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Seznam použitých symbolů 

 

Značka Jednotka Popis 

(𝑐𝑙𝛿)𝑡ℎ [-] Korekční součinitel  

(αδ)cL (αδ)cl⁄  [-] Poměr mezi 2D a 3D efektivitou klapky 

(Δclmax)base [-] Vliv relativní tloušťky profilu na účinnost klapky 

b [m] [ft] Hloubka profilu 

b [m] [ft] Šířka 

b0 [m] Hloubka kořenového profilu 

bk [m] Hloubka koncového profilu 

bSAT [m] Střední aerodynamická tětiva 

c´/c [-] Poměr hloubky profilu s vychýlenou klapkou a čistého profilu 

cD [-] Součinitel odporu 

cL [-] Součinitel vztlaku 

cm [-] Součinitel klopivého momentu 

cL
α [1/°] [1/rad] Stoupání vztlakové čáry 

𝐶𝑑𝑐 [-] Součinitel odporu příčného proudu pro dvourozměrný válec 

𝑐𝐿𝑖 [-] Součinitel vztlaku s minimálním profilovým odporem 

𝑐𝑙
∗
𝑤𝑓

 [-] Součinitel vztlaku křídla s trupem odpovídající cestovní rychlosti 

𝑐𝑃 [-] Součinitel výkonu 

𝑐𝑇 [-] Součinitel tahu 

D [N] Odporová síla 

D [m] Průměr vrtule 

𝐷 [1/°] Srázový úhel 

𝑑𝑓 [m] Ekvivalentní průměr maximálního průřezu trupu 

𝐷𝑉𝑅𝑇 [1/°] Vliv vrtule na srázový úhel 

𝐷𝑤_𝑉𝑂𝑃 [1/°] Vliv křídla na srázový úhel 

𝑑𝜖/𝑑𝛼 [-] Derivace srázového úhlu 

e [-] Oswaldův faktor 

FL 80 [-] Letová hladina ve výšce 8000 stop 

Ftail [-] Konstanta, záležící na tvaru ocasních ploch 

g [m/s2] Gravitační zrychlení 

H [m] Výška 

H [-] Mohutnost 

Hpr [m] Praktický dostup 

Ht [m] Teoretický dostup 

𝑖𝑉𝑂𝑃 [°] Úhel nastavení VOP 

𝑖𝑉𝑂𝑃(ℎ) [°] Úhel nastavení VOP vůči trupu 

𝑖𝑤 [°] Úhel nastavení křídla vůči trupu 

K [-] Klouzavost 

k [-] Obecně součinitel, specifikováno v textu 

𝑘′ [-] Korekční součinitel 

Kb [-] Korekční součinitel zahrnující vliv klapky po rozpětí 

𝐾ℎ [-] Korekční součinitel zahrnuje velikost polohy VOP nad křídlem 

𝐾𝑔 [-] Zmírňující součinitel poryvu 

𝑘𝑡𝑟 [-] Součinitel trupu 
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𝐾𝑉𝑂𝑃 [-] Součinitel snížení dynamického tlaku na VOP 

𝐾0𝑉𝑂𝑃 [-] Korekční součinitel 

𝐾𝑉𝑅𝑇𝑈𝐿𝐸 [-] Korekční součinitel 

𝐾𝑤𝑓 [-] Korekční součinitel zohledňující vliv interference trupu s křídlem 

𝐾Λ [-] Korekční součinitel zahrnující vliv úhlu šípu křídla 

𝐾𝐼𝐼 [-] Konstanta použitá pro výpočet nastavení křídla 

𝐾𝜆 [-] Korekční součinitel zahrnující štíhlost křídla 

𝐾𝜂 [-] Korekční součinitel zahrnující zúžení křídla 

L [N] Vztlaková síla 

l [m] [ft] Rozpětí, vzdálenost 

L [m] [ft] Rameno 

𝐿´ [-] Korekční součinitel 

𝑚𝑠 [% bSAT] Zásoba statické stability 

MTOW [kg] Maximální vzletová hmotnost 

n [-] Násobek 

n [1/s] Otáčky 

N [-] Počet 

P [W] Výkon 

PC [-] Přední centráž 

Pp [W] Potřebný výkon 

Pv [W] Využitelný výkon 

q [Pa] [𝑙𝑓/𝑓𝑡2 ] Dynamický tlak 

Qint [gal] Zásoba paliva v integrované nádrži 

𝑞𝑝 [kg/(W·s)] Specifická spotřeba paliva 

𝑞𝑠 [kg/s] Hmotnostní spotřeba paliva za sekundu 

𝑞𝑡 [l/s] Spotřeba paliva za sekundu 

Qtot [gal] Celková zásoba paliva  

qVOP/q [-] Zbrzdění proudu na VOP 

Re [-] Reynoldsovo číslo 

𝑅𝐿𝑆 [-] Korekční součinitel na nosnou plochu 

𝑅𝑚𝑖𝑛 [m] Minimální poloměr zatáčky 

𝑅𝑤𝑓 [-] Součinitel interference 

S [m2] [ft2] Plocha 

S [m] Dolet 

𝑆𝑓 [m2] [ft2] Půdorysná plocha trupu 

SG [m] Délka rozjezdu při vzletu 

Swet [m2] Omočená plocha 

𝑆𝑤𝛿/𝑆𝑤 [-] Poměr plochy části křídla s klapkou k celkové ploše křídla 

(t/c) [-] Relativní tloušťka profilu 

t [h] Vytrvalost 

t [s] Čas potřebný pro provedení zatáčky 

t [mm] [in] Tloušťka profilu 

T [N] Tah 

𝑡ℎ [s] Čas potřebný pro dosažení dané výšky 

Tp [N] Potřebný tah 

Tv [N] Využitelný tah 



 

3 

 

𝑈𝑑𝑒 [m/s] Rychlost poryvu 

v [m/s] [knot] Rychlost 

va [km/h] Obratová rychlost 

vc [km/h] Cestovní rychlost 

vd [km/h] Návrhová rychlost střemhlavého letu 

vkl [km/h] Rychlost klesavého letu 

vLOF [km/h] Rychlost odpoutání 

vs [km/h] Pádová rychlost 

vst [km/h] Rychlost stoupavého letu 

v- [km/h] Rychlost letu na zádech 

Vp [ft3] Objem kokpitu 

W [N] Tíha 

W [kg] [lbs] Hmotnost 

𝑥𝑎𝑐𝑤 [% bSAT] Poloha aerodynamického středu křídla 

𝑥𝑐𝑔 [% bSAT] Poloha těžiště 

𝑋𝑁𝐵 [% bSAT] Poloha neutrálního bodu 

�̅�𝑁𝐵_𝑓 [% bSAT] Posunutí neutrálního bodu vlivem trupu 

�̅�𝑁𝐵_𝑉𝑂𝑃 [% bSAT] Posunutí neutrálního bodu vlivem VOP 

y [m] Vertikální vzdálenost 

ZC [-] Zadní centráž 

α [°] Úhel náběhu 

𝛽 [-] Korekční součinitel zahrnující vliv Machova čísla 

γ [°] Úhel šípu 

𝛾 [°] Úhel klesání / stoupání 

𝛿𝑓 [°] Výchylka klapky 

∆ [-] Přírůstek 

Δ𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡 [°] Posun hodnoty kritického úhlu náběhu oproti lineární vztlakové čáře 

∆𝑓𝑐𝑚𝑎𝑐 [-] Přírůstek klopivého momentu od trupu 

∆𝑃 [psi] Maximální rozdíl tlaku v kabině vůči okolnímu prostředí 

∆𝑧𝑐𝐿 [-] Přírůstek vztlaku vlivem polohy křídla 

휀0ℎ [°] Srázový úhel 

η [-] Zúžení 

η [-] Účinnost 

𝜂𝑓𝑢𝑠 [-] Poměr odporu konečného ku nekonečnému válcovému tělesu 

θ [°] Úhel příčného sklonu 

λ [-] Štíhlost 

𝜆 [-] Rychlostní poměr 

μ [-] Koeficient tření 

𝜇𝑔 [-] Hmotnostní poměr 

ρ [kg/m3] Hustota 

𝜙𝑚𝑎𝑥 [°] Maximální úhel příčného sklonu 

𝜒1 [-] Korekční součinitel 

𝜒2 [-] Korekční součinitel 

𝜒3 [-] Korekční součinitel 

ψ [°] Vzepětí křídla 
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Použité indexy 

Index Popis 

0 Na hladině moře 

0 Při nulovém součiniteli vztlaku 

75 % P Při 75 % výkonu motoru 

100 % P Při plném výkonu motoru 

CG Těžiště 

CREW Posádka 

CTRL Řídící systémy 

e Prázdný 

EI Motor 

f Trup 

FS Palivová soustava 

FURN Kokpit 

i Indukovaný 

krit Kritický úhel náběhu 

max Maximální 

min Minimální  

MLG Hlavní podvozek 

MNLG Podvozek 

NB Neutrální bod 

NLG Příďový podvozek 

OP Ocasní plochy 

p Profil 

Pal Palivo 

SOP Svislé ocasní plochy 

TO Vzlet 

VOP Vodorovné ocasní plochy 

w Křídlo 

wf Křídlo s trupem 

w𝛿 Křídlo s klapkou 

x Ve směru osy x 

y Ve směru osy y  

(𝛼 = 0) Při nulovém úhlu náběhu 

𝛿 S klapkou 
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Kategorie lehkých sportovních letadel (LSA) v současné době prochází modernizací a chystá se 

v ní řada reforem v rámci projektu MOSAIC (Modernization of Special Airworthiness Certification).    

I když je tato myšlenka na stole již několik let, samotná modernizace je stále ve fázi příprav, a není tedy 

k dispozici finální znění pravidel, kterými se LSA bude řídit. Očekává se, že tato pravidla budou 

zveřejněna během roku 2022. V platnost by pak měla vstoupit nejpozději koncem roku 2023, což je 

nejzazší termín stanovený americkým kongresem v rámci schvalování rozpočtu FAA.  

Největší chystanou změnou je nepochybně navýšení maximální vzletové hmotnosti ze stávajících 

1320 lbs (600 kg). Přestože se informace stále mění a stále neexistuje oficiální zpráva na kolik 

maximální vzletová hmotnost naroste, spekulace hovoří buď o navýšení maximální vzletové hmotnosti 

na 3000 lbs (1360 kg), nebo o nepřímém omezení pomocí maximálního plošného zatížení křídla. Již teď 

je ale jisté, že k navýšení dojde. Vzhledem ke stále se zvyšujícím požadavkům na snižování uhlíkové 

stopy prakticky ve všech odvětvích je velice pravděpodobné, že se podaří prosadit pohon letadel LSA 

pomocí hybridního nebo čistě elektrického pohonu. Dalšími důležitými chytanými změnami jsou 

zvýšení maximálního počtu posádky ze dvou na čtyři, možnost použití stavitelné vrtule za letu, nebo 

zatahovacího podvozku. Je třeba brát v úvahu, že výše uvedené informace nejsou finální znění, a mohou 

se tedy kdykoliv změnit. 

Cílem této diplomové práce je koncepční návrh letounu, který by se řídil pravidly modernizované 

kategorie LSA. Navržený letoun by měl být konkurenceschopný v dané kategorie a zároveň cenově 

dostupný pro širší veřejnost. Základní filozofií při návrhu bude jednoduchost a cenová dostupnost. 

Návrh končí stanovením letových výkonů, pevnostní výpočty nejsou součástí návrhu. 

 Dalším cílem práce je zjištění přínosu modernizace kategorie LSA, proto je třeba provést srovnání 

parametrů navrženého letounu s parametry letounů zastupujících současnou kategorii LSA. Toto 

srovnání je důležité zejména z hlediska letových výkonů. Rovněž bude provedeno srovnání s letouny, 

které by nové kategorii LSA odpovídaly hmotnostně. 

 

1 Úvod 
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2.1 Kategorie LSA  

Kategorie LSA, neboli Light Sport Aircraft (Lehká Sportovní Letadla), je relativně novou kategorií 

malých, jednoduše ovladatelných letadel. V různých zemích má tato kategorie odlišné specifikace, např. 

v Evropě se řídí dle dokumentu CS-LSA (Certification Specifications for Light Sport Aeroplanes), který 

EASA vydala v roce 2011.  

Americká FAA definuje lehké sportovní letadlo jako letadlo jiné než vrtulník, které splňuje 

následující požadavky: 

 

Maximální vzletová hmotnost: 600 kg (650 kg pro hydroplány) 

Maximální pádová rychlost bez klapek: 83 km/h 

Maximální rychlost v horizontálním letu: 220 km/h CAS 

Maximální počet sedadel: 2, včetně pilota 

Maximální počet motorů: 1, bez turbíny 

Typ vrtule: Pevná nebo na zemi stavitelná 

Kabina: Nepřetlaková 

Typ podvozku: Pevný (s výjimkou pro hydroplány a kluzáky) 

 

V kategorii LSA tedy mohou být certifikována všechna letadla typu letounů, kluzáků, vírníků, 

motorových padáků, letadel s řízením přesunu hmotnosti (tzv. trikes), balonů a vzducholodí, která 

splňují výše uvedené podmínky.    

2.2 Návrh nových pravidel 

V současnosti se plánuje modernizace kategorie LSA tzv. MOSAIC (Modernization of Special 

Airworthiness Certification), která by měla vejít v platnost nejpozději na konci roku 2023, což je datum 

stanovené Kongresem Spojených států amerických. Stále není k dispozici finální podoba nových 

pravidel, ale s největší pravděpodobností se bude jednat o tyto změny: 

a) Zvýšení maximální vzletové hmotnosti z 600 kg (1360 lbs) až na 1360 kg (3000 lbs), případně 

nepřímé omezení hmotnosti pomocí maximálního plošného zatížení křídla. 

b) Zvýšení počtu sedadel ze dvou až na čtyři 

c) Hybridní / Elektrický pohon  

d) Zatažitelný podvozek 

e) Zvýšení maximální rychlosti v horizontálním letu, zvýšení maximální pádové rychlosti  

2.3 Statistika 

Statistika je jedním z velmi důležitých nástrojů, uplatňujících se při návrhu nového letounu. Jedná 

se o sběr velmi cenných dat historicky úspěšných i neúspěšných letounů. Tyto data mohou mít charakter 

geometrických parametrů letounu, jeho hmotností, letových výkonů a dosažitelných rychlostí, použité 

pohonné jednotky, a jiné. Jedná se také o jakýsi kontrolní nástroj při návrhu konvenčního letounu. 

Veškeré informace o letounech jsou čerpány z [1], případně doplněny o poskytnuté informace od 

výrobců online. 

2 Rozbor současného stavu 
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2.4 Statistika letadel spadajících do kategorie LSA 

2.4.1 PS 28 Cruiser 

Prvním letounem je model PS 28 Cruiser vyráběný společností Czech Sport Aircraft od roku 2012. 

Jedná se o dvousedadlový, celokovový dolnoplošník, certifikovaný dle předpisu CS-LSA. Vychází 

z modelu SportCruiser, což je základní verze vyráběná pro americký trh. Křídlo je konstruováno jako 

celokovové s nosníkovou konstrukcí a s 57 litrovou nádrží v každém křídle. Trup je celokovový, 

poloskořepinový. Uspořádání sedadel je vedle sebe. Má pevný tříkolový podvozek s příďovým kolem. 

 

 
Obrázek 1 - PS 28 Cruiser [2] 

 

Výrobce CSA    Prázdná hmotnost: 405 kg 

Model: PS 28 Cruiser   Motor: Rotax 912 ULS 

Počet sedadel: 2   Výkon: 73,5 kW 

Délka: 6,62 m   Výkonové zatížení: 8,15 kg/kW 

Výška: 2,315 m   Pádová rychlost: 57 km/h 

Rozpětí: 8,6 m   Cestovní rychlost: 172 km/h 

Plocha křídla: 12,3 m2   Nepřekročitelná rychlost: 256 km/h 

Štíhlost křídla: 6,01   Max. rychlost stoupání: 4,2 m/s 

Plošné zatížení křídla: 49 kg/m2   Dolet: 948 km 

Provozní násobky: +4/-2   Dostup: 4578 m 

MTOW: 600 kg   Vytrvalost: 5:26 h:mm 
Tabulka 1 - Parametry letounu PS 28 Cruiser 

2.4.2 CubCrafters 11-100 Sport Cub S2 

Dalším letounem je CubCrafters 11-100 Sport Cub S2 od americké společnosti CubCrafters, 

vyráběný od roku 2010. Jedná se o hornoplošník s tandemovým uspořádáním sedadel a s tříkolovým 

pevným podvozkem s ostruhovým kolem. 
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Obrázek 2 - Cubcrafters 11-100 Sport Cub S2 [3] 

 

Výrobce CubCrafters   Prázdná hmotnost 377 kg 

Model 11-100 Sport Cub S2   Motor Continental O-200D  

Počet sedadel 2   Výkon 75 kW 

Délka 7,09 m   Výkonové zatížení 8 kg/kW 

Výška 2,54 m   Pádová rychlost 50 km/h 

Rozpětí 10,41 m   Cestovní rychlost 159 km/h 

Plocha křídla 16,6 m2   Nepřekročitelná rychlost 226 km/h 

Štíhlost křídla 6,53   Max. rychlost stoupání 4,06 m/s 

Plošné zatížení křídla 36,14 kg/m2   Dolet 720 km 

Provozní násobky +4/-2   Vytrvalost 5:00 h:mm 

MTOW 600 kg     
Tabulka 2 - Parametry letounu Sport Cub S2 

2.4.3 Jihlavan Skyleader 600 

Skyleader 600 je dalším zástupcem českých letounů od společnosti ZALL JIHLAVAN airplanes. 

Jedná se o celokovový dolnoplošník se dvěma sedadly s uspořádáním vedle sebe. Podvozek je tříkolový 

s příďovým kolem. Je dostupný jak ve formě stavebnicového kitu, tak jako ready-to-fly model. 

 
Obrázek 3 - Jihlava Skyleader 600 [4] 
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Výrobce Jihlavan Aircraft   Prázdná hmotnost 375 kg 

Model Skyleader 600   Motor Rotax 912 ULS 

Počet sedadel 2   Výkon 73,5 kW 

Délka 7,1 m   Výkonové zatížení 8,15 kg/kW 

Výška 2,5 m   Pádová rychlost 74 km/h 

Rozpětí 9,9 m   Cestovní rychlost 215 km/h 

Plocha křídla 11,85 m2   Nepřekročitelná rychlost 262 km/h 

Štíhlost křídla 8,27   Max. rychlost stoupání 6,5 m/s 

Plošné zatížení křídla 50,63 kg/m2   Dolet 1365 km 

Provozní násobky +4/-2   Dostup 4500 m 

MTOW 600 kg   Vytrvalost 6:00 h:mm 
Tabulka 3 - Parametry letounu Skyleader 600 

2.4.4 Pipistrel Virus SW121 

Pipistrel Virus je letoun od společnosti Pipistrel, vyráběný ve Slovinsku a v Itálii od roku 1999. 

Jedná se o hornoplošník se dvěma sedadly vedle sebe. Jde o první certifikované malé letadlo, jehož 

konstrukce obsahuje prvky z 3D tiskárny. Vyrábí se s podvozkem jak s příďovým, tak s ostruhovým 

kolem. Tento letoun se skvěle hodí pro vlekání kluzáků.  

 
Obrázek 4 - Pipistrel Virus SW 121 [5] 

Výrobce Pipistrel   Prázdná hmotnost 349 kg 

Model Virus SW121   Motor Rotax 912 S3 

Počet sedadel 2   Výkon 73,5 kW 

Délka 6,45 m   Výkonové zatížení 8,15 kg/kW 

Výška 2,06 m   Pádová rychlost 64 km/h 

Rozpětí 10,7 m   Cestovní rychlost 224 km/h 

Plocha křídla 9,51 m2   Nepřekročitelná rychlost 302 km/h 

Štíhlost křídla 12,06   Max. rychlost stoupání 8,4 m/s 

Plošné zatížení křídla 63,09 kg/m2   Dolet 1450 km 

Provozní násobky +4/-2   Dostup 6800 m 

MTOW 600 kg   Vytrvalost 5:18 h:mm 
Tabulka 4 - Parametry letounu Virus SW 121 
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2.4.5 TL - 2000 Sting S4 

Model TL 2000 Sting S4 je letoun od české společnosti TL Ultralight. Jedná se o dvoumístný letoun 

se sedadly vedle sebe, má konvenční tříkolový podvozek s příďovým kolem. Primární konstrukce je 

z 85 % tvořena z uhlíkových vláken. Potah křídla a trupu je sendvič uhlíku a pěnového jádra. 

 

 
Obrázek 5 - TL 2000 Sting S4 [6] 

 

Výrobce TL Ultralight   Prázdná hmotnost 297 kg 

Model TL - 2000 Sting S4   Motor Rotax 912 ULS 

Počet sedadel 2   Výkon 73,5 kW 

Délka 6,2 m   Výkonové zatížení 8,15 kg/kW 

Výška 2,05 m   Pádová rychlost 80 km/h 

Rozpětí 9,12 m   Cestovní rychlost 220 km/h 

Plocha křídla 10,8 m2   Nepřekročitelná rychlost 302 km/h 

Štíhlost křídla 7,7   Max. rychlost stoupání 5,2 m/s 

Plošné zatížení křídla 55,56 kg/m2   Dolet 1370 km 

Provozní násobky +4/-2   Dostup 6000 m 

MTOW 600 kg     
Tabulka 5 - Parametry letounu TL 2000 Sting s4 

2.4.6 Van's Aircraft RV-12 

Model RV-12 je letounem série RV od amerického výrobce Van´s Aircraft. Jde o celokovový 

letoun se dvěma sedadly vedle sebe. Společnost Van´s Aircraft nabízí tento model buď jako kit, který si 

zákazník může sám sestavit, nebo model již sestavený výrobcem. Výhodou tohoto letounu jsou jeho 

snadno demontovatelná křídla, která usnadňují přepravu a uskladnění, přičemž výrobce uvádí, že dvěma 

lidem zabere demontáž křídel zhruba 5 minut. 
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Obrázek 6 - Van's Aircraft RV-12 [7] 

 

Výrobce Van's Aircraft   Prázdná hmotnost 336 kg 

Model RV-12   Motor Rotax 912 ULS 

Počet sedadel 2   Výkon 73,5 kW 

Délka 6,27 m   Výkonové zatížení 8,15 kg/kW 

Výška 2,54 m   Pádová rychlost 76 km/h 

Rozpětí 8,15 m   Cestovní rychlost 211 km/h 

Plocha křídla 11,8 m2   Nepřekročitelná rychlost 252 km/h 

Štíhlost křídla 5,63   Max. rychlost stoupání 4,6 m/s 

Plošné zatížení křídla 50,85 kg/m2   Dolet 989 km 

Provozní násobky +4/-2   Dostup 4572 m 

MTOW 600 kg   Vytrvalost 4:00 h:mm 
Tabulka 6 - Parametry letounu RV-12 

2.4.7 Sling 2 

Letoun Sling 2 vyráběný firmou Sling Aircraft (The Airplane Factory) v Johannesburgu je dalším 

letounem spadajícím do kategorie LSA. Sling 2 je dvoumístný letoun se sedačkami umístěnými vedle 

sebe. Konstrukce je poloskořepinová s nosným potahem. Podvozek je pevný tříkolový s ostruhovým 

kolem. 

 
Obrázek 7 - Sling 2 [8] 
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Výrobce Sling Aircraft   Prázdná hmotnost 370 kg 

Model Sling 2   Motor Rotax 912 ULS 

Počet sedadel 2   Výkon 73,5 kW 

Délka 6,68 m   Výkonové zatížení 8,15 kg/kW 

Výška 2,45 m   Pádová rychlost 78 km/h 

Rozpětí 9,17 m   Cestovní rychlost 204 km/h 

Plocha křídla 11,85 m2   Nepřekročitelná rychlost 250 km/h 

Štíhlost křídla 7,1   Max. rychlost stoupání 3,56 m/s 

Plošné zatížení křídla 50,63 kg/m2   Dolet 850 km 

Provozní násobky +4/-2   Dostup 3657 m 

MTOW 600 (700) kg   Vytrvalost 8:20 h:mm 
Tabulka 7 - Parametry letounu Sling 2 

2.4.8 Flight Design CTSW 

Flight Design CTSW je letoun německé společnosti Flight Design a vychází z původní modelu 

Flight Design CT, oproti němuž má kratší rozpětí a odlišný design konce křídel, díky čemuž může 

dosahovat vyšší cestovní rychlosti při zachování podobné pádové rychlosti. Jedná se o hornoplošník se 

dvěma sedadly vedle sebe. Konstrukce je převážně kompozitová, konkrétně se skládá z karbonových 

vláken a Kevlaru.  

 
Obrázek 8 - Flight Design CTSW [9] 

 

Výrobce Flight Design   MTOW 600 kg 

Model CTSW   Prázdná hmotnost 314 kg 

Počet sedadel 2   Motor Rotax 912 ULS 

Délka 6,214 m   Výkon 73,5 kW 

Výška 2,165 m   Výkonové zatížení 8,15 kg/kW 

Rozpětí 8,53 m   Pádová rychlost 72 km/h 

Plocha křídla 9,98 m2   Cestovní rychlost 193 km/h 

Štíhlost křídla 7,29   Nepřekročitelná rychlost 268 km/h 

Plošné zatížení křídla 60,12 kg/m2   Max. rychlost stoupání 4,9 m/s 

Provozní násobky +4/-2   Dostup 4250 m 
Tabulka 8 - Parametry letounu CTSW 
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2.4.9 Jabiru J170 

Jabiru J170 je letoun vyráběný australskou společností Jabiru Aircraft. Jedná se o dvoumístný 

vzpěrový hornoplošník s umístěním sedadel vedle sebe. Primární konstrukce je vyrobená 

z kompozitních materiálů. Zajímavý je jeho nízký poměr prázdné hmotnosti, což umožňuje větší 

užitečné zatížení letounu. 

 
Obrázek 9 - Jabiru J170 [10] 

 

Výrobce Jabiru   Prázdná hmotnost 275 kg 

Model J170   Motor Jabiru Pty Ltd 2200B 

Počet sedadel 2   Výkon 60 kW 

Délka 5,775 m   Výkonové zatížení 10 kg/kW 

Výška 2,3 m   Pádová rychlost 74 km/h 

Rozpětí 9,657 m   Cestovní rychlost 200 km/h 

Plocha křídla 9,56 m2   Nepřekročitelná rychlost 259 km/h 

Štíhlost křídla 9,75   Max. rychlost stoupání 2,8 m/s 

Plošné zatížení křídla 62,76 kg/m2   Dolet 1900 km 

Provozní násobky +4/-2   Dostup 3050 m 

MTOW 600 kg     
Tabulka 9 - Paramtery letounu J170 

2.4.10 Remos GX 

Posledním zvoleným letounem spadajícím do kategorie LSA je Remos GX. Jedná se letoun 

vyráběný německou společností Remos Aircraft. Remos GX je dvoumístný hornoplošník s uspořádáním 

sedadel vedle sebe. Vychází z původního modelu Remos G3, oproti němu má ale kompozitovou, 

poloskořepinovou konstrukci. Podvozek je pevný, tříkolový s předním kolem. 
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Obrázek 10 - Remos GX [11] 

 

Výrobce REMOS Aircraft   Prázdná hmotnost 322 kg 

Model GX   Motor Rotax 912 ULS 

Počet sedadel 2   Výkon 73,5 kW 

Délka 6,48 m   Výkonové zatížení 8,15 kg/kW 

Výška 2,26 m   Pádová rychlost 70 km/h 

Rozpětí 9,3 m   Cestovní rychlost 174 km/h 

Plocha křídla 10,96 m2   Nepřekročitelná rychlost 248 km/h 

Štíhlost křídla 7,89   Max. rychlost stoupání 4,9 m/s 

Plošné zatížení křídla 54,74 kg/m2   Dolet 772 km 

Provozní násobky +4/-2   Dostup 4572 m 

MTOW 600 kg   Vytrvalost 4:30 h:mm 
Tabulka 10 - Parametry letounu Remos GX 

 

2.5 Statistika letadel do 3000 lbs, která splňují předběžný návrh nových 

pravidel LSA   

Tato podkapitola je věnována statistice letadel ne těžších než 3000 liber, která by po úpravě 

pravidel mohla spadat do kategorie LSA. 

 

2.5.1  Pipistrel Panthera 

Model Panthera je čtyřmístný letoun vyráběný společností Pipistrel. Letoun je navržen tak, aby jej 

bylo možné pohánět jak pístovým, tak hybridním či elektrickým motorem. Jedná se o dolnoplošník 

s ocasními plochami ve tvaru T s velmi moderním designem. Má tříkolový zatahovací podvozek 

s příďovým kolem. Konstrukce je převážně kompozitová s uhlíkovými vlákny a Kevlarem. 
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Obrázek 11 - Pipistrel Panthera [12] 

 

Výrobce Pipistrel   Prázdná hmotnost 815 kg 

Model Panthera   Motor Lycoming IO-540V-V4A5 

Počet sedadel 4   Výkon 194 kW 

Délka 8,07 m   Výkonové zatížení 6,78 kg/kW 

Výška 2,19 m   Pádová rychlost 102 km/h 

Rozpětí 10,86 m   Cestovní rychlost 367 km/h 

Plocha křídla 11,2 m2   Nepřekročitelná 

rychlost 

407 km/h 

Štíhlost křídla 10,53   Max. rychlost stoupání 6,6 m/s 

Plošné zatížení křídla 117,41 kg/m2   Dolet 1852 km 

MTOW 1315 kg   Dostup 7600 m 
Tabulka 11 - Parametry letounu Panthera 

2.5.2 Van's Aircraft RV-14 

Model RV-14 je zatím posledním letounem řady RV od společnosti Van's Aircraft, který vychází 

z modelu RV-10. Stejně jako všechny modely řady RV je i RV-14 k dispozici jako kitová stavebnice. 

Jedná se o dvoumístný celokovový dolnoplošník s umístěním sedadel vedle sebe. Letoun má širokou 

kabinu s dobrým výhledem. Vyrábí se jak ve variantě s konvenčním, tak i s příďovým podvozkem. 

 
Obrázek 12 - Van's Aircraft RV-14 [13] 
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Výrobce Van's Aircraft   Prázdná hmotnost 562 kg 

Model RV-14   Motor Lycoming IO-390 

Počet sedadel 2   Výkon 160 kW 

Délka 6,43 m   Výkonové zatížení 5,81 kg/kW 

Výška 2,49 m   Pádová rychlost 87 km/h 

Rozpětí 8,23 m   Cestovní rychlost 280 km/h 

Plocha křídla 11,72 m2   Maximální rychlost 333 km/h 

Štíhlost křídla 5,78   Max. rychlost stoupání 10,4 m/s 

Plošné zatížení křídla 79,35 kg/m2   Dolet 1510 km 

MTOW 930 kg   Dostup 7920 m 
Tabulka 12 - Parametry letounu RV-14 

2.5.3 DA40 Diamond Star  

Dalším letounem je DA40 Diamond Star od rakouské společnosti Diamond Aircraft vyráběný od 

roku 1997. Letoun je čtyřmístný, vycházející z původní dvoumístné verze D20A. Jedná se o 

kompozitový dolnoplošník s příďovým podvozkem a ocasními plochami ve tvaru T. V současnosti 

společnost připravuje elektrickou verzi letounu s očekávanou výdrží 90 minut. 

 
Obrázek 13 - DA40 Diamond Star [14] 

 

Výrobce Diamond Aircraft   Prázdná hmotnost 795 kg 

Model DA40 Diamond Star   Motor Lycoming IO-360-M1A 

Počet sedadel 4   Výkon 134 kW 

Délka 8,01 m   Výkonové zatížení 8,94 kg/kW 

Výška 1,97 m   Pádová rychlost 91 km/h 

Rozpětí 11,94 m   Cestovní rychlost 239 km/h 

Plocha křídla 13,54 m2   Nepřekročitelná 

rychlost 

330 km/h 

Štíhlost křídla 10,53   Max. rychlost stoupání 5,7 m/s 

Plošné zatížení křídla 88,48 kg/m2   Dolet 1341 km 

MTOW 1198 kg   Dostup 5000 m 
Tabulka 13 - Parametry letounu DA40 Diamond Star 
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2.5.4 VUT100-120i Cobra 

Letoun VUT100-120i Cobra od společnosti Evektor je další zástupcem českých letounů. 

Konstrukce je hybridní kovovo-kompoitní. Jedná se o čtyřmístný dolnoplošník se zatahovacím 

tříkolovým podvozkem s předním kolem. Tento letoun se momentálně nachází stále ve vývoji. 

 
Obrázek 14 - VUT100-120i Cobra [15] 

 

Výrobce Evektor   MTOW 1330 kg 

Model VUT100-120i Cobra   Prázdná hmotnost 830 kg 

Počet sedadel 4   Motor Lycoming IP-360-A1B6 

Délka 8,2 m   Výkon 150 kW 

Výška 2,66 m   Výkonové zatížení 8,87 kg/kW 

Rozpětí 10,5 m   Pádová rychlost 93 km/h 

Plocha křídla 13,11 m2   Cestovní rychlost 278 km/h 

Štíhlost křídla 8,41   Max. rychlost stoupání 5 m/s 

Plošné zatížení křídla 101,45 kg/m2   Dolet 2000 km 
Tabulka 14 - Parametry letounu VUT100-120i Cobra 

2.5.5 Sling 4 

Dalším letounem je Sling 4 vyráběný společností Sling Aircraft. Letoun vychází z modelu Sling 2, 

na rozdíl od něj se ale jedná o čtyřmístný model. Sling 4 je celokovový dolnoplošník s pevným 

podvozkem s příďovým kolem. Letoun může být dodán jako stavebnicový kit, či už jako smontovaný 

ready-to-fly model. 

 
Obrázek 15 - Sling 4 [16] 
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Výrobce Sling Aircraft   Prázdná hmotnost 490 kg 

Model Sling 4   Motor Rotax 914 UL 

Počet sedadel 4   Výkon 86 kW 

Délka 7,125 m   Výkonové zatížení 8 kg/kW 

Výška 2,454 m   Pádová rychlost 89 km/h 

Rozpětí 9,93 m   Cestovní rychlost 194 km/h 

Plocha křídla 13,12 m2   Nepřekročitelná 

rychlost 

250 km/h 

Štíhlost křídla 7,52   Max. rychlost stoupání 4 m/s 

Plošné zatížení křídla 70,12 kg/m2   Dolet 1110 km 

Provozní násobky +3,8/-1,9   Dostup 4267 m 

MTOW 920 kg   Vytrvalost 8:00 h:mm 
Tabulka 15 - Parametry letounu Sling 4 

2.5.6 Tecnam P2010 

Model P2010 je letounem od italské společnosti Tecnam vyráběný od roku 2014. Jde o čtyřmístný 

hornoplošník s hybridní kovovo-kompozitní konstrukcí, křídla jsou kovová, ale trup je vyroben 

z kompozitních materiálů. Má pevný tříkolový podvozek s příďovým kolem. 

 

 
Obrázek 16 - Tecnam P2010 [17] 

 

Výrobce Tecnam   Prázdná hmotnost 740 kg 

Model P2010   Motor Lycoming IO-360 

Počet sedadel 4   Výkon 130 kW 

Délka 7,97 m   Výkonové zatížení 8,92 kg/kW 

Výška 2,64 m   Pádová rychlost 96 km/h 

Rozpětí 10,3 m   Cestovní rychlost 248 km/h 

Plocha křídla 13,9 m2   Maximální rychlost 286 km/h 

Štíhlost křídla 7,63   Max. rychlost stoupání 4 m/s 

Plošné zatížení křídla 83,45 kg/m2   Dolet 1094 km 

MTOW 1160 kg   Dostup 3658 m 
Tabulka 16 - Parametry letounu Tecnam P2010 
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2.5.7 Tiger Aircraft AG-5B Tiger 

Dalším letounem je AG-5B Tiger od americké společnosti Tiger Aircraft z roku 1974. Tiger je 

čtyřmístný celokovový dolnoplošník s pevným podvozkem s příďovým kolem. 

 
Obrázek 17 - Tiger Aircraft AG-5B Tiger [18] 

 

Výrobce Tiger Aircraft   Prázdná hmotnost 680 kg 

Model AG-5B Tiger   Motor Lycoming O-360 

Počet sedadel 4   Výkon 130 kW 

Délka 6,7 m   Výkonové zatížení 8,38 kg/kW 

Výška 2,4 m   Pádová rychlost 98 km/h 

Rozpětí 9,6 m   Cestovní rychlost 263 km/h 

Plocha křídla 13 m2   Nepřekročitelná 

rychlost 

319 km/h 

Štíhlost křídla 7,1   Max. rychlost stoupání 4,32 m/s 

Plošné zatížení křídla 83,85 kg/m2   Dolet 1262 km 

MTOW 1090 kg   Dostup 4206 m 
Tabulka 17 - Parametry letounu AG-5B-Tiger 

2.5.8 Zlin Z142 

Zlín Z142 je dalším zástupcem českých letounů. Jedná se o dvoumístný letoun, který se hodí pro 

základní i pokročilý letecký výcvik, nácvik akrobacie a vlekání kluzáků. Z142 je dvoumístný 

celokovový dolnoplošník s pevným podvozkem s příďovým kolem. Kabina je uspořádána se sedadly 

vedle sebe. 

 
Obrázek 18 - Zlin Z142 [19] 
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Výrobce Zlin aircraft   Prázdná hmotnost 730 kg 

Model Zlin Z142   Motor Avia M 337 

Počet sedadel 2   Výkon 157 kW 

Délka 7,33 m   Výkonové zatížení 6,94 kg/kW 

Výška 2,75 m   Pádová rychlost 88 km/h 

Rozpětí 9,16 m   Cestovní rychlost 260 km/h 

Plocha křídla 13,15 m2   Nepřekročitelná 

rychlost 

315 km/h 

Štíhlost křídla 6,38   Max. rychlost stoupání 5,2 m/s 

Plošné zatížení křídla 82,88 kg/m2   Dolet 1200 km 

MTOW 1090 kg   Dostup 4250 m 

    Vytrvalost 4:42 h:mm 
Tabulka 18 - Parametry letounu Zlin Z142 

2.5.9 Van's Aircraft RV-9 

Model RV-9 je dalším z řady letounů od společnosti Van's Aircraft. Jedná se o dvoumístný 

dolnoplošník s uspořádáním sedadel vedle sebe. Stejně jako ostatní letouny od společnosti Van's 

Aircraft se i RV-9 vyrábí ve formě stavebnicového kitu. Podvozek je pevný tříkolový s předním kolem. 

Je k dispozici i ve verzi RV-9A, která má podvozek s ostruhovým kolem.  

 
Obrázek 19 - Van's Aircraft RV-9 [20] 

 

Výrobce Van's Aircraft   Prázdná hmotnost 466 kg 

Model RV-9   Motor Lycoming O-320 

Počet sedadel 2   Výkon 160 kW 

Délka 6,22 m   Výkonové zatížení 4,96 kg/kW 

Výška 2,39 m   Pádová rychlost 71 km/h 

Rozpětí 8,5 m   Cestovní rychlost 303 km/h 

Plocha křídla 11,5 m2   Maximální rychlost 317 km/h 

Štíhlost křídla 6,28   Max. rychlost stoupání 7,1 m/s 

Plošné zatížení křídla 69,04 kg/m2   Dolet 1140 km 

MTOW 794 kg   Dostup 7500 m 
Tabulka 19 - Parametry letounu RV-9 
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2.5.10 Glasair Super II RG 

Glasair Super II RG je letounem americké společnosti Stoddard-Hamilton Aircraft, vyráběný od 

roku 1989. Jedná se o dvoumístný dolnoplošník s uspořádáním sedadel vedle sebe. Jak již jeho název 

napovídá, je vyroben ze sklolaminátu. Vyrábí se jak s příďovým, tak s ostruhovým podvozkem, 

zatahovacím i pevným. 

 
Obrázek 20 - Glasair Super II RG [21] 

 

Výrobce Stoddard-Hamilton   Prázdná hmotnost 635 kg 

Model Glasair Super II RG   Motor Lycoming O-360 

Počet sedadel 2   Výkon 130 kW 

Délka 6,31 m   Výkonové zatížení 8,02 kg/kW 

Výška 2,07 m   Pádová rychlost 107 km/h 

Rozpětí 7,1 m   Cestovní rychlost 324 km/h 

Plocha křídla 8,5 m2   Nepřekročitelná 

rychlost 

419 km/h 

Štíhlost křídla 5,93   Max. rychlost stoupání 8,13 m/s 

Plošné zatížení křídla 122,7 kg/m2   Dolet 1574 km 

MTOW 1043 kg   Dostup 5486 m 
Tabulka 20 - Parametry letounu Glasair Super II RG 

2.5.11 Jeffair Barracuda 

Posledním letounem ze statistiky je Barracuda od výrobce Jeffair. Jedná se o dvoumístný 

dolnoplošník určený k domácí stavbě. Uspořádání sedadel v kabině je vedle sebe. Podvozek je tříkolový 

s příďovým kolem, zatahovací. 

 
Obrázek 21 - Jeffair Barracuda [22] 
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Výrobce Jeffair   MTOW 997 kg 

Model Barracuda   Prázdná hmotnost 658 kg 

Počet sedadel 2   Motor Continental IO-550-N 

Délka 6,71 m   Výkon 230 kW 

Výška 2,44 m   Výkonové zatížení 4,33 kg/kW 

Rozpětí 7,78 m   Pádová rychlost 96 km/h 

Plocha křídla 11 m2   Cestovní rychlost 389 km/h 

Štíhlost křídla 5,5   Nepřekročitelná 

rychlost 

480 km/h 

Plošné zatížení křídla 90,64 kg/m2   Max. rychlost stoupání 13,7 m/s 

Provozní násobky +4,4/-2,2   Dolet 2407 km 
Tabulka 21 - Parametry letounu Barracuda 

 

2.6 Shrnutí statistiky 

Statistické hodnoty všech letounů byly zaneseny do grafů pro lepší názornost. V prvních 

dvou grafech je zobrazen podíl prázdné hmotnosti a velikost plochy křídla pro různé hmotnosti letounů, 

ve třetím pak velikost štíhlosti křídla v závislosti na velikosti plochy křídla a ve čtvrtém grafu je 

zobrazena velikost plošného a výkonového zatížení letounů.  

 
Graf 1 – Statistické zobrazení podílu prázdné hmotnosti letounu 

 

 
Graf 2 - Statistické zobrazení velikosti plochy křídla 
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Graf 3 - Štíhlosti křídla letounů v závislosti na ploše křídla 

 

 
Graf 4 - Statistické zobrazení výkonového a plošného zatížení 

 

Průměrné hodnoty vycházející ze statistiky jsou zobrazeny v tabulce 

 

 LSA Letouny do 3000 lbs 

Podíl prázdné hmotnosti letounu 0,57 [-] 0,62 [-] 

Plocha křídla 11,52 [m2] 12,15 [m2] 

Štíhlost křídla 7,82 [-] 7,41[-] 

Plošné zatížení křídla 53,33 [kg/m2] 90 [kg/m2] 

Výkonové zatížení 0,12 [kW/kg] 0,14 [kW/kg] 

Tabulka 22 - Statistické údaje 
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3  Koncepční návrh 

Jak již bylo zmíněno, letoun bude navrhován tak, aby splňoval nově se rýsující požadavky 

kategorie LSA, které by měly vejít v platnost na konci roku 2023. 

Ačkoliv by podle předběžných návrhů mělo být možné v kategorii LSA certifikovat letouny až se 

4 sedadly, tento konkrétní návrh bude proveden pro dvoumístný letoun s uspořádáním sedadel vedle 

sebe. Maximální dovolené provozní násobky jsou +4/-2. Co se týče vzájemné polohy křídla, trupu a 

ocasních ploch, byl zvolen dolnoplošník s obdélníkovým křídlem, příďovým podvozkem, klasickým 

uspořádáním ocasních ploch, VOP dělenými na stabilizátor a výškové kormidlo a SOP dělenými na kýl 

a směrové kormidlo. Letoun bude vybaven jednoduchou klapkou pro dosažení potřebného vztlaku při 

nízkých rychlostech. 

3.1 Constraint analysis 

Tzv. „Constraint analysis“ se jeví jako ideální řešení při prvotním návrhu letounu. Jedná se o 

závislost výkonového a plošného zatížení, díky které je možné určit parametry letounu při různých 

režimech letu tak, aby byly splněny podmínky pro každý jednotlivý režim. Režimy, které budou pro 

tento návrh uvažovány jsou ustálená zatáčka, rychlost stoupání, potřebná délka rozjezdu, cestovní 

rychlost a dosažení praktického dostupu. Zároveň je nutné zkontrolovat, aby bylo při zvolené kombinaci 

výkonu motoru a plochy křídla možné dosáhnout součinitele vztlaku pro žádanou pádovou rychlost.       

Výstupem této analýzy je graf závislosti poměru výkonového a plošného zatížení letounu při všech 

výše zmíněných letových režimech. Všechna řešení, která vyhovují požadavkům jsou v tzv. „přijatelné 

oblasti“, která se nachází nad jednotlivými křivkami. Celý postup této analýzy je čerpán z [23]. 

K provedení analýzy je nutné provést prvotní odhad několika hodnot, který je uveden 

v následující tabulce. Tento odhad byl zhotoven na základě údajů ze statistiky již existujících letounů. 

Některé hodnoty (například cestovní rychlost) byly zpětně upravovány podle výsledků analýzy. 

Hodnota maximální vzletové hmotnosti byla určena s přihlédnutím k hranici 3000 lbs (1360 kg) tak, aby 

byl při dalším návrhu případně prostor pro úpravu hmotnosti jak směrem nahoru, tak dolů. Pokud by 

byl požadován určitý dolet, odvíjelo by se určení maximální vzletové hmotnosti právě od tohoto 

požadavku. 

 

Maximální vzletová hmotnost 𝑀𝑇𝑂𝑊 1120 kg 

Prvotní odhad plochy křídla 𝑆 12 m2 

Štíhlost křídla 𝜆 7,41 [-] 

Minimální součinitel odporu letounu 𝑐𝐷𝑚𝑖𝑛 0,033 [-] 

Pádová rychlost s klapkami 𝑣𝑠𝛿
 102 km/h 

Cestovní rychlost 𝑣𝑐 237 km/h 

Požadovaná délka rozjezdu 𝑆𝐺 250 m 

Praktický dostup 𝐻𝑝𝑟 5000 m 

Tabulka 23 - Návrhové hodnoty 

Pro další výpočty je potřeba spočíst Oswaldovu konstantu, která je závislá na štíhlosti křídla 

 
𝑒 = 1,78 ∙ (1 − 0,045 ∙ 𝜆0,68) − 0,64 (1) 

𝑒 = 1,78 ∙ (1 − 0,045 ∙ 7,410,68) − 0,64 = 0,8273 

Dále konstantu indukovaného odporu 
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𝑘 =
1

𝜋 ∙ 𝜆 ∙ 𝑒
 (2) 

𝑘 =
1

𝜋 ∙ 7,41 ∙ 0,827
= 0,0519 

Tíha letounu je  

 
𝑊 = 𝑚 ∙ 𝑔 = 1120 ∙ 9,81 = 10987,2 𝑁 (3) 

Poté je možné přistoupit k jednotlivým letovým režimům. Veškeré ukázkové výpočty jsou 

prováděny pro referenční hodnotu plochy křídla 12 m2 a maximální vzletovou hmotnost 1120 kg, tj 

plošné zatížení křídla 93,3 kg/m2. 

3.1.1 Ustálená zatáčka  

Prvním režimem je let v ustálené zatáčce. Výpočet je proveden při konfiguraci letounu 

v maximální vzletové hmotnosti, rychlosti manévrování a ve výšce 430 m dle MSA což je střední 

nadmořská výška České republiky. Pro provedení zatáčky bude uvažován maximální náklon 𝜃 = 60°. 

Nejprve je nutné stanovit násobek v zatáčce při náklonu 60°: 

 
𝑛 =

1

cos𝜃
=

1

cos 60°
= 2 (4) 

Hustota dle MSA ve výšce 430 m 

 
𝜌 =  𝜌0 ∙ (1 −

𝐻

44308
)
4,2553

= 1,225 ∙ (1 −
430

44308
)
4,2553

=  1,175 𝑘𝑔/𝑚3 (5) 

Rychlost manévrování se spočte jako 

 𝑣𝐴 = √𝑛𝑚𝑎𝑥 ∙ 𝑣𝑠0 = √4 ∙ 102 = 204 𝑘𝑚ℎ (6) 

Dynamický tlak je poté 

 
𝑞 =

1

2
∙ 𝜌 ∙ 𝑣𝐴

2 =
1

2
∙ 1,175 ∙ (

204

3,6
)
2

= 1886,9 𝑃𝑎 (7) 

Poté je možné přistoupit k samotnému výpočtu omezení ustálenou zatáčkou 

 
𝑇

𝑊
= 𝑞 ∙ [

𝑐𝐷𝑚𝑖𝑛

𝑊
𝑆

+ 𝑘 ∙ (
𝑛

𝑞
)
2

∙ (
𝑊

𝑆
)] (8) 

𝑇

𝑊
= 𝑞 ∙ [

0,033

10987,2
12

+ 0,0519 ∙ (
2

1886,9
)
2

∙ (
10987,2

12
)] = 0,1687 

 Potřebný tah je tedy 

 𝑇 = 𝑊 ∙ 0,1687 = 1120 ∙ 9,81 ∙ 0,1687 = 1854,5 𝑁  (9) 

 Potřebný výkon motoru, je uvažována propulsní účinnost 𝜂 = 0,8. Tato hodnota je běžně 

dosažitelná pro stavitelnou vrtuli 

 

𝑃 =
𝑇 ∙ 𝑣

𝜂
=  

1854,5 ∙
204
3,6

0,8
=  131,36 𝑘𝑊 (10) 

 Přepočteno na 0 výšku MSA pomocí Gagg - Ferrarova modelu pro pístové motory [23] 
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𝑃0 =

𝑃

1,132 ∙
𝜌
𝜌0

− 0,132
=

131,36

1,132 ∙
1,175
1,225

− 0,132
 = 137,7 𝑘𝑊 

(11) 

3.1.2 Rychlost stoupání 

Dalším zvoleným režimem je rychlost stoupání. Zde je požadavkem, aby byl letoun schopný 

stoupat rychlostí přibližně 7 m/s ve výšce 430 m při rychlosti 160 km/h. 

Dynamický tlak dle vzorce (7) 

𝑞 = 1160,7 𝑃𝑎  

 𝑇

𝑊
=

𝑣𝑦

𝑣
+

𝑞

𝑊
𝑆

∙ 𝑐𝐷𝑚𝑖𝑛 +
𝑘

𝑞
∙ (

𝑊

𝑆
) (12) 

𝑇

𝑊
=

7

160
3,6

+
1160,7

10987,2
12

∙ 0,033 +
0,0519

1160,7
∙ (

10987,2

12
) = 0,2403 

 𝑇 = 𝑊 ∙ 0,2403 = 1120 ∙ 9,81 ∙ 0,2403 = 2640,14 𝑁  (13) 

Potřebný výkon dle vzorců (10) a (11) 

𝑃 = 146,68 𝑘𝑊  

𝑃0 =  153,7 𝑘𝑊 

3.1.3 Potřebná délka rozjezdu pro vzlet 

Potřebný výkon pro požadovanou délku rozjedu 250 m je počítán taktéž pro výšku 430 m. 

Součinitel vztlaku a součinitel odporu pro rozjezd je odhadnut na 𝑐𝐿𝑇𝑂 = 0,7, 𝑐𝐷𝑇𝑂 = 0,04. Koeficient 

tření je stanoven na 𝜇 = 0,04. 

Rychlost odpoutání se spočte jako: 

 𝑣𝐿𝑂𝐹 = 1,2 ∙ 𝑣𝑠0 = 1,2 ∙ 102 = 122,4 𝑘𝑚/ℎ (14) 

Dynamický tlak v dané výšce pro danou rychlost se spočte dle vzorce (7) a je pak počítán pro rychlost 

𝑣 = 𝑣𝐿𝑂𝐹/√2  

𝑞 = 354,025 𝑃𝑎 

Poté 

 
𝑇

𝑊
=

𝑣𝐿𝑂𝐹
2

2 ∙ 𝑔 ∙ 𝑆𝐺
+

𝑞 ∙ 𝑐𝐷𝑇𝑂

𝑊
𝑆

+ 𝜇 ∙ (1 −
𝑞 ∙ 𝑐𝐿𝑇𝑂

𝑊
𝑆

) (15) 

𝑇

𝑊
=

(
122,4
3,6 )

2

2 ∙ 9,81 ∙ 𝑆𝐺
+

354,025 ∙ 0,04

10987,2
12

+ 0,04 ∙ (1 −
354,025 ∙ 0,7

10987,2
12

) = 0,2801 

 𝑇 = 𝑊 ∙ 0,2801 = 1120 ∙ 9,81 ∙ 0,2801 = 3077,8 𝑁  (16) 

Potřebný výkon motoru dle vzorců (10) a (11) 

𝑃 = 130,81 𝑘𝑊  

𝑃0 =  137,12 𝑘𝑊 
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3.1.4 Cestovní rychlost 

Cestovní rychlost 237 km/h je navržena pro letovou hladinu FL80, čemuž odpovídá výška 2438 m. 

Je nutno ovšem pamatovat, že motor by měl při této rychlosti pracovat cca na 75 % maximálního 

trvalého výkonu z hlediska životnosti, hluku a spotřeby paliva. 

Hustota a dynamický tlak dle vzorců (5) a (7): 

𝜌 = 0,963 𝑘𝑔/𝑚3 

𝑞 = 2086,44 𝑃𝑎 

Výkonové zatížení odpovídající 100 % výkonu motoru 

 

𝑇

𝑊100 % 𝑃
= 𝑞 ∙ 𝑐𝐷𝑚𝑖𝑛

∙ (

1
𝑊
𝑆

) + 𝑘 ∙ (
1

𝑞
) ∙ (

𝑊

𝑆
) (17) 

𝑇

𝑊100 % 𝑃
= 2086,44 ∙ 0,033 ∙ (

1
10987,2

12
) + 0,0519 ∙ (

1

2086,44
) ∙ (

10987,2

12
) = 0,098 

Výkonové zatížení odpovídající 75 % výkonu motoru 

 
𝑇

𝑊75 % 𝑃

=

𝑇
𝑊100 % 𝑃

0,75
=

0,098

0,75
= 0,1306  (18) 

 𝑇 = 𝑊 ∙ 0,1152 = 1120 ∙ 9,81 ∙ 0,1306 = 1435,44 𝑁  (19) 

Potřebný výkon dle vzorců (10) a (11) 

𝑃 = 118,12 𝑘𝑊  

𝑃0 =  155,89 𝑘𝑊 

3.1.5 Praktický dostup 

Praktický dostup je dostup letounu, při kterém je stále schopen stoupat rychlostí 100 stop za minutu, 

což odpovídá hodnotě zhruba 0,5 m/s. 

 

𝑇

𝑊
=

𝑣𝑦

√
2
𝜌 ∙ (

𝑊
𝑆 ) ∙ √

𝑘
3 ∙ 𝑐𝐷𝑚𝑖𝑛

 

+ 4 ∙ √
𝑘 ∙ 𝑐𝐷𝑚𝑖𝑛

3
 

(20) 

𝑇

𝑊
=

0,5

√ 2
0,736 ∙ (

10987,2
12 ) ∙ √

0,0519
3 ∙ 0,033 

+ 4 ∙ √
0,0519 ∙ 0,033

3
= 0,1073 

 𝑇 = 𝑊 ∙ 0,1073 = 1120 ∙ 9,81 ∙ 0,1073 = 1179,7 𝑁  (21) 

Potřebný výkon dle vzorců (10) a (11) 
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𝑃 = 83,56 𝑘𝑊  

𝑃0 =  152,47 𝑘𝑊 

3.1.6 Maximální součinitel vztlaku 

Maximální součinitel vztlaku je počítán pro pádovou rychlost v nulové výšce dle MSA. 

 

𝑐𝐿𝑚𝑎𝑥
= 2 ∙

𝑊

𝜌 ∙ 𝑣𝑠0
2 ∙ 𝑆

=  2 ∙
1120 ∙ 9,81

1,225 ∙ (
102
3,6 )

2

∙ 12

= 1,757 (22) 

3.1.7 Zhodnocení výsledků 

Výsledné hodnoty potřebného výkonu motoru přepočtené pro nulovou nadmořskou výšku jsou 

zaneseny do grafů.  

 
Graf 5 - Potřebný výkon motoru v závislosti na plošném zatížení křídla 

 

 
Graf 6 - Potřebný výkon motoru v závislosti na ploše křídla 
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Dle grafů je zřejmé, že hlavními omezujícími požadavky jsou cestovní rychlost, rychlost 

stoupání a ustálená zatáčka. Z analýzy vycházejí dva optimální body, jejichž parametry jsou shrnuty 

v tabulce. 

 

 
Plošné 

zatížení 

Výkonové 

zatížení  

Potřebný 

výkon 

motoru 

Plocha 

křídla 

Součinitel vztlaku 

pro pádovou 

rychlost 

Bod 1 95,3 kg/m2 0,138 kw/kg 154 kW 11,75 m2 1,9 [-] 

Bod 2 134,9 kg/m2  0,14 kw/kg 157 kW 8,3 m2 2,69 [-] 

Graf 7 - Parametry optimálních bodů 

 

Oba body mají srovnatelně velké výkonové zatížení, u plošného zatížení už se ale liší značně. 

Pokud by byl vybrán Bod 2, mohlo by být dosaženo o něco nižší hmotnosti díky vysokému plošnému 

zatížení, ale kvůli vysokému součiniteli vztlaku při pádové rychlosti by bylo potřeba použití složitých 

vztlakových mechanismů, např. Fowlerovy klapky. Při výběru Bodu 1 bude k dosažení součinitele 

vztlaku při pádové rychlosti pravděpodobně stačit jednoduchá klapka. Bod 1 také mnohem lépe 

odpovídá provedené statistice, a to jak výkonovým zatížením, plošným zatížením, tak i velikostí plochy 

křídla.  

Z výše uvedených důvodů byl tedy zvolen Bod 1 jako návrhový bod. 

Plocha křídla je tedy: 

𝑆𝑤 = 11,75 𝑚2 

3.2 Volba pohonné jednotky 

Pro pohon letounu byl vybrán motor Lycoming IO-390, který z hlediska maximálního možného 

trvalého výkonu splňuje všechny výše uvedené požadavky. Pro dosažení lepších letových výkonů (např. 

vyšší cestovní rychlost apod.) by bylo možné letoun vybavit silnějším motorem, což by se samozřejmě 

projevilo vyšší hmotností a také vyšší cenou. Čtyřválcové motory dostupné na trhu nejsou schopny 

takový výkon dodávat, a proto by bylo nutné použít šestiválcový motor, který je značně dražší. Taková 

investice by mohla vyjít nejméně na půl milionu korun navíc.  

Parametry zvoleného motoru Lycoming IO-390 jsou uvedeny v tabulce. 

 

Výrobce Lycoming Engines 

Model IO-390 

Maximální trvalý výkon 157 kW (210 hp) 

Otáčky 2700 ot/min 

Hmotnost samotného motoru 139 kg (307 lbs) 

Objem 6,37 l 

Přibližná cena 32 000 $ (~700 000 kč) 

Vnější rozměry D x Š x V [mm] 491 x 870 x 780  

Typ paliva 100 LL Avgas 

Spotřeba  11,1 gal/h (při 65% výkonu) 

Výkonové zatížení 1,12 kW/kg 

Tabulka 24 - Parametry motoru Lycoming IO – 390 [24] 
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Obrázek 22 - Motor Lycoming IO-390 vlevo [25], 3D model vpravo [26] 

3.3 Určení základních geometrických parametrů letounu 

3.3.1 Křídlo 

Jak již bylo zmíněno v kapitole 3, byl zvolen obdélníkový tvar křídla, a to hlavně z důvodu ceny a 

jednoduchosti při výrobě. Oproti lichoběžníkovému křídlu totiž nedochází k odtržení proudu v oblasti 

křidélek, ale odtrhávání proudu se děje postupně od kořene křídla směrem k jeho konci. Díky tomu není 

nutné křídlo aerodynamicky ani geometricky kroutit pro zajištění řiditelnosti i při odtržení proudu.  

Profil křídla byl vybírán z užšího výběru tří profilů, a to MS 0313, MS 0317 a NACA 23012. 

Navzdory většímu maximálnímu součiniteli vztlaku profilů MS byl nakonec zvolen profil NACA 

23012, neboť má výrazně nejmenší součinitel klopivého momentu, který je důležitý z hlediska 

vyvažitelnosti a vyvažovacích sil. Tím se dosáhne menšího zatížení ocasních ploch a sníží se požadavek 

na jejich mohutnost. 

 

 MS 0313 MS 0317 NACA 23012 

𝑐𝐿𝑚𝑎𝑥 1,77 1,62 1,59 

(
𝑐𝐿

𝑐𝑑
)
𝑚𝑎𝑥

 87,1 80,7 93,7 

𝑐𝑚0 -0,068 -0,072 -0,011 

Graf 8 - Parametry vybraných profilů pro Re 2,5·106 

 

Křídlo bude vybaveno jednoduchou klapkou, která bude zabírat 50 % polorozpětí křídla s relativní 

hloubkou 30 %. Jednoduchá klapka byla zvolena opět z důvodu nižší ceny výroby a menší složitosti 

oproti jiným druhům klapky. Křidélka budou navazovat bezprostředně na konec klapky a taktéž budou 

tvořit relativní hloubku 30 % profilu. 

Plocha křídla byla určena v kapitole 3.10.  

𝑆𝑤 = 11,75 𝑚2 

Štíhlost křídla byla zvolena na základě statistiky již exitujících letounů v této kategorii.  

𝜆𝑤 = 7,41 

Rozpětí křídla je tedy 

 𝑙𝑤 = √𝑆𝑤 ∙ 𝜆𝑤 = √11,75 ∙ 7,41 = 9,33 𝑚 (23) 

Zúžení obdélníkového křídla je  

𝜂𝑤 = 1  
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Střední aerodynamická tětiva křídla je u obdélníkového křídla shodná s kořenovým i koncovým 

profilem křídla  

 
𝑏𝑆𝐴𝑇𝑤

=
𝑆

𝑙
=

11,75

9,33
= 1,26 𝑚 (24) 

Úhel vzepětí křídla 𝜓𝑤, a úhel šípu 𝛾𝑤  byly voleny s přihlédnutím ke statistice, úhel nastavení křídla 

𝜑𝑤  byl zvolen v pozdějších výpočtech, aby odpovídal návrhové cestovní rychlosti.  

 

𝜓𝑤 = 4° 

𝛾𝑤 = 0° 

 
Obrázek 23 - Náčrt půdorysu polorozpětí křídla 

3.3.2 Vodorovné ocasní plochy 

Hlavní funkcí vodorovné ocasní plochy (dále jen VOP) je stabilizace polohy letounu a řízení 

podélného sklonu. Za tímto účelem jsou VOP rozdělené na pevný stabilizátor a pohyblivé výškové 

kormidlo.  

Stejně jako u křídla byl pro VOP zvolen taktéž obdélníkový půdorys. Profil byl vybrán NACA 

0012. Jde o symetrický profil, který se běžně užívá na ocasních plochách. Mohutnost a štíhlost VOP 

byla volena dle zpracovaných statistických údajů a údajů uvedených v [23]. Rameno VOP a poloha 

VOP nad křídlem byly určeny na základě statistických dat a upraveny dle předběžných skic letounu. 

Mohutnost VOP 

𝐻𝑉𝑂𝑃 = 0,66 

Rameno VOP 

𝐿𝑉𝑂𝑃 = 3,8 𝑚 

Štíhlost VOP 

𝜆𝑉𝑂𝑃 = 3,97 

Poloha VOP nad křídlem 

𝑦𝑉𝑂𝑃 = 0,5 𝑚 

Plocha VOP 
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𝑆𝑉𝑂𝑃 =
𝐻𝑉𝑂𝑃 ∙ 𝑆𝑤 ∙ 𝑏𝑆𝐴𝑇𝑤

𝐿𝑉𝑂𝑃
 =

0,66 ∙ 11,75 ∙ 1,26

3,8
= 2,57 𝑚2 (25) 

Rozpětí VOP 

 𝑙𝑉𝑂𝑃 = √𝑆𝑉𝑂𝑃 ∙ 𝜆𝑉𝑂𝑃 = √2,57 ∙ 3,97 = 3,194 𝑚 (26) 

Hloubka profilu VOP 

 
𝑏𝑆𝐴𝑇𝑉𝑂𝑃

=
𝑆𝑉𝑂𝑃

𝑙𝑉𝑂𝑃
=

2,57

3,194
= 0,805 𝑚 (27) 

3.3.3 Svislé ocasní plochy 

Hlavním účelem svislé ocasní plochy (dále jen SOP) je zajištění směrové stability a řízení letounu. 

Za tímto účelem jsou SOP rozdělené na pevný kýl a pohyblivé směrové kormidlo. 

V případě SOP je použit lichoběžníkový tvar s kladným úhlem šípu. Postup určení geometrických 

parametrů je shodný jako u VOP. 

Mohutnost SOP 

𝐻𝑆𝑂𝑃 = 0,036 

Rameno SOP 

𝐿𝑆𝑂𝑃 = 3,8 𝑚 

Štíhlost SOP 

𝜆𝑆𝑂𝑃 = 1,1 

Zúžení SOP 

𝜂
𝑆𝑂𝑃

= 0,45 

Poloha SOP nad křídlem 

𝑦𝑆𝑂𝑃 = 1,1 𝑚 

Plocha SOP 

 

𝑆𝑆𝑂𝑃 =
𝐻𝑆𝑂𝑃 ∙ 𝑆𝑤 ∙ 𝑙𝑤

𝐿𝑆𝑂𝑃
 =

0,036 ∙ 11,75 ∙ 9,33

3,8
= 1,04 𝑚2 (28) 

Výška SOP 

 𝑙𝑆𝑂𝑃 = √𝑆𝑆𝑂𝑃 ∙ 𝜆𝑆𝑂𝑃 = √1,04 ∙ 1,1 = 1,07 𝑚 (29) 

Hloubka kořenového profilu SOP 

 
𝑏0𝑆𝑂𝑃

=
2 ∙ 𝑆𝑆𝑂𝑃

(𝜂𝑆𝑂𝑃 + 1) ∙ 𝑙𝑉𝑂𝑃
=

2 ∙ 1,04

(0,45 + 1) ∙ 1,07
= 1,34 𝑚 (30) 

Hloubka koncového profilu SOP 

 𝑏𝑘𝑆𝑂𝑃 = 𝑏0𝑆𝑂𝑃
∙ 𝜂𝑆𝑂𝑃 = 1,34 ∙ 0,45 = 0,6 𝑚 (31) 

Hloubka profilu SOP 
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𝑏𝑆𝐴𝑇𝑉𝑂𝑃

=
𝑆𝑉𝑂𝑃

𝑙𝑉𝑂𝑃
=

2,57

3,194
= 0,805 𝑚 (32) 

3.3.4 Trup 

Hlavními požadavky na trup jsou aerodynamický tvar, co nejmenší čelní průřez kvůli odporu, 

dostatečná pevnost, dobrý výhled z kabiny a dostatečné množství místa uvnitř trupu na umístění posádky 

a všech komponent.  

Trup byl modelován pomocí 3D CADu a při modelování byl rozdělen na 3 části. Přední část, ve 

které je umístěn motor, dále střední část, ve které je umístěna převážně posádka a ocasní část, která 

spojuje ocasní plochy se zbytkem letounu.  

Posádka je dvoučlenná v trupu umístěná vedle sebe. Uspořádání sedaček vedle sebe poskytuje 

posádce větší komfort a také snižuje rozsah centráží letounu. Pilotní kabina byla navrhována tak, aby se 

do ní vešel člověk průměrných až lehce nadprůměrných proporcí. Návrh byl proveden dle doporučených 

rozměrů a úhlů výhledu popsaných v [23]. 

 
Obrázek 24 - Typické rozměry pilotní kabiny malého letounu - převzato z [23] 

 

Na dalším obrázku je zobrazen návrh geometrie trupu společně s uspořádáním motoru, posádky a 

zavazadel. 
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Obrázek 25 - Návrh geometrie trupu 

3.3.5 Podvozek 

Hlavní funkcí podvozku je stabilita při přistávání, vzletu a pojíždění po dráze. Podvozek musí být 

z tohoto důvodu správně rozmístěn, aby nedošlo k překlopení letounu. Geometrie podvozku musí 

zároveň umožňovat požadovaný náklon letounu při vzletu a přistání pro dosažení požadovaného 

součinitele vztlaku. Geometrie podvozku je do jisté míry také ovlivněna použitou vrtulí.  

Podvozek může být konstruován jako pevný nebo zatahovací. Pevný podvozek je konstrukčně 

jednodušší a levnější, naproti tomu použití zatahovacího podvozku minimalizuje součinitel odporu, a 

tím umožňuje dosažení lepších letových výkonů. Z hlediska konstrukčního uspořádání podvozkových 

noh bylo voleno mezi podvozkem s příďovým kolem a podvozkem s ostruhovým kolem. Ostruhové 

kolo má výhodu především v nižší hmotnosti, neboť bývá méně zatíženo. Podvozek s příďovým kolem 

je dnes však rozšířenější, přispívá k bezpečnosti provozu, neboť umožňuje lepší výhled z kabiny pilota 

při pohybu po dráze. Při vzletu s příďovým podvozkem lze také využít zvýšení úhlu náběhu pomocí 

stlačení ocasu směrem dolů.  

Z cenových a bezpečnostních důvodů byl zvolen pevný podvozek s příďovým kolem. Pro snížení 

součinitele odporu u pevného podvozku by bylo možné podvozková kola zakrytovat aerodynamickými 

kryty. Geometrie podvozku byla navržena dle [26]. 

 
Obrázek 26 - Geometrie podvozku - převzato z [26] 
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4.1 Odhad hmot 

Pro stanovení základní hmotové dispozice letounu je nutné provést odhad hmotností jednotlivých 

částí letounu. Odhad hmot je určen dvěma způsoby dle podkladů uvedených v [23], [27] a [28], poté je 

vždy zhodnocen výsledek a následně zvolen finální odhad. Jelikož jsou tyto metody empirické, je nutné 

dodržení anglo-amerických jednotek. Použité metody je možné použít pouze při bližší znalosti 

geometrie letadla, pokud není geometrie známa, je nutno použít jiný způsob. 

4.1.1 Prvotní odhad hmotnosti prázdného letounu 

Nejdříve je proveden prvotní odhad hmotnosti prázdného letounu. Ten je v prvním případě 

stanoven na základě statisticky zpracovaných dat poměru prázdné a maximální vzletové hmotnosti. Ve 

druhém případě je tento prvotní odhad stanoven dle aproximovaných údajů historických dat dle [23].  

Údaje ze statistiky: 

Letouny LSA: 

[
𝑚𝑒

𝑀𝑇𝑂𝑊
]
𝑝𝑟ů𝑚ě𝑟

= 0,5755  

Čtyřmístné letouny do 3000 lbs: 

[
𝑚𝑒

𝑀𝑇𝑂𝑊
]
𝑝𝑟ů𝑚ě𝑟

= 0,6188 

Dvoumístné letouny do 3000 lbs: 

[
𝑚𝑒

𝑀𝑇𝑂𝑊
]
𝑝𝑟ů𝑚ě𝑟

= 0,6259 

 

Poměr hmotnosti stanovený na základě historických dat 

Letouny LSA: 

 𝑚𝑒

𝑀𝑇𝑂𝑊
= 1,4343 − 0,1402 ∙ ln𝑊0 = 1,4343 − 0,1402 ∙ ln 1120 = 0,4499 (33) 

Jednomotorové letouny General Aviation: 

 𝑚𝑒

𝑀𝑇𝑂𝑊
= 0,8578 − 0,0333 ∙ ln𝑊0 = 0,8578 − 0,0333 ∙ ln 1120 = 0,6240 (34) 

Dle těchto dat lze očekávat, že podíl prázdné hmotnosti letounu se bude pohybovat někde mezi 45-

65 % MTOW (spíše u horní hranice), což odpovídá rozmezí prázdné hmotnosti: 

𝑚𝑒 = (504 ~ 728) 𝑘𝑔 

4.1.2 Odhad hmotnosti křídla  

Výpočet dle Raymera: 

 

𝑊𝑤 =   0,036 ∙ 𝑆𝑊
0,758 ∙ 𝑊𝐹𝑊

0,0035 ∙ (
𝜆𝑊

cos 𝛾𝑐/4
2)

0,6

∙ 𝑞0,006 ∙ 𝜂𝑊
0,04 ∙ (

100 ∙
𝑡
𝑐

cos 𝛾𝑐/4
)

−0,3

∙ (𝑛𝑧 ∙ 𝑊0)
0,49 

(35) 

4 Stanovení základní hmotové dispozice letounu 
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𝑊𝑤 =   0,036 ∙ 126,480,758 ∙ 352,740,0035 ∙ (
7,41

cos 02
)
0,6

∙ 28,850,006 ∙ 10,04 ∙ (
100 ∙ 0,13

cos 0
)
−0,3

∙ (6 ∙ 2469,18)0,49 

𝑊𝑤 = 250,41 𝑙𝑏𝑠 = 113,59 𝑘𝑔  

 

Výpočet dle Nicolaie: 

 

𝑊𝑤 =   96,948 ∙ [(
𝑛𝑧 ∙ 𝑊0

105
)
0,65

∙ (
𝜆𝑊

cos 𝛾𝑐
4

2
)

0,57

∙ (
𝑆𝑊

100
)
0,61

∙ (
1 + 𝜂𝑊

2 ∙
𝑡
𝑐

)

0,36

∙ √1 +
𝑣𝐻

500
]

0,993

 

(36) 

𝑊𝑤 =   96,948 ∙ [(
6 ∙ 2469,18

105
)
0,65

∙ (
7,41

cos02
)
0,57

∙ (
126,48

100
)
0,61

∙ (
1 + 1

2 ∙ 0,13
)
0,36

∙ √1 +
174,95

500
]

0,993

 

𝑊𝑤 = 243,68 𝑙𝑏𝑠 = 110,53 𝑘𝑔 

 

Kde: 

𝑊𝑤    Odhadovaná hmotnost křídla 

𝑆𝑤 = 126,48 𝑓𝑡2  Plocha křídla 

𝑊𝐹𝑊 = 352,74 𝑙𝑏𝑠  Hmotnost paliva v křídle 

𝜆𝑊 = 7,41   Štíhlost křídla 

𝛾𝑐/4 = 0°   Úhel šípu k čtvrtinovému bodu 

𝑞 [𝑙𝑓/𝑓𝑡2 ]     Dynamický tlak při návrhové rychlost 

𝜂𝑊 = 1    Zúžení křídla 
𝑡

𝑐
    Relativní tloušťka profilu  

𝑛𝑧 = 1,5 ∙ 4 = 6  Maximální násobek vynásobený součinitelem bezpečnosti  

𝑣𝐻 = 174,95 𝑘𝑛𝑜𝑡   Maximální rychlost 

 

Výsledná odhadnutá hodnota hmotnosti křídla použitá pro další výpočty byla získána pomocí 

průměru z dvou výše vypočtených hodnot. Poloha těžiště odpovídá 40 % bSAT. 

𝑊𝑤 = 112,06 𝑘𝑔 

 

4.1.3 Odhad hmotnosti ocasních ploch 

1) Vodorové ocasní plochy 

Raymer: 

 

𝑊𝑉𝑂𝑃 =   0,016 ∙ (𝑛𝑧 ∙ 𝑊0)
0,414 ∙ 𝑞0,168 ∙ 𝑆𝑉𝑂𝑃

0,896 ∙ (
100 ∙

𝑡
𝑐

cos 𝛾𝑉𝑂𝑃
)

−0,12

∙ (
𝜆𝑉𝑂𝑃

cos 𝛾𝑉𝑂𝑃
2
)
0,043

∙ 𝜂𝑉𝑂𝑃
−0,02 

(37) 

𝑊𝑉𝑂𝑃 = 0,016 ∙ (6 ∙ 2469,18)0,414 ∙ 28,850,168 ∙ 27,660,896 ∙ (
100 ∙ 0,13

cos 0
)
−0,12

∙ (
3,97

cos 02
)
0,043

∙ 1−0,02 
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𝑊𝑉𝑂𝑃 = 22,91 𝑙𝑏𝑠 = 10,39 𝑘𝑔 

 

Nicolai: 

 

𝑊𝑉𝑂𝑃 =   127 ∙ [(
𝑛𝑧 ∙ 𝑊0

105
)
0,87

∙ (
𝑆𝑉𝑂𝑃

100
)
1,2

∙ (
𝐿𝑉𝑂𝑃

10
)
0,483

∙ √
𝑏𝑉𝑂𝑃

𝑡𝑉𝑂𝑃𝑚𝑎𝑥

]

0,458

 (38) 

𝑊𝑉𝑂𝑃 =   127 ∙ [(
6 ∙ 2469,18

105
)
0,87

∙ (
27,66

100
)
1,2

∙ (
12,46

10
)
0,483

∙ √
2,64

3,84
]

0,458

 

𝑊𝑉𝑂𝑃 =   28,22 𝑙𝑏𝑠 = 12,8 𝑘𝑔 

Kde: 

𝑊𝑉𝑂𝑃    Odhadovaná hmotnost vodorovných ocasních ploch 

𝑆𝑉𝑂𝑃 = 27,66 𝑓𝑡2  Plocha VOP 

𝜆𝑉𝑂𝑃 = 3,97   Štíhlost VOP 

𝛾𝑉𝑂𝑃𝑐/4 = 0°   Úhel šípu VOP k čtvrtinovému bodu 

𝜂𝑉𝑂𝑃 = 1   Zúžení VOP 

𝐿𝑉𝑂𝑃 = 12,46 𝑓𝑡  Horizontální vzdálenost čtvrtinového bodu křídla a VOP 

𝑏𝑉𝑂𝑃 = 2,64 𝑓𝑡   Hloubka profilu VOP 

𝑡𝑉𝑂𝑃𝑚𝑎𝑥
= 3,84 𝑖𝑛  Maximální tloušťka profilu VOP v palcích 

 

Výsledná odhadnutá hodnota hmotnosti VOP použitá pro další výpočty byla opět získána 

pomocí průměru z dvou výše vypočtených hodnot. 

𝑊𝑉𝑂𝑃 = 11,6 𝑘𝑔  

 

2) Svislé ocasní plochy 

Raymer: 

 𝑊𝑆𝑂𝑃 = 0,073 ∙ (1 + 0,2 ∙ 𝐹𝑡𝑎𝑖𝑙) ∙ (𝑛𝑧 ∙ 𝑊0)
0,376 ∙ 𝑞0,122 ∙ 𝑆𝑆𝑂𝑃

0,873

∙ (
100 ∙

𝑡
𝑐

cos 𝛾𝑆𝑂𝑃
)

−0,49

∙ (
𝜆𝑆𝑂𝑃

cos 𝛾𝑆𝑂𝑃
2
)
0,357

∙ 𝜂𝑆𝑂𝑃
0,039 

(39) 

𝑊𝑆𝑂𝑃 = 0,073 ∙ (1 + 0,2 ∙ 0) ∙ (6 ∙ 2469,18)0,376 ∙ 28,850,122 ∙ 11,180,873 ∙ (
100 ∙ 0,13

cos43,43
)
−0,49

∙ (
1,1

cos 43,432
)
0,357

∙ 0,450,039 

𝑊𝑆𝑂𝑃 = 10,27 𝑙𝑏𝑠 = 4,66 𝑘𝑔 

 

Nicolai: 

 

𝑊𝑆𝑂𝑃 =   98,5 ∙ [(
𝑛𝑧 ∙ 𝑊0

105
)
0,87

∙ (
𝑆𝑆𝑂𝑃

100
)
1,2

∙ √
𝑏𝑆𝑂𝑃

𝑡𝑆𝑂𝑃𝑚𝑎𝑥

] (40) 

𝑊𝑆𝑂𝑃 =   98,5 ∙ [(
6 ∙ 2469,18

105
)
0,87

∙ (
11,18

100
)
1,2

∙ √
3,51

6,26
] 

𝑊𝑆𝑂𝑃 = 1,01 𝑙𝑏𝑠 = 0,46 𝑘𝑔 

Kde: 

𝑊𝑆𝑂𝑃    Odhadovaná hmotnost vodorovných ocasních ploch 
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𝐹𝑇𝑎𝑖𝑙    Záleží na tvaru ocasních ploch, pro klasické OP je 0 

𝑆𝑆𝑂𝑃 = 28,85 𝑓𝑡2  Plocha SOP 

𝜆𝑆𝑂𝑃 = 1,1   Štíhlost SOP 

𝛾𝑆𝑂𝑃 = 43,43°   Úhel šípu SOP  

𝜂𝑆𝑂𝑃 = 0,45   Zúžení SOP 

𝑏𝑆𝑂𝑃 = 3,51 𝑓𝑡   Hloubka střední aerodynamické tětivy profilu SOP 

𝑡𝑆𝑂𝑃𝑚𝑎𝑥
= 6,26 𝑖𝑛  Maximální tloušťka profilu SOP v palcích 

 

Jelikož se odhad hmotnosti podle Nicolaie zdá nereálně podhodnocený, je pro další výpočty 

použita hodnota odhadu hmotnosti SOP dle Raymera. 

𝑊𝑆𝑂𝑃 = 4,66 𝑘𝑔  

4.1.4 Odhad hmotnosti trupu 

Raymer: 

 
𝑊𝑓 = 0,052 ∙ 𝑆𝐹𝑈𝑆

1,086 ∙ (𝑛𝑧 ∙ 𝑊0)
0,177 ∙ 𝐿𝑉𝑂𝑃

−0,051 ∙ (
𝑙𝐹𝑆

𝑑𝐹𝑆
)
−0,072

∙ 𝑞0,241

+ 11,9(𝑉𝑝 ∙ ∆𝑃)
0,271

 

(41) 

𝑊𝑓 = 0,052 ∙ 220,321,086 ∙ (6 ∙ 2469,18)0,177 ∙ 12,46−0,051 ∙ (
19,49

4,24
)
−0,072

∙ 28,850,241

+ 11,9(88,29 ∙ 8)0,271 

𝑊𝑓 = 247,04 𝑙𝑏𝑠 = 112,06 𝑘𝑔 

 

Nicolai: 

 

𝑊𝑓 =   200 ∙ [(
𝑛𝑧 ∙ 𝑊0

105
)
0,286

∙ (
𝑙𝐹
10

)
0,857

(
𝑤𝐹 + 𝑑𝐹

10
) ∙ (

𝑣𝐻

100
)
0,338

]

1,1

 (42) 

𝑊𝑓 =   200 ∙ [(
6 ∙ 2469,18

105
)
0,286

∙ (
19,49

10
)
0,857

(
4,86 + 4,24

10
) ∙ (

174,95

100
)
0,338

]

1,1

 

𝑊𝑓 = 228,45 𝑙𝑏𝑠 = 103,62 𝑘𝑔 

Kde: 

𝑊𝑓    Odhadovaná hmotnost trupu 

𝑆𝑓 = 220,32 𝑓𝑡2  Plocha trupu 

𝑙𝑓 = 19,49 𝑓𝑡   Délka trupu  

𝑑𝑓 = 4,24 𝑓𝑡   Šířka trupu 

𝑉𝑝 = 88,28 𝑓𝑡3   Objem kokpitu 

∆𝑃 = 8 𝑝𝑠𝑖   Maximální rozdíl tlaku v kabině vůči okolnímu prostředí 

 

Výsledná odhadnutá hodnota hmotnosti trupu použitá pro další výpočty byla získána pomocí 

průměru z dvou výše vypočtených hodnot. 

𝑊𝑓 = 107,84 𝑘𝑔 
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4.1.5 Odhad hmotnosti podvozku 

Raymer: 

 
𝑊𝑀𝐿𝐺 = 0,095 ∙ (𝑛𝑙 ∙ 𝑊𝑙)

0,768 ∙ (
𝐿𝑚

12
)
0,409

 (43) 

𝑊𝑀𝐿𝐺 = 0,095 ∙ (5,7 ∙ 2469,18)0,768 ∙ (
34,29

12
)
0,409

 

𝑊𝑀𝐿𝐺 = 223,99 𝑙𝑏𝑠 = 101,6 𝑘𝑔 

 
𝑊𝑁𝐿𝐺 = 0,125 ∙ (𝑛𝑙 ∙ 𝑊𝑙)

0,566 ∙ (
𝐿𝑛

12
)
0,845

 (44) 

𝑊𝑁𝐿𝐺 = 0,125 ∙ (5,7 ∙ 2469,18)0,566 ∙ (
20,08

12
)
0,845

 

𝑊𝑁𝐿𝐺 = 43,04 𝑙𝑏𝑠 = 19,52 𝑘𝑔 

 

Nicolai: 

 
𝑊𝐿𝐺 = 0,054 ∙ (𝑛𝑙 ∙ 𝑊𝑙)

0,684 ∙ (
𝐿𝑚

12
)
0,601

 (45) 

𝑊𝐿𝐺 = 0,054 ∙ (5,7 ∙ 2469,18)0,684 ∙ (
34,29

12
)
0,601

 

𝑊𝐿𝐺 = 69,82 𝑙𝑏𝑠 = 31,67 𝑘𝑔 

 

Kde: 

𝑊𝑀𝐿𝐺    Odhadovaná hmotnost hlavního podvozku 

𝑊𝑁𝐿𝐺    Odhadovaná hmotnost příďového podvozku 

𝑊𝐿𝐺    Odhadovaná hmotnost podvozku 

𝑛𝑙 = 5,7   Maximální násobek při přistání 

𝑊𝑙 = 2469,18 𝑙𝑏𝑠  Přistávací hmotnost 

𝐿𝑚, 𝐿𝑛    Délka podvozkové nohy  

 

Odhad hmotnosti hlavního podvozku dle Raymera se zdá nereálně vysoký, neboť by hlavní 

podvozek vážil zhruba srovnatelně jako trup nebo křídlo. Z tohoto důvodu byl pro hlavní podvozek 

použit výpočet dle Nicolaie a pro příďový podvozek dle Raymera. 

𝑊𝑁𝐿𝐺 = 19,52 𝑘𝑔 

𝑊𝑀𝐿𝐺 = 31,67 𝑘𝑔 

4.1.6 Odhad hmotnosti instalovaného motoru 

 𝑊𝐸𝐼 = 2,575 ∙ 𝑊𝐸𝑁𝐺
0,922 ∙ 𝑁𝐸𝑁𝐺 (46) 

𝑊𝐸𝐼 = 2,575 ∙ 3070,922 ∙ 1 

𝑊𝐸𝐼 = 505,73 𝑙𝑏𝑠 = 229,4 𝑘𝑔 

Kde: 

𝑊𝐸𝐼    Odhadovaná hmotnost instalovaného motoru 

𝑊𝐸𝑁𝐺    Hmotnost samotného motoru 

𝑁𝐸𝑁𝐺    Počet motorů 
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 Při odhadu hmotnosti instalovaného motoru byly oba postupy shodné, výsledná hodnota je tedy 

přímo použita v dalších výpočtech. 

𝑊𝐸𝐼 = 229,4 𝑘𝑔 

4.1.7 Odhad hmotnosti kokpitu, palivové soustavy, řídících systémů a dalších 

komponent 

Vybavení kokpitu 

Raymer: 

 𝑊𝐹𝑈𝑅𝑁 = 0,0582 ∙ 𝑊0 − 65 (47) 

𝑊𝐹𝑈𝑅𝑁 = 0,0582 ∙ 2469,18 − 65 

𝑊𝐹𝑈𝑅𝑁 = 78,71 𝑙𝑏𝑠 = 35,7 𝑘𝑔 

 

Nicolai: 

 𝑊𝐹𝑈𝑅𝑁 = 34,5 ∙ 𝑁𝐶𝑅𝐸𝑊 ∙ 𝑞𝐻
0,25 (48) 

𝑊𝐹𝑈𝑅𝑁 = 34,5 ∙ 2 ∙ 28,850,25 

𝑊𝐹𝑈𝑅𝑁 = 159,91 𝑙𝑏𝑠 = 72,53 𝑘𝑔 

Kde: 

𝑊𝐹𝑈𝑅𝑁    Odhadovaná hmotnost vybavení kokpitu 

𝑁𝐶𝑅𝐸𝑊    Počet posádky 

𝑁𝐸𝑁𝐺    Počet motorů 

 

Pro další výpočty byla použita odhadnutá hodnota dle Raymera. 

𝑊𝐹𝑈𝑅𝑁 = 35,7 𝑘𝑔 

Palivová soustava 

Raymer: 

 
𝑊𝐹𝑆 =   2,49 ∙ 𝑄𝑡𝑜𝑡

0,726 ∙ (
𝑄𝑡𝑜𝑡

𝑄𝑡𝑜𝑡 + 𝑄𝑖𝑛𝑡
)
0,363

∙ 𝑁𝑇𝐴𝑁𝐾
0,242 ∙ 𝑁𝐸𝑁𝐺

0,157 (49) 

𝑊𝐹𝑆 =   2,49 ∙ 33,810,726 ∙ (
33,81

33,81 + 2,11
)
0,363

∙ 30,242 ∙ 10,157 

𝑊𝐹𝑆 = 40,95 𝑙𝑏𝑠 = 18,57 𝑘𝑔 

 

Nicolai: 

 
𝑊𝐹𝑆 =   2,49 ∙ [𝑄𝑡𝑜𝑡

0,6 ∙ (
𝑄𝑡𝑜𝑡

𝑄𝑡𝑜𝑡 + 𝑄𝑖𝑛𝑡
)
0,3

∙ 𝑁𝑇𝐴𝑁𝐾
0,2 ∙ 𝑁𝐸𝑁𝐺

0,13]

1,21

 (50) 

𝑊𝐹𝑆 =   2,49 ∙ [33,810,6 ∙ (
33,81

33,81 + 2,11
)
0,3

∙ 30,2 ∙ 10,13]

1,21

 

𝑊𝐹𝑆 = 40,95 𝑙𝑏𝑠 = 18,57 𝑘𝑔 

Kde: 

𝑊𝐹𝑆    Odhadovaná hmotnost palivové soustavy 

𝑄𝑡𝑜𝑡    Celková zásoba paliva v galonech 

𝑄𝑖𝑛𝑡    Zásoba paliva v nádržích v trupu v galonech 

𝑁𝑇𝐴𝑁𝐾    Počet nádrží 
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Zde vychází oběma postupy stejné výsledky, vypočtená hodnota je přímo použita v dalších výpočtech. 

𝑊𝐹𝑆 = 18,57 𝑘𝑔 

Řídící systémy 

Raymer: 

 𝑊𝐶𝑇𝑅𝐿 = 0,053 ∙ 𝑙𝐹𝑆
1,536 ∙ 𝑏0,371(𝑛𝑧 ∙ 𝑊0 ∙ 10−4)0,8 (51) 

𝑊𝐶𝑇𝑅𝐿 = 0,053 ∙ 19,491,536 ∙ 30,610,371(6 ∙ 2469,18 ∙ 10−4)0,8 

𝑊𝐶𝑇𝑅𝐿 = 24,73 𝑙𝑏𝑠 = 11,21 𝑘𝑔 

Nicolai: 

Powered 

 𝑊𝐶𝑇𝑅𝐿 = 1,08 ∙ 𝑊0
0,7 (52) 

𝑊𝐶𝑇𝑅𝐿 = 1,08 ∙ 2469,180,7 = 255,98 𝑙𝑏𝑠 = 116,11 𝑘𝑔 

Manual 

 𝑊𝐶𝑇𝑅𝐿 = 1,066 ∙ 𝑊0
0,626 (53) 

𝑊𝐶𝑇𝑅𝐿 = 1,066 ∙ 2469,180,626 = 141,74 𝑙𝑏𝑠 = 64,29 𝑘𝑔 

Kde: 

𝑊𝐶𝑇𝑅𝐿    Odhadovaná hmotnost řídících systémů 

𝑏    Rozpětí křídla 

 

Odhad hmotnosti řídících systémů dle Nicolaie se zdá nereálně vysoký, neboť by poháněný 

řídící systém vážil tolik co samotné křídlo, a manuální řídící systém by vážil zhruba polovinu toho, co 

váží samotné křídlo. Z tohoto důvodu byl pro řídící systémy křídla použit výpočet dle Raymera a pro 

řídící systémy ocasních ploch byla tato hodnota vynásobena 0,75. 

𝑊𝐶𝑇𝑅𝐿𝑤
= 11,21 𝑘𝑔 

𝑊𝐶𝑇𝑅𝐿𝑂𝑃
= 0,75 ∙ 11,21 = 8,41 𝑘𝑔 

Odhad hmotnosti ostatních komponent je uveden v tabulce 25. Tento odhad byl učiněn čistě na 

základě procentuálním podílu komponenty k prázdnému letounu. 

 

Překryt 15,2 kg 

Motorové lože 26,74 kg 

Vrtule 17,37 kg 

Baterie 25,04 kg 

Tabulka 25 - Odhad hmotnosti ostatních komponent 

4.2 Stanovení polohy těžiště letounu 

Poloha těžiště je závislá na rozložené dílčích hmot a jejich poloze. Je také proměnlivá v závislosti 

na stavu paliva, počtu a hmotnosti pilotů a na hmotnosti zavazadel. Jednotlivé souřadnice těžišť 

dílčích částí letounu byly odečteny pomocí CAD systému a jsou zobrazeny v tabulce 26. Polohy těžišť 

proměnných hmot a jejich přípustné hmotnosti jsou zobrazeny v tabulce 27. 

Poloha těžiště se obvykle vztahuje ke střední aerodynamické tětivě bSAT a vyjadřuje se v procentech 

její hloubky. Zvolený souřadný systém je naznačen na obrázku 27. 

 



 

 

 

DIPLOMOVÁ PRÁCE 
ÚSTAV LETADLOVÉ  

TECHNIKY 

 

KONCEPČNÍ NÁVRH LETOUNU KATEGORIE LSA 42 

 

 
Obrázek 27 - Souřadnicový systém 

  Celková hmotnost letounu se skládá z prázdné hmotnosti letounu a užitečného zatížení. Váhový 

limit pro pilota byl zvolen na 110 kg. Jedná se o poměrně vysokou hodnotu, která ale umožní let i větším 

osobám. Maximální hmotnost zavazadel byla stanovena na 50 kg, zbytek hmotnosti je vymezen pro 

palivo.  

 m𝑝𝑎𝑙 = MTOW − ( m𝑒 +2 ∙  m𝐶𝑅𝐸𝑊  + m𝑧) = 175 kg (54) 

Kde: 

m𝑒 = 675 𝑘𝑔       Hmotnost prázdného letounu  

m𝐶𝑅𝐸𝑊 = (0 − 70 − 90 − 110) 𝑘𝑔      Hmotnost pilota 

m𝑝𝑎𝑙 = (0 −  15 − 160 − 175) 𝑘𝑔     Celková zásoba paliva letounu  

m𝑧 = (0 − 50) 𝑘𝑔      Celková hmotnost zavazadel  

Palivo je rozděleno v poměru 15 kg v nádrži v trupu a 160 kg v nádrži v křídle. 

Prázdný letoun  m [% mEM] m [kg] x [mm] y [mm] z [mm] 

Trup 15,98 107,84 3458 1825 0 

Křídlo 16,6 112,06 3004 1500 0 

Překryt 2,25 15,20 3005 1825 0 

VOP 1,72 11,60 6735 2000 0 

SOP 0,69 4,66 6615 2600 0 

Motor 33,99 229,40 1799 1818 0 

Motorové lože 3,96 26,74 1938 1832 0 

Vrtule 2,57 17,37 1210 1890 0 

Podvozek 
Hlavní  4,69 31,67 3002 1059 0 

Příďový 2,89 19,52 1663 1095 0 

Řízení 
Křídlo 1,66 11,22 3322 1500 0 

Ocasní plochy 1,25 8,41 6965 2000 0 

Kokpit 5,29 35,70 3287 1882 0 

Palivová soustava 2,75 18,57 2745 2010 0 

Baterie 3,71 25,04 3983 1606 0 

Σmi 100,00 675,00    

Tabulka 26 - Hmotnosti a centráže jednotlivých komponent letounu 
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Poloha 𝑏𝑆𝐴𝑇 vzhledem k volenému souřadnicovému systému 

𝑥0 %𝑏𝑆𝐴𝑇
= 2500 𝑚𝑚           𝑥25 %𝑏𝑆𝐴𝑇

= 2810 𝑚𝑚                  𝑥100 %𝑏𝑆𝐴𝑇
= 3760 𝑚𝑚 

𝑦𝑏𝑆𝐴𝑇 = 1500 𝑚𝑚 

 

Proměnné hmoty  m [kg] x [mm] y [mm] z [mm] 

Pilot 0-70-90-110 3201 2055 306 

Posádka 0-70-90-110 3201 2055 -306 

Nádrž 
Křídlo  0-160 2757 1500 0 

Trup 0-15 2832 1637 0 

Zavazadla 0-50 3945 1828 0 

Tabulka 27 - Hmotnosti a centráže proměnných hmot letounu 

 

Jednotlivé kombinace byly spočteny pro obsazení pilotů při hmotnosti 0-70-90-110 kg, zásobě 

paliva 0-15-160-175 kg a hmotnosti zavazadel 0-50 kg. Počet možných hmotových kombinací je 

  

𝑛𝑘 = 4 ∙ 4 ∙ 2 ∙ 2 ∙ 2 = 128 

Poloha těžiště se pro jednotlivé kombinace spočte jako: 

 
𝒙𝑪𝑮 = 

∑𝒎𝒊 ∙ 𝒙𝒊

∑𝒎𝒊
                         𝑦𝐶𝐺 = 

∑𝑚𝑖 ∙ 𝑦𝑖

∑𝑚𝑖
                        𝑧𝐶𝐺 = 

∑𝑚𝑖 ∙ 𝑧𝑖

∑𝑚𝑖
 (55) 

Nejdůležitější z pohledu letových vlastností je poloha centráže ve směru osy x, dále se předpokládá, 

že letoun je symetrický a souřadnice těžiště prázdného letounu ve směru osy z leží v rovině symetrie. 

Pokud bude letoun obsazen pouze jedním pilotem, tato souřadnice se bude samozřejmě nacházet mimo 

osu symetrie. 

4.3 Hmotnostní obálka 

Veškeré přípustné kombinace centráží a hmotností letounu tvoří hmotnostní obálku. Některé 

kombinace se překrývají, neboť řízení letounu je zdvojeno a z hlediska polohy centráže ve směru osy x 

nezáleží na tom, jestli je obsazené pravé nebo levé sedadlo.  

Důležité je i zobrazení neletových centráží, zejména kvůli skladování a přepravě letounu. 
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Graf 9 - Hmotnostní obálka 

 

Důležité hodnoty centráží: 

 

• Krajní přední centráž:   XCG = 21,38 % bSAT  

• Krajní zadní centráž:   XCG = 31,92 % bSAT 

• Střední centráž:    XCG = 26,65 % bSAT 

• Centráž při max. let. hmotnosti:  XCG = 30,2 % bSAT 

• Centráž prázdného letounu:   XCG = 18,06 % bSAT 

Přední centráž; 21,38 % bSAT; 910 kg

Zadní centráž; 31,92 % bSAT; 945 kg

MTOW; 30,20 % bSAT; 1120 kg

Prázdný letoun; 18,06 % bSAT; 680 kg
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Postup určení aerodynamických charakteristik je řešen převážně dle kombinace podkladů 

uvedených v [29] a [30]. 

5.1 Vztlaková čára 

První ze základních aerodynamických charakteristik je vztlaková čára. Udává závislost součinitele 

vztlaku na úhlu náběhu. Veškeré konstruované vztlakové čáry v této kapitole jsou zjednodušeny na 

přímkovou část a část odtržení proudu, která je konstruována odhadem. Pro stanovení vztlakových čar 

byla ve všech případech uvažována pádová rychlost, neboť se z hlediska Reynoldsova čísla jedná o 

nejhorší letovou konfiguraci. 

5.1.1 Vztlaková čára čistého profilu 

Jak již bylo zmíněno v kapitole 303.3 byl vybrán profil NACA 23012. Vztlakový čára čistého 

profilu bývá silně závislá na Reynoldsově čísle, tím pádem na rychlosti obtékání. Závislost maximálního 

součinitele vztlaku na Reynoldsově čísle byla získána pomocí programu XFLR5. Výpočet byl proveden 

v rozmezí 0,8 ∙ 106 − 8 ∙ 106 𝑅𝑒. Výsledky měření jsou zobrazeny v grafu 10. Naměřené hodnoty byly 

proloženy polynomem 3 stupně.  

 

 
Graf 10 - Závislost maximálního součinitele vztlaku na Reynoldsově čísle - profil NACA 23012 

 

Výpočet Reynoldsova čísla pro pádovou rychlost 𝑣𝑠 = 102 𝑘𝑚/ℎ. 

 
𝑅𝑒 = 69000 ∙ 𝑏𝑆𝐴𝑇 ∙ 𝑣𝐿 = 69000 ∙ 1,26 ∙

102

3,6
= 2 461 822 (56) 

Směrnice vztlakové čáry 𝑐𝑙
𝛼

𝑝 byla též odečtena z programu XFLR5. 

𝑐𝑙
𝛼

𝑝 = 0,1081 [1/°]  = 6,194 [1/𝑟𝑎𝑑] 

Hodnota maximálního součinitele vztlaku 𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑝
 byla získána pomocí aproximovaného polynomu 

v grafu 10. 

𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑝
= 1,586 

y = 0,0012x3 - 0,0213x2 + 0,1433x + 1,341
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Úhel nulového vztlaku 𝛼0𝑝
 je taktéž odečten z programu XFLR5. 

𝛼0𝑝
= −1,23° 

Kritický úhel náběhu 

 

𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡𝑝
=

𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑝

𝑐𝑙
𝛼
𝑝

+ 𝛼0𝑝 + Δ𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡 =
1,586

0,1081
− 1,23 + 2,5 = 15,94° (57) 

Kde 

Δ𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡 = 2,5°   Posun hodnoty kritického úhlu náběhu oproti hodnotě odpovídající 

lineární vztlakové čáře (obvykle bývá v rozsahu 1-3°) 

 

 
Graf 11 - Vztlaková čára profilu NACA 23012 

5.1.2 Vztlaková čára profilu s vysunutou klapkou 

Potřebný vztlak při nízkých rychlostech je zajištěn jednoduchou klapkou, která zabírá 50 % 

polorozpětí křídla a 30% relativní hloubku křídla. Výpočty jsou provedeny pro výchylky klapky 20°, 

30° a 40°. Následující ukázkový výpočet odpovídá maximální výchylce klapky 40°. 

 

1) Stanovení přírůstku součinitele vztlaku vlivem výchylky klapky Δ𝑐𝑙𝛿 

 Δ𝑐𝑙𝛿 = 𝛿𝑓 ∙
𝑐𝑙𝛿

(𝑐𝑙𝛿)𝑡ℎ
∙ (𝑐𝑙𝛿)𝑡ℎ ∙ 𝑘′ (58) 

 

Kde 

𝛿𝑓 = 40°  Výchylka klapky   

𝑘′ = 0,799  Korekční součinitel, odečten z grafu 8.13 v [29]     

(𝑐𝑙𝛿)𝑡ℎ = 4,561 Korekční součinitel zahrnující vliv relativní tloušťky profilu a relativní 

hloubky klapky, odečten z grafu 8.14 v [29]     

𝑐𝑙𝛿

(𝑐𝑙𝛿)𝑡ℎ
= 0,978   Korekční součinitel zahrnující vliv poměrné hloubky klapky  
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a poměr teoretického a skutečného stoupání vztlakové čáry profilu, odečten 

z grafu 8.15 v [29]  

 

Δ𝑐𝑙𝛿 = 40 ∙ 0,978 ∙ 4,561 ∙ 0,799 = 1,685  

 

2) Stanovení maximálního přírůstku součinitele vztlaku Δ𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝛿
 

 Δ𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝛿
= 𝑘1 ∙ 𝑘2 ∙ 𝑘3 ∙ (Δ𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝛿)

𝑏𝑎𝑠𝑒
 (59) 

Kde 

𝑘1 = 1,05 Korekční součinitel zahrnující vliv poměrné hloubky klapky, odečten z grafu 

8.32 v [29]  

𝑘2 = 0,579  Korekční součinitel zahrnující vliv výchylky a tvaru klapky, odečten z grafu 

8.33 v [29]  

𝑘3 = 1  Korekční součinitel zahrnující vliv trajektorie vysouvání klapky, odečten 

z grafu 8.34 v [29]   

(Δ𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥)𝑏𝑎𝑠𝑒 = 1,411  Základní přírůstek maximálního součinitele vztlaku, odečten z grafu 8.33 v 

[29]   

 

Δ𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝛿
= 1,05 ∙ 0,579 ∙ 1 ∙ 1,302 = 0,858  

3) Stanovení hodnoty stoupání vztlakové čáry profilu s vysunutou klapkou (𝑐𝑙
𝛼)𝛿 

 
(𝑐𝑙

𝛼)𝛿 =
𝑐′

𝑐
∙ 𝑐𝑙

𝛼
𝑝 (60) 

Kde: 

𝑐′

𝑐
= 1      Poměr hloubky profilu s vysunutou klapkou k původní hloubce profilu   

(𝑐𝑙
𝛼)𝛿 = 1 ∙ 6,194 = 6,194 [1/𝑟𝑎𝑑] 

 

4) Stanovení maximálního součinitele vztlaku s vysunutou klapkou 𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝛿
 

 
𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝛿 = 𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑝 + Δ𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝛿 = 1,586 + 1,302 = 2,888  (61) 

5) Stanovení úhlu nulového vztlaku 𝛼0𝛿 

 
𝛼0𝛿

=
𝑐𝑙(𝛼=0)𝛿

(𝑐𝑙
𝛼)𝛿

 (62) 

Kde 

𝑐𝑙(𝛼=0)𝛿
= 1,818  Součinitel vztlaku s vysunutou klapkou při nulovém úhlu náběhu 

 𝑐𝑙(𝛼=0)𝛿
= 𝑐𝑙(𝛼=0)𝑝

+   Δ𝑐𝑙𝛿 = 0,133 + 1,685 = 1,818 (63) 

𝛼0𝛿
= −

1,818

6,194 ∙
𝜋

180

= −16,82°  

6) Stanovení kritického úhlu náběhu s vysunutou klapkou 𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡𝛿
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𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡𝛿 =

𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝛿 − 𝑐𝑙(𝛼=0)𝛿

(𝑐𝑙
𝛼
)
𝛿

+ Δ𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡 (64) 

𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡𝛿
=

2,888 − 1,818

6,194 ∙  
𝜋

180

+ 2,5 = 12,4° 

 
Graf 12 - Vztlaková čára profilu NACA 23012 s různými výchylkami klapky 

5.1.3 Vztlaková čára křídla bez klapky 

1) Stanovení hodnoty stoupání vztlakové čáry křídla (𝑐𝑙
𝛼)𝑤 

 
(𝑐𝑙

𝛼)𝑤 =
2 ∙ 𝜋 ∙ 𝜆

2 + (
𝜆2 ∙ 𝛽2

𝑘2 ∙ (1 +
tan2 Λ𝑐

𝛽2 ) + 4)

1
2

 
(65) 

Kde 

𝛽 = 0,9966    Korekční součinitel zahrnující vliv Machova čísla  

 

𝛽 = √1 − 𝑀2 =
√

1 −

102
3,6

343

2

= 0,9966 
(66) 

𝑘 = 0,9891  Korekční součinitel zahrnující vliv Machova čísla  

 

𝑘 =
(𝑐𝑙𝛼) 𝑀

2 ∙ 𝜋
=

𝑐𝑙𝛼
𝛽

2 ∙ 𝜋
=

6,194
0,9966

2 ∙ 𝜋
= 0,9891 

(67) 

(𝑐𝑙𝛼) 𝑀 =
𝑐𝑙𝛼

𝛽
  Profilová hodnota součinitele vztlaku odpovídající danému Machovu číslu 

Λ𝑐 = 0°   úhel šípu 

(𝑐𝑙
𝛼)𝑤 =

2 ∙ 𝜋 ∙ 7,41

2 + (
7,412 ∙ 0,9966  2

0,98912 ∙ (1 +
tan2 0

0,9966  2
) + 4)

1
2

= 4,786 [1/𝑟𝑎𝑑] 
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2) Stanovení maximálního součinitele vztlaku křídla 𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤
 

Maximální součinitel vztlaku křídla byl stanoven pomocí Schrenkovy metody. Postup metody je 

převzat z [31]. Nejprve se do grafu zanese průběh hloubky křídla v závislosti na jeho polorozpětí b(z), 

v tomto případě se jedná o konstantní hodnotu, neboť křídlo je obdélníkového tvaru. Následně se do 

grafu zanese čtvrt-elipsa Y(z), která má stejnou plochu jako křídlo. Podělením hodnoty Y(z) a b(z) se 

získá hodnota (cL*b cLkř=1). Na konci křídla je nutno aproximovat tuto závislost směrem k nule. 

Vydělením této hodnoty hloubkou křídla b(z) se získá tzv. „normální rozložení součinitele vztlaku“ (cL 

cLkř = 1). Tento průběh je následně nutné vydělit profilovou hodnotou součinitele vztlaku cLmax (z), což 

je v tomto případě opět konstantní hodnota z důvodu nekrouceného obdélníkového křídla. Hodnota 

maximálního součinitele vztlaku křídla je pak následující. 

 

𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤 = min(
𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥(𝑧)

𝑐𝑙𝑛(𝑧)
) = (

1,586

1,136
) = 1,395 (68) 

 
Graf 13 - Grafické zobrazení Schrenkovy metody 

 

3) Stanovení úhlu nulového vztlaku křídla 𝛼0𝑤 

Zjednodušeně lze uvažovat že nulový úhel vztlaku křídla je stejný jako nulový úhel náběhu profilu 

 𝛼0𝑤 = 𝛼0 = −1,23° (69) 

4) Stanovení kritického úhlu náběhu křídla 𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡𝑤
 

 

𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡𝑤
=

𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤
− 𝑐𝑙(𝛼=0)𝑤

(𝑐𝑙
𝛼)𝑤

+ Δ𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡 (70) 

Kde 

𝑐𝑙(𝛼=0)𝑤
= 0,103 Součinitel vztlaku křídla při nulovém úhlu náběhu 

 𝑐𝑙(𝛼=0)𝑤
= (−1) ∙ ((𝑐𝑙

𝛼)𝑤 ∙ 𝛼0𝑤) = (−1) ∙ (4,786 ∙ −1,23 ∙
𝜋

180
) = 0,103 (71) 
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𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡𝑤
=

1,395 − 0,103

4,786 ∙
𝜋

180

+ 2,5 = 17,98°  

 
Graf 14 - Vztlaková čára křídla 

5.1.4 Vztlaková čára křídla s vysunutou klapkou 

1) Stanovení přírůstku součinitele vztlaku křída vlivem výchylky klapky Δ𝑐𝑙𝑤𝛿
 

 
Δ𝑐𝑙𝑤𝛿

= 𝐾𝑏 ∙ Δ𝑐𝑙𝛿 ∙ (
𝑐𝐿𝛼𝑤

𝑐𝑙𝛼
) ∙

(𝛼𝛿)𝑐𝐿

(𝛼𝛿)𝑐𝑙
 (72) 

Kde 

𝐾𝑏 =  0,577  Korekční součinitel zahrnující vliv klapky po rozpětí, odečten z grafu 8.52 v

    [29]  
𝑐𝐿𝛼𝑤

𝑐𝑙𝛼
= 0,7726  Poměr stoupání vztlakové čáry křídla a profilu 

(𝛼𝛿)𝑐𝐿

(𝛼𝛿)𝑐𝑙
=  1,05   Poměr dvourozměrně a trojrozměrné účinnosti klapky, odečten z grafu 8.53 v

    [29]  

Δ𝑐𝑙𝑤𝛿
= 0,577 ∙ 1,685 ∙ 0,7726 ∙ 1,05 = 0,789 

2) Stanovení maximálního přírůstku součinitele vztlaku křída vlivem výchylky klapky Δ𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤𝛿
 

 
Δ𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤𝛿

= Δ𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝛿
∙
𝑆𝑤𝑓

𝑆
∙ 𝐾Λ (73) 

Kde 

𝑆𝑤𝑓

𝑆
= 0,5  Poměr plochy části křídla vybavené klapkou k celkové ploše křídla 

𝐾Λ = 0,92  Korekční součinitel zahrnující vliv úhlu šípu křídla, odečten z grafu 8.55 v 

    [29]  

Δ𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤𝛿
= 1,302 ∙ 0,5 ∙ 0,92 = 0,599 

3) Stanovení hodnoty stoupání vztlakové čáry křídla s klapkou (𝑐𝑙
𝛼)𝑤𝛿

 

 
(𝑐𝑙

𝛼)𝑤𝛿
= (𝑐𝑙

𝛼)𝑤 ∙ (1 + (
𝑐′

𝑐
− 1)

𝑆𝑤𝑓

𝑆
) (74) 

(𝑐𝑙
𝛼)𝑤𝛿

= 4,786 ∙ (1 + (1 − 1) ∙ 0,5) = 4,786 [1/𝑟𝑎𝑑] 
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4) Stanovení maximálního součinitele vztlaku křídla s klapkou 𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤𝛿
 

 
𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤𝛿

= 𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤
+ Δ𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤𝛿

= 1,395 + 0,599 = 1,994  (75) 

5) Stanovení nulového úhlu náběhu křídla s klapkou 𝛼0𝑤𝛿
 

 
𝛼0𝑤𝛿

=
𝑐𝑙(𝛼=0)𝑤𝛿

(𝑐𝑙
𝛼)𝑤𝛿

 (76) 

Kde 

𝑐𝑙(𝛼=0)𝑤𝛿
= 0,685  Součinitel vztlaku při nulovém úhlu náběhu křídla s klapkou 

 𝑐𝑙(𝛼=0)𝑤𝛿
= 𝑐𝑙(𝛼=0)𝑤

+ Δ𝑐𝑙𝑤𝛿
= 0,103 + 0,582 = 0,685 (77) 

𝛼0𝑤𝛿
=

0,685

4,786 ∙
𝜋

180

=  −8,2° 

6) Stanovení kritického úhlu náběhu křídla s klapkou 𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡𝑤𝛿
 

 

𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡𝑤𝛿 =
𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤𝛿 − 𝑐𝑙(𝛼=0)𝑤𝛿

(𝑐𝑙
𝛼)𝑤𝛿

+ Δ𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡 (78) 

𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡𝑤𝛿
=

1,994 − 0,685

4,786 ∙
𝜋

180

+ 2,5 = 15,73° 

 

 
Graf 15 - Vztlaková čára křídla s různými výchylkami klapky 

 

5.1.5 Vztlaková čára křídla s trupem 

1) Stanovení hodnoty stoupání vztlakové čáry křídla s trupem (𝑐𝑙
𝛼)𝑤𝑓𝑢𝑠 

 (𝑐𝑙
𝛼)𝑤𝑓 = (𝑐𝑙

𝛼)𝑤 ∙ 𝐾𝑤𝑓 (79) 

Kde: 

𝐾𝑤𝑓 = 1,032  Korekční součinitel zohledňující vliv interference trupu s křídlem 
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𝑑𝑓 = 1,405 𝑚    Ekvivalentní průměr maximálního průřezu trupu 

 
𝐾𝑤𝑓 = 1 + 0,025 ∙

𝑑𝑓

𝑙
− 0,25 ∙ (

𝑑𝑓

𝑙
)

2

 (80) 

𝐾𝑤𝑓 =  1 + 0,025 ∙
1,405

9,33
− 0,25 ∙ (

1,405

9,33
)
2

= 1,032 

(𝑐𝑙
𝛼)𝑤𝑓 =  4,786 ∙ 1,032 = 4,939 [1/𝑟𝑎𝑑] 

 

2) Stanovení maximálního součinitele vztlaku křídla s trupem 𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤𝑓
 

 𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤𝑓
= 𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤

= 1,395 (81) 

3) Stanovení úhlu nulového vztlaku 𝛼0𝑤𝑓 

 𝛼0𝑤𝑓 = 𝛼0𝑤 − 𝑖𝑤   (82) 

Kde 

𝑖𝑤 = 4,26°  Úhel nastavení křídla vůči trupu. Z hlediska minimálního odporu je žádoucí 

nastavit křídlo vůči trupu tak, aby byl při cestovní rychlosti úhel náběhu trupu 

nulový.  

𝐾𝐼𝐼 = 0,947  Konstanta, vypočtená dle rovnice (83) 

∆𝑧𝑐𝐿 = 0,0139  Přírůstek vztlaku vlivem polohy křídla, určen dle rovnice (84) 

𝑐𝑙
∗
𝑤𝑓

= 0,36  Součinitel vztlaku křídla s trupem odpovídající cestovní rychlosti  

 
𝐾𝐼𝐼 = (1 + 0,7 ∙

𝑏𝑓

𝑙𝑤
) ∙

𝑆𝑛𝑒𝑡

𝑆𝑤
= (1 + 0,7 ∙

1,293

9,33
) ∙ 0,863 = 0,947 (83) 

 ∆𝑧𝑐𝐿 ∙ 𝑆𝑤

𝑏𝑆𝐴𝑇 ∙ 𝑏𝑓
= 0,1 => ∆𝑧𝑐𝐿 =

0,1 ∙ 1,26 ∙ 1,293

11,75
= 0,0139 (84) 

 
𝑖𝑤 =

𝑐𝑙
∗
𝑤𝑓

− ∆𝑧𝑐𝐿

𝐾𝐼𝐼 ∙ (𝑐𝑙
𝛼)𝑤

+ 𝛼0𝑤
 

𝑖𝑤 = 
0,36 − 0,0139

0,947 ∙ 4,786
+ (−1,23 ∙

𝜋

180
) = 0,074 [𝑟𝑎𝑑] = 3,2° 

(85) 

𝛼0𝑤𝑓
= −1,23 −  3,2 =  −4,43°  

4) Stanovení kritického úhlu náběhu křídla s trupem 𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡𝑤𝑓𝑢𝑠 

 
𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡𝑤𝑓

=
𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤𝑓

− 𝑐𝑙(𝛼=0)𝑤𝑓

(𝑐𝑙
𝛼)𝑤𝑓

+ Δ𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡   (86) 

Kde 

𝑐𝑙(𝛼=0)𝑤𝑓
= 0,382 Součinitel vztlaku při nulovém úhlu náběhu křídla s klapkou 

 𝑐𝑙(𝛼=0)𝑤𝑓
= 𝛼0𝑤𝑓

∙ (𝑐𝑙
𝛼)𝑤𝑓 = −4,43 ∙ 4,939 ∙

𝜋

180
= 0,382   (87) 

𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡𝑤𝑓
=

1,395 − 0,382

4,939 ∙
𝜋

180

+ 2,5 = 14,3° 
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Graf 16 - Vztlaková čára křídla s trupem 

5.1.6 Vodorovné ocasní plochy 

Vztlaková čára VOP byla určena obdobně jako vztlaková čára křídla v kapitole 5.1.3. 

1) Stanovení hodnoty stoupání vztlakové čáry VOP (𝑐𝑙
𝛼)𝑉𝑂𝑃 

 
(𝑐𝑙

𝛼)𝑉𝑂𝑃 =
2 ∙ 𝜋 ∙ 𝜆𝑉𝑂𝑃

2 + (
𝜆2 ∙ 𝛽2

𝑘2 ∙ (1 +
tan2 Λ𝑐 𝑉𝑂𝑃

𝛽2 ) + 4)

1
2

 
(88) 

Kde 

𝛽 = 0,9966    Korekční součinitel zahrnující vliv Machova čísla (pro rychlost 102 km/h) 

 

𝛽 = √1 − 𝑀2 =
√

1 −

102
3,6

343

2

= 0,9966 
(89) 

𝑘 = 0,886  Korekční součinitel zahrnující vliv Machova čísla (pro rychlost 102 km/h) 

 

𝑘 =
(𝑐𝑙𝛼) 𝑉𝑂𝑃 𝑀

2 ∙ 𝜋
=

𝑐𝑙𝛼 𝑉𝑂𝑃
𝛽

2 ∙ 𝜋
=

5,55
0,9966

2 ∙ 𝜋
= 0,886 

(90) 

(𝑐𝑙𝛼) 𝑀 =
𝑐𝑙𝛼

𝛽
  Profilová hodnota součinitele vztlaku odpovídající danému Machovu číslu 

Λ𝑐 𝑉𝑂𝑃 = 0°   úhel šípu VOP 

(𝑐𝑙
𝛼)𝑉𝑂𝑃 =

2 ∙ 𝜋 ∙ 3,97

2 + (
3,972 ∙ 0,9966  2

0,8862 ∙ (1 +
tan2 0

0,9966  2
) + 4)

1
2

= 3,62 [1/𝑟𝑎𝑑] 

2) Stanovení derivace srázového úhlu za křídlem 
𝑑𝜖

𝑑𝛼
 

 𝑑𝜖

𝑑𝛼
= 4,44 ∙ (𝐾𝜆 ∙ 𝐾𝜂 ∙ 𝐾ℎ ∙ cos0,5 Λ0,25 𝑉𝑂𝑃)

1,19
 (91) 

Kde 
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𝐾𝜆 = 0,1028  Korekční součinitel zahrnující štíhlost křídla, odečteno z grafu 8.65 v

     [29] 

𝐾𝜂 = 1   Korekční součinitel zahrnující zúžení křídla, odečteno z grafu 8.65 v

     [29] 

𝐾ℎ = 1,0134 Korekční součinitel zahrnující velikost vertikální polohy VOP nad 

křídlem, odečteno z grafu 8.65 v [29] 

 

𝐾ℎ =
1 −

𝑦𝑉𝑂𝑃
𝑙

√2 ∙ 𝐿𝑉𝑂𝑃
𝑙

3
=

1 −
0,5
9,33

√
2 ∙ 3,8
9,33

3
= 1,0134 (92) 

𝑑𝜖

𝑑𝛼
= 4,44 ∙ (1,028 ∙ 1 ∙ 1,0134 ∙ cos0,5 0)1,19 = 0,301 

3) Stanovení velikosti srázového úhlu při nulovém vztlaku 휀0ℎ 

 
휀0ℎ = −𝛼0𝑤𝑓

∙
𝑑𝜖

𝑑𝛼
= −(−5,49) ∙ 0,301 = 1,65° (93) 

4) Stanovení velikosti zbrzdění proudu na VOP  
𝑞𝑉𝑂𝑃

𝑞
 

 𝑞𝑉𝑂𝑃

𝑞
= 1 −

2,42 ∙ √𝑐𝐷0𝑤

𝐿𝑉𝑂𝑃
𝑏𝑆𝐴𝑇

+ 0,3
= 1 −

2,42 ∙ √0,007

3,8
1,26

+ 0,3
= 0,9389 (94) 

Kde 

𝑐𝐷0𝑤
= 0,007  Součinitel odporu křídla při nulovém vztlaku, vypočten v kapitole 0 

5.1.7 Vztlaková čára letounu s pevným řízením 

1) Stanovení hodnoty stoupání vztlakové čáry letounu s pevným řízením 𝑐𝐿
𝛼 

 
𝑐𝐿

𝛼 = (𝑐𝑙
𝛼)𝑤𝑓 + (𝑐𝑙

𝛼)𝑉𝑂𝑃 ∙
𝑞𝑉𝑂𝑃

𝑞
∙
𝑆𝑉𝑂𝑃

𝑆
∙ (1 −

𝑑휀

𝑑𝛼
)  (95) 

𝑐𝐿
𝛼 =  4,939 + 3,62 ∙ 0,9389 ∙

2,57

11,75
∙ (1 − 0,301) = 5,459 [1/𝑟𝑎𝑑]  

2) Stanovení maximálního součinitele vztlaku letounu s pevným řízením 𝑐𝐿𝑚𝑎𝑥 

 
𝑐𝐿𝑚𝑎𝑥 = 𝑐𝑙𝑚𝑎𝑥𝑤𝑓

+ (𝑐𝑙
𝛼)𝑉𝑂𝑃 ∙

𝑆𝑉𝑂𝑃

𝑆
∙ [𝛼𝑤𝑓𝑘𝑟𝑖𝑡 ∙ (1 −

𝑑휀

𝑑𝛼
− 𝜖0𝑉𝑂𝑃

) + 𝑖𝑉𝑂𝑃] (96) 

Kde 

𝑖𝑉𝑂𝑃 = 1,83°  Úhel nastavení VOP, vypočten v kapitole 5.3.4 

𝑐𝐿𝑚𝑎𝑥 = 1,395 + 3,62 ∙
2,57

11,75
∙ [

13,2 ∙ 𝜋

180
∙ (1 − 0,3 −

1,65 ∙ 𝜋

180
) +

1,83 ∙ 𝜋

180
] = 1,61 

3) Stanovení úhlu nulového vztlaku letounu s pevným řízením 𝛼0 

 𝛼0 =
𝑐𝐿(𝛼=0)

𝑐𝐿
𝛼

 (97) 

Kde 

𝑐𝐿(𝛼=0) =  0,382 Součinitel vztlaku letounu s pevným řízením při nulovém úhlu náběhu 

 
𝑐𝐿(𝛼=0) = 𝑐𝑙(𝛼=0)𝑤𝑓

+ (𝑐𝑙
𝛼)𝑉𝑂𝑃 ∙

𝑞𝑉𝑂𝑃

𝑞
∙
𝑆𝑉𝑂𝑃

𝑆
∙ (𝑖𝑉𝑂𝑃 − 휀0ℎ) (98) 
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𝑐𝐿(𝛼=0) = 0,382 + 3,62 ∙ 0,9389 ∙
2,57

11,75
∙ (1,82 − 1,65) = 0,363 

𝛼0 =
0,382

5,496 ∙ 𝜋
180

=  −3,82 ° 

4) Stanovení kritického úhlu náběhu letounu s pevným řízením 𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡 

Zjednodušeně lze uvažovat, že kritický úhel náběhu letounu s pevným řízením je shodný s kritickým 

úhlem náběhu křídla s trupem 

 𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡 = 𝛼𝑘𝑟𝑖𝑡𝑤𝑓
= 14,3° (99) 

 

 
Graf 17 - Vztlaková čára letounu s pevným řízením 

5.2 Stanovení polohy neutrálního bodu 

Poloha neutrálního bodu letounu se skládá z polohy neutrálního bodu křídla, posunutí vlivem trupu 

a posunutí vlivem VOP. Tato poloha je důležitá z hlediska stability a řiditelnosti letounu. Aby byl letoun 

stabilní, musí se výsledná poloha neutrálního bodu nacházet za polohou těžiště. Rozdílu polohy těžiště 

a polohy neutrálního bodu se říká zásoba podélné statické stability. Tato hodnota by v případě krajní 

centráže neměla klesnout pod hranici 1,5 % bezrozměrného ramena 
𝐿𝑉𝑂𝑃

𝑏𝑆𝐴𝑇
 [30]. Při příliš malé hodnotě 

zásoby statické stability se letoun stává nestabilním, ale je dobře řiditelný. Naopak při příliš velké zásobě 

statické stability je letoun příliš stabilní, tím pádem je pro řízení letounu nutno vyvinout velké síly 

v řízení a letoun se tak stává obtížně řiditelný až neřiditelný. Postup výpočtu je převzat z [32]. 

5.2.1 Neutrální bod křídla 

Zjednodušeně lze uvažovat, že poloha neutrálního bodu křídla se nachází v jeho aerodynamickém 

středu bSAT: 

 �̅�𝐴𝑆_𝑤 = 25 % 𝑏𝑆𝐴𝑇  → 0,25 (100) 
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5.2.2 Posunutí neutrálního bodu vlivem trupu 

Trup má na polohu neutrálního bodu destabilizující účinek, tj. posouvá polohu neutrálního bodu 

letounu směrem dopředu. 

Velikost posunutí od trupu: 

 
∆�̅�𝑁𝐵_𝑓 = −𝑘𝑡𝑟 ∙

1

(𝑐𝑙
𝛼)𝑤

∙
𝑆𝑓

𝑆𝑤
∙

𝑙𝑓

𝑏𝑆𝐴𝑇
 (101) 

Kde: 

 𝑆𝑓 = 𝑙𝑓 ∙ 𝑐𝑓 = 5,96 . 1,293 =  7,71 𝑚2 (102) 

 
𝜆𝑓 =

𝑙𝑓

𝑐𝑓
=

5,96

1,293
= 4,61 (103) 

𝑘𝑡𝑟 =  0,00262 Součinitel trupu , který závisí na štíhlosti trupu a poměru vzdálenosti 

těžiště trupu od vrtule a délky trupu, odečteno z grafu v [32]  

(𝑐𝑙
𝛼)𝑤 =  4,786 [1/𝑟𝑎𝑑] Stoupání vztlakové čáry křídla, vypočteno v kapitole 5.1.3 

𝑆𝑓    Půdorysná plocha trupu 

𝜆𝑓    Štíhlost trupu 

𝑙𝑓 = 5,96 𝑚    Délka trupu 

𝑐𝑡𝑟 = 1,293 𝑚    Maximální šířka trupu 

∆�̅�𝑁𝐵𝑓
= −0,00262 ∙

1

0,0864
∙

7,71

11,75
∙
5,96

1,26
= −0,0974  

Takto výrazné posunutí je pravděpodobně způsobeno nepříliš vhodně zvolenou geometrií při 

tvorbě modelu trupu. 

5.2.3 Posunutí neutrálního bodu vlivem VOP 

Vodorovné ocasní plochy mají na polohu neutrálního bodu naopak stabilizující účinek, tj. 

posouvají polohu neutrálního bodu letounu směrem dozadu. 

Posun neutrálního bodu je dána vztahem: 

 
∆�̅�𝑁𝐵_𝑉𝑂𝑃 = (𝑐𝑙

𝛼)𝑉𝑂𝑃 ∙ (
1

(𝑐𝑙
𝛼)𝑤

− 𝐷) ∙ 𝐻𝑉𝑂𝑃 ∙ 𝐾𝑉𝑂𝑃 (104) 

Kde: 

 𝐷 = 𝐷𝑤_𝑉𝑂𝑃 + 𝐷𝑉𝑅𝑇 = 4,035 + 2,5 = 6,535 [°/1] (105) 

 
𝐷𝑤_𝑉𝑂𝑃 =

46,2

𝜆𝑤
∙ 𝜒1 ∙ 𝜒2 ∙ 𝜒3 =

46,2

7,41
∙ 0,71 ∙ 1,07 ∙ 0,86 = 4,035 [°/1] (106) 

 𝐾𝑉𝑂𝑃 = 𝐾0𝑉𝑂𝑃 ∙ 𝐾𝑉𝑅𝑇𝑈𝐿𝐸 = 0,913 ∙ 1,1 = 1,005 (107) 

(𝑐𝑙
𝛼)𝑉𝑂𝑃 = 0,063 [1/°] Stoupání vztlakové čáry VOP, vypočteno v kapitole 5.1.6 

𝐷    Srázový úhel, který je ovlivňován křídlem a vrtulí 

𝐷𝑤_𝑉𝑂𝑃    Vliv křídla na srázový úhel 

𝜒1 = 0,71[°/1]   Korekční součinitel, je funkcí zúžení křídla, odečteno z grafu v [32] 

𝜒2 = 1,06 [°/1] Korekční součinitel, který je funkcí poměru ramena VOP a polorozpětí 

křídla, odečteno z grafu v [32] 
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𝜒3 =  0,86 [°/1] Korekční součinitel, který je funkcí poměru polohy VOP nad křídlem a 

polorozpětí křídla, odečteno z grafu v [32] 

𝐷𝑉𝑅𝑇 = 2,5 [°/1] Vliv vrtule na srázový úhel, tato hodnota je běžná pro průměrnou vrtuli  

𝐾𝑉𝑂𝑃    Součinitel snížení dynamického tlaku na VOP 

𝐾0𝑉𝑂𝑃 = 0,913 Korekční součinitel snížení dynamického tlaku od VOP, odečteno 

z grafu v [32] 

𝐾𝑉𝑅𝑇𝑈𝐿𝐸 = 1,1   Korekční součinitel snížení dynamického tlaku od vrtule 

∆�̅�𝑁𝐵𝑉𝑂𝑃
= 0,063 ∙ (

1

0,0835
− 6,535) ∙ 0,66 ∙ 1,005 = 0,228 

5.2.4 Výsledná poloha neutrálního bodu 

Výsledná poloha neutrálního bodu letounu se spočte jako součet neutrálního bodu křídla a posunutí 

od trupu a VOP. Poloha neutrálního bodu se stejně jako poloha centráží uvádí v jednotkách % bSAT. 

 �̅�𝑁𝐵 = �̅�𝐴𝑆_𝑤 + ∆�̅�𝑁𝐵_𝑓 + ∆�̅�𝑁𝐵_𝑉𝑂𝑃 = 0,25 − 0,0974 + 0,228 = 0,3804 (108) 

𝑋𝑁𝐵 = 38,04 % 𝑏𝑆𝐴𝑇 

5.2.5 Zásoba statické stability 

Zásobu statické stability lze spočítat pomocí následujícího vzorce 

 𝑚𝑠 = �̅�𝑁𝐵 − �̅�𝐶𝐺   (109) 

Níže jsou uvedeny hodnoty zásoby statické stability při různých centrážích. 

 

 Poloha těžiště Zásoba statické stability 

[% 𝑏𝑆𝐴𝑇] [% 𝑏𝑆𝐴𝑇] [% 
𝐿𝐻

𝑏𝑆𝐴𝑇
] 

𝑚𝑠_𝑝ř𝑒𝑑𝑛í 21,38 16,66 4,38 

𝑚𝑠_𝑠𝑡ř𝑒𝑑𝑛í 26,65 11,39 3 

𝑚𝑠_𝑧𝑎𝑑𝑛í 31,92 6,12 1,61 

𝑚𝑠_𝑀𝑇𝑂𝑊 30,2 7,84 2,06 

Tabulka 28 - Zásoba statické stability pro různé centráže 

 

Podmínka zásoby statické stability alespoň 1,5 % bezrozměrného ramena 
𝐿𝑉𝑂𝑃

𝑏𝑆𝐴𝑇
 je splněna pro všechny 

centráže. 

5.3 Momentová čára 

Další důležitou aerodynamickou charakteristikou je momentová čára. Udává závislost součinitele 

momentu na úhlu náběhu, případně na součiniteli vztlaku. Momentová čára je důležitá z hlediska 

vyvažitelnosti letounu při všech letových režimech. Velikost klopivého momentu totiž přímo určuje 

velikost potřebných vyvažovacích sil na VOP, tím pádem jejich zatížení. Stanovené momentové čáry 

v této kapitole byly zjednodušeny na přímkovou závislost. 
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5.3.1 Momentová čára profilu 

Momentová čára profilu NACA 23012 odpovídající Reynoldsovu číslu 2 400 000 byla získána 

pomocí programu XFLR5. 

Součinitel momentu při nulovém součiniteli vztlaku 

𝑐𝑚0 = −0,011 

 

 
Graf 18 - Momentová čára profilu NACA 23012 

5.3.2 Momentová čára křídla 

1) Stanovení velikosti součinitele momentu křídla při nulovém součiniteli vztlaku 𝑐𝑚0𝑤 

 
𝑐𝑚0𝑤 = 𝑐𝑚0 ∙

𝜆𝑤 ∙ (cos Λ0,25)
2

𝜆𝑤 + 2 ∙ (cosΛ0,25)
 (110) 

𝑐𝑚0𝑤 = −0,011 ∙
7,41 ∙ (cos 0)2

7,41 + 2 ∙ (cos0)
= −0,0087 

2) Stanovení směrnice momentové čáry pro přední centráž 𝑐𝑚𝑎𝑐𝑤𝑃𝐶
 

 𝑐𝑚𝑎𝑐𝑤𝑃𝐶
= 𝑐𝑚0𝑤 + 𝑐𝑙𝑤 ∙

𝑥𝑐𝑔 − 𝑥𝑎𝑐𝑤

𝑏𝑆𝐴𝑇
= −0,011 + 𝑐𝑙𝑤 ∙ (0,2138 − 0,25) (111) 

𝑐𝑚𝑎𝑐𝑤𝑃𝐶
= −0,011 − 0,0362 ∙ 𝑐𝑙𝑤 

3) Stanovení směrnice momentové čáry pro zadní centráž 𝑐𝑚𝑎𝑐𝑤𝑍𝐶
 

 𝑐𝑚𝑎𝑐𝑤𝑍𝐶
= 𝑐𝑚0𝑤 + 𝑐𝑙𝑤 ∙

𝑥𝑐𝑔 − 𝑥𝑎𝑐𝑤

𝑏𝑆𝐴𝑇
= −0,011 + 𝑐𝑙𝑤 ∙ (0,3192 − 0,25) (112) 

𝑐𝑚𝑎𝑐𝑤𝑍𝐶
= −0,011 + 0,0692 ∙ 𝑐𝑙𝑤 
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Graf 19 - Momentová čára křídla pro přední a zadní centráž 

5.3.3 Momentová čára křídla s trupem 

1) Stanovení velikosti součinitele momentu křídla s trupem při nulovém součiniteli vztlaku 𝑐𝑚0𝑤𝑓 

 𝑐𝑚0𝑤𝑓 = 𝑐𝑚0𝑤 + ∆𝑓𝑐𝑚𝑎𝑐 (113) 

Kde: 

∆𝑓𝑐𝑚𝑎𝑐 = −0,0352   Přírůstek klopivého momentu od trupu 

 
∆𝑓𝑐𝑚𝑎𝑐 = −1,8 ∙ (1 −

2,5 ∙ 𝑏𝑓

𝑙𝑓
) ∙

𝜋 ∙ 𝑏𝑓 ∙ ℎ𝑓 ∙ 𝑙𝑓

4 ∙ 𝑆𝑤 ∙ 𝑏𝑆𝐴𝑇
∙

𝑐𝐿0

(𝑐𝑙
𝛼)𝑤𝑓

 (114) 

∆𝑓𝑐𝑚𝑎𝑐 = −1,8 ∙ (1 −
2,5 ∙ 1,293

5,96
) ∙

𝜋 ∙ 1,293 ∙ 1,25 ∙ 5,96

4 ∙ 11,75 ∙ 1,26
∙
0,382

4,939
= −0,0325 

𝑐𝑚0𝑤𝑓 = −0,0087 + (−0,0325) = −0,0412 

2) Stanovení směrnice momentové čáry pro přední centráž 𝑐𝑚𝑎𝑐𝑤𝑓𝑃𝐶
 

 𝑐𝑚𝑎𝑐𝑤𝑓𝑃𝐶
= 𝑐𝑚0𝑤 + 𝑐𝑙𝑤𝑓 ∙

𝑥𝑐𝑔 − 𝑥𝑎𝑐𝑤𝑓

𝑏𝑆𝐴𝑇
= −0,0412 + 𝑐𝑙𝑤𝑓 ∙ (0,2138 − 0,1526) (115) 

𝑐𝑚𝑎𝑐𝑤𝑓𝑃𝐶
= −0,0412 + 𝑐𝑙𝑤𝑓 ∙ 0,0612 

3) Stanovení směrnice momentové čáry pro zadní centráž 𝑐𝑚𝑎𝑐𝑤𝑓𝑢𝑠𝑍𝐶
 

 𝑐𝑚𝑎𝑐𝑤𝑓𝑍𝐶
= 𝑐𝑚0𝑤 + 𝑐𝑙𝑤𝑓 ∙

𝑥𝑐𝑔 − 𝑥𝑎𝑐𝑤𝑓

𝑏𝑆𝐴𝑇

= −0,0412 + 𝑐𝑙𝑤𝑓 ∙ (0,3192 − 0,1526) 

(116) 

𝑐𝑚𝑎𝑐𝑤𝑓𝑍𝐶
= −0,0412 + 𝑐𝑙𝑤𝑓 ∙ 0,1667 
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Graf 20 - Momentová čára křídla s trupem pro přední a zadní centráž 

5.3.4 Momentová čára letounu s pevným řízením 

1) Stanovení velikosti součinitele momentu letounu s pevným řízením při nulovém součiniteli 

vztlaku 𝑐𝑀0 

 𝑐𝑀0 = 𝑐𝑚0𝑤𝑓 − (𝑐𝑙
𝛼)𝑉𝑂𝑃 ∙ 𝑖𝑉𝑂𝑃 ∙ 𝐻𝑉𝑂𝑃 ∙

𝑞𝑉𝑂𝑃

𝑞
 (117) 

Kde 

𝑖𝑉𝑂𝑃 = −2,6° Úhel nastavení VOP, byl iteračně zvolen tak, aby byl letoun vyvážený 

na součinitel vztlaku 𝑐𝐿 = 0,36 při cestovní rychlosti 237 km/h při 

přední centráži.  

𝑖𝑉𝑂𝑃(ℎ) =  1,83°  Úhel nastavení VOP vůči trupu 

𝑐𝑀0 = −0,0412 − 3,62 ∙ (−2,6 ∙
𝜋

180
) ∙ 0,66 ∙ 0,9389 = 0,0606 

2) Stanovení směrnice momentové čáry pro přední centráž 𝑐𝑀𝑎𝑐𝑃𝐶
 

 𝑐𝑀𝑎𝑐𝑃𝐶
= 𝑐𝑀0 + 𝑐𝐿 ∙

𝑥𝑐𝑔 − 𝑥𝑁𝐵

𝑏𝑆𝐴𝑇
=  0,0606 + 𝑐𝐿 ∙ (0,2138 − 0,3804) (118) 

𝑐𝑀𝑎𝑐𝑃𝐶
= −0,0606 − 𝑐𝐿 ∙ 0,167 

3) Stanovení směrnice momentové čáry pro zadní centráž 𝑐𝑀𝑎𝑐𝑍𝐶
 

 𝑐𝑀𝑎𝑐𝑍𝐶
= 𝑐𝑀0 + 𝑐𝐿 ∙

𝑥𝑐𝑔 − 𝑥𝑁𝐵

𝑏𝑆𝐴𝑇
= −0,0606 + 𝑐𝐿 ∙ (0,3192 − 0,3804) (119) 

𝑐𝑀𝑎𝑐𝑃𝐶
= −0,0606 − 𝑐𝐿 ∙ 0,061 

4) Stanovení směrnice momentové čáry pro střední centráž 𝑐𝑀𝑎𝑐𝑆𝐶
 

 𝑐𝑀𝑎𝑐𝑆𝐶
= 𝑐𝑀0 + 𝑐𝐿 ∙

𝑥𝑐𝑔 − 𝑥𝑁𝐵

𝑏𝑆𝐴𝑇
= −0,0606 + 𝑐𝐿 ∙ (0,2665 − 0,3804) (120) 

𝑐𝑀𝑎𝑐𝑃𝐶
= −0,0606 − 𝑐𝐿 ∙ 0,114 
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Graf 21 - Momentová čára letounu s pevným řízením 

5.4 Aerodynamická polára 

Poslední zde počítanou aerodynamickou charakteristikou je polára. Ta udává závislost součinitele 

odporu na součiniteli vztlaku. Výsledná podoba aerodynamické poláry má vliv především na určování 

letových výkonů, neboť jde o určení odporu, který je nutno překonat. Veškeré stanovené poláry byly 

určeny zjednodušeně pomocí analytických vzorců, oblast odtržení proudu zde není zahrnuta. Celkový 

součinitel odporu letounu se pak spočte jako součet odporů jednotlivých částí. 

 𝑐𝐷 = 𝑐𝐷𝑤 + 𝑐𝐷𝑓 + 𝑐𝐷𝑂𝑃 + 𝑐𝐷𝐿𝐺 + 𝑐𝐷𝑒𝑛𝑔 (121) 

5.4.1 Křídlo 

Odpor křídla se skládá z profilového odporu a z indukovaného odporu. 

 𝑐𝐷𝑤 = 𝑐𝐷𝑝 + 𝑐𝐷𝑖 (122) 

1) Stanovení profilového odporu 𝑐𝐷𝑝 

 
𝑐𝐷𝑝 = 𝑐𝑑𝑝𝑚𝑖𝑛 ∙

𝑆𝑤𝑤𝑒𝑡

𝑆𝑤
+ 0,75 ∙ (∆𝑐𝑑𝑝)𝑟𝑒𝑓

∙ (
𝑐𝐿𝑤 − 𝑐𝐿𝑖

𝑐𝐿𝑤 𝑚𝑎𝑥 − 𝑐𝐿𝑖

)

2

 (123) 

Kde: 

𝑐𝑑𝑝𝑚𝑖𝑛 = 0,0081  Minimální hodnota profilového odporu, získána z [33]    

𝑆𝑤𝑤𝑒𝑡

𝑆𝑤
= 0,863   Poměr omočené plochy křídla k celkové ploše křídla   

(∆𝑐𝑑𝑝)
𝑟𝑒𝑓

= 0,01907 Přírůstek součinitele odporu vlivem vztlaku pro dané Re  

𝑐𝐿𝑖 = 0,1   Součinitel vztlaku s minimálním profilovým odporem 

𝑐𝐷𝑝 =  0,0081 ∙ 0,863 + 0,75 ∙ 0,0191 ∙ (
𝑐𝐿𝑤 − 0,1

1,395 − 0,1
)

2

= 0,00699 + 0,01433 ∙ (
𝑐𝐿𝑤 − 0,1

1,395 − 0,1
)

2

 

2) Stanovení Indukovaného odporu 𝑐𝐷𝑖 

 
𝑐𝐷𝑖 =

𝑐𝐿𝑤
2

𝜋 ∙ 𝜆𝑤 ∙ 𝑒𝑤
= 

𝑐𝐿𝑤
2

𝜋 ∙ 7,41 ∙ 0,827
=

𝑐𝐿𝑤
2

𝜋 ∙ 6,128
 (124) 
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Kde: 

𝑒𝑤 = 0,8273   Oswaldova konstanta pro křídlo    

3) Stanovení celkového odporu křídla 𝑐𝐷𝑤 

𝑐𝐷𝑤 =  0,00699 + 0,01433 ∙ (
𝑐𝐿𝑤 − 0,1

1,395 − 0,1
)

2

+
𝑐𝐿𝑤

2

𝜋 ∙ 6,128
 

5.4.2 Trup 

Odpor trupu lze zjednodušeně určit pomocí součtu složky odporu nezávislé na úhlu náběhu a 

indukované složky odporu. 

 𝑐𝐷𝑓 = 𝑐𝐷0𝑓
+ 𝑐𝐷𝑖𝑓

 (125) 

1) Stanovení složky odporu trupu, která není závislá na úhlu náběhu 𝑐𝐷0𝑓𝑢𝑠
 

 

𝑐𝐷0𝑓
= 𝑅𝑤𝑓 ∙ 𝑐𝑓 ∙

[
 
 
 
 

1 +
60

(
𝑙𝑓
𝑑𝑓

)
3 + 0,0025 ∙

𝑙𝑓

𝑑𝑓

]
 
 
 
 

∙
𝑆𝑤𝑒𝑡 𝑓𝑢𝑠

𝑆𝑤
 (126) 

Kde 

𝑅𝑤𝑓 = 1,039 Součinitel interference křídla s trupem pro dané 𝑅𝑁𝑓𝑢𝑠 trupu, odečten 

z grafu 4.1 v [29] 

𝑅𝑁𝑓 = 30 739 500   Reynoldsovo číslo trupu 

𝑐𝑓 = 0,00248 Koeficient třecího odporu pro dané Machovo číslo, odečten z grafu 4.3 

v [29] 

𝑆𝑤𝑒𝑡 𝑓𝑢𝑠 = 20,5 𝑚2  Omočená plocha trupu 

    𝑅𝑁𝑓 = 69000 ∙ 𝑙𝑓 ∙ 𝑣𝑐 = 69000 ∙ 5,94 ∙
270

3,6
=  30 739 500 (127) 

𝑐𝐷0𝑓
=  1,039 ∙ 0,00248 ∙ [1 +

60

(
5,94
1,405

)
3 + 0,0025 ∙

5,94

1,405
] ∙

20,5

11,75
= 0,0081 

2) Stanovení indukované složky odporu trupu 𝑐𝐷𝑖𝑓𝑢𝑠
 

 
𝑐𝐷𝑖𝑓

= 𝜂𝑓 ∙ 𝐶𝑑𝑐 ∙ 𝛼3 ∙
𝑆𝑝𝑙 𝑓

𝑆𝑤
= 0,609 ∙ 1,2 ∙ 𝛼3 ∙

7,71

11,75
= 0,4795 ∙ 𝛼3 (128) 

Kde 

𝜂𝑓 = 0,609 Poměr odporu konečného ku nekonečnému válcovému tělesu, odečten 

z grafu 4.19 v [29] 

𝐶𝑑𝑐 = 1,2 Součinitel odporu příčného proudu pro dvourozměrný válec, odečten 

z grafu 4.20 v [29] 

𝑆𝑓 = 7,71 𝑚2   Půdorysná plocha trupu    

3) Stanovení celkového odporu trupu 𝑐𝐷𝑓 
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𝑐𝐷𝑓 = 0,0081 + 0,4795 ∙ 𝛼3 

5.4.3 Ocasní plochy 

Odpor ocasních ploch se skládá ze složky odporu VOP a SOP nezávislé na úhlu náběhu a indukované 

složky odporu VOP. Indukovaný odpor SOP není zahrnut, neboť není bráno v úvahu vybočení letounu. 

 𝑐𝐷𝑂𝑃 = 𝑐𝐷0𝑉𝑂𝑃
+ 𝑐𝐷𝑖𝑉𝑂𝑃 + 𝑐𝐷0𝑆𝑂𝑃

 (129) 

1) Stanovení složky odporu VOP, která není závislá na úhlu náběhu 

 
𝑐𝐷0𝑉𝑂𝑃

= 𝑅𝑤𝑓 ∙ 𝑅𝐿𝑆 ∙ 𝑐𝑓 ∙ [1 + 𝐿´ ∙
𝑡

𝑐
+ 100 ∙ (

𝑡

𝑐
)
4

] ∙
𝑆𝑤𝑒𝑡 𝑉𝑂𝑃

𝑆𝑤
 (130) 

Kde 

𝑅𝑤𝑓 = 1,067  Součinitel interference trupu s VOP, odečten z grafu 4.1 v [29] 

𝑅𝐿𝑆 = 1,06  Korekční součinitel na nosnou plochu, odečten z grafu 4.2 v [29] 

𝑐𝑓 = 0,0035  Koeficient třecího odporu, odečten z grafu v 4.3 [29] 

𝐿´ = 1,2 Součinitel, který závisí na poloze maximální tloušťky profilu, volen dle grafu 

4.4 v [29] 

𝑆𝑤𝑒𝑡 𝑉𝑂𝑃

𝑆𝑤
= 0,394 Poměr omočené plochy VOP ku celkové ploše křídla  

𝑡

𝑐
= 0,12  Relativní tloušťka profilu  

𝑐𝐷0𝑉𝑂𝑃
=  1,067 ∙ 1,06 ∙ 0,0035 ∙ [1 + 1,2 ∙ 0,12 + 100 ∙ (0,12)4] ∙ 0,394 = 0,00182 

2) Stanovení indukované složky odporu VOP 

 
𝑐𝐷𝑖𝑉𝑂𝑃 =

𝑐𝐿𝑉𝑂𝑃
2

𝜋 ∙ 𝜆𝑉𝑂𝑃 ∙ 𝑒𝑉𝑂𝑃

𝑆𝑉𝑂𝑃

𝑆𝑤
 (131) 

Kde 

𝑒𝑉𝑂𝑃 = 0,935  Oswaldova konstanta VOP 

𝑐𝐷𝑖𝑉𝑂𝑃 =
𝑐𝐿𝑉𝑂𝑃

2

𝜋 ∙ 3,93 ∙ 0,935
∙

2,57

11,75
=

𝑐𝐿𝑉𝑂𝑃
2

𝜋
∙ 0,05952 

3) Stanovení odporu SOP 

 
𝑐𝐷0𝑆𝑂𝑃

= 𝑅𝑤𝑓 ∙ 𝑅𝐿𝑆 ∙ 𝑐𝑓 ∙ [1 + 𝐿´ ∙
𝑡

𝑐
+ 100 ∙ (

𝑡

𝑐
)
4

] ∙
𝑆𝑤𝑒𝑡 𝑆𝑂𝑃

𝑆𝑤
 (132) 

Kde: 

𝑅𝑤𝑓 = 1,069  Součinitel interference trupu s SOP, odečten z grafu 4.1 v [29] 

𝑅𝐿𝑆 = 1,06  Korekční součinitel na nosnou plochu, odečten z grafu 4.2 v [29] 

𝑐𝑓 = 0,0033  Koeficient třecího odporu, odečten z grafu 4.3 v [29] 

𝐿´ = 1,2 Součinitel, který závisí na poloze maximální tloušťky profilu, volen dle grafu 

4.4 v [29] 

𝑆𝑤𝑒𝑡 𝑆𝑂𝑃

𝑆𝑤
= 0,1768 Poměr omočené plochy SOP ku celkové ploše křídla  
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𝑐𝐷0𝑆𝑂𝑃
=  1,069 ∙ 1,06 ∙ 0,0033 ∙ [1 + 1,2 ∙ 0,12 + 100 ∙ (0,12)4] ∙ 0,1768 = 0,00077 

4) Stanovení celkového odporu ocasních ploch  

𝑐𝐷𝑂𝑃 = 0,00182 +
𝑐𝐿𝑉𝑂𝑃

2

𝜋
∙ 0,05952 +  0,00077 = 0,00259 +

𝑐𝐿𝑉𝑂𝑃
2

𝜋
∙ 0,05952 

5.4.4 Ostatní 

Dalšími uvažovanými odpory jsou odpor podvozku a odpor motorové instalace 

1) Stanovení odporu podvozku 

 𝑐𝐷𝐿𝐺 = 𝑐𝐷𝑀𝐿𝐺 + 𝑐𝐷𝑁𝐿𝐺 (133) 

 
𝑐𝐷𝑀𝐿𝐺 = 2 ∙ 𝑐𝐷𝑔𝑒𝑎𝑟 𝑐𝐿=0 ∙

𝑆𝑔𝑒𝑎𝑟

𝑆𝑤
 (134) 

Kde 

𝑐𝐷𝑔𝑒𝑎𝑟 𝑐𝐿=0 = 0,565  Nominální součinitel odporu podvozku, zvoleno dle grafu 4.54 v [29] 

𝑆𝑔𝑒𝑎𝑟 = 0,099 𝑚2  Čelní plocha průřezu podvozkového kola    

𝑐𝐷𝑀𝐿𝐺 = 2 ∙ 0,565 ∙
0,099

11,75
= 0,009521 

 
𝑐𝐷𝑁𝐿𝐺 = 𝑐𝐷𝑔𝑒𝑎𝑟 𝑐𝐿=0 ∙

𝑆𝑔𝑒𝑎𝑟

𝑆𝑤
 (135) 

𝑐𝐷𝑁𝐿𝐺 = 0,565 ∙
0,099

11,75
= 0,00476 

𝑐𝐷𝐿𝐺 =  0,009521 + 0,00476 = 0,014281 

2) Stanovení odporu motorové instalace 

 
𝑐𝐷𝐸𝑁𝐺 = 0,015 ∙ 𝑏𝑓 ∙ ℎ𝑓 ∙

1

𝑆𝑤
 (136) 

𝑐𝐷𝐸𝑁𝐺 = 0,015 ∙ 1,29 ∙ 1,48 ∙
1

11,75
= 0,002437 

5.4.5 Polára celého letounu 

 𝑐𝐷 = 𝑐𝐷𝑤 + 𝑐𝐷𝑓 + 𝑐𝐷𝑂𝑃 + 𝑐𝐷𝐿𝐺 + 𝑐𝐷𝐸𝑁𝐺 (137) 

𝑐𝐷 = 0,00699 + 0,01433 ∙ (
𝑐𝐿𝑤 − 0,1

1,395 − 0,1
)

2

+
𝑐𝐿𝑤

2

𝜋 ∙ 6,128
+ 0,0081 + 0,4795 ∙ 𝛼3 + 0,00259 +

𝑐𝐿𝑉𝑂𝑃
2

𝜋

∙ 0,05952 + 0,014281 + 0,002437 

𝑐𝐷 = 0,01433 ∙ (
𝑐𝐿𝑤 − 0,1

1,395 − 0,1
)

2

+
𝑐𝐿𝑤

2

𝜋 ∙ 6,128
+ 0,4795 ∙ 𝛼3 +

𝑐𝐿𝑉𝑂𝑃
2

𝜋
∙ 0,05952 + 0,0344 
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Graf 22 - Analytická aerodynamická polára 
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Letové výkony jsou velice důležitou součástí návrhu letounu. Určují totiž polohu letounu na trhu a 

jeho konkurenceschopnost, tím pádem i úspěšnost daného modelu. Pro stanovení letových výkonů je 

využita analytická polára letounu získaná v kapitole 5.4.5. Důležitými letovými výkony, kterými se bude 

tato práce zabývat jsou vodorovný přímočarý let, klouzavý let, let v ustálené zatáčce, stoupavý let a 

následně dostup, dolet a vytrvalost letounu. Veškeré letové výkony byly stanoveny pomocí postupu v 

publikaci [34]. 

6.1 Vodorovný přímočarý let 

6.1.1 Využitelný tah a výkon 

Křivka využitelného tahu a výkonu byla stanovena pomocí dat získaných z tunelových měření 

třílisté vrtule s profilem listu Clark Y z [35]. Pro návrh se uvažuje vrtule stavitelná za letu. Příklad 

výpočtu je proveden pro nulovou výšku dle MSA a odpovídá součiniteli tahu 𝑐𝑇 = 0,13 [−]. Velikost 

vrtule byla vybrána s ohledem na návrh podvozku 𝐷 = 1,6 𝑚. Otáčky vrtule odpovídají otáčkám 

motoru, výkon odpovídá maximálnímu kontinuálnímu výkonu motoru.  

Postup konstrukce tahové křivky je následující: 

1) Stanovení součinitele výkonu: 

 
𝑐𝑃 =

𝑃

𝜌 ∙ 𝑛3 ∙ 𝐷5
=

157000

1,225 ∙ (
2700
60 )

3

 ∙ 1,65

= 0,13413 [−] 
(138) 

Jelikož se jedná o stavitelnou vrtuli, lze uvažovat konstantní otáčky během letu, a tedy konstantní 

součinitel výkonu pro danou výšku letu. 

  

2) Odečtení rychlostního poměru 𝜆 pro každý různý součinitel tahu 𝑐𝑇 z tunelových měření v [35] 

Pro 𝑐𝑇 = 0,13 a 𝑐𝑃 = 0,13413: 

𝜆 = 0,7756 [−] 

 

3) Výpočet rychlosti letu 𝑣 

 
𝑣 = 𝜆 ∙ 𝑛 ∙ 𝐷 = 0,7756 ∙

2700

60
∙ 1,6 = 55,84 𝑚/𝑠 = 201,03 𝑘𝑚/ℎ (139) 

 

4) Stanovení využitelného tahu 𝑇𝑣 

 
𝑇𝑣 = 𝑐𝑇 ∙ 𝜌 ∙ 𝑛2 ∙ 𝐷4 = 0,13 ∙ 1,225 ∙ (

2700

60
)
2

∙ 1,64 = 1661,09 𝑁 (140) 

 

5) Stanovení využitelného výkonu 𝑃𝑣 

 𝑃𝑣 = 𝑇𝑣  ∙ 𝑣 = 1661,09 ∙ 55,84 = 92757,8 𝑊 (141) 

 

6) Stanovení propulsní účinnosti 𝜂𝑝 

 
𝜂𝑝 = 𝜆 ∙

𝑐𝑇

𝑐𝑃
= 0,7756 ∙

0,13

0,13413
= 0,7517 = 75,17% 

 

(142) 

7) Při spočtení dostatku bodů je možná konstrukce křivky využitelného tahu a výkonu 

6 Stanovení letových výkonů 
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Křivky byly sestrojeny pro výšku 0 m a letovou hladinu FL80 dle MSA při 100 % výkonu motoru 

a při 75 % výkonu motoru, protože tento režim je vhodný pro cestovní rychlost. 

 

 
Graf 23 - Využitelný výkon ve výšce H = 0 m 

  

 
Graf 24 - Využitelný tah ve výšce H = 0 m 
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Graf 25 - Využitelný výkon v FL 80 

 

 
Graf 26 - Využitelný tah v FL 80 

6.1.2 Potřebný tah a výkon 

Zjednodušeně lze potřebný tah určit pomocí analytické poláry vypočtené v kapitole 5.4. Potřebný 

tah se pak dá vyjádřit pomocí silové rovnováhy ve směru osy x a y. Příklad výpočtu je proveden pro 

nulovou výšku dle MSA a odpovídá maximální vzletové hmotnosti, součiniteli vztlaku 𝑐𝐿 = 0,5 [−] a 

tomu odpovídajícímu součiniteli odporu 𝑐𝐷 = 0,05249 [−]. 

 𝐿 = 𝐺               ;               𝑇𝑝 = 𝐷 (143) 

 1

2
∙ 𝜌 ∙ 𝑣2 ∙ 𝑐𝐿 ∙ 𝑆𝑤 = 𝑚 ∙ 𝑔               ;             𝑇𝑝 = 𝐷 =

1

2
∙ 𝜌 ∙ 𝑣2 ∙ 𝑐𝐷 ∙ 𝑆𝑤 (144) 

Z rovnováhy sil 𝐿 = 𝐺 lze určit rychlost letu pro daný součinitel vztlaku 𝑐𝐿. Tuto vypočtenou rychlost 

lze spolu s odpovídajícím součinitelem odporu dosadit do druhé rovnice rovnováhy 𝑇𝑝 = 𝐷.  

 

𝑣 =  √
2 ∙ 𝑚 ∙ 𝑔

𝜌 ∙ 𝑐𝐿 ∙ 𝑆𝑤
= √

2 ∙ 1120 ∙ 9,81

1,225 ∙ 0,5 ∙ 11,75
=  55,24 𝑚/𝑠 = 198,86 𝑘𝑚/ℎ  (145) 
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𝑇𝑝 = 𝐷 =

1

2
∙ 𝜌 ∙

2 ∙ 𝑚 ∙ 𝑔

𝜌 ∙ 𝑐𝐿 ∙ 𝑆𝑤
∙ 𝑐𝐷 ∙ 𝑆𝑤 (146) 

Nakonec lze dospět ke vztahu, kde je potřebný tah závislý pouze na poměru součinitele odporu a vztlaku 

a na hmotnosti letounu. 

 
𝑇𝑝 =

𝑐𝐷

𝑐𝐿
 ∙ 𝑚 ∙ 𝑔 =

0,0538

0,5
∙ 1120 ∙ 9,81 = 1181,12 𝑁 (147) 

Potřebný výkon se určí stejným způsobem jako výkon využitelný. 

 𝑃𝑝 = 𝑇𝑝  ∙ 𝑣 = 1181,12 ∙ 55,24 = 65246 𝑊 (148) 

Výpočet byl proveden pro výšku 0 m dle MSA a pro letovou hladinu FL80. Výpočty obou výšek byly 

zaneseny do jednoho společného grafu. 

 

 
Graf 27 - Srovnání potřebného výkonu ve výšce H = 0 m a FL 80 

 

 
Graf 28 - Srovnání potřebného tahu ve výšce H = 0 m a v FL 80 
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6.1.3 Rovnovážný diagram tahů a výkonů 

Rovnovážný diagram spojuje dohromady křivky potřebného a využitelného tahu nebo výkonu. 

Z průsečíku těchto dvou křivek lze určit maximální rychlost letounu. V diagramech je vyznačena 

optimální a ekonomická rychlost. 

 
Graf 29 - Rovnovážný diagram výkonů pro H = 0 m 

 

 
Graf 30 - Rovnovážný diagram tahů pro H = 0 m 

6.1.4 Rovnovážný diagram tahů a výkonů pro letovou hladinu FL80 

Rovněž byly stanoveny rovnovážné diagramy pro letovou hladinu FL80, neboť se předpokládá, že 

navrhovaný letoun se bude nejvíce pohybovat právě v této hladině. 
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Graf 31 - Rovnovážný diagram výkonů pro FL 80 

 

 
Graf 32 - Rovnovážný diagram tahů pro FL 80 

6.2 Klouzavý let 

Jedná se o ustálený režim, kdy pohonná jednotka nevyvozuje žádný tah. Může se jednat například 

o situaci poruchy motoru nebo vyčerpání paliva. Grafické zobrazení popisující klouzavý let se nazývá 

rychlostní polára. Příklad výpočtu je proveden pro nulovou výšku dle MSA a odpovídá maximální 

vzletové hmotnosti, součiniteli vztlaku 𝑐𝐿 = 0,5 [−] a tomu odpovídajícímu součiniteli odporu 𝑐𝐷 =

0,05378 [−]. 
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Klouzavost 

 𝐾 =
𝑐𝐿

𝑐𝐷
= 9,3 (149) 

Úhel klouzání lze určit jako 

 
𝛾 =  tan−1 (

1

𝐾
) =  tan−1 (

1

9,3
) =0,107 𝑟𝑎𝑑 = 6,14° (150) 

Rychlost klesavého letu 

 

𝑣𝑘𝑙 = √
2 ∙ 𝑚 ∙ 𝑔 ∙ cos 𝛾

𝜌 ∙ 𝑐𝐿 ∙ 𝑆𝑤
= √

2 ∙ 1120 ∙ 9,81 ∙ cos6,14°

1,225 ∙ 0,5 ∙ 11,75
= 55,08 𝑚/𝑠 = 198,3 𝑘𝑚/ℎ  (151) 

Zde je vidět že rychlost klesavého letu je nepatrně nižší než rychlost vodorovného letu. To je 

způsobeno rozkladem vektoru tíhy na sinovou a kosinovou složku. Při malých úhlech klesání je tento 

rozdíl zanedbatelný, avšak při větších úhlech už je rozdíl znatelný. 

Vodorovná (dopředná) a svislá (klesací) složka rychlosti: 

 𝑣𝑥 = 𝑣𝑘𝑙 ∙  cos 𝛾 = 198,3 ∙  cos6,14° = 197,15 𝑘𝑚/ℎ  (152) 

 𝑣𝑦 = 𝑣𝑘𝑙 ∙  sin 𝛾 = 55,08 ∙  sin 6,14° = 5,89 𝑚/𝑠  (153) 

 
Graf 33 - Detail rychlostní poláry pro H = 0 m 

 

 
Graf 34 - Zobrazení úhlu klesání pro H = 0 m 
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Graf 35 - Detail rychlostní poláry pro FL 80 

 

 
Graf 36 - Zobrazení úhlu klesání pro FL 80 

 

 
Graf 37 - Srovnání rychlostní poláry pro H = 0 m a FL 80 
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6.3 Ustálená zatáčka 

Zatáčkové diagramy určují závislosti velikosti minimálního poloměru zatáčky, času potřebného 

pro provedení zatáčky a maximálního úhlu příčného sklonu v závislosti na rychlosti letu.  

Stanoveny byly 3 omezující faktory, a sice omezení maximálním provozním násobkem, omezení 

maximálním součinitelem vztlaku a omezení výkonem motoru.  

Příklad výpočtu je opět proveden pro nulovou výšku dle MSA a odpovídá maximální vzletové 

hmotnosti, součiniteli vztlaku 𝑐𝐿 = 0,5 [−] a tomu odpovídajícímu součiniteli odporu 𝑐𝐷 =

0,05378 [– ] a rychlosti letu 𝑣 = 55,24 𝑚/𝑠 (198,86 𝑘𝑚/ℎ), spočtené v kapitole 6.1. 

 

1) Omezení maximálním provozním násobkem 

𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4 

Minimální poloměr zatáčky 

 
𝑅1𝑚𝑖𝑛 =

𝑣2

𝑔 ∙ √𝑛𝑚𝑎𝑥 − 1
=

55,242

9,81 ∙ √4 − 1
= 80,31 𝑚 (154) 

Čas potřebný pro provedení zatáčky 

 
𝑡1 =

2 ∙ 𝜋 ∙ 𝑣

𝑔 ∙ √𝑛𝑚𝑎𝑥
2 − 1

=
2 ∙ 𝜋 ∙ 55,24

9,81 ∙  √42 − 1
 = 9,14 𝑠 (155) 

Maximální úhel příčného sklonu 

 
𝜙1𝑚𝑎𝑥 = arccos (

1

𝑛𝑚𝑎𝑥
) =  arccos (

1

4
) = 1,138 𝑟𝑎𝑑 = 75,52° (156) 

2) Omezení maximálním součinitelem vztlaku  

Minimální poloměr zatáčky 

 
𝑅2𝑚𝑖𝑛 =

𝑣2

𝑔 ∙ √𝑛𝑐𝐿 − 1
  (157) 

Kde 

 
𝑛𝑐𝐿 = (

𝑣

𝑣𝑠
)
2

 (158) 

𝑣𝑠 = 119,07 𝑘𝑚/ℎ   Pádová rychlost bez klapek při maximální vzletové hmotnosti 

 

𝑣𝑠 = √
2 ∙ 𝑚 ∙ 𝑔

𝜌 ∙ 𝑐𝐿𝑚𝑎𝑥 ∙ 𝑆𝑤
= √

2 ∙ 1120 ∙ 9,81

1,225 ∙ 1,395 ∙ 11,75
= 33,08 𝑚/𝑠  = 119,07 𝑘𝑚/ℎ (159) 

𝑛𝑐𝐿 = (
55,24

33,08
)
2

= 2,78 [−] 

𝑅2𝑚𝑖𝑛 =
55,242

9,81 ∙ √2,78 − 1
= 119,46 𝑚  

Čas potřebný pro provedení zatáčky 

 
𝑡2 =

2 ∙ 𝜋 ∙ 𝑣

𝑔 ∙ √𝑛𝑐𝐿
2 − 1

=
2 ∙ 𝜋 ∙ 55,24

9,81 ∙ √2,782 − 1
= 13,59 𝑠 (160) 
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Maximální úhel příčného sklonu 

 
𝜙2𝑚𝑎𝑥 = arccos (

1

𝑛𝑐𝐿
) =arccos (

1

2,78
) = 1,204 𝑟𝑎𝑑 = 69° (161) 

3) Omezení výkonem motoru 

Minimální poloměr zatáčky 

 
𝑅3𝑚𝑖𝑛 =

𝑣2

𝑔 ∙ √𝑛𝑃 − 1
 (162) 

Kde 

 
𝑛𝑃 = 

𝑇𝑣

𝑚 ∙ 𝑔
∙
𝑐𝐿

𝑐𝐷
=

2107,79

1120 ∙ 9,81
∙ 9,3 = 1,78 [−]  (163) 

𝑅3𝑚𝑖𝑛 =
55,242

9,81 ∙ √1,78 − 1
= 210,4 𝑚 

Čas potřebný pro provedení zatáčky 

𝑡3 =
2 ∙ 𝜋 ∙ 𝑣

𝑔 ∙  √𝑛𝑃
2 − 1

=
2 ∙ 𝜋 ∙ 55,24

9,81 ∙  √1,782 − 1
= 23,94 𝑠 

Maximální úhel příčného sklonu 

𝜙3𝑚𝑎𝑥 = arccos (
1

𝑛𝑃
) =arccos (

1

1,78
) = 0,976 𝑟𝑎𝑑 = 55,92° 

Zatáčkové diagramy: 

 

 
Graf 38 – Minimální poloměr zatáčky pro H = 0 m 
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Graf 39 – Doba potřebná pro provedení 360° zatáčky pro H = 0 m 

 

 
Graf 40 – Maximální úhel příčného sklonu pro H = 0 m 

 

 
Graf 41 – Minimální poloměr zatáčky pro FL 80 
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Graf 42 – Doba potřebná pro provedení 360° zatáčky pro FL 80 

 

 
Graf 43 – Maximální úhel příčného sklonu pro FL 80 

6.4 Stoupavý let 

Výpočet rychlostí a úhlů stoupání se podobá výpočtu u klouzavého rozdílu s tím rozdílem, že do 

silové rovnováhy vstupuje tah pohonné jednotky.  

Příklad výpočtu je opět proveden pro nulovou výšku dle MSA a odpovídá maximální vzletové 

hmotnosti, součiniteli vztlaku 𝑐𝐿 = 0,5 [−] a tomu odpovídajícímu součiniteli odporu 𝑐𝐷 =

0,05378 [– ]. 

 
𝛾 =  sin−1 (

𝑇𝑣 − 𝑇𝑝

𝑚 ∙ 𝑔
) =sin−1 (

2107,79 − 1169,97

1120 ∙ 9,81
) = 0,0855 𝑟𝑎𝑑 = 4,9° (164) 

 

𝑣𝑠𝑡 = √
2 ∙ 𝑚 ∙ 𝑔 ∙ cos 𝛾

𝜌 ∙ 𝑐𝐿 ∙ 𝑆𝑤
= √

2 ∙ 1120 ∙ 9,81 ∙ cos4,9°

1,225 ∙ 0,5 ∙ 11,75
= 55,13 𝑚/𝑠 = 198,48 𝑘𝑚/ℎ (165) 

Vodorovná (dopředná) a svislá (stoupací) složka rychlosti: 

 𝑣𝑥 = 𝑣𝑠𝑡 ∙  cos 𝛾 =  198,48 ∙ cos 4,9° = 197,78 𝑘𝑚/ℎ (166) 
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 𝑣𝑦 = 𝑣𝑠𝑡 ∙  sin 𝛾 =  198,48 ∙ sin4,9° = 4,71 𝑚/𝑠 (167) 

 
Graf 44 - Vykreslení závislosti stoupací rychlosti na dopředné rychlosti pro H = 0 m 

 

 
Graf 45 - Vykreslení závislosti úhlu stoupání na dopředné rychlosti pro H = 0 m 

 

 
Graf 46 - Vykreslení závislosti stoupací rychlosti na dopředné rychlosti pro FL 80 
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Graf 47 - Vykreslení závislosti úhlu stoupání na dopředné rychlosti pro FL 80 

6.5 Dostup 

Teoretický a praktický dostup letounu byl určen pomocí hodnot maximálních rychlostí stoupání 

a maximálních úhlů stoupání ve výšce 0 m a v letové hladině FL80 získaných v kapitole 6.4. Pomocí 

těchto dat byl sestrojen zjednodušený H-v-γ diagram, kde byl průběh stoupacích rychlostí nahrazen 

přímkou.  

Dostup lze spočíst po dosazení žádané hodnoty stoupací rychlosti (v případě teoretického 

dostupu 0 m/s, v případě praktického dostupu se uvažuje stoupací rychlost 0,5 m/s) do rovnice za 

neznámou x.  

 

Výška 0 m 2438 m (FL80) 

Maximální stoupací rychlost 4,86 m/s 2,63 m/s 

Rychlost stoupání při maximálním úhlu stoupání 4,36 m/s 2,5 m/s 

Tabulka 29 - Vypočtené stoupací rychlosti 

 

 
Graf 48 - H-v-γ diagram 
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Dostup Teoretický Praktický 

Maximální stoupací rychlost 5325 m 4777 m 

Rychlost stoupání při maximálním úhlu stoupání 5716 m 5060,1 m 

Tabulka 30 - Vypočtené hodnoty teoretického a praktického dostupu 

 

Dle následujícího vzorce lze určit čas potřebný pro vystoupání do dané výšky. Pro výpočet byla 

vybrána nejvyšší hodnota vypočteného teoretického dostupu, v tabulce vyznačena tučně. Teoreticky by 

letoun této výšky dosáhl v nekonečném čase. 

 
𝑡ℎ =

𝐻𝑡

𝑉𝑦𝑚𝑎𝑥
𝑙𝑛 (

𝐻𝑡

𝐻𝑡 − 𝐻
) (168) 

Grafické zobrazení této závislosti se nazývá barogram. 

 

 
Graf 49 – Barogram 

 

Letové hladiny FL80 by letoun dosáhl za 729 sekund, tj asi za 12,15 minut a praktického dostupu 

za 2840 sekund, což odpovídá 47,5 minutám.  

6.6 Dolet a vytrvalost 

Dolet a vytrvalost byly počítány pro různé kombinace užitečného zatížení a hmotnosti paliva pro 

ekonomický, cestovní a optimální režim letu. Zjednodušeně je spotřeba paliva brána jako konstantní 

hodnota. Příklad výpočtu odpovídá maximální letové hmotnosti při letu v optimálním režimu. 

6.6.1 Stanovení specifické spotřeby paliva 

Spotřeba paliva za sekundu dle [24]: 

 𝑞𝑡 = 11,1 𝑔𝑎𝑙/ℎ = 0,01167 𝑙/𝑠  (169) 

Hmotnostní spotřeba paliva za sekundu: 

 𝑞𝑠 = 𝑞𝑡 ∙ 𝜌𝑝𝑎𝑙 = 0,01167 ∙ 0,775 = 0,00905 𝑘𝑔/𝑠 (170) 

Specifická spotřeba paliva (spotřeba paliva na jednotku výkonu za sekundu): 

 
𝑞𝑝 =

𝑞𝑠

𝑃
=

0,00905

0,6 ∙ 157000
= 8,864 ∙ 10−8

𝑘𝑔

𝑊 ∙ 𝑠
 (171) 

t(FL80) =729 s t(prakt.d) =2840 s 
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6.6.2 Stanovení účinnosti pro jednotlivé režimy letu 

Účinnost byla stanovena dle kapitoly 6.1 a je zobrazena v grafu: 

 

 
Graf 50 - Propulsní účinnost vrtule 

Hodnoty (
𝑐𝐿

𝑐𝐷
) a (

𝑐𝐿

3
2

𝑐𝐷
) byly stanoveny pomocí analytické poláry. Odečtené hodnoty jsou uvedeny 

v tabulce 31. 

 

 Režim 

Ekonomický (E) Optimální (O)  Cestovní (C) 

Propulsní účinnost 0,655 0,75 0,8 

𝑐𝐿
𝑐𝐷

⁄  8,59 9,61 8,05 

𝑐𝐿

3
2 𝑐𝐷⁄  8,68 7,72 3,52 

Tabulka 31 - Letové vlastnosti při různých režimech letu 

6.6.3 Dolet 

Dalším důležitým letovým výkonem je dolet, který udává, jakou vzdálenost je možné s letounem 

urazit. 

 

𝑆 =  
𝜂𝑝

𝑔 ∙ 𝑞𝑝
∙ (

𝑐𝐿

𝑐𝐷
) ∙ ln (

1

1 −
𝑚𝑝𝑎𝑙

𝑚

) (172) 

𝑆 =  
0,75

9,81 ∙ 8,86 ∙ 10−8
∙ (9,61)  ∙ ln(

1

1 −
175
1120

) = 1408 𝑘𝑚 

6.6.4 Vytrvalost 

Poslední, zde počítaným letovým výkonem je vytrvalost. Ta udává dobu, po kterou je letoun 

schopen vydržet ve vzduchu. 
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𝑡 =  
𝜂𝑝

𝑔 ∙ 𝑞𝑝
∙ (

𝑐𝐿

3
2

𝑐𝐷
) ∙ √

2 ∙ 𝜌 ∙ 𝑆

𝑚 ∙ 𝑔
∙

(

 
1

√1 −
𝑚𝑝𝑎𝑙

𝑚

− 1

)

   (173) 

𝑡 =  
0,75

9,81 ∙ 8,86
∙ (7,72) ∙ √

2 ∙ 1,225 ∙ 11,75

1120 ∙ 9,81
∙

(

 
1

√1 −
175
1120

− 1

)

 = 30227 𝑠 = 8 ℎ 24 𝑚𝑖𝑛 

6.6.5 Shrnutí výsledků 

V níže uvedených tabulkách je zobrazeno porovnání pro dolet a vytrvalost pro různá užitečná 

zatížení a různé zásoby paliva. 

 

m0 1120 1070 990 920 

mu 270 220 140 70 

mpal 175 175 175 175 

Režim E O C E O C E O C E O C 

Dolet 1077 1408 1259 1133 1480 1323 1234 1612 1441 1338 1749 1563 

Vytrvalost 8,24 8,40 5,55 8,68 8,85 5,85 9,50 9,67 6,40 10,34 10,54 6,97 

Tabulka 32 - Shrnutí výsledků doletu a vytrvalosti letounu při zásobě paliva 175 kg 

 

m0 1120 1070 990 945 

mu 245 195 115 70 

mpal 200 200 200 200 

Režim E O C E O C E O C E O C 

Dolet 1247 1631 1458 1312 1715 1533 1431 1871 1672 1508 1971 1762 

Vytrvalost 9,61 9,79 6,47 10,13 10,32 6,83 11,11 11,31 7,48 11,74 11,96 7,91 

Tabulka 33 - Shrnutí výsledků doletu a vytrvalosti letounu při zásobě paliva 200 kg 

 

 
Graf 51 - Závislost doletu na užitečném zatížení letounu 

 

1000

1100

1200

1300

1400

1500

1600

1700

1800

1900

2000

0 50 100 150 200 250 300

S 
[k

m
]

mu [kg]

Dolet

mpal = 175 kg; Opt. r

mpal = 175 kg; Eko. r

mpal = 175 kg; Cest. r

mpal = 200 kg; Opt. r

mpal = 200 kg; Eko. r

mpal = 200 kg; Cest. r



 

 

 

DIPLOMOVÁ PRÁCE 
ÚSTAV LETADLOVÉ  

TECHNIKY 

 

KONCEPČNÍ NÁVRH LETOUNU KATEGORIE LSA 83 

 

 
Graf 52 - Závislost vytrvalosti na užitečném zatížení letounu 

 

Maximální dolet a maximální vytrvalost logicky nastávají při nejnižší možné hmotnosti užitečného 

zatížení, tj. obsazení letounu jedním pilotem o hmotnosti 70 kg, bez zavazadel. Pokud by se na letoun 

přidaly přídavné nádrže s hmotností paliva 25 kg na úkor hmotnosti užitečného zatížení, zvýšil by se 

dolet letounu až o 258 km a vytrvalost až o 1 hod 38 min při optimálním režimu letu. Tyto nádrže by 

například mohly být zabudované v koncích křídel, případně by se větší kapacity paliva dalo docílit 

zvětšením nádrže v trupu. S těmito nádržemi by maximální dolet stoupl na 1971 km. 

6.7 Srovnání letových výkonů s ostatními letouny 

Srovnání letových výkonů s ostatními letouny je důležité zejména z hlediska zjištění 

konkurenceschopnosti letounu na trhu. Pokud by letové výkony navrženého letounu za ostatními příliš 

zaostávaly, neměl by letoun šanci na úspěch. 

V následujícím grafu je uvedeno srovnání doletu navrženého letounu a statistických dat doletu 

letounů zpracovaných v kapitole 2.3. Jelikož u statistických údajů není uvedeno, o jaký dolet se jedná, 

je srovnání provedeno pro nejmenší dolet navrženého letounu, což odpovídá maximální vzletové 

hmotnosti, a největší dolet navrženého letounu, což odpovídá konfiguraci s jedním pilotem o hmotnosti 

70 kg, plné nádrži a bez zavazadel.  

 
Graf 53 - Grafické zobrazení doletu navrženého letounu a údajů ze statistiky 
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V tabulce 34 je uvedeno srovnání letových výkonů navrženého letounu s letovými výkony 

získanými při zpracování statistických dat v kapitole 2.3 

 

Parametr 
 Průměr 

Navržený letoun Letouny LSA Letouny do 3000 lbs 

Dolet MTOW [km] 1408 
1152 1499 

Dolet Mmin [km] 1749 

Pádová rychlost s kl. [km/h] 94,81 69,5 92,54 

Cestovní rychlost [km/h] 237 197,2 286 

Rychlost stoupání [m/s] 4,86 4,9 6,74 

Tabulka 34 - Srovnání letových výkonů navrženého letounu se statistickými daty 

 

Dolet a pádová rychlost navrženého letounu jsou srovnatelné s ostatními letouny do 3000 lbs 

z kapitoly 2.5. Naopak cestovní rychlost a rychlost stoupání navrženého letounu za těmito letouny 

poněkud zaostává. Co se týče srovnání s letouny LSA, tam má navržený letoun srovnatelnou stoupací 

rychlost, vyšší cestovní rychlost, a pokud by byl uvažován maximální dolet, tak navržený letoun výrazně 

převyšuje kategorii LSA.  
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Letová obálka vymezuje rozsah rychlostí a násobků, ve kterých se daný letoun může pohybovat. 

Skládá se z obálky obratové a poryvové. 

Cestovní rychlost 𝑣𝑐: 

 

𝑣𝑐 = 2,4 ∙ √
𝑀𝑇𝑂𝑊 ∙ 𝑔

𝑆𝑤
= 2,4 ∙ √

1120 ∙ 9,81

11,75
= 73,39 𝑚/𝑠 = 264,2 𝑘𝑚/ℎ (174) 

Návrhová rychlost střemhlavého letu 𝑣𝑑.: 

 𝑣𝑑 = 1,25 ∙ 𝑣𝑐 = 1,25 ∙ 264,2 = 330,25 𝑘𝑚/ℎ (175) 

Minimální rychlost letu bez klapek 𝑣𝑠: 

 

𝑣𝑠 = √
2 ∙ 𝑀𝑇𝑂𝑊 ∙ 𝑔

𝜌 ∙ 𝐶𝐿𝑤𝑚𝑎𝑥 ∙ 𝑆𝑤
= √

2 ∙ 1120 ∙ 9,81

1,225 ∙ 1,61 ∙ 11,75
= 30,79 𝑚/𝑠 = 110,8 𝑘𝑚/ℎ (176) 

Minimální rychlost s vysunutými klapkami 𝑣𝑠𝛿 . 

 

𝑣𝑠𝛿 = √
2 ∙ 𝑀𝑇𝑂𝑊 ∙ 𝑔

𝜌 ∙ 𝐶𝐿𝑤𝛿𝑚𝑎𝑥 ∙ 𝑆𝑤
= √

2 ∙ 1120 ∙ 9,81

1,225 ∙ 2,2 ∙ 11,75
= 26,34 𝑚/𝑠 = 94,81 𝑘𝑚/ℎ (177) 

Maximální rychlosti s klapkami 𝑣𝑚𝑎𝑥𝛿: 

 𝑣𝑚𝑎𝑥𝛿 = 1,8 ∙ 𝑣𝑠𝛿 = 1,8 ∙ 94,81 =  170,67 𝑘𝑚/ℎ (178) 

Návrhová obratová rychlost pro maximální kladný násobek 𝑣𝑎: 

𝑛+
𝑚𝑎𝑥 = 4 

 𝑣𝑎 = √𝑛+
𝑚𝑎𝑥 ∙ 𝑣𝑠 = √4 ∙ 110,8 =  221,7 𝑘𝑚/ℎ (179) 

Minimální rychlost letu na zádech 𝑣𝑠
−je určena na základě hodnoty součinitele vztlaku letounu na 

zádech 

 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥
− = − 0,8 (180) 

 

𝑣𝑠
− = √

2 ∙ 𝑀𝑇𝑂𝑊 ∙ 𝑔

𝜌 ∙ (− 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥
−) ∙ 𝑆𝑤

= √
2 ∙ 1120 ∙ 9,81

1,225 ∙ 0,8 ∙ 11,75
= 43,68 𝑚/𝑠 = 157,26 𝑘𝑚/ℎ (181) 

Rychlost obratu pro maximální záporný násobek 𝑣𝑎
−: 

𝑛−
𝑚𝑎𝑥 = −2 

 
𝑣𝑎

− = √−(𝑛−
𝑚𝑎𝑥

) ∙ 𝑣𝑠
− = √−(−2) ∙ 157,26 =  222,4 𝑘𝑚/ℎ (182) 

Rychlosti silného poryvu (při rychlosti 𝑣𝑐) a slabého poryvu (při rychlosti 𝑣𝑑): 

𝑈𝑑𝑒(𝑣𝑐) = 15,24 𝑚/𝑠 

𝑈𝑑𝑒(𝑣𝑑) = 7,62 𝑚/𝑠 

Zmírňující součinitel poryvu 𝐾𝑔 a hmotnostní poměr 𝜇𝑔: 

7 Letová obálka provozních násobků 
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𝜇𝑔 =
2 ∙

𝑀𝑇𝑂𝑊
𝑆𝑤

𝜌 ∙ 𝑏𝑆𝐴𝑇 ∙ 𝐶𝐿
𝛼 =

2 ∙
1120
11,75

1,225 ∙ 1,26 ∙ 5,5
= 22,48 (183) 

 
𝐾𝑔 =

0,88 ∙ 𝜇𝑔

5,3 + 𝜇𝑔
=

0,88 . 22,48

5,3 + 22,48 
= 0,712 (184) 

Rovnice přímek vymezujících poryvovou obálku. 

 

𝑛 = 1 ±

1
2

∙ 𝜌 ∙ 𝑣 ∙ 𝐶𝐿
𝛼 ∙ 𝐾𝑔 ∙ 𝑈𝑑𝑒

𝑀𝑇𝑂𝑊 ∙ 𝑔
𝑆𝑤

=  1 ±

1
2

∙ 1,225 ∙ 𝑣 ∙ 5,5 ∙ 0,712 ∙ 𝑈𝑑𝑒

1120 ∙ 9,81
11,75

 (185) 

S těmito hodnotami je možné vytvořit obálku provozních násobků. 

 

 
Graf 54 - Letová obálka provozních násobků 
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Na základě zpracované statistiky byl proveden koncepční návrh letounu odpovídající návrhu 

nových pravidel kategorie LSA. Hlavním cílem bylo vytvoření cenově dostupného letounu, který bude 

poskytovat uspokojivé letové výkony a bude tak konkurenceschopný na trhu.  

Po zpracování statistiky následovalo určení základních geometrických parametrů letounu. Ty byly 

stanoveny pomocí tzv. „Constraint analysis“. Vstupní parametry do této analýzy byly převzaty výhradně 

ze statistiky. Pro navržení optimální geometrie by se dal uvažovat například vliv štíhlosti křídla na užitné 

parametry. Koncepce navrženého letounu je dvoumístný dolnoplošník s obdélníkovým křídlem 

s klasickým uspořádáním ocasních ploch. Piloti jsou umístěni vedle sebe. Vztlaková mechanizace je 

tvořena jednoduchou klapkou, která tvoří 50 % polorozpětí a může dosahovat maximální výchylky 40°. 

Pohonná jednotka byla zvolena s důrazem na cenu a potřebný výkon.  

Následně bylo nutné určit odhad hmot jednotlivých částí letounu, provést hmotovou analýzu a 

sestavit hmotovou obálku. Rozsah centráží odpovídá 21,38 – 31,92 % bSAT, což je typický rozsah pro 

danou kategorii.  

V další části práce byly stanoveny aerodynamické charakteristiky, konkrétně vztlakové čára, 

poloha neutrálního bodu, momentová čára a polára. Tyto údaje by bylo možné zpřesnit použitím hodnot 

z tunelových měření namísto výpočtu v programu XFLR5, který může hodnoty nadhodnocovat či 

podhodnocovat. Neutrální bod letounu se nachází ve 38,04 % bSAT. Letoun byl vyvážen na přední centrá 

na cestovní rychlost. Výstupy z této kapitoly byly použity ke stanovení letových výkonů.  

Veškeré letové výkony byly stanoveny pomocí analytické poláry a oblast blízká odtržení proudu 

tedy ne zcela odpovídá realitě. Těmi nejdůležitějšími letovými výkony, kterými se práce zabývala, jsou 

ustálený horizontální let, let v ustálené zatáčce, stoupavý a klesavý let, dostup, dolet a vytrvalost. Pro 

stanovení využitelného tahu a výkonu byla uvažována třílistá stavitelná vrtule o průměru 1,6 m s 

profilem Clark Y. Rovněž byl stanoven režim při využití 75 % výkonu motoru, neboť se tento režim 

běžně používá pro let cestovní rychlostí. Všechny výše zmíněné letové výkony byly stanoveny pro 

nadmořskou výšku 0 m dle MSA a pro letovou hladinu FL80.   

Poté bylo provedeno srovnání navrženého letounu s již existujícími letouny jak v kategorii LSA, 

tak v kategorii do 3000 lbs. Hlavním benefitem navýšení maximální vzletové hmotnosti až na 3000 lbs 

je možnost instalace silnější pohonné jednotky oproti klasickým letounům LSA, a tím dosažení lepších 

letových výkonů. Další nespornou výhodou je možnost navýšení množství paliva, a tím dosažení většího 

doletu. Dalo by se říct, že z hlediska letových výkonů je navržený letoun konkurenceschopný, je zde 

však prostor pro zlepšení. Co se týče kategorie 3000 lbs, tam se navržený letoun drží v průměru, 

v některých oblastech, jako jsou cestovní rychlost nebo maximální rychlost stoupání se nachází pod 

průměrem. To je pravděpodobně způsobeno nedokonalým aerodynamickým tvarem a také slabší 

pohonnou jednotkou, neboť řada z těchto letounů je vybavena šestiválcovým motorem. Pro dosažení 

lepších letových výkonů je tedy možné buď snížit celkový odpor letounu, například zakrytováním 

podvozku či konstrukcí zatahovacího podvozku, případně by bylo nutné použít silnější pohonnou 

jednotku. Obě varianty by však znamenaly další investice.  

V poslední části práce byla zkonstruována obálka provozních násobků, včetně poryvové obálky 

pro maximální vzletovou hmotnost. Dle výpočtů vychází cestovní rychlost na 264,2 km, reálně se ale 

bude pohybovat kolem hodnoty 237 km/h, což je hodnota, která vychází z rovnovážných diagramů. 

Práce by mohla sloužit jako základ pro podrobnější návrh letounu v dané kategorii. K tomu by bylo 

třeba zpřesnit hmotnostní a aerodynamické výpočty. V dalším návrhu by pak bylo vhodné pokračovat 

pevnostní analýzou letounu či stanovením letových vlastností. 

 

8  Závěr 
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