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Abstrakt

Tato diplomova praca sa zaobera navrhom konceptu malého ultralahkého lietadla, ktoré
vyuziva vodik ako hlavny zdroj pohonu. Praca popisuje zakladni problematiku uplatnenia
vodika v leteckom priemysle a dava citatelovi prehlad o existujucich lietadlach na tento pohon.
Samotny navrh konceptu pozostava z vyberu vhodnych komponentov pohonného systému,
ktory bol spraveny po obsiahlej resersi, a navrhu geometrie lietadla. Zakladom celej pohonnej
jednotky je palivovy c¢lanok, ktory z vodika vytvara elektrickd energiu, ktorou je cez
elektromotor hnana vrtula. Navrh geometrie lietadla prebiehal podla predpisu CS-LSA a do
zna¢nej miery sa opiera aj o Statistické Udaje rozmerov lietadiel z rovnakej kategoérie.
Koncepénému ndvrhu bol spraveny hmotnostny rozbor, podla predpisu navrhnutad obalka
zatazenia a boli preskimané jeho zakladné letové vykony. Na zaver prace bola zhodnotend
pouzitelnost takéhoto lietadla v praxi a schopnost jeho certifikicie podla navrhového predpisu.

Abstract

This master’s thesis deals with the conceptual design of a small ultralight aircraft, that uses
hydrogen as its main fuel source. The thesis describes the main problem of hydrogen utilization
in the aviation industry and provides the reader with an overview of existing aircraft with this
power source. The design consists of a selection of suitable powerplant components, which was
made after extensive research, and of the aircraft geometry design itself. The basis of the whole
powerplant is a fuel cell, which produces electric energy from hydrogen, that drives a propeller
via an electric motor. The aircraft geometry design was made according to CS-LSA regulations
and is largely based on statistical values of dimensions of aircraft from the same category. The
conceptual design is provided with a weight and balance analysis, a flight envelope according
to regulation and an analysis of basic flight performance. In the end, a conclusion was made
about the feasibility of operation of such an aircraft and about the compliance with regulation.

Klicové slova
Koncepény navrh, ultralahké lietadlo, vodikovy pohon, palivovy ¢lanok, CS-LSA
Key words

Conceptual design, ultralight aircraft, hydrogen propulsion, fuel cell, CS-LSA
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1 Uvod

Uz od prvopociatku letectva bolo zrejmé, ze udrzatelnost lietania na baze fosilnych paliv nie
je a ani nebude dlhodobo mozna. Konec¢né zasoby tychto prostriedkov a Coraz viac zjavné
acinky klimatickej zmeny nitia letectvo ako odvetvie skiimat moznosti odlisSnych zdrojov
energie a prehodnocovat doterajsie konvencné spoésoby pohonu. Aktuilne trendy napriklad
v automobilovom priemysle coraz viac presadzuju tzv. ,zeleni“ mobilitu, s dérazom na
vyuzivanie alternativnych zdrojov energie, ¢o v tejto oblasti predstavuju hlavne elektromobily
pohanané litium-iébnovymi batériami. V letectve je vyuzivanie batérii z dévodu ich velkej
hmotnosti a malej energetickej hustote zatial nevyhodny. STubnou alternativou pre letectvo sa
ukazuje byt pohon na spalovanie vodika v priadovych motoroch, ako aj palivové c¢lanky na
vyrobu elektrickej energie k pohonu vrtal, pripadne hybridny pohon vyuzivajici kombinaciu
tychto dvoch technolégii. Cielom tejto préice je navrhnif koncept ultralahkého lietadla na

vodikovy pohon, vratane pohonnej jednotky a zhodnotit letuschopnost navrhnutého lietadla.
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2 Vodik a jeho uplatnenie v letectve

V tejto kapitole budi predstavené zdkladné druhy vodikového pohonu lietadiel, sposoby
uskladnovania vodika, technolégie ktoré takyto pohon umoznuji ako aj vyzvy, ktoré tento
alternativny zdroj energie pre letectvo znamenajt.

2.1 Druhy vodikového pohonu

Spalovanie vodika v turbinach a palivové ¢lanky si dve najcastejSie vyuzivané technolégie na
dosiahnutie vodikového pohonu lietadiel [1]. Zakladny princip fungovania tychto dvoch
technoldgii je zrejmy z Obrazok 2.1. Spalovanie vodika umoznuje vyuzit uz existujtiice pohonné
jednotky, a to turbovrtulové, ako aj priudové motory. Kvoli rozdielnym termodynamickym
vlastnostiam vodika vSak tieto pohonné jednotky musia byt modifikované, a to hlavne ich
spalovacie komory a systém privodu paliva, kedze vodik ma iny stechiometricky pomer zmesi
palivo-vzduch ako letecky petrolej. Spalovanie vodika v turbinach neprodukuje ziaden oxid
uhli¢ity, ¢im je pre zivotné prostredie lepsi ako bezné letecké paliva a ich ekologické varianty
ako SAF, avSak produkuje aj skodlivé oxidy dusiku, ¢im nie je z ekologického hladiska tplne
nezavadny. Palivové clanky premienaju vodik na elektricky prad, ktorym vie byt cez
elektromotor pohanana vrtula. Jedinym produktom tejto reakcie je vznik vodnej pary, takze
je environmentdalne nezavadny. Zatial ¢o spalovanie vodika sa v budicnosti planuje zaviest pre
velké dopravné lietadld s prudovymi motormi, uz v sicasnosti je vidiet praktické vyuzitie
palivovych ¢lankov v mensich vrtulovych lietadlach a tzv. demonstratoroch. V ramci zadania
tejto prace tak bude hlbsie skiimana druha metdda tohto alternativneho pohonu, a jej moznost
vyuzitia na pohon malého ultralahkého lietadla.

| I(‘\'U'i\‘
dkl\'lt‘\{ ['JH

Obrazok 2.1 — Spalovanie vodika v turbine a pohon na palivovy ¢ldnok [1]

13
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2.2 Vodik ako letecké palivo

Pouzivanie vodika ako leteckého paliva je spojené s vyrazne odliSnym sposobom navrhu
a usporiadania palivového systému lietadla oproti zauzivanym metédam, kde je palivo
uskladnené najcastejsie v kridlach, v takzvanych integralnych nadrziach. Tento rozdiel je
sposobeny problémom pri jeho skladovani, kvoli jeho nizsej energetickej hustote (energia
vztiahnutd na objem). Dal$im faktorom, ktory sa na prvy pohlad méze zdat vyhodnym je
vyrazne vyssia $pecifickd energia vodika (energia vztiahnutd na hmotnost), ktora je skoro
hustoty musi byt vodik uskladneny ako stlaceny plyn za vysokého tlaku alebo v kvapalnej
podobe za velmi nizkych teplot. Najvyssia energetickd hustota je dosiahnuta skvapalnenim
vodika, no napriek tomu je tato hodnota stale styrikrat nizsia v porovnani s leteckym
petrolejom. Z porovnania tychto dvoch veli¢in ndm oproti leteckému petroleju vyplyva, Ze na
uskladnenie rovnakého mnozstva energie bude mat nadrz s kvapalnym vodikom sice priblizne
iba tretinu hmotnosti, avsak potrebny objem na jeho uskladnenie narastie Stvorndsobne [1].
Tato vzajomna zavislost dvoch intuitivne protichodnych veli¢in je prehladnejsie zndzornena
na Obréazok 2.2. Pri oboch variantoch uskladnenia vSak vyplyva, ze nadrz musi byt objemnd
a z toho dovodu je nutné ju umiestnit do trupu lietadla, pripadne ju zavesit externe na lietadlo,
napriklad pod kridla.

Liguid Hydrogen

Waight Korosens Walume

Hydregan
Kerosane

1 ! 1.8 ! 1

Obrazok 2.2 — Porovnanie hmotnosti a objemu kvapalného vodika oproti leteckému petroleju [2]

Délezitou veli¢inou pri uvazovani o palivovych nadrziach na vodik je ich gravimetricka
uc¢innost. Jednd sa o hmotnostny pomer, ktory udéva percentudlne vyuzitie uskladnenia
hmotnosti paliva vztiahnuté na hmotnost nddrze. Tuto velicinu moézeme definovat

nasledujicim vztahom: [1].

14
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Gravimetrickd u¢innost nadrzi leteckého petroleja je 100%, pretoze st integralne, zabudované
v kridlach, ¢im konstrukcii nepridavaju dodato¢ni hmotnost. Sposoby skladovania vodika
v stlacenej a kvapalnej podobe zo sebou prindsaju vyhody aj nevyhody, v zavislosti na
zvolenom variante. Lepsi prehlad vlastnosti stlaceného a kvapalného vodika je mozné ziskat z
Graf 2.1 a Tabulka 2.1. V dalsich dvoch podkapitolach si blizsie popisané.

Energeticka hustota vs. Specificka energia

40
_35 Q
=
S 30
£ 95
2 @ JET Al
Z 20
g @ LH2
9 15
?o @ GH2 (700 bar)
£ 10
S v © GH2 (350 bar)
5 Q@
0
0 20 40 60 80 100 120 140

Specificks energia [MJ/kg]

Graf 2.1 - Vlastnosti stlaceného a kvapalného vodika v porovnani s leteckym petrolejom

Velic¢ina JET Al LH2 GH2 GH2
Specifick4 energia [MJ/kg] 43,2 120 120 120
Energetickd hustota [MJ/]] 34,9 8,5 2,9 4,8
Teplota skladovania [K] okolie 20 okolie okolie
Tlak skladovania [bar] okolie 2 350 700
Gravimetrickd u¢innost nadrze [%] 100 30-90 1-15 1-15

Tabulka 2.1 — Vlastnosti stla¢eného a kvapalného vodika v porovnani s leteckym petrolejom [1]

15
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2.2.1 Stlaceny vodik GH,

Vyhodou stlaceného vodika je jednoduchost jeho skladovania z hladiska teploty, takéto nadrze
moézu byt skladované pri beznych teplotach okolia. Taktiez mézu byt ponechané dlhy cas bez
obsluhy, bez nutnosti poptistania tlaku alebo dopliiania vodika. Nevyhodou stlaceného vodika
je nutnost ho uskladnovat v fazkych pretlakovych nadobach, ¢o znizuje gravimetricka
ucinnost. Zvysit sa dd pouzitim Tahkych a pevnych materialov, akymi si uhlikové a sklenené
kompozity. Pretlakové nadrze z kovu nie st kvoli velkej hmotnosti doporucené este aj kvoli
vodikovej krehkosti, kedy difiziou vodika do krystalickej mriezky kovu dochadza ku krehnutiu
materidlu. Hlavnou volbou materialu na vodikové nadrze sa tak stavaji kompozity, ktorych
gravimetrickd ¢innost sa di dodatocne zvysit este odstranenim Zivice z kompozitu (Obrazok
2.3), a to az na 17%. Bezne dostupné kompozitné nadrze na stlaceny vodik vsak v priemere
nedosahuji vyssiu gravimetrick Géinnost nez 5%. Typicky rozsah tlakov v tychto nadrziach
je 350 az 700 bar [1]. Pri vyssich tlakoch rastie poziadavka na pevnost nadrze, ¢im sa zvysuje
jej hmotnost a tym padom klesd gravimetrickad tc¢innost. Typickym stcinitelom bezpecnosti
takychto nadrzi je 2,25. Jednd sa o balansovanie parametrov a ich vyhodnosti, od istych tlakov
je vyhodnejsim variantom kvapalny vodik. Nevyhodou je taktiez nizka miera vyuzitia priestoru

oproti kvapalnému vodiku, kde na jednotku objemu méme vyrazne menej paliva.

Obrazok 2.3 — Kompozitnd nddrz na stla¢eny vodik po odstraneni zivice [1]

2.2.2 Kvapalny vodik LH.

DalSou moznostou ako skladovat vodik je jeho skvapalnenie. Tato metéda mé oproti stlaceniu
hned dve velké vyhody. Prvou je zvySenie mnozstva vodika na objem nédrze, a tym padom
narastu jeho energetickej hustoty. Druhou je, ze kvapalny vodik vie byt skladovany pri
beznych tlakoch okolia, rddovo 1,5 az 3 bar, a nepotrebuje fazké pretlakové nadrze. Tieto dve
vyhody umoznuji dosiahnut gravimetrickych tdcéinnosti nddrzi az 90%. S tymito dvoma
vyhodami prichadza vsak aj najvécsia nevyhoda, ktorou je nutnost podchladenia vodika na
teplotu mensiu ako 20K, ¢im vznika velky problém s teplotnou izolaciou a volbou materialu
nadrze. Na dosiahnutie najmensieho prestupu tepla z okolia je potrebné pri jej navrhu

16
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dosiahnut ¢o najmensi pomer plochy ku objemu nadrze. Tuto poziadavku najlepsie splnuja
nadrze v tvare gule. Z praxe vSak vieme, ze do trupov lietadiel sa tvarovo viac hodia valcové
nadrze, ¢im dochadza od zadiatku k nevyhode len samotnym névrhom tvaru. Dalsfm
nevyhodnym faktorom je narast tlaku pri odparovani vodika v nadrzi, ktory treba pravidelne
regulovat jeho vypustanim, ¢im dochidza k zbytoénym stratam paliva. Nadrze musia mat
preto expanzny priestor na odparovanie, a nesmi byt naplnené kvapalnym vodikom na viac
ako 95-98%. Moznostami tepelnej izoldcie nddrzi si Specidlne izola¢né peny a vakuové izolacnd
vrstva. Zatial co izola¢né peny su casto pouzivané v kozmickych technolégiach, napriklad na
palivovych nadrziach raketovych nosicov, ich nevyhodou je neschopnost znasat opakované
teplotné cykly. V raketach st tieto nddrze konstruované na jednorazové pouzitie, v letectve
by vsak po c¢ase dochadzalo k praskaniu, pripadne az odlupovaniu izolac¢nej vrstvy z nadrze.
Omnoho vyhodnejsou technolégiou je vakuova izola¢na vrstva. Takéto nadrze pozostavaji
z dvoch stien, vnttorna so samotnym vodikom a vonkajsia, ktord tvori vakuovt bariéru medzi
okolim a vnutrom ndadrze, ¢im zabranuje prestupu tepla. Typicky vzhlad takejto nadrze je
zrejmy z Obrazok 2.4. Prestup tepla sa di4 obmedzit este pridanim reflexnych f6lii do vakuovej
medzery, ¢im sa tepelnd uc¢innost oproti izola¢nym pendm zvysi o dva rady. Takéto nadrze
dosahuju gravimetrickych uc¢innosti az 60%. Nevyhodou dvoch stien takychto nadrzi je zvysena
hmotnost, riziko prerazenia nadrze ¢im by doslo k strate vakua a schopnosti izolovat, a taktiez
vhodné volba materidlu. Oproti stlacenému vodiku pri kvapalnom nemozno pouzit kompozity,
kedZe vldkna a spojivo maju rozdielne stucinitele tepelnej roztaznosti. Nerezova ocel ma okrem
vysokej hmotnosti nevyhodu aj kvoli vodikovej krehkosti. Hlinikové zliatiny st lahké,
v prostredi vodika nekoroduji, a maji vhodné mechanické vlastnosti, ¢im sa v sucasnosti
zdaji byt najvhodnejsim materidlom na vodikové kryogenické nadrze [1].
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Obrazok 2.4 — Schéma kryogenickej nddrze na vodik [3]
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2.2.3 DalSie metédy skladovania vodika

V predoslych dvoch kapitoldch boli popisané dva hlavné spdsoby skladovania vodika v jeho
Cistej podobe. Pre tplnost prehladu vsetkych moznosti je nutné spomentf aj zopar inych
sposobov skladovania, kde je vodik chemicky viazany v zliceninich alebo inym sp6sobom v
materidloch.

Typickymi zlic¢eninami, kde je vodik viazany s lahkymi kovmi ako Mg, Li, Na, Al su
metalhydridy. Takyto sposob skladovania je velmi vyhodny z hladiska nizkeho objemu
potrebného na ulozenie daného mnozstva vodika. Vyhodou je tiez skladovanie za normalnej
teploty a tlaku, typicky v kompaktnych zasobnikoch, vid Obrazok 2.5. Nevyhodami st nizky
hmotnostny pomer vodika v tychto zlicenindch (prakticky nie viac ako 10 hm%), vysoké
teploty potrebné na jeho uvolnovanie a znovupouzitelnost. Oproti stlacenému a kvapalnému
vodiku sa vSak jednd o vyrazne kompaktnejSiu a bezpecnejsiu metédu [4].

Dalsou metédou uskladnenia vodika je jeho adsorpcia, ¢ize hromadenie na povrchu daného
materidlu. Zaujimavostou je moznost adsorpcie na uhlikovych nanorurkach. Tieto rarky su
tvorené vrstvami grafénu, ktoré s stocené do seba a nasytené vodikom. Nevyhodou tejto
technoldgie, ze dosahuje nizkych hmotnostnych pomerov vodika (nie viac ako 5 hm%) a to pri
kryogenickych teplotich, typicky okolo 80K [5].

Poslednou zaujimavou moznostou skladovania vodika alternativnym sposobom st
mikroskopické sklenené gulicky. Tie st vyrobené z kremicitého skla, a dosahuji priemer od 5
do 100pm a hrubky steny 2 az 3pm. Vedia byt naplnené vodikom az do tlaku 150MPa. Ich
vyhodou je, ze su lahké, lacné, znovupouzitelné a mozno ich skladovat pri beznych teplotach.
Nevyhodou je taktiez maly hmotnostny pomer tohto materidlu (2,3 hm%) a nutnd zvysend
teplota (okolo 200°C) na dosiahnutie uvolnenia vodika [6].

Obrazok 2.5 — Metalhydridovy zdsobnik [7]
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2.3 Technolégia palivovych c¢lankov

Vodikovy palivovy clanok je elektrochemické zariadenie, ktoré premiena chemickd energiu
vodika a kyslika na elektrickt energiu. Jednd sa o galvanicky ¢ldnok, ktory pozostava z dvoch
elektréd, medzi ktorymi sa nachadza membrana alebo elektrolyt. Vodik je priviadzany na anédu
a kyslik na katédu. Odtrhnuté elektrony z vodika prudia cez obvod, ¢im tvoria elektricky prud.
Dve najcastejsie varianty vyuzitelné v letectve si palivové c¢lanky s polymérnou membranou
(PEMFC) a palivové ¢lanky s tuhymi oxidmi (SOFC) [1].

Load LLoad

R Air H — Air
\ [ lu ' \ (Y
T(‘ e

el 0, 0,
H* . 0 E
—_— —
H,O H.O
ExcessH, = ¢ H,O and H.O and S Excess
D excess air excess H 0 air
(a) PEMFC (b) SOFC

Obrazok 2.6 — Palivové ¢lanky PEMFC a SOFC a princip ich fungovania [1]

2.3.1 Palivové ¢lanky s polymérnou membranou (PEMFC)

V tychto palivovych ¢lankoch dochadza k oxidacii (strate valenéného elektrénu) vodika na
andde, ¢im vznika kladne nabity ién H*. Tieto katidony prechadzaji polymérnou membranou,
ktord prepusta iba kladne nabité castice, a na katdéde reaguji s elektronmi a kyslikom, ¢im
vznikd voda. Tento typ palivovych ¢lankov ma pracovntu teplotu v rozmedzi 30-100°C, ¢im
spadaji do kategorie nizkoteplotnych. Kedze pracuji pri nizkych teplotach, na urychlenie
chemickej reakcie na andde vyzaduju katalyzator z uslachtilého kovu. Typickou volbou je
draha platina. Katalyzator je velmi citlivy aj na stopové mmnozstva oxidu uholnatého, ktory
vznika pri produkcii vodika z fosilnych paliv, preto musi byt pouzivany vodik velkej Cistoty.
Tento typ ¢lankov vyzaduje taktiez zvlhc¢ovanie polymérnej membrany, aby dochadzalo
k G¢innému presunu iénov vodika na katodu. Palivové ¢lanky s polymérnou membranou vedia
byt zapnuté a vypnuté behom par sektund, pracuji pri nizkych teplotach a maji spomedzi
vSetkych najvyssi merny vykon. St tak najpouzivanejsim variantom na pohon lietadiel. Ich
typickéd t¢innost sa pohybuje v rozmedzi 50-60% [1].
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2.3.2 Palivové ¢lanky s tuhymi oxidmi (SOFC)

V tychto palivovych ¢ldnkoch dochédza k redukeii (ziskaniu valenéného elektrénu) kyslika na
katdde, ¢im vznikd zaporne nabity i6n O%. Tieto aniény prechddzaji keramickym elektrolytom
na anédu, kde reaguji s ionmi vodika a spolu tvoria vodu. Pracovna teplota tychto c¢lankov
sa pohybuje v rozmedzi 600-1000°C, ¢im spadaji do kategérie vysokoteplotnych. Ich pracovna
teplota spdsobuje, Ze na ich vypnutie a zapnutie je vyzadovany dlhsi Casovy interval,
miniméalne 10 mindt, az jednu hodinu. Vyhodou tychto c¢lankov je, ze z dévodu vysokej
pracovnej teploty nevyzaduji katalyzator z drahych kovov, a vdaka volbe keramického
materidlu ani zvlhéovanie elektrolytu. Oproti PEMFC maji SOFC nizsi merny vykon, ale
podobni ¢innost. SOFC produkuji mnozstvo zvyskového tepla, ktoré by mohlo byt uplatnené
na produkciu vodika z hydridov, alebo predohrev paliva pre vodikova turbinu. Ich vyuzitie
tak najde najvyssie uplatnenie v hybridnych pohonoch pozostavajiucich z palivového clanku
a turbiny spalujtcej vodik [1].

2.4 Vyroba vodika

Na vyrobu vodika existuju rbézne metdédy. Zauzivanym spésobom na vyjadrenie ich
environmentalnej naroc¢nosti vyroby je pridelovanie farby, tak ako je zrejmé z Tabulka 2.2.

Farba vodika Sposob vyroby
Zeleny Elektrolyza vody pomocou obnovitelnych zdrojov energie
Ruzovy Elektrolyza vody pomocou jadrovej energie
Modry Parny reforming zemného plynu s odchytom CO,
Sedy Parny reforming zemného plynu/Parcidlna oxidécia ropy
Hnedy Splynovanie uhlia

Tabulka 2.2 — Metédy vyroby vodika zoradené od najmenej po najviac environmentdlne ndroéni [1]
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Pri zvazovani pohonu lietadiel na vodik je nutné poznat aj jeho zdroj, pretoze ekologicka
neskodnost ich pohonu je len natolko pravdiva, do akej miery aj samotnd vyroba vodika. Na
Obrazok 2.7 st percentudlne zobrazené vsetky zdrojové suroviny, z ktorych sa vodik vyraba.
Samotné pouzivanie vodika v pohonnych jednotkéach teoreticky neprodukuje okrem vodnej
pary skoro ziadne sklenikové plyny. Produkcia vodika je energeticky narocna, a
najjednoduchsie a najekonomickejsie metdédy jeho vyroby sklenikové plyny produkuju.
V stcasnosti troma najcastejsimi metédami vyroby vodika st parny reforming, parcidlna
oxidacia a splynovanie. Produktom tychto vyrobnych technolégii st Sedy a hnedy vodik.
Parnym reformingom oznacujeme proces, pri ktorom dochadza k vyrobe vodika zo zemného
plynu a lahkych ropnych frakcii. Ak je vychodzou surovinou ropa, hovorime o parcidlnej
oxidacii. Termochemické spracovanie uhlia oznacujeme pojmom splynovanie [8]. Drvivd
vacsina vodika tak pochadza z fosilnych paliv, zatial ¢o environmentilne nezidvadnou
elektrolyzou sa vyraba iba mala cast. V stcasnosti je vyroba vodika elektrolyzou vody za
pomoci obnovitelnych zdrojov ekonomicky nevyhodnd, ¢o komplikuje snahy o prechod na
udrzatelny a Cisty zdroj energie pre letecky priemysel. Najvacsim ekonomickym faktorom
spbsobujicim vysokud cenu elektrolyzy je mnozstvo elektrickej energie, ktord je nutna pre tento
proces vyroby. Momentalne najlepsie elektrolyzéry dokdzu premenit 70% elektrickej energie
na ekvivalent energie uskladnenej vo vodiku. Ué¢innost tejto technoldgie, ako aj cena elektrickej
energie z obnovitelnych zdrojov sa bude casom zlepsovat, avSak na dosiahnutie
konkurencieschopnosti lietadiel pohananych zelenym vodikom bude zrejme nutny zdsah
jednotlivych statov formou investicii a regula¢nych opatreni [1].

Water electrolysis &
other sources, 4%

Coal, 18%

Natural gas,
48%

Oil product ,
30%

Obrazok 2.7 — Suroviny a zdroje, z ktorych sa vyrdba vodik [9]
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3 Prehlad existujicich lietadiel na vodikovy pohon

V tejto kapitole budt struc¢ne predstavené lietadla na vodikovy pohon, ktoré absolvovali let.

Lietadlo Prvy let  Vodik Pohon Poznamka
Pradovy Jed t
NACA B-57 1957 LH, e caen motor fia
motor vodik
Dvojpraudovy Jeden motor na
Tupolev Tu-155 1988 LH, ,
motor vodik
PEMFC Palivovy ¢lanok
Boeing FCD 2008 GH, : RO SR
Li-Ton iba cestovny let

Cely let na

Antares DLR-H2 2009 GH, PEMFC i o
palivovy ¢lanok
PEMFC Palivovy ¢lanok
Rapid 200FC 2010 GH, _ Avovy e a,no ’
Li-Ton iba cestovny let
Palivovy clanok,
H2FLY HY4 2016/2023 GH,/LH, PEMFC let aj s kvapalnym
vodikom
o PEMPC L motorma
ZeroAvia Dornier 228 2023 GH., Lil palivovy clanok a
i-Ton
Li-Ion batériu
Pravy mot
Universal Hydrogen Dash-8 2023 GH, PEMFC ravy moetor fia

palivovy ¢lanok

Tabulka 3.1 — Prehlad vybranych lietadiel na vodikovy pohon [1]
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3.1 NACA B-57

Prvopociatky vyskumu vodika ako pohonnej latky v letectve skimala americkda NACA uz
zaciatkom 50. rokov 20. storocia. Vysledkom tajného projektu s ndzvom ,Project Bee“ bol
modifikovany Tahky bombardér B-57B pohanany dvoma priidovymi motormi Curtiss Wright
J-65. Myslienkou projektu bolo vybavit lietadlo dodatocnym palivovym systémom na vodik,
ktory by bol nezavisly od jeho povodného, a modifikovat jeden z motorov, ktory by okrem
klasického leteckého petroleja bol schopny spalovat aj vodik. Palivovy systém pozostaval
z dvoch zavesnych nadrzi na konci kridel. Na konci lavého kridla bola umiestnena kryogenicka
nadrz s kvapalnym vodikom o objeme 1,7m?®a na konci pravého bola tlakova nadrz s héliom,
ktord vytlaénym systémom dodavala vodika do motora. Pred vstupom kvapalného vodika do
motora prechadzal teplotnym vymennikom, aby doslo k jeho odpareniu. Prvy tspesny let sa
uskutocnil 13. februdra 1957, pocas ktorého lavy motor po prepnuti zo spalovania petroleja na
vodik bezal ¢isto na tento pohon asi 20 mintut. Testovanie tohto spdsobu pohonu prebiehalo
az do roku 1959, a vsetky demonstracné lety prebehli bez problémov. Moznost pouzitia
kvapalného vodika pocas letu bola dokazand [10].

HELIUM TANK

FUEL REGULATOR

FUEL LINE

HEAT EXCHANGER

FUEL TANK

Obrazok 3.1 — Modifikovany bombardér B-57B [10]

3.2 Tupolev Tu-155

Jednd sa o historicky prvé experimentalne civilné lietadlo na vodikovy pohon. Prvy let tohto
modifikovaného lietadla sa uskutocnil 15. aprila 1988. Vodik bol uskladneny v kryogenickej
palivovej nadrzi o objeme 17,5m® umiestnenej v zadnej ¢asti trupu. Vodik bol spalovany ako
konvenc¢né letecké palivo v upravenom dvojprudovom motore Kuznetsov NK-88, ktory sa
nachédzal na pravej casti trupu. Ostatné dva motory boli standardné dvojpriadové, spalujice
letecky petrolej. Neskorsie bol spominany motor modifikovany na spalovanie LNG. Bolo
uskutocnenych okolo 100 testovacich letov, z toho 5 na kvapalny vodik. Koniec tohto projektu
je spojeny so zanikom Sovietskeho zvézu, a dalSie verzie modifikovaného lietadla z tohto
dovodu neboli nikdy vyvinuté [11].
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IKCNEPWUMEHTANbLHbIA CAMONET TY-155
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Obrézok 3.2 — Tu-155 na vodikovy pohon [11]

3.3 Boeing Fuel Cell Demonstrator

Bol to jeden z prvych projektov, zaoberajici sa moznostou vyuzitia palivovych c¢lankov na
pohon malého lietadla. Jednalo sa o prestavbu motorového vetrona Diamond HK36 Super
Dimona timom inzinierov z Boeingu v Madride. Tento dvojmiestny motorovy vetron bol
vybaveny hybridnym pohonnym systémom pozostavajicim z dvoch palivovych c¢lankov
o celkovom vykone 50kW a litium-idonovych batérii, ktoré napajaji elektromotor, pohanajici
konven¢ént vrtulu. Pocas vzletu a stipania, kedy lietadlo potrebuje najvacsi vykon bol
elektromotor napajany z batérii. Po dosiahnuti letovej hladiny bola vsetka energia potrebné
na cestovny let generovana palivovym ¢ldnkom z vodika. Prvy let sa uskutocnil 3. aprila 2008
a trval priblizne 20 minit. Jednalo sa o historicky prvy let lietadla ktoré vyuzivalo na pohon
technolégiu palivovych ¢lankov [12].

Electric
Motor

Lithium lon Batterye!

Hydrogen Tank

PowernManagement & Distribution Radiators —

Obrazok 3.3 - Modifikovany motorovy vetroni Dimona na ¢iastoény vodikovy pohon [13],[14]
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3.4 Antares DLR-H2

Tento spoloény projekt firmy Lange Aviation a nemeckého vyskumného centra pre letectvo
a kozmonautiku (DLR) predstavil prvé pilotované lietadlo, ktoré bolo pocas vSetkych faz letu,
vratanie vzletu a stipania pohdnané c¢isto energiou vyvinutou v palivovych ¢lankoch.
Konstrukcia tohto lietadla vychadza zo sériovo vyrabaného vetrona Antares 20E. Lietadlo je
pohanané vrtulou umiestnenou na vrchnej casti trupu, ktorda je pohdnanda elektromotorom
o vykone 42kW. Umiestnenie pohonného systému je koncipované pridanim dvoch zavesnych
gondol, uchytenych zospodu kridel v spevnenych bodoch. Pravd gondola obsahuje tlakova
nadrz so stlacenym vodikom. T& je schopnd uskladnit az 4,9kg stlaceného vodika pri
maximalnom tlaku 350bar. Lava gondola nesie palivové ¢lanky, a oproti pravej ma v prednej
a zadnej Casti otvory na privod vzduchu a odvod spalin, Cize vodnej pary. Palivové c¢lanky
pozostavaji zo Styroch jednotlivych blokov a st schopné dodat trvaly vykon o velkosti 20 kW.
Prvy let sa uskutocnil 7. jala 2009 [15].

Obrazok 3.5 — Rez gondolami zobrazujici nddrz na vodik a palivové ¢lanky [15]

25



Diplomova praca Letecky tustav, FSI VUT ~

3.5 Rapid 200FC

Vysledkom eurépskeho projektu ENFICA-FC sa stalo modifikované ultralahké lietadlo ceskej
vyroby od spolocnosti Skyleader, na ktorého vyvoji sa podielalo aj VUT. Pohon tvori hybridny
systém pozostavajici z palivovych clankov o vykone 20kW a litium-iénovych batérii
o rovnakom vykone. Tie slizia jednak na asistenciu pri vzlete a stipani, a taktiez ako zalozny
zdroj energie v pripade zlyhania palivovych c¢lankov. Tento hybridny zdroj energie pohana
elektromotor o vykone 40kW. Vodik bol uskladneny v dvoch palivovych nadrziach, kazda
0 objeme 26L. Dokopy pri tlaku 350bar boli schopné niest 1,2kg stlaceného vodika. Nadrze
boli umiestnené v batozinovom priestore a od kokpitu oddelené hlinikovou stenou. Ta je po
obvode utesnend a zabranuje moznym unikom vodika do priestoru kokpitu. Prvy let sa
uskutocnil 20. méaja 2010 [17].

Obrézok 3.6 -Modifikované ultralahké lietadlo Rapid 200FC a uskladnenie vodika na palube [17],[18]

3.6 H2FLY HY4

Dvojtrupova konstrukcia lietadla HY4 spoloc¢nosti H2FLY vychédza zo spojenia dvoch sériovo
vyrabanych vetronov Pipistrel Taurus a zabudovania pohonnej jednotky na centroplane
spajajicom oba trupy. Takato konfiguracia bola zvolend z dévodu pouzitia velkého pohonného
systému. Ten pozostava zo styroch palivovych ¢lankov o celkovom vykone 45kW a litium-
i6novych batérii o rovnakom vykone. Tie takisto ako v predoslych pripadoch pomahali pocas
vzletu a stupania. Palivové nadrze so stlacenym vodikom sa nachadzaji v oboch trupoch, a si
schopné niest az Tkg stlaceného vodika pri tlaku 35bar. Jedna sa o prvé stvormiestne lietadlo
na vodikovy pohon a prvy let sa uskutoénil 29. septembra 2016. Vyvoj pokracoval dalej.
Lietadlo bolo vybavené vykonnejsimi palivovymi ¢lankami (52kW), batériami (az 90kW),
lepsim elektromotorom (120kW) a novou stvorlistou vrtulou. Najvac¢Sou zmenou bol vsak
prechod zo stlaceného vodika na kvapalny. Do kabiny lavého trupu bola umiestnend
kryogenicka nadrz schopnd niest az 16,5kg kvapalného vodika pri tlaku 4,5bar. Téato
modifikacia zdvojnasobila dolet z pévodnych 750km na 1500km. Historicky prvy let na tento
pohon sa uskutocnil 7. septembra 2023 [19].
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Obrazok 3.8 — Kryogenickd nadrz na vodik v Iavom trupe [21]

3.7 ZeroAvia Dornier 228

Spolo¢nost ZeroAvia za zaoberd vyvojom a zastavbou vodikovych pohonnych jednotiek
schopnych konkurencie s konvenénymi turbovrtulovymi motormi. Velkym tspechom tejto
spolo¢nosti je ich projekt HyFlyer II. Doneddvna najvécsie lietadlo s palivovymi ¢lankami
vzlietlo 20. janudra 2023. Jedna sa o modifikovany 19-miestny turbovrtulovy hornoplosnik
Dornier 228, spadajici do kategérie STOL. Uprava pohonného systému spociva vo vymene
povodného turbovrtulového motora Honeywell TPE 331 umiestnenom na Tavom kridle za
elektromotor s palivovymi ¢ldnkami od spolocnosti ZeroAvia. Tato pohonnd jednotka je
oznacend ako ZA600, a je schopnéd dodat vykon az 750kW [22]. Vodik bol uskladneny pri tlaku
350bar. ZeroAvia v stucasnosti vyvija aj silnejsie pohonné jednotky schopné dodat vykony
v rozmedzi 2-5MW, pre zastavbu do vacsich turbovrtulovych lietadiel ako ATR72 a Dash-8,
schopnych prepravit 40 az 80 Iudi. Tie by mali vzlietnut do roku 2027 [23].
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Obrazok 3.9 - Modifikovany Dornier 228 a pohonné jednotka ZA600 na vodik [22],[23]

3.8 Universal Hydrogen Dash-8

Zaverom tejto reserse je spolo¢nost Universal Hydrogen s ich modifikovanym turbovrtulovym
lietadlom Dash-8. Doposial najvécsie lietadlo s pohonom na palivové ¢lanky vzlietlo 2. marca
2023. Tato spoloc¢nost sa Specializuje na vyvoj a zastavbu vodikovych pohonnych jednotiek do
existujucich lietadiel. Zaujimavostou je aj moznost rychlej vymeny vodikovych nadrzi
v Specialnych moduloch, ktoré umoznuju skratit ¢as nutny pri tankovani. Modifikované
lietadlo Dash 8 ma pravy motor pohdnany vodikovym c¢lankom o vykone 800kW, a lavy je
nemodifikovany pdvodny turbovrtulovy motor Pratt&Whitney. Let trval iba 15 minut, a na
palube boli dve vodikové nadrze, ktoré pri tlaku 850bar niesli dohromady 30kg paliva.
V budiicnosti chce tato spolo¢nost prejst na kvapalny vodik. Jedna sa o experimentalne
lietadlo, no spolo¢nost Universal Hydrogen uz v sticasnosti pracuje na moznosti prerdbky
celého pohonného systému iba na vodik. Mnozstvo leteckych spoloc¢nosti uz prejavilo zaujem
o ich pohonny systém, a ten by mal byt komercne dostupny uz od roku 2025, umoznujuci
prestavbu malych turbovrtulovych lietadiel [24].

Obrazok 3.10 — Modifikované lietadlo Dash-8 spolo¢nosti Universal Hydrogen [24]
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4 Koncepcny navrh pohonného systému

V tejto kapitole bude spraveny navrh pohonného systému, s prvotnym odhadom vyuzitelného
vykonu, cestovnej a tiez stipacej rychlosti. Tie budi neskor upresnené po dokonceni navrhu
geometrie lietadla. Dalej je spravend resers a vyber dostupnych komponentov pre vodikovy
pohon.

4.1 Statistika vykonov lietadiel kategérie CS-LSA a UL-2

Na ziskanie lepsej predstavy o parametroch dostupnych lietadiel a poziadavkach na vykony
nasho navrhovaného konceptu je nizsie prilozend Tabulka 4.1, kde st zoradené niektoré
vybrané ultralahké lietadla slovenskej a Ceskej vyroby. Vsetky st jednomotorové, dvojmiestne
samonosné dolnoplosniky, s klasickymi chvostovymi plochami a maju vrtule v faznom
usporiadani. VSetky maju spalovacie motory. Ich maximalna vzletovd hmotnost neprekracuje
600kg, tak ako urcuji oba predpisy.

Lietadlo Vyrobca mrow [kg] | Prag (kW] | v [km/h] | vy [m/s]
Shark Shark.Aero 480 75,0 250 7,2
Viper SD4 Tomark s.r.o. 475 60,0 200 5,0
WT9 Aerospool 450 75,0 250 7,0
Alto NG DirectFly 600 75,0 180 5,1
DV-1 Skylark Dova Aircraft 475 75,0 210 8,0
P28 SportCruiser | Czech Sport Aircraft 600 73,5 172 4,2
Skyleader 600 Jihlavan 450 60,0 200 6,5
SportStar Evektor 600 73,5 204 5,2
Sparker TL Ultralight 600 75,0 215 6,0
Sting S4 TL Ultralight 600 75,0 200 5,2

Tabulka 4.1 — Prehlad ultralahkych lietadiel doméceho trhu
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4.2 Profil letu a navrhované vykony

Na zéklade vyssie uvedenej statistiky a faktu, ze navrhovany koncept nového lietadla ma byt
pohanany vodikom volim ako prvotné hodnoty vykonu a rychlosti vyrazne konzervativnejsie
hodnoty. To je z dévodu pretrvavajiceho problému nizkych Specifickych vykonov palivovych
¢lankov dostupnych na trhu. Tie za poslednych par rokov nedosiahli vyrazné zlepsenie, ¢o by
ich uplatnenie v letectve robilo atraktivnejsimi. S vyssimi vykonmi a rychlostami rastie taktiez
hmotnost celého pohonného systému a mnozstvo potrebného vodika. Musime myslief na
objemnost tlakovych nadrzi, aby boli do trupu lietadla integrovatelné. Preto volim hodnoty:

Pz (kW] | ve [km/h] | vy [m/s]

50 150 2,0

Tabulka 4.2 — Navrhovany vykon, cestovna rychlost a stupavost

Po dohode s vediucim préace bol zvoleny profil letu, ktorého celkova dizka vratane vzletu
a pristatia ma trvat 45 minit. Hladinu cestovného letu volim na 1000m. Dalej je nutné
vypoéitat dizku tseku stipania. Pri danej stipacej rychlosti plati:

__H.. 1000

t
Vy 2,0

= 500 [s] = 8,3 [min)]

sta

Pri ¢om uvazujem aj rovnakt dizku klesania. Profil letu tak predbene zobrazuje Graf 4.1.

Profil letu
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600 — Stupanie

Cestovny rezim
400
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Graf 4.1 — Navrhovany letovy profil
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4.3 Resers komponentov

Pred navrhom nového konceptu ultralahkého lietadla pohananého vodikom je nutné spravit
resers dielov potrebnych do vodikovej pohonnej jednotky. Vybrané budi komponenty
s najlepsimi parametrami, ktoré vyhovuji nasmu ndvrhu. V zdsade existuji dve varianty
pohonnej sustavy, v zavislosti na zvolenom elektromotore, ktory vie byt napdjany
jednosmernym alebo striedavym elektrickym priadom. Zjednodusené schémy pohonnych
systémov a ich komponenty st zjavné z Obréazok 4.1 a Obréazok 4.2. Zvolené komponenty pre
nas pohonny systém s v nasledujicich tabulkdch oznacené zelenou farbou. Ich volba bude
zdovodnend v Kapitola 4.4, kde budu aj blizsie Specifikované.

DC/DC

Converter

Fuel Cell

Propeller

H2

Obrézok 4.1 — Vodikovy pohonny systém s jednosmernym bezkarta¢ovym motorom [25]

DC/AC
Fuel Cell Inverter PMSM
& R § B S
\: ' PO N )
.‘ _.‘{“_ “‘:‘:;_—_;%
_ k"
Propeller
H2

Obrézok 4.2 - Vodikovy pohonny systém so synchrénnym motorom s permanentnymi magnetmi [25]
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4.3.1 Palivové ¢lanky

Vsetky palivové ¢lanky uvedené nizsie st typu PEMFC.

Vérob N4 Vykon | Hmotnost | Napatie | Prad Specificky
yrobca azov )
KW | kel | VI | Al | vikon [kW/kg
Axane M240 58 15,8 124 500 3,67
Axane C260-M 68 28 130 670 2,43
Axane C260-M 102 42 195 670 2,43
Ballard FCvelocity-9SSL | 21,2 16,6 70,7 300 1,28
Ballard FCgen-LCS 93 26,7 187 500 3,48
Ballard FCgen-HPS 140 55 202 645 2,55
EH Group EH-81 100 78 513 450 1,28
Hydrogenics | HyPM HD30 33 61 60 500 0,54
Intelligent
HLetieen EC200-192 20 32 120 180 0,63
Energy
Intelligent
EC600-336 75 140 240 300 0,54
Energy
Nedstack FCS 13-XXL 13,6 41 58,9 230 0,33

Tabulka 4.3 — Prehlad vybranych palivovych ¢lankov
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4.3.2 Elektromotory

Zoznam nizsie uvadza bezkarticové jednosmerné motory (BLDC) spolu so synchrénnymi

motormi s permanentnymi magnetmi (PMSM).

Trvaly Krutiaci | Specificky
i i Druh %Va Y Hmotnost | Otacky rutiad pele oy
Vyrobca Nazov [AC/DC] vykon ke (1 /min] moment vykon
g min
(kW] [Nm] (kW /kg]
E 208MV AC 56 10 7000 90 5,60
e PMSM ’
AC
Emrax 228MV 75 13,2 6500 130 5,68
PMSM ’ ’
E 268MV AC 117 21,9 4500 250 5,34
mrax PMSM ) )
Rotex REX 90 BLDC 25 17 2200 200 1,47
Rotex REB 90 BLDC 30 23 2800 300 1,30
H3X HPDM-30 33 4.1 20000 15,8 8,05
H3X HPDM-250 200 16,6 2985 640 12,05
Siemens SP70D BLDC 70 26 2600 320 2,69
Sint A37K154 AC 30 17 2000 150 1,76
inteon PMSM )
Pipistrel E-811 AC 49,2 22,7 2350 200 2,17
ipistre - PMSM , , ,

Tabulka 4.4 - Prehlad vybranych elektromotorov
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4.3.3 Menice

V tabulke st uvedené DC/DC konvertory ako aj DC/AC invertory. V zdvislosti na type
vstupného napétia na vybranom elektromotore bol vybrany aj tomu odpovedajici menic.

Max. Vystup. | Vystup. | . _. 7

, , , Hmot o } Uc¢innost
Vyrobca Nazov Typ vykon kel napétie prud %]
g 0

(kW] Vi [A]
FCDC

ARADEX AG 500 DC/DC | 180 30 400-800 500 98,7
Zekalabs Ltd. RedPrime | DC/DC 40 28,5 10-450 200 98,0
AEP Hybrid Power | AEP 100 | DC/DC 45 10-800 180 97,0
EPowerlabs R300 DC/AC | 300 9,0 48-800 560 98,0
EPowerlabs E150 DC/AC 150 4.8 40-440 530 98,5
EPowerlabs W90 DC/AC 90 3,8 48-400 410 98,0

Tabulka 4.5 — Prehlad vybranych menicov
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4.3.4 Vodikové nadrze

Rozlisujeme celkovo styri kategdrie vodikovych pretlakovych nadrzi, typ I je celokovova, typ
II kovova s kompozitnou vystuzou po obvode, III je kovova s kompozitnou vystuzou po celom

evve

hmotnost spomedzi vSetkych nadrzi.

) Tlak | Objem Hmot. | Hmot. | Rozmery Grav.
Vyrobca Nazov | Typ [bar] ) nadrze | vodika | ODxL | Géinnost
kg] | [k [mm] [72]
Mahytec RGV500 | TV | 500 160 150 5,1 480x1790 3,29
Steelhead IV | 350 | 112 53 2,6 | 490x920 | 4,68
composites
Steelhead IV | 550 | 112 81 3,5 | 505x920 4,14
composites
Steelhead IV | 700 63 50 2,5 410x860 4,76
composites
Luxfer gas QO042H34 | III | 350 42 26 1,0 340x740 3,70
cylinders
Luxfer gas QO052H35 | III | 350 52 29 1,3 340x875 4,29
cylinders
Luxfer gas QO095H35 | III | 350 | 94 48 2,3 | 340x1458 | 4,57
cylinders
ILJIN HT700 | IV | 700 | 53 36 2,1 | 350x900 | 5,51
HYSOLUS
H3Dynamics A12 IV | 350 12 3,3 0,29 | 196x532 8,03
H3Dynamics A20 IV | 350 20 7,05 0,48 230x655 6,37

Tabulka 4.6 — Prehlad vybranych vodikovych nadrzi

35



Diplomova préaca

Letecky ustav, FSI VUT ~4-

4.3.5 Vrtule
Pocet Pri Hmot. | Otack
Vyrobca Nézov 'oce Material Typ remer | HHno ac‘ Y
listov [mm] [kg] | [1/min]
D - N i
Woodcomp SR 116 2 Ve | TR 9600 | 3,2
kompozit | stavitelna
. Na zemi
Woodcomp KLASSIC 150 3 Kompozit o 1500 3,4
stavitelna
. Za letu
Woodcomp SR 3000 N 3 Kompozit o 1700 9,96 2600
stavitelna
TL- ) Za letu
. Duo Max 2 Kompozit o 1708 8,73 2387
Ultralight stavitelnd
TL- . Za letu
i PowerMax 3 Kompozit o 1748 10,2 2387
Ultralight stavitelna
MT- ) Za letu
MTV-33-1 2 Kompozit o 1780 6,5 2560
Propeller stavitelna
MT- Za let
MTV-34-1 3 | Kompozit | .0 | 1780 | 95 | 2560
Propeller stavitelna
D Za let
He FLASHBLACK | 3 |Kompozit| 0" | 1620 | 6,5 | 2800
Helices stavitelna
D Za let
"¢ | SWIRLBLACK-3| 3 | Kompozit| ~~ " | 1620 | 62 | 2800
Helices stavitelna

Tabulka 4.7 — Prehlad vybranych vrtal
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4.4 Zvolené komponenty

Po dokonceni reserse a ziskani lepsej predstavy o dostupnych komponentoch som sa rozhodol
pre nasledujiice produkty:

4.4.1 Palivovy ¢lanok Ballard FCgen-LCS

Tento palivovy ¢lanok s maximalnym vykonom 93kW ma spomedzi vSetkych ostatnych druhy
najvyssi specificky vykon o velkosti 3,48kW /kg. Vyssi ma iba palivovy ¢lanok M240 od firmy
Axane, ten ma vsak maximalny vykon iba 58kW. Je nutné brat do tivahy, Ze straty sposobené
GUc¢innostami menica, elektromotora a vrtule sposobia, ze dosiahnutelny vykon celej pohonnej
stustavy bude vyrazne nizsi, preto som zvolil tento ¢lanok so zdanlivo prilis velkym vykonom.

Obrazok 4.3 — Ballard FCgen-LCS [26]

Maximalny vykon | Hmotnost | Napétie Prad Pocet ¢lankov Rozmery
P .. [kW] m [kg] U [V] I [4] n [—] Sx V x D [mm]
93 26,7 187 500 311 443x110x601

Tabulka 4.8 — Parametre palivového ¢lanku [26]

Na dosiahnutie pribliznej predstavy o vystupnom vykone celej pohonnej jednotky je nizsie
napisany zakladny odhad poklesu vykonu, kde jednotlivé tc¢innosti si odc¢itané z podkladov
od vyrobcov, alebo odhadnuté na zdklade typickych t¢innosti takychto komponentov. Zvolené
komponenty maja tieto ti¢innosti:

Nmenis [%] Nelektromotor [%] Nyrtula [%]
98 96 80

Tabulka 4.9 — U¢innosti jednotlivych komponentov
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Takze odhadovany vykon pohonnej ststavy pri maximalnom vykone palivového ¢lanku:

P = Promaz * Mmenic " Tmotor * Mortuta = 93 - 0,98 - 0,96 - 0,80 = 70 [kW]
Je teda vidno, Ze po uvazeni strat od komponentov pohonného systému sa vykonovo
pohybujeme na rozumnej hodnote 70kW. Dalej je nutné vypocitat spotrebu vodika, aby bolo
mozné vybrat vhodnd palivovi nadrz. Tu vychadzam z vypocCtov uvedenych v diplomovej
praci Nizkoteplotni palivovy cldnek pro wultralehky letoun [27]. Autor v nej pristupuje
k problematike spotreby vodika palivovym ¢lankom na zéklade definicii elektrického priadu
a molarneho mnozstva. Elektricky prud je definovany ako elektricky naboj, ktory prejde
obvodom za dany cas. Plati:

Vybranym palivovym ¢lankom prechddza pri maximalnom vykone 93kW priad o velkosti 500A,
¢ize 500C/s. Dalej zvazujeme pocet elektrénov, ktoré prejdi obvodom pri tejto hodnote pridu
za jednu sekundu. Plati:

I 500
Ne=2= 1,602 - 1019

= 3,121-10" [1/s]
Kde e je elektricky naboj elektrénu a ma hodnotu 1,602 - 10719 [C]

Pre dalsi vypocet je nutné poznaf chemické reakcie na jednotlivych elektrédach. Na andde
prebieha oxidacia molekul vodika a k stratdm ich valen¢nych elektrénov. Plati:

H, —2H" 4 2¢e~
A na katéde prebieha reakcia molekul kyslika spolu s proténmi, ktoré presli membranou

palivového c¢lanku a elektrénmi, ktoré presli elektrickym obvodom. Vysledkom tejto reakcie je
voda a teplo. Plati:

1
5O2 +2H" 42 — H,O

7 rovnice popisujicej dej na andde je zjavné, ze jedna molekula vodika odovzda dva elektrény.
Ked teda podelime pocet elektrénov ktoré prejdi ¢lankom za jednu sekundu Avogadrovou
konstantou (N, = 6,022 - 10?3), dostaneme ich mnoZstvo za jednu sekundu v moloch.
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Dalej je zrejmé, ze elektrénov je dvojnasobne viac ako molekil vodika, vypocitané mnozstvo
elektronov teda este podelime dvoma a dostaneme latkové mnoZstvo molekil vodika
zreagovanych za jednu sekundu (mol/s). Celd rovnicu este prendsobime moldrnou hmotnostou
vodika (M, = 2,016 g/mol), ¢im dostaneme hmotnost. Spotreba jedného ¢lanku tak bude:

N, My, 3121-10% 2,016
= e =2 0 = 5,224-10°3
=N, 2602 105 10 o/l

Vyrobca udava, ze ¢lankov je celkovo 311, preto vyssie uvedenit hodnotu prenasobime tymto
¢islom a dostavame spotrebu vodika v gramoch za sekundu:

Spo =S8, -npe =5224-1073 - 311 = 1,624 [g/ ]

Aby sme dostali celkovii hmotnost vodika spotrebovaného tymto zariadenim za 45 mintt letu,
prendsobime vyssie uvedenit hodnotu este 2700s:

My = Spo - 2700 = 1,624 - 2700 = 4384,8 [g] = 4,38 [kg]

Tuato hodnotu este porovndme s inou metédou vypoctu, prevzatu z [28], kde sa uvazuje aj
ucinnost palivového ¢lanku. T4 nie je v pripade zvoleného typu uvedena vyrobcom, preto volim
typickd hodnotu tcinnosti pre takéto zariadenia np- = 50%. Vypocet zahflia aj Specificki
energiu vodika, ktora ma oznacenie LHV}, a hodnotu 120000kJ /kg.

o Ppo [kW] -t [A]-3600 [s] _93-0,75-3600
T2 npe (%) - LHVyy [kJ/kg] 0,50 - 120000

= 4,18 [kyg]

Tym, Zze oboma spésobmi vypoctu obdrzime podobné hodnoty je mozné prehlasit, Ze prvotny
odhad spotreby vybraného palivového ¢lanku je spravny. Na zaklade vypocitaného mnozstva
vodika potrebného na let je mozné zvolit vhodni palivovi nadrz. Je dobré podotknut, ze
spotreba bola v oboch vypoc¢toch stanovena pre maximalny vykon palivového c¢lanku. Po
navrhu geometrie lietadla a znalosti jeho aerodynamickych vlastnosti bude mozné dopocitat
skutocnu spotrebu paliva pre stipaci a cestovny let. Predpokladam, ze po ziskani tychto
informdcii bude mozné navysit dizku letu, kedze poziadavky na vykon pocas cestovného rezimu
budid niz§ie. Standardne sa vSak spotreba paliva po¢ita pre maximalny vykon pohonnej
sustavy, aby bola zarucena dostatocnd rezerva pre nidzové rezimy letu.
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Taktiez treba myslief na chladiaci systém palivového c¢lanku, kedze pocas jeho prevadzky
dochadza k znac¢nému ohrevu. Vyrobca uvadza ako chladiacu kvapalinu destilovand vodu,
etylénglykol, alebo ich zmes, ktora sa typicky pouziva napriklad v klimatizaciach a chladiacich
systémoch aut. Problém chladenia znamenda, Zze bude nutné umiestnif zasobnik s urcitym
objemom tohto média v blizkosti c¢lanku, cerpadlo na jeho privod, a taktiez zabezpecit
chladenie média pri vystupe z palivového c¢lanku. Tento problém sa najCastejsie riesi
vymennikom tepla cez ktory cirkuluje zahriata kvapalina, kde sa ochladzuje. V nasom lietadle
by siel takyto vymennik tepla umiestnif do prednej casti trupu, kde by bol chladeny
naporovym vzduchom z okolia pocas letu. Chladiaci systém palivového ¢lanku na automobile
znazornuje schéma na Obrazok 4.4.

Coolant inlet

Obrazok 4.4 — Schéma chladiaceho systému palivového ¢lanku [29]

Zaujima nas objemovy tok chladiacej kvapaliny, ktort budeme potrebovat pre nas palivovy
¢lanok. To umozni zvolit nadrz odpovedajicej velkosti a ziskat predstavu o hmotnosti, ktorta
to pohonnej jednotke prida. Zacneme vypoctom tepla generovaného palivovym c¢lankom.
V prvom kroku na to budeme potrebovat napétie na jednom ¢lanku, ktoré vieme podla [30]
ziskat takto:

U 187
- = x06[V
C ne 311 ) []

V literatire [30] je taktiez uvedené, Ze tdto hodnota sa mé pohybovat v rozmedzi 0,6 az 0,7V,

takze vypocitana hodnota zodpoveda realite.
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Pre kontrolu vieme overit spravnost tejto hodnoty aj inym spésobom, pretoze vykon celého
palivového c¢lanku sa vypocita nasledovne:

Ppeo =Uqs-T-ne=0,6-500-311 =93 300 [WW] =~ 93 [kWV]
Tato hodnota zodpoveda vykonu, ktory uvadza vyrobca.

Dalej mézeme uz priamo pristtpit k vipoétu vyprodukovaného tepla. Pre palivovy ¢lanok s ne
¢lankami pod priadom I je generovany tepelny vykon podla [30] vypocitany nasledovne:

Quen =71 - I+ (By, — Ug) = 311-500 - (1,25 — 0,6) = 101 697 [W] ~ 101,7 [kW]

Kde E,; je termoneutralne napatie jedného c¢lanku, ktoré predstavuje maximalnu hodnotu
napétia za predpokladu jeho 100% tcinnosti. Jeho hodnota z odbornej literattry je 1,48V ak
voda vyprodukovand chemickou reakciou palivového ¢lanku je v kvapalnej podobe (maly
prestup tepla) a 1,25V ak dochadza k jej ohrevu a odparovaniu (velky prestup tepla). Po¢itam
s druhou hodnotou, nakolko vypocet s nou nam da za vysledok priamo hodnotu tepla potrebnt
na odvedenie chladiacou kvapalinou, a zaroven predpokladé chladenie spésobené odparovanim
vody na katdde.

Po vypocte tepelného vykonu generovaného ¢lankom moézeme spocitat potrebny objemovy
prietok chladiacej kvapaliny na zachovanie jeho dovolenej teploty. V prvom rade je nutné
zvolif typ média. Volim zmes destilovanej vody a etylénglykolu v pomere 1:1, ktora sa bezne
na tento tcel pouziva. Jej fyzikalne vlastnosti st popisané v Tabulka 4.10. Budem uvazovat
vstupnu teplotu chladiacej kvapaliny 20°C a vystupnu teplotu 75°C, kedze vyrobca palivového
¢lanku uvddza maximéalnu vystupnt teplotu chladiacej kvapaliny 83°C.

Teplota Hmot. tep. kapacita | Hustota
t [°C] ¢, [kJ/kgK] p [kg/m’]
20 3,34 1075

Tabulka 4.10 — Fyzikélne vlastnosti chladiacej zmesi pri danej teplote [31]

Potrebny objemovy prietok chladiacej kvapaliny s hmotnostnou tepelnou kapacitou c,,
hustotou p pri teplotnom gradiente AT a tepelnom vykone Qgen je podla [31] definovany

nasledovne:

V _ Qgen

= m [m3/3]
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Kde teplotny gradient spoc¢itame ako rozdiel vystupnej a vstupnej teploty chladiacej kvapaliny:

AT = (T,,, —T,,) = (75— 20) = 55 [K]

o

Dostavame teda vysledny objemovy tok chladiacej kvapaliny ¢lankom:

. Q 101,7 m3 L L
V — gen — ’ — . —4 |:—:| — |:—:| — |:—:|
c, - AT - 3,34 -55-1075 5-10 s 0,51 s 30,8 min,
: p

Je dolezité podotknit, ze vysledny objemovy tok je vypocitany pre maximalny vykon
palivového ¢lanku a pre najvacsi tepelny gradient, kedy uvazujeme vysoké zahriatie chladiacej
kvapaliny na vystupe. Hodnota potrebného objemového toku dava realistické vysledky, kedze
cerpadla chladiacich kvapalin urcéenych pre palivové ¢lanky udévajt rozmedzie od 20 do 80
L/min, v zavislosti na vstupnom vykone. Pre priklad uvddzam ¢erpadlo WP120 od spolo¢nosti
EMP, ktoré by mohlo byt pouzité do nasho chladiaceho systému.

Obréazok 4.5 — Cerpadlo WP120 [32]

Nandinct
Apagnet Objemovy prietok | Hmotnost | Napétie
vykon
P [W] V [L/min] m [kg] U V]

350 60 2,95 21

Tabulka 4.11 — Parametre ¢erpadla [32]

Volim teda nadrz o objeme 15L a predpokladam, Ze v potrubi palivového systému bude
kolovat dalsich 15L, dokopy teda 30L. Pri vypocitanom objemovom prietoku to znamena
presun objemu kvapaliny celym chladiacim systémom kazdi minitu, treba vsak mysliet Ze sa
jedna o stav pri maximalnom vykone ¢lanku a vysokej teplote chladiaceho média na vystupe,

predpokladdam, ze hodnota objemového toku za beznej prevadzky bude nizsia.
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Dalsou doélezitou stc¢astou fungovania palivového ¢lanku je privod paliva z vodikovych nadrzi.
Existuju certifikované hadice na prepravu stlaceného vodika. Ako priklad uvadzam moznost
pouzit hadicu SPIR STAR, ktora je z odolného termoplastu a dodatocne je vystuzend Styrmi
vrstvami ocelového lana po obvode. Je pouzitelnd v rozsahu teplot od -40 az do +85°C, jej
maximélny pracovny tlak je 962,5bar a vydrzi tlak az do 3850bar.

ISO 19880-5 CERTIFIED
SPIR STAR® 6mmMHydrogen
962.5 bar working pressure

Obrézok 4.6 — Hadica na privod vodika [33]

Vystupny tlak z vodikovych nadrzi sa pohybuje v stovkach bar, vstupny tlak na palivovom
¢lanku ma hodnotu iba desiatky bar. Preto treba myslief aj na pouzitie vhodného redukéného
ventilu, ktory by vodik z nadrzi do palivového ¢lanku dodéaval pod vhodnym tlakom. Ako
priklad uvadzam ventil H875 od firmy Pressure Tech, ktory ma vstupny tlak o velkosti 875bar
a vystupny vo volitelnom rozsahu 10, 60 az 100bar. Tento komponent je z hlinikovej zliatiny
a vazi iba 1,5kg. Volba pracovného tlaku hadice a ventilu stuvisi s vyberom vodikovej nadrze,
ako je zjavné z Kapitola 4.4.2.

-
=y
4
e
af !

Obrazok 4.7 — Redukény ventil na palivovy élanok [34]
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4.4.2 Vodikova nadrz Iljin Hysolus HT700

Téato palivova nadrz juhokérejskej vyroby méa spomedzi vSetkych ostatnych nadrzi uvedenych
v resersi najlepsie parametre pre nas ndvrh. Okrem najvyssej hodnoty gravimetrickej tc¢innosti
pre dant velkostni kategériu mé taktiez vhodné rozmery, ¢im bude zéstavba do trupu
jednoduchsia. Nadrz je schopné niest az 2,1kg vodika pri tlaku 700bar. Jedna sa o nadrz typu
1V, ¢ize celokompozitova s polymérnou vlozkou. Spolo¢nost Iljin Hysolus bola prvou na svete,
ktord tento typ nadrze vyvinula a patri k Spicke na trhu. Za zmienku stoji aj pouzitie tejto
nadrze v automobilovom priemysle, konkrétne na modeli vodikového auta Hyndai NEXO. Je
taktiez certifikovand, odolnd proti padom, nizkym teplotdm a maé velka zivotnost. Vyrobca
uvadza schopnost nadrz znovu naplnit az 45000 krat. V bezpec¢nostnych hodnoteniach Euro
NACP dosiahla najvyssie miesto.

FHEAE A/SLIIA(CHG) R

et s v b A RO i ¢ 5 g e 011 man o P e
PP TN g HRTh 4 sy

019 AHS &1
" s63emm. 5

Obrazok 4.8 ~Vodikova nddrz Iljin Hysolus HT700 [35]

Tlak Objem Hm’otriost’ Hmot,nost’ Gra/\ii'metriﬁcké Rozmery
nadrze vodika ucinnost
p [ba’r] V [L] mtank [kg] mH2 [kg] ntank [%] ®D x L [mm]
700 53 36 2,1 5,51 350x900

Tabulka 4.12 — Parametre vodikovej nddrze [35]

Nakolko jedna takito nadrz nebude stacit, budem uvazovat pouzitie dvoch nadrzi, s celkovou
kapacitou az 4,2kg stlaceného vodika. Zastavba nadrzi bude koncipovana za sedadlami pilota
a pasaziera v pozdlznej polohe kolmo na smer letu, s dérazom na jednoduchost ich vymeny.
7 dovodu bezpecnosti budi palivové nadrze umiestnené za protipoziarnou stenou. Kedze
palivovy c¢lanok pracuje s vyrazne nizsim vstupnym tlakom ako 700 bar, bude nutné do
palivového systému umiestnit aj redukéné ventily. Taktiez je nutné zachovat moznost
prepinania medzi nadrzami tak ako v konven¢énych usporiadaniach palivovych systémov. Tu
je dobré podotknut, ze velkou vyhodou pouzitia vodika je problematika posunu centraze. Kedze
celkova hmotnost paliva je priblizne iba 5kg, na posun taziska za letu kvoli jeho spotrebe to

bude mat velmi maly vplyv.
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4.4.3 Elektromotor Emrax 228MV

Vybrany elektromotor je synchrénny s permanentnymi magnetmi a je napdjany striedavym
prudom. S pomedzi motorov uvedenych v reSersi ma tento pre nas navrh najvhodnejsie
vlastnosti, s trvalym vykonom 75kW, a hmotnostou iba 13,2kg. Vyrobca udava tri varianty
v zavislosti od velkosti vstupného napétia a pre kazdy typ rozliSuje spoésoby chladenia na
chladenie vzduchom, kvapalinou alebo ich kombinaciou. Zvolil som typ so stredne velkym
vstupnym napéatim, kvoli jednoduchsim narokom na vyber menica a kompatibilite s palivovym
¢lankom. Zaroven volim typ s kombinovanym chladenim pretoze jedine ten je podla vyrobcu
schopny trvalého vykonu 75kW. Uvazovana chladiaca sistava urCena primarne pre palivovy
¢lanok by sla vyuzif aj pre tento elektromotor v kombinécii s chladenim naporovym vzduchom
pocas letu.

Obrézok 4.9 — Elektromotor Emrax 228 [36]

. , - . e Max. Max.
Maximalny | Trvaly Otacky pri Kruatiaci | . . i i i i
, , , Uc¢innost | Hmotnost | Rozmery | vstupny vstupné
vykon vykon | trvalom vykone | moment , .
prud napéatie
. 0D x L
Pmaa: [kW] Ptr'v [kW] n [1/H11Il] Mk [Nm] Mmotor [%] m [kg] [mm] Imotor [A] Umotor [V]
124 75 3000 130 96 13,2 228x86 360 830

Tabulka 4.13 — Parametre elektromotora [36]

Elektromotor je schopny maximélneho vykonu az 124kW pri 5500 otackach za mintutu,
vstupnom pride 360A a napéti 630V. Trvaly vykon 75kW je dosiahnuty pri 3000 otackach za
mintdtu, vstupnom pride 180A, a vyrobca udava maximéalne vstupné napétie 830V. Jedna sa
o trojfazovy elektromotor. Z tychto udajov je zrejmé, ze budeme potrebovat meni¢ ktory
dokaze premenit jednosmerny priad z palivového ¢lanku na striedavy trojfazovy prud pre
elektromotor, a dokéze dodat maximéalny prud o velkosti 360A a maximélne napétie 830V.
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4.4.4 Meni¢ EPowerlabs R300 DC/AC

Vybrany meni¢ spomedzi ostatnych menic¢ov uvedenych v Tabulka 4.5 spliuje poziadavky na

zvoleny elektromotor. Je schopny maximélneho napétia az 840V a vie dodat priad o velkosti

560A, ¢im zarucuje rozsah fungovania elektromotora za trvalého aj maximalneho vykonu.

Vyrobca zaroven udédva, ze je uréeny priamo pre palivové ¢lanky a je vhodny na napajanie

trojfazovych synchrénnych elektromotorov s permanentnymi magnetmi. Rovnako ako pri

elektromotore predpokladam, ze by na chladenie menica Siel vyuzif chladiaci systém urceny

priméarne pre palivovy ¢lanok. Ako chladiacu kvapalinu vyrobca uvadza zmes destilovanej vody

a etylénglykolu v pomere 1:1 a potrebny objemovy prietok na chladenie menica je 20L/min,

ktory vieme dosiahnut vybranym cerpadlom uvedenym v Kapitola 4.4.1.

Obrazok 4.10 — Meni¢ EPowerlabs R300 DC/AC [37]

Vyst ¢ | Vyst vl
Typ Max. vykon Hmotnost e 1"1p'ne e 1/1pny Ucinnost Rozmery
napétie prud
P, .. kW m [k Ui [V I, [A menic 1%]] S x V x D [mm
DC/AC max [ ] [ g] out [ ] out [ ] n [ 0] [ ]
300 9,0 48-840 560 98 410x210x90

Tabulka 4.14 — Parametre menica [37]

Velkou vyhodou vyberu elektromotora napajaného striedavym pradom je, Ze s nim

kompatibilné menice typu DC/AC s vyrazne lahsie ako menice typu DC/DC. Vybrany meni¢

R300 m& hmotnost iba 9kg, kde menice na jednosmerny prud sa pohybuji v rozmedzi 30-50kg,

ako je zjavné z Tabulka 4.5.
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4.4.5 Vrtula TL-Ultralight DuoMax

Volim dvojlistd vrtulu s ndzvom DuoMax od spolo¢nosti TL-Ultralight. Jedna sa o vrtulu
stavitelnt za letu typu constant speed, s elektrickym ovladanim nastavenia uhlu nabehu listov.
Vrtule stavitelné za letu maji oproti beznym vrtuliam vyhodu, Ze schopnostou menit uhol
nabehu dosahuju vzdy v danej faze letu najvyssi tah a st najucinnejsie. Ich otacky sa za letu
konstantné, takze nevznika poziadavka na nahle zmeny vykonu a otacok pohonnej jednotky.
Spomedzi vsetkych ostatnych vrtdl som vrtulu DuoMax vybral kvoli jej nizkej hmotnosti
a kvoli najvyssiemu postupovému pomeru pre zvolenu cestovni rychlost, ktory priamo
ovplyvnuje celkovi tc¢innost. Tento parameter bol vypocitany pre kazda vrtulu v Tabulka 4.7
na ziskanie lepsieho prehladu. Nizsiu hmotnost v rovnakej kategérii ma iba dvojlista vrtula
MTV-33-1, avSak t4 ma hydraulické ovladanie nastavenia listov, ¢o by vzhladom k mozZnosti
vyuzit ako zdroj elektricky pohon z palivového c¢lanku nebolo efektivne. Taktiez ma vacsi
priemer, ¢o priamo ovplyvnuje svetla vysku vrtule nad zemou a tym padom aj potrebnu vysku
podvozku. Vybrana dvojlista konfiguricia zvysSuje tc¢innost svojou geometriou, nakolko mé
nizsi aerodynamicky odpor v porovnani s trojlistou konfiguraciou. Treba podotknit ze
dvojlista vrtula bude oproti trojlistej vyvodzovat nizsi tah. Hodnota maximélnej t¢innosti nie
je vyrobcom uvedend, volim tak typicka hodnotu 7,,,, = 0,8.

_f

¢
Spet

15
q llu/

Obrézok 4.11 — Vrtula DuoMax [38]

Priemer Otacky Hmotnost | Max. i¢innost
Dm‘t [mm] n D/mln] Moyt {kg] Nmaz [%]
1708 2387 8,73 80

Tabulka 4.15 — Parametre vrtule [38]

Po zvoleni tejto vrtule budeme potrebovat vedief priebeh jej ic¢innosti v zavislosti na rychlosti
letu. To ndm umozni zostavif vykonovii charakteristiku celého lietadla. V prvom kroku
potrebujeme vypocitat postupovy pomer, ktory ziskame ako podiel rychlosti letu otackami
a priemerom vrtule [39]. VSetky hodnoty dosadzujeme v SI jednotkach, pomer je bezrozmerny:
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Normalizovany postupovy pomer L sa ur¢i ako podiel vypocitaného postupového pomeru
a postupového pomeru pri maximéalnej uc¢innosti oznaceny indexom M.

L=—"
I

Nakolko hodnota J,,; nebola uvedend vyrobcom, uvazujem, ze maximélna tc¢innost tejto vrtule
bude dosiahnuta pri typickej cestovnej rychlosti ultralahkych lietadiel, ktort volim na zaklade

priemeru cestovnych rychlosti lietadiel uvedenych v Tabulka 4.1 ako v, ,.;emer = 200km/h, €o

nam umoznuje vypocitat jej hodnotu. Plati:

Ve pri 200  60-1000
J — c,priemer — . ~ 0 82 _
M™ n.D,, 2387-1708 36 821

Dalej vypoéitame normalizovant u¢innost vrtule. Pre typ constant speed sa uréi nasledujicim
vztahom, uvedenym v [39]:

E=1—(1—1L)2-[1+(0,8722- L% —1,3959 - L)]

Priebeh tuc¢innosti vrtule v zavislosti od rychlosti letu lietadla potom ziskame ako sacin
normalizovanej a maximéalnej G¢innosti. Téato zavislost je zobrazend v Graf 4.2. Plati:

77(”) =FE- Nmaz

U¢innost vrtule na rychlosti letu
1.00

0.80 W
0.60

0.40

[

st

Ucinno

0.20

0.00
80 100 120 140 160 180 200

Rychlost letu v [km/h]

Graf 4.2 — Zavislost uc¢innosti vrtule na rychlosti letu

Pre navrhovant cestovnu rychlost letu v, = 150 [km/h] je G¢innost tejto vrtule . = 0,78.
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5 Koncepcny navrh ultralahkého lietadla

V tejto kapitole budu predstavené jednotlivé kroky potrebné k vytvoreniu nového konceptu
ultralahkého lietadla so zabudovanim vodikovej pohonnej jednotky. Kapitola zacina
vymedzenim poziadaviek navrhového predpisu, pokracuje vypoctami a navrhom geometrie
jednotlivych casti, ¢ize kridla, chvostovych pléch a trupu.

5.1 Obmedzenia navrhového predpisu

Néavrhovy predpis UL-2 a CS-LSA st si navzdjom podobné, s tym rozdielom, Ze prvy vydava
Ceskd LAA a druhy vydava eurdépska EASA. V minulosti existoval rozdiel v poziadavke na
maximéalnu vzletovid hmotnost, ktory predpis UL-2 definoval na 450kg, avsak v roku 2019
doslo k zjednoteniu s eurdépskym predpisom, a oba maji v poziadavkiach tato hodnotu
uvedent na Standardnych 600kg. Ako hlavny navrhovy predpis volim CS-LSA, nakolko je
univerzalnejsi a taktiez umoznuje pouzitie aj elektrickych pohonnych jednotiek a ich
certifikdciu, co Cesky predpis UL-2 neumoznuje a uvazuje iba pouzitie spalovacich motorov.
Nevyhodou oboch predpisov je, ze vobec nehovoria o pouziti palivovych ¢lankov a tlakovych
nadrziach na vodik, takze na dosiahnutie certifikdcie ultralahkych lietadiel s tymto
alternativnym pohonom budi musiet byt tieto oblasti legislativne osetrené v budicnosti.

Predpis CS-LSA kladie nasledovné zékladné poziadavky [40]:

Subpart A — General

CS-LSA.5 Applicability

This Certification Specification is applicable to Light Sport Aeroplanes to be approved for day-
VFR only that meet all of the following criteria:

a) A Maximum Take-Off Mass of not more than 600 kg for aeroplanes not intended to be
operated on water or 650 kg for aeroplanes intended to be operated on water.

b) A maximum stalling speed in the landing configuration (Vso) of not more than 83 km/h
(45 knots) CAS at the aircraft’s maximum certificated Take-Off Mass and most critical
centre of gravity.

¢) A maximum seating capacity of no more than two persons, including the pilot.
d) A single, non-turbine engine or electric propulsion unit fitted with a propeller.

e) A non-pressurised cabin.
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5.2 Volba usporiadania

Dalej je nutné zvolit usporiadanie kridel, chvostovych ploch, podvozku, sposob pohonu,
umiestnenie sedadiel, palivovych nadrzi a palivového c¢lanku, ako aj zvolit material
konstrukcie. Budem uvazovat najtypickejsie konfiguracie. Ako zakladny material konstrukcie

volim uhlikové kompozity, z dovodu zachovania vysokej pevnosti pri nizkej hmotnosti.

5.2.1 Kridlo

Volim dolnoplosnikové usporiadanie s kladnym vzopéatim, ktoré u ultralahkych lietadiel
patri k velmi ¢asto pouzivanym. Takéto usporiadanie je jednoduché z hladiska napojenia na
trup, Setri hmotnost a je vyhodné pri nidzovom pristavani, pretoze kridla do istej miery
chrania cestujicich tym, ze absorbuju ¢ast narazu. Vyhodou je taktiez jednoduché upevnenie
podvozku a jednoduché nastupovanie do lietadla. Kladné vzopétie zvysuje stranova stabilitu.
Nevyhodou tohto usporiadania je vyssi aerodynamicky odpor od interferencie kridlo-trup, musi

tak byt dobre vyrieseny tento prechod.

S U N O

Obrézok 5.1 — Dolno-, stredo-, a hornoplo$nikové usporiadanie kridla [41]

Dalej je nutné zvolit vhodny podorysny tvar kridla. Z hladiska jednoduchosti vyroby
a ovlddania na padovej rychlosti ma najlepsie vlastnosti obdiznikovy tvar. M4 rovnaky profil
po celom rozpéti a k odtrhavaniu pridu dochadza na koreni kridla, nezasahuje do krideliek.
Ma vSak najvyssiu hmotnost a najvyssi indukovany odpor. Eliptické kridlo ma najnizsi
indukovany odpor, ale k odtrhavaniu pridu dochddza po celom rozpéti a z hladiska vyroby je
velmi zlozité. Volim lichobeznikové kridlo, ktoré je kompromisom medzi oboma tvarmi. Ma
nizsi indukovany odpor a hmotnost ako obdlZnikové kridlo. Problém s odtrhdvanim pridu sa
da vyriesit vhodnym aerodynamickym a geometrickym skritenim kridla, kedy dochadza

k posunu bodu odtrhavania smerom ku korenu kridla.

<+ <F

Obrazok 5.2 - Obdiinikovy7 lichobeznikovy a elipticky tvar kridla a ich odtrhdvanie pridu [42]
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5.2.2 Chvostové plochy

Volim klasické usporiadanie, vodorovné chvostové plochy si upevnené na trupe lietadla.

V8=

Obrazok 5.3 - Klasické, T, a krizové chvostové plochy [42]

5.2.3 Podvozok

Volim pevny odpruzeny trojkolesovy podvozok s riadenim predného kolesa.

—== Ty

Obrazok 5.4 - Podvozok s prednym a ostrohovym kolesom [42]

5.2.4 Pohonna jednotka

Uvazujem vrtulu v taZnom usporiadani, kde pohonnd jednotka vratane elektromotora

a palivového ¢lanku bude umiestnend v prednej ¢asti trupu.

Obréazok 5.5 - Tazné a tlacné usporiadanie vrtule [42]

5.2.5 Sedadla

Sedadla uvazujem umiestnit vedla seba, z dovodu moznosti lepsiecho umiestnenia palivovych

nadrzi v trupe.

5.2.6 Palivové nadrze

Uvazujem pouzitie dvoch nadrzi, a ich umiestnenie volim za sedadlami, v lezatej polohe kolmo
na smer letu, kde jedna nadrz bude umiestnena blizsie podlahe a druha nad nou. Obe budu

uchytené na utesnenej, protipoziarnej stene, aby bola chranend posadka.
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5.3 Statistika hmotnosti a rozmerov vybranych ultralahkych lietadiel

Na zlepsenie predstavy o hmotnosti a rozmeroch, ktoré chceme na novom koncepte dosiahnut,

je nizsie pridand rozsirend statistika uvedenych lietadiel z Tabulka 4.1, kde st doplnené

informdcie potrebné pre navrhoviu cast prace. Na zaklade priemeru tychto hodnét bude

dimenzovany koncept.

Prazdna | Plocha | g siio | Stinlost | Dizka | Viska
hmotnost | kridla
Lietadlo Vyrobca
mopw (kg | S [m*] | bm] | A[=] | I[m] | h[m]
Shark Shark.Aero 295 9,50 7,90 6,57 6,85 2,50
Viper SD4 Tomark s.r.o. 292 10,45 8,34 6,66 6,40 2,20
WT9 Aerospool 264 10,50 8,92 7,58 6,46 1,85
Alto NG DirectFly 320 10,60 8,20 6,34 6,15 2,25
DV-1 Skylark Dova Aircraft 297 9,44 8,14 7,02 6,62 2,28
P28 SportCruiser Czech Sport 388 12,30 8,60 6,01 6,68 2,34
Aircraft
Skyleader 600 Jihlavan 285 11,85 9,90 8,27 7,10 2,46
SportStar Evektor 309 10,60 8,65 7,06 5,98 2,48
Sparker TL Ultralight 350 9,96 9,00 8,13 6,63 2,58
Sting S4 TL Ultralight 297 11,10 9,12 7,49 6,20 2,05
PRIEMERNA HODNOTA 310 10,63 8,68 7,11 6,51 | 2,30

Tabulka 5.1 — Statistika prazdnych hmotnosti a rozmerov vybranych ultralahkych lietadiel
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5.4 Navrh kridla

V tejto kapitole bude spraveny navrh zakladnych rozmerov kridla a vypocet jeho
aerodynamickych vlastnosti. Bolo zvolené dolnoplosnikové usporiadanie s lichobeznikovym
podorysom. Dalej je nutné zvolit plochu, rozpitie, $tihlost a ztZenie kridla, korenovi
a koncovi hibku profilu, vypocitat stredni aerodynamicki tetivu a nakoniec skrutenie kridla.

5.4.1 Plocha kridla

S prihliadnutim na Statisticky rozbor uvedeny v Tabulka 5.1 volim velkost plochy kridla na
nasledujicu hodnotu:

S =10,5 [m?]

5.4.2 Rozpitie kridla

Vzhladom na predpokladany nizky vykon nového konceptu spésobenym vodikovym pohonom
chceme tento fakt kompenzovat lepsimi aerodynamickymi vlastnostami. Na zlepSenie doletu je
dobré dimenzovat koncept s vysSou kizavostou. T4 je priamo ovplyvnend tihlostou kridla,
ktort vieme zvysit vacsim rozpéatim kridel. Prilis velké rozpétie by malo za néasledok velky
ohybovy moment v koreni kridla a preto aj zvySenie hmotnosti. Preto oproti Statistike volim
iba jemne nadpriemernt hodnotu rozpéatia kridla:

b=9,5[m)]

5.4.3 Stihlost kridla

Tento parameter déva do pomeru rozpitie a plochu kridla. Cim vyssia $tihlost, tym vyssi
pomer ¢; /cp (klzavost) a nizsi indukovany odpor. Typickym predstavitelom velkej Stihlosti
kridel st vetrone. V nasom pripade bude vyssia stihlost znamenat moznost dosiahnutia lepsich
letovych vlastnosti pri danom vykone pohonnej jednotky. Vypocita sa nasledovne:

b2 9,52
A == — ? p—
S 10,5

8,6 [—]

5.4.4 ZuzZenie kridla

Tento pomer udéva podiel koretiovej a koncovej hibky profilu. V zavislosti od neho sa odvija
rozlozenie vztlaku po kridle, velkost indukovaného odporu a velkost c¢;,.,... Z literatiry je
odporucand hodnota 2 na dosiahnutie najnizsieho indukovaného odporu, a rozmedzie 2 az 2,5
na dosiahnutie najvyssieho ¢;,,,. [43]. Volim teda nasledovni hodnotu:
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5.4.5 Korefiova a koncova hibka profilu

Po blizsom presktimani technickej dokumentécie jednotlivych vyrobcov ultralahkych lietadiel
som zvolil nasledujiicu hodnotu korefiovej hibky profilu kridla:

¢, = 1,47 [m]

Kedze sme v predoslom kroku zvolili hodnotu ziZenia kridla, koncova hibka profilu sa lahko
dopocita pomocou nej nasledovne:

5.4.6 Stredna aerodynamicka tetiva

Je geometricka charakteristika, ktord udava dizku tetivy ekvivalentného obdiznikového kridla
o rovnakej ploche. Zaroven prechadza taziskom jednej z polovic pédorysu kridla. Je dolezita
na vyhodnotenie letovych vlastnosti, kedze na tejto tetive sa nachddza aerodynamicky stred
kde pdsobi vyslednica aerodynamickych sil a zohrava taktiez dolezitu tilohu pri vyhodnocovani
polohy centréze lietadla, ktord sa udava v [%] cgqr merand od ndbeznej hrany kridla.
Analyticky sa jej dizka vypoéita nasledovne:

CsAT :%' /0702@) ~d(y)

Poloha tetivy v pozdlznom smere od nabeznej hrany korena kridla:

Tgar =%- /:c<y> ~z(y) - d(y)

Poloha tetivy po rozpéti kridla:

[

Ysar :z/ c(y) -y -d(y)

n

Tieto parametre je mozné pre lichobeznikovy tvar ziskat dvoma spdsobmi. Priblizna velkost
sa dé zistit jednoduchou geometrickou konstrukciou, kedy prenesieme na nabezna a odtokovi
hranu korefia kridla dizku koncovej hibky profilu a postup zopakujeme na konci kridla, kam
prenesieme dvakrat hibku koretiového profilu. Priamky, ktoré vznikni ako spojnica
protilahlych tseciek pretnutim oznacia polohu strednej aerodynamickej tetivy po rozpéati
kridla. Toto konstrukéné riesenie znazornuje Obrazok 5.6.
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Obrézok 5.6 — Pribliznd konstrukcia strednej aerodynamickej tetivy [44]

Presnejsie hodnoty dosiahneme numerickou integraciou. Existuje mnoho Tahko dostupnych
nastrojov na zakladné dimenzovanie kridla, a bol pouzity program AeroToolbox, dostupny
online [45], ktory umoznuje zadat plochu, rozpétie, hibky korenového a koncového profilu
kridla, a ako vystup dostaneme okrem iného aj dizku a polohu strednej aerodynamickej tetivy.
Predpokladam, ze program vysledky numericky integruje, nakolko dostdavame relativne presné

hodnoty s viacerymi desatinnymi miestami. Tie vysli nasledovne:
coar = 1,146 [m]
TgaT = 0,082 [m]

Ysar = 2,111 [m]

5.4.7 Zakladné charakteristiky a geometria kridla
Boli vypocitané vsetky zakladné charakteristiky nového kridla. Vystupné hodnoty parametrov

navrhovaného kridla sa pre prehlad prace zoradené v Tabulka 5.2.

Plocha S [m? 10,5

Rozpétie b [m] 9,5

Stihlost A -] 8,6

Ztzenie n -] 2,0

Koretiové hibka profilu ¢, [m] 1,47
Koncové hibka profilu ¢ [m] 0,74
Dl7ka strednej aerodynamickej tetivy coar [m] | 1,146
Poloha SAT v pozdlznom smere Tgar [m] | 0,082
Poloha SAT po rozpati kridla Ygar Im] | 2,111

Tabulka 5.2 — Navrhové parametre nového kridla
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Zvoleny vypoctovy nastroj ponika ako vystup aj geometriu navrhovaného kridla s oznacenim
strednej aerodynamickej tetivy a Stvrtinovej Ciary. Dostdvame tak lepsiu predstavu o tvare

a pomeroch kridla. Geometria navrhu je zjavna z Obrazok 5.7.

e CEaT ke

(I B——

Obréazok 5.7 — Geometria navrhovaného kridla

5.4.8 Potrebny vztlakovy stcinitel profilu

Pred volbou vhodného profilu kridla je nutné najprv vypocitat potrebny vztlakovy sucinitel,
ktory ma vybrany profil dosahovat. Vychddzat budeme zo silovej rovnovahy vztlaku a tiaze
celého lietadla pre dva dolezité rezimy letu, a to cestovni a padovia rychlost. Bude tak
zabezpecené, ze vybrany profil a tym padom aj navrhované kridlo tieto hodnoty v danych
rezimoch dosahuju. Vsetky vzorce uvedené v dalsich riadkoch si prevzaté z knih [42] a [46].

Zacneme vypoc¢tom sucinitela vztlaku celého lietadla potrebného pocas cestovnej rychlosti:

L=Gg
l. "U2 .S.c =m .
5 p-Vo L TowW " 9
2. . 9. .9.81
¢, = mTSWSg _ 600 9,28 — 0,527 []
PG 1,225 - (1358) 10,5

Vztlak celého lietadla mézeme rozlozif na vztlak spdsobeny kridlom a chvostovymi plochami,
kde vztlak od chvostovych ploch predstavuje priblizne 10% vztlaku celého lietadla:

L =Crkr —CLvoOP 3 <CL,VOP ~0,1-¢cp)
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Dostavame potrebny sucinitel vztlaku celého kridla:
Crpr = Cp+cpvop=cr +0,1-¢p
Cpr = 1,1-¢; =1,1-0,527 = 0,579 [_]

Samotny sucinitel vztlaku profilu musi mat oproti kridlu este vyssiu hodnotu:

Cr.kr 07579
c =—=—"=(,681 [—
Lpre 70,85~ 0,85 -
Prvotny odhad maximalneho vztlakového sucinitela ktory ma kridlo dosiahnuf na padovej
rychlosti v pristavacej konfiguracii zistime za pomoci predpisu CS-LSA, podla ktorého

.....

2. : 2.600 - 9,81
CLmazS0 = 17 ' WLEOWSQ = 171 ' 33 ; = 1,894 [—]
P Vso 1,225 - (3 6) 10,5

5.4.9 Volba profilu

Dostavame sa k aerodynamickej optimalizacii, kedy budeme volit vhodné profily pre korenovu
a koncovu cast kridla. Tu budeme taktiez vychadzat z dostupnych znalosti o pouzitych
profiloch na ultralahkyjch lietadlach uvedenych v Tabulka 4.1 a taktiez zo zaverecnej prace
Vigvoj a prehled leteckyjch profili [47]. Na zvolenie vhodného profilu je nutné najskor urcit pre
aky rozsah rychlosti budeme vyhodnocovat aerodynamické charakteristiky profilov. V nasom
pripade nds najviac zaujima cestovny rezim, pocCas ktorého by lietadlo malo dosahovat
najoptimalnejsie aerodynamické vlastnosti. Charakteristiky jednotlivych profilov st
vyhodnocované pre rézne Reynoldsove Ccisla, ktoré davaju do suvislosti zotrvacné sily
a viskozitu okolitého média. To umoznuje rozliSovat medzi lamindrnym a turbulentnym
pradenim a zohladnuje taktiez rychlost nabiehajiceho priudu. Vypocita sa nasledovne:

Kde p je hustota vzduchu, v je rychlost nabiehajiceho prudu, [ je charakteristicky rozmer
(diika tetivy), u je dynamickd a v kinematickd viskozita vzduchu. Vlastnosti vzduchu
uvazujem pre vysku Om ISA, ktoré st uvedené v Tabulka 5.3.

t [°C] p [kg/m?] | v [m?/s] a [m/s]
15,1 1,225 1,461-107° 340,3
Tabulka 5.3 — Vlastnosti vzduchu pre Om ISA [48]
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Ako charakteristicky rozmer bola zvolend korefiova dizka tetivy, a ako rychlost nabiehajiceho
pradu spomenutd cestovna rychlost. Mame tak vsetky potrebné hodnoty na vypocitanie
Reynoldsovho ¢isla, podla ktorého budt vyhodnotené aerodynamické profily. Plati:

po_ vl 150-147
T T 36-1,461-10°

=4192 334

Aerodynamické charakteristiky tak bidu vyhodnocované pre hodnotu Re = 4-10°. Ziskat
informécie o profiloch mozno dvoma sp6sobmi, a to simulédciou, alebo odéitanim dat z merani
profilov vo veternych tuneloch. Nakolko informécie z merani vo veternych tuneloch pre dané
profily boli lahko dostupné z databdzy NASA Technical Reports Server [49], rozhodol som sa
pre druhtt moznost. Nasledujtici zoznam nam déva prehlad o typickych profiloch pouzivanych

na ultralahkych lietadlach, z ktorych bude vybraty najvhodnejsi pre nés navrh.

Profil Crmaz =] | Cra [1/rad ]| @[] | (cr/¢p)mas [-] ¢po [—]
NASA/LANGLEY MS(1)-0313 1,949 6,567 -2,962 110,82 0,0064
NASA/LANGLEY LS(1)-0417 MOD 1,997 7,072 -4,200 119,63 0,0088
NASA/LANGLEY LS(1)-0413 MOD 1,839 6,640 4,015 116,28 0,0074
NACA 2412 1,589 5,778 -2,409 90,91 0,0072
NACA 2415 1,420 5,948 -1,743 96,06 0,0069
NACA 4412 1,496 5,795 3,299 125,54 0,0071
NASA/LANGLEY NLF(1)-0215F 1,634 6,188 -5,666 159,47 0,0079
NASA/LANGLEY NLF(1)-0414F 1,708 6,188 -4,488 141,60 0,0068
NASA/LANGLEY NLF(1)-0115 1,511 6,246 -2,234 113,96 0,0047

Tabulka 5.4 - Prehlad ¢asto pouzivanych profilov, hodnoty pre Re = 4 - 106

Na zdklade vyssie uvedenych dat som sa rozhodol pre lamindrny profiil NASA/LANGLEY
NLF(1)-0215F pre koreriovi aj koncovi ¢ast. Hlavnym dovodom jeho vyberu je dosiahnutie
najvyssej hodnoty kizavosti (¢;/cp),as, & taktiez charakter jeho obtekania. Z dovodu jeho
geometrie je oproti beznym profilom bod prechodu medzi lamindrnym a turbulentnym
prudenim umiestneny hlbsie na tetive smerom k odtokovej hrane. Laminarne profily s typické
velmi nizkymi hodnotami aerodynamického odporu v oblasti tzv. laminarnej bubliny, ktord
charakterizuje ich odporové polary. Tento rozdiel medzi beznym a lamindrnym profilom
znézornenym na odporovych polarach je vidno na Obrazok 5.8. Pre zlepsenie ovladatelnosti
na padovej rychlosti bude kridlo navyse geometricky kritené, a to v korenovej aj koncovej
casti kridla. Geometria profilu je zjavna z Obrazok 5.9. Vsetky potrebné udaje a blizsia
Specifikacia geometrie vybraného profilu st uvedené v Tabulka 5.5.
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Obrazok 5.8 — Odporova poldra bezného a laminarneho profilu [42]

NASA/LANGLEY NLF(1)-0215F AIRFOIL
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Obrazok 5.9 — Zvoleny lamindrny profil NASA/LANGLEY NLF(1)-0215F [50]
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NASA/LANGLEY NLF(1)-0215F
Maximalny vztlakovy stcinitel CLmaz =] 1,634
Uhol ndbehu pri max. vztlakovom suciniteli aQcp, %] 12,354
Hodnota maximalnej kizavosti (cr/ep)maz =] 159,47
Vztlakovy stéinitel pri max. kizavosti crQ(cr/cp)max =] 1,012
Uhol nédbehu pri max. kizavosti aQ(cr/ep)mas [°) 3,420
Sklon vztlakovej ¢iary Cro |1/rad ] 6,188
Uhol ndbehu pri nulovom vztlaku ay [°] -5,666
Odporovy stcinitel pri nulovom vztlaku ¢po [—] 0,0079
Hribka (%] 15,0
Poloha max. hrabky [%] 37,7
Prehnutie (%] 4,0
Poloha max. prehnutia [%] 42,3

Tabulka 5.5 — Doplnené aerodynamické charakteristiky vybraného profilu

Aerodynamické polary si sicastou Priloha 1, dostupné z [51] a [52]. Tu je dolezité podotknit,

7e merania neboli prevedené priamo pre nami zvolené Reynoldsove &islo, ale pre Re = 3 - 10% a

Re = 6-10°. Vysledky uvedené pre zvoleny profil v Tabulka 5.5 vznikli na zéklade priemeru

hodnoét ziskanych z tychto dostupnych aerodynamickych merani vo veternom tuneli.

5.4.10 Skrutenie kridla

Na posun bodu odtrhdvania priadu smerom ku korenu kridla a lepsej ovladateInosti blizko

padovej rychlosti volim nasledujice hodnoty geometrického skrutenia kridla. Kladny uhol

znamend skrutenie smerom nahor, zaporny zas nadol.

Skritenie korenového profilu

Skruatenie koncového profilu

®, [°]

o, [°]

+1

-2

Tabulka 5.6 — Geometrické skritenie profilov

5.4.11 Vztlakova mechanizacia

Na zvysenie stcinitela vztlaku pri pristavani potrebuje kridlo vztlakovi mechanizaciu. Volim

jednoduchu klapku, ktorej parametre a geometria st zjavné z Tabulka 5.7 a Obrazok 5.10.

Hibka klapky

Dizka klapky | Pociatok klapky

Koniec klapky

Plocha klapky

Max. vychylka klapky

¢; [% ]

! f [m] ! f1 [m]

! 12 [m]

Sy [m?]

dy [°]

30 2,70 0,80

3,50

0,923

35

Tabulka 5.7 — Parametre navrhovanej klapky
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PLAIN FLAFP
CLEAN

PLAIN FLAP NONEXTENDING FLAPS

Obrézok 5.10 — Geometria jednoduchej klapky a prirastok vztlaku [42]
Prirastok vztlaku od jednoduchej klapky je podla literatiry [42] priblizne Acy,,.. ~ 0,9 [—].

5.4.12 Kridelko

Velkost krideliek priamo ovplyviiuje ovlddatelnost lietadla. Nakolko nie si kladené vysoké
poziadavky na rychlost klonenia, volim nasledujice hodnoty na zdklade beznych krideliek.

Hibka Dizka Pociatok Koniec Plocha Max. vychylka
kridelka kridelka kridelka kridelka kridelka kridelka
¢y [% ¢ Ly [m] Ly [m] Ly [m] S, [m?] 8, [°]

30 1,20 3,50 4,70 0,302 +10

Tabulka 5.8 — Parametre navrhovaného kridelka

5.4.13 Vysledna geometria navrhnutého kridla

Dostavame tak kompletni geometriu podorysu navrhnutého kridla, zjavnt z Obrazok 5.11.

4750

740

1470

71—

-

800 2700

1200

Obrézok 5.11 — Podorys navrhnutého kridla s vyznacenim klapky a kridelka, rozmery v [mm]
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5.4.14 Rozlozenie stcinitela vztlaku po kridle

Po navrhnuti vsetkych geometrickych rozmerov a zvoleni profilu kridla je potrebné vyhodnotit
jeho aerodynamické vlastnosti. Na vyhodnotenie rozlozenia stcinitela vztlaku po kridle pre
rozne konfiguricie (Gistd, s klapkami) bol pouzity program Glauert III [53].

Na zadiatku boli nastavené vietky parametre kridla, a to polorozpétie, dizky tetiv, maximalny
vztlakovy sucinitel, sklon vztlakovej dciary, uhol nabehu pri nulovom vztlaku a taktiez
geometrické skritenie, vidy pre korenovy aj koncovy profil, vid. Obrazok 5.12.

@) Wing properties settings - X

(" Unswept wing (Unswept leading edge)
(¢ Unswept wing (Unswept aerodynamic axis)
(" Unswept wing (Unswept trailing edge)

Open legend

(" swept wing (sweep angle > 5%)

L [m] c[m] clp [1] clalfa [1] alfa0 [*] twist [*]
Wing root |0 : 1,634 6,188 -5,666 1
Wing tip 475 0,74 1,634 6,188 -5,666 -2

Obrazok 5.12 — Nastavenie vstupnych parametrov kridla

Boli taktiez doplnené potrebné tidaje o kridelku a klapke, vid. Obrazok 5.13 a Obrazok 5.14.

—Aileron
afactorande = [0 Rl
S JOWT |10 positive
||j|
: Aileron root position: e |3,5U 1]
IU Aileron tip position: L 2= |4,?0 m
Obrazok 5.13 — Nastavenie parametrov kridelka
~Flap
¢ Simplified setting (with chord length of flap) Chord length: cq = |3U % |

" Direct setting (with derivation) Deecton s e ,F .
Airfoil lift coefficient with flap deflected

root S = |2,534 Flap root position: Lﬂ1 - |0,80 m
tip Chp = |2,534] Flap tip position: Lf|2=|3'50 m

Obrazok 5.14 — Nastavenie parametrov klapky
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Rozlozenie sucinitela vztlaku pre obidve konfiguracie zobrazuji Obrézok 5.15 a Obrazok 5.16

dn) — — Alleron position —o—  aiflow separation point
164 _//’_____,’7 0 Distribution:
= normal
2er0
~— total
— airfoil
-‘—_—_—-_—_'___,_,__
08+
\ | Lim)
= =

Obréazok 5.15 — Rozlozenie sucinitela vztlaku po rozpéti pre Cisti konfigurdciu

Zasoba vztlaku pri koreni kridelka ma hodnotu 0,1048 a je dostato¢na. Bod odtrhnutia pridu
je mimo kridelko, blizsie ku korenovej casti kridla, tak ako bolo navrhované. Hodnota
maximalneho sucinitela vztlaku celého kridla v cistej konfiguracii je ¢;,, 4051 = 1,5377.

am T Flap position —o—  aiiflow separation point
Distribution:
= normal
2e10

2 - flap
= total
— airfoil

1 "

e L L (m)

Obrazok 5.16 — Rozlozenie sucinitela vztlaku po rozpéti pre pristavaciu konfiguraciu
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Maximalny sucinitel vztlaku v pristavacej konfiguracii je c;,,..s = 1,8993, takze vyhovuje.

Na zaklade tychto udajov tak vieme vypocitat skuto¢ni padovi rychlost pre ¢istt a pristavaciu
konfiguraciu. Budem uvazovat, ze sucinitel vztlaku kridla je rovnaky ako celého lietadla.

2 Myow - 9 2-600-9,81 [m]
— — =244 |—| =878 [km/h
vs1 \/ 0 Crmanst S 1,225 - 1,5377 - 10,5 s 8 lkm/h]

2 Myow g 2.600 - 9,81 m
_ _ —9219 H — 78,8 [km/h
vso \/ pcim oS \/1,225-1,8093-10,5 s [/}

Z vysledkov vidno, ze padovéa rychlost v pristavacej konfigurdcii vg, je nizsia ako 83km/h,
takze navrhnuté kridlo spliiuje poziadavky predpisu.

5.5 Navrh chvostovych pléch

V tejto kapitole bude spraveny navrh vodorovnych a zvislych chvostovych pléch. Ich hlavnym
ucelom je vyrovnanie sil, ktoré sposobuje kridlo a zabezpecit tak momentovi rovnovahu okolo
taziska lietadla. Pre jednoduchost v oznacovani a viacsi prehlad budd pouzité zauzivané
skratky z Ceskej leteckej nomenklatiry, a to VOP a SOP.

5.5.1 Mohutnost chvostovych pléch

Zakladny navrhovy parameter tychto ploch je mohutnost, ktord vychadza z vyssie popisanej
momentovej rovnovahy kridla a chvostovych ploch. Jedna sa o bezrozmerni veli¢inu, ktord
dava do suvislosti plochu a rameno chvostovej plochy s geometrickymi charakteristikami
kridla, a pocita sa rozdielne pre VOP a SOP podla nasledujtacich dvoch rovnic:

Viop = lvop " Svop
Csar S
Veop = lsoz; ?sop

Kde parameter { uddva dizku ramena chvostovej plochy, meranej od $tvrtinovej ¢iary kridla
ku stvrtinovej ciare chvostovej plochy. Typické hodnoty mohutnosti udava Tabulka 5.9.

Mohutnost VOP | Mohutnost SOP
Vvor [-] Vsop [-]
0,50 0,04
Tabulka 5.9 — Hodnoty mohutnosti chvostovych ploch pre kategériu ultralahkych lietadiel [42]
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5.5.2 Velkost chvostovych ploch

Hlavné rozmery VOP a SOP, ktoré potrebujeme vypocitat, je ich plocha. Tie obdrzime
jednoduchou tpravou vzorcov popisujicim vypocet ich mohutnosti. Jediné rozmery, ktoré nam
chybaji, s dlzky ramien. Podla zdroja [54] ako prvotny odhad ramena pre VOP aj SOP
mozno vypocitat ako 60% diiky trupu, ktorta predbezne odhadujem na 6,5m podla Statistiky
uvedenej v Tabulka 5.1. Dostavame tak prva referenéni hodnotu ramena. Plati:

ey = lvop = lsop = 0,6 - 1y, = 0,6 - 6,5 = 3,9 [m]

Po porovnani s technickou dokumentaciou lietadiel z rovnakej kategérie, a po uvazeni
referencnej hodnoty som sa rozhodol zvolit nasledujice diiky ramien, uvedené v Tabulka 5.10.

Rameno VOP | Rameno SOP
lvop [m] lsop [m]
3,64 3,57

Tabulka 5.10 — Zvolené diiky ramien chvostovych ploch

Velkosti chvostovych ploch mozno lahko dopocitat nasledovne.

Viop  csar S 0,5-1,146-10,5
N 3,64

lVOP

Vsop-b-S  0,04-9,5-10,5

= 1,117 [m?
357 17 [m?]

SSOP = I
SOP

Pre prehladnost uvadzam vypocitané hodnoty v Tabulka 5.11.

Plocha VOP | Plocha SOP
Svop [mQ] Ssop [mz]
1,653 1,117

Tabulka 5.11 — Vypocitané velkosti chvostovych ploch

5.5.3 Stihlost chvostovych pléch

Tak ako pri nosnom kridle, tak aj pri chvostovych plochach ma stihlost vplyv na jeho
aerodynamické charakteristiky. Preto je dobré tieto hodnoty zvolit na zaklade odporicania
odbornej literatury. Podla zdroja [54], kde si porovnané rozne metédy dimenzovania
chvostovych pléch sa typické hodnoty stihlosti VOP pohybujt v rozmedzi 3,5 az 5, a SOP
v rozmedzi 1,2 az 1,8. S prihliadnutim na tieto obmedzenia a po porovnani rozmerov na
lietadlach v rovnakej kategérii volim nasledujice hodnoty uvedené v Tabulka 5.12.
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Stihlost VOP

Stihlost SOP

Avor []

Asop [-]

4,6

1,3

Tabulka 5.12 — Zvolené hodnoty stihlosti chvostovych ploch

5.5.4 Rozpitie chvostovych pléch

Po zvoleni stihlosti je mozné Tahko dopocitat rozpatie VOP a SOP. Pojmom rozpétie pri SOP

uvazujeme jej dlzku od spodnej ¢asti trupu po najvyssiu ¢ast smerového kormidla. Plati:

byor = VAvop - Svop = /4,6 - 1,653 = 2,757 [m]

bsor = V/Asor - Ssop = /1,3 1,117 = 1,205 [m]

Vypocitané hodnoty st rovnakym spdsobom pre lepsi prehlad uvedené v

Rozpétie VOP

Rozpétie SOP

byop [m]

bsop [m]

2,757

1,205

Tabulka 5.13 — Vypocitané hodnoty rozpéti chvostovych pléch

5.5.5 Korefiova a koncova hibka profilu chvostovych pléch

Po porovnani s technickou dokumentaciou lietadiel z rovnakej kategérie som sa rozhodol pre
nasledujtice hibky korefiovych a koncovych profilov chvostovych ploch uvedené v Tabulka
5.14. Ich spravnost je overend na zaklade vypoctu ziazenia v Kapitola 5.5.6.

Koretiova hibka SOP | Koncova hibka SOP

kvop (M) Co.50p [M)]
0,60 1,25
Tabulka 5.14 — Zvolené hodnoty hibok profilov VOP a SOP

Koretiova hibka VOP | Koncov4 hibka VOP

Cr,sop [m]
0,55

Co,vopr [m]
0,80

5.5.6 Zuzenie chvostovych pléch

Posledny dolezity parameter ktorého spravnost treba overit je zizenie. Tato hodnota taktiez
ovplyviuje aerodynamiku navrhu, a preto bude skontrolovand na zaklade odporucenia
odbornej literatiry [54]. T4 uddva hodnotu zizenia VOP v rozmedzi 1 az 3,5 a SOP v rozmedzi
hodnot 1,4 az 3,8. Tieto hodnoty st zaokruhlené, nakolko anglosaska literatira hodnotu
zzenia uddva ako prevratend hodnotu, ¢ize podiel koncovej a korefiovej hibky tetivy. Hodnoty

zuzeni sa vypocitaju nasledovne:
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Je vidno, ze zvolena geometria chvostovych ploch vyhovuje ndvrhovym obmedzeniam.

5.5.7 Profil chvostovych pléch

Medzi hlavné poziadavky kladené na profil chvostovych ploch patri dostatocnd hrubka, aby

boli schopné odolat namahaniu od sil posobiacich pocas letu, dalej maly aerodynamicky odpor

a Speciadlne pri VOP je dolezité, aby na padovej rychlosti lietadla doslo k odtrhnutiu pradu

vzduchu najskér na kridle, az potom na VOP, aby bola zarucend ovlddatelnost. Ddlezita je

tiez vzajomna poloha chvostovych ploch, SOP by nemala lezat v aplave VOP, aby bola

zarucena ovlddatelnost smerového kormidla pocas vyvrtky. Najcastejsie sa na chvostovych

plochach pouzivaji symetrické profily. Nakolko detailnejsia aerodynamickda analyza
chvostovych pléch nie je cielom tejto prace, volim profil NACA 0010, pre VOP aj SOP,
ktory je znazorneny na Obrazok 5.17. Jedné sa o typicky profil na tento ucel.

0.3

0.2

0.1

-0.1

0.2

-0.3

NACA 0010

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Obrazok 5.17 — Zvoleny profil chvostovych pléch NACA 0010 [50]
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5.5.8 Vysledna geometria navrhnutych chvostovych pléch

Navrh VOP a SOP so zakdétovanymi hlavnymi rozmermi st zobrazené na Obrazok 5.18 a
Obrazok 5.19. Vysledny navrh oboch chvostovych ploch bol modelovany aj s aerodynamickymi
zakoncéeniami koncovych profilov, takze konecné rozmery st trochu véacsie. Taktiez je
naznacené vyskové a smerové kormidlo, pre lepsiu celkovi predstavu o geometrii. Nakolko
nebude prebiehat rozsiahlejsia aerodynamicka analyza VOP a SOP, rozmery VK a SK boli
zvolené na ziklade odhadu z vykresovej dokumentacie lietadiel v rovnakej kategorii.

300

i

800

600

2757

2858

Obrézok 5.18 — Podorys navrhnutej VOP s vyznacenim VK, rozmery v [mm]

550
| To)
vl o 0
f o o
‘ 312.5
| 1250

Obrézok 5.19 — Bokorys navrhnutej SOP s vyznacenim SK, rozmery v [mm]
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5.6 Navrh trupu

Pri ndvrhu trupu boli brané do ivahy tri hlavné faktory. Prvym z nich je sirka trupu, nakolko
bolo zvolené usporiadanie sedadiel vedla seba. Typickd hodnota sirky trupu pre lietadla
v rovnakej kategérii sa pohybuje okolo hodnoty 1,1m. Sirka trupu je dolezita taktiez z hladiska
umiestnenia palivovych nadrzi, ktoré sa musia do tejto velkosti zmestit. Dizka zvolenych nadri
je 0,9m, takze je zaistend ich integracia v trupe. Kedze budi umiestnené za sedadlami, bolo
zUzenie trupu v mieste ukoncenia preskleného krytu kabiny smerom k chvostovym plocham
velmi pozvolné, aby bol pre nich dostatoény priestor. Druhym z faktorov je dizka trupu. T4
ovplyvnuje celkovid hmotnost lietadla ako aj ramena chvostovych pléch. Nakolko predbezna
dizka celého lietadla bola z priemeru uréens na 6,5m, ma navrhnuty trup dizku priblizne 4,5m.
Tretim a poslednym faktorom je vyska trupu v mieste pilota a pasaziera, ktori som zvolil na
priblizne 1m. Navrhnuty trup je zndzorneny na Obréazok 5.20.

i

I

1032

4470

1087

Obrézok 5.20 — Vyslednd geometria navrhnutého trupu, rozmery v [mm]

Vsetky hlavné casti nového lietadla boli navrhnuté. Celkovy vzhlad navrhnutého lietadla,
zabudovanie komponentov pohonného systému ako aj vizualizdcia formou 3D modelov st

zjavné z nasledujicich podkapitol.
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5.7 Vykres navrhnutého lietadla
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5.8 Umiestnenie komponentov pohonného systému

Zastavba pohonného systému do trupu lietadla predstavovala zna¢ni problematiku, nakolko
jednotlivé komponenty museli byt umiestnené tak, aby vyslednd poloha faziska bola
v rozumnom rozmedzi. Vyslednd zvolena konfigurdcia umiestnenia je zjavna z Obrazok 5.21.

Zasobnik chladiacej kvapaliny

Menic Vodikova néadrz 2
Chladic¢ , , .
Zachranny systém
Elektromotor

Cerpadlo

Obréazok 5.21 — Jednotlivé komponenty umiestnené v lietadle

Je dolezité podotknuf, Ze vyslednd konfiguracia obsahuje aj komponenty, ktoré neboli
spomenuté v resersnej casti. Ich rozmery a hmotnosti boli zvolené na zaklade odhadu, a spolu
s ostatnymi komponentami st uvedené v Kapitola 6. Jedna sa o tieto komponenty:

o (Chladic, cez ktory prudi chladiaca kvapalina privedend potrubim z palivového ¢lanku
e Zasobnik chladiacej kvapaliny

o Batéria, urcend na napéjanie palubovej elektroniky a zakladnych systémov

e Zachranny padakovy systém

7 umiestnenia komponentov taktiez mozno vidief, Ze motorovy priestor aj priestor kde su
umiestnené vodikové nadrze sa nachadzaju za protipoziarnymi stenami, na zarucenie
bezpecnosti posadky v pripade poruchy pohonného systému, pripadne ak by doslo k vznieteniu
potencialne unikajiceho vodika z nadrzi. Zo schémy nemozno vycitat kadial vedie privod
vodika. Ten je zamyslané viest stredovym panelom pomedzi pilotov. Stredovym panelom
obvykle vedd aj tiahla k riadeniu chvostovych ploch, takze by vodikové trubky vdaka ich
malému priemeru mohli byt vedené spolu s tymito tiahlami. Tu sa znovu treba zamysliet nad
bezpecnostou, kedze takyto stredovy panel by musel byt tiez dobre utesneny, aby zabranil
potencidlnemu tniku vodika. Vedenie privodu vodika stredovym panelom navrhujem preto,
aby bolo zabranené pripadnému prerazeniu trubiek v pripade nidzového pristatia. Ak by bolo
toto potrubie vedené popod sedadlé, blizko najnizsej casti trupu, je prerazenie trubiek lahsie.
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5.9 Model lietadla

Pre lepsiu predstavu o celkovom vzhlade navrhnutého konceptu je prilozenych par vizualizécii
3D modelu, ktory bol navrhnuty v programe CATIA.
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5.10 Model pohonného systému
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6 Hmotnostny rozbor a centraz

Najvéacsim problémom pri navrhu nového ultralahkého lietadla s alternativaym pohonom je
castokrat hmotnost. Pri vybere komponentov pohonného systému boli vyberané tie s co
najnizsou hmotnostou, aby bol dodrzany horny limit maximalnej vzletovej hmotnosti. Dolezitt
tlohu zohréva aj poloha taziska, ktord priamo ovplyviiuje pozdlznu stabilitu lietadla.

6.1 Hmotnost lietadla a jeho casti

Najprv vypocitame prazdnu hmotnost lietadla. Hmotnosti komponentov pohonného systému
su zname, chyba vsak este hmotnost trupu, kridla, chvostovych pléch a podvozku. Tieto
chybajtce hodnoty boli odhadnuté pomocou vypoctov cez empirické vzorce z knihy [46] a ich
vierohodnost porovnand so sStatistikou. Vysledné hmotnosti jednotlivych casti lietadla,
komponentov pohonného systému a poloha ich tazisk je uvedena v Tabulka 6.1.

Cast lietadla m; [kg] x; [mm)] m,; - x; [kg - mm]
Kridlo 55,34 2140,75 118464,71
Trup 70,00 2440,96 170867,20
VOP 7,90 5765,53 45571,42
SOP 7,75 5768,82 44706,80
Predny podvozok 7,5 885 6637,50
Zadny podvozok 15 2298 34470,00
Vrtula 8,7 225 1957,50
Elektromotor 13,2 323 4263,60
Chladic¢ 5 450 2250,00
Zasobnik chladiacej kvapaliny 30 650 19500,00
Cerpadlo chladiacej kvapaliny 3 650 1950,00
Batéria 10 916 9160,00
Menic 9 937 8433,00
Palivovy ¢lanok 26,7 1037 27687,90
Riadenie 20 1300 26000,00
Pristrojovéa doska s avionikou 20 1630 32600,00
Sedadla 15 2587 38805,00
Vodikova nadrz 1 36 2920 105120,00
Vodikova nadrz 2 36 3080 110880,00
Zachranny systém 15 3700 55500,00
SUMMA X 411,09 | 39704,05 864824,63

Tabulka 6.1 — Rozbor prazdnej hmotnosti lietadla
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Dalsim z faktorov ovplyviiujicich celkovii hmotnost byva palivo. V pripade vodikového
pohonu predstavuje tato oblast vyhodu, kedze stlaceny vodik v dvoch nadrziach ma hmotnost
iba 4,2kg. Treba vsak pripomentuf, ze samotné prazdne nadrze maju dokopy 72kg, a boli
zapoCitané do prazdnej hmotnosti. Poslednym faktorom je hmotnost posiadky a uzito¢ného
zatazenia. Hmotnost jedného cloveka uvazujem ako 80kg, a batoziny ako 20kg. Zoznam
dodato¢nych hmotnosti s posadkou, palivom a batozinou je uvedeny v Tabulka 6.2.

Uzitoéné zataZenie m; [kg] x; [mm] m; - x; [kg - mm]
Posadka, 2 ludia 160 2587 413920
Palivo 42 3000 12600
Batozina 20 3100 62000
SUMMA X 184,2 8687 488520

Tabulka 6.2 — Rozbor uzito¢ného zatazenia

Dostavame tak hodnoty prazdnej a maximalnej vzletovej hmotnosti, zjavné z Tabulka 6.3.

Prazdna hmotnost | Maximalna hmotnost

mopw [k mpow [kg]
411,09 595,29
Tabulka 6.3 — Zakladné navrhové hmotnosti lietadla

6.2 Poloha taziska a centraz

Pociatok stradného systému k vypoctu taziska bol zvoleny v sSpicke kuzela vrtule. Vsetky
hodnoty ramien jednotlivych tazisk casti lietadla uvedenych v Tabulka 6.1 a Tabulka 6.2 st
merané k tomuto bodu. Samotné tazisko lietadla mozno vypocitat nasledujicim spésobom:

_Zmi’l’i

€T =
T Z m
Poloha centraze, vyjadrend v [%] cgsr sa zas vypocita nasledovne:

C = Ir —To 100
CsAT

Kde z oznacuje polohu strednej aerodynamickej tetivy, vypoc¢itant nasledovne:

A kde z 5y oznacuje polohu nabeznej hrany korena kridla, hodnota x ¢4, je z Tabulka 5.2.
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Vypocet centraze bol zvoleny pre 5 hlavnych konfiguracii, ktoré st uvedené v Tabulka 6.4.

Konfiguracia Mrow k9] xp [mm] C [% cgar]
Prazdne lietadlo (bez paliva) 411,09 2103,73 19,91
1 ¢lovek 80kg + palivo 495,29 2189,38 27,39
1 ¢lovek 80kg + palivo + batozina 20kg 515,29 222473 30,47
2 Tudia 160kg + palivo 575,29 994468 3221
2 ludia 160kg + palivo + batozina 20kg 595,29 2273,41 34,72

Tabulka 6.4 — Centraze pre rozne hmotnostné konfiguracie lietadla

Literatira [46] udéva Standardny rozsah centrdze pre jednomotorové Sportové lietadld
v rozmedzi 10-35% cg,p. Vidime tak, Ze dostdvame rozumné rozmedzie polohy taziska na
strednej aerodynamickej tetive. Navrhnuté lictadlo taktiez spliia horny limit maximélnej
dovolenej vzletovej hmotnosti. Pre lepsiu predstavu je prilozeny rozsah centraze na Graf 6.1.

Centrazny diagram
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600 @

@ @ 2 Iudia 160kg + palivo +
batozina 20kg

ot
ot
[es)

@ 2 ludia 160kg + palivo

[ke]
C

= 500 @
§ Q1 clovek 80kg + palivo +
- batozina 20kg

450

@ 1 clovek 80kg + palivo

400 ¢

' @ Préazdna konfiguracia

350

15 20 25 30 35 40
C [% csanl

Graf 6.1 — Centrazny diagram pre jednotlivé konfiguracie hmotnosti lietadla
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7 Obalka zataZenia

Pri nédvrhu akéhokolvek lietadla musime stanovit rozsah rychlosti a nasobkov zatazenia,
v ktorom je bezpecné sa pohybovat. Prekrocenie tychto hodndt predstavuje velké riziko,
nakolko moéze dojst ku pretazeniu konstrukcie a jej poruchy, ¢o moéze mat katastrofalne
nasledky. V zavislosti od kategérie lietadla existuji rozne poziadavky na tieto dovolené
rychlosti a nasobky, a zvoleny navrhovy predpis CS-LSA nie je vynimkou. Obdlka zatazenia
pozostava z troch casti, a to z obratovej, klapkovej a poryvovej, a je poc¢itand pre maximalnu
vzletovih hmotnost 600kg a podmienky Om ISA.

7.1 Obratova obalka

Prevadzkové obratové nasobky zatazenia, ktorym smie byt podla predpisu CS-LSA lietadlo
pocas letu vystavené si uvedené v Tabulka 7.1.

Nésobok | Hodnota [—]
ng +4,0
Ny -2,0
Np +2,0

Tabulka 7.1 — Prevadzkové nasobky zatazenia
Néavrhovi obratovi rychlost ué¢ime pomocou padovej rychlosti vg,, urcenej v Kapitola 5.4.14.
vy = Vg - /Ny = 87,84 =175,6 [km/h]

Navrhova cestovna rychlost sa urci:

: 600 - 9,81
Vomin = 47T+ | /% = 4,77 [T = 113 [kts] = 200 [km /1]

A zaroven nemusi byt vacsia ako 0,9 - vy, kde vy je maximélna rychlost v horizontalnom lete
pri maximalnom vykone, ktortd volim na 130kts, resp. 240km/h.

Vemas < 0,9 vy =0,9-130 = 117 [kts] = 216 [km/h]
Navrhovt cestovni rychlost tak volim na nasledujicu hodnotu:

ve = 115 [kts] = 213 [km/h]
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Maximalna navrhova rychlost pri strmhlavom lete sa urci ako:
vp =14 ve,, = 1,4 113 = 158 [kts] = 292 [km/h]

Padovn rychlost pri lete na chrbte vypocitame ako:

vsa \/p Crminsl S P08 Cppans S 1,225-0,8 - 1,5377 - 10,5 /2 [k /h]
Navrhova obratova rychlost pri lete na chrbte sa potom urci:

Ve = Vga -V Ing| = 98,2 y/|—2| = 138,8 [km/h]

Méme tak vsetky potrebné rychlosti obratovej obalky, pre prehlad sa zoradené v Tabulka 7.2.

Navrhova rychlost Oznacenie Hodnota [km/h]
Padova rychlost v ¢istej konfiguracii Vg 87,8
Padova rychlost na chrbte Vsa 98,2
Obratova rychlost Uy 175,6
Obratova rychlost na chrbte Ve 138,8
Cestovna rychlost Vo 213,0
Rychlost strmhlavého letu vUp 292,0

Tabulka 7.2 — Rychlosti obratovej obalky

7.2 Klapkova obalka

Padova rychlost s klapkami bola vypocitana v Kapitola 5.4.14. a jej hodnota je:
Vgp = Ugy = 78,8 [km/h]
Navrhova obratova rychlost s klapkami je uréend ndsobkom zatazenia od klapiek n
Vap =Vgp /Ny =T8,8-v2=111,4 [km/h]
Néavrhova rychlost letu s vysunutymi klapkami mus{ spliiat obe nasledujice podmienky:

vp > 1,4-vg =1,4-87,8 =1229 [km/h]
Up > 1,8 vgp = 1,8 78,8 = 141,84 [km/h]
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Na zaklade vyssich dvoch podmienok volim navrhovi rychlost letu s vysunutymi klapkami na:

Dostavame potrebné rychlosti klapkovej obalky, st zoradené v Tabulka 7.3.

Navrhova rychlost Oznacenie Hodnota [km/h]
Padova rychlost s klapkami Vgp 78,8
Obratova rychlost s klapkami Vap 1114
Rychlost letu s vysunutymi klapkami Vg 145,0

Tabulka 7.3 — Rychlosti klapkovej obalky

7.3 Poryvova obalka

Poryvové nasobky zatazenia sa vypocitaji nasledujicim vztahom:

p'U'CLoz’S'Kg'Ude

2-mrow g

n=14+

Kde K je zmiernujuci sucinitel a urcuje sa takto:

_0,88-pu  0,88-13,15

= = = 0,627 |—
9 53+p 5341315 ’ -

A hodnota p predstavuje relativny hmotnostny pomer lietadla ktory sa vypocita nasledovne:

S-p-coapCr, 10,5-1,225.1,146 - 6,188

" = 13,15 []

Predpis CS-LSA stanovuje celkovo styri pripady zatazenia od poryvov, ktoré musi lietadlo

zniest. Hlavny parameter je pri tom rychlost poryvu U, uddvand v [m/s].

a) Pri ndvrhovej rychlosti v, musi byt lietadlo schopné zniest kladny aj zaporny poryv
o velkosti U,;, = 15 [m/s]

b) Pri ndvrhovej rychlosti v, musi byt lietadlo schopné zniest kladny aj zadporny poryv
o velkosti U,;, = 7,5 [m/s]

Na zaklade tychto poziadaviek dostdvame celkovo Styri nasobky od poryvov, cize kladny
a zaporny pre navrhovi cestovnu rychlost a taktiez kladny a zaporny pre navrhova rychlost
strmhlavého letu. Po ich vypocte mozno obalku zatazenia zostrojit. Plati:
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Pre poryv o velkosti U,, = 15 [m/s] dostavame:

213
povecpn S K, Us H1,225- (36) 6,188 10,5 - 0,627 - 15

=1 ’ = +4,76 [—
Moot = 1+ 2 myow - 9 2600 - 9,81 476 [
1,225 - (M> 6,188 - 10,5 - 0,627 - 15
n :1_p'/UC.CLO¢.S.Kg.Ud€:1_ 9 3’6 9 ) ) :_276[_]
ve 2-Myow - g 2-600 - 9,81 ’
A pre poryv o velkosti U,, = 7,5 [m/s] dostavame:
1,225 - (292) 6,188 10,5 - 0,627 - 7,5
no, =140 et S Ky Ve 36/ — = 43,57 []
vbr 2 - Mpow g 2600 - 9,81 ’
1,225 - <&> 6,188 - 10,5 - 0,627 - 7,5
ny =10 a5 Ky Ve - 3.6/ I = 1,57 [
vb- 2-Mrow - g 2-600 - 9,81 ’
7.4 Grafické zniazornenie
Obalka zatazenia
5 4.76
4 .
E 3.57
3 §
o 2
P e up
81 !
o) H
N2 !
Z 0 T !
0 50 100 E 150 200 E 250 300
-1 ! i
Vsa ] i
: E -1.57
9 ! i
Ve
-3 .
Rychlost [km/h] -2.76
—— Klapkovd =——— Obratova Poryvova

Graf 7.1 — Vysledna obélka zatazenia
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8 Letové vykony

V tvode tejto prace v Kapitola 4.2 bol navrhnuty predbezny typovy let o trvani 45 mintt, so
stipanim do letovej hladiny 1000m, pri vykone celej pohonnej stustavy 50kW a stupacej
rychlosti 2m/s. Tieto konzervativnejsie hodnoty boli zvolené za predpokladu nizkeho vykonu
pohonného systému na vodik. V tejto kapitole budi preskimané dosiahnutelné letové vykony
po navrhnuti pohonného systému a celého lietadla. VSetky vypocty vychadzaji z knihy [55].

8.1 Analyticka polara

Zakladnou charakteristikou kazdého lietadla je jeho aerodynamickd polara, ktorda dava do
suvislosti vztlakovy a odporovy sicinitel. Nakolko nevieme presné hodnoty tychto veli¢in
z aerodynamickych simulacii alebo merani modelu z veterného tunela, existuje matematicky
vztah, pomocou ktorého vieme ziskat pribliznid, analytickd polaru lietadla. Vypocita sa takto:

2
L

€D =Cpot g,

Kde cp, je sucinitel odporu celého lietadla pri nulovom vztlaku a e je Oswaldov sucinitel
aerodynamickej tcinnosti. Obe hodnoty st nezname, a na zaklade odporucenia odbornej
literattiry [42] a [46] ich hodnoty volim na ¢p, = 0,025 a e = 0,85. Hodnoty ¢; predstavuji
sucinitel vztlaku celého lietadla v cistej konfiguracii. Maximélny vztlakovy sucinitel bol
vypocitany v Kapitola 5.4.14, a jeho hodnota je c;,,,, = 1,5377. Na zdklade tychto udajov
vieme vypocitat prislusné hodnoty odporu lietadla. Dostavame tak analytickt polaru lietadla,
zobrazenu na Graf 8.1.

Analyticka polara

1.80
1.60
1.40
1.20

- 1.00

5 0.80
0.60
0.40
0.20
0.00

0.000 0.020 0.040 0.060 0.080 0.100 0.120 0.140

cp [

Graf 8.1 — Analytickd poldra lietadla
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8.2 Horizontalny let

Prvy z rezimov ktory nas =zaujima je ustdleny vodorovny let. Pri nom vychadzame
z jednoduchej silovej rovnovéhy v pozdiznom a zvislom smere, v ktorych plati:

a) rovnost tahu pohonnej jednotky a odporu lietadla

v F—D=0

b) rovnost tiaze lietadla a vztlakovej sily

z2G—L=0

8.2.1 Potrebny tah a vykon

Zo silovej rovnovahy a) vieme jednoducho vypocitat potrebny tah:

Potrebny vykon obdrzime prendsobenim potrebného tahu rychlostou letu:

Pp:Fp-v

8.2.2 Vyuzitelny vykon

Vyuzitelny vykon zalezi primarne od vykonu palivového clanku, a nasledne od tucinnosti
jednotlivych komponentov pohonného systému. Uvazujem, ze i¢innost menica a elektromotora
je konstantné, a ic¢innost vrtule je zavisld na rychlosti letu, ako je popisané v Kapitola 4.4.5.
Pre ustaleny horizontalny let budem uvazovat, ze trvaly vykon palivového ¢lanku je 50kW.
Vyuzitelny vykon tak spocitame nasledovne:

Pv - PFC,trval}'f *Mmenic * Nelektromotor * Mortul
Vyuzitelny trvaly vykon v horizontalnom lete pri ndvrhovej cestovnej rychlosti 213km/h je:

P, =50-0,98-0,96- 0,80 = 37,6 [kW]

v,max

8.2.3 Porovnanie potrebného a vyuzitelného vykonu

7 vypoctu vyuzitelného trvalého vykonu je zjavné, ze prvotny odhad vykonu pohonnej stustavy
uvedenej na uvode prace bol trocha vacsi, nez ktory sme dostali. Potrebny vykon bol
vypocitany aj pre tri rozne nadmorské vysky. Hodnoty vykonov st uvedené v Priloha 2. Pre
lepsiu predstavu je zavislost potrebného a vyuzitelného vykonu znézornena na Graf 8.2.
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Rozsah rychlosti letu boli zvolené od padovej v ¢istej konfiguracii az po cestovnii. Na rozdiel
od spalovacich motorov vyuzitelny vykon vodikovej pohonnej ststavy s elektromotorom nie je
zavisly od nadmorskej vysky a hustoty vzduchu, takze je uvedena iba jedna krivka pre tuto
charakteristiku. Z grafu nizsie je zjavné, zZe v rozsahu vsetkych rychlosti v horizontalnom lete
ma pohonny systém dostatoény prebytok vykonu. Optimélna cestovna rychlost bude
v rozmedzi 130 — 170km /h, takZe okolo strednej hodnoty 150km /h, ako bolo navrhované.

Potrebny a vyuzitelny vykon

50
45
40
35
— 30 Vyuzitelny vykon
i 25 — Potrebny vykon HO
= 20 ——Potrebny vykon H1
15 ——Potrebny vykon H2
10 ——Potrebny vykon H3
5
0
70 90 110 130 150 170 190 210 230

v [km/h]

Graf 8.2 — Potrebny a vyuzitelny vykon

8.3 Stupavy let

Druhy z rezimov ktory bude vyhodnoteny je stipavy let. Rovnice silovej rovnovahy
v pozdlZznom a zvislom smere budd pozmenené o uhol stipania ~. Rovnice tak maju tvar:

a) rovnica silovej rovnovahy v pozdlznom smere obsahuje sinovi zlozku tiaze lietadla

2 F—D—G-siny=0

b) rovnica silovej rovnovéhy v zvislom smere obsahuje kosinovi zlozku tiaze lietadla
z2:G-cosy—L=0

Matematickou upravou tychto dvoch rovnic, ktord je blizsie popisand v [55], vieme obdrzat
stupaciu rychlost v zvislom smere, ktora je dand ako podiel prebytku vykonu a tiaze lietadla:
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AP (Pvipp)
W=z = G m-g

Nakolko je prebytok vykonu na vrtuli zjavny z Graf 8.2 dostatoény aj pri vykone palivového
¢lanku o velkosti 50kW, budem uvazovat, ze pri stiipani nebude tento vykon palivového ¢lanku
navyseny, a zostane na rovnakej hodnote. To dava vyhodu, pretoze umoznuje palivovému
¢lanku fungovat v stabilnom rezime pocas vsetkych faz letu, a kedze jeho vykon nebude na
maximélnej hodnote 93kW ale iba 50kW, zniZi to potrebny prietok chladiacej kvapaliny
¢lankom, znizi spotrebu vodika a tym padom predizi navrhovany profil letu. Hodnoty
stupacich rychlosti st uvedené v Priloha 3. Graficky si znazornené na Graf 8.3

Rychlost stupania

4.0

35
3.0
25
Z —— Stupacia rychlost H3
g 2.0
E Stupacia rychlost H2
1.5 .
Stupacia rychlost H1
Lo — Stiipacia rychlost HO
0.5
0.0
70 90 110 130 150 170 190 210 230

v [km/h]

Graf 8.3 — Stupacie rychlosti pre rézne vysky

Rovnako ako v predoslej kapitole, aj rychlost stipania je ovplyvnend zvolenou pohonnou
jednotkou. Na rozdiel od lietadiel so spalovacim motorom vyzera vysledny Graf 8.3 sttpacich
rychlosti odlisne, nakolko vyuzitelny vykon nie je zavisly od vysky letu. Najvyssia rychlost
stupania pre vSetky vysky letu ma hodnotu 3,5m/s pri rychlosti okolo 130km /h.

8.4 Kizavy let

Treti a posledny rezim, ktory bude v tejto kapitole vyhodnoteny je rezim klesania. Rovnice
silovej rovnovahy v pozdlZznom a zvislom smere budi pozmenené o uhol klesania 5. V tomto

rezime letu neuvazujeme tah motora. Rovnice maji nasledujtci tvar:
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a) rovnica silovej rovnovéhy v pozdiznom smere, bez tahovej zlozky sily

x: G-siny—D =0

b) rovnica silovej rovnovéhy v zvislom smere obsahuje kosinovi zlozku tiaze lietadla

z:G-cosy—L=0

Uhol klesania je definovany nasledovne, kde K je kizavost lietadla, definovand podielom
vztlakového a odporového stcinitela:

_ 1
’y:arctg(g) ; K:%

Rychlost kizavého letu je uréend tymto vztahom:

2-m-g-cosy
V= ——
p-S-cp

Prislusnt vodorovni (u) a zvisld (w) zlozku rychlosti klesania vyjadrime nasledovne:
U = V- COSY
w=7v-siny
Rychlost klesania a kizavost lietadla je uvedens v Priloha 4 a zndzornens na Graf 8.4.
Rychlostna polara a klzavost

u [km/h]
90 110 130 150 170 190 210 230 250 270

w [m/s] & K [-]

—— Rychlost klesania Kizavost

Graf 8.4 — Charakteristiky kizavého letu
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Hodnota najvyssej kizavosti a jej zodpovedajtcej rychlosti kizavého letu si:
Kooy = 16,7 [
Viemaw = 124,1 [km/h]
Hodnota najmensej rychlosti klesania a jej zodpovedajtcej rychlosti kizavého letu st:
Win = 1,72 [Mm/$]

v =924 [km/h]

wmain

8.5 Zhodnotenie spotreby

Po obmedzeni trvalého vykonu palivového ¢lanku na 50kW sme dostali maximalny trvaly
vykon na vrtuli o velkosti 37,6kW. Na zdklade tohto faktu bude mozné prediZit dobu letu.
Vyrobca zvoleného palivového ¢lanku neuvadza graf priebehu napétia a pridu v zavislosti na
aktualnom vykone, tieto hodnoty udava iba pre maximalny vykon 93kW, na zaklade ¢oho bola
vypocitand spotreba vodika v Kapitola 4.4.1. Na vypocet spotreby bol pouzity aj empiricky
vzorec, z ktorého sme dostali podobné hodnoty spotreby. Tento vztah pocita s aktualnym
vykonom ¢lanku, a vieme ho pouzit na prepocet spotreby vodika pri vykone 50kW. Typovy
let som sa rozhodol predizit z povodnych 45 mintt na 1 hodinu. Délezité je brat do tvahy aj

potrebu dostatoc¢nej rezervy paliva. Spotreba paliva pri prediieni letu na 1 hodinu tak bude:

m . PFC,trval}'f [kW] -1 [h] - 3600 [S] . 50 -1,0- 3600
H2le = o %] - LHVy, [kJ/kg] 0,50 - 120000

= 3,00 [kg]

Kedze kapacita dvoch nadrzi je 4,2 kg, zasoba paliva pri takomto lete je:
Am - mnéde - mH2,le - 4,20 - 3,00 - 1,20 [kg]

To zodpoveda Casovej rezerve o trvani:

 Am [kg) - npe [%) - LHVpy [kJ /kg] 1,20 -0,5 - 120000

t —
PFC,tr’ualy [kW] - 3600 [S] 50 - 3600

[A] = 0,4 [h] = 24 [min)]

rezerva

Dostavame zasobu paliva na 24 mintt. Nakolko pohonny systém nemé zalozny zdroj energie
v podobe napr. Li-Ion akumuldtorov, bude odporucané, aby celkova doba letu neprekrocila 1
hodinu. V pripade nidze tak bude maf pilot vzdy zaruceni dostatoéni rezervu paliva o trvani
skoro pol hodiny. Tieto vypocCty su orienta¢né, neddvaju nam celkovy obraz o zavislosti

rychlosti letu, doletu a vytrvalosti. Tie st vypocitané v Kapitola 8.6.
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8.6 Dolet a vytrvalost

K vypoctu doletu vieme pouzit nasledujici vztah, prevzaty z [56]. Jedna sa o vztah primérne
urceny na vypocet doletu elektrickych lietadiel, ktoré maja ako zdroj pohonu batérie. Nakolko
nebola nédjdend literatira zaoberajica sa priamym vypoctom doletu vodikovych lietadiel na
palivové ¢lanky, rozhodol som sa tento vztah modifikovat pre nas ucel. Pévodny vzorec pocita
so Specifickou energiou batérii, ktorti vieme pre nas pripad zamenit za Specifickl energiu
vodika, obsiahnutého v nadrziach. Vztah ma tvar:

R=FEyy Neerp = —- —_—
Kde Ey, je Specifickd energia vodika v kWh/kg, ktord mé tito hodnotu:
E o = 33,33 [kWh/kg|
A kde 7, je celkova tc¢innost pohonného systému, vratane Gc¢innosti palivového clanku:

Neetk = NFC * meni * Nelektromotor * Thurtu

Hodnoty doletu pre prislusné rychlosti, vysky letu a klzavosti st uvedené v Priloha 5, pre
lepsiu predstavu su graficky znédzornené na Graf 8.5.

Dolet

160

140

120
100 Dolet H3
E <0 ——Dolet H2
ast a Dolet H1
o —Dolet HO

40

20

70 90 110 130 150 170 190 210 230
v [km/h]

Graf 8.5 — Dolet v zavislosti na rychlosti letu pre rézne vysky
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Vytrvalost dostaneme ako podiel doletu a rychlosti letu:

T:R

v

Hodnoty vytrvalosti pre rézne vysky st uvedené v Priloha 6, a graficky st vidiet na Graf 8.6.

Vytrvalost

90
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E Vytrvalost H3

=,45
i Vytrvalost H2
: Vytrvalost H1
— Vytrvalost HO

15

70 90 110 130 150 170 190 210 230
v [km/h]

Graf 8.6 — Vytrvalost v zavislosti na rychlosti pre rézne vysky

Z predoslych dvoch grafov mozno usudit, Zze optiméalna rychlost na dosiahnutie najlepsieho
doletu a najvyssej vytrvalosti, a to pre vSetky vysky je okolo 130km/h.

8.7 Vzlet

Predposlednou charakteristikou, ktora nas pri navrhnutom koncepte zaujima je dizka potrebna
k vzletu. T4 je rozdelena na dizku rozjazdu na zemi, a dizku rozletu vo vzduchu, na konci

ktorého musi byt prekonand 15m prekazka. Féazy vzletu st zjavné z Obréazok 8.1.
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v
stoupén| . Y
\
2 5 \ '
prechodovy |
odpouténi oblouk J h,
\ \ H
' |
\V, rozlet
V=0 rozjezd );' 0
Qe —p v 4
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5,

Obrazok 8.1 — Definicia dizky vzletu s jednotlivymi fizami [55]

Dizky vzletu charakterizuji tri typické rychlosti, a to padova rychlost vo vzletovej
konfiguracii, ktord bude oznacend vgy .., potom rychlostou odpttania od zeme znacnou vy p
a nakoniec bezpecnou rychlostou vzletu, znacnou v,. Oproti padovej rychlosti v Cistej
konfiguracii budem pri vzletovej uvazovat prirastok vztlaku na Ac;,,,. = 0,3 kde nasledne
vieme vypocitat vztlakovy sicinitel pri vzletovej konfiguracii:

CLmaz,vzlet = CLmazS + Achaz - 175377 + 073 - 178377 [_]

Pédova rychlost vo vzletovej konfiguracii pri maximélnej vzletovej hmotnosti a vyske Om ISA
tak bude nasledovna:

VS0,vetet = \/ p 2cL:;OW”g S \/ 1,2225'-610,23;3775%110,5 =223 [g = 80,3 [km/h)
Rychlost odptitania od zeme a bezpecna rychlost vzletu st definované nasledovne:
Vror = 1,1 Vgg e = 1,1 80,3 = 88,3 [km/h]
Vg = 1,2 Vg puper = 1,2+ 80,3 = 96,4 [km/h]

8.7.1 Dizka rozjazdu

Pozemnu cast vzletu spocitame na zaklade numerickej integracie nasledujiceho vztahu:

VLOF v
5 = — - dv
0 Gy

Kde ¢len a,, je zrychlenie pri vzlete a spocita sa nasledovne:
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p-v?-S

F’U
Ay =9~ g_f_(cD,LOF _f'cL,op>. 2.G
Nakolko uvazujem vzlet a pristatie na pristavacej ploche so suchou a kratkou travou, volim
sucinitel trenia od drdhy na hodnotu f = 0,05. Optimalny sucinitel vztlaku pri vzlete ur¢ime

zo vztahu:
1 1
CLop =5 f-7 S e=5-0,05-7-105-0,85 = 0,7 [-]

Sucinitel odporu pri vzlete ziskame pomocou modifikovanej polary. Prirastok odporu od
vysunutych klapiek je odhadnuty na Acp 4,5, = 0,005, takze plati:

2 2
‘L, 0,7
Cp,LoF = Cpo + —7T 9. ¢ + ACD,klapky = 0,025 + m + 0,005 = 0,0474 [—]

Hodnoty vypoctu numerickej integracie drahy a hodnoty vypocitanych zrychleni si uvedené
v Priloha 7, z ktorej dostdvame pozemnu Cast vzletu:

Sg = 318,3 [m)]

8.7.2 Dizka rozletu

Vzdusna cast vzletu zacina rychlostou vy ,p a konéi rychlostou v,. Pri vypocte dizky rozletu

pocftame s hodnotou 15m prekazky, znacend H,, a ¢lenom (F, — D), ¢o je strednd hodnota

stro

prebytku tahu pre priemernt rychlost ”L"TF“}? pocas rozletu pri nadmorskej vyske Om ISA.

Dizku rozletu dostaneme z nasledujiceho vztahu:

2 2
Mrow " 9 Y2 —VLoF
= . H
= (e m)

str

Po dosadeni jednotlivych hodnot dostavame:

600 - 9,81 ((%)2 _ (%)2 + 15\ = 270,4 [m]

SA T RTT 54239 | 2.9.81

8.7.3 Dizka vzletu

Celkovi dizku letu teda ziskame stiétom pozemnej a vzdusnej ¢asti nasledovne:

Sy =S¢ + 5,4 = 318,3+ 270,4 = 588,7 [m]
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8.8 Pristatie

Poslednou charakteristikou z oblasti letovych vykonov, ktorda bude v tejto praci riesena je
dizka pristdtia. Postup vypoctu je podobny ako pri vypoéte dlzky vzletu, akurdt poradie
jednotlivych casti je obratené. Fazy pristatia su zjavné z Obrazok 8.2.

V=13V,

h ) dosednuti
' % pechodovy \ dojead
oblouk vydrz /
h, Vo=1,15V,, // V=0
VI v ‘/,/f,'/_, oIS TSI S SAS S SN
8, Sa

L

Obrazok 8.2 — Definicia dizky pristatia s jednotlivymi fazami [55]

Pristatie je charakterizované dvoma typickymi rychlostami. Prvou z nich je referen¢né rychlost
pribliZenia na pristatie oznacend v, a druhou je rychlost dosadnutia vp. Padovu rychlost pri
pristavani uvazujeme pochopitelne s vysunutymi klapkami v pristdvacej konfiguracii.
Odpovedajtuca padova rychlost je oznacend klasicky vg,. Typické rychlosti st definované:

Urey = 1,3- Vg = 1,3-78,8 =102,4 [k‘m/h]
vp=1,15-vg, =1,15-78,8 = 90,6 [km/h]

8.8.1 Dizka vzdusnej Gasti pristatia

Vzdusna cast pristatia je definovana velmi podobne ako pri rozlete, akurat uz neuvazujeme
tah motora, ale iba odporovu silu pdsobiacu na lietadlo. Taktiez zamenime rychlosti za
referencni a rychlost dosadnutia. Vyska prekazky zostava rovnakd, a ma hodnotu 15m. Plati:

2

2
Mopow * g (Vref — VP
= . H
477D ( 29 ”)

str

Po dosadeni jednotlivych ¢lenov dostavame:
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2
~ 600-9,81 ( <1g,2é4> - (930,’66
AT Th0.7 k 2.9.81

) +15} = 270,9 [m]

8.8.2 Dizka dojazdu

Dizku dojazdu mézeme zhruba odhadnit zjednodusenym vzorcom, kde uvazujeme zapornt
hodnotu zrychlenia. T4 je pre malad Sportové lietadla v rozmedzi hodnét 2,5 az 3,5 m/s? Plati:

vP

.az

Sqg = 9

Hodnotu zrychlenia volim ako priemer uvedeného rozmedzia. Po dosadeni dostavame:

(90,6)2

3,6

="/ _—1055

SG 2 . (_370) ) I:m]

8.8.3 Dizka pristatia

Celkovi dlzku pristétia tak dostaneme st¢tom vzdusnej a pozemnej ¢asti:

Sp =54+ 5 =270,9+ 1055 = 376,4 [m]
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8.9 Zhodnotenie vykonov a tprava letového profilu

Na zdklade predoslych vypoc¢tov vykonov navrhnutého lietadla som sa rozhodol pozmenit
povodny letovy profil. Udaje o maximdlnom dosiahnutelnom vykone na vrtuli, novej
odporucanej cestovnej rychlosti, dosiahnutelnej stupacej rychlosti, doletu a vytrvalosti pri
tejto cestovnej rychlosti st prehladne zoradené v Tabulka 8.1.

P... kW] | vg [km/h] | vy, [m/s] | R [km] | T [min] | sy [m] | sp [m]

37,2 130 3,9 130 60 588,7 376,4
Tabulka 8.1 — Dosiahnutelné vykony navrhnutého lietadla

Upraveny letovy profil pocita s novou stipacou rychlostou a stipanim do vyssej letovej
hladiny o vyske 2000m ISA. Cas sttipania do letovej hladiny vypoc¢itame nasledovne:

H., 2000 ,
stip — v, = 3.5 =571 [s] = 9,5 [min]

t

Pri ¢om uvazujem rovnaku dizku klesania. Novy letovy profil je zobrazeny na Graf 8.7.
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Graf 8.7 — Upraveny profil letu
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9 Zhodnotenie o vyhoveni predpisu CS-LSA

Predlozeny navrhnuty koncept bol navrhovany podla predpisu CS-LSA. Lietadlo je urcéené na
prevadzku pocas dna, za pravidiel VFR. Zékladny predpoklad dodrzania maximalnej vzletovej
hmotnosti do 600kg bol splneny, ako aj padova rychlost v pristavacej konfiguracii, ktord je
mensia ako 83km /h. Lietadlo je ur¢ené pre dve osoby, vratane pilota a je pohénané elektrickou
pohonnou jednotkou, ako umoznuje aktualizovany predpis CS-LSA Amendment 1. Kabina nie
je pretlakové. Lietadlo obsahuje paddkovy zdchranny systém. Navrhnuty koncept spiiia hlavné
body predpisu, a podla tohto zhodnotenia by mohol byt teoreticky certifikovany, avsak zvoleny
predpis nehovori ni¢ o pouziti palivovych ¢lankov a vodikovych nadrzi. Tie predstavuja znacné
bezpeCnostné riziko v pripade vysadenia pohonnej jednotky, v pripade poziaru, alebo
nadzového pristatia, kde hrozi explozia vodika. Na zdklade tychto pripomienok by som
navrhoval lietadlo predbezne certifikovat pod kategériou experimental, s moznostou
certifikdcie podla predpisu CS-LSA v budicnosti, az bude vyriesend legislativa ohladom

spomenutych palivovych ¢lankov a vodikovych nadrzi.

10 Zhodnotenie problematiky pouzitia vodika

Okrem vyssie spomenutej protipoziarnej ochrane posddky pri vyuziti vodika by som rad
spomenul par dalsich bodov ohladom problémov ktoré sa s pouzitim takéhoto paliva spajaja.

e Dopliianie paliva, tankovanie

e Privod vodika z nadrzi do ¢lanku

e Vodikova infrastruktira na letiskdch
o Ekonomicka stranka pouzitia vodika

Samotné tankovanie vodika nemusi predstavovat velky problém, nakolko zvolené nadrze su
povodne urcené pre osobny automobil, takze urcite existuje uzivatelsky jednoduchy systém
dopliiania paliva, ktory by Siel do lietadla integrovat. Alternativou je po lete vymietiat obe
nadrze, a dotankovat ich mimo lietadla, v priestore na to ur¢enom. To vsSak predstavuje dost
velké riziko, kedze by museli byt odpojené od hadic privodu paliva, nasledne odmontované od
protipoziarnej steny a transportované, ¢o pri ich velkej hmotnosti méze sposobif komplikacie.
V praci nebol spomenuty spdsob privodu vodika z nadrzi do palivového ¢lanku, pravdepodobne
by bolo potrebné vykonné cerpadlo. Taktiez musi byt zaruc¢eny dostatoény privod vzduchu do
¢lanku, otazne je, nakolko by bol naporovy vzduch pocas letu dostacujici. Dolezité je
spomenut, ze v stuCasnosti neexistuje rozvinuta infrastruktira na letiskach, ktorda by bola
schopna zarucit dotankovanie takéhoto lietadla, ¢im je lietadlo viazané na jedno konkrétne
letisko, kde by zasoby vodika boli. Poslednym, najotdznejsim aspektom je ekonomicka stranka.
Cena a prevadzka takéhoto lietadla oproti lietadlam so spalovacim motorom bude isto vyssia.
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Zaver

Cielom tejto prace bolo navrhntt koncept nového ultralahkého lietadla pohdnaného vodikom.
Priaca zac¢ina vymedzenim druhov vodikového pohonu lietadiel a Specifikuje pouzitie
palivového ¢lanku ako hlavného zdroja energie pre koncepény navrh. Pokracuje popisom metod
skladovania vodika, vysvetluje fyzikalny princip fungovania palivovych c¢lankov a zaoberd sa
tiez problematikou a ekologickostou vyroby vodika. Pre ziskanie prehladu citatela je prilozeny
zoznam vodikovych lietadiel, a kazdé z nich je blizsie popisané. Navrhova faza prace zacina
obsiahlou resersou komponentov pohonného systému dostupnych na trhu, z ktorych boli
vybraté najvhodnejsie pre vznikajuce lietadlo. Prebehli zakladné vypocty odhadujice vykon,
spotrebu a uc¢innost takejto pohonnej jednotky. Navrh geometrie lietadla sa opiera o rozmery
zo Statistického suboru ultralahkych lietadiel, o empirické vypocty z odbornej literatiry
zaoberajucej sa projektovanim lietadiel a riadi sa zvolenym navrhovym predpis. Navrh lietadla
za¢ina volbou wusporiadania jednotlivych casti a pokraCuje navrhom kridla s jeho
aerodynamickou optimalizaciou, dalej ndvrhom chvostovych ploch a ndvrhom trupu. V praci
je pridand vykresova dokumentdcia, ako aj modely navrhnutého pohonného systému a lietadla.
Hodnovernost navrhnutého konceptu bola overend hmotnostnym rozborom, vypoctom
centraze, vypoctom letovej obalky zafazenia a vypoctom a posidenim letovych vykonov. Na
koniec prace boli zhodnotene problémy spojené s certifikdciou takéhoto lietadla a vyuzitim
vodika pre jeho pohon. Vystupom tejto prace je koncepény navrh lietadla, ktoré je
technologicky vyrobitelné a jeho pohonny systém by Slo realne pouzit. V dalsSej iteracii navrhu
by slo zvolit napr. menej vykonny elektromotor a palivovy c¢lanok, nakolko uz poznédme
potrebny vykon a pohonnd jednotka je zjavne dost vykonna. Otazkou je vyuzitie takéhoto
ultralahkého lietadla vzhladom k jeho malému doletu a kratkej vytrvalosti. V pripade
zavedenia vodikovej infrastruktiry na letiskach a nizkej cene vodika by takéto lietadlo mohlo
byt vyuzivané na vycvik pilotov v aerokluboch alebo leteckych skolach, nakolko vydrz
priblizne hodiny vo vzduchu je idedlna na lietanie okruhov a k nacviku pristati. Rovnako by
mohlo byt vyuzité k vlekaniu vetronov. Takéto lietadlo ma vyhodu aj v jeho nizkej hluc¢nosti,
vdaka ¢omu moze byt podobne ako elektrické vycvikové lietadla celkom popularne. Iniciativa
zaviest tento alternativny pohon do letectva v sucasnosti existuje, bude vsak potreba dané
technolodgie este vyrazne zlepsit a zaviest rozsiahlu infrastruktaru, aby sa vodikovy pohon stal
konkurencieschopny v sicasnom svete spalovacich a pradovych motorov.
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Zoznam skratiek

AC — Alternating Current

BLDC — Brushless Direct Current

CAS — Calibrated Air Speed

DC — Direct Current

DLR - Deutsches Zentrum fir Luft- und Raumfahrt

EASA — European Aviation Safety Agency

ENFICA-FC - Environmentally Friendly Inter City Aircraft powered by Fuel Cells

Euro NACP — European New Car Assesment Program

FC — Fuel Cell

GH, — Gaseous Hydrogen

ISA — International Standard Atmosphere

LAA — Leteckd Amatérska Asociace

LH,— Liquid Hydrogen

LHV — Lower Heating Value

Li-Ton — Lithium-Ion

LNG - Liquified Natural Gas

NACA - National Advisory Committee for Aeronautics

OEW — Operating Empty Weight
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PEMFC - Polymer Electrolyte Membrane Fuel Cell

PMSM - Permanent Magnet Synchronous Motor

SAF — Sustainable Aviation Fuel

SK — Smerové Kormidlo

SOFC - Solide Oxide Fuel Cell

SOP — Svislé Ocasni Plochy

STOL — Short Take-Off and Landing

TOW — Take Off Weight

VFR — Visual Flight Rules

VK — Vyskové Kormidlo

VOP - Vodorovné Ocasni Plochy
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Prilohy

Priloha 1 — Merania profilu vo veternom tuneli
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Figure 10.- Continued.
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Priloha 2 — Potrebny a vyuzitelny vykon

Rychlost Vyu‘iitel’ny Potrebny vykon
vykon
B, [kW]
v [km/h] P, [kW]
H =0 [m)] H =1000 [m] | H =2000[m] | H = 3000 [m]
87,8 27,7 10,2 10,8 11,5 12,3
97,5 29,2 10,3 10,7 11,3 11,9
107,1 30,6 10,7 11,0 11,3 11,8
116,8 31,7 11,4 11,5 11,7 12,1
126,4 32,8 12,4 12,3 12,4 12,5
136,1 33,6 13,8 13,5 13,3 13,3
145,7 34,4 15,4 14,9 14,5 14,3
155,4 35,0 17,4 16,6 16,0 15,6
165,1 35,6 19,7 18,7 17,8 17,1
174,7 36,0 22,3 21,0 19,9 19,0
184,4 36,4 25,3 93,7 92,3 91,1
194,0 36,7 28,7 26,8 25,0 23,5
203,7 37,0 32,5 30,2 28,1 26,2
213,3 37,2 36,7 33,9 314 29,2

Priloha 2 - Vyuzitelny a potrebny vykon pre rézne vysky
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Priloha 3 — Stipacie rychlosti

Rychlost Rychlost stupania
v [km/h] w [m/s]
H =0 [m)] H =1000 [m] | H =2000[m] | H = 3000 [m)]

87,8 3,0 2,9 2,8 2,6

97,5 3,2 3,1 3,1 2,9

107,1 3,4 3,3 3,3 3,2

116,8 3,5 3,4 3,4 3,3

126,4 3,5 3,5 3,5 3,4

136,1 3,4 3,4 3,4 3,5

145,7 3,2 3,3 3,4 3,4

155,4 3,0 3,1 3,2 3,3

165,1 2,7 2,9 3,0 3,1

174,7 2,3 2,5 2,7 2,9

184,4 1,9 2,2 24 2,6

194,0 1,4 1,7 2,0 2,3

203,7 0,8 1,2 1,5 1,8

213,3 0,1 0,6 1,0 1,4

Priloha 3 — Stupacie rychlosti pre rézne vysky
Priloha 4 — Charakteristiky kizavého letu
Stcinitel Stcinitel . , Uhol Rychlost Zvisla Vodorovna

vztlaku odporu Klzavost klesania klesania zlozka zlozka
cr (-] ¢p [-] K- 7 [ v [m/s] w [m/s] u [km/h]
0,0000 0,0250 0,0
0,1538 0,0258 6,0 9,54 76,6 12,7 272,0
0,3075 0,0284 10,8 5,27 54,4 5,0 195,1
0,4613 0,0326 14,2 4,04 44,5 3,1 159,8
0,6151 0,0385 16,0 3,58 38,5 2,4 138,5
0,7689 0,0461 16,7 3,43 34,5 2,1 123,9
0,9226 0,0554 16,7 3,43 31,5 1,9 113,1
1,0764 0,0663 16,2 3,53 29,1 1,8 104,7
1,2302 0,0790 15,6 3,67 27,2 1,7 97,9
1,3839 0,0933 14,8 3,86 25,7 1,7 92,3
1,5377 0,1093 14,1 4,07 24,4 1,7 87,5

Priloha 4 — Hodnoty rychlosti a kizavosti v klesani
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Priloha 5 — Hodnoty doletu

Rychlost | _Colovd Dolet
ucinnost
olb/b] | o ] ft [
« H=0[m] | H=1000[m] | H=2000[m] | H = 3000 [m]
87,8 27,7 92,6 87,6 82,2 76,6
97,5 29,2 107,7 103,4 98,4 92,9
107,1 30,6 119,2 116,3 112,4 107,6
116,8 31,7 126,4 125,3 123,0 119,6
126,4 32,8 129,5 130,4 130,1 128.,4
136,1 33,6 129,3 132,0 133,6 133,9
145,7 34,4 126,4 130,6 134,0 136,1
155,4 35,0 121,7 127,1 131,9 135,7
165,1 35,6 115,9 122,2 128,0 133.1
174,7 36,0 109,6 116,3 122,9 129,0
1844 36,4 103,0 110,0 117,0 123,8
194,0 36,7 96,5 103,6 110,8 1181
203,7 37,0 90,2 97,2 104,5 112,0
213,3 37,2 84,2 91,0 98,3 105,8
Priloha 5 — Hodnoty doletu pre rozne vysky
Rychlost H =0 [m)] H = 1000 [m] H = 2000 [m] H = 3000 [m]
v km/h] | ep [ ep ) K [ e [H ep [H] K [ ey [l ep [F] K [H]] ey [ ep [ K []
87,8 1,539 | 0,109 | 14,06 | 1,696 | 0,128 | 13,29 | 1,873 | 0,150 | 12,48 | 2,074 | 0,178 | 11,63
97,5 1,249 | 0,081 | 15,49 | 1,376 | 0,093 | 14,87 | 1,520 | 0,107 | 14,15 | 1,683 | 0,126 | 13,36
107,1 | 1,034 | 0,063 | 16,38 | 1,139 | 0,071 | 15,98 | 1,258 | 0,081 | 15,44 | 1,393 | 0,094 | 14,79
116,8 | 0,870 | 0,052 | 16,73 | 0,959 | 0,058 | 16,59 | 1,059 | 0,065 | 16,29 | 1,172 | 0,074 | 15,84
126,4 | 0,742 | 0,045 | 16,62 | 0,818 | 0,049 | 16,74 | 0,903 | 0,054 | 16,70 | 1,000 | 0,061 | 16,48
136,1 | 0,640 | 0,040 | 16,16 | 0,706 | 0,043 | 16,50 | 0,780 | 0,047 | 16,70 | 0,863 | 0,052 | 16,74
145,7 | 0,558 | 0,036 | 15,46 | 0,615 | 0,039 | 15,98 | 0,680 | 0,041 | 16,39 | 0,753 | 0,045 | 16,65
1554 | 0,491 | 0,034 | 14,62 | 0,541 | 0,035 | 15,27 | 0,598 | 0,038 | 15,84 | 0,662 | 0,041 | 16,29
165,1 | 0,435 | 0,032 | 13,71 | 0,480 | 0,033 | 14,45 | 0,530 | 0,035 | 15,13 | 0,587 | 0,037 | 15,74
174,7 10,389 | 0,030 | 12,79 | 0,428 | 0,032 | 13,58 | 0,473 | 0,033 | 14,34 | 0,524 | 0,035 | 15,06
184,4 0,349 | 0,029 | 11,89 | 0,385 | 0,030 | 12,70 | 0,425 | 0,031 | 13,51 | 0,470 | 0,033 | 14,30
194,0 | 0,315 | 0,029 | 11,04 | 0,347 | 0,029 | 11,85 | 0,383 | 0,030 | 12,68 | 0,425 | 0,031 | 13,51
203,7 | 0,286 | 0,028 | 10,24 | 0,315 | 0,029 | 11,04 | 0,348 | 0,029 | 11,87 | 0,385 | 0,030 | 12,72
213,3 | 0,261 | 0,027 | 9,50 | 0,287 | 0,028 | 10,28 | 0,317 | 0,029 | 11,10 | 0,351 | 0,029 | 11,95

Priloha 5 — Hodnoty stcinitelov vztlaku, odporu a kizavosti pre rozne vysky
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Priloha 6 — Hodnoty vytrvalosti

Rychlost l?éeilri{r(l):si’ Vytrvalost
T [min]

v km/h Mectr [~} H=0[m] | H=1000[m] | H=2000[m] | H =3000 [m]
87,8 27,7 63,3 59,9 56,2 52,4
97,5 29,2 66,3 63,7 60,6 57,2
107,1 30,6 66,7 65,1 62,9 60,3
116,8 31,7 64,9 64,4 63,2 61,5
126,4 32,8 61,5 61,9 61,7 60,9
136,1 33,6 57,0 58,2 58,9 59,0
145,7 34,4 52,0 53,8 55,2 56,0
155,4 35,0 47,0 49,1 50,9 52,4
165,1 35,6 42,1 44,4 46,5 48 4
174,7 36,0 37,6 39,9 42,2 443
184,4 36,4 33,5 35,8 38,1 40,3
194,0 36,7 29,8 32,0 34,3 36,5
203,7 37,0 26,6 28,6 30,8 33,0
213,3 37,2 23,7 25,6 27,6 29,8

Priloha 6 — Hodnoty vytrvalosti pre rézne vysky
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Priloha 7 — Vypoéet dizky rozjazdu

Rychlost Vyu’iitel’ny Zrychlenie Ca’lsovy Pre’zj deny Vyp’oéet
tah usek usek drahy
vlkm/l] | BN | e /) | ol dsg [m] | s )
0,00 1432,88 1,90 0,00 0,00 0,00
5,00 1402,22 1,85 0,75 0,52 0,52
10,00 1364,58 1,78 1,56 1,60 2,13
15,00 1327,95 1,72 2,42 2,76 4,89
20,00 1292,31 1,66 3,35 4,01 8,90
25,00 1257,65 1,60 4,34 5,34 14,24
30,00 1223,95 1,54 5,41 6,77 21,01
35,00 1191,19 1,48 6,56 8,31 29,32
40,00 1159,36 1,43 7,80 9,97 39,29
45,00 1128,43 1,37 9,13 11,75 51,04
50,00 1098,39 1,31 10,57 13,68 64,72
55,00 1069,22 1,26 12,12 15,75 80,47
60,00 1040,91 1,21 13,80 18,00 98,48
65,00 1013,44 1,16 15,63 20,44 118,92
70,00 986,79 1,10 17,61 23,09 142,00
75,00 960,94 1,05 19,78 25,97 167,97
80,00 935,88 1,00 22,14 29,11 197,08
85,00 911,58 0,95 24,73 32,55 229,63
88,33 895,82 0,92 26,60 23,74 253,37
96,36 859,16 0,85 31,63 64,94 318,31

Priloha 7 — Hodnoty numerickej integracie diiky vzletu
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