VYSOKE UCENI TECHNICKE V BRNE

BRNO UNIVERSITY OF TECHNOLOGY

FAKULTA STROJNIHO INZENYRSTVI

FACULTY OF MECHANICAL ENGINEERING

LETECKY USTAV

INSTITUTE OF AEROSPACE ENGINEERING

PREDBEZNY NAVRH MALEHO SESTIMISTNEHO
VRTULNIKU S JEDNIM TURBOHRIDELOVYM
MOTOREM

DESIGN OF THE SIX SEAT HELICOPTER WITH ONE TURBOSHAFT ENGINE

DIPLOMOVA PRACE
MASTER'S THESIS

AUTOR PRACE Ing. Bulat Nasibullin

AUTHOR

VEDOUCI PRACE doc. Ing. Miloslav Petrasek, CSc.
SUPERVISOR

BRNO 2020






VYSOKE UCENI FAKULTA
I TECHNICKE STROJNIHO

V BRNE INZENYRSTVI

Zadani diplomové prace

Ustav: Letecky Ustav

Student: Ing. Bulat Nasibullin

Studijni program: Strojni inZenyrstvi

Studijni obor: Stavba letadel

Vedouci prace: doc. Ing. Miloslav Petrasek, CSc.
Akademicky rok: 2019/20

Reditel ustavu Vam v souladu se zakonem &.111/1998 o vysokych §kolach a se Studijnim
a zkusebnim fadem VUT v Brné urcuje nasledujici t¢éma diplomové prace:

Predbézny navrh malého Sestimistného vrtulniku s jednim
turbohridelovym motorem

Stru€na charakteristika problematiky ukolu:

V soucasné dobé neni k dispozici stroj této kategorie, ktery by z technického hlediska odpovidal
modernim pozadavk({m. Z toho divodu bude prace zaméfena predevsim na analyzu sou¢asného stavu
a pfedbézny navrh nového typu vrtulniku dané kategorie.

Cile diplomové prace:

— Statistické zpracovani zakladnich geometrickych, hmotovych a vykonovych parametrt podobnych
vrtulnikd

— Navrh koncepce vrtulnik

— Odhad vzletové hmotnosti a volba pohonné jednotky

— Navrh hlavnich rozmért vrtulniku

— Provozni omezeni vrtulniku

— Zpracovani technického popisu vrtulniku

— Analyza zakladnich vykonu vrtulniku

— Aerodynamicka analyza zvolené ¢asti draku vrtulniku

Seznam doporucené literatury:

DRIES, David j a John WATKINSON. The Art of the Helicopter. Air Medical Journal. Elsevier, 2004.
SVEDA, Jifi. Teorie vrtuli a vrtulnikd. Brno: VAAZ, 1962.
SVEDA, Jifi. Prakticka aerodynamika vrtulnik(l. Brno: VAAZ, 1995.

KULCAK, Ludvik. Aerodynamika, konstrukce a systémy vrtulniki. Brno: CERM, 2006.

Fakulta strojniho inzenyrstvi, Vysoké u€eni technické v Brné / T??chnické 2896/2 /1 616 69 / Brno



Termin odevzdani diplomové prace je stanoven ¢asovym planem akademického roku 2019/20

V Brné, dne

L. S.

doc. Ing. Jaroslav Juracka, Ph.D. doc. Ing. Jaroslav Katolicky, Ph.D.
feditel ustavu dékan fakulty



BRNO FACULTY

UNIVERSITY OF MECHANICAL
OF TECHNOLOGY ENGINEERING

Specification Master's Thesis

Department: Institute of Aerospace Engineering
Student: Ing. Bulat Nasibullin

Study programme: Mechanical Engineering

Study branch: Aircraft Design

Supervisor: doc. Ing. Miloslav Petrasek, CSc.
Academic year: 2019/20

Pursuant to Act no. 111/1998 concerning universities and the BUT study and examination rules, you
have been assigned the following topic by the institute director Master's Thesis:

Design of the six seat helicopter with one turboshaft engine

Recommended bibliography:

DRIES, David j a John WATKINSON. The Art of the Helicopter. Air Medical Journal. Elsevier, 2004.
SVEDA, Jifi. Teorie vrtuli a vrtulnikd. Brno: VAAZ, 1962.
SVEDA, Jifi. Prakticka aerodynamika vrtulnik(. Brno: VAAZ, 1995.

KULCAK, Ludvik. Aerodynamika, konstrukce a systémy vrtulnik(i. Brno: CERM, 2006.

Deadline for submission Master's Thesis is given by the Schedule of the Academic year 2019/20

In Brno,

L.S.

doc. Ing. Jaroslav Juracka, Ph.D. doc. Ing. Jaroslav Katolicky, Ph.D.
Director of the Institute FME dean

Faculty of Mechanical Engineering, Brno University of Technology / Technicka 2896/2 / 616 69 / Brno

5



Abstrakt

Cilem této prace je zpracovani predbézného navrhu Sestimistného vrtulniku
s turbohtidelovym motorem. Ptedbézny navrh vrtulniku sestava ze zpracovani statistickych
dat o podobnych vrtulnicich, které jsou nésledné, na zéklad¢ stanovenych pozadavki, vyuzity
k odhadu zakladnich hmotnostnich parametrti vrtulniku, hlavnich geometrickych parametrti a
ke stanoveni typu a vykonu pohonné jednotky. Sklada z vypoctu zakladnich geometrickych
parametrii letadla a vybéru motoru. Soucasti dalSiho feSeni je pak aerodynamicky vypocet
nosného rotoru, z né¢hoz plynou jak vykony vrtulniku ve viseni, tak i v dopfedném letu. Ve
specialni ¢asti projektu je pak nejvetsi pozornost vénovana systému vyrovnavani reakéniho
momentu, Vv tomto ptipadé fenestronu a fesSeni je doplnéno o nékteré specifické prostredky,
instalované na ocasnim nosniku, které napomadhaji reakéni moment vyrovnavat a zlepSuji

parametry smérové ovladatelnosti vrtulniku.

Abstract

The aim of this work is to develop a preliminary design of a six-seat helicopter with a
turboshaft engine. The preliminary design of the helicopter consists of processing statistical
data on similar helicopters, which are then, based on the specified requirements, used to
estimate the basic weight parameters of the helicopter, the main geometric parameters and to
determine the type and power of the propulsion unit. It consists of calculations of basic
geometric parameters of the aircraft and engine selection. Part of another solution is the
aerodynamic calculation of the supporting rotor, from which both the performance of the
helicopter in suspension and in forward flight flow. In a special part of the project, the attention
is paid to the system of balancing the reaction torque, in this case fenestrone and the solution is
supplemented by some specific means installed on the tail beam, which help to balance the

reaction torque and improve the directional control parameters of the helicopter.
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1.Uvod

V soucasné dobé je mozno vidét Siroké vyuziti vrtulnik v mnoha oblastech lidské
¢innosti, zvlasté pak tam, kde lze s vyhodou vyuzit jejich mimoifadné schopnosti svislého
stoupani a klesani a samoziejme také viseni v konstantni vySce s nulovou dopiednou rychlosti.
Takovy druh letadel je sice slozitéjsi jak v konstrukci, tak také v ovladani a jsou pro né&j typické
také pomérné vysoké provozni naklady. Schopnost vertikalniho vzletu a pfistani, véetné jiz
zminéného viseni, umoziuje vyuzit vrtulniky nejen v piepravé lidi a nékladu ve slozitych
geografickych podminkach, ale také ve stavebnich Cinnostech, pti pfiblizovani dieva pii tézbé
Vv lesich, ale umoziiuje jejich Siroké vyuziti pfi zachrannych ¢innostech a to jak na pevniné,
Vv horach, ¢i na mofi. Samostatnou kapitolou je pak vyuziti vrtulnikti ve vojenskych operacich,
kde si jiz jinou vojenskou techniku jen stézi umime piedstavit. [1]

Z hlediska S$irokych moznosti vyuziti se dnes setkdvame s vrtulniky, které jsou
projektovany jako specialni, anebo jako vicetucelové.

Cilem této prace je zpracovani predbézného navrhu Sestimistného vrtulniku
s turbohfidelovym motorem. Ptedbézny navrh vrtulniku sestava ze zpracovani statistickych
dat o podobnych vrtulnicich, které jsou nasledné, na zaklad¢ stanovenych pozadavki, vyuzity
k odhadu zakladnich hmotnostnich parametrti vrtulniku, hlavnich geometrickych parametrti a
ke stanoveni typu a vykonu pohonné jednotky. Sklada z vypoéta zakladnich geometrickych
parametra letadla a vybéru motoru. Soucasti dal§iho feSeni je pak aerodynamicky vypocet
nosného rotoru, z n¢hoz plynou jak vykony vrtulniku ve viseni, tak i v dopfedném letu.
Nezbytnou soucasti feSeni je predbézny odhad hmotnosti jednotlivych ¢asti vrtulniku a
vyvazeni vrtulniku. Ve specialni ¢asti projektu je pak nejvétsi pozornost vénovana systému
vyrovnavani reakéniho momentu, v tomto pfipad€ fenestronu a feSeni je doplnéno o nckteré
specifické prosttedky, instalované na ocasnim nosniku, které napomahaji reakéni moment
vyrovnavat a zlepSuji parametry smérové ovladatelnosti vrtulniku.

Prvni ¢ast feSeni je provedena na zdkladé zabéhanych a ovetenych postupt, zatimco u
specialnich ¢asti jsou vyuzivany nékteré zkuSenosti a vysledky experimentdlniho méteni
nekterych svétovych vyrobct, takze dosazené vysledky pro navrhovany vrtulnik je nutno
povazovat prozatim za orientacni a v ptipadé€ rozsahlého rozpracovani celého projektu by byla
nezbytna daleko hlubsi analyza a samoziejmé prikaz teoreticky dosazenych vysledkit pomérné
nakladnymi experimentalnimi metodami.

V konecné Casti prace je pak cely vrtulnik pfedstaven v podrobnéj$im popisu konstrukce
jeho jednotlivych ¢asti, ktery je doplnén piislusnymi grafickymi materialy.
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1.1.Vrtulniky v souc¢asné dobé

Pouziti vrtulnikti v souc¢asné dobé vyplynulo z postupného poznavéni jejich moznosti
Vv prib¢hu druhé poloviny dvacéatého stoleti. Jak bylo jiz uvedeno, vrtulniky, jakozto letadla
S rotujicimi plochami jsou schopny vykonavat obrovsky rozsah ukolt i kdyz je nutno pocitat
s tim, Ze jejich konstruk¢ni feseni, ovladani a samoziejme také obsluha a udrzba jsou mnohdy
naro¢néjsi, nez jak je tomu u letadel s pevnymi nosnymi plochami. Vyrazné vyssi jsou
samoziejme také provozni ndklady, ovSem v fadé oblasti narodniho hospodaistvi je jejich uloha
nezastupitelnad. Vyuziti vrtulnikli se samoziejme odviji také od atmosférickych, ale predevsim
geografickych podminek v té které zemi, protoze napiiklad v hornatych oblastech je nékdy
budovani letist’ pro klasické letouny prakticky nemozné, anebo nesmirné drahé, takze vyuziti
vrtulnikti se v mnoha piipadech stava jedinou moznosti. [1]

Vrtulniky se samoziejm¢e déli do celé fady kategorii, pfi€emz zédkladnimi znaky téchto
kategorii je urCeni vrtulniku, jeho vykonové moznosti, pocet pouzitych motort, atd.
Vyznamnym rysem pro zafazovani do jednotlivych kategorii miize byt také koncepcni a
konstruk¢ni feSeni. BéZné se setkavame s vrtulniky s jednim nosnym a jednim vyrovnavacim
rotorem, mizeme se ale setkat i s vrtulnikem se dvéma nosnymi rotory, které jsou usporadany
podélné na trupu, anebo vrtulniky se dvéma koaxialnimi rotory, coz je v soucasné dobé doména
ruske firmy Kamov. Vedle koncepce s klasickym vyrovnavacim rotorem mtzeme vidét misto
klasické ,vrtule“ na konci ocasniho nosniku také dmychadlo v prstenci, tedy systém
s takzvanym fenestronem a nebo dokonce i vrtulniky se systtmem NOTAR, které zadny
vyrovnavaci rotor nemaji-. Dalsim typickym konstrukénim prvkem, ktery ovliviiuje celkovou
koncepci vrtulniku a ktery maze byt jednim z faktori, které zatazuji vrtulniky do jednotlivych
kategorii, je pfistavaci zafizeni. To je bud’ klasické kolové, pficemZ mliZe byt zatahovaci nebo
pevné. Pomérné rozsifené je dnes ale také lyZinové uspotadani, které sice neptfinasi moznost
samostatného pohybu po zemi, ale méd fadu dalSich nespornych vyhod aerodynamickych,
konstrukénich, hmotnostnich, provoznich a dalSich.

Projekt moderniho vrtulniku je v soucasné dobé zalezitost pomérné naro¢na a to jak po
teoretické strance, tak také z hlediska experimentalni. Naro¢ny je samoziejmé taky prikaz jeho
zakladnich parametrd, ktery rozhoduje o jeho certifikaci. Tyto problémy samoziejmé naristaji
se zvySujicimi se pozadavky na spolehlivost, coz je dnes ve své podstaté pozadavek dominantni.

Pokud dnes projektujeme zcela novy vrtulnik, musime pocitat s tim, Ze jednotlivé
periody, jako je formulace pozadavki, projekt vrtulniku, konstrukéni zpracovani, pevnostni
vypocty a nasledné pomérné velky rozsah pozemnich i letovych zkousek, mtize zabrat klidné i

deset let, nez se novy stroj dostane k zakaznikovi.
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V kratkém nésledujicim piehledu jsou tato fakta dokumentovana na nékolika typech
modernich vrtulniku, které patii do stejné hmotnostni skupiny, jako je vrtulnik, jehoz predbézny
navrh je piedkladan v této praci.

K nejmodernéjsim vrtulnikiim sledované kategorie se fadi vrtulnik H-160 (obrazek 1.1.1)
spolecnosti Airbus Helicopters, ktery byl poprvé piredveden vetejnosti na veletrhu v roce 2011.
Prvni let tohoto stroje byl zaznamenan v roce 2015 a pak nasledovalo nékolik let zkousek,

zavrSenych certifikaci tak, ze k prvnim zdkazniklim se stroj dostal jiz v roce 2019.

Obréazek 1.1.1 — Vrtulnik Airbus H160 [2]

Podobny postup je zaznamenan také u dalSiho vrtulniku americké vrtulnikové $koly,
kterym byl stroj s oznacenim Bell-429 (obrazek 1.1.2). Na veiejnosti se poprvé ukazal na HAI
Helicopter Show v roce 2004 a certifikat byl ziskan v roce 2009. Je nutno fict, ze firma Bell na
certifikaci pracovala velmi usilovng, protoZe jen v tnoru roku 2008 bylo na ttech Bell-429 bylo
béhem zkousek nalétdno 600 hodin. A v roce 2020 tato firma Sokovala odbornou vefejnost

instalaci elektrického pohonu vyrovnavajiciho rotoru (obrazek 1.1.3).

Obréazek 1.1.2 — Bell-429 [3]
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Obrazek 1.1.3- Bell-429 po modifikaci [4]

Jinym piikladem rozvoje vrtulniki této kategorie je vrtulnik BK-117, ktery vznikl ve
spolupraci némecké firmy Messerschmitt-Bolkow-Blohm (MBB) a japonské spolecnosti
Kawasaki, ktery byl vefejnosti predstaven v roce 1977. V naslednych letech se pak spole¢nost
MBB stala soucasti francouzské firmy Aerospatiale, kterd byla pozdéji zafazena jako soucast
spole¢nosti Eurocopter. V soucasné dobé ale spole¢nost Eurocopter neexistuje jako samostatna
znacka ale jako soucast holdingu, ktery ma nazev Airbus Helicopters. Vrtulnik BK-117 [5] z
roku 1977 pak od 2020 nese po nékolika modifikacich nazev H145 [6]. Srovnavani ,,otce a

,»syna“ je uvedeno na obrazcich 1.1.4 a 1.1.5.

Obrazek 1.1.5 — Vrtulnik Airbus H-145
13



Vyvoj kazdého projektu zalezi obvykle i na politické situaci, ktera panuje v zemi, kde
vyvoj nového stroje probiha. Projekt vrtulniku Kamov Ka-60 byl zahajen jiz v roce 1984.
Vzhledem ke slozité politické a ekonomické situaci v Rusku vSak byl prvni stroj dodan na
zkouseni armadou az v roce 1998. V prubéhu zpracovani projektu vSak bylo zjisténo, ze
charakteristiky vrtulniku neodpovidaji modernim pozadavkim. Bylo proto rozhodnuto o
zahajeni nového projektu na zakladé Ka-60, ktery dostal ndzev Ka-62 (obrazek 1.1.6), jehoz
prvni let byl realizovan az v roce 2017. Je urcité zajimavé, ze je to prvni vrtulnik konstrukéniho

kancelafe Kamova, ktery je navrzen s jednim nosnym rotorem. [7]

Obrazek 1.1.6 — Vrtulnik Kamov Ka-62

Z vyse uvedenych informaci lze fict, ze vrtulnikova technika obecné, tedy nejen vrtulniky
sledované kategorie se v poslednich dekadach velmi intenzivné rozvijela. Bylo predev§im
proto, ze se objevovaly stale nové moznosti jejich vyuziti v narodnim hospodatstvi i v armade.
Zvlastni pozornost paky byla v poslednich letech vénovana pozadavkim na neustalé zvySovani
Zivotnosti stroju, jejich spolehlivosti a v neposledni fadé také na minimalizaci provoznich
nakladi. Je mozZno fict, Ze tyto problémy se dafilo a stale dafi napliovat a letecky provoz bez

vrtulnikd si dnes uz tézko mizeme piedstavit.

1.2.Trh vrtulniku v 21 stoleti

Jak uz to bylo feceno, pro ziskani uspéchu na trhu je nutno pomérn¢ intenzivné pracovat
na projektu po dobu deseti, nékdy i vice let. Jak ale ukazal priizkum spole¢nosti Markets and
Markets, vrtulnikovy trh je pro investory velmi atraktivni a béhem obdobi 2020-2025 lze
ocekavat rist zajmu a tuto techniku o 2.8 roéné. Podle tohoto prizkumu byl obrat v oblasti
vrtulnikii v roce 2019 asi 31.7 miliardu dolart, pfi¢emZ v roce ocekéava rist tohoto obratu az na
hodnotu 37,4 miliardy dolarii. Primarnym hra¢em je samoziejmé vojenska kategorie vrtulnik,
ale dal$i misto pak zaujimaji kupodivu lehké vrtulniky, k nimz se fadi naptiklad i stroje uréené
pro zachranaiské operace vseho druhu. Kupodivu znacny rast pozadavkil se zac¢ind objevovat

také v kategorii vrtulnikd, které se pouZzivaji pro plnéni tkoli v pfimotskych operacich, anebo
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pfimo provozované nad motskou hladinou. Na obrazku 1.2.1 je vidét, jak se zméni ten trh
béhem nasledujicich let s ohledem na jednotlivé regiony. Hlavni hraci v tento obdobi jsou
Airbus Helicopters SAS (Francie), Bell Helicopters (SSA), The Boeing Company (SSA),

Leonardo S.p.A. (Italie), Sirkorsky-Lockheed Martin (SSA), Russian Helicopters (Rusko), and
Kawasaki Heavy Industries (Japonsko). [8]

374
317

2017 2018 2019 2020 2021 2022 2023 2024 2025

® North America ®Europe ™ Asia Pacific * Rest of the World

Obrazek 1.2.1 — Rozvoj vrtulnikového trhu 2020-2025
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2. Predbézny navrh vrtulniku

V této kapitole je proveden predbézny navrh vrtulniku, ktery je zpracovan na zakladé
pozadavkl zadani a s vyuzitim poznatki o jiz vyrabénych vrtulnicich dané kategorie. V prvé
¢asti kapitoly jsou shromazdény zakladni parametry o jednotlivych vrtulnicich a tyto statistické
soubory jsou pak vychozim podkladem pro pfedbézné stanoveni zakladnich parametrii
navrhovaného vrtulniku. Soucasti této kapitoly je predevsim odhad pfedbézné hmotnosti, volba
pohonné jednotky, nasledné pak geometrie nosného rotoru a ostatnich ¢asti vrtulniku.
Zaverecna cast kapitoly je pak zaméfena na vypocet vykonli ve viseni a pii dopfedném letu.
Veskeré navrhové postupy jsou postaveny na poznatcich, vychazejicich z pfedmétu Konstrukce
a projektovani 2, ale také ze zkuSenosti svétovych vyrobci vrtulnikd, pokud tyto informace
byly dostupné. To se tyka také vypoctu vykoni, kde pouzité zdroje jsou uvadény v zavéru kazdé

podkapitoly.

2.1.Statistické udaje

Jako soucast uvodni kapitoly je uveden statisticky piehled existujicich vrtulnikl
sledované kategorie, které byly certifikovany podle piedpisi CS-27 nebo FAR-27. V tabulce
jsou uvedeny predevsim hmotnostni a vykonové parametry celkem patnacti vrtulnikd, které
jsou blizké pozadavkim, které¢ by mél spliovat vrtulnik, jehoz ptfedbézny navrh je predmétem
této prace 1200-3175 kg. Rozsah je to relativné velky, ale je dilezity z toho hlediska, jak
ukdzala praxe, ze pro vSechny tyto vrtulniky je mozno pouZit pouze jeden, nejCastéji
turbohiidelovy motor, coz je z hlediska vykonu vyhovujici, ale z hlediska provoznich naklada
velmi ptfiznivé. Je fakt, Ze vrtulnik Robinson R66 ma motor pistovy, ale mezi ostatnimi

vrtulniky dané kategorie ziistdva v podstaté¢ osamocen.
Tabulka 2.1.1 —Vrtulniky hmotnostniho rozsahu 1200-3175 kg

Vrtulnik Prazdna hmotnost, kg Max. vzletova hmotnost,kgCestovni rychlost, krfMaximalni rychlost, km{Vykon, kW Vykon, hp Primér, m Dolet, km|M, Prazdna/Max{S,m2 P, N/m2

H130 1377 2747 240 287 632 847 10,69 610 0,498725883| 89,70674| 300,4018
AS355 1305 2540 224 278 626 840 10,69 703 0,486220472| 89,70674| 277,7651
AS350 1174 2250 245 287 632 848 10,7| 662 0,478222222| 89,87465| 245,5921
Bell407 1210 2722 246 260 606 813 10,67 598 0,555473916| 89,37139| 298,7849
Bell427 1760 2970 256 259 529 710 11,28 730 0,407407407| 99,88214| 291,7008
AW109 1590 2850 285 311 836 1120 11 932 0,442105263|  94,985| 294,3465
AW119 1483 2850 244 282 747, 1002 10,83 954 0,479649123| 92,07179| 303,6598
H135 1455 2910} 254 287 944 1266 10,2 635 0,5 81,6714 349,5361
MD600 952 1860 250 282 447 600 8,38, 661 0,488172043| 55,12615| 330,9972
EC120 960 1715 226 278 376 504 10| 727, 0,440233236, 78,5| 214,3204
Rob. R66 585 1225 200 260 167, 224 10 650 0,52244898 78,5| 153,086
Kopter SHO9 1300 2650 260 280 761 1021 11 800 0,509433962|  94,985| 273,6906
MD500 672] 1361 250 280 313 420 8,1] 429 0,506245408| 51,50385| 259,2313
Changhe 711 1120} 2200} 240 278 510 684 10,7| 598 0,490909091| 89,87465| 240,1345
Swidnik SW4 1050 1600} 240 260 336 451 9 790 0,34375, 63,585| 246,8507|

Je vidét, ze v této hmotnostni kategorii jsou vrtulniky projektovany s jednim hlavnim a

jednim vyrovnavacim rotorem. To je disledkem toho, Ze v soucasné dob¢ jiz existuji s touto



koncepci rozsahlé zkuSenosti, ktera se ukazuje dostateéné spolehliva, relativné jednoducha
z hlediska konstrukce a vyroby, ale také s piijatelnymi naklady na provoz. Jako piiklad téchto
tvrzeni je na obrazku 2.1.1 uvedeno srovnani systému fizeni klasického jednomotorového
vrtulniku s fizenim vrtulniku se dvéma koaxialnimi rotory, Tak naptiklad na obrazku 2.1.1 je
srovnavani konstrukci systému fizeni nosnym rotorem. Vyhodnost jednomotorového
usporadani je zcela evidentni. Na to pak dale navazuje konstrukéni slozitost reduktori a dalSich

¢asti konstrukce.

Obrézek 2.1.1 — Rizeni nosnym rotorem, a — jednorotorovy vrtulnik Bell-429, b —
koaxialni vrtulnik Kamov Ka-27 [3], [9]

Dilezité parametry, které jsou nezbytné pro provedeni piedbézného navrhu vrtulniku
reprezentuji predev§im hmotnostni pomér M, cozZ je pomér hmotnosti prazdného vrtulniku ku
hmotnosti vzletové, zatizeni nosného rotoru, vyjadieného pomérem celkového tahu rotoru ke
vzletové hmotnosti a zatizeni pohonné jednotky, vyjadiené jako pomér vykonu motoru
k maximalni vzletové hmotnosti vrtulniku. VSechny tyto parametry v zavislosti na maximalni
vzletové hmotnosti jsou graficky zpracovany na obrazcich 2.1.2 — 2.1.5. Zakladni ptehled je
doplnén jesté o zavislost mnohostniho poméru na doletu vrtulniku, ktery dava urcitou predstavu

0 jednom ze zakladnich sledovanych vykonovych parametri. [1]
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Obréazek 2.1.2 — Zavislost hmotnostniho poméru na max. vzletové hmotnosti
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2.2.Vybér motoru

Pro tento vrtulnik bude pouzit motor Turbomeca Ariel 2C2 firmy Safran Helicopter
Engines. Celkovy pohled na motor je na obrazku 2.2.1 nize. Konstrukce motoru je pak uvedena
na obrazku 2.2.2. Tento motor je popularni pro vrtulniky vybrané hmotnostni kategorie, protoze
se vyznacuje vysokou urovni spolehlivosti a maji za sebou 25 let Gspé$nych let na trhu. Do
dnesni doby bylo vyrobeno az vic nez 10000 motoril, kterd za sebou maji jiz vice jak 35 milioni

letovych hodin. [10]

Obrazek 2.2.1- Motor Turbomeca Ariel 2C2

Compressor stage Single-stage gas generator turbine
« 1 axial, 1 centrifugal. « Single crystal blades.

Power output shaft Combustion chamber Single-stage Reduction gear
6,000 rpm. « Centrifugal injection. power turhine
« Economical.
« Best high
temperature
alloys.

'Obrézek 2.2.2— Konstrukce motoru Turbomeca Ariel 2C2

Tento motor se oproti mladSim verzim vyznacuje zvySenymi vykonovymi parametry jak
na rezimech vzletu a viseni, tak i v rezimech dopfedného letu. Zakladni charakteristiky motoru

jsou uvedeny v tabulce 2.2.1.

Tabulka 2.2.1 — Vlastnosti motoru Turbomeca Ariel 2C2

Hmotnost, kg 1315
Rozméry 1,015x0,576x0,498
Vykon na vzletu (rezim take-off), kW 704

Vykon pii letu (rezim max. continious), KW 636
Teplotni omezeni, °C —45 az +50
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2.3.Predbézny vypocet hmotnosti

Piedbézny odhad hmotnosti je proveden itera¢ni metodou C0z znamena, ze na zacatku je
tieba vzdy, jako startovaci Udaj, odhadnout po¢ate¢ni hmotnost [1]. Tato pocate¢ni hmotnost
byla uréena za pomoci statistickych udaji ze kterych vyplyva, ze hmotnost analogickych
vrtulnik se pohybuje v intervalu 2500 az 3000 kg. V tomto piipad¢ byla jako startovaci
zvolena hmotnost m:

m©=2700 kg.

Moderni tendence projektovani se snazi zvétsit tak zvany hmotnostni téinnost, coz je
pomér vyuzitelnou hmotnosti ke hmotnosti maximalni vzletové. ReSerSe ukazuje, Ze tento
pomér lezi v rozsahu 0,4 az 0,6. V tomto ptipadé byla zvolena pomérna hmotnost 0,5. Z toho
pak vyplyva hmotnost konstrukce

mx=m/2=1350 Kkg.

Podle CS-27 uvazuje hmotnost jednoho cestujictho maximalné Mpass je 77 Kg.
Piedpokladame, ze kazdy ma s sebou 10 kg zavazadlo. K tomu se pak pfipocitava jako zaloha
dalsich n€kolik kilogramii. Tato zaloha je obvykle specifikovdna podle ukoll, které vrtulnik
plni. Cestujicich mame vcetné piloti 6. Oznacime to jako mpag:

Mbag=10 kg.

Dodate¢na hmotnost, ktera predstavuje naptiklad zavazadla pilotl, provozni dokumentaci

atd. je odhadnuta na:
ms=30 kg

Soucet téchto hmotnosti posadky, cestujicich, zavazadel a dosatetna hmotnost je
nazyvana komer¢ni hmotnosti a v tomto pfipadna hodnotu:

Mcom = 6Mpass + 4Mpag + Mgt = 532 kg. (2.3.1)

Pfedbézna relativni hmotnost paliva pro vzdalenost L 650 km, coz piedstavovalo

priblizné let v trvani 4.5 hodiny, je pii spotieb& 155 kg/ h.

mg (0) = 155-4,5/m = 0.258 (2.3.2)
V prvni iteraci uvazujeme hmotnost paliva s ohledem na 10% aero navigacni rezervu v
hodnoté
mi® =1.1* mfO*mW=767,3 kg. (2.3.3)
Z doposud stanovenych dil¢ich hmotnosti pak miiZeme stanovit vzletovou hmotnost v
prvni iteraci
m®= m"i—m’; = 2465 kg (2.3.4)

Zpfesnéna hmotnost prazdného vrtulniku pak bude
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M= mO-(mi+ meom) = 1616 kg (2.3.5)

Takze maximalni vzletova hmotnost ve druhé iteraci bude mit hodnotu

@  Meom+my 1299

- ~ 2.3.6
— Ga—007 ~ 2595ke (2.3.6)

m

2.4.Geometrie nosného rotoru

wewvr

kterym je viseni vrtulniku [1]. Vychazime z plosného zatizeni P

PrD?
—=mg (2.4.1)
odkud:
D = Amg = 10,39
= |z~ 0 (2.4.2)

pro plosné zatiZeni rotorového disku P=300 N/m? .
Plocha disku F:
F = R? = 84.88 m? (2.4.3)
Pocet otacek nosného rotoru je
60(wR)
n=
2R

= 404 ot v min (2.4.4)

Obvodova rychlost listi
(wR) = 220m/s
Souginitel plnosti rotorového disku ma hodnotu

2x G 0,0653 (2.4.5)
O=——"—==0, , 4.
tyopoF (WR)?

kde soucinitel ty,q = 0,155 je souCinitelem tahu, urCeny z pfedpokladu dosazeni maximalni

doptedné rychlosti.
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Obréazek 2.4.1 — Zavislost soucinitele tahu na pomérné rychlosti, praktickém dostupu a obvodové rychlosti, 1 a 3
pro jednorotorovy vrtulnik, 2 a 4 — vrtulniky s 2 nosnymi rotory.

Stihlost listéi je urovana na zakladé praktickych zkuSenosti, a méla by odpovidat
nasledujicimu vztahu:

R
A=—<20 (2.4.6)
b07
Tétiva listu
omR
Kontrola:
R
A=—=195<20 (2.4.8)
b07

Po kontrole lze fict, ze list s vypoctenymi geometrickymi parametry je hodny pro pouZziti.
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2.5.Vypocet fenestronu
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Obrézek 2.5.1 — Geometrie fenestronu

Metoda je takova, ze se pouzivaji relativni geometrické parametry, které jsou pomérem
k poloméru, protoze takova metoda dava univerzalni hodnoty a odlehéuje proces vypocétu a
praktické pouziti. Autor metody je zndmy sovétsky a rusky inzenyr, autor velkého poctu
publikaci na vrtulnikovou tématu a jeden z vyznamné&;jsich védci v oblasti letectvi Ruska konce
20. stoleti, pan Sajdakov V.L. Obrazek 2.5.1 je s zobrazenim hlavnich geometrickych
parametru. [11]

V prvnim kroku se ur¢uji aerodynamické charakteristiky. Nejdiive se vypocita relativni

vySka dmychadla :

—  2(1 41,51
H; = 2(1 + 1,57) = 0,817, (25.1)
A
kde 7 = 0.1-relativni polomér zaobleni vstupniho tunelu dmychadla , A = 3 - Stihlost
dmychadla.
Ptechodova ¢ast dmychadla:
T (0;4 - Fk) 252
p_w_o,wa (2.5.2)
piit 07, <04
Pomérna vyska difuzoru
H, = H; — 7, — H, = 0,528 (2.5.3)
Pomérna plocha fezu proudu v roving otaceni rotoru:
— F1 _ 2 4
Fi=—5=1-7=09375 (25.4)

Soucinitel ky se nachazi jako pomér rychlosti nebo ploch, a je to inverzni hodnota stupiii

rozSifeni n difuzoru:

v, F, 1
,=—~—2==-=0,898 (2.5.5)
vy, F n
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kde
n = (1 +Hgtg %)2 = 1,114 (2.5.6)
Systém odporu ma odporové ztraty na kolektoru a na difuzoru, co je tieba vzit v Gvahu
pfi stanoveni soucinitelt odporu kolektoru & a difuzoru &q, které se podle zdroje [3] urc¢i ze

vztahu

& = 0,287 — 107; + /(0,287 — 107;)% + 0,426 = 0,164 (2.5.7)
éd=32@g%QM%1—kg2=amm (2.5.8)
Pti teoreticky nulove vili mezi konci listll a prstencem je relativni tak dmychadlavyjadien
vztahem

2k =k}~ — 4
ko 2k,
Protoze ale ve skute¢nosti viile neni nulova, jsou ztraty v této $térbiné vyjadieny vztahem

— 0,4585 (2.5.9)

g=1-128+ 10052 = 0,89 (2.5.10)
kde z hlediska rekomendaci [3] & — relativni mezera mezi koncem listu a vstupem a se rovna

0,01.

Vztah pro relativni tah dmychadla bude pak mit tvar

Te = €Thg (2.5.11)

V dmychadle bude ¢ést tahu se vytvofena vrtuli a druhd cast prstencem. A proto lze

napsat, Ze relativni tah dmychadla bez vile bude:
T, =1—T, = 0,408 (25.12)

Praxe projektovani vrtulniku ukazuje, ze nejvétsi vliv na Gcinnost a efektivitu bézného
vyrovnavaciho rotoru je vyznamné ovlivnéna aerodynamickymi parametry. Ty jsou z hlediska
zachovani provooznich charakteristik velmi blizké a proto je vrtulnikd stejné hmotnostni tiidy
prumér rotoru skoro stejny.

Oznacime tah klasického vyrovnavajiciho rotoru jako Ty, V tomto piipadé pomérny tah
bude oznacen jako Ty, = 1. Celkovy tah fenestronu je taky 1.

T,=1-Tg

kde T, =0,4080.

Tah vrtuli:

T, = 0.5C,(mR?)p(wR)? = 0.5920 * Ty, (2.5.13)
Odkud mame pfi stejném soucinitele tahu C;
R* = 0.5920R},,

kde Ry, = 0,7 m je minimalni mozny polomér vyrovnavajiciho rotoru z uvedenych
v kapitole 2.1 vrtulniku.

Odkud mame polomér pro rotor fenestronu:
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R = 0.87Ry, = 0,6 m
Odkud vypocitame geometrické parametry
Vyska dmychadla :
Hf =0.817-0.6 = 0.49m
Polomér zaobleni vstupniho tunelu dmychadla
1% = 0.15-0.56 = 0.09m
Ptechodova ¢éast dmychadla:
H, =0.139-0.6 = 0.08m
Relativni délka difuzoru
H; = 0.528-0.6 = 0.32m
Priimér konstrukce fenestronu se pak urci z rovnice
Ry =R+ 1.51m, =0.7m
Jsou n€kolik moznych konstrukei fenestronu. Tak na obrazcich nize uvedeny fenestrony
vrtulnik Ka — 62 a Eurocopter EC120.

Obrazek 2.5.2 — Fenestron vrtulniku Kamov Ka-62
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Obréazek 2.5.3 — Fenestron vrtulniku EC-120 (Airbus H-120)

2.6.Predbézny vypocet vykonu pri viseni

Pozadovany vykon motoru se stanovi ze stavu jeho dostate¢nosti pro zajisténi dané¢ho
statického dostupu a jeho dostate¢nost se kontroluje, aby se zajistily stanovené hodnoty
maximalni a cestovni rychlosti v nizkych nadmotskych vyskach. [1]

Zkontrolujeme mozZnost viseni na statickou vysce, ktera musi byt vetsi, nez 2134 m podle
CS-27, kde je hustota vzduchu p,so0 =0,96 kg/m3, rychlost zvuku a=328,6 m/s, odkud Ize najit

Machovo ¢&islo na konce listu:
wR
M = — = 0,67 (2.6.1)

Odkud soucinitel ¢, 0y, bude vypadat takhle

2xG
t,o

y = m = 0,0152 (262)

K uréeni pozadovaného vykonu pii viseni na statickém dostupu pouzivame vzorec:
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0.1pF (wR)?
2875
kde myo = 0,00081 pro M=0,67 at,oc = 0,101 (obrazek 2.6.1), soucinitel pouziti motoru

& = 0,861 (obrazek 2.7.1).

Npotr = M0 = 904.3 shp (2.6.3)
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Obréazek 2.6.2 — Zavislost soucinitele pouZiti motoru na rychlosti letu
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2.7.Predbézny vypocet vykonu pri dopredném letu

Stanoveni pozadovaného vykonu na rezimu horizontalniho letu probiha na vysce H=1000
metra pii hustoté podle MSA 1.11 kg/m3. Pfedpokladana cestovni rychlost Vc=250 kmh, co
se rovna cca 69,4 m/s. [12]

Relativni rychlost letu:

_ V. 694
— =22 2.7.1
V=R ™ 220 - 031 7.1

Grafy pro soucinitele C;' a C} jsou vzaty z informaci ze zdroje [Vildgrube].

Soudinitel tahu bude:

2G cl_
=55 L2 (1458, 2.7.2
Y pFo(wR)? o ( )

kde C}= souginitel vztlaku.

Cl -
—Ly2=0
o

T, = 0.5C,(mR?)p(wR)? = 0.5920 - Typy (2.7.3)

Soucinitel odporu rotoru:
Ch_
tl = —?dVZ =—-0,014

T, = 0.5C,(mR?)p(wR)? = 0.5920 Ty, (2.7.4)

kde C}'= soutinitel odporu.

Pro druhou iteraci pouzivame grafy z [Shaydakov]
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Z obrazku 2.7.1 najdeme i Uhel nabéhu rotoru o =-12

/

Obrézek 2.7.2 — Zavislost zmény tihlu ndbéhu Aa na pomérnou rychlosti letu
Parametr zmény thlu nabéhu Aa =5,8 je nalezen z obrazku 2.7.2.
Odkud je tihel nab&hu trupu
o= o+ Ao =-6,2 (2.7.5)
Pak najdeme ze znamého grafu pro C}' a C3 hodnoty pro druhou iteraci CZ = —0,004 a
C2 = 0,0095.
Opét vypocitame jiz zndmé nam parametry:

2G, c?

t:? = —————V?=0,1519 2.7.6
Y pFo(wR)? o ( )
2 Ca i72
ti = ——V?=-00145 (2.7.7)
A mame hotovy potiebny vykon vole na cestovnim rezimu:
0.1pF (wR)?
Nyotr = M0y, sz = 735,4 hp (2.7.8)

Pti casové spottebe 155 kg/h, coz je Q, najdeme spotiebu na jeden kilometr cesty
Q 155

q-= 7(; = m = 0.62 kg/km (279)
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2.8.Vypocet tézisti

Byla pouzita souradnicovéa soustava, coZ je ukazané na obrazku 2.8.1, kde osa Y se rovna
0 na Urovni podlahy vrtulniku. Stejna soufadnicova soustava bude se pouzivat i dale pfi
vypoétech. V tabulce 2.8.1 je uvedené hmotnosti s polohami t€Zist' pro soucasti vrtulniku

s nasledujicim vypocétem polohy tézisti vrtulniku pro pfipad maximalniho zatizeni. [1][13][14]

Obrazek 2.8.1 — Souradnicova soustava

Tabulka 2.8.1 — Soucasti vrtulniku

Soutst Hmotnost m, Poloha tézisti | Poloha tézisti mX. kgm mY. kgm
kg X, m y, m
Ocasni nosnik 10 -3,2 1,3 -32 13
Kryt 14,6 -0,52 1,77 -7,592 25,842
Trup 615,2 0,04 14 24,608 861,28
VOP 31 -6,1 2,6 -18,91 8,06
SOP 55 -5,9 2 -32,45 11
Podvozek 20,7 0,7 -0,4 14,49 -8,28
Hlavni reduktor 1204 0,01 1,85 1,204 222,74
Ocasni reduktor 79 -5,9 1,3 -46,61 10,27
Olej 10,5 0,2 1,65 21 17,325
Motor 1315 -0,52 18 -68,38 236,7
Akumulator 15 -0,41 1,55 -6,15 23,25
Palivova nadrz 20 0,71 -0,16 14,2 -3,2
Elektronika 21 0,74 1,6 15,54 33,6
Hlava NR+NR 110,2 0,01 2,3 1,102 253,46
Fenestron 30,1 -5,9 13 -177,59 39,13
Sedacky pilotu 70 2,1 0,7 147 49
Sedéacky piedni 45 13 0,7 58,5 315
Sedacky zadni 45 -0,05 0,7 -2,25 31,5
Palivo 767,3 0,55 -0,15 422,015 -115,095
Piloti 154 2,1 0,75 3234 1155
Ptedni cestujici 154 1,3 0,75 200,2 115,5
Zadni cestujici 154 -0,05 0,75 -1,7 115,55
Zavazadla 70 -1,1 0,7 =17 49
Suma X 2595 747,727 2136,582
X=Emx/IZm 0,288141
Y=Zmy/Em 0,823346
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vvvvv

Xp=0,005-D=0,052m
Maximalni ptedni:

Xmp=0,03-D=0,31 m
Maximalni zadni:

Xmz=-0,01-D=-0,1m

WOV W

maximalni pfedni poloha.
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2.9.Vysledky
Vysledky vypoctu kapitoly 2 jsou uvedené v tabulce 2.9.1. Parametry, coz nebylo

moznym urCit vypoftem v ramci predbézného navrhu jsou vzaty z statické parametra

existujicich vrtulnik v zdroje [14]. Na obrdzku 2.9.1 je pfedbézné uspoiadani sedadel a

rozméry kabiny.

Tabulka 2.9.1- Parametry vrtulniku

430

Obrézek 2.9.1 — Rozméry kabiny
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Ne Parametr Oznaceni | Hodnota |
Vrtulnik
1 Vzletova hmotnost Myzi 2595 kg
2 Hmotnost paliva mp 767,3 kg
3 Vykon motorti N 631 kwit
4 Spotieba motoru Ceo 0,376 kg/kWtH
5 | Uhel naklon&ni rotort g 45 grad
6 Vertikalni poloha t&zisté Yo 0,82 m
Rotory
7 Primér D 104 m
8 Soucinitel plnéni c 0,0653 -
9 Obvodova rychlost na konci listl (®R) 220 m/s
10 Soucinitel kompenzaci mavani k 0,59 -
11 Vzdalenost vztlakovych zavést X 0,1 -
List
12 Pocet listi z 4 -
13 Z0zeni listu n 1 -
14 | Hmotnostni charakteristika Yo 4.7 -
Trup
15 Druh trupu - -
16 Délka trupu L 10.4 m
17 | Plocha stiedniho fezu S 2.98 m?
18 Odporové charakteristika >CyS 15 m?
VVodorovna ocasni plocha
19 Rameno vodorovné ocasni plochy Lst 5 m
20 | Plocha stabilizatoru St 1.3 m?
21 Uhel nastaveni stabilizatoru st -3 grad
£
%0 2 o4
—_— R
L7 )
5 N
K \F ]
~F
600 2040




3. Aerodynamicky vypocet rotoru.

V této kapitole bude udé€lan vypocet aerodynamickych parametri nosného rotoru. Na
zacatku bude vypocitan uhel zkrouceni listu, coz se pouzivd pro zmenseni soucinitele tahu a
pro vylouceni aeroelastickych jevu na vétSich pomérnych polomérech, kde jsou velké obvodové
rychlosti. Pak bude ud€lano srovnavani vysledkl experimentu pro rotor se jiz znamymi
parametry s vypoctem tohoto rotoru metodou vykladanou v této kapitole. To se d€la pro zjisténi
spravnosti metody. Zvolime aerodynamicky profil NACA 23012 kvuli tomu, ze je to jiz znamy

profil pro listy nosného rotoru. [15][16]

3.1.Vypocet zkrouceni listu
Vypocet ztrat v oblasti hlavy rotoru a na konci rotoru, predpoklddame ze hlava ma

polomérr, = 0,25:

8 _ r2 (3.1.1)

x=1-

Vypocet parametru Cy7 — soucinitel vztlaku na relativnim poloméru r=0,7:

3C;
Cy = : (3.1.2)
7 07%X
a predpokladame, ze Cy7= Cy=const.
Vypocet indukované rychlosti
_ 1
Vig = §O'7Cy77"_ (313)

Obrazek 3.1.1 — Dynamické, kinematické a geometrické parametry rezu listu
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po = 57,3? (3.1.4)

Konecné se vypocita geometrické zkrouceni, které je na obrazku

Ag° (r)=p¢(r)- BoIT=1. (3.1.5)

3,5

3

2,5

2

o 1,5
S

< 1

0,5

0

0 0,2
-0,5

r

Obrazek 3.1.2 — Geometrické zkrouceni listu

3.2.Vypocet soucinitele tahu a momentu
Na zacatku se nachazi uhel celkovy nastaveni listu v kofenovou ¢asti listu:

(7)) = @3 + Ap° (3.2.1)

Cy “=0.1 (rad)=5.6(stupiit)* — sklon vztlakovou ¢ary bez stladitelnost vzduchu.

Cy* s ohledem na stlacitelnost vzduchu pak je vyjadiena rovnici

ce Cras (3.2.2)
Ve T VT2 -
kde M - Machovo ¢islo, a — rychlost zvuku (MSA H=0 m)
R
=0t (3.2.3)
a a

Bezrozmérna hodnota indukovanou rychlosti

C5 ’ 32T
_ VaS e
=2 1 -1, 2.4
Vi=gg 0% + ¢ (3.2.4)

kde Uhel ¢°. se pouziva v radianech.
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Tento vzorec je ovSem vzorcem teoretickym se zavedenymi opravami podle vysledku
experimentt. Jeho ur¢itym nedostatkem je skute¢nost, ze predpoklada, Ze indukovana rychlost
se po poloméru méni linearné, co neni v souladu s realitou.

Uhel piitékani :

17
Bo = 57.3?1 (3.2.5)
Uhel ndbéhu
ad = pe — Be (3.2.6)

Nasledné pokracuje vypocet souéinitele tahu a momentu, také podle obrazku 2, ktery

ukazuje, ze kazda ¢ast listu vytvaii své odporové a tahove sily.

Derivace souc¢initele tahu podle poloméru:

dCr _
W = CyO' TZ (327)
Derivace indikovaného komponentu soucinitele momentu
dmk o
(F)l = CyO' 72 V1 (328)
Profilova komponenta
dmk 3
L2 3 2.
( 77 )2 Cyor (3.2.9)
Suma
dmk dmk dmk
= 3.2.10
ar (df)1+<df>2 (3.2.10)
Utinnost je zavislosti od uhlu nastaveni listu na relativnim radiuse 1no=F(¢°7).
1¢3?
=— 3.2.11
No 2 my, ( )

Tak pfi porovnani vysledkli vypoctu podle experimentu s podminkami priméru D=2m,
zazeni listu n*=3.5, poctu listu z=3, soucinitele plnosti 6=0.105, zkrouceni Agp=4.5°.
Srovnavani je na obrazku 3.2.1.
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0,015
0,01

0,005

0 0,0005 0,001 0,0015 0,002 0,0025 0,003 0,0035 0,004
mk

Vypocet Experiment

Obrézek 3.2.1 — Srovndvadni vysledkii vypoctu a experemintu

Jak lze vidét z obrazku 4, metoda dava dobré vysledky, ale jsou problémy s vypoctem
indukované rychlosti, a proto je problémem vypocet hodnot pro moc malé uhly, kde se objevuji
zaporné hodnoty uhlu nastaveni, co neni spravné pro vypocet vlastnosti vrtule na velkych
rozsazich uhlu nastaveni. Lze fict, Ze kdyz metoda je fungujici pro tak zvané vrtulnikové rotory,
tak to bude spravné vypoéitat i pro pevnou vrtuli, a proto pro posledni druh nejsou porovnani
S experimentem.

Byli nalezeny polary nosného rotoru, geometrické parametry kterého byli vypoctené
v ptedchozi kapitole (obrazek 3.2.2) . A taky je uveden graf zavislosti soucinitele tahu na thlu
nastaveni listu (obrézek 3.2.3).

0,06
0,05
0,04

J 0,03
0,02

0,01

0 0,002 0,004 0,006 0,008 0,01

my

Obréazek 3.2.2 — Polara nosného rotoru
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¢;°

Obréazek 3.2.3 — Zavislost soucinitele tahu na whlu nastaveni na pomérném poloméru 0.7
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4. Upresnény vypocet potiebnych vykoni

4.1.Vypocet podélné vyvazeni

Obrézek 4.1.1-Sily pusobici na vrtulnik

Na obrazku 1 jsou uvedeny sily ptisobici na vrtulnik pfi dopfedném rovnovazném letu.
Uvedena oznaceni veli¢in a postup feSeni podélného vyvazeni vrtulniku je zachovano
s respektem k pouzité literatuie. [17-19]

Piijaté indexy jsou nasledujici: e — ekvivalentni, VOP — vodorovna ocasni plocha, f —trup
(angl. ,,fuselage*‘). Oznaceni soufadnicovych soustav: X, y — vrtulnikova souradnicové soustava,
Xa, Ya — aerodynamickd soufadnicovéd soustava, Xg, Yg — zemé&pisnd soufadnicova soustava.
Nadale budou vyuzity zkratky — NR (nosny rotor), VR (vyrovnavajici rotor).

Pomoci diagramu sil plisobicich na vrtulnik, které jsou znazornény vyse na obrazku 1,
piSeme rovnice podélného vyvézeni:

—H + (Yr + Yyop) " sina — (Xf + Xy0p) - cOSa@ — G sind = 0;
T + (Y + Yyop) - cosa + (Xf + Xyop) - sina — G cos 9 = 0;

H(yr 4+ Ay) =T xr + Myp — Ypop * Lyyop = 0. (4.1.1)

Za predpokladu nasledujicich hodnot,
(Y + Yoop) = 0,
(Xf + Xvop) "cosa = X,
(Xf + Xvop) sina = 0,
sind =9,
costy =1,
Ve =y +AyuH =Ta,,

muZzeme napsat rovnici nasledovné:
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—Ta, — GO — X; = 0;
T—G =0; (4.1.2)
Talye - T - xT + sz - Y‘VOP " L‘UOp == 0

Stejné tak za predpokladu,

9=0+aq,

a=a,+ ¢,

a; = a1 — @1
ziskame
—Tay — G9 — Xp = —T(aye — 1) — GO + a + P7) — Xp = —T0 — G (L + ay -
01+ tag. — ﬁ) =0

a soustavu rovnic mizeme zapsat nasledovng¢:

Xr
9=(E+ale+ae>;
T =G;

Tarye = Txr + Myp — Yyop " Lyop = 0

(4.1.3)

kde
1

Cr
ac
Do prvni rovnice soustavy (4.1.3) dosadime vySe uvedeny vztah pro a,, a nasledné z ni

vyjadiime vztah pro a,:

Xy 4 21 3 24 s 4Cy
Oe = —— — - S = e -
G 1 2 3 2 [(2 ) aa] (4-1-4)
(1-72)(1+3w)
Se znalosti a, a s pouzitim vyrazu (4.1.4) ze vztahu A, = p-a, — " CZMZ teorie
H e
impulst, ziskdm nésledujici rovnici pro stanoveni A,:
X 2 3
f H 2
e=ul-S g Ciz-1)a
G 1 3 2 ¢
(1-712)(1-3w)
(4.1.5)

Koeficient konecnych ztrat hlavniho rotoru za letu s horizontalni slozkou rychlosti
odpovida
Kk = 0,94.
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Lze zavést relativni oznacenti:

f:(l‘%uz)(”%uz).aw; o

V tomto ptipad¢ vzorce pro a, (4.1.4) a A, (4.1.5) lze napsat ve tvaru:
a, =A+el,, (4.1.7)

Ao = - (A+ed,) — (4.1.8)

Cr
4ic[u2 + 22

V prvni aproximaci nastavime K., = 1a X; = Xj,. Resenim rovnice (4.1.8) ziskame A,
apomoci vztahu (4.1.7) dopoéteme a,. Nize uvedenymi vztahy vypocteme nasledujici hodnoty:

Pe) Age, A1) ble' Pg-

Cr_ 1
pe =380 (4.1.9)

1 +7u

1 ¢
Qoe = Yo " A [gle + Te(l + HZ)]} (4.1.10)
=2u(d +4 1
ale - I"l( e 3 ¢e) 1 _ u_z; (4111)
2

b 4 1
1e — 5 H Qoe H 4112
3 1 +%u2 ( )
Pk = Qe + k " Age + Ay (4113)

Déle z posledni rovnice soustavy (4.1.3) najdeme thel odchylky sikmé desky. Predbézné

vypocteme y, = yr + Ay:

! R, L, Cr-
Ay =2z =Ttz g~ 01257 Y
2a, 2a, o
paoobRgz poaoobR;;r vazlg 1
= :A :A ,C = :—C ,
=, 2I,, Yoo = R po(wR)2,nRE, AT
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RTLTE EDTLTU

Ye = Y1 + 20, =yr+2 Cro 70 (4.1.14)
Z posledni rovnici soustavy (4.1.3) mame
i = L My~ Yoy, Lugy) = 0 (4.1.15)
Ye el PO
Taky jsou zndme rovniciproa, a a
Ay = A1 — P, @ = e + Py
Kvuli tomu, ze
_ b; —ka,
P = _kﬁ — D1k, (D, = 0),
o = B Dy (4116
a=a, — k% — D k. (4.1.17)
Nahrazenim (4.1.16) do (4.1.15) ziskdme
A Bt K e — My — Yoy - Lygy) = O (4.1.18)
Ve 1+ k2 Ye * T f vop vop
Podivame se na Mz v Yyop * Lyops
omy
Mzs = mgys q S¢ - Ly, mzfo+ﬁaf,af =a+te¢
f
Pfijmeme
Mz,
myy, = —0,005, ——= = 0,08595.
fo
Déle se budeme vénovat nasledujicim veli¢inam:
omy
Mzr = |mzp + oa; (a +¢&)|q -Srly, (4.1.19)
Mz,,, = —Yoop * Lvop = (4.1.20)
~kyop * @oop (@ + Evop = Ayop )q * Svop * Lvop:
Predpokladame k., * ayop = 3,
Adyop = 0,5% (4.1.21)

Vylouceni z (4.1.18) Mzs, Yyop, Lyop, @, Aty pOmMoci (4.1.19),( 4.1.20),( 4.1.17) a
(4.1.21) ziskame
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1

K =

pV21 (ame

T a(lf

Dy [1‘2yeT

a10+kby,
1+ k2

pVi1 omy,
-z + SeL
2y0 T Kmeo day & | ortr
Cr
- kvopavop (gvop - 0:5 E) Svovaop
N <6mzf
aaf
b; —ka
e el
1+ k?

<, . pVi1 .
Cast T Ize pievést do tvaru

e

pv2 1 3 pv2 ,le

2Ye T 2y, CrpV?mR3y’

nadale budeme pouzivat nasledujici oznaceni

—_ Svop Lvop
YeRZ,

Pak (4.1.22) Ize napsat jako

1 {xT
K= —
2 amz _ y
3 aye+kby,
1+ k?
2
H omzr \__
- kvopavopgvopuvop
amzf _ -
+ ( aaf Ur — kvopavop ’ uvop) <ae

ble_kae 1
"‘W)l‘i"

Uvedeme nasledujici zapisy:

amzf _ -
Ur — kvopavop *Uyops

m

aaf
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Sfo - kvopavop ’ Svovaop)]

vop vopUvop }

b
Ye

(4.1.22)

Sfo - kvopavop ) Svovaop> <ae

(4.1.23)

(4.1.24)

(4.1.25)



ame . -
By =|mgs + 6af & | Ur — KyopQuopEvopUvop;

1 a10+kby, by, — ka,,
Cm = Ekvopavopuvopf 1= W: f2 = kW;
u? u?
f3 =C_[Bm+Am(ae_f2)]: fa =Dy (1_C_Am>-
T T

Pak lze (4.1.24) napsat ve tvaru:
= xr/Ye —f1—Cn—f3 :fl +Cn+ /3 +xT/ye

fa fa fa (4.1.26)

= k(xy = 0) + Ak.

Déle jsou ay, a, 9, A a 9, vypodteny podle vzorci:

a; = f1 + Dik; (4.1.27)
a=a,— f; — Dik; (4.1.28)
9=0+a (4.1.29)
A= Ae — u(fz + Dyk); (4.1.30)
=V a—2A (4.1.31)

Poté mizeme provést druhou a daldi aproximace suvedenim K, =K, (ar) a

kvop Ayop = kvop Ayop (af)'

Grafy téchto funkci pievzaté z prace 4 jsou znazornény na obrazcich 4.1.2 2 4.1.3.

3 oA I
a2}

20
N z 1,8 :

2 \\ 1,6 /

vd

S
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N \\
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/
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%

1,2 —1t—

N

e
—

/
A
—

\ I\

98|
)0“

4
Q4 -

|
-4 -12-10-8 -6 -4 2 0 2 4 6 8 [0 {2 /-7oc;’

Q

Obrézek 4.1.2 - Zavislost K, , = Kq,(ay)
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Kvou L vop

o

A g

=20 10 0 10 20
Obrazek 4.1.3 — Zavislost kyopuop = Kvop@op(af)-
Pfi rezimu viseni vrtulniku je p=0 a z vzorct (4.1.10) — (4.1.11) Ize napsat
1 ®
aoe = yOA (5/13 + Te) ) ale = 0, ble = 0
Déale A =Vsina -9, odkud V=0 A= -9, 1, =1 — u@p;,z ¢ehoZplyne 1 = 1,.
Na viseni plati 2 = 1, = -9,.

Podle vztahu teorie impulsi 9, = % \/EKT, tedy

1 ,CT
—1=—- L 4.1.32
lo=21 > | ( )

Kde k = 0,92 podle Jurieva. Pfi p =0 C; = ao (% Ae + §<pe) , odkud vezmeme v Gvahu

cr 1 /c
P =3 éJ”Z % (4.1.33)
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4.2.Vypocet potiebného vykonu

Pted vypoctem letovych charakteristik se vypocitaji vyvazovaci hodnoty pro zadany

rezim letu. [17-19]

Pro danou letovou nadmotskou vysku je nejprve urcen kriticky soucinitel tahu C,:

kde

t0
)
A

N

3
Q

)

C=—
‘ ApO(WR)21TR2
kde m - hmotnost letadla, g - tihové zrychleni, p,- hustota ve vysce 0 m podle MSA, A-relativni

hustota, WR = 220 m/s- koncova rychlost listli, R-polomér rotoru, C,- soucinitel tahu podle p,,.

Cﬁ kr

g3

Obréazek 4.2.1 — Kriticky soucinitel tahu v zavislosti od postupového poméru
Pak po grafu na obrazku 4.2.1 se vypocita pkr — Kriticka relativni rychlost—postupovy

pom¢ér, z ¢eho bude ur€ena kriticka rychlost

Vier = UgrWR

Celkovéa hodnota potiebného vykonu:
Nyotr = Np + N; + Ny,

N,,- ztrata vykonu na odpor listi (profilovy vykon), N;- ztrata vykonu na indukovany
odpor (indukovany vykon), N - ztrata vykonu na odpor trupu (odporovy vykon).

Profilovy vykon:
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m,

Np =—ACCy,
Cr

soudinitel C:

_ po(WR)>mR?

¢ 2

PR ve . . m - v .
Pomér soucinitele momentu k souciniteli tahu c_p je zobrazen na grafu 4.2.2 nize jako
T

Ct

L, . m m -
zavislost £ = =L (=, a,, V)
Cr Cr o
& | WR=220 m/s
924 et !
: i
: !
~ !
g20— ~ N”""— —
20 ol
V=05
Q16 20" |-30° —
g2 i
A
00k - =
0 E',z
) . mp
Obrazek 4.2.2 — Zavislost —
Cr
Indukovany vykon:

Ni = Acml,

kde soucinitel indukovaného vykonu m; se vypocita podle relativni rychlosti letu V:
> L -
m; = m[,prl V> 0,15

1 Cr . _
m; Crl ?,prl V <0,15

lzﬁ

Soucinitel I je soucinitelem indukce a je zobrazen na grafu 4.2.3 nize. Je zavisli na

rychlosti letu, uhlu nabéhu, soucinitell tahu plnéni a taky tvaru listu.
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—— - 0

Obréazek 4.2.3 — Zavislost soucinitele indukci I na pomérné rychlosti letu

Odporovy vykon:
N, = ACm,,

kde soucinitel odporového vykonu m, je

mx:Kaf V;

soucinitel K¢ se hleda podle tvaru trupu vrtulnik, a ay = a + &¢. V naSem piipad¢ se jedna o

trup odpovidajici svym tvarem trupu Cislo 1 (obrazek 4.2.4).

3 24 7
1 2= P4
: 20 A
\\\\ . 18 A / ;3
; VAN 16 — / .
N \‘\ val |1/ /__/ '
i
= Egé 1,2 —:— é/_’/// |
T Tosl T 1!

|
“14 -12-10-8 -6 -4 2 0 2 4 6 8 0 {2 /4/0!.;'

Obrazek 4.2.4 — Vliv tvaru trupu na odpor — soucinitel K¢
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4.3.Vypocet vyuzitelného vykonu

Vyuzitelny vykon se vypocita podle vzorce:
N =N mfZ"

kde N,, —vykon motoru, &5 — sumarni soucinitel pouZiti motoru

$s = &)

kde ¢ = 0,93 koeficient ztraty vykonu pfi pfenosu a pohonu jednotek, &,,.—koeficient ztraty

vykonu na pohon vyrovnavajiciho rotoru:

$or =1 =N,y
= er T er(l"‘)
N,.=—=N =0)=—————.
vr N vr (l’l' )er (M — O)

Ryr _ Myz1g

Sou¢initel N,,,-(u = 0) se nachazi na grafu na obrazku 4.3.1, kde R, = = ap =%

A7 = Nur ——yor
er' Moot \ \ : Nosny rotor
\ \ {-p=20dPa  wWR=200m/s
aie N 2-p=30dPa  wR=2(0 m/s
N N 3-p:40dra  WR=220m/s
\ \ Y-p=50dpa wWR=220m/3
012 N NS |5-p:60dPa__wiR:-220m/s
3
005 \ \X\ B
=
004 . e
_\
O

906 Q10 oth Q18 g2 Q% g3 R,k

Obréazek 4.3.1- Zavislost pomérného vykonu VR na poloméru VR

Hodnota —22%)_ s nachézi podle obrazku 4.3.2:
Nyr(u=0)
A-/vr(/’_,o -T
Yo e
98
97 \\

\
o Il L
: N\

Kt
-
]

N/ |

O

)
N

-

o

Ql .. 02" @3 M

”

Obrézek 4.3.2 — Graf pro hodnotu Nori)_
Ny (u=0)
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Vykon motoru:
Ny = 0'9valeHNVNt
Pomérné zmény vykonu motoru v zavislosti na vySce Ny, rychlosti letu N, a teploté

vzduchu N, jsou uvedeny nize na obrazcich 4.3.3-4.3.5, 0,9 — je soudinitel, odpovidajici
stupni skrceni motoru

Ny
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Obrézek 4.3.3 — Graf zdvislosti zmén vykonu a spotieby paliva od vysky letu
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Obrazek 4.3.4 — Graf zavislosti zmén vykonu a spotieby paliva od vysky letu od rychlosti letu
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Obrazek 4.3.5 — Graf zdvislosti zmén vykonu a spotieby paliva od vysky letu a teploty

4.4 . Vypocet letovych vlastnosti pri vzletu

Specificky vykon potiebny pro viseni vrtulniku mimo vliv vzdusného polstaie, lze urcit
podle vzorce

- _ pT
N, = 0,00374T (0,195 7;)
T_T_ 1
G 1-AT

kde AT — je potiebné relativni zvy$eni tahu nosného rotoru pro prekonavani odporu trupu AT I
a odporu vodorovnych ocasni ploch AT ,,,;:

AT = AT ; + AT

AT ; = 0,238S f r

AT 4op = 1,38S 5y
_ Star

Snr = R
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kde S¢ .- plocha projekce trupu pod plochou nosného rotoru,

kde S,,,— plocha VOP. [12]
Stoupaci rychlost
1560
yT T ’
kde AN je piebytek specifického vykonu:
~ N ~
AN = m,,Zg & — Ny

4.5.Vypocet letovych vlastnosti pii horizontalnim letu

Hodnota maximalni stoupaci rychlosti:
ANmax

)
My, 9

Vymax -

kde ANpqx = max (N — Npor). [12]

Nasledné se vypocita soucinitel stupné skrceni motoru:

_ N,
N = -
valeHNVNth

otr

Déle bude stanovena mérna spotieba paliva
Ce = Ceo C:eHCTeVCTeI:CTeN
v z4vislosti na vysce C,p, rychlosti letu C,,, teploté vzduchu C,, a také rezimu letu C,py

jsou zobrazeny na obr. 4.3.3-4.3.5a4.5.1.

Cen \
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Obrézek 4.5.1 — Graf zavislosti zmény spotieby paliva na vysce letu, rychlosti a od stupné Skrceni motoru
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Hodinova spotteba Q a kilometrovéa spotieba q paliva:

N. C
Q=== kg/h
N, C
q= ”‘;{f 2 kg/h

Nasledné se vypocita dolet L,y,,, a doba letu T, .

0,85m,,,;;
_ paliva km

max —
Gmin

_ 0t85mpaliva

max — )
Qmin

4.6.Vysledky
Z hlediska nejcastéjsiho 1étani vrtulniki v nadmotskych vyskach 0-1000 km, volime

vyvazovaci hodnoty pro vysku 0 m podle podminek MSA v souvislosti s CS-23.
Byla provedena kontrola grafti podle zdroje [7] a tvar grafu odpovida skute¢nosti, coz

Vv etapé predbézného navrhu je uspokojivy vysledek.
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Obrazek 4.6.1 — Graf vhlu kolektivniho nastaveni listii
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Uhel klopeni v, °
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Obrazek 4.6.2 — Graf thlu klopeni
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Obrazek 4.6.3 — Graf naklonéni sikmé desky
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Obréazek 4.6.4 — Hodinova spotieba paliva
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Obréazek 4.6.5 — Kilometrova spotieba paliva
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Obrézek 4.6.6 — Graf vykonui
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Tabulka 4.6.1- Vysledky vypoctu pro vysku 0 m, MSA

v,km/h 0 50 100 150 200 250 300
v, m/s 0 13,8889 27,7778 41,6667 55,5556 69,4444 83,3333
Il 0 0,0631 0,1263 0,1894 0,2525 0,3157 0,3788
Ae -0,0524 -0,0377 -0,0277 -0,0335 -0,054 -0,0959 -0,1803
ae, ° 0 -1,3868 -3,2521 -5,9629 -9,9256 -15,9365 -26,3149
de, ° 9,256 7,9446 6,9694 7,2444 8,5763 11,3013 16,6622
ale, ° 6,1712 5,9876 5,8292 5,8068 5,8683 5,9972 6,2018
ale,® 0 1,0668 1,9608 2,9844 4,35 6,3623 9,6998
ble,° 0 0,503 0,9736 1,4405 1,9148 2,4043 2,9225
ok, ° 11,5971 10,1773 9,1086 9,3705 10,7385 13,5396 19,0212
X ° 0 -1,7305 -2,4412 -3,418 -4,929 -7,3888 -11,8194
al,° 0 -1,5843 -1,7812 -2,2828 -3,3287 -5,3115 -9,2549
bl,° 0 -0,0938 -0,136 -0,2376 -0,4834 -1,001 -2,0772
v, ° 0 1,2643 0,4899 -0,6957 -2,2469 -4,2627 -7,3602
a,’ 0 1,2643 0,4899 -0,6957 -2,2469 -4,2627 -7,3602
A -0,0524 -0,0348 -0,0195 -0,0161 -0,0202 -0,0315 -0,055
Vi 0,0524 0,0362 0,0206 0,0138 0,0103 0,0081 0,0063
Tabulka 4.6.2 — Vysledky vypoctu pro vysku 1000 m, MSA
v.km/h 0 50 100 150 200 250 300
v. m/s 0 13.8889 27.7778 41.6667 55.5556 69.4444 83.3333
Il 0 0.0631 0.1263 0.1894 0.2525 0.3157 0.3788
Ae -0.055 -0.0407 -0.0299 -0.0349 -0.0539 -0.092 -0.1637
ae.’ 0 -1.4599 -3.3222 -5.9364 -9.6497 -15.0737 -23.6812
de.’ 9.9685 8.6818 7.6282 7.8138 9.0085 11.4338 15.886
ale. ° 6.1432 5.9786 5.8229 5.7885 5.8255 5.912 6.0342
ale.” 0 1.1697 2.1526 3.2482 4.6554 6.6281 9.6334
ble." 0 0.5022 0.9725 1.436 1.9008 2.3701 2.8436
ok. ° 12.293 10.9092 9.7637 9.929 11.1455 13.6219 18.1461
X-° 0 -1.778 -2.5165 -3.4816 -4.9052 -7.1166 -10.7838
al.® 0 -1.5795 -1.7523 -2.1844 -3.0727 -4.721 -7.7853
bl.° 0 -0.1394 -0.2207 -0.3564 -0.6274 -1.1427 -2.1068
v.° 0 1.2893 0.5827 -0.5038 -1.9216 -3.7246 -6.2625
a. ° 0 1.2893 0.5827 -0.5038 -1.9216 -3.7246 -6.2625
A -0.055 -0.0376 -0.0213 -0.0169 -0.0198 -0.0294 -0.0485
\'A 0.055 0.0391 0.0226 0.0152 0.0114 0.0089 0.0071
Tabulka 4.6.3 — Vysledky vypoctu pro vysku 2000 m, MSA
v.km/h 0 50 100 150 200 250 300
v.m/s 0 13.8889 27.7778 41.6667 55.5556 69.4444 83.3333
U 0 0.0631 0.1263 0.1894 0.2525 0.3157 0.3788
Ae -0.0578 -0.0438 -0.0324 -0.0365 -0.0543 -0.0895 -0.1525
ae. ’ 0 -1.5461 -3.425 -5.9716 -9.4887 -14.4549 -21.865
de. ’ 10.7488 9.4896 8.363 8.4636 9.5391 11.7207 15.5404
ale. ° 6.1163 5.969 5.8174 5.7733 5.7907 5.8446 5.9127
ale.” 0 1.2831 2.3663 3.5456 5.0107 6.9761 9.7806
ble.” 0 0.5014 0.9716 1.4322 1.8895 2.3431 2.7863
ok. ° 13.0574 11.7113 10.4953 10.5699 11.6555 13.869 17.7289
X-° 0 -1.831 -2.605 -3.5709 -4.9324 -6.9548 -10.1031
al.’ 0 -1.5752 -1.727 -2.0995 -2.8548 -4.2319 -6.68
bl.° 0 -0.1896 -0.3149 -0.4893 -0.7913 -1.315 -2.2137
v.° 0 1.3123 0.6683 -0.3265 -1.6233 -3.2468 -5.4044
a. ° 0 1.3123 0.6683 -0.3265 -1.6233 -3.2468 -5.4044
A -0.0578 -0.0407 -0.0234 -0.0179 -0.0197 -0.0278 -0.0437
Vi 0.0578 0.0421 0.0248 0.0168 0.0125 0.0099 0.0079
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Tabulka 4.6.4 — Vysledky vypoctu pro vysku 3000 m, MSA

v.km/h 0 50 100 150 200 250 300
v. m/s 0 13.8889 27.7778 41.6667 55.5556 69.4444 83.3333
Il 0 0.0631 0.1263 0.1894 0.2525 0.3157 0.3788
Ae -0.0608 -0.0473 -0.0352 -0.0386 -0.0555 -0.0883 -0.1448
ae.’ 0 -1.6497 -3.567 -6.0732 -9.438 -14.0389 -20.5683
de.” 11.633 10.4045 9.2098 9.2268 10.1953 12.1719 15.5117
ale.* 6.0897 5.9587 5.8123 5.7604 5.7615 5.7895 5.8186
ale.® 0 1.4124 2.6123 3.8915 5.4338 7.4222 10.1075
ble.” 0 0.5006 0.9708 1.429 1.88 2.321 2.742
ok. ° 13.9259 12.6202 11.339 11.3254 12.2946 14.2876 17.6447
X ° 0 -1.892 -2.7112 -3.6907 -5.0114 -6.8888 -9.6567
al.’ 0 -1.5713 -1.7042 -2.0239 -2.6635 -3.8118 -5.7874
bl.° 0 -0.2468 -0.4232 -0.6431 -0.9836 -1.5266 -2.3896
v.° 0 1.3339 0.7495 -0.1577 -1.3406 -2.8049 -4.6734
a.’ 0 1.3339 0.7495 -0.1577 -1.3406 -2.8049 -4.6734
A -0.0608 -0.044 -0.0257 -0.0191 -0.0198 -0.0264 -0.0397
Vi 0.0608 0.0455 0.0274 0.0185 0.0139 0.0109 0.0088
Tabulka 4.6.5 — Vysledky vypoctu pro vysku 4000 m, MSA
v.km/h 0 50 100 150 200 250 300
v. m/s 0 13.8889 27.7778 41.6667 55.5556 69.4444 83.3333
Il 0 0.0631 0.1263 0.1894 0.2525 0.3157 0.3788
Ae -0.0641 -0.051 -0.0384 -0.0412 -0.0572 -0.0883 -0.1402
ae.’ 0 -1.7699 -3.7481 -6.2434 -9.5023 -13.826 -19.712
de.” 12.6097 11.4141 10.1591 10.0963 10.9722 12.7817 15.7576
ale. ° 6.0641 5.9478 5.8077 5.7497 5.7378 5.7455 5.7467
ale.” 0 1.556 2.8881 4.2828 5.9212 7.9614 10.5927
ble.” 0 0.4997 0.97 1.4264 1.8722 2.3034 2.7081
ok. ° 14.8876 13.6233 12.2856 12.1886 13.0575 14.8715 17.8482
X-° 0 -1.9604 -2.834 -3.8399 -5.1415 -6.916 -9.4095
al.® 0 -1.5677 -1.6841 -1.9588 -2.5007 -3.4603 -5.0715
bl.° 0 -0.3103 -0.5445 -0.8163 -1.2026 -1.7757 -2.6271
v.° 0 1.3538 0.8242 -0.0019 -1.0805 -2.4053 -4.0484
a. ’ 0 1.3538 0.8242 -0.0019 -1.0805 -2.4053 -4.0484
A -0.0641 -0.0475 -0.0283 -0.0205 -0.0201 -0.0254 -0.0366
\'A 0.0641 0.049 0.0301 0.0205 0.0154 0.0121 0.0098
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Obrézek 4.6.7 — Graf potiebnych a vyuZitelnych vykoni v zavislosti na vysce a rychlosti letu

Po zpracovani hodnot jsou kone¢né¢ hodnoty letovych vlastnosti naseho vrtulniku
uvedeny v nasledujici tabulce. Obrazky 4.6.1 — 4.6.3 ukazuji vyvazovaci vlastnosti vrtulniku,
které jsou dobré ohledné informaci ve zdroje []. Taky jsou uvedené grafy spotieby na obrazcich
4.6.4-4.6.5 v zavislosti na rychlosti letu. Obrazek 4.6.6 ukazuje grafy druhti vykonu pro vysku
letu 0 m podle MSA, a obrazek 4.6.7 zobrazuje grafy potfebného a vyuzitelného vykonu pro
vysky 0-4000 m podle MSA. V tabulkach 4.6.1 — 4.6.5 jsou vypoc¢tené hodnoty.

Tabulka 4.6.6 — Letové vlastnosti

Trvalost letu 4.75 hodiny
Dolet 647 km
Maximalni stoupaci rychlost pii dopfedném letu 12.5m/s
Stoupaci rychlost pfi V=0 km/h 8,5 m/s
Dostup prakticky 5500 m
Dostup staticky 3200 m
Cestovni rychlost 240 kmh
Ekonomicka rychlost 120 kmh
Maximalni rychlost 260 kmh
Vne 297 kmh
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5. Aerodynamicky vypocet ocasniho nosniku

5.1.Pouziti aerodynamickych zarizeni na ocasnim nosniku vrtulniku

V této Casti prace se zvazuje moznost pouziti dodatecnych aerodynamickych zatizeni na
ocasnim nosniku valcového prafezu vrtulniku. S jejich pomoci je mozné dostat bo¢ni silu, ¢imz
1ze zmensit tahovou silu vyrovnavajiciho rotoru, a tim i vykon. Dale se budu zabyvat odhadem
ucinnosti instalace kapotaze, aerodynamické desky — hiebene, a také turbulatorti na jedné ze
stran ocasniho nosniku. Pii vypoétech byl pouzit software CFD a Matlab. Pfi projektovani
tuhych modelt byl pouzit CAD software.

Jednou z hlavnich metod feSeni problému vyrovnavani reakéniho momentu u
jednorotorovych vrtulnikti je pouziti ocasniho rotoru. Existuje v8ak fada ptipadi, kdy mize
dojit k nedostate¢nému tahu ocasniho rotoru, coz mize zpusobit krizovou situaci. Rezim viseni
je z hlediska zatizeni ocasniho rotoru nejobtiznéj§im letovym rezimem, jelikoz b&hem
dopiedného letu mohou dostupné vertikalni ocasni plochy vrtulniku vytvofit dalsi silu, ktera
bude pusobit proti reak¢nimu tocivému momentu.

Myslenka pouziti dalSich aerodynamickych zatizeni, zejména desek, vznikla v dasledku
skutecnosti, ze pii viseni vrtulniku ocasni nosnik je umistén pfimo v oblasti intenzivniho
indukovaného proudéni z rotoru. Z ¢ehoz vypliva, ze pouziti tohoto proudu pro vytvoreni dalsi
sily miiZe trochu uvolnit ocasni rotor.

Prvni zminka o malé rezervé kontroly fizeni ocasniho rotoru a zplsobech, jak vyfesit
tento nedostatek, byla u€inéna v roce 1975. V roce 1982, béhem vojenskych operaci na
Falklandskych ostrovech, havarovaly vrtulniky Westland Sea King kvili vétrnym narazim.
Pouziti hiebene (obrazek 5.1.1) na ocasnim nosniku tohoto vrtulniku vyfesilo tento problém.
Hieben zplisobuje oddéleni proudéni a zabranuje vytvoreni velké vztlakové sily profilu
ocasniho nosniku. Sou¢asné mala (5-10 % charakteristickd velikost paprsku) metalicka deska
umisténa na levé stran€ nosniku v blizkosti krytu hiidele zptisobila odd€leni proudéni a snizila

silu ptisobici doleva. [20]
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Obréazek 5.1.1 — Aerodynamicky hieben na vrtulniku EH-101
Existuje velky pocet diive navrhovanych feSeni nedostate¢nosti Fizeni rotoru pomoci
instalace dalsich zatizeni na nosnik vrtulniku. Kromé dalSich difuzéri (obrazek 5.1.2) a
ovladani dvou hiebent na obou stranach ocasniho ramene byl navrzen i koncept pro zménu
prufezu ocasniho nosniku (obrdzek 5.1.3). A je zcela pochopitelné, pro¢ byla takova feSeni
navrzena: koneckoncti zménou indukovaného toku kolem ocasniho nosniku je mozné

dosahnout vzniku boéni sily, jejiz velikost se bude lisit v zavislosti na konfiguraci.

| proudéni

it I".I
\
A \

/ j T~

Obrazek 5.1.2 — Difuzér na ocasnim nosniku
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Obrézek 5.1.3 — Rez ocasniho nosniku nestandardniho tvaru

Jsou znamy letové studie vlivu instalace aerodynamického hiebene na vlastnosti
vrtulniki, které byly provedeny ve Spojenych statech. Podle vyzkumu Bell Helicopter Research
od spole¢nosti Boundary Layer Research (BLR) Inc. bylo zjiSténo nésledujici:

1) Vylep$eni v oblasti ovladani pedalu az o 10 %, které umoznilo zvysit staticky
dostup vrtulnikti difive omezeného z diivodu nedostate¢ného rozpéti fizeni ve stoupani
vyrovnavajiciho rotoru a zdrovenl umoznilo zvysit uzite¢ny naklad na vysce viseni a rychlost
stoupani (napfiklad vrtulnik UH-1 s aerodynamickymi hiebeny zvysila rychlost stoupani na 1,5
m/s).

2) ZlepSeni stability vrtulniku v reZimu viseni. Podle zprav NASA je prace pilota
na stabilizaci helikoptéry sniZena asi o 50 %. K tomuto poklesu dochazi jak v amplitudé, tak ve
frekvenci. Diusledkem toho je snizeni unavového poSkozeni ocasniho nosniku a snizeni
unavového poskozeni SOP.

3) Snizeni nakladi na udrzbu a prodlouZeni Zivotnosti. Zivotnost kloubti hlavy
vyrovnavaciho rotoru, elementt fidiciho systému, jakoz i prvkl souvisejicich se systémem
vyrovnavani momentu se vyrazné zvysuje (ndklady na nahradni dily se snizuji).

4) ZvySené smérové fizeni: zvySend smérova stabilita stroje. Podle zkousek
vrtulniku UH-1H se jeji bo¢ni odpor vétru zvysil nejméné o 85 % a zaroven se zlepsil rozsah
bezpecnych thli vyboceni.

5) Vylepseny vykon cestovniho rezimu letu: snizena spotieba paliva. Vyzkum VN-
212 ukézal pokles krouticiho momentu o 4 % pfi rychlosti 100 km/h a o 2 % pfi rychlosti 200
km/h.
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5.2.Indukované rychlosti

Byl vytvofen soubor pro vypoéty v prostiedi Matlab, kde byla zadana vSechna data a
charakteristiky projektovaného vrtulniku. Data jsou pievzata podle pana Bravermana [21].

Ve vypoctech piedpoklddame, ze vrtulnik v rezimu viseni md maximalni vzletovou
hmotnost. Podminky prostfedi: MSA na hladin¢ mote, thlové rychlosti vrtulniku jsou nulové.

Pro nalezeni priimérné induk¢ni rychlosti je nutny soucinitel tahu rotoru Cr.

Pokud je bezvétii a zaroven nejsou jiné puisobeni na letadlo ze strany pilota, bude nosny
rotor (NR) v rezimu osového proudéni — parametr p (charakteristika provozniho rezimu NR) je
nulovy. V rezimu osového proudéni je vektor rychlosti letu vrtulniku nasmérovan podél rotacni
osy rotoru (proudéni vzduchu bézi na rotor rovnob&zné s osou jeho otaceni), tj. thel nabéhu NR
je 90°. V zavislosti na velikosti a sméru vertikalni rychlosti letu vrtulniku (viseni, stoupani nebo
klesani) se ziskaji rizné rezimy osového proudéni. Tyto rezimy zahrnuji vSechny ptipady

pohybu vrtulniku podél svislé a jim blizké trajektorie bez vétru.
Pes

U

Pes

Obrézek 5.2.1 — Pohyb proudéni za rotorem a zména jeho stiedniho tlaku pii fungovani v reZimu viseni

Vzduch je nasavan do rotoru ze vSech stran (obrazek 5.2.1), coz zrychluje jeho pohyb,
kdyz se ptiblizuje k ploSe nosného rotoru. Vrtule dodavé vzduchu dalsi zrychleni (indukovana
rychlost) — sméruje ho dolt a otac¢i proudem. Indukovana rychlost, kterou vzduch ziskava v
roving otaceni rotoru, je rychlost nasavani. Jeho primérna hodnota je oznacena v1. V dasledku
nasavaciho ucinku je tlak vzduchu pfed rotorem mirn€ snizen. Vrtule doddva vzduchu dalsi
energii a jeho tlak pfi priichodu rovinou otaceni listl se vyrazné zvySuje. Proudéni za rotorem
se zuzuje a ve vzdalenosti od povrchu otaceni (cca R + 2R) ma valcovy tvar s polomérem r =
0,7 R. Tlak vzduchu v proudu klesa se vzdalenosti od vrtule a indukovana rychlost se zvySuje
a dosahuje maximalni hodnoty ve valcové ¢asti. Primérna hodnota indukované rychlosti v sekci

2-2 (obrazek 5.2.2a) se nazyva rychlost odmitnuti v2.
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Obrazek 5.2.2 — Sily a proudéni, a — pii viseni, b — pii dopiedném letu

Pii dopfedném letu (Sikmé proudéni) rotujici rotor pohybujici se rychlosti V také dava
vzduchu dodate¢nou energii a zanechava proud vzduchu Sikmo za nim. Primérné indukované
rychlosti se znac¢i vl a v2. Druh osového toku kolem NR je osové symetricky. Vysledkem vsech
aerodynamickych sil vznikajicich na listech je vysledna aerodynamicka sila Nr Rnr (Tnr), kterd
ma smér shodny s osou ota¢eni NR. Tah NR je T = Rnr. U dopiedného letu jiz neni proudéni
osove symetrické. Pfi pasobeni rychlosti Vxnr Se objevuje podélna sila H (podobné odporu),
navic se v dusledku bo¢niho vychyleni proudu vzduchu vznikajiciho pti vifeni objevuje také
boc¢ni sila S. V diisledku toho se vysledna aerodynamicka sila NR odchyluje dozadu a do strany
od osy hiidele vrtule (obrazek 5.2.2b). Uhel odchylky je maly, fadové n&kolik stupiiii, takze tah
NR T je téméf stejny jako sila Rnr.

Béhem sikmého proudéni kolem vrtulniku se vektor rychlosti V nekryje s osou rotace NR
(tok nebézi na rotor kolmo k roviné rotace, ale Sikmo) a vrtule funguje pod thlem nabéhu, ktery
neni 90 °. Kdyz NR visi v pfitomnosti vétru jedna se o piipad Sikmého proudéni. Pohyb vrtule
se skl&da z pohybu podél osy rotace rychlosti Vynr a pohybu v roviné rotace rychlosti Vxnr.

Z literatury vime, ze ztraty na proudéni trupu jsou piiblizné€ 3 %. Pro piredbézny navrh
budeme pocitat s tim, Ze ve skuteCnosti tyto ztraty budou mensi, jelikoz tato hodnota je uréena
pro starsi typy vrtulniku. Ve své préci je navrhovan vrtulnik s modernim tvarem trupu.

Proto pocitadme soucinitel tahu pro viseni z predpokladu, ze

1,03T = mg
T = CTgﬂR4(l)2

Odkud mame souéinitel tahu CT = 0,0104.

Stfedni relativni indukovana rychlost se vypocita

_ G
vlb_ﬁ
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kde B=0,96 je efektivni relativni polomér. Po znasobeni obvodovou rychlost ®R=220 m/s
dostaneme:

v1p = 11,7m/s
Piedchozi studie [22] ukazaly, ze skuteéné zakony rozdéleni rychlosti na rotoru lze popsat
pomérné uzkou tiidou funkci. Tak byla ziskana zavislost typu

v(7 )=cr?(r-r2-r*),

¢ =-= =1.989(=V cos(a, + 8) + /V2cosZ(a, + 6) + 4.827),

V1B

kde

. V/wR
V:—: =O
U1p U1p

1%
1
Indukovana rychlost v; pfimo pod plochou rotoru

_ @
Vi =—

Indukovana rychlost v libovolném bodé
v’=v/4n [4n—20]
kde Xo— prostorovy uhel [23]:

Yo =2n[1- =&

1,

1+(3)?
kde z = 1,7 m je vzdalenost od plochy NR do horniho bodu ocasniho nosniku. Vysledky jsou
na obrazku 5.2.3.

Indukované rychlosti

25
20 o
$8e™
NC L
v 15 \(\a\‘\?\
£ P\
5 10
5
0
0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1

Polomér rotoru

Obréazek 5.2.3 — Indukované rychlosti
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5.3.Verifikace softwaru

Pted vypoctem je nutné software ovéfit, tzn. je nezbytné prokazat soulad vysledka

vypocti provedenych v softwarovém balicku s vysledky ziskanymi experimentalnimi

metodami. Pfed provedenim vypoct ve 2D nastaveni provedeme fadu vypocti pomoci valce

k urceni koeficientu odporu tohoto valce pro rizna Reynoldsova cisla. Potom porovname

ziskané hodnoty s vysledky ziskanymi z [24].

Tabulka 5.3.1 ukazuje velikostni parametry modeld pouzitych pro ovéfeni, jakoz i

rychlost toku V a ziskana Reynoldsova ¢isla Re. Tabulka také ukazuje hodnoty hustoty p,

tloustky desky t, plochy prufezu s, odporové sily D ziskané v programu CFD a soudinitele

odporu CD. Pro vSechny vypocty byla pouzita jedna kinematicka viskozita v. Nize jsou uvedené

vzorce, podle kterych byly stanoveny parametry V a CD:

Re -v
=
D
Cp = IZS
2
Tabulka 5.3.1- Parametry vypoctii
Re v, m?/s D, m V,m/s | p,kg/m® | t,m s, m? D,N Co
1 0.00145 0.002 0.00002 | 3.02 11.72559
1000 0.01 1.45 0.002 0.00002 | 2.2 0.854182
10000 0.0000145 145 1.225 0.2 0.002 0.003 1.164794
100000 1.45 0.2 0.2 0.181 0.702759
1000000 ! 145 0.2 0.2 9.48 0.368075

Pred vytvofenim vypocetni sité je nutné vytvofit zékladni sit, viz obrazek 5.2.4. Pii

vytvaieni sité byla brana v potaz doporu¢eni uvedena v [7].

Poté udélame adaptaci sité, na zakladé cehoz ziskame finalni sit’.

Obrazek 5.3.1 — Vypocetni sit’
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Pti feSeni problému proudéni kolem valce v urcitém rozsahu Reynoldsovych ¢isel — Re -
(z praxe od 47 do 105) se objevi virova stezka, ktera se také nazyva Karmanova virova stezka
(na pocest Theodora Karmana). Jedna se o fadu virt, které existuji, kdyz valcové téleso (nebo
jiné linearné protahlé Spatn¢ obtékatelné profily) je v proudéni kapaliny nebo plynu s podélnou
osou kolmou ke sméru pohybu. Vysledkem je obrazek 5.3.2, a d& se fict jisté, ze podle
ziskaného grafu jsou vysledky spolehlivé a vybrany typ sité bude dale pouzivan pii feSeni ve

2D varianté. Podobny vysledek ziskali 1 vyvojati softwaru FIoEFD.

60 N > - Vypoéet

Obréazek 5.3.2 — Srovndvani vysledku vypoctii a experimentii

5.4.Poloha hiebenu

Po zkontrolovani metody vypoctu zaéneme hledat polohu instalace hiebenu. Rozsah
instalace je 0.5R — 0.9R vzhledem k nosnému rotoru. Prvni fez ve vzdalenosti 0.5R se nachazi
v kofenové Casti ocasniho nosniku a posledni fez se nachazi v poloze 0.9R v blizkosti VOP.
Jesté bude udélan vypocet pro polohu 0.7R, protoze se piedpoklada, Ze je to misto nejvetsich
indukovanych rychlosti, a také je to centralni poloha rozsahu.
Klasicky ocasni nosnik s krytem pro htidel ocasniho rotoru, nebo v nasem piipadé fenestron,
ma fez uvedeny na obrazku 5.4.1, kde jsou uvedeny také zékladni geometrické parametry krytu,
Které jsou konstantni. Vyska fezu H a polomér okrouhlé ¢asti R jsou pro dané fezy uvedeny v
tabulce 5.4.1 niZze. Reynoldsova ¢isla uvedena v tabulce 5.4.1 odpovidaji rozsahu, ktery jsme

kontrolovali pro valec.
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l
!

148
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Obrézek 5.4.1 — Rozméry Fezu ocasniho nosniku [mm]

Tabulka 5.4.1 — Parametry rezii

Rez 0.5R 0.7R 0.9R
Polomér R, mm 275 240 203
Vyska H, mm 696 671 555
Cislo Re 0,9:10° 1,2:106 0,9-106

Nejvice nas zajima modifikovany fez ocasniho nosniku, ktery je zobrazeny na obrazku
5.4.2. Dany fez se vyznacuje tfemi hlavnimi geometrickymi parametry. Prvni je hlova poloha
8 vzhledem k centru okrouhlé Gasti nosniku. Uhel A nas nebude zajimat, protoze z hlediska
optimalniho proudéni bude vzdy tento uhel roven 180°. Jesté nés zajima délka hiebenu h, coz
1ze nazvat 1 vySkou hiebenu. Kryt je vytvoien jako oblouk, ktery je te¢ny k okrouhlé Casti krytu
htidele a nosniku. Na obrdzku 5.4.3 jsou uvedeny rychlosti pro kazdy fez, uhel 12° je vzaty ze
zdroje [22].

0

/1

Obréazek 5.4.2 — Modifikovany rez.
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Obrézek 5.4.3 — Rychlost proudéni

Pii provadéni vypocti metodou CFD je tfeba vénovat zvlastni pozornost konstrukci
vypocetni sité. Podle [24] propojime vypocetni doménu s dimenzemi vypocetniho modelu.
Ziskame tak vypoctovou plochu o §ifce 5 metrd a vysSce 5,5 metru a tloustku rovnou 8 mm,
abychom eliminovali nepiesnosti pii urCovani integralnich aerodynamickych charakteristik

diky velmi tenké vypocetni ploSe (obrazek 5.4.4 a 5.4.5).

Obréazek 5.4.4 — Vypocetni sit
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Obrazek 5.4.5 — Vypocetni sit (zvétSeni obrdazku 11)

Pak si musite zvolit cile vypocétu — parametry, jejichz konvergence hodnot bude sledovana
softwarovym balickem.

Diive bylo pfi nastavovani sité zjiSténo, Ze pifi feSeni probléml v roviné, kterd je
ekvivalentni typu vypoctené oblasti 2D simulace se siti o rozsahu 400 000 bunék je vyfeSena
béhem 70 minut na poéitaci s ¢tyijadrovym procesorem AMD Ryzen 5-2500, zatimco zabira
mén¢ nez 2 GB RAM. Pii redukcei vypocetni sité na 250 000 bunék je uloha vyfeSena za méné
nezZ 45 minut a vysledek je téméf totozny. Pii dalSich vypoctech je vyuZita redukovana sit, ktera
zjevné zrychluje pracovni proces a v omezenych ¢asovych podminkach umoziuje provedeni
dalsich vypoctii. Po vytvoteni vypocetni sité zahajime feseni ulohy.

Program automaticky upravi oblast zvétSeni poc¢tu bunék v zavislosti na thlu nab&hu. Tok

tedy smétoval pod urcitym Gthlem z pravé strany.
Rez 0.5R

Vysledky vypoéti jsou zobrazeny na obrazcich 5.4.6 — 5.4.8. Obrazek 5.4.6 ukazuje
vysledky souéinitelti pti¢né sily Cz. Obrazek 5.4.7 ukazuje zavislost koeficientu vertikalni sily

Cy. Na obrdzku 5.4.8 je zobrazeno proudéni.
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Soucinitel pricné sily pro rez 0.5R

-0,6

o bez modifikaci
-0,8

-1
-1,2

-1,4

5,°

Obréazek 5.4.6 — Zavislost soucinitele piicné sily na ihlové poloze hirebenu

Soucinitel vertikalni sily pro fez 0.5R

0
01 0 20 40 60 80 100 120
-0,2
> o bez modifikaci
00,3

’

-0,4

-0,5
[

-0,6

-0,7
-0,8
-0,9

-1
5,°

Obréazek 5.4.7 — Zavislost soucinitele vertikalni sily na vhlové poloze hiebenu
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Obréazek 5.4.8 — Zobrazeni proudéni iezu 0.5R

Na zékladé vysledkt grafu na obrazku 5.4.6, pro fez 0.5R vezmeme uhel nastaveni

hiebenu rovny 90 stupiitim.
Rez 0.7R

Vysledky vypoéta jsou zobrazeny na obrazcich 5.4.9 a 5.4.10. Obrazek 5.4.9 ukazuje
vysledky souciniteld pti¢né sily Cz. Obrazek 5.4.10 ukazuje zavislost koeficientu vertikalni sily
Cy. Na obrézku 5.4.11 je zobrazeno proudéni.
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0,5

-1,5

Soucinitel pricné sily pro rez 0.7R

100 120

bez modifikaci

5,°

Obrazek 5.4.9 — Zavislost soucinitele pricné sily na vhlové poloze hiebenu

Soucinitel vertikalni sily pro fez 0.7R

20 40 60 80 100 120

5,°

Obréazek 5.4.10 — Zavislost soucinitele vertikalni sily na whlové poloze hiebenu
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Obrazek 5.4.11 — Proudéni, iez 0.7R

wevr

Rez 0.9R

Vysledky vypoétt jsou zobrazeny na obrazcich 5.4.12 a 5.4.13. Obrazek 5.4.12 ukazuje
vysledky souciniteld pti¢né sily Cz. Obrazek 5.4.13 ukazuje zavislost koeficientu vertikalni sily
Cy. Na obrazku 5.4.14 je zobrazeno proudéni v poloze 90 stupiili, a na obrazku 5.4.15 pro 120
stupiti.
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Soucinitel pricné sily pro rez 0.9R

0,5

0
N 80 100 120
O
-05 @
bez modifikace
-1
-1,5
2
§,°
Obrazek 5.4.12 — Zavislost soucinitele pricné sily na vihlové poloze hirebenu
Soucinitel vertikalni sily pro fez 0.9R
0
0 20 40 60 80 100 0
-0,1
-0,2
O

o bez modifikace

5,°

Obrazek 5.4.13 — Zavislost soucinitele vertikalni stly na uhlové poloze hiebenu
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Obréazek 5.4.14 — Proudéni, iez 0.9R, poloha 90°

Obrézek 5.4.15 — Proudéni, ez 0.9R, poloha 120°

L4

Jak je veédét z vysledkli na obrdzku 5.4.12 nejvyhodnéjsi tihel je 120 stupiiii. Proto

v poloze ocasniho nosniku 0.9R budeme pouzivat tento thel.

75



5.5.Vypocet vysky hirebenu

V literatufe neni jasn¢ napsana doporuceni ohledné vysky hiebene. A obecné pro takova
dodate¢na aerodynamicka zafizeni a povrchy neni vyska specifikovana (naptiklad Gurneyova
klapka, Gurney — flap v anglicting). V literatute jsou tedy vysky hiebentl nalezeny od 5 do 10%,
nebo az 16 %, a pti velkych hodnotach vysek je jiz pozorovano poruseni charakteristik [25].

Na zaklad¢ zdroje [25], kde bylo pfi testovani ocasniho nosniku vrtulniku Mi-8 zjisténo,
ze vyska vice nez 16 % je nei¢innd, omezime vypocet vysky v rozmezi od 5 % do 15 %
relativné k priméru dané sekce.

Obrézky 5.5.1-5.5.3 ukazuji srovnani toka kolem tii riznych sekci.

Obrézky 5.5.4-5.5.6 nize ukazuji grafy zavislosti koeficientii Cy a Cz v zavislosti na vySce

aerodynamického hiebene v procentech k priméru prifezu.

a b c
Obréazek 5.5.1 — Proudént fezu 0.5R pFi riiznych vyskdach hiebenu: a — 5%, b — 10%, ¢ — 15%

a b c
Obréazek 5.5.2 — Proudént iezu 0.7R pFi riiznych vyskdach hiebenu: a — 5%, b — 10%, ¢ — 15%

a b c
Obréazek 5.5.3 — Proudénti fezu 0.9R pii riznych vyskdach hiebenu: a — 5%, b — 10%, ¢ — 15%
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Vysledky z grafti na obrazcich 5.5.4-5.5.6 ukazuji, Ze nejvyhodnéjsi vyskou je vyska
V 15% od priméru fezu ocasniho nosniku, ale s tim 1 zvySujeme odporovou charakteristiku pti

obtékani nosniku proudem od vrtule.

0.5R rez
oo v v v v v v v v
02 0 2 4 6 8 10 12 14 16
-0,3
-0,4
N 02
=32
5 -O:? — Cy
-1,1 e
_1/2 \\ Cz
'1,3 ‘\
-1,4
-1’5 ’ v (-] v v
Délka hiebenu/priimér fezu, %
Obrazek 5.5.4 — Zavislost aerodynamickych soucinitelii na délce hirebenu
0.7R rez
07 T T T T T T T x
0,1 ¢ 2 4 6 8 10 12 14 16
-0,2
-0,3
-0,4
N -0,5
O 06
> -0,7
O o8 — Cy
_0'9 \
11 —
_112 \\ CZ
-1'3 re v o v v
Délka hiebenu/primér fezu, %
Obrézek 5.5.5 — Zavislost aerodynamickych souciniteli na délce hiebenu
0.9R rez
0¥ ¥ ¥ ¥ ¥ ¥ ¥ ¥ Y
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-0,2
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0,8 —
_0’9 \
1,1 1 — z
Délka hfebenu/pramér fezu, %

Obréazek 5.5.6 — Zavislost aerodynamickych soucinitelii na délce hiebenu
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5.6.Vypocet vyhody
Z polary nosného rotoru najdeme soucinitel momentu myx=0,001. Je zndmé rameno

fenestronu relativné k ose otaceni NR, Lf = 5,9 m.
Vypocteme tah na fenestronu pii viseni pro zndmy moment My nosného rotoru

S polomérem R = 5,2m:

My,  0,5m;mR*(wR)?

— 18109 N
Ly Ly

Tf ES

Stfedni hodnota soucinitele pficné sily Cz ocasniho nosniku je 0,9 pro piipad, ze vyska

hiebenu je 15% od priméru ocasniho nosniku a tihel instalaci je 90°.

05R 09K

Obrazek 5.6.1 — Plocha
Plocha fezu ocasniho nosniku je S = 1,3 m2 (obrazek 5.6.1). Odkud ze znamého vzorce
pro urceni aerodynamické sily najdeme pfic¢nou silu pii stfedni hodnoté indukované rychlosti
Ving=20,3

PVina

E,=¢, S =4883N

Z ptedpokladu, Ze tato sila bude pisobit uprostied nasi aerodynamické plochy, rameno
V tomto piipadé bude 0,7R=3,64 m.

Tato sila vytvoii moment Map relativné k ose otaceni nosného rotoru:

Map=0.7R-Fz=1777.4 Nm

Na ramene fenestronu tato sila by vychézela:

F2'= Mgp/Ls = 301,2 N.

Tato sila je 16.6% od potiebného tahu. To znamena Ze instalace tohoto aerodynamického
zatizeni davd mozZnost cca o 16 % zmensSit potfebny fenestronu, s tim se zvySuje zasoba fizeni
pedalem, snizuje potfebny vykon na nosném rotoru. Zptesnény vypocet procentniho poméru
potiebuje dalsi vyzkum vypoctem v CFD celého modelu, a potvrzeni vyhody Ize dostat jen

letovym zkouSenim.
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6. CAD — model vrtulniku

Po pouziti geometrickych parametrd, uvedenych pifi navrhu vrtulniku byl zpracovan i
CAD-model vrtulniku. Na obrazcich 6.1-6.3 jsou zobrazené standartni pohledy na vrtulnik.
Taky na obrazku 6.4 je uveden izometricky pohled na vrtulnik.

V této Casti je proveden stru¢ny popis navrhovaného vrtulniku s tim, ze jsou zminény
pfedev§im ty ¢asti vrtulniku, které ovliviiuji letové vlastnosti vrtulniku z hlediska

aerodynamiky a mechaniky letu a které predstavuji koncepci vrtulniku. U téchto hlavnich Casti

je zminéno i jejich konstrukéni feSeni a materialy, ze kterych jsou vyrobeny.

Obréazek 6.2 — Vrtulnik, pohled z bocni casti
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Obréazek 6.3 — Vrtulnik, pokled z horni Casti

rotor s vetknutymi, pruzné ulozenymi listy, coz je feSeni, které se dnes jiz bézné pouziva na
mnoha modernich vrtulnicich. Tento rotor vychazi, diky absenci klasického kloubového
uchyceni jednodussi z hlediska konstrukce 1 vyroby, mé mensi hmotnost, ale také vysku a tim
padem i odpor takové rotorové hlavy je pomérné nizky. Rotorova hlava neobsahuje Zadné
oto¢né prvky typu kloubtll, coz umoziiuje mensi naro¢nost v provozu, piredevsim pokud jde o
provozni kontroly, obsluhu, Gdrzbu, ale také opravy. Rotorové listy jsou obdélnikového
pudorysného tvaru, zakonc¢ené koncovym obloukem. Vyrobeny jsou z kompozitnich materialu,
maji geometrické zkrouceni, pfi¢emz thel zkrouceni je Ap=3.7°. Ovladani uhlu zkrouceni je
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zabezpeceno tahly fizeni, vedenymi ptes Sikmou desku od pak kolektivniho a cyklického fizeni,
pfi¢emz zména polohy listu je realizovana ohybanim a zkrucovanim elastické desky, pomoci
které je list uchycen krotorové hlavé. Tento systém umoziuje pomérné vyznamné
zjednoduseni nosného rotoru jako celku. Na nabézné hran¢ listli jsou rozmistény odporové
miizKy z vodivého materialu, které slouzi k odstranéni vytvoiené namrazy na listech, piipadné

k zabranéni toho, aby se namraza nevytvofila. [26]

Pristavaci zarizeni

Pro tento vrtulnik byl pouzit lyzinovy podvozek, ktery se vyznacuje mensim odporem ve
srovnani s klasickym podvozkem kolovym, ma jednoduchou konstrukci a vyrazné nizsi
hmotnost. Navrhovany podvozek bud vyroben z duralovych trubel, které zabezpeci dostateéné
pevnostni charakteristiky, odolnost proti korozi a moznost velmi jednoduché piedletové
kontroly, pfipadné i oprav poskozenych ¢asti. Toto uspofadani sice neobsahuje klasické tlumici
zatizeni, presto podle leteckych predpisti vyhovuje i piipadim nestandardnich pfipadl pfistani.
Piesto je doporuceno s nim pristavat s klesaci rychlosti do 3 m/s. Ur¢ita omezeni jsou patrna
také pro pfistani v autorotaci. Ur¢itou nevyhodou tohoto zatizeni je vS§ak nemoznost pohybu po
zemi — pojizdéni. To lze fesit na matetskych zakladnach pouzitim pfepravniho voziku, na cizich
letistich, ptipadné v terénu vSak toto uspotradani mize ptisobit zna¢né problémy.

Trup

Trup ma klasicky tvar, to je takovy, ktery se jiz dlouhd léta pouZiva u mnoha typl
vrtulnikil na celém svéte. Jeho pouZiti je vyznamné predevsim z toho diivodu, Ze tato varianta
skyta pomérné dobré charakteristiky jak z hlediska hmotnosti a odporu, ale také z hlediska
naro¢nosti vyroby, celkové hmotnosti, ale také pro velmi vyhodné vyuZiti vnitiniho prostoru.
Trup je navrZen jako celokompozitova poloskofepinova konstrukce, takZe spojuje dobré
vlastnosti kompozitnich materiald se zvladnutou problematikl vypoctu jednotlivych ¢asti. Trup
je dale navrzen tak, aby umozioval feSeni pfipadnych nebezpecnych situaci jako je pozar
motoru. Soucasné se piedpokladaji urcité obmeény trupu podle urceni vrtulniku. Pii vyuziti
vrtulniku pouze pro piepravu osob se uvazuje s jednémi nastupnimu dvefmi na boku, v piipadé
jeho pouziti pro zachranaiské icely budou instalovana vrata na zadni ¢asti vrtulniku, ktera
umozni daleko lepsi manipulaci s postiZenym nebo zranénym clovékem.

V nosové Casti trupu se predpoklada instalace elektrického a avionického vybaveni, ve
spodni ¢asti pod podlahou pak budou umistény palivové nadrze.

Horni, zesilena ¢ast pak bude navrzZena tak, aby v tomto prostoru mohl byt umistén hlavni
reduktor a na horni Casti na trupu pak sada zavésu pro uchyceni motoru, ptes které¢ budou

zatizeni od motoru prevedena a nasledné rozvadéna do hlavnich konstrukénich prvki trupu.
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Ocasni ¢ast trupu

Ocasni ¢ast trupu je navrzena rovnéz jako kompozitova konstrukce a je doplnéna fadou
prvka, které jsou nezbytné pro bezpe¢ny provoz vrtulniku. Ocasni nosnik je pln¢ pod vlivem
proudéni od nosného rotoru, takze tato ¢ast je ve zvySené miie vystavena nebezpeci vibraci,
které¢ mohou negativné ovlivilovat Zivotnost vrtulniku. Dulezitou soucasti prakticky kazdého
vrtulniku je vodorovna stabilizacni plocha. Jeji vyznam u vSech vrtulnikii a tedy i u
navrhovaného stroje spocivéa primarné v tom, ze vytvaii vztlakovou silu orientovanou smérem
moment, vznikajici od vodorovné slozky takové sily. Je dulezité, predevsim z hlediska omezeni
vibraci, aby tato plocha byla umisténa v dostate¢né vzdalenosti od Sikmého proudu vzduchu od
nosného rotoru. T toho diivodu je na tomto vrtulniku umisténa na svislou plochu, tedy do tvaru
T, coz ji dostava z oblasti proudu vzduchu od rotoru v plné mite i kdyz toto uspotadani vede
K vyraznéj§imu namahani svislé ploch s fenestronem a zvySenému ohybovému i krutovému
namahani ocasniho nosniku. Tato vodorovna plocha je navrZena jako plocha stavitelna
Vv zavislosti na okamzitém rezimu letu vrtulniku. Umisténi horizontalni plochy bylo v této
formé voleno ztoho divodu, ze po celé¢ délce ocasniho nosniku umoziuje instalaci
aerodynamického Kkrytu, ktery se nachazi na levé strané nosniku (obrazek 6.5), a
acrodynamického hiebene, ktery je vidét na obrazku (obrazek 6.6). Tyto zastavby na
navrhovaném vrtulniku zvysuji bo¢nou aerodynamickou silu, kterd odlehcuje fenestron,

zvySuje jeho zasobu fizeni a snizuje potiebny vykon, potiebny pro spravnou funkci fenestronu.

Obréazek 6.5 — Aerodynamicky kryt
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Z uvedenych informaci vyplyva, ze jako zakladni prvek pro eliminaci reakéniho

Obréazek 6.6 — Aerodynamicky hireben

momentu rotoru a pro smeroveé fizeni, je pouZzito zafizeni zvané febestron. Tento prvek sestava
z rotoru s mnoha lopatkami a statoru, umisténymi v relativné Sirokém prstenci. Otacky rotoru
fenestronu jsou vyrazn¢ vyssi nez je toku u klasického vyrovnavaciho rotoru. Rotor i stator jsou
vyrobeny z oceli a prstenec je kombinaci kovovych a kompozitovych materialti. Minimalni vile
mezi konci lopatek dmychadla a prstencem vyrazné snizuje ztraty na koncich a prstenec sam
pusobi jako ochranny prvek jak samotného dmychadla, pfedevsim v ptipadech nestandardniho

pristani tak lidi, pohybujicich se v jeho blizkosti.
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Zavér

V zévéru predlozené diplomové prace je mozno konstatovat, ze zakladni ukol byl splnén.
Byl proveden pifedbézny navrh vrtulniku pro Sest osob s jednim turbohiidelovym motorem.
Predbézny néavrh je pak doplnén fadou vypoctl, predevsim pokud jde o vykony vrtulniku
vV riznych rezimech letu. Pfi navrhu byly vyuzity jak zakladni poznatky ze studia, tak
Vv pomérné velkém rozsahu vypoctové metodiky, ziskané z mého byvalého pracovisté, kterym
byla tovarna Mil v Kazani. V nemalé mife byly také vyuzivany poznatky, zkuSenosti a
vysledky experimentd od vyznamnych svétovych vyrobct vrtulniku, predev§im z Némecka,
Francie a USA. Je dilezité zdlraznit, ze veSkeré zpracované vypocty je nutno povazovat zatim
jako ptedbézné a spiSe orientacni, protoze Casto vychazi z poznatkli z experimentil, které je
vSak tfeba realizovat také na navrhovaném vrtulniku. Pfesto je mozZno konstatovat, Ze veSkeré
vypoétené hodnoty jsou v souladu s pfedpokladanymi parametry a nachazeji se v pozadované
toleranci. To nés vede k opravnénému nazoru, Ze veskeré dosazené vysledky by v piipadé
pokrac¢ovani na tomto projektu, bylo mozno povazovat za dobry odrazovy mustek pro dalsi
rozpracovani.

Diplomova prace je pon¢kud komplikovanéjsi tim, Ze pro vyrovnani reakéniho momentu
nosného rotoru byl misto klasického vyrovnavaciho rotoru zvolen fenestron, jehoZz feSeni je
pieci jen komplikovanéjsi. Pravé tady byly ale v pomérné velkém rozsahu vyuzity poznatky
z vyvoje jednorotorového vrtulniku s fenestronem od firmy Kamov. Je ziejmé, Ze pravé v tomto
ptipadé by pii dalsim pokracovani projektu bylo nutno realizovat pomérné velké mnozstvi
experimentélnich praci, coz je pti zpracovani diplomové prace samoziejmé nemozné.

Posledni kapitola je pak pon€kud specificka, protoze fesi moznosti vyuziti specialnich
prvkll umisténych na ocasnim nosniku, které slouzi k odlehceni fenestronu a zvySeni zasoby
smérové fiditelnosti vrtulniku. Je proveden zakladni navrh téchto prvki a jejich matematické
modelovani, pottebné ke zjisténi jejich zdkladni geometrie a jejich aerodynamickych vlastnosti.
Ani tuto ¢ast nelze v zadném piipad€ povazovat za ukoncenou, ale jsem toho nazoru, ze ptispéla
celkem vyznamné ke zmapovani problémi, které v nasich podminkach dosud feSeny nebyly,
nebot’ jsou pouzity zatim pouze na nékolika mélo zahrani¢nich vrtulnicich.

V zavéru bych rad konstatoval, Ze vSechny tkoly, které byly v zadani diplomové prace

uvedeny, povazuji v pozadovaném rozsahu za splnéné.
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Tabulka 1 — Parametry vrtulniku

Rotory
Primér nosného rotoru 104 m
Aerodynamicky profil NACA 23012
Pocet listti nosného rotoru 4
Zkrut listd nosného rotoru 3.7
Primeér rotoru fenestronu 12m
Geometrie
Sirka trupu 1,7m
Sirka VOP 2,3m
Délka trupu 10,4 m
Délka celkova 11,8 m
Rozsah t&zisti 0,31--0,1m
Posadka a cestujici
Piloty 1(2)
Cestujici 5(4)
Hmotnostni charakteristiky
Prazdna hmotnost 1616 kg
Max. vzletovd hmotnost 2595
Hmotnost paliva 767 kg
Hmotnost komeréniho nakladu pfi maximalni hmotnosti | 212 kg
paliva
Motor (Turbomeca Ariel 2C2)
Vykon na vzletu 704 kKW
Vykon pii letu 636 kKW
Omezeni teplot -45 az +50 °C
Letove vlastnosti
Trvalost letu 4.75 hodiny
Dolet 647 km
Maximalni stoupaci rychlost pii dopfedném letu 12.5m/s
Stoupaci rychlost pfi V=0 km/h 8,5 m/s
Dostup prakticky 5500 m
Dostup staticky 3200 m
Cestovni rychlost 240 kmh
Ekonomické rychlost 120 kmh
Maximalni rychlost 260 kmh
Vne 297 kmh
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