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ABSTRAKT

Praca sa zaoberd problematikou vymeny motoru Rotax 912 ULS za motor Ro-
tax 915 iSc3 B a jeho vplyvu na letové vykony, vlastnosti a zatazenie draku lietadla
WT9 Dynamic. Pre dosiahnutie lepsej ovladatelnosti boli zvacsené chvostové plochy
lietadla. Jednotlivé verzie lietadla z rozdielnymi motormi a chvostovymi plochami s po-
rovnavané s ohladom na zataZenie draku a letové vlastnosti. Vystup z diplomovej prace
bude mozno pouzit pri pevnostnom navrhu draku lietadla a pri zatazovych pevnostnych
skaskach novej modifikacie lietadla WT 9 Dynamic.

KLUCOVE SLOVA
letové vlastnosti, letové vykony, zatazenie kridla lietadla, zatazenie chvostovych pléch,
zatazenie motorového 16zka

ABSTRACT

The thesis deals with the issue of replacement of the Rotax 912 ULS engine with the Ro-
tax 915 iSc3 B engine and its impact on flight performance, characteristics and airframe
loads of the WT 9 Dynamic. For accomplish better maneuverability tail surfaces are
enlarged. Both versions of airplane with different engines and tails surfaces are quanti-
fied with respect to airframe loads and flight characteristics. The output of the diploma
thesis can be used for strength design of airplane structure and stress tests of the new
modification of the WT 9 Dynamic aircraft.

KEYWORDS

flight characteristics, flight performance, aircraft wing load, empennage load, engine
mount load
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Uvod

Témou diplomovej prace je modifikacia lietadla WT 9 Dynamic. Firme vyrabajtcej
spominané lietadlo sa podarilo do roku 2020 predat viac ako 800 lietadiel, pricom
primarnym trhom pre predaj lietadiel si najmé eurdpske Staty so silnejsou ekono-
mikou, ako napriklad Nemecko, Franctzsko alebo Raktsko.

Aktuélny dopyt na trhu je po rychlom Sportovom kompozitovom lietadle s vy-
bornymi vleénymi vlastnostami, preto je nutné previest modifikaciu lietadla WT 9
Dynamic. Dalsou podmienkou modifikécie je Skolenie pilotov, ¢o mozno do najvysse]
kvalifikacie.

Zmeny, ktoré budu v diplomovej praci popisované st zmena motorovej jednotky
a zvidSenie hibky chvostovych ploch. Zmena motorovej jednotky bola inSpirovand
poziadavkou vyrobcu vybavit lietadlo novym vykonnejsim motorom z dévodu zlep-
senia vlecnych vykonov. Modifikacia chvostovych ploch je potrebna kvoli vylepseniu
vyvrtkovych a manévrovych vlastnosti pri nizkych rychlostiach.

S prihliadnutim na hlavny trh predaja lietadla s motorom Rotax 915 iSc3 B je
ako primarny predpis pouzity LTF-UL (vid literattira [1]), kvoli jeho netplnosti a
z budicej snahy o certifikovanie lietadla podla predpisu CS-LSA| literatira [2], st
niektoré body predpisu CS-LSA pouzité vo vypoctoch. Vysledny vypocet zatazenia
bude pokryvat predpis LTF UL, predpis CS-LSA a taktiez c¢esky predpis pre ul-
tralahké lietadla UL 2 [3], vdaka svojej podobnosti s predpisom LTF-UL. V praci
boli zohladnené a pre navrh lietadla vybraté najprisnejsie poziadavky z uvedenych
predpisov.

Prva kapitola predstavuje vstupnu konfiguraciou analyzovanych lietadiel, kde st
tiez zadefinované jednotlivé verzie, ktoré budu v nasledujtcich kapitolach porovna-
vané. Pre obe verzie si uvedené zakladné geometrické, aerodynamické a hmotnostné
vstupy potrebné pre dalSie vypocty. Hmotnostné vstupy verzie II boli urc¢ené na za-
klade hmotnostnych analyz vyrobcu lietadla a odhadom hmotnosti ostatnej vybavy.

Druha kapitola sa zaobera vypoc¢tom vybranych parametrov letovych vykonov. V
jednotlivych podkapitolach st analyzované a porovnané vykony verzii I a II. Porov-
navané parametre si: maximalna horizontalna rychlost letu pri maximalnom trvalom
vykone motoru, maximalna stiipacia rychlost, maximélny uhol stipania a limity pre
horizontalne zatacky.

Tretia kapitola je venovana vypoctu a porovnaniu letovych vlastnosti oboch ver-
zii. Z dovodu nedostatku aerodynamickych vstupov st analyzy letovych vlastnosti
neuplné a zameriavaju sa iba na vybrané vlastnosti lietadla. Medzi vybrané vlast-
nosti lietadla patria: vztlakové a momentové ciary lietadiel, staticka stabilita verzii
s pevnym vyskovym riadenim a s volnym vyskovym riadenim, rovnovazna vychylka

v¥skového kormidla a pozdizna dynamickd stabilita.
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Stvrta kapitola popisuje zatazenie hlavnych konstrukénych prvkov, ako kridla,
chvostové plochy, motorové 16zko a podvozok, pri ktorych sa vyznamne prejavi roz-
diel zatazenia medzi obomi verziami. Zo zatazenia hlavnych prvkov lietadla je mozné
dopocitat zatazenie mensich nadvéazujucich prvkov, napriklad kridelka, vyskového
alebo smerového kormidla.

Zaver prace je venovany miere zlepSenia letovych vykonov, letovych vlastnosti a
pridruzeného vzrastu zatazenia primarnej konstrukcie lietadla.

V préaci su vyuzivané softvéry Excel, Glauert III, Autocad-Student version 2020
a LaTeX.
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1 KONFIGURACIE LIETADLA

Kapitola popisuje hmotnostné vstupy, geometrické vstupy, vybavenie pre modifi-
kovantu verziu lietadla, tak ako aj pre pévodnu verziu lietadla. V diplomovej préaci
boli analyzované a vzajomne porovnavané nasledujice verzie lietadla WT 9 Dynamic
600 kg:

o WT9 Dynamic 600 kg, Rotax 912 ULS (dalej len Rotax 912), pevny podvozok,
Woodcomp SR 2000DN, pévodné chvostové plochy. Dalej len verzia I.

e WT9 Dynamic 600 kg, Rotax 915 iSc3 B (dalej len Rotax 915), pevny pod-
vozok, vrtula Ales Kfemen KW31 s listom B (vid obr. 1.9), modifikované
chvostové plochy. Dalej len verzia II.

Priemerné pristrojové a doplnkové vybavenie bolo v praci inspirované verziou lietadla
WT9 Dynamic LSA s instalovanym vleénym vybavenim, viac v literature [4]. Va-
riabilitu vybavenia lietadiel je potrebné ponechat hlavne kvoli atraktivite predaja.
Rozptyl hmot sposobeny vybavenim je pokryty toleranciou hmotnosti prazdneho
lietadla uvedenou v kapitole 1.1.

Na obrazku 1.1 je uvedeny troj-pohladovy vykres lietadla a stiradnicovy systém

pouzity v diplomovej praci.
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Obr. 1.1: Muska lietadla (Cervenou farbou je vyznacena verzia II).
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1.1 Hmotnostna obalka lietadla

Hmotnostna obélka analyzuje kombinacie hmotnosti a poloh taziska lietadla a uva-

dza zotrva¢né momenty okolo vSetkych troch osi.

1.1.1 Hmotnostna obalka prazdneho lietadla
Verzia |

Hmotnostné obalky, rozlozenie hmot po rozpati, tak ako aj dalsie potrebné vstupy
boli prebraté z dokumentov vyrobcu [4], [5] a upravené na najaktudlnejsiu konfi-
guraciu lietadla. Pre pevnostné testy vykonané vyrobcom bolo pouzité zjednotenie
hmotnostnych obalok verzii ,FG912T*“ a ,FG914“. Pre porovnanie zatazenia s vy-
konanymi testami, bolo v praci pouzité rovnaké zjednotenie hmotnostnych obalok

pre verziu [.

Verzia Il

Pre verziu II boli hmotnostné tidaje upravené o rozdiely voci verzii I, a to: priras-
tok hmotnosti motora Rotax 915, pridavné zariadenia na prevadzku motora Rotax
915, zmeny chvostovych ploch lietadla, odhadovany prirastok hmotnosti od zosil-
nenia draku lietadla. Hmoty zariadeni potrebnych na prevadzku motora Rotax 915
boli odhadnuté na zaklade hmot motorovych instalacii motorov Rotax 912 iS, Ro-
tax 914 UL a zvysSené o predpokladany narast hmotnosti zapri¢ineny vyssim vyko-
nom motora. Podrobny rozbor hmotnosti prazdneho lietadla verzie Il bez tolerancii
je uvedeny v prilohe B.

V tabulke 1.1 st stanovené tolerancie hmotnosti kvoli moznym vyrobnym ne-

presnostiam a pre moznost variability vybavenia.

Tab. 1.1: Tolerancie hmotnosti a polohy taziska prazdneho lietadla.

Tolerancia polohy taziska lietadla (max. prednd centrdz) || -1,5 | % SAT

Tolerancia polohy taziska lietadla (max. zadnd centrdz) 1 | % SAT
Tolerancia hmotnosti (min. hmotnost) -10 (kg)
Tolerancia hmotnosti (max. hmotnost) 10 (kg)

1.1.2 Predpisové obmedzenia prazdnej hmotnosti

V podkapitole st popisané hmotnostné obmedzenia verzie II podla predpisov LTF-
UL [1], UL 2 [3] a CS-LSA [2] pre verziu II.

LOsi majt pociatok v faZisku prislusnej hmotnostnej konfigurdcie.
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LTF-UL a UL 2

Maximalna prazdna hmotnost s miniméalnym pozadovanym vybavenim podla bodov
LTF-UL 25/UL 2 § 25 musi spltiat nasledujicu podmienku:

Mmax.VH — mposédka - mpalmax‘twalyvykon 2 mprézdne> (11)
Mmax.vH — Maximalna vzletova hmotnost,
Mposadka — Maximéalna pozadovand hmotnost posadky pre dvojm. lietadlo,

Mpal — hmotnost spotrebovaného paliva pri maximéalnom trvalom

max.trvalyvykon

vykone motora za 1 hodinu.

Moprazdne — hmotnost prazneho lietadla,

Maximalna pozadovand hmotnost posadky pre dvojmiestne lietadlo je 200 kg
(LTF-UL 25/UL 2 § 25). Maximalna vzletovd hmotnost lietadla je 600kg (LTF-
UL 1/UL 2 §1). Hmotnost paliva spotrebovaného pri maximalnom trvalom vykone
jednotky je 32,71 kg, vid literatira vyrobcu motoru [6].

Maximalna prazdna hmotnost vratane minimalneho pozadovaného vybavenia
podla bodov LTF-UL 1303, LTF-UL 1305;LTF-UL 25/UL 2 § 1303, UL 2 § 1305,UL 2
§ 25 je 366 kg. Odhadovana prazdna hmotnost lietadla s miniméalnym pozadovanym
vybavenim je definovana spodnou hmotnostnou toleranciou lietadla a je rovna hmot-
nosti 364,1 kg (vid tabulka B.4, konfigurédcie 5, 6, 7, 8). Vzhladom na zmienené je

poziadavka predpisov vyhodnotend ako vyhovujica.

CS-LSA

Poziadavka predpisu CS-LSA pojednédvajica o maximalnej prazdnej hmotnosti je
benevolentnejsia ako predpisové poziadavky LTF-UL a UL 2. Rovnica 1.3 vyjad-
ruje maximalnu prazdnu hmotnost lietadla s kompletnou vybavou podla bodu 3.1.2
predpisu CS-LSA:

Myprézdne = Mmax.VH — Mmin.uzit.zataz. (12)

Mimin.uzitzataz. — Minimalne uzitoéné zatazenie (CS-LSA 4.2.1).
Minimalne uzitoéné zatazenie (CS-LSA 4.2.1):

Mmin.uzit.zataz. = 2- Mpasazier + mpalmaxmrvalyvykon? (13)

845 N
asazier — 5 1.4
v 0,80665 kg/N (14)

Mopasazier — NMotnost pasaziera podla CS-LSA.
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Maximalna hmotnost prazdneho lietadla:

Mprézdne S Mmax. VH — Mmin.uzit.zataz. (15)
Mprazdne < 394796 (kg)> (16)

Prazdna hmotnost lietadla verzie I so zapoc¢itanim vsetkych tolerancii vyhovuje
predpisu CS-LSA.

1.1.3 Prevadzkové obmedzenia hmotnostnej obalky

Prevadzkové obmedzenia hmotnostnej obéalky st pri oboch verziach zhodné. Pred-
pokladand moznost zvac¢senia povolenych limitov polohy faziska verzie II musi byt
preukazand letovymi skiskami. Predpoklad je vyhodnoteny na zéklade zlepsenej
pozdiznej ovlddatelnosti verzie II a z dovodu zlepSenej pozdiznej stability lietadla.
Obe spomenuté vylepSené charakteristiky st pocitané v kapitole 3. Prevadzkové
obmedzenia polohy taziska pre verzie I a II:

o predny prevadzkovy limit polohy taziska = 18,3 % SAT,

o zadny prevadzkovy limit polohy taziska = 285 % SAT.

1.1.4 Vypoctové hmotnostné obmedzenia

Obmedzenie polohy taziska vypoctovej hmotnostnej obalky je pri oboch verziach
jednotné, a to:

o predny vypoctovy limit polohy taziska = 16 % SAT,

e zadny vypoctovy limit polohy taziska = 33,5 % SAT.
Verzia |
Vypoctové hmotnostné konfiguracie verzie I si prevzaté z literatiry [4] a [5], a st
uvedené v tabulke B.3.

Verzia Il

Vypoctové hmotnostné konfiguracie verzie si uvedené v tabulke B.4 Grafické zna-

zornenie hmotnostej obalky verzie Il je v obrazku 1.2.
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Vypoétové pripady
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Obr. 1.2: Vypoctové hmotnostné konfiguracie verzie II.

1.2 Geometrické vstupy lietadla

V nasledujicej podkapitole si uvedené zakladné geometrické rozmery kridla, vo-
dorovnych chvostovych pléch a zvislych chvostovych ploch. Dalsie geometrické pa-
rametre si uvedené v prilohe C. Geometrické vstupy verzie I boli v plnom rozsahu
prevzaté od vyrobcu. Pre verziu II boli geometrické vstupy opravené o zmenu chvos-

tovych ploch.

1.2.1 Chvostové plochy

Chvostové plochy lietadla boli z dovodu potreby zlepsenia manévrovacich schopnosti
lietadla zvacsené. Na obrazkoch 1.3, 1.6, 1.4 a 1.6 v podkapitolach st uvedené obe

verzie chvostovych ploch.
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Verzia |

ZVISLA ROVINA TRUPU

|
!
TEORETICKY OBRYS - 571

356

1200

Obr. 1.4: Geometria zvislej chvostovej plochy (ZCHP) verzie 1.
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Verzia Il

PRODUCED BY AN AUTODESK STUDENT VERSION
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Obr. 1.5: Geometria vodorovnej chvostovej plochy (VCHP) verzie 1.
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Obr. 1.6: Geometria zvislej chvostovej plochy (ZCHP) verzie I1.
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1.2.2 Kiridlo

Vypoctovy model kridla je identicky pre obe verzie a geometria bola prevzata z ana-
Iyzy vyrobcu [7]. Pre vypocet bolo pouzité zjednodusenie realneho kridla s wingletou.

Zjednodusenie spociva v rozvinuti winglety do zakladnej roviny kridla.

AS

| —

Obr. 1.7: Geometria zjednoduseného modelu kridla.

1.3 Aerodynamické vstupy lietadla

Aerodynamické vstupy pouzivané v diplomovej praci st z vyznamnej Casti inSpiro-
vané aerodynamickou analyzou poskytnutou firmou vyrobcu [7], tabulky prevzatych
aerodynamickych hodno6t st uvedené v prilohe C. Vypocty dalsich aerodynamickych
charakteristik potrebnych k vypracovaniu diplomovej prace s postupne uvadzané

V praci.

1.4 Pohonné suistavy

Pohonné ststavy u oboch verzii lietadla st tvorené piestovymi spalovacimi motormi
popisanymi v casti 1.4.1 a troj-listymi za letu stavitelnymi vrtulami uvedenymi v
casti 1.4.2.
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1.4.1 Motory

Zakladné vykonové parametre analyzovanych motorov st uvedené v tabulke 1.2.

Hmotnostné parametre pouzitych motorov si vypisané v kapitole 1.1.

Tab. 1.2: Zakladné vykonové charakteristiky.

- H Verzia I ‘ Verzia 11
Typ motora Rotax 912 | Rotax 915
Max. vzletovy vykon (kW) 73,5 104
Max. trvaly vykon (kW) 69 99
Kritiaci moment (max.vzletovy vykon) (Nm) 121 1741
Kritiaci moment (max.trvaly vykon) (Nm) 119,8 1741
prevodovy pomer (motor/vrtula) 2,43 2,54

1.4.2 Vrtule
Verzia | — Woodcomp SR 2000DN

Vrtula Woodcomp SR 2000DN je za letu elektricky stavitelna trojlista vrtula. Naboj
vrtule je hlinikovy, vrtulovy kuzel je kompozitovy a listy vrtule (list typ C obrazok
1.8) su z dreva s krycou uhlikovo-sklenou kompozitovou vrstvou. Nabezna hrana je

chranena ocelovym platom.

Obr. 1.8: List typu C.

Tab. 1.3: Vstupné hodnoty vrtule SR 2000DN.

| SR 2000DN |
Priemer vonkajsi 1,726 (m)
Priemer pétny 0,265 (m)
Plocha vrtulového disku || 2,295 (m?)
Hmotnost 11,73 (kg)
Moment zotrvacnosti 0,48 | (kg-m?)
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Verzia Il — Ales Kfemen KW-31

Vrtula Ales Kfemen KW-31 je taktiez za letu elektricky stavitelna troj-lista vrtula.
Néboj vrtule je hlintkovy, vrtulovy kuzel je kompozitovy a listy vrtule (typ listu je
znézorneny na obrazku 1.9) st vyrobené z dreva s krycou uhlikovo-sklenou kom-
pozitovou vrstvou. Ochrana nabeznej hrany je zaistena ocelovym platom. Vrtula je
certifikovana podla predpisu CS-P a ma platny EASA typovy certifikit EASA.P.177.

Obr. 1.9: List typu B.

Tab. 1.4: Vstupné hodnoty vrtule Ales Kiemen KW-31.

| KW-31 |
Priemer vonkajsi 1,75 (m)
Priemer pétny 0,265 (m)
Plocha vrtulového disku || 2,350 (m?)
Hmotnost 12,93 (kg)
Moment zotrvaénosti 0,6 | (kg-m?)
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2 LETOVE VYKONY

Letové vykony je subor limitnych kinematickych letovych schopnosti lietadla. Pri
vypocte letovych vykonov bol pouzity zjednoduseny mechanicky model, ktory za-
stupuje lietadlo hmotnym bodom, literattra [8],[9]. Hmotny bod je umiestneny v ta-
zisku lietadla, zjednodusenie umoznuje pri vypoctoch zanedbat momentové rovnice,
a teda vysledné pdsobenie na lietadlo je popisované iba silovymi rovnicami. Vsetky
pocitané vykony st vyhodnocované pre podmienky medzinarodnej Standardnej at-
mosféry (MSA) vo vyske 0 m. Rychlost je v kapitole uvadzana v kalibrovanej rych-
losti letu (CAS).

2.1 Aerodynamicka polara

Aerodynamika polara je zakladnd aerodynamicka charakteristika popisujica odpor

lietadla pri meniacom sa suciniteli vztlaku lietadla.

2.1.1 Verzia l

Aerodynamicka polara lietadla je vypocitand na zaklade rovnice aerodynamickej

symetrickej polary. Sucinitel odporu lietadla:

¢p = cpo + K - cF, (2.1)
1

K=—"—— 2.2

TE'ARK-E’ ( )

cpo — sucinitel odporu pri nulovom suc. vztlaku ¢y,
cr, — sucinitel vztlaku,
ARy — stihlost kridla lietadla,

FE — Oswaldov suéinitel.

Urcenie sucinitela cpg

Pre vypocet stucinitela odporu pri nulovom suciniteli vztlaku cpg je vyuzitd maxi-
malna horizontalna rychlost verzie I, ktord je dosiahnuta pri maximéalnom trvalom
vykone. Maximéalna horizontdlna rychlost pri maximéalnom trvalom vykone verzie I
je 231 km/h CAS. Vyuzitelny tah pohonnej ststavy pre rychlost 231 km/h CAS je
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prevzaty z kapitoly 2.2 — vyuzita je realna tahova krivka.

1
D=Ty=g-p-v* 5 cp, (2.3)

Ty — vyuzitelny tah pohonnej ststavy pri maximélnej horizontélnej rychlosti,
p — hustota vzduchu v 0 m MSA,
v — rychlost letu,

S — plocha kridla.

Sucinitel odporu verzie I pri nulovom suciniteli vztlaku:

_ 2K-(mg)?
Cpo = TZ eutS (2.4)

2.1.2 Verzia ll

Pri modifikovanej verzii lietadla bolo uvazované so zviacsenim odporu pri nulovom
suciniteli vztlaku na zaklade zvacsenia chvostovych ploch. Zmena indukovaného od-
poru z dovodu zmeny potrebnej vyvazovacej sily horizontalnej chvostovej plochy je

zanedbana. Treci koeficient:
0,455

=7 2.5
°f (log Re)%58’ (2:5)
Re — p-v- CSAT,VCHP/ZCHP’ (2.6)
i
Re — Reynoldsovo c¢islo,
i — dynamické viskozita okolitého vzduchu.
Plocha VCHP/ZCHP vystavena prudu vzduchu (tzv. omocend plocha):
ak t/c < 0,06 — Sy =2,003-5, (2.7)
t
ak t/c> 0,05 — Sy = (1,977 +0,52 - —) - S. (2.8)
c
Odpor pri nulovom produkovanom vztlaku VCHP a ZCHP, z literatury [10]:
, t Y Swet
CDOZRK_T—|—RLS—|—Cf' 1+LE+100(E> . g N (29)

Ry 7 — koef. vplyvu interferencie medzi trupom a kridlom,
Rps — koef. vyjadrujici vplyv sipu,
cy — treci koeficient,

L’ — koef. vplyvu polohy max. hrubky,
t .
— — zlomok max. hribky profilu a dlzky csar—vceup/zcup,
c
Swet — plocha VCHP /ZCHP vystavena pridu vzduchu (tzv. omocenda plocha).
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Tab. 2.1: Tabulka hodndt pre vypocet stcinitela odporu VCHP.

‘ - H Verzia I | Verzia II | Jednotky l

SzcHp 1,68 2,04 (m?)
CSAT,VCHP 0,705 0,854 (m)
Tmax.t 30,9 25 (% SAT)
t/c 0,12 0,101 )
L 1,2 2 )
Avonp 4,5 4,5 ()
Rrsyvcup 1,066 1,066 )
Somvonp || 3,4262 4,1402 (m?)
mn 1,78E-05 | 1,78E-05 e

Tab. 2.2: Tabulka hodno6t pre vypocet sicinitela odporu ZCHP.

‘ - H Verzia I | Verzia II ‘ Jednotky |

Szomp 0,902 1,093 (m?)
csar.zcup || 0,783 0,857 (m)
Trmax.t 30,9 25 (% SAT)
t/c 0,09 0,09 (-)
L 1,2 2 )
Azcup 39 39 )
Rrszcup 1,01 1,01 )
Som.zcup || 1,8255 2,2120 (m?)
mn 1,78E-05 | 1,78E-05 e

V tabulke 2.3 je uvedeny sucet prirastku sucinitela odporu pri nulovom produ-
kovanom vztlaku VCHP a ZCHP pre vzrastajticu rychlost.

Tab. 2.3: Prirastok sucinitela odporu pri nulovom vztlaku VCHP a ZCHP.

‘ v (m/s) ‘ Acpo,vs ‘ Acpo,zs | Acpo,vs+zs ‘
20 0,000389 | 0,000232 0,000621
30 0,000363 | 0,000216 0,0005792
40 0,000346 | 0,000205 0,0005517
50 0,000334 | 0,000198 0,0005316
60 0,000324 | 0,000192 0,000516
70 0,000316 | 0,000187 0,000503
80 0,00031 | 0,000183 0,000492
90 0,000304 | 0,000179 0,000483
100 0,000299 | 0,000176 0,000475
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2.2 Tahova charakteristika

Vznik fahu je vyvolany vzajomnym posobenim pracovného prostredia a povrchu
pracovného mechanizmu. Pre pocitany pripad je pracovné prostredie okolita atmo-
sféra a povrch pracovného mechanizmu je povrch listov vrtule. Na vypocet fahovej
charakteristiky je v diplomovej praci pouzita tedria idedlneho propulzoru — viac v
casti 2.2.1 (podrobnejsie v literattre [11], [12]) s ndslednym porovnanim s redlnymi
hodnotami tahu sustavy pouzitych motorov a vrtdl (vid literatira [13], [14]). Na
zaklade porovnania bola vyjadrena uc¢innost propulzoru, ktora bola dalej pouzita

pri aproximécii tahu a vykonu pri vyssich rychlostiach.

2.2.1 Idealny propulzor

V1
N T~ T V2
N ‘I|'| T— >
- h\ S
-
=
N ‘f " _
- [
N //1/--'“
I

Obr. 2.1: Ideédlny propulzor.

Vyvodzovanie tahu lietadla je zabezpecené urychlenim vzduchu prechodom cez
vrtulovy disk (obrézok 2.1). Prechod pridu vzduchu je sprevadzany zizenim prudo-
vej trubice. Vzhladom na zédkon zachovania hmoty je nutné aby vzduch prechadzajuci

vrtulovym diskom bol urychleny:

m=mg=1mM13 = Mo = Ao,l,z *P - Vo012, (2-10)
m — hmotnostny tok,

A — plocha vrtulového disku,
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Plocha vrtulového disku je vypocitana za pouzitia rozmerov pouzitej vrtule. Po-
uzity vztah je vhodny iba pre podzvukové prudenie, z dovodu zanedbania stlacenia
vzduchu:

T
T
D,,; — vonkajsi priemer vrtule, vid tab. 1.3,1.4,

A=-.(D?

vrt

—~D? ), (2.11)

vrtpatny

D yyipiny — patny priemer vrtule, vid tab. 1.3, 1.4.

Pre rychlosti vzduchu pri vstupe do vrtule v; a za vrtulou v, platia tieto vztahy,

vychadzajice z Bernouliho rovnice:

A
vy = v + 7” (2.12)

vy = vy + Aw, (2.13)
vp — rychlost neruseného nabiehajiceho vzduchu,

Av — urychlenie priadu pred a za vrtulou.
Rovnica pre vypocet vykonu motoru:

P = 5 (v3 — v}). (2.14)

Pre vypocet neznamej premennej Av dosadime do vztahu pre vykon pohonnej
stustavy 2.14 rovnice 2.11, 2.12 a 2.13.

1
P:§-A-p-vl-<vg—v(2]), (2.15)
P=A-p-v-((0o+Av) —1}), (2.16)
A-p Av
L) <UO . 7) (w0 + Av)? = o3) (2.17)
Po tpravach
A- A
P:Tp.<vo+72}>.(Ug+2.UO.AU+A2]2—U(2)), (218)
Vysledny tvar:
5 ) ) 4-P
OZAU +4'U0'AU +4'UO'AU—A—p. (219)

Vysledny vztah je v tvare kubickej rovnice s nezndmou Aw. Pre vypocet bol

zvoleny postup Newtonovou itera¢nou metddou.
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NEWTONOVA ITERACNA METODA

Metdda je zalozend na préaci s dotycénicami funkcie, a preto je nutné, aby funkcia
mala derivaciu. Hladana premennd je Awv, ktora je funkciou rovnice 2.19. Zakladna

rovnica Newtonovej iteracnej metody je:

f ()
fraw)’
k — iteracny krok.

Tyl = T — (2.20)

[teracny proces bude opakovany, pokial hodnota f(xy) nebude blizka nule. De-
rivacia funkcie 2.19 podla premennej Av:

f'(Av) = 3Av* + SvpAv + 407, (2.21)

Konkrétny vypocet nami rieseného problému pomocou Newtonovej iteracnej me-
tody je:
3 2 2 _ 4P
Av + dvgAvy + dvoAvy — 15
3AvZ + 8vgAvy + 4vd

Vypocet bol realizovany pomocou softvéru Excel, vysledky si zobrazené v ta-

Avpir = Avg — (2.22)

bulke 2.4 pre pohonnt ststavu verzie I a v tabulke 2.5 pre pohonnt ststavu verzie I1.

Tab. 2.4: Vyuzitelny tah verzie L.

Lo [ ] o | v [ 0] T |
10 [ 338 269 | 43,8 |04 | 2562,7
20 | 24,0 | 32,0 | 44,0 | 0,6 | 2157,0
30 | 16,7 ] 383 | 46,7 | 0,8 | 1799,5
40 | 11,7 | 458 | 51,7 | 0,9 | 1505,3
50 | 84 | 54,2 | 584 | 0,9 12735
60 | 62 | 631 | 66,2 | 1,0 | 1093,8
70 | 47 [ 723 | 74,7 | 1,0] 9538
80 | 3,7 | 81,8 | 83,7 | 1,0 ] 8432
90 | 2,0 [ 91,5 | 92,9 | 1,0 | 7544
100 | 24 |101,2 | 1024 | 1,0 | 681,8

30



Tab. 2.5: Vyuzitelny tah verzie II.

v [av] o | oo [n] T |
10 [ 39,6 [ 20,8 | 49,6 | 0,3 [ 3321,1
20 [ 293 ] 34,7 | 49,3 | 0,6 | 2856,6
30 | 21,31 40,7 | 51,3 | 0,7 | 24353
40 | 15,5 | 47,7 | 555 | 0,8 | 2074,3
50 | 11,4 | 55,7 | 61,4 | 0,9 ] 1778,1
60 | 85 | 64,3 | 68,5 | 0,9 | 1540,6
70 | 66 | 733 | 76,6 | 1,0 | 1351,0
80 | 52 | 82,6 | 852 | 1,0 | 11988
90 | 42 [ 92,1 | 94,2 | 1,0 | 10752
100 | 34 |101,7 | 1034 | 1,0 | 9734

2.2.2 Realne tahové krivky pohonnej siistavy

Vyrobcom vrtil Woodcomp SR 2000DN a Ales Kiemen KW-31 boli poskytnuté
tahové krivky pohonnych sistav verzii I a II. Na obrazkoch 2.2 a 2.3 je mozné vidiet
rozdiel medzi realnym fahom pohonnej sistavy pri maximélnom trvalom vykone
a tahom idealneho propulzoru pri rovnakom rezime. Porovnanie slizi na ziskanie
aerodynamickej i¢innosti propulzoru a opravy tahu idedlneho propulzoru na zaklade
spominanej aerodynamickej charakteristiky.

Verzia |
VyuZitelny tah verzie |
2400 & e L BTl Tk idedneho
\'\\ propulzoru verziel
™ —— Upraveny wuditelry tah
'™ \H_ Id.propulzoru verzie |
1300 \\‘x ® Redlny wwuditelry fah verzie |
=
_
-M1400
Q00
400
50 100 150 200 250 300 350

A% (krnfh)

Obr. 2.2: Vyuzitelny tah verzie L.
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Verzia Il

VyuZitelny tah verzie |1

2000 H__\ — L Eitefhy tah iq edneho
propulzoru verziell
. — L praveny v UETerry tah
\-.\H Id.propulzoru verzie |l
230 . ® Redlny weuiitelry tah verzie ||

1500

tahin)

1400

200

400
a0 100 150 200 250 300 350

a5 (kingdh)

Obr. 2.3: Vyuzitelny tah verzie II.

2.3 Maximalna horizontalna rychlost

Maximéalna horizontalna rychlost je maximalna dosiahnutelna rychlost lietadla pri
horizontalnom lete. Vypocet maximalnej horizontalnej rychlosti je velmi dolezity
pre dalsie vypocty lietadla. Predpis LTF UL ale aj UL 2 sa totiz priamo odvolava
na maximalnu horizontalnu rychlost pri maximalnom trvalom vykone pri vypocte
navrhovej rychlosti strmhlavého letu vp a rychlosti pri maximalnom poryve vg.
Vypocet maximalnej horizontalnej rychlosti je vypocitany na zédklade podmienky,
ze lietadlo je urychlované prebytkom fahu. Prebytok tahu je definovany ako roz-
diel medzi vyuzitelnym fahom pohonnej sustavy a potrebnym fahom. Vzhladom na
definiciu prebytku fahu je zretelné, ze lietadlo dosiahne maximalnu horizontalnu
rychlost v momente, ked sa vyuzitelny a potrebny tah budd rovnat. V obrazku 2.4
je tato situdcia demonstrovana prienikom kriviek.

Odhadovana maximéalna horizontalna rychlost lietadla verzie II pri maximalnom
trvalom rezime je 71,5 m/s, ¢o je 257,4 km/h. Pre verziu I bola hodnota maximalnej

horizontalnej rychlosti od¢itana z [15], jej hodnota je 231 km/h.
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VyuZitelny a potrebny tah

Opraveny vy uz itefry tah verzie Il

— Opraverny vy Uz itefmy tah verzie

1950
1750 —— Potrebny teh verzie |
—. 1550 Potrebny tah verzie
=
B
% 1350
* 1150 _,.-/
5
g
950 =
= _J_;__f*' /4‘\\
_--'_‘_'_P..’
550 .
350
28 30 32 34 3b 38 40 42 44 46 48 50 52 54 56 58 oD 62 64 ob 6B VO VI 74
CAS (m/s)

Obr. 2.4: Vyuzitelny a potrebny tah lietadiel.

2.4 Stapacie rezimy lietadla

Stupanie je definované ako narast vysky letu lietadla a zvicSenie potencialnej energie
lietadla. Pri vypocte stipacich rezimov lietadla je uvazovany priamociary ustaleny
symetricky let bez vybocenia pri maximalnej vzletovej hmotnosti lietadla. V pod-
kapitolach budu rozobraté dva zakladné ustalené stupacie rezimy. Stupacie rezimy
lietadla st pocitané na zéklade rovnic silovej rovnovahy v danom rezime. Silové
posobenie na lietadlo je mozné vidiet na obrazku 2.5.

Rovnice rovnovahy stipacieho rezimu za predpokladu malého uhlu o + &;:

To: T —D—G-siny=0, (2.23)
Yo : L —G -cosy =0, (2.24)
T — tah pohonnej sustavy lietadla,
D — odporova sila lietadla,
G — gravitacna sila lietadla,

L — vztlakova sila lietadla.

Rovnica rychlosti stipania:

-(I'-D AP
w=v-sin7=v (G ): el (2.25)

w — stupacia rychlost,

~ — uhol stupania.
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Obr. 2.5: Silové pdsobenie na lietadlo v ustalenom stipani.

Rovnica uhlu stupania:

~ = arcsin <%> , (2.27)
7 = arcsin (%) . (2.28)

2.4.1 Maximalna stapacia rychlost

Maximalna stipacia rychlost je ustaleny rezim pri ktorom lietadlo stiipa najvyssou
moznou vertikdlnou rychlostou vzhladom na ¢as. Maximalna stupacia rychlost je
pocitana na zaklade maximalneho prebytku vykonu AP,... Hodnoty maximalnej

rychlosti stipania st uvedené v tabulke 2.6. Rovnica rychlosti stipania:

Winax = o .

2.4.2 Maximalny uhol stipania

Maximéalny uhol stipania je maximalny mozny uhol trajektérie stipania dosiahnu-

telny pri ustalenom stipavom lete. Maximalny uhol stipania je pocitany taktiez
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Tab. 2.6: Maximélna stupacia rychlost.

— [ v Gm/n) [ v (m/s) | P, (W) | B, (W) [ AP (W) [ w (m/fs) | v° |

Verzia I 126 35 49970,8 | 16332,2 | 33638,6

5,72

9,32

Verzia 11 136,8 38 70380,8 | 18266,6 | 52114,2

8,85

13,44

na zaklade rovnic rovnovahy. Silové posobenie na lietadlo je mozné vidiet na ob-

razku 2.5.
Rovnica maximélnej strmosti stipania:
. AT,
SN Yoy = ——mx | (2.30)
G
. AT,
Ymax = arcsin(———). (2.31)
G
Tab. 2.7: Maximalny uhol sttupania.
- o Gem/b) [ v (m/s) | P, (W) | B, (W) | AP (W) [ w (m/s) | 7° |
Verzia [ 108 30 46838,8 | 14160,4 | 32678,4 5,55 10,60
Verzia I1 108 30 63147,6 | 14160,4 | 48987,2 8,32 16,02

2.5 Medzné zatacky

Medzné zatacky st subor limitov lietadla pri ustalenej horizontalnej zatacke. Zmena

motorovej jednotky ma zasadny vplyv iba na jedno obmedzenie, a to propulzné ob-

medzenie. Pre sirsi rozhlad v kapitole medznych zatacok, ale budi pocitané limitné

hodnoty vzhladom na vSetky limity. Silové pdsobenie na lietadlo v horizontalnej

zatacke je mozné vidiet na obrazku 2.6.

Rovnice popisujice ustalent zatacku:

T—-D=0,
02

Lsing —m-— =0,
r

— Lcosgp+ G =0,

r — polomer zatacky,

¢ — uhol prieéneho sklonu.

Sledované parametre:

« nasobok zatazenia,

« maximalny uhol prie¢neho sklonu,
o minimélny polomer zatacky,

o miniméalna doba potrebna k prevedeniu zatacky o 360 °.
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Obr. 2.6: Silové posobenie na lietadlo v spravnej zatacke.

2.5.1 Zatacky s maximalnym prevadzkovym nasobkom

Kedze prevadzkovy nasobok zostal nezmeneny bude nasledujiica analyza platna pre
obidve verzie. Vypocet je realizovany na zaklade vstupného prevadzkového nasobku
n, a rovnic rovnovahy ustdlenej zatacky 2.32, 2.33 a 2.34.

Maximéalny uhol prie¢neho sklonu:
P 1
Gmax = arccos | — |, (2.35)
Tp

n, — maximalny prevadzkovy nasobok.

Miniméalny polomer zatacky:

2]2

A — (2.36)
gy/(np)? — 1

Minimalna doba potrebna k prevedeniu zatacky o 360 °:

2
T — (2.37)

" g =1
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2.5.2 Zatacky s maximalnym sucinitelom vztlaku

Padova rychlost lietadla zostala nezmenend naprie¢ verziami, vdaka nezmenenym

vztlakovym charakteristikdm. Z pouzitého konstatovania vyplyva identickost verzii

v medznym zatackach vzhladom na maximalny sucinitel vztlaku.

Nésobok zatazenia (aerodynamické obmedzenie):
2
A v
Nmax = (U—s) )
vs — padova rychlost lietadla.

Maximéalny uhol prie¢neho sklonu:

1
A
= arccos { —— | .
max <77,A

Miniméalny polomer zatacky:

A v?
e A )1

Minimalna doba potrebna k prevedeniu zatacky o 360 °:

r

44 2mv

g /(A )2 -1

min —

2.5.3 Zatacky s maximalnym vyuzitelnym tahom

Pre jednotlivé motorizacie je vyuzitelny tah prevzaty z kapitoly 2.2.2.

Verzia |

Nasobok zatazenia:
F C_L FVmax(Vl)

_CD G

nmax(\/l) -
Maximéalny uhol prie¢neho sklonu:

1
gbflax(\,l) = arccos <nT> .

Miniméalny polomer zatacky:
F

U2
rmin V1) — .
YU g 2 -1

Minimalna doba potrebna k prevedeniu zatacky o 360°:

F
tmin(\/l) =
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Verzia Il

Nésobok zatazenia:

F
F CL Vmax(VZ)
= — == 2.46
nmax(VZ) o G ( )
Maximéalny uhol prie¢neho sklonu:
P 1
Prax(va) = arccos | —— | . (2.47)

Miniméalny polomer zatacky:

: v (2.48)
Toin(V2) = . 2.48
M gy, -1
Minimalna doba potrebna k prevedeniu zatacky o 360°:
2mv
trljlin(VZ) = (2-49)

g /(B2 —1

2.5.4 Urcenie limitnych parametrov

Maximélny priecny sklon (obrézok 2.7) je 75,5°, je mozné ho dosiahnut v rozmedzi

rychlosti 49 m/s az do priblizne 65 m/s pre verziu I a 73 m/s pre verziu II.

Maximalny uhol prie¢neho sklonu

100
a0
an [ e
7o
&0
- — Pl prevadz ko ndsobok
Y 2 ——— Mz suginitel vztlaku
40 Mz wuditerig tab verzie ||
30 Mlacsyuiitelm tah verzie |
20
10
]
25 30 35 40 45 =0 =5 &0 &5 70 75 a0

CA% [my's)

Obr. 2.7: Maximalny uhol prie¢neho sklonu.

Minimalny polomer zatacky (obrazok 2.8) je 63 m pri rovnakej rychlosti pre obe

verzie 48 m/s.
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Minimalny polomer zatacky

300 : - R
— M prevadzkowy nasobok
—— M sudinitel vztlaku
250
e W L TR Tt v ErZiE ||
E 200 & vyuzitelny tah verzie |
ey
=
m
i 150
o
al
£
o 100
[l
!
50 /”/’/
] — —
25 30 35 a0 a5 50 =) &0 A5 70 75 a0

CAL (m)s)

Obr. 2.8: Minimélny polomer zatacky.

Minimalny cas potrebny na prevedenie 360° zatacky (vid obrazok 2.9) je 8,1 se-
kundy pri rychlosti 49 m/s pre obe verzie.

Minimalny Cas potrebny na prevedenie zatacky 360°

&0 ; ST
— ] prevadz kovy nasobok
e W i SUIET TR w2t EL
50
e W LI TS T v ErziE
a0 Ml Uz itelts tah v erzie |

w ol
m
+L

20

10

0 —
25 30 35 40 45 50 == &0 65 70 75 &0
CA% (s

Obr. 2.9: Minimélny cas zatacky.
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3 LETOVE VLASTNOSTI

Chovanie lietadla pocas prevadzky je popisané pomocou sithrnu vlastnosti znamych
pod pojmom letové vlastnosti. Z dovodu chybajtcich aerodynamickych parametrov
opisujucich klonivy a zatacavy pohyb budu v kapitole pocitané iba letové vlast-
nosti v pozdiznom smere. Letové vlastnosti v pozdlZnom smere s povazované pri
aktudlnej modifikicif za najddlezitejsie skiimané charakteristiky lietadla. Ciastkové
vysledky st uvedené v tabulke C.6 v prilohe C. Vypocet je realizovany na zaklade
literatary [10], [16], [17] a [18].

3.1 Aerodynamické parametre

Aerodynamické parametre pouzité v podkapitole boli prevzaté z dokumentu vyrobcu
[7]. Odporova polara a niektoré dalsie odporové charakteristiky si uvedené v kapi-
tole 2. DalSie potrebné charakteristiky si postupne dopoéitané alebo odéitané z
literatury. Vsetky potrebné parametre (prebraté ale aj vypocitané) su sumarizované

v prilohe C.

3.1.1 Vztlakova ciara

Vztlakova Ciara vyjadruje priebeh stcinitela vztlaku v zavislosti na uhle nabehu.

Vztlakova ciara kombinacie kridlo — trup

Vztlakova ¢iara kridla bola vypocitana programom Glauert II1.

Clmax—K = 1,5188 (*), (31)
CLa—k = 5,0179 (1/rad), (3.2)
Qepy e = —2,07 (0)7 (33)

CLmax—k — Maximalny sucinitel vztlaku kridla,
Cra_k — sklon vztlakovej ciary kridla,

o, ,—k — thol ndbehu ZRK pri nulovom vztlaku.

Vplyv trupu na vztlakovu ¢iaru — trup je v analyze povazovany za nevztlakové te-

leso a jeho vplyv bude zapocitany iba v sklone vztlakovej ¢iary [18]. Sklon vztlakove;
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¢iary kombinacie KT (so zapocitanim vplyvu trupu):

CLa—KT = CLa—K " kT, (3.4)

dp dr\>
Fr=1+0025-55-025- (") . (3.5)

dr =[Sy 2 (3.6)
T

k7 — stcinitel vplyvu trupu na sklon vztlakovej ciary,
dr — ekvivalentny priemer trupu,
b — efektivne rozpatie kridla,

St — plocha priecneho rezu trupu v najsirsej casti.

Vztlakova c¢iara VCHP

Sklon vztlakovej ¢iary VCHP je pre obe verzie vypocitany na zaklade Helmboldovho
VZOrca:

a = o
VCHP — ;
\/1 +( ag )2 + ag

nARycHp nARvcHP

(3.7)

ap — sklon vztlakovej Giary profilu, (3.8)

ARVCHP — stihlost VCHP.

Sucintel vztlaku VCHP pri nulovom uhle nabehu kombinécie kridlo-trup:

S'
cro—venp = avenp - kvonp - VgHP (Pyvenp + €), (3.9)

®yopp — pootocenie VCHP od roviny nulové vztlaku kombinacie KT,
€p — uhol zosikmenia priudu vzduchu v mieste VCHP pri cro_gr,

kveomp — koeficient znizenia dynamického tlaku v mieste VCHP.

Sklon vztlakovej ¢iary VCHP vztiahnuty k ploche kridla:

S Oe
CLa—veHP = Qvenp - kvewnp - VgHP . <1 - %> . (3.10)

Uhol zosikmenia priadu vzduchu v mieste VCHP [16].

) o
175 CLa—k . (3.11)

Oa TE_ARK.C{/C%)Z-(l—I—VLVCHPD
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Geometrické rozmery potrebné pre vypocet uhlu zosikmenia pridu vzduchu v mieste
VCHP:

2-lycupos
vorp = — (3.12)
- 2-h
hvcnp = 7ZCHP, (3.13)

hyvcomp — vertikdlna vzdialenost medzi AS kridla a AS VCHP,
lvcrposs — horizontdlna vzdialenost medzi AS kridla a AS VCHP,

Vysledky pre obe verzie su uvedené v tabulke 3.1.

Vysledné vztlakové ciary lietadla

Vztlakové ¢iary pre verzie I a II si uvedené na obrazkoch 3.1 a 3.2. Sklon vztlakovej

ciary celého lietadla:
CLa = CLa—VCHP + CLa—KT- (3.14)

Uhol nabehu pri nulovom vztlaku lietadla:

Qcrg = Xepo—KT + Qero—VCHP- (315)

Vztlakové Ciary lietadla verzia |

— Kridlo-trup
— P
Cele lietadio (V1)

15

(=]
.

ot (°)

Obr. 3.1: Vztlakova ¢iara verzia 1.
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Vztlakové Ciary lietadla verzia Il

— Kridlo-trup

—WOP

c (-

Cele lietadio (V1)

15

=]
=]

ot (°)

Obr. 3.2: Vztlakova ¢iara verzia I1.

3.1.2 Momentova diara

Vyjadruje priebeh sucinitela klopivého momentu v zavisloti na uhle nabehu.

Momentova cCiara kombinacie kridlo-trup

Stcinitel momentu kridlo — trup pri nulovom uhle nabehu tejto stustavy:

Cm0—KT = Cm0—K T Cm0—T- (3.16)

Stucinitel klopivého momentu profilou kridla pri nulovom uhle ndbehu kombina-
cie kridlo — trup ¢pop bol odcitany z literattiry [7]. Nésledne je prevedend tprava
tohto stcinitela, iba na kridlo vystavené nabiehajicemu vzduchu (tzv. exponované
kridlo). Hodnota stcinitela klopivého momentu exponovaného kridla pri nulovom

uhle nabehu KT ¢,,0_g je vycislena 3.18:

Cmop = —0,08, (3.17)
emo_i = —0,06274. (3.18)

Sucinitel klopivého momentu trupu pri nulovom uhle nabehu kombinacie kridlo —

trup, bol vypocitany na zaklade literatiry [19]:

Cmo-T = QT * ST, (3.19)
¢ — uhol medzi smerom nulového vztlaku kridla a osou trupu,

s — smernica urcujuca klopivy moment trupu.
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Sklon momentovej ¢iary kombinécie kridlo — trup:

Cm—oa—KT = KT * (T7 — TA-KT),

T — pomerna poloha faziska lietadla,

TA_gT — pomerna poloha aerodynamického stredu kombinécie KT.

Kompletnd momentova ¢iara kombinacie kridlo — trup:

Cm—KT = Cm0—KT + Cm—a—KT * OKT.

Sucinitel klopivého momentu od vodorovnej chvostovej plochy
Vzdialenost AS VCHP od taziska:

lveup = lvenpozs + (Ta—x — Tr) - csar,
Ta_k — pomernd poloha aerodynamického stredu kridla,

csar — dizka strednej aerodynymickej tetivy kridla.

(3.20)

(3.21)

(3.22)

Stucinitel klopivého momentu VCHP pri nulovom uhle nabehu kombinacie KT:

B lveup
Cmo—vVCHP = —CLO-VCHP * .
CsAT
Sklon momentovej ¢iary VCHP:
lveup
Cma—-VCHP = —CLa—VCHP * .
CsAT

Momentova ¢iara VCHP (obrazok 3.3):

Cm—VCHP = Cm0—VCHP T Cma—VCHP * QKT

Momentové Ciary VCHP

Verzia

e (°)

Obr. 3.3: Momentové éiary VCHP.!
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Momentové ciary

Momentové ciary lietadiel verzie I a verzie II si vypocitané podla vztahu 3.26 a

zobrazené na obrazku 3.4.

Cm = —Cm—KT + Cm—vCHP- (3.26)

Momentové Ciary celych lietadiel

Verza

{08 - -Verza

i (°)

Obr. 3.4: Momentové éiary verzii I a I1.!

3.2 Pozdizna staticka zasoba s pevnym riadenim

Pozdl7zna statickd stabilita je vlastnost lietadla po vychylen{ z vyvazeného letového
rezimu vytvarat vratny klopivy moment smerujici k obnove pévodného rezimu.

Staticka zasoba s pevnym riadenim:

Op =T — XT. (3.27)

3.2.1 Aerodynamicky stred lietadla s pevnym riadenim

Aerodynamicky stred lietadla je bod, ku ktorému je sucinitel klopivého momentu

staly pri zmene uhlu nabehu. Rovnica pre aerodynamicky stred kridla:

Ta_x = 0,25. (3.28)

'Momentové ¢iary st vykreslené pri zadnej polohe taZiska.
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Znizenie dynamického tlaku v mieste VCHP je zanedbané, a preto:
kvoup = 1. (3.29)

Posun aerodynamického stredu vplyvom VCHP:

QyCcHP

AZs_veup = kvenp - Vwenp - (1 — Aey), (3.30)

CLa
Vyenp — mohutnost VCHP vztiahnutd k tazisku lietadla.

Posun aerodynamického stredu vplyvom trupu:

ACE’A_T = _KA—T * Pk - (331)

K a_7 — bez-rozmerny faktor vyjadrujici vplyv trupu na polohu AS,
pr — vplyv polohy kridla na posun aerodynamického stredu sposobeny trupom
(dolnoplosnik 1,05; hornoplosnik 0,95),

by — sirka trupu v najsirsej casti.
Aerodynamicky stred lietadla:

TA=Ta-kx +ATa_veup + AT a_r. (3.32)

3.2.2 Rovnovazna vychylka vyskového kormidla

Rovnovazna vychylka vyskového kormidla vyjadruje potrebnt vychylku vyskového
kormidla pre ustdleny horizontalny let bez uhlového klopivého zrychlenia. Obra-
zok 3.5 znazornuje potrebni rovnovaznu vychylku vyskového kormidla v ¢istej kon-
figuracii pri hmotnostnych konfiguracii najviac kritickych pre malé rychlosti jed-
notlivych verzii. Skiimana hmotnostna konfiguracia pre verziu Il je oznacend ako
c¢islicou 3 v tabulke B.4. Pre verziu I je pre rovnovaznu vychylku kritickd hmot-
nostna konfiguracia C-GE-WE3 v tabulke B.3. Na zaklade vypracovaného grafu je

mozné predpokladat zlepSent ovladatelnost lietadla v pozdlznom smere.
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Wchylka WK (7]

Rovnovazna vychylkavyskového kormidla

Ln

Ln

Fi 0 310 230 3G 237 390 410
L0 add ool oI =1 = u

0 90 110 130 150 170 190 210 230 250 i

Obr. 3.5: Rovnovazna vychylka VK verzii I a II.

3.3 Pozdlzna staticka zasoba s volnym riadenim

Vyjadruje mieru statickej stability lietadla v pozdlZznom smere s uvolnenym vysko-

vym riadenim. PozdlZzna staticka zasoba s volnym riadenim:

o'y =Ty — Ir. (3.33)

3.3.1 Aerodynamicky stred lietadla s volnym riadenim

Aerodynamicky stred lietadla s voInym riadenim je bod, ku ktorému je sucinitel

klopivého momentu staly pri zmene uhlu ndbehu s uvolnenym riadenim:

1 *
e (3.34)

lyepp — vzdialenost medzi AS lietadla a AS VCHP.

Faktor uvolnenia riadenia: .
a
f=—. (3.35)
a
Sklon vztlakovej ciary lietadla s uvolnenym riadenim
CHa
d = cp, — cps - 22 (3.36)
CHs
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Derivacia sucinitela vztlaku podla vychylky vyskového kormidla:

S
CLs = Crs—veup - kvenp - VgHP- (3.37)

Derivacia sucinitela vztlaku VCHP podla vychylky vyskového kormidla:

[3Je!
CLo-VOHP = WCHP * 55 (3.38)
Utinnost kormidla:
O O
— == ‘6,0 :
a6 <80>0 b (3:39)

Faktory uc¢innosti #; a 6y st od¢itané na zdklade geometrickych vstupov z lite-
ratiry [16].

Derivacia stucinitela zavesového momentu vyskového kormidla podla uhla nabehu
lietadla:

0
CHa = CHa—VCHP * <1 — i) . (3.40)

Derivacia stcinitela zavesového momentu vyskového kormidla podla uhlu na-
behu:

cia—venp = —0,12 - avenp - (3.41)

Svk ( SVO)

1-36. 2V
Sveup Svi

Sy — plocha celého vyskového kromidla,

Syo — plocha pred osou otécania vyskového kormidla (osové odlahéenie).

Derivécia sucinitela zavesového momentu vyskového kormidla podla vychylky:

g 3
cs = —0,14 - ayenp - (1 —6,5- (ﬂ) 2) . (3.42)
Svi

3.4 Dynamicky bod lietadla a dynamicka zasoba s

pevnym riadenim

Dynamicky bod lietadla je bod, ku ktorému je klopivy moment staly pri malej zmene
stdinitela vztlaku so znehybnenym pozdiznym riadenim pri kvézi ustdlenej zatacke
vo vertikalnej rovine. Dynamicky stred lietadla s pevnym riadenim:
_ _ Cmq
Ip=Tp— —"7. (3.43)
2-p—crq

Derivécia sucinitela klopiaceho momentu podla uhlovej rychlosti klopenia:

- l
Cmg = —2,4 - avenp - kvenp - Weonp - —or. (3.44)
CSAT
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Derivacia sucinitela vztlaku podla uhlovej rychlosti klopenia:

Crq =2-aycup - kvcup - Vvewp-. (3.45)

Bez-rozmerna hmotnost lietadla:

2-m
= —. 3.46
: p-S-csar ( )
Dynamicka zasoba s pevnym riadenim:
Op = CE’D — CE’T. (347)

3.4.1 Dynamicky bod lietadla a dynamicka stabilita s volnym

riadenim

Bod, ku ktorému je klopivy moment staly pri malej zmene stcinitela vztlaku s uvol-
nenym pozdlznym riadenim pri ustélenej zatacke vo vertikdlnej rovine, pri predpo-
klade nulového zavesového momentu vyskového kormidla je pomenovany dynamicky
bod lietadla s volnym riadenim.

Dynamicky bod s volnym riadenim ma podobnii definiciu ako dynamicky bod
s pevnym riadenim. S pridanym predpokladom nulového zavesového momentu kor-
midla.

Dynamicky bod lietadla:

—/ — C:né CHa CHq
Ip=2Ip -+ . + . 3.48
o I cus <CLa 2p — CLq> ( )
Derivacia sucinitela klopivého momentu podla vychylky vyskového kormidla:
l*
s = —cps - L (3.49)
CSAT

Derivacia sucinitela zavesového momentu podla uhlovej rychlosti klopenia:

ZVCHP

CHq = 2. CHoa—VCHP * . (350)
CSAT
Dynamicka zasoba s volnym riadenim:
o =Ty — T (3.51)

3.5 Vysledky statickej a dynamickej stability

Vysledky statickej a dynamickej stability st sumarizované v tabulke 3.1. Hodnoty
si uvedené pre maximalnu vypoc¢tovi zadnt polohu taziska 33,5 % a maximélnu

vzletovi hmotnost 600 kg pri oboch verziach.
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Tab. 3.1: Vysledné hodnoty statickej a dynamickej stability.

| _ H Verzia I | Verzia 11 | Rozdiel (%) ‘

g—g 0,3970 0,3958 -0,31
Mohutnost VCHP 0,4517 0,5579 23,513

AS lietadla 0,3725 0,3961 6,35

Staticka stab. 0,0375 0,0611 63,03
Faktor uvolnenia 0,9920 0,9841 -0,802
AS lietadla s voln. korm. 0,3501 0,3508 0,2144
Statickd zasoba s voln. korm. 0,0151 0,0158 4,983
Dynamick4 stab. 0,1043 0,1378 32,19
Dynamicka stab. s voln. korm. 0,0746 0,0776 4,033

3.6 Riadiaca sila vySkového kormidla na nasobok

Je vlastnost, ktorda ma zasadny vplyv na pilotny cit pri klopivych manévroch. Na
zédklade predpisovych bodov UL 2 § 155 a LTF-UL 155 musi sila do riadenia vzrastat
so zvysSujucim sa nasobkom. Presné vysledky analyzy je mozné vidiet v tabulke C.6.
Sily do riadenia pri vzrastajticom ndsobku splitaji predpisové poziadavky predpisov
UL 2 a LTF-UL, a v8ak nesplitaju pri zadnej polohe taZiska predpis CS-LSA. Predpis

CS-LSA vymedzuje minimalnu silu f;, pri vzrastajicom nasobku, a to vztahom:

—1
Foin > TON - 227 (3.52)
n, —1
ni1p — maximalny demonstrovany nasobok,
A min
/ > 23,33N. (3.53)
n—1

Gradient sily vo vyskovom riadeni vzhladom na vzrastajici nasobok:

AF, G d-cys 2u—cp
=k, -k Sy Cvi - — - . L (zp— ), 3.54
e VCHP " OVK VK " g D 2 (Zr D) ( )
Sy — plocha vyskového kormidla,
cyi — strednd hibka VK za osou oté¢ania.
Tab. 3.2: Gradient sily v pozdlZnom riadeni na ndsobok.
Verzia I (PC?) | Verzia I (ZC?) | Verzia IT (PC?) | Verzia II (ZC?)
ARy -30,6 95 61,7 19,9
n—1
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3.7 Pozdizna dynamicka stabilita

Pozdlzna dynamické stabilita vyjadruje priebeh pohybu lietadla po poruche v zi-
vislosti na case. Lietadlo z hladiska dynamickej stability moze byf:

o stabilné — lietadlo vykazuje utlm amplitidy kmitavého pohybu,

« indiferentné — amplitida kmitov sa nezmensuje a ani nezvacsuje,

e mnestabilné — amplitida kmitavého pohybu sa zvac¢suje v priebehu casu.
Vipotet pozdiznej dynamickej stability bol zalozeny na literatire [16]. Pri vypocte
boli pouzité nasledovné predpoklady a zjednodusenia:

o linearizacia rovnic (pre malé uhly nabehu),

e zjednodusena modelacia pohonnej jednotky,

« zanedbanie stlacitelnosti vzduchu,

e derivicie Cyz,, Cy,,, Cx,, Cx, st z dovodu zjednodusenia povazované za nulové.
Po vypocte vsetkych potrebnych rozmerovych stabilitnych derivacii a potrebnych

parametrov bol vytvoreny determinant stability, ktory musi byt rovny nule:

(mA — X,) —Xu 0 mg cos Or
—Z, (m — Zy)\— Zy] —(mur+ Z;) mgsinOp 0 (355)
My —(MA+M,) (,-M) 0
0 0 -1 A
Vysledkom je charakteristicka rovnica:
Py M4+ P N4+ P N4 P - A+Py=0. (3.56)

Vysledkom charakteristickej rovnice je dvojica komplexne zdruzenych korenov:
rychle kmity: Ay = 07 & iwy, (3.57)
pomalé kmity: Ay = 0 & iws. (3.58)

Néasledne su vycislené kvantitativne kritéria stability pre maximalnu zadnt po-

lohu taziska 33,5 %, ktord je povazovana za kritickd. Cas itlmu amplitidy na polo-

vicu:

log(1/2
ts = %. (3.59)
Pocet kmitov do utlmu amplitidy na polovicu:
log(1/2) w
Nyjp=—"72-—. 3.60
172 2-n o (3.60)

2Hmotnostna konfiguracia C-GE-WE3 z tabulky B.3 pre verziu I a hmotn. konf. 3 z tabulky

B.4 pre verziu II.
3Hmotnostna konfiguracia C-WE5 z tabulky B.3 pre verziu I a hmotn. konf. 5 z tabulky B.4

pre verziu II.
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Logaritmicky dekrement ttlmu:

0=—0-T, (3.61)

T — periéda kmitov.

Z vysledkov kvantitativnych kritérii stability uvedenych v tabulke C.6 je mozné
pozorovat zlepSenie pozdiznej dynamickej stability verzie II oproti verzii I pri zadnej
polohe taziska. Pozorovatelné zlepsenie nastalo pri fugoiddlnom pohybe lietadla (ko-
rene 3 a 4), ktoré bolo jednym z najzavaznejsich dévodov pre prevadzkové obmedze-
nie zadnej polohy taziska lietadla z vypoctovej hodnoty 33,5 % SAT na prevadzkovi
28,5 % SAT. Vylepsenie fugoidalneho (pomalého) kmitavého pohybu je znézornené
na obrazku 3.6 a v tabulke 3.3. Zlepsenie vlastnosti je charakterizované zvicsenym

tlmenim § verzie II.

Korene charakteristickej rovnice phygoidalneho pohybu

eVeria

e Verziall -0,1

-0,06 -0,05 -0,04 -0,03 -0,02 -0,01 0

Obr. 3.6: Korene fugoidalneho pohybu lietadla.

Tab. 3.3: Korene charakteristickej rovnice fugoidalneho pohybu.

) w

Verzia I | Verzia II | Verzia I | Verzia II

-0,04061 | -0,05138 | 0,16106 | 0,16106

-0,04061 | -0,05138 | -0,16106 | -0,16106
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4 ZATAZENIE

Kapitola obsahuje vypocet zatazenia zakladnych konstrukénych prvkov lietadla.
Vsetky vypocitané zatazenia, ak nie je uvedené inak, si prevadzkové zatazenia. Pri
vypocte zatazenia sa uvazuje so vSetkymi dosiahnutelnymi kombinaciami polohy
taziska a hmotnosti lietadla podla tabuliek B.3 a B.4.

4.1 Manévrova, poryvova a klapkova obalka

Vypocet manévrovej, poryvovej a klapkovej obéalky je zalozeny na predpisovej za-
kladni LTF-UL a UL 2, ktoré st v casti letovych obalok identické a pokryvaja aj
predpis CS-LSA. Pre vypocet letovych a poryvovych obéalok si potrebné udaje z
kapitoly 1 a 2. Vypocet obalok je nezavisly od polohy faziska lietadla. V tabulke 4.1
si uvedené zdkladné potrebné vstupné informécie. Minimélny manévrovy nasobok
pri rychlosti Vp je v predpisoch LTF-UL a UL 2 rovny —1,5. Pre vypocty je pouzita
konzervativna hodnota predpisu CS-LSA, a to —2.
Pédova rychlost na chrbte (vscp):

=/ —. 4.1
VscH S cr ( )

min

Manévrova rychlost (vy):
VA = Vg1 * /T (4.2)
Klapkova manévrova rychlost (vap):
VAR = VS0 * \/ Tk (4.3)
Manévrova rychlost na chrbte (vacy):
vacH = VscH * /4. (4.4)
Rychlost pri maximéalnom poryve (CS-LSA = cestovna rychlost) (vg/c):

UB/c = VA, (4.5)

UB/C 2 0,9 cVH. (46)

Maximéalna klapkova rychlost vy zostala nezmenena. Maximéalna navrhova rych-

lost (vp):

Up 2 172 *VUH, (47)
vp 2 1,5-va. (4.8)
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Tab. 4.1: Vstupné data manévrovej obélky.

Vstupné data

Max. vzletovd hmotnost MTOW | 600 (kg)
Plocha kridla S 10,5 (m?)
Strednd aerodynamickd tetiva MAC | 1,172 (m)
Sklon vztlakovej ¢iary kridla ar 5,018 | (1/rad)
Max. stc¢initel vztlaku (bez klapiek) CLon 1,52 )
Max. suéinitel vztlaku (na chrbte) CLoin 0,8 )

Max. stc¢initel vztlaku (max. klapky) || cn.. ., | 2,02 )

Max. prevadzkovy nasobok ni, no 4 )
Min. nésobok Vp n3 -2 )
Min. ndsobok Vacu ng -2 )
Max. nasobok (max. klapky) Tkl 2 -)

Padovéa rychlost (max. klapky; 600kg) V50 76,6 | (km/h)

Pédové rychlost (bez klapiek; 600kg) V81 88,3 | (km/h)
Max. horizontédlna rychlost (verzia I) vy 231 | (km/h)
Max. horizontdlna rychlost (verzia II) vy 267 | (km/h)

V tabulkach 4.2 a 4.3 st uvedené rychlosti lietadla potrebné k zostrojeniu ma-

névrovych, poryvovych a klapkovych obalok.
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Tab. 4.2: Dizajnové rychlosti verzie 1.

m (kg) 402 | 408 | 555 | 600 | 600 | 500 | 428 | 382
vso (km/h) 63| 63| 74| 77| 77| 70| 65| 61
vs1 (km/h) 72| 73| 85| 88| 8| 81| 75| 70

vscog (km/h) || 100 | 100 | 117 | 122 | 122 | 111 | 103 | 97

var (km/h) 89 | 89| 104 | 108 | 108 | 99 | 91| 86

va (km/h) 145 | 146 | 170 | 177 | 177 | 161 | 149 | 141

vacy (km/h) || 141 | 142 | 166 | 172 | 172 | 157 | 145 | 137

vpyc (km/h) || 230 | 230 | 230 | 230 | 230 | 230 | 230 | 230

vr (km/h) 153 | 153 | 153 | 153 | 153 | 153 | 153 | 153

vp (km/h) 293 | 293 | 293 | 293 | 293 | 293 | 293 | 293

Tab. 4.3: Dizajnové rychlosti verzie II.

m (kg) 438 | 483 | 539 | 600 | 600 | 592 | 458 | 418
vso (km/h) 65| 69| 73| 77| 77| 76| 67| 64
vs1 (km/h) 750 79| 84| 88| 88| 8| 77| ™

vscn (km/h) 104 | 109 | 115 | 122 | 122 | 121 | 106 | 102

var (km/h) 93 | 97 | 103 | 108 | 108 | 108 | 95 | 90

va (km/h) 151 | 159 | 167 | 177 | 177 | 175 | 154 | 147

vacy (km/h) || 147 | 155 | 163 | 172 | 172 | 171 | 150 | 144

vp/c Y(km/h) || 288 | 288 | 288 | 288 | 288 | 288 | 288 | 288

vr (km/h) 153 | 153 | 153 | 153 | 153 | 153 | 153 | 153

vp (km/h) 378 | 378 | 378 | 378 | 378 | 378 | 378 | 378

V tabulkach 4.4 a 4.5 st uvedené vysledné hodnoty poryvovej obalky pre obe
verzie a ich hmotnostné modifikdcie. Rychlost poryvu U je definovand predpismi
LTF-UL a UL 2 ako 15 m/s pri rychlosti vg,c a 7,5 m/s pri rychlosti vp.

'Rychlost (vp/c) je zvySend na hodnotu 288 km/h z obchodného dovodu a dovodu zosilnenia
konstrukcie aj vzhladom na budticu konfiguriciu so zatahovacim podvozkom.
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Tab. 4.4: Poryvova obélka (verzia I).

Poryvova obélka

m (kg) 402 408 555 600 600 500 428 382
2%
p-lm-a
I
10,643 | 10,793 | 14,681 | 15,880 | 15,879 | 13,227 | 11,322 | 10,115
0,88 -
i 9,3+
0,587 | 0,590 | 0,647 | 0,660 | 0,660 | 0,628 | 0,599 | 0,577
Lkopo-U-v-
Mo, 1 + 2 pm.g v-a
S
vp/c (m/s) 63,9
U (m/s) 15
Ny + 5,60 5,56 4,67 4,46 4,46 4,96 5,41 5,76
Nyp— -3,60 -3,56 -2,67 -2,46 -2,46 -2,96 -3.41 -3,76
%'k"po'U"U'(l
Twp 14 e
S
vp (m/s) 81,4
U (m/s) 7,5
I 10,643 | 10,793 | 14,681 | 15,880 | 15,879 | 13,227 | 11,322 | 10,115
k 0,587 | 0,590 | 0,647 | 0,660 | 0,660 | 0,628 | 0,599 | 0,577
Nyp+ 3,93 3,90 3,34 3,21 3,21 3,52 3,81 4,03
Nyp— -1,93 -1,90 -1,34 -1,21 -1,21 -1,52 -1,81 -2,03
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Tab. 4.5: Poryvova obélka (verzia II).

Poryvova obélka

m (kg) 438 483 539 600 600 592 458 418
25
p-lm-a
I
11,594 | 12,795 | 14,260 | 15,879 | 15,879 | 15,657 | 12,123 | 11,065
0,88 - 1
5,3
k 0t
0,604 | 0,622 | 0,642 | 0,660 | 0,660 | 0,657 | 0,612 | 0,595
Lk op, - U-v-
Mo, 1 + 2 pm.g v-a
S
vp (m/s) 80,0
U (m/s) 15
Nyp+ 6,44 6,08 5,70 5,34 5,34 5,38 6,27 6,61
Nyp— -3,34 | -3,06 | -2,75 | -246 | -2,46 | -2,50 | -3,21 -3,48
%'k"po'U"U'(l
Typ+ 14 g
S
vp (m/s) 105,0
U (m/s) 7,5
1 11,594 | 12,795 | 14,260 | 15,879 | 15,879 | 15,657 | 12,123 | 11,065
k 0,604 | 0,622 | 0,642 | 0,660 | 0,660 | 0,657 | 0,612 | 0,595
Nyp+ 4,57 4,33 4,08 3,85 3,85 3,88 4,46 4,68
Nyp— -2,57 | -2,33 | 2,08 | -1,85 | -1,85 | -1,88 | -2,46 | -2,68
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Priklad manévrovej, poryvovej a klapkovej obalky je na obrazku 4.1. Manévrové,

poryvové a klapkové obalky su vykreslené v prilohe A.

Verzia Il; 600kg; H=0 ft MSA

B =+
® 534
5
A D
4 ~* 5
]
3 |
AF Maneyrova obalka I
2 g !
Poryvova obalka |
~ 1 Vsi !
- Klapkova obalka !
0 + Do
0 50 a0 | 150 200 250 300 350 400
]
1
SCH |
2 $
ACH D-

® 334
B.

CAS (km/h)

Obr. 4.1: Manévrova, poryvova a klapkova obélka verzie II, 600kg.
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4.2 Zatazenie kridla

Zatazenie kridla bolo spracované na zaklade aerodynamickych vystupov z programu
Glauert III. Nasledny priebeh vypoctu bol realizovany v programe Excel s vyuzitim

dalsich zjednodusujicich metéd, ktoré buda v priebehu kapitoly vysvetlené.

4.2.1 Vypoctové pripady

Vypoctové pripady boli ziskané kombinaciou vsetkych hmotnostnych konfigurécii a
kazdého vyznamného bodu manévrovej, poryvovej a klapkovej obélky. V jednotli-
vych podkapitoldch sa nachddza vypocet symetrickych zatazeni kridla (bez kloni-
vého rota¢ného pohybu), tak ako aj asymetrickych zatazeni kridla (klonivy pohyb
lietadla).

4.2.2 Postup vypoctu

Pri vypocte zatazenia kridla st pouzité zjednodusenia:
 linearizacia vztlakovej Ciary lietadla,
» winglet kridla sklopeny do zakladnej roviny kridla,
o zanedbanie vplyvu stlacitelnosti,
« zanedbanie Sipovitosti a vzopétia kridla,

o vztlak produkovany trupom je zanedbany.

Vypocet sucinitela vztlaku kridla

Na zaklade pouzitych zjednoduseni vyplyva, ze kridlo a chvostové plochy st jediné
uvazované vztlakové telesa v konstrukeii lietadla. Z predpokladu riesenia ustélenych
letovych stavov je potrebné oddelit vztlak produkovany kridlom a chvostovymi plo-
chami. Definicia chvostovych ploch urcuje primarnu ilohu chvostovych ploch, a to
stabilizovanie lietadla. Udrzanie stabilného letového rezimu je charakterizované vy-
slednym nulovym klopivym momentom lietadla k tazisku. Vypocet vyvazovacej sily
posobiacej na horizontalny stabilizator je uvedeny 4.6.1.

Celkovy potrebny vztlak lietadla potrebny na udrzanie ustaleného horizontalneho

rezimu letu:

Lcelk = LKT + Fvym (49)
F,,, — vyvazovacia sila na VCHP.

Celkovy potrebny sicinitel vztlaku kridla:

c _ Lcelk
L 7S
q — dynamicky tlak.

(4.10)
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4.2.3 Rozlozenie sucinitela vztlaku po rozpati

RozlozZenie stucinitela vztlaku kridla po rozpéti bolo vytvorené s vyuzitim programu

Glauert III. RozloZenie miestneho sucinitela vztlaku:

cre (Y) = cr - cr, () + cLo(y) + cosym (V) + Cr—antisym (Y) (4.11)

+ CL—tlmenie (y) + CL—klapky + CL—trup (y)

Vplyv trupu na rozlozenie siicinitela vztlaku po rozpati

Pre vypocet vplyvu trupu na rozlozZenie sicinitela vztlaku po rozpéti bola pouzita
metéda NP-CAGI. Metéda NP-CAGI vyrovnava tbytok vztlaku kridla v mieste
trupu prirastkom vztlaku na exponovanom (trupom netienenom) kridle. Vysledny
vplyv trupu na rozlozenie vztlaku po rozpati lietadla ma tvar nulového rozloze-
nia. Nulové rozlozenie vychaddza z normalového rozlozenia izolovaného kridla, ktoré

oznacujeme '

S
= (e -ci).- (1— , 4.12
FtT“P (CL c )z (1 bT . FZN> ( )

[;ny — sGéin miestneho norm. sié. vztlaku a miestnej hibky,

by — sirka trupu.

Ubytok stéinitela vztlaku v mieste trupu:

ACr—rup = AFFJQ;M br- Div - e o= A%Ml T (4.13)
Stucinitela vztlaku v mieste trupu:
CLtrup = <1 _ AF§M> b Tix ey Aﬁng- o G
Funkcia pomerného ubytku cirkulacie v mieste trupu:
AFF ;M =0,1202 - ¢ L5, (4.15)

4.2.4 Rozlozenie sucinitela odporu po rozpati

Distribtucia sucinitela odporu kridla po rozpéati kridla bola vypocitana pomocou pro-
filovych charakteristik profilov MS-0317 a MS-0313 ziskanych z [7] a indukovaného
stucinitela odporu kridla. Indukovany odpor kridla bol vypocitany podla rovnice

4.18. Opravny koeficient 65 bol vyc¢itany z analyzy vykonanej v programe Glauert
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ITI. RozlozZenie stcinitela odporu po rozpati:

cpe(y) = cpp + ¢cpi (¥) + cppar(y), (4.16)
indexy : ¢ — celkovy,
p — profilovy,
1 — indukovany,

par — paraziticky.
Stucinitel indukovaného odporu:

_ t-x(y)
m- AR
0 — opravny koeficient zo softvéru Glauert III.

CDi(y) . (1 —+ (5(;) . CLn, (417)

4.2.5 Rozlozenie sucinitela krutu po rozpati

Rozlozenie sicinitela krutu po rozpati vyjadruje meniaci sa sicinitel klopivého mo-
mentu profilov po rozpati. Sucinitele klopivych momentov profilov st uvedené v
tabulke 4.6. Ku klopivému momentu profilov je pripocitany prirastok stucinitela klo-

pivého momentu zapri¢ineny vychylenim kridelok a klapiek lietadla:

Cme = Cmop + Crgtapky + Crvgridetka s (418)
Cmop — profilovy sucinitel klopivého momentu,
Crigapry — SUCinitel klopivého momentu pri vychyleni klapky lietadla,

Crgrigena — SUCinitel klopivého momentu pri vychyleni kridelka lietadla.
Stucinitel klopivého momentu profilov kridla po rozpati:

Cme(y) = Cmop — 0,01 + Gkridgerka(y) — 0,01 + Opiapiy (y), (4.19)
Okridetka — 1hol vychylenia kridelka (dole kladné),
Oktapky — thol vychylenia klapky (dole kladné).

4.2.6 Rozlozenie hmot kridla

Rozlozenie hmot kridla popisuje polohu a hmotnost jednotlivych elementov kridla po
rozpéati. Rozlozenie bolo poskytnuté vyrobcom lietadla. Tabulka pouzitych hodno6t
je uvedena v prilohe B.
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Tab. 4.6: Klopivy moment profilov.

Sucinitel klopivého momentu profilov

Pripad Vychylka (°) Cme
Sym. pripad - 0 —0,08
—25 0,17
vaA 15 —-0,23
—20 0,12
Kridelkové pripady | vp,c
12 -0,2
-8,33 0,0033
UD
5 -0,13
15 —0,15
Klapky - 24 -0,179
35 —0,221

4.2.7 Klonenie — asymetrické zatazenie kridla

Klonenie lietadla je ustaleny alebo zrychlujici rotacny pohyb lietadla okolo pozdlzne;
osi lietadla. Vychylky kridelok, ktoré vyvodzuju klonivy pohyb st zaznamenané
v tabulke 4.6 pre rozne vyznamné rychlosti manévrovej obéalky lietadla. V tabulke je
taktiez uvedeny sucinitel klopivého momentu v mieste kridelka, ktory je vypocitany
podla rovnice 4.19.

Klonivy pohyb lietadla mozno rozdelit podla ustalenosti manévru na:

o ustalené klonenie — lietadlo kona klonivy pohyb ustalenou uhlovou rychlostou

W,
» pociatok klonenia — klonivy pohyb lietadla je urychlovany uhlovym zrychlenim

€.

Ustalené klonenie

Ustéalené klonenie je charakterizované ustalenou uhlovou rychlostou w,. Zatazenie
tiazovymi silami je rovnaké ako pri symetrickych pripadoch.

Vertikédlna rychlost elementu kridla po rozpati:
v:(y) = wa - y. (4.20)
Zmena uhla ndbehu po rozpati:

Aa(y) = 22Y. (4.21)
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Zmena sucinitela vztlaku po rozpati:

Wy =Y

A .
cr(y) = ax ”

(4.22)

Pociatok klonenia

Pociatok klonenia je charakterizovany ulhovym zrychlenim €,. Pri poc¢iatku klonenia
sa neuvazuje s tlmenim kridla na rozdiel od ustaleného klonenia. Uhlové zrychlenie

klonenia okolo siuradnicovej osi x:

(4.23)

M, — rozdiel ohybovych momentov v pozdlznej osi lietadla, zapricineny
vychylenim kridelok,

I, — kvadraticky moment zotrvaénosti okolo pozdlznej osi.

Vertikélne zrychlenie elementu po rozpati:

a;(y) = € - Y- (4.24)

4.3 Zatazenie aerodynamickymi silami a momentami

Aerodynamické zatazenie kridla vznika vzajomnym poésobenim kridla a nabiehaju-
ceho prudu vzduchu. Zlozky Aerodynamického zatazenia kridla su vztlakova sila,
odporova sila a kratiaci moment. Vypocet bol uskutoc¢neny podla literatiry [21] a
20].

4.3.1 \Vztlakova sila

Hlavnou tlohou kridla v konstrukcii lietadla je vytvaranie vztlakovej sily. Liniové

zatazenie od vztlakovej sily:

ar(y) = — (cre(y) - c(y)) - q. (4.25)

Postvajuca sila od vztlakovej sily:
0
Tu(y) = [, a(y) - dy. (4.26)
Ohybovy moment od vztlakovej sily:

Mo, (y) = /; Tr(y) - dy. (4.27)
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4.3.2 Odporova sila

Odporova sila je jav zapric¢ineny obtekanim telesa tekutinou a produkovanim vztlaku.

Liniové zatazenie od odporovej sily:
ap(y) = — (cpe(y) - c(y)) - a. (4.28)

Odporova sila po rozpati kridla:

D(y) = /; qp(y) - dy. (4.29)

2

4.3.3 Kratiaci moment k 25 % tetivy profilu

Krutiaci moment je produkovany nerovnomernym tlakovym rozlozenim po povrchu

profilu.
Liniové zatazenie kriutiaceho momentu:
— . l c0-0% .2 4.30
Gna(Y) = Cme(y) -5 - v (y). (4.30)
Krutiaci moment: 0
Mia(y) = | ama(y) - dy. (4.31)

4.4 Zatazenie tiazovymi silami

Zatazenie tiazovymi silami je zapricinené gravitaénym polom a vlastnou hmotnostou
jednotlivych elementov kridla.

Liniové zatazenie od tiaze pri letovom nasobku 1:

g1 (y) = m(y) - g (4.32)

Liniové zatazenie od tiaze (symetrické pripady a ustalené klonenie):

9(y) = gg - . (4.33)

Liniové zatazenie od tiaze (pociatok klonenia):

0) = dn - nEgaly) - . (4.34)
Postvajtca sila od tiaze:
Ty(y) = /; qq(y) - dy. (4.35)
2
Ohybovy moment od tiaze:
Mo, (y) = /; Ty(y) - dy. (4.36)

2
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Krutiaci moment od tiazovej sily k 25 % SAT:

M (9) = [, AT, () - (Frn(y) — 0.25) - ely) dy, (1.37)

Trm(y) — pomernd vzdialenost taziska hmotnostného elementu kridla

od stvrtinového bodu profilu.

4.5 Vysledné zatazenie v aerodynamickej suradnico-

vej sustave

Vysledné zatazenie je vypocitané sumou zatazenia aerodynamického (podkapitola
4.3) a zatazenia od tiazovych sil (podkapitola 4.4).

4.5.1 Tranformacia zatazenia do kridlovej suradnicovej sustavy

Zlozky zatazenia vypocitané v podkapitole 4.5 st vztiahnuté k aerodynamickej si-
radnicovej sustave. Z praktického riesenia zatazenia kridla je potrebné vztiahnut
zatazenie k zakladnej rovine kridla (ZRK). Zlozky zatazenia kridla v kridlovej si-
radnicovej sustave je mozné rozdelit do dvoch zakladnych smerov, a to:

« normalové zlozky — zatazenie kolmé na ZRK,

» tangencidlne zlozky — zatazenie rovnobezné so ZRK.

Normalova zlozka zatazenia kridla:
N = —L-cos(azrk)+ T, -cos(azrx) — D - sin(azrk). (4.38)
Tangencialna zlozka zatazenia kridla:
T =1L-sin(azpx) — Ty -sin (azrx) — D - cos (azrk). (4.39)
4.5.2 Kiritické zataZenie kridla v kridlovom sdradnicovom sys-
téme

Kritické zatazenie v suradnicovej ststave je uvedené v ¢iselnej podobe v prilohe D.
Priebehy maximalnych hodnét zatazenia kridla st zndzornené graficky na obrazkoch
4.2,4.3,4.4,4.5 a 4.6.

65



Tnarmélnué(N}
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Obr. 4.2: Zatazenie kridla kriatiacim momentom k 25 % SAT.

o Normadlova posuvajtca sila (T,)

-10000 — Ma (Verzial)

Min (Verzia I)
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Min (Verzia II)
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Obr. 4.3: Zatazenie kridla posivajiicou norméalovou silou.
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Normadlovy ohybovy moment (M)
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Obr. 4.4: Zatazenie kridla ohybovym normalovym momentom.
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Obr. 4.5: Zatazenie kridla postivajicou tangencialnou silou.
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Tangencidlny ohybovy moment (M,;)

— i (Verzia )

—Max (Verzial)
S % ’ .
S Y Min [Verzia Il
E‘ 1500 Max [Verzia ll)
=
Z 1000
ol
=]
o
& 500
o
o
o a

-10:00

_:ll:"”"

y (m)

Obr. 4.6: Zatazenie kridla ohybovym tangencidlnym momentom.

4.6 Zatazenie chvostovych ploch

Zatazenie chvostovych ploch pozostava z vyvazovacieho zatazenia, manévrového za-

tazenia, poryvového zatazenia a kombinaciou tychto zloziek.

4.6.1 Vodorovné chvostové plochy

Zatazenie chvostovych ploch vychadza z dloh VCHP v konstrukeif lietadla. Ulohy
VCHP pri lete lietadla si:
o udrzanie lietadla v horizontalnom ustalenom lete bez uhlového zrychlenia klo-
penia = vyvazovacie zatazenie,
» zabezpecenie manévrovatelnosti lietadla v smere klopenia = manévrové zata-
zenie.
Dalsim zékladnym zatazenim, ktorym musi VCHP odoldvat je poryvové zatazenie,

ktoré vznika preletom lietadla cez vertikdlne rozruseny atmostéricky vzduch.

Vyvazovacie zatazenie

Vyvazovacie zatazenie na horizontalnej chvostovej ploche je zatazenie nutné pre udr-

zanie vodorovného ustaleného letu bez klopivého uhlového zrychlenia vo vsetkych
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bodoch manévrovej a klapkovej obalky. Vyvazovacie zatazenie je urcené na zaklade

momentovej rovnovahy z lieterattiry [22]:

0= MKT + (Fvyv + ontr) . ZVCHPa (440)

F, o — zotrvacna sila od hmoty horizontalneho stabilizatoru.
Klopivy moment kombinacie KT okolo taziska :

Mygr = Mgr—c, )y wr + Mrr—c, (4.41)
Mgr—c,, xr — klopivy moment kombindcie kridlo-trup od ¢po—xr,

Mgr_q — klopivy moment od vztlakovej sily pdsobiacej na ramene 7;,,_ 5.
Klopivy moment kombinacie KT sposobeny obtekanim telesa tekutinou:
Mgr—co_rer = 0,5 0172 * Cm0—KT * CSAT * S- (4.42)

Klopivy moment kombinacie KT sposobeny vzdialenostou AS kombinécie KT a

taziskom lietadla:
Mgr_g=m-g-ny - (Tr — Ta_gr) - CSAT (4.43)

Vyvazovacia sila na horizontalnej chvostovej ploche:

M
Fup = =2 4 Flop. (4.44)
VCHP

Vysledné hodnoty maximélneho vyvazovacieho zatazenia pre obe verzie si uve-
dené v tabulke 4.7

Manévrové zatazenie

Manévrové zatazenie bolo stanovené racionalnou metédou zaloZzenou na rieseni pohy-
bovej rovnice v smere klopenia. Vypocet bol realizovany s vyuzitim riesenia ¢asového
priebehu zatazenia numerickou integraciou pohybovej rovnice. Riesenie bolo vytvo-
rené za predpokladu, ze k maximalnemu vychyleniu vyskového kormidla dojde za
¢as 0,2 sekundy, ¢as ndbehu plnej vychylky je prevzaty z predpisu CS-23, bod AMC
23.423 vid literatira [23]. Vysledné kritické manévrové plus vyvazovacie zatazenie
oboch verzii je uvedené v tabulke 4.8. F,,, pre jednotlivé rezimy bolo vypocitané
v podkapitole 4.6.1 v casti vyvazovacie zatazenie. Zatazenie od manévru bolo sta-

novené zo vztahu:

chm (t) = Fvyv + AF’vzdmcm (t) + ontrmcm (t)> (445)
F,y» — vyvazovacia sila na VCHP pre vychodzi stav manévru, a to n = 1,
AF,.gman(t) — prirastok vzdusného zatazenia VCHP od manévru,

Fotrman(t) — narast zotrvacnej sily od hmotnosti VCHP pri manévri
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Tab. 4.7: Vyvazovacie zatazenie VCHP.

VCHP - VyvaZovacie zataZenie

Hmotnost | Z4q. | Méd | Rychlost | Nasobok | cpo—x7 | MxT—c1o_rr| MrT—CG | MEKT F.otr Foywvernp
Verda | Konfig- | ey | ) | O | Gm) | () ) (Nm) (Nm) | (Nm) | (N) (N)
C-WE5 600 335 A | 176,72 4 20,00008 | -1635,96 | 4054,87 | 241891 | 329.54 | -400,65
I C-WEbH 600 33,5 E 293 -2 -0,09008 -4497 .47 -2027,43 | -6524,9 | -164,77 1804,88
5 599.9745 | 33,5 A 176,71 4 -0,09008 -1635,9 4207,31 2571,42 | 329,54 -438,91
I 5 599.9745 | 33,5 E 378 -2 -0,09008 -7485,43 -2103,66 | -9589,07 | -164,77 2700,87




Prirastok vzdusného zatazenia VCHP od manévru:

szdmcm (t) = Fdelta (t) + Ftlm (t)>
Fei14(t) — vzdusna sila od vychylky VK,

Fym(t) — vzdusna sila od tlmenia.

Sila od vychylky vyskového kormidla (VK):

2
v
Foena(t) = PT -Kyeup - Svenp - Tvi - Ovk(t) - avenp,

Kyeopp — koeficient znizenia dynamického tlaku v mieste VCHP,

Ty i — ucinnost vyskového kormidla,

dvk(t) — vychylka VK (rad).

Sila od tlmenia:

2

p-v w(t) -1,
Fim(t) = 9 \/m- Sveup - avenp - w’

w(t) — uhlova rychlost klopenia.

Prirastok uhlovej rychlosti:

Uhlové zrychlenie:

szdmcm(t) : ZVCHP
Y

I, — moment zotrvacnosti lietadla okolo bocnej osi.

Néarast zotrvacnej sily od hmotnosti VCHP pri manévri:

ontrman(t) = —MycHP " A ntrcms(t) - g + mycHP * EZ(t) . ZVCHP =
szmant 1 szmcmt'Z 7
e (S 1., Foan()-ecnr
m g I,
szmant szmant '22
:_mVCHP_< dman(t) | Fozaman(t) VCHP>.
m I,

Poryvové zatazenie

“lve

(4.46)

(4.47)

(4.48)

(4.49)

(4.50)

(4.51)

) =

Poryvové zatazenie vodorovnej chvostovej plochy je vypocitané ako sucet vyvazo-

vacieho zatazenia VCHP a poryvového zatazenia. Fi,, pre jednotlivé rezimy bolo
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Tab. 4.8: Manévrové + vyvazovacie zatazenie VCHP.

VCHP — Manévrové zatazenie + vyvazovacie zataZenie

Hmotnost Ttas Mod | Rychlost | dvi | Foyo | Fozdman | €() | Frotrman | Fman
Vo | Bomfie |y ) | O Jtam | o | ™ ()] N | o
D-WE6 |  499.8 335 |vychD| 161 | 20 | 238,85 |-1420.20 | -8,98 | 274,24 | -916,11
! D-WE7 4278 29,9 vych.H 293 -10 | 1260,27 | 157295 | 10,12 | -316,36 | 2516,86
6 591,5865 | 33,46177 | vych.D 175,5 20 254,32 | -1436,62 | -8,20 251,12 | -931,17
il 7 | 4580865 | 27.29928 | vych.H | 378 | -10 | 213201 | 2576,28 | 15,32 | -487,62 | 4220,67




vypocitané v podkapitole 4.6.1 v ¢asti vyvazovacie zatazenie. Vysledné kritické po-

ryvové zataznie oboch verzii je uvedené v tabulke 4.9.

Fpor.VCHP = Fvyv + AF’VC'HPP + ontrpom (452)
AFycopp, — prirastok zatazenia VCHP od poryvu,

F.otrpor — nérast zotrvacnej sily od hmotnosti VCHP pri poryve

Prirastok zatazenia od poryvu bol vypocitany podla vztahu:

de
AFveup, =050 aveup - Svenp U - kveup - v - <1 - @) ; (4.53)

k — zmiernujuici sucinitel, ktory sa urcuje takto:

0,88 -
= 0l (4.54)
9,3 +
1 — relativny hmotnostny pomer lietadla, ktory sa vypocita ako:
gm
= S . (4.55)
P-Csar-vcoHP " Q
Néarast zotrvacnej sily od hmotnosti VCHP pri poryve:
Frotrpor = =My omp = A Nipans - €+ Myonp - €2 - lvenp = (4.56)
AFycpp 1 AFyepp - lvenp -
=—mycup - |———— "= g+ “lvenp | -
m g I,

Nesymetrické zatazenie

Podla pouzivanych predpisovych zakladni je nesymetrické zatazenie vodorovnych
chvostovych ploch definované nasledovne: na jednu polovicu VCHP posobi 100 %
maximalneho zatazenia pri symetrickych letovych podmienkach, kym na druht po-

lovicu posobi iba 70 % tohto zatazenia.

4.6.2 Zvisla chvostova plocha
Manévrové zatazenie

Manévrové zatazenie bolo stanovené racionalnou metdédou zalozenou na rieseni po-
hybovej rovnice v smere zatacania. Vypocet bol realizovany taktiez na zaklade riese-
nia ¢asového priebehu zatazenia numerickou integraciou pohybovej rovnice. RieSenie
bolo vytvorené za predpokladu, ze k maximalnemu vychyleniu vyskového kormidla
ddjde za ¢as 0,3 sekundy, ¢as ndabehu vychylky je z predpisu CS-23, bod AMC 23.441

vid literattira [23]. Vysledné kritické manévrové zatazenie oboch verzii je uvedené
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Tab. 4.9: Poryvové + vyvazovacie zatazenie VCHP.

VCHP — Poryvové zataZenie + vyvazZovacie zatazenie

Hmotnost | CG | Méd | Rychlost | Poryv. U | Hmot. | Poryv. Foyo AFveupy | Feotrpor | Fporveomp
Verzia Konfig. zlom fakt
(kg) | (%) | () | (km/h) | (m/s) u ) (N) (N) (N) (N)
C_GE-WE3 | 554,72 16 | D — 293 7,5 14,68 0,65 1411,57 | 733,32 —90,55 | 2054,34
! C-WE5H 600 33,5 | C+ 293 15 15,88 0,66 612,95 | —451,31 167,03 328,67
3 538,81 16 | D — 378 7,5 14,26 0,64 222899 | 1139,85 | —156,45 | 3212,39
i 5 600 33,5 | C+ 288 15 15,88 0,66 1066,61 | —893,13 | 238,16 411,65




v tabulke 4.10. ZataZenie od manévru bolo stanovené zo vztahu:

chm.ZCHP (t) = Fvyv + AF’vzdmcm (t) + ontrmcm (t)> (457)
AF,.qman(t) — prirastok vzdusného zatazenia ZCHP od manévru,

Fotrman(t) — narast zotrvacnej sily od hmotnosti ZCHP pri manévri.

Fyy, pre zvisli chvostovi plochu je mozné zanedbat. Prirastok vzdusného zata-

zenia ZCHP od manévru:

szdmcm(t) = Fdelta(t) + Ftlm(t)> (458)
Ferta(t) — vzdusna sila od vychylky SK,

Fyn(t) — vzdusna sila od tlmenia.

Sila od vychylky smerového kormidla (SK):

p - v

Fdelta (t) =

Kzcnrp — koeficient znizenia dynamického tlaku v mieste ZCHP,

- Kzoup - Szenp - Tsi - 0sk(t) - azcup, (4.59)

Tgx — ucinnost smerového kormidla,

dsk (t) — vychylka SK (rad).

Sila od tlmenia:
2

v w(t) -1
Fym(t) = > 5 "V Kzcnp - Szeup - azenp - w, (4.60)

w(t) — uhlova rychlost zatacania lietadla v danom ¢ase.

Prirastok uhlovej rychlosti:

dw(t) = €e(t) - dt. (4.61)
Uhlové zrychlenie:
F, -
E(t) _ vzdmcm(]t) ZZCHP’ (462)

I, — moment zotrvacénosti lietadla okolo osi z.

Néarast zotrvacnej sily od hmotnosti ZCHP pri manévri:

Erotrman(t) = —mzcup - A Nirans(t) - &+ mzcup - €2(t) - Lzonp = (4.63)
szmant 1 szmcmt Z 7
— Cmgen - <d4(> Ly Fosdman (1) - Lonp. zZCHp> _
sz mcmt sz mcmt '22
:_mZCHP_< dman(t) | Fozaman(t) ZCHP>.
m I,

Maximéalne hodnoty zatazenia ZCHP st uvedené v tabulke 4.10
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9.

Tab. 4.10: Manévrové zatazenie ZCHP.

Manévrové zatazenie ZCHP

Hmotnost CG Rychlost | dsk | Foyo | Fozaman. | €1t) | Faotrman | Fman.zcup

Vorsia | Kofie gy @sam) | gy | @) | )| ) |(Z)] ™ |
A GR-WE1L | 4021 16,8 293 | 90| 00| 6171 | 47 | —528 564.2

! C-WE5 600,0 33,5 177|270 00 | 20645 | 108 | —127.4 | 19371
1 4381 16,8 378 | 9.0 | 00| 10567 | 80 | —79.1 9776

i 5 600,0 33,5 177|270 00 | 35279 | 212 | —216,8 | 33112




Poryvové zatazenie

Vysledné poryvové zatazenie zatazenie ZCHP oboch verzii je uvedené v tabulke 4.11,

pocitané podla rovnice:

Fzonp = AFzonpy + Fotrpor (4.64)
AFycnp, — prirastok zatazenia ZCHP od poryvu.

Fotrpor — nérast zotrvacnej sily od hmotnosti ZCHP pri poryve.

Prirastok zatazenia od poryvu bol vypocitany na zaklade vztahu:

de
AFzcup, =0,5-p-azeup - Szeup - U - kzeup - v - <1 — @) ) (4.65)
k — zmiernujuci sucinitel, ktory sa urcuje takto:
0,88 -
S ey (4.66)
9,3+ 1
1 — relativny hmotnostny pomer lietadla, ktory sa vypocita ako:
gm
= S ) (4.67)
P-CsAT-zcHP - AzZCHP
Narast zotrvacnej sily od hmotnosti ZCHP pri poryve:
ontrpor = —Mmzcup * A Nirans - &+ Mzcup - €2 - ZZCHP = (4~68)
m g I,
_ AFzcupp - AFzcupp - Lycppt
= —MzcHp - " + 7 :

Maximalne poryvové zatazenie ZCHP je uvedené v tabulke 4.11.

4.6.3 Kombinované zatazenie chvostovych ploch

Podla bodov predpisov UL 2 § 447 a LTF-UL 447 je kombinované zatazenie chvos-
tovych ploch definované ako:
o vodorovné chvostové plochy — pdsobenie 75 % manévrového zatazenia vodo-
rovnych chvostovych ploch,
o zvisla chvostova plocha — pdsobenie 75 % manévrového zatazenia zvislej chvos-

tovej plochy.

4.7 Zatazenie podvozku

Zatazenim podvozku sa zaoberaju body predpisov LTF-UL 471, 473, 479, 481, 499
a UL 2 § 471, 473, 479, 485, 493, 499.
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Tab. 4.11: Poryvové zatazenie ZCHP.

Poryvové zatazenie ZCHP

Hmotnost | CG | Méd | Rychlost | Poryv. U | Hmot. | Poryv. | Foy, | AFzcupe | Frotrpor | Fzoup
Verzia Konfig. zlom faktor
(kg) | (%) | () | (km/h) | (m/s) ) ) | (N) (N) (N) (N)
C_GE-WE4 600,0 189 | C 230,0 15,0 636,3 0,9 0,0 1007,3 —64,5 | 9429
! A-WES 382,2 189 | D 293,0 7,5 405,3 0,9 0,0 638,6 —51,1 | 587,6
4 600,0 199| C 230,0 15,0 479,7 0,9 0,0 1217,3 —75,9 | 11415
i 8 418,1 193] D 378,0 7,5 334,3 0,9 0,0 995,6 —75,1 | 920,5




4.7.1 Hlavny podvozok

Zatazenie hlavného podvozka medzi verziami [ a II bude totozné. Tento fakt je
sposobeny rovnakou maximalnou vzletovou hmotnostou a maximalnou zadnou vy-
poctovou polohou faziska lietadla. Pri tejto hmotnostnej konfiguracii je zatazenie
hlavného podvozka najvacsie. Konfiguracia kriticka pre verziu II je oznacena ako
¢islicou 5 v tabulke B.4.

4.7.2 Predny podvozok

Najvyssie zatazenie predného podvozka verzie II je nizsie ako otestované zatazenie
verzie I, konstatovanie vychadza z porovnania hmotnostnych konfiguracii pri prednej
polohe taziska lietadla:
o maximalna prednd poloha taziska 16 % pri max.dosiahnutelnej hmotnosti —
verzia I = 554 kg, verzia 11 = 538kg (vid bod 3 v tabulke B.3),
o najprednejsia poloha faziska pri maximalnej vzletovej hmotnosti — verzia I =
18,9 %, verzia IT = 19,9 % (vid bod 4 v tabulke B.3).

4.8 Zatazenie motorového lozka

Zmena motoru vyznamne vplyva na zatazenie motorového lozka lietadla. Z ta-
bulky B.1 st vybraté hmoty zatazujice motorové 16zko lietadla. S vyuzitim hmot-
nostného rozboru je vypocitané tazisko zatazujucich hmot, vid tabulka. 4.12. Pri
vypoctoch nebolo poc¢itané s hmotnostou a zatazenim prednej podvozkovej nohy.
Dovod zanedbania spoc¢iva v tom, Ze noha je pripevnend k poziarnej priecke a nie k

motorovému lozku.

Tab. 4.12: Hmoty zatazujice motorové 16zko.

Typ Verzia I | Verzia II
Hmotnost motoru + motor.instalacie | m,o¢ 102,6 123,7
x -1,498 -1,551

Stradnice faziska hmot Y 0,023021 | 0,000251
z -1,0934 -1,074

Podla predpisov LTF-UL a UL 2 bolo vypocitané zatazenie motorového 16zka.
Vysledky st uvedené v tabulke 4.13. Vyslednd sila pdsobi v tazisku hmot, ktorého

suradnice su uvedené v tabulke 4.12.
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Sucinitel pre piestové motory s priamym ndhonom vrtule I je pre obe verzie

rovny 2. Prevadzkovy krutiaci moment od vrtule:

Mk—vrt = Mk—mot "R I, (469)
My _ ot — prevadzkovy kritiaci moment od motoru,
I — sucinitel pre piestové motory s priamym nahonom vrtule,

R — prevodovy pomer medzi motorom a vrtulou.
Sila hmot pripevnenych k motorovému 16zku s pésobiskom v tazisku.

Frot.1osko = Mot = M+ 8, (4-70)

n — pozadovany prevadzkovy nasobok.

Predpis CS-LSA sa zatazeniu motorového 16zka venuje v bodoch 5.2.9 a 5.2.10.
Bod CS-LSA 5.2.9 a jeho pododstavce sa zhoduje s predpismi LTF-UL 361 a UL 2 §
361. Bod 5.2.10 predpisu CS-LSA pre bo¢né zatazenie motorového 16zka predpisuje
boc¢ny nasobok nie mensi ako 1,5. Bo¢né zatazenie motorového 16zka podla CS-LSA
je vacsie ako zatazenie podla predpisov LTF-UL a UL 2. Zo spomenutého dévodu
bolo dopocitané zatazenie motorového 16zka v bo¢nom smere podla predpisu CS-
LSA, a je uvedené v tabulke 4.14.

80



Tab. 4.13: Vysledky zatazenia motorového lozka.

Typ Verzia I | Verzia II

LTF-UL 361 / UL 2 § 361

l.a. kritiaci moment 588,1 8844 (Nm)
75 % bodu A manév. obalky 3017,24 | 3637,68 | (N)
1.b. kritiaci moment 588,1 884,43 | (Nm)

100 % bodu A manév. obalky 4022,98 | 4850,23 (N)

LTF-UL 363 / UL 2 § 363

ndsobok 1/3 - n,, 1,333 1,333 )

boc¢né zatazenie od 1/3 - n, 1340,99 | 1616,74 (N)

zataZenie od osam. hmot alebo max. poryv. nasobok

max. ndsobok hore (poryvové obélka)

ny ndsobok 5,76 6,61 )

Foot 1 zataZenie smerom nadol 5793,1 8020,35 (N)

max. nasobok dole (poryvové obélka)

np ndsobok -3,76 -4,61 (=)

Fot.D zataZenie smerom nahor -3781,58 | -5595,23 (N)

Max. ndsobok do strany (zataZenie osamelymi hmotami)

ng ndsobok 3 3 (=)

Fiuot.s | zatazenie smerom doprava/dolava® | 3017,24 | 3637,68 (N)

Max. ndsobok dopredu (zatazenie osamelymi hmotami)

ng ndsobok 9 9 (=)

Frot.F zatazenie smerom dopredu? 9051,71 | 10913,03 | (N)

2Zatazenie motorového 167ka podla predpisov LTF UL 597 / UL 2 § 597 pre zatazenie dopredu
a do strdn nemusi byt vyZadované. ARGUMENT: Ohrozenie posidky hmotami v motorovom

priestore je v spomenutych smeroch nemozna.
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Tab. 4.14: CS-LSA — Boc¢né zataZenie motorového 16zka.

Typ Verzia I | Verzia II | -
Nésobok 1,5 1,5 )
Bocné zatazenie podla predpsisu CS-LSA | 1508,62 | 1818,84 | (N)
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Zaver

V praci boli vypocitané a porovnané dve verzie lietadla WT 9 Dynamic vo vybra-
tych vykonovych charakteristikach, letovych vlastnostiach a v zatazeni primarnej
konstrukcie lietadla (kridla, VCHP, ZCHP, podvozku a motorového 167ka).

Pri vypocte letovych vykonov sa prejavil zvyseny vykon motoru verzie II v na-
raste maximéalnej stipacej rychlosti o 54,7 % voci verzii I, v ndraste maximéalneho
uhlu stipania o 51,1 %. ZvySeny vykon sa neprejavil vo vyraznejsej forme na zlepSeni
charakteristik medznych zatacok, medzné zatacky boli najma limitované maximél-
nym prevadzkovym nasobkom a aerodynamickymi charakteristikami.

Letové stabilitné vlastnosti verzie II prevysuju verziu pévodného lietadla (verzia
I) v statickej zasobe stability s pevnym riadenim o 63 % a s volnym riadenim o
5 %. Charakter vztlakovych ¢iar zostal nezmeneny naprie¢ verziami. Riadiaca sila
vyskového kormidla na nasobok pri zadnej polohe faziska z pévodnej hodnoty 10 N
vzrastla na 20 N, ¢o ma priaznivy vplyv na cit pri riadeni. Vylepsenie nastalo aj pri
pozdlznej dynamickej stabilite pri fugoiddlnom pohybe. Kvoli nedostatku presnych
aerodynamickych vstupov nebola stabilita v boc¢ivo-klonivom smere pocitand, vy-
robca uz skimal stability v smere bocivo-klonivom pre obe verzie, a preto analyza
nebola potrebna.

V poryvovych obalkach, ktoré boli pocitané v kapitole zatazenie 4, sa vyrazne
prejavil nérast rychlosti vg/c a vp. Ako bolo predpokladané zatazenie kridla sa
zvysilo vo vSetkych parametroch, najdramatickejSie zvysSenie nastalo pri kriatiacom
momente kridla, a to o 70 %. Postvajica norméalova sila a ohybovy normélovy mo-
ment vzrastli priblizne o 20 %. Vypocet manévrového zatazenia chvostovych ploch
bol vykonany konzervativnhou metédou, narast pri verzii II ¢ini priblizne 70 %. N&-
rast o 56 % bol taktiez zaznamenany pri poryvovom zatazeni vodorovnych chvos-
tovych ploch a o 21 % pri zvislej chvostovej ploche. Modifikacia lietadla nemala
negativny vplyv na zatazenie podvozku, vdaka nezmenenym vypoctovym limitom
polohy taziska a nezmenenej maximalnej vzletovej hmotnosti. Hmotnostné obalky
dokazujui, ze nedojde k vzrastu zatazenia predného podvozku. Verzia II disponuje
tazenie motorového 16zka.

Verzia II predcila verziu I vo sfére letovych vykonov a vlastnosti, na druhej strane
vyssia hmotnost prazdneho lietadla zmensila mozné uzitocné zatazenie, o ma vplyv
na maximalny dolet a vytrvalost lietadla. Spominané modifikdcie navysuju cenu

verzii 11, ¢o moze mat negativny vplyv konkurencie schopnost lietadla na trhu.
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Zoznam symbolov, velicin a skratiek

A indexové oznacenie aerodynamického stredu

A plocha vrtulového kridla

a sklon vztlakovej ¢iary

ag sklon vztlakovej ¢iary profilu

a; vertikalne zrychlenie elementu kridla po rozpati

a’ sklon vztlakovej ¢iary s uvolnenym kormidlom

AR Stihlost

AS aerodynamicky stred

b efektivne rozpatie kridla

br sirka trupu v najsirsej Casti

c dlzka tetivy profilu

cp stucinitel odporu

Cpo stucinitel odporu pri nulovom stciniteli vztlaku cp,

CDe celkovy stucinitel odporu

CDi indukovany sucinitel odporu

Cpp profilovy sucinitel odporu

CDpar paraziticky sucinitel odporu

cy treci koeficient

CHq derivacia stucinitela zavesového momentu podla uhlovej rychlosti
klopenia

CHa derivacia stucinitela zdvesového momentu vyskového kormidla podla
uhlu nabehu lietadla

CHs derivacia sucinitela zavesového momentu vyskového kormidla podla
vychylky

cr, suéinitel vztlaku

CL—antisym sucinitel vztlaku od antisymetrického vychylenia kridelka

Cre celkovy stucinitel vztlaku

CLy celkovy sucinitel vztlaku kridla

CL—klapky stucinitel vztlaku od klapiek

Clmax maximalny sucinitel vztlaku

ClLmin minimalny sicinitel vztlaku

Cin normalovy sucinitel vztlaku kridla

CLq derivacia stucinitela vztlaku podla uhlovej rychlosti klopenia
CL—sym sucinitel vztlaku od symetrického vychylenia kridelka
CL—tlmenie sucinitel vztlaku od tlmenia

CL—trup stucinitel vztlaku od trupu

CLa sklon vztlakovej ¢iary
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CLs

kalapky

karidelka

Cma

%
mo

CSAT
CVK
Acry,,
CAS
CcG

D

dr
Dy

D vrtpatny

E
f

F delta
Fman
Erot.1o7ko

Foorverp
Ftlm

F, vYv

F, vzdman
F zotr

F zotrman
F zotrpor

AF,

AFvcupy
AF’vzdmcm

AFzcup,
FG912T

derivacia sucinitela vztlaku podla vychylky vyskového kormidla
sucinitel klopivého momentu

stcinitel klopivého momentu pri nulovom uhle nabehu

profilovy sucéinitel klopivého momentu

celkovy stucinitel klopivého momentu

stcinitel klopivého momentu od vychylenia klapiek

stcinitel klopivého momentu od vychylenia kridelka

derivacia sucinitela klopiaceho momentu podla uhlovej rychlosti
klopenia

sklon momentovej ¢iary

derivacia sucinitela klopivého momentu podla vychylky vyskového
kormidla

di7ka strednej aerodynamickej tetivy

dizka tetivy vyskového kormidla

ubytok sucinitela vztlaku v mieste trupu

kalibrovana rychlost letu

poloha taziska v percentach SAT

odporova sila

ekvivalentny priemer trupu

vonkajsi priemer vrtule

pétny priemer vrtule

Oswaldov stcinitel

faktor uvolnenia kormidla

vzdusna sila od vychylky vyskového kormidla

celkova sila od manévru

sila hmot pripevnenych k motorovému 16zku s posobiskom v tazisku
vysledné poryvové zatazenie VCHP

vzdusna sila od tlmenia

vyvazovacia sila

prirastok vzdusného zatazenia od VCHP/ZCHP od manévru
zotrvacna sila

narast zotrvacnej sily od hmotnosti VCHP/ZCHP pri manévri
narast zotrvacnej sily od hmotnosti VCHP/ZCHP pri poryve
gradient sily vo vyskovom riadeni

prirastok zatazenia VCHP od poryvu

prirastok vzdusnej sily od manévru

prirastok zatazenia zvislej chvostovej plochy pri prelete poryvom
WT 9 Dynamic, pevny podovzok, Rotax 912ULS, Woodcomp SR
2000DN
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T
S

ﬁ;?

kr
kvenp/zonp
kl

kr

KT

L

l

ZVCHPOQS

lveup/zcup

MK25Z‘
Mk—mot
Myt

MKT—Cmo—KT

gravitacna sila

gravitacna konstanta

vzdialenost medzi AS kridla a AS VCHP

geometricky parameter potrebny pre vypocet uhla zosikmenia
sucinitel pre piestové motory s priamym nahonom vrtule
zotrvacny moment lietadla okolo pozdlznej osi x

zotrvacény moment lietadla okolo bocnej osi y

zotrvacny moment lietadla okolo osi z

indexové oznacenie kridla

bez-rozmerny faktor vyjadrujuci vplyv trupu na polohu
aerodynamického stredu

poryvovy zmiernujuici sucinitel

stucinitel vplyvu trupu na sklon vztlakovej Ciary

koeficient znizenia dynamického tlaku v mieste VCHP /ZCHP
indexové oznacenie pre klapky

indexové oznacenie pre kridelko

indexové oznacenie kombinacie kridlo — trup

vztlakova sila

dizka

vzdialenost aerodyn. stredu kridla od aerodyn. stredu VCHP
Vzdialenost medzi AS kombinacie KT a AS VCHP /ZCHP
koeficient vplyvu polohy maximalnej hrubky

geometricky rozmer potrebny pre vypocet uhla zosikmenia
Vzdialenost medzi AS (VCHP/ZCHP) a taziskom lietadla
geometricky parameter potrebny pre stanovenie derivaciu uhla
zoSikmenia v mieste VCHP

Vzdialenost medzi AS lietadla a AS VCHP

hmotnost

hmotnostny tok vzduchu

kritiaci moment od tiazovej sily 25 % SAT

kritiaci moment od motoru

klopivy moment kombinacie kridlo — trup okolo faziska
klopivy moment kombinacie kridlo — trup od ¢0_ g7

klopivy moment od vztlakovej sily posobiaci na ramene r4,,_ g
kritiaci moment od vrtule

ohybovy moment

ohybovy moment od tiaze

ohybovy moment od vztlakovej sily

rozdiel ohybovych momentov v pozdiznej osi lietadla, zapricineny
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vychylenim krideliek

MAC stredna aerodynamicka tetiva

MSA medzinarodna standardna atmosféra

MTOW maximélna vzletovd hmotnost

N normalova zlozka zatazenia kridla

n nasobok

Ni23sa pocet kmitov do utlmu amplitidy na polovicu

nip maximalny demonstrovany nasobok

Ny maximalny prevadzkovy nasobok

P vykon pohonnej sustavy

DK vplyv polohy kridla na posun aerodynamického stredu spésobeny
trupom

uhlova rychlost v smere klopenia

dynamicky tlak priudu vzduchu

qp liniové zatazenie od odporovej sily

g liniové zatazenie od tiaze

qL liniové zatazenie od vztlaku

GmA liniové zatazenie kratiaceho momentu

R prevodovy pomer medzi motorom a vrtulou

r polomer zatacky

Rrs koeficient vyjadrujuci vplyv sipu

Ry 7 koeficient vplyvu interferencie medzi trupom a kridlom

Re Reynoldsovo cislo

RG914 WT 9 Dynamic, zatvaraci podovzok, Rotax 914, Woodcomp
SR 2000DN

S plocha

S smernica urcujica klopivy moment trupu

Sy plocha VK za osou otacania

Svo plocha VK pred osou otécania (osové odlahéenie)

Swet plocha VCHP/ZCHP vystavena prudu vzduchu (tzv. omocena
plocha)

SAT stredna aerodynamicka tetiva

SK smerové kormidlo

T pre kapitolu 2 fah pohonnej stustavy, pre kapitolu 4 posuvajtca sila,

pre kapitolu 3 periéda kmitov

112,34 ¢as utlmu amplitudy na polovicu

T, postvajica sila od tiaze

Ty postvajica sila od vztlakovej sily

tmin ¢as potrebny na prevedenie zatacky o 360°
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Vso

Us1
VUScH

U,
VVCHP
VCHP
VK

vyuzitelny tah pohonnej ststavy pri maximalnej horizontalnej
rychlosti

rychlost poryvu (m/s)

rychlost

manévrova rychlost

manévrova rychlost na chrbte

klapkova manévrova rychlost

rychlost pri maximélnom poryve

maximalna navrhova rychlost

maximéalna rychlost pri pouziti klapiek

maximalna horizontalna rychlost

padova rychlost v pristavacej konfiguracii (max. klapky)
padova rychlost v ¢istej konfiguracii

padova rychlost na chrbte

vertikalna rychlost

mohutnost VCHP vzhladom k tazisku lietadla

vodorovna chvostova plocha

vyskové kormidlo

stupacia rychlost

sturadnica na siradnicovej osi x

poloha taziska

pomernd poloha aerodynamického stredu s pevnym riadenim
pomernd poloha dynamického stredu lietadla s pevnym riadenim
pomernd poloha aerodynamického stredu kridla

pomernd poloha aerodynamického stredu kombinacie kridlo — trup
pomerna poloha taziska lietadla

pomerna vzdialenost taziska hmotnostného elementu kridla od
stvrtinového bodu profilu

pomernd poloha aerodynamického stredu s volnym riadenim
pomernd poloha dynamicky stred lietadla s volnym riadenim
sturadnica na siradnicovej osi y

sturadnica na siradnicovej osi z

zvisla chvostova plocha

zakladna rovina kridla

uhol ndbehu

uhol nédbehu pri nulovom vztlaku

uhol ndbehu zdkladnej roviny kridla pri nulovom vztlaku
zmena uhlu nabehu

uhol stipania
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Lin

Ftrup
I'n

o
61,2,3,4
5klapky
5kridelka
OsK
OvK

@1,2,3,4
or
Pyenp
W1,2,3,4
Wy

st¢initel miestneho norméalového stéinitela vztlaku a miestnej hibky
nulové rozlozenie vztlaku po rozpéti od vplyvu trupu
funkcia pomerného ubytku cirkulacie v mieste trupu
opravny koeficient zo softvéru Glauert 111

redlny koren charakteristickej rovnice = tlmenie

uhol vychylenia klapky

uhol vychylenia kridelka

vychylka smerového kormidla

vychylka vyskového kormidla

uhol zosikmenia pridu vzduchu

uhlové zrychlenie klonenia okolo stradnicovej osi x
logaritmicky dekrement itlmu

zizenie kridiel (Cron/Ckor)

vzopétie kridla

dynamickd viskozita okolitého vzduchu

bez-rozmerna hmotnost lietadla

hustota vzduchu

statickd zasoba lietadla s pevnym riadenim

dynamické zasoba s pevnym riadenim

statickd zasoba lietadla s volnym riadenim

dynamickd zasoba s volnym riadenim

ucéinnost smerového kormidla

ucinnost vyskového kormidla

uhol sklonu

logaritmicky dekrement utlmu korenov 1,2,3,4

uhol medzi smerom nulového vztlaku kridla a osou trupu
pootocenie VCHP od roviny nulového vztlaku kombinacie KT
uhlova rychlost kmitania korenov 1,2,3,4

ustalena uhlova rychlost klonenia
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A Manévrové, poryvové a klapkové obalky

Verziall, 418,1kg; H=0 ft MSA
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Obr. A.1: Manévrova, poryvova a klapkova obélka verzie 11, 418,1kg.
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Obr. A.2: Manévrova, poryvova a klapkova obélka verzie I, 600kg.
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Verzia |; 382,2kg; H=0 ft MSA
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Obr. A.3: Manévrova, poryvova a klapkova obalka verzie I, 382kg.
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Hmotnostné vstupy

Tab. B.1: Hmotnostny rozbor verzie II, vybavenie ,FG912T“.

Prvok m; (kg) z; (m) yi (m) | z; (m)
Lavy pilot 0,00 -3,13 -0,35 -1,09
Pravy pilot 0,00 -3,13 0,35 -1,09
Palivo (Tavé strana) 0,00 -2,58 -1,16 -0,85
Palivo (pravé strana) 0,00 -2,58 1,16 -0,85
Batozina (lavd strana) 0,00 -3,80 -0,30 -0,85
Batozina (prava strana) 0,00 -3,80 0,30 -0,85
Vrtula Ales Kfemen KW-31 (list B) 12,93 -1,09 0,00 -1,17
Motor ROTAX 915 iSc3 B 85,18 -1,54 0,00 -1,06
Olejovy chladi¢ + drziak 2,38 -1,58 -0,37 -1,12
Vodny chladi¢ 4 drziak 2,86 -1,72 0,40 -1,13
Olejovy termostat, hadice 2,22 -1,53 -0,24 -1,15
Palivovy systém 6,50 -2,22 0,05 -1,09
Nasavaci systém 0,89 -1,86 0,26 -0,96
Kurenie a vetranie 1,56 -1,86 -0,07 -1,00
Rozvod chladiaceho vzduchu 0,80 -1,41 -0,06 -1,23
Motorové 16ze 7,75 -1,80 -0,01 -1,06
Motorové kryty, svetla 5,69 -1,55 0,00 -1,10
Fadec 0,583 -1,410 -0,060 -1,230
Poziarna priecka 4,10 -1,97 0,00 -1,09
Baterka (mot. priecka) 0,00 -1,94 -0,36 -1,10
Baterka (zadnd ¢ast trupu) 6,00 -4,18 -0,26 -0,95
Pedale + ovladanie pred.podovzku 2,48 -2,23 0,00 -0,89
Predny podvozok 4,50 -1,88 0,00 -0,74
Predné koleso + os 3,40 -1,69 0,00 -0,23
Predné podvozkové aer. krytie 1,25 -1,78 0,00 -0,38
Centrovaci mechan.prednej nohy 0,60 -1,78 0,00 -0,80
Hlavna podvozkova noha - Tava 2,93 -3,09 -0,82 -0,60
Koleso hlavného podvozku + brzda + os - lavé 4,33 -3,10 -1,10 -0,33
Aer. krytie hlavného podvozku - lavé 1,10 -3,15 -1,10 -0,37
Spojovaci material 0,13 -3,09 -0,74 -0,73
Hlavna podvozkova noha - pravd 2,90 -3,09 0,82 -0,60
Koleso hlavného podvozku + brzda + os - pravé 4,33 -3,10 1,10 -0,33
Aer. krytie hlavného podvozku - pravé 1,10 -3,15 1,10 -0,37
Spojovaci material 0,13 -3,09 0,74 -0,84

Pokracovanie na dalsej strane




Tab. B.1: Hmotnostny rozbor verzie II, vybavenie ,FG912T“.

Prvok m; (kg) z; (m) yi (m) | z; (m)
Brzdovy mechanizmus + hadice 1,05 -3,00 0,11 -0,72
Prekryt pilotného priestoru 9,90 -3,10 0,00 -1,35
spatné zrkadlo 0,37 -2,66 -0,61 -1,27
Systém prie¢neho riadenia v pil. kabine 3,64 -2,88 -0,01 -0,95
Systém pozdlZneho riadenia (v trupe) 1,37 -4,91 0,00 -1,08
Prid. hmota na pozdfinom riadeni 3,00 -2,65 0,00 -0,80
Systém vyvazenia a aktudtor vyvazenia 2,50 -3,58 0,00 -1,05
Torzna tyc ovladania klapiek 2,80 -3,47 0,00 -0,80
Sekundéarne riadiace systémy v kabine 2,45 -3,08 0,00 -0,95
Caltinenie a bezpecénostné pasy v kabine 4,54 -3,23 0,00 -1,00
Pristrojovy panel 13,70 -2,60 0,00 -1,25
Konzola na stredovom tuneli 1,27 -2,93 0,00 -1,01
Prepéazka trupu 1,78 -4,19 0,00 -1,20
Segment trupu - pilotny priestor 49,73 -3,09 0,00 -1,00
Segment trupu 3,30 -4,43 0,00 -1,20
Segment trupu 1,98 -4,96 0,00 -1,15
Segment trupu 1,60 -5,48 0,00 -1,15
Segment trupu 0,39 -5,84 0,00 -1,40
Zvisla chvostovéa plocha 4,16 -6,72 0,00 -1,68
Segment vodorovnej chvostovej plochy 1,42 -6,38 -1,00 -1,24
Segment vodorovnej chvostovej plochy 1,29 -6,38 -0,60 -1,24
Segment vodorovnej chvostovej plochy 1,18 -6,38 -0,19 -1,24
Segment vodorovnej chvostovej plochy 1,42 -6,38 0,19 -1,24
Segment vodorovnej chvostovej plochy 1,29 -6,38 0,60 -1,24
Segment vodorovnej chvostovej plochy 1,18 -6,38 1,00 -1,24
Segment trupu 1,28 -6,15 0,00 -1,11
Zlepovaci limec VCHP 0,69 -6,24 0,00 -1,23
Hmota vyvazenia lavej casti VK 0,39 -6,40 1,18 -1,27
Hmota vyvazenia pravej casti VK 0,39 -6,40 -1,18 -1,27
Zéchranny systém (Magnum 601 S) 10,10 -2,15 -0,10 -1,29
Raketa zach. Systému + instaldcia 2,50 -2,07 0,31 -1,20
Lavé kridlo 22,50 -2,95 -2,37 -0,93
Hmota vyvazenia lavého kridelka 0,87 -3,18 -4,02 -1,07
Pravé kridlo 22,50 -2,95 2,37 -0,93
Hmota vyvéazenia pravého kridelka 0,87 -3,18 4,02 -1,07
Lava cast centroplanovej casti kridla 11,38 -2,89 -0,83 -0,81

Pokracovanie na dalsej strane




Tab. B.1: Hmotnostny rozbor verzie II, vybavenie

LJFG912T«.

Prvok m; (kg) z; (m) yi (m) | z; (m)
Prava cast centroplanovej casti kridla 11,38 -2,89 0,83 -0,81
ELT 1,05 -3,94 0,00 -1,24
Drziak tazného zariadenia 0,82 -6,48 0,00 -1,01
Chvostové Cast 0,22 -6,20 0,00 -0,96
Systém uvolnenia tazného lana 0,61 -6,65 0,00 -0,95
Ovladanie systému uvolnenia faz. lana 0,65 -3,65 -0,06 -0,95
Pridavny generédtor 0,00 -1,41 0,00 -1,28
Autopilot (2,665 kg) 0,00 -3,74 -0,02 -0,77
Balast na dovéazenie 0,00 -6,65 0,00 -0,95
Celkova hmotnost (verzia II, vybavenie ,FG912T*) 374,1 (kg) - -
Pozicia taziska v % SAT 13 (% SAT) - -

Koniec

Tab. B.2: Rozlozenie hmot kridla po rozpéti.

Segmenty m (kg) | = (m) | y (m)
1w 0,002 2,95 4,72
2w 0,004 2,95 4,718
3w 0,010 2,95 4,713
4w 0,040 2,95 4,700
5w 0,040 2,95 4,650
6w 0,040 2,95 4,600
Tw 0,040 2,95 4,550
8w 0,072 2,95 4,500

33c2 0,183 2,95 4,410
33c3 0,256 2,95 4,320
33c4 0,182 2,95 4,230
33ch 0,206 2,95 4,140
33c6 0,230 2,95 4,050
33c7 0,254 2,95 3,960
33c8 0,278 2,95 3,870
33c9 0,302 2,95 3,780
33cl10 0,326 2,95 3,690
33cll 0,350 2,95 3,600
33cl2 0,373 2,95 3,510
33cl3 0,397 2,95 3,420
Pokracovanie na dalsej strane
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Tab. B.2: Rozlozenie hmot kridla po rozpéti.

Segmenty m (kg) | = (m) | y (m)
33cl4 0,421 2,95 3,330
33clb5 0,445 2,95 3,240
33cl6 0,469 2,95 3,150
33cl7 0,493 2,95 3,060
33cl8 0,517 2,95 2,970
33cl19 0,541 2,95 2,880
33c20 0,564 2,95 2,790
33c21 0,588 2,95 2,700
33c22 0,612 2,95 2,610
33c23 0,636 2,95 2,520
33c24 0,660 2,95 2,430
33c25 0,684 2,95 2,340
33c26 0,708 2,95 2,250
33c27 0,732 2,95 2,160
33c28 0,755 2,95 2,070
33c29 0,779 2,95 1,980
33c30 1,081 2,95 1,890
33c31 1,104 2,95 1,800
33c32 1,128 2,95 1,710
33c33 1,152 2,95 1,620
33c34 1,176 2,95 1,530

Palivo v kr. nadrzi 0,000 2,75 1,500

33c35 1,200 2,95 1,440

33c36 1,224 2,95 1,350

33c37 1,248 2,95 1,260

34b1 0,921 2,95 1,170

Palivo vo vnut. nadrzi 0,000 2,95 1,160

Néprava hl. pod. 4,325 2,95 1,127

34b2 0,947 2,95 1,080

HI. pod. noha 2,930 2,95 1,068

34b3 1,098 2,95 0,990

34b4 1,373 2,95 0,900

34b5 1,776 2,95 0,810

34b6 2,305 2,95 0,720

34b7 2,960 2,95 0,630
Koniec
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Tab. B.3: Hmotnostné vypoctové konfiguracie verzie I.

Konfiguracia A-GR-WE1 | C-GE-WE1 | C-GE-WE3 | C-GE-WE4 | C-WE5 | D-WE6 | D-WE7 | A-WES
Prazdna hmotnost (kg) 3481 353.8 368,8 368.,8 333,8 333,8 333,8 328,2
Moment prazdneho lietadla (kg.m) -911,5 -922.8 -953,3 -953,3 | -881,4| -8945| -894,5| -867,1
Prazdna pozicia centraze (%SAT) 10,9 10,1 8,1 8,1 12,8 16,2 16,2 13,0
Piloti (kg) 54,0 54,0 95,2 1405 | 2046 | 1260| 540| 54,0
Palivo (1) 0,0 0,0 126.0 126,0 | 30,0 0,0 0,0 0,0
Batozina (kg) 0,0 0,0 0,0 0,0 400| 400| 400 0,0
Celkové hmotnost (kg) 402,1 407.8 5547 600,0 | 6000 | 4998 | 427.8| 3822
Celkovy moment moment (kg.m) -1080,5 -1091,8 -1485.3 16271 | -1729,3 | -1440.7 | -1215,3 | -1036,1
Centréz (%MAC) 16,8 16,0 16,0 189 335| 335| 299 18,9
IxT (kg.m2) 291,3 312.8 4795 4853 | 381,3| 3405 | 3335| 3287
IyT (kgm2) 4350 456,2 4711 4800 | 5312 | 5266| 521,0| 4635
12T (kg.m2) 706,0 731.9 907,2 9213 | 8732 8298| 8181 | 7587




00T

Tab. B.4: Hmotnostné vypoctové konfiguracie verzie II.

Konfiguracia 1 2 3 4 5 6 7 8

Prazdna hmotnost (kg) 384,1 384,1 384,1 384,1 364,1 364,1 364,1 364,1
Moment prazdneho lietadla (kg.m) | -1008,2 | -1008,2 | -1008,2 | -1008,2 | -966,4 | -966,4 | -966,4 | -966,4
Prazdna pozicia centraze (%SAT) 11,5 11,5 11,5 11,5 14,0 14,0 14,0 14,0
Piloti (kg) 540 | 540| 640 1252 1920 | 187.5| 540| 54,0
Palivo (1) 0,0 63,0 126,0 126,0 5,4 0,0 0,0 0,0
Batozina (kg) 0,0 0,0 0,0 0,0 400| 400| 400 0,0
Celkova hmotnost (kg) 438,1 | 483,4| 538,8| 600,0| 600,0 | 591,6 | 458,1| 418,1
Celkovy moment moment (kg.m) -1177,2 | -1294,3 | -1442,6 | -1634,1 | -1729,2 | -1705,1 | -1287,2 | -1135,4
Centraz (%MAC) 16,8| 16,0 16,0| 19,9 335 335| 27.3| 193
IxT (kg.m2) 3426 | 3946 | 4681 | 477,2| 3693 | 363,6| 3462 | 3415
IyT (kg.m2) 5409 | 5426 | 5462 | 557,9| 5864 | 5857 | 5743| 530.8
T (kg.m2) 848.3 | 899.6| 9744 | 9943 | 9184 | 9122| 8850 8388




Aerodynamické a geometrické vstupy

Tab. C.1: Fyzikéalne konstanty.

Pouzivané konstanty

Hustota v 0 MSA p 1,225 | (kg -m™3)

Gravitaéné zrychlenie | g 9,80665 | (m-s~2)

Dynamicka viskozita p | 1,78E-05 | (kg/(m-s))

Tab. C.2: Geometrické vstupy — kridlo.

Kridlo
Rozpatie by 9 (m)
Efektivne rozpétie b 9,44 (m)
plocha kridla S 10,5 (m)
SAT csar | 1,172 | (m)
Stihlost (AS) AR 8,49 )
Profil koncovy (=) MS0313
Hibka profilu (kon.) Clkon 0,19 (m)
Profil korenovy (=) MS0317
Hibka profilu (kor.) Ckor 1,5 (m)
Profil wingliet =) Clark y
Geom. skrutenie Pgeom -2 )
Vzopatie kridla YK 4,4 )
Sipovitost kridla A 0,65 ©)
Nastavenie kridla 103% 2 ®)
Plocha kridla zakrytd trupom St 1,675 (m?)

Tab. C.6: Aerodynamické charakteristiky a vysledky letovych vlastnosti.

- Verzia I (PC) | Verzia I (ZC) | Verzia II (PC) | Verzia II (ZC)
a 5,3514 5,3514 5,3922 5,3922
a 5,3086 5,3086 5,3062 5,3062
aK 5,013 5,013 5,013 5,013
aKT 5,009 5,009 5,009 5,009
avCHP 3,228 3,228 2,956 2,956
ARycHP 3,429 3,429 2,811 2,811

AVCHP,, o5 5,7 5,7 5,7 5,7
Pokracovanie na dalsej strane
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Tab. C.6: Aerodynamické charakteristiky a vysledky letovych vlastnosti.

Verzia I (PC)

Verzia I (ZC)

Verzia II (PC)

Verzia II (ZC)

Aperit
co
¢Do
CFR
e
CHg.«
cH.q
Lo
CLév
CLmaz.K
cr.q

*

CLRo

CL.Ra
CL.VCHP«
c,0
Cmop
Cm0—K
Cm0-T
Cm0—KT
Cma

Cma.KT

Cma.VCHP
Crnsv
Cm0.KT
Cm.q
Cm.u
Cm.VCHP—-KTO
cv
cx.a
éx.o
CX.q
CX.u
CZ.a
CZa

CZ.q

17,396
1,625
0,0328
0,0340
0,1585
-0,0540
-0,5370
-0,0456
0,312
1,522
3,40633
-0,0307
4,9720
0,3426
0,0447
-0,08
-0,06274
-0,02733
-0,09008
-1,137
-0,110
-4,662
-1,027
-0,870
-0,092
11,743
0
0,1367
0,204
0,07899
0
0
-0,10205
-5,3854
-1,35233

-3,40633

17,396
1,625
0,0328
0,0342
0,1714
-0,0540
-0,5056
-0,0456
0,312
1,522
3,20749
-0,0326
5,2803
0,3426
0,0368
-0,08
-0,06274
-0,02733
-0,09008
-0,201
0,766
4,134
-0,96705
-0,870
-0,092
10,412
0
0,1288
0,204
0,08544
0
0
-0,10265
-5,3856
-1,27339

-3,20749

17,396
1,625
0,0334
0,0338
0,0921
-0,0667
-0,6697
-0,0509
0,444
1,522
3,85014
-0,0303
4,9725
0,3834
0,0626
-0,08
-0,06274
-0,02733
-0,09008
-1,273
-0,110
-5,316
-1,16315
-1,243
-0,092
-13,432
0
0,1546
0,339
0,04556
0
0
-0,1013
-5,42598
-1,52385

-3,85014

17,396
1,625
0,0334
0,0339
0,1026
-0,0667
-0,6311
-0,0509
0,444
1,522
3,62805
-0,0322
5,2769
0,3834
0,0536
-0,08
-0,06274
-0,02733
-0,09008
-0,330
0,766
4,721
-1,09605
-1,243
-0,092
11,927
0
0,1456
0,339

0,05073

-0,10159
-5,42607
-1,43595

-3,62805

Pokracovanie na dalsej strane
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Tab. C.6: Aerodynamické charakteristiky a vysledky letovych vlastnosti.

Verzia I (PC)

Verzia I (ZC)

Verzia II (PC)

Verzia II (ZC)

CZ.u
Cg
CHa.VCHP
CHS
CL.KT—KTO0

CL.VCHP—-KTO

U
|

N
g1

Slo,
sk

I
I

>
Q

Dekrements

Dekrementy

€0

Karr
Kgkr
Ky
kvcup
laTR
lr
lveup
lverp
lzcmp
lvcrPo2s
Wenp

A

M,y

0
0,15848
-0,08956
-0,39451
0
-0,04561
0,15848
1,19416
0,55
0,55
0,397
1,700
1,700
-0,0426
-0,0426
0,0005
-30,6
91,8
-0,068
0,191
0,8
1
0,9920
0,36
0,999
4,945
1,1
1,975
5,524
3,4877
3,513
3,78
3,408
3,264
0,546

-3789,4

0
0,17142
-0,08956
-0,39451
0
-0,04561
0,17142
1,19416
0,55
0,55
0,397
2,376
2,376
-0,0406
-0,0406
0,0103
9,5
-28,2
-0,068
0,191

0,8

0,9920
0,36
0,999
4,945
1,1
1,975
5,524
3,4877
3,31
3,58
3,408
3,264
0,546

-3359,9

0
0,09211
-0,11038
-0,34453
0
-0,05095
0,09211
1,19416
0,7
0,7
0,39579
3,196
3,196
-0,0568
-0,0568
0,0103
61,7
-185,3
-0,068
0,214
0,8
1
0,9841
0,36
0,999
4,945
1,1
1,975
5,524
3,5297
3,555
3,865
3,45
3,279
0,546

-5603,3

0
0,10257
-0,11038
-0,34453
0
-0,05095
0,10257
1,19416
0,7
0,7
0,39579
3,827
3,827
-0,0514
-0,0514
0,0158
-19,9
-59,0
-0,068
0,214

0,8

0,9841
0,36
0,999
4,945
1,1
1,975
5,524
3,5297
3,350
3,66
3,45
3,279
0,546

-4975,5

Pokracovanie na dalsej strane
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Tab. C.6: Aerodynamické charakteristiky a vysledky letovych vlastnosti.

Verzia I (PC)

Verzia I (ZC)

Verzia II (PC)

Verzia II (ZC)

My
My

My,

KV K1

KV K2

N3

Tip
w3
w4
p1
p2

Pk

St
Sy
Svo
Sv i

Syvcup

A

oD

9D

t3

ty

UR
Vverp
Vverp2
Vverp

TA

TAK
TA.KT

Tp

0,0
-626,2
-20,6

73,6

0,0016
0,2125
0,1901
0,2942
0,2634
16,269
16,269
73,056
0,4761
0,4797
0,4797
0,37251
0,35006
0,25
0,182

0,4542

0,0
-110,5
-18,3

79,6

0,25
0,182

0,4393

0,0
-906,4
-23,5

71,5

0,0811
0,9295
2,049
0,0232
0,2361
0,1908
0,3327
0,2697
12,201
12,201
94,444
0,5877
0,5920
0,5920
0,39614
0,35081
0,25
0,182

0,4927

0,0
-234,7
-20,9

79,6

0,0811
0,9295
2,049
0,0356
0,0611
0,0158
0,1378
0,0776
13,490
13,490
94,444
0,5877
0,5579
0,5579
0,39614
0,35081
0,25
0,182

0,4728

Pokracovanie na dalsej strane
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Tab. C.6: Aerodynamické charakteristiky a vysledky letovych vlastnosti.

- Verzia I (PC) | Verzia I (ZC) | Verzia II (PC) | Verzia II (ZC)

Tp 0,4234 0,4096 0,4297 0,4126

T 0,16 0,335 0,16 0,335

Xu -47,95 -48,23 -61,53 -61,70

Xw 37,11 40,14 27,67 30,81

Zq -937,85 -883,10 -1370,40 -1291,34

Zy -148,92 -161,08 -111,89 -124,60

Zw -2530,27 -2530,36 -3295,72 -3295,77

Zw -5,10 -4,80 -5,74 5,41
Koniec

'Hmotnostné konfiguracie odpovedajiice vysledkom v tabulke si: verzia I (PC) = C-GE-WE3,
verzia I (ZC) = C-WES5, verzia II (PC) = 3, verzia II (ZC) = 5, podla tabuliek B.3, 77.
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Tab. C.3: Geometrické vstupy — kridielko, klapka.

Dizka kridelka Ly 1,133 | (m)
Vzdialenost koretia kr. Ykr ko 3,16 | (m)
Vzdialenost koniec kr. Ykr. kon. 4,293 | (m)

Relativna hibka kr. k SAT cgr/SAT 0,259 | (-)
Hibka kr. koreit Clor.kor. 0,26 (m)
Hibka, kr. koniec Chr.kon. 0,216 | (m)

Max. vychylka (hore) Ot 25 ®)
Max. vychylka (dole) Ok, — 15 ®)
Klapka

Dizka klapky L. 2,266 | (m)
Vzdialenost korena kl. Ykl kor. 0,889 | (m)
Vzdialenost koniec kl. Ykl kon. 3,155 | (m)

Relativna hibka kl. k SAT cgl. /SAT 0,279 | (m)
Hibka kl. koreil Chl.kor. 0,38 | (m)
Hibka, kr. koniec Chkr.kon. 0,282 | (m)

V§chylka klapky 1 Okl 15 )
Vychylka klapky 2 Okl.2 24 ®)
Vychylka klapky 3 Ok.3 35 ®)
Pozicia klap, Zavesu Ckl.zav./CSAT 18 (%)
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VCHP (verzia I)

Rozpiatie VCHP Lycup 2,4 (m)
VCHP SAT CSAT,VCHP 0,705 (m)
Plocha VCHP Svonp 1,68 | (m)
Max. vychylky Svke— | 20530 | ()
VCHP (verzia II)
Rozpiatie VCHP Lycup 2,4 (m)
VCHP SAT CSAT,VCHP 0,854 (m)
Plocha VCHP SvcHP 2,04 (m)
Max. vichylky VK | Syxs_ | 20;-30 | (°)
ZCHP (verzia I)
Rozpitie ZCHP Lzcup 2,4 (m)
ZCHP SAT CSAT,ZCHP 0,783 (m)
Plocha ZCHP Syomp 0,902 | (m)
Max. vychylky SK dsK 27 ®)
ZCHP (verzia II)

Rozpitie ZCHP Lzcup 2,4 (m)
H ZCHP SAT CSAT,ZCHP 0,857 (m)
Plocha ZCHP Syomp 1,003 | (m)

Max. vychylky SK dsK 27 ®)

Tab. C.5: Geometrické vstupy — trup.

Tab. C.4: Geometrické vstupy — VCHP, ZCHP.

Trup

Rozpitie centroplanu Leentr 3,5 (m)

Sirka trupu by 1,2 (m)
Poédorysna plocha trupu S, 4,1 (m?)

Vertikélna vyska trupu hr 0,9 (m)

Dizka trupu It 5,524 | (m)
Plocha najviésieho ¢elného prierezu) Seel.prier.T 1,12 (m?)

Uhol medzi smerom nulového vztlaku kridla a osou trupu o1 4.1 ®)
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D Kritické zatazenie kridla

Tab. D.1: Maximalne zataZenie kridla kritiacim momentom k 25 % SAT.

y (m)

Max (Verzia I)

Min (Verzia I)

Max (Verzia II)

Min (Verzia II)

4,72
4,718
4,713

4,7
4,65
4,6
4,55
45

4,41

4,32

4,23

4,14

4,05

3,96

3,87

3,78

3,69

3,6

3,51

3,42

3,33

3,24

3,15

3,06

2,97

2,88

2,79

2,7

2,61

2,52

2,43

2,34

2,25

2,16

0
0,27
-0,96
-3,56
7,15

-11,66

17,34

-26,34

-50,13

-71,93

-80,17

-96,26

-130,62
-166,03
-202,51
-240,08
-278,76
-385,11
-359,52
-401,64
444,94
-489,44
-535,16
572,55
-601,36
-630,91
-661,23
-692,31
724,17
-756,82
-790,28
-824,55

-859,64

-895,57

0

4,44
20,98
38,16
55,08
74,46
93,60
113,42
133,92
155,11
176,99
199,58

222,89

246,93
271,70
279,80
270,77
261,53
252,08
242,42
232,54
222,44
212,12
201,57
190,78
179,76

0
-0,38
-1,38
-5,12

-10,53
-17,46
-26,37
-40,35
77,48
-110,39
-121,89
-163,27
221,11
-280,77
342,28
-405,67
-470,97
-538,22
-607,45
-678,68
751,95
-827,29
904,72
-968,35
-1017,77
-1068,50
-1120,56
-1173,97
-1228,74
-1284,90
-1342,46
-1401,44
-1461,87

-1523,75

Pokracovanie na dalsej strane
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Tab. D.1: Maximalne zataZenie kridla kritiacim momentom k 25 % SAT.

y (m) | Max (Verzia I) | Min (Verzia I) | Max (Verzia II) | Min (Verzia II)
2,07 168,49 -932,35 168,49 -1587,12
1,98 156,98 -969,99 156,98 -1651,99
1,89 146,43 -1007,29 146,43 -1717,16
1,8 135,63 -1045,49 135,63 -1783,87
1,71 124,57 -1084,57 124,57 -1852,13
1,62 113,24 -1124,56 113,24 -1921,97
1,53 101,65 -1165,47 101,65 -1993,41
1,5 95,99 -1197,19 95,99 -2034,82
1,44 89,79 -1223,47 89,79 -2081,98
1,35 83,22 -1266,24 82,30 -2156,65
1,26 77,30 -1309,97 75,31 -2232,99
1,247 75,63 -1317,15 76,32 -2244,95
1,17 69,69 -1356,18 66,61 -2312,52
1,16 154,06 -1362,16 155,48 -2306,42
1,127 147,76 -1380,90 149,36 -2337,60
1,08 142,85 -1410,15 144,71 -2378,27
1,068 140,52 -1417,07 142,45 -2389,78
0,99 130,04 -1465,24 132,40 -2460,64
0,9 118,06 -1522,09 120,94 -2543,64
0,81 107,48 -1581,06 110,88 -2626,73
0,72 98,82 -1642,44 102,77 -2709,37
0,63 92,66 -1706,58 97,15 -2791,04
0,63 92,66 -1706,58 97,15 -2791,04
0,5 540,04 -3399,98 3113,15 -7581,05
0,35 4250,72 -9235,05 18075,40 -31792,06
0,126 10920,15 -19684,85 24219,33 -42412,45

0 19354,64 -32734,87 32387,81 -55639,97
Koniec

Tab. D.2: Maximdlny zatazenie kridla postvajicou (normélovou) silou.

y (m) | Max (Verzia I) | Min (Verzia I) | Max (Verzia II) | Min (Verzia II)
4,72 0,09 -0,06 0,10 -0,07
4,718 0,85 -0,64 1,15 -0,95
4,713 2,10 -1,99 2,92 -2,83

4,7 6,57 -7,40 9,32 -10,14

Pokracovanie na dalsej strane
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Tab. D.2: Maximdlny zatazenie kridla postvajicou (normélovou) silou.

y (m) | Max (Verzia I) | Min (Verzia I) | Max (Verzia II) | Min (Verzia II)
4,65 18,48 -27,31 24,01 -32,30
4,6 43,74 -65,09 56,97 -77,07
4,55 75,25 -112,39 98,14 -133,15
4,5 111,17 -166,37 145,03 -197,16
4,41 185,25 -278,18 241,77 -329,79
4,32 268,55 -404,75 350,60 -480,07
4,23 361,89 -548,33 472,88 -650,83
4,14 460,83 -702,08 602,70 -833,93
4,05 564,23 -864,48 738,57 -1027,60
3,96 671,29 -1034,46 879,45 -1230,58
3,87 781,40 -1211,22 1024,58 -1441,96
3,78 894,11 -1394,12 1173,37 -1660,98
3,69 1009,09 -1582,72 1325,39 -1887,10
3,6 1126,06 -1776,64 1480,27 -2119,90
3,561 1244,81 -1975,61 1637,76 -2359,06
3,42 1365,11 -2179,32 1797,56 -2604,22
3,33 1486,80 -2387,54 1959,43 -2855,11
3,24 1609,72 -2600,08 2123,22 -3111,51
3,15 1733,79 -2816,76 2288,78 -3373,19
3,06 1858,89 -3037,43 2455,97 -3639,98
2,97 1984,92 -3261,94 2624,65 -3911,71
2,88 2111,80 -3490,19 2794,73 -4188,26
2,79 2239,49 -3722,10 2966,15 -4469,53
2,7 2367,89 -3957,50 3138,77 -4755,32
2,61 2496,95 -4196,30 3312,53 -5045,52
2,52 2626,60 -4438,42 3487,35 -5340,02
2,43 2756,82 -4683,77 3663,18 -5638,73
2,34 2887,55 -4932,25 3839,94 -5941,53
2,25 3018,73 -5183,80 4017,57 -6248,33
2,16 3150,33 -5438,33 4196,02 -6559,03
2,07 3282,36 -5695,79 4375,28 -6873,57
1,98 3414,74 -5956,06 4555,27 -7191,79
1,89 3540,23 -6207,02 4726,01 -7499,09
1,8 3666,01 -6460,67 4897,40 -7809,94
1,71 3792,04 -6716,90 5069,37 -8124,19
1,62 3918,28 -6975,62 5241,85 -8441,73

Pokracovanie na dalsej strane
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Tab. D.2: Maximdlny zatazenie kridla postvajicou (normélovou) silou.

y (m) | Max (Verzia I) | Min (Verzia I) | Max (Verzia II) | Min (Verzia II)
1,53 4044,69 -7236,75 5414,80 -8762,45
1,5 3902,10 -6963,12 5410,41 -8459,24
1,44 3965,03 -7112,40 5507,32 -8644,05
1,35 4079,95 -7363,89 5676,35 -8954,67
1,26 4194,76 -7617,38 5845,64 -9267,98
1,247 4217,63 -7662,07 5877,28 -9322,96
1,17 4321,53 -7888,03 6028,93 -9602,19
1,16 4339,20 -7454,07 6053,39 -9578,27
1,127 4397,57 -7568,83 6134,23 -9718,87
1,08 4448,08 -7691,81 6212,34 -9870,08
1,068 4469,37 -7733,82 6241,84 -9921,57
0,99 4570,01 -7960,42 6390,85 -10199,98
0,9 4683,00 -8219,73 6559,53 -10518,80
0,81 4782,60 -8464,07 6713,30 -10819,67
0,72 4864,42 -8687,87 6847,17 -11095,82
0,63 4924,08 -8885,52 6956,12 -11340,44
0,63 4924,08 -8885,52 6956,12 -11340,44
0,5 4758,62 -8941,92 6803,66 -11347,62
0,35 4358,81 -8659,66 6309,51 -10352,79

0,126 3818,94 -8015,01 5364,11 -9300,83

0 2990,68 -6704,43 3971,27 -7410,43
Koniec

Tab. D.3: Maximdlny zatazenie kridla ohybovym (normdalovym) momentom.

y (m) | Max (Verzia I) | Min (Verzia I) | Max (Verzia II) | Min (Verzia II)
4,72 0,00 0,00 0,00 0,00
4,718 0,00 0,00 0,00 0,00
4,713 0,01 -0,01 0,01 -0,01
4,7 0,06 -0,07 0,09 -0,09
4,65 0,52 -0,80 0,68 -0,94
4,6 2,08 -3,07 2,70 -3,64
4,55 5,05 -7,51 6,58 -8,89
4,5 9,71 -14,48 12,66 -17,15
4,41 23,05 -34,48 30,06 -40,86
4,32 43,47 -65,22 56,72 -77,30

Pokracovanie na dalsej strane
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Tab. D.3: Maximdlny zatazenie kridla ohybovym (normdalovym) momentom.

y (m) | Max (Verzia I) | Min (Verzia I) | Max (Verzia II) | Min (Verzia II)
4,23 71,84 -108,10 93,77 -128,20
4,14 108,86 -164,37 142,18 -195,01
4,05 154,99 -234,87 202,53 -278,78
3,96 210,59 -320,32 275,34 -380,40
3,87 275,96 -421,38 361,03 -500,66
3,78 351,36 -538,62 459,93 -640,29
3,69 437,00 -672,57 572,38 -799,96
3,6 533,09 -823,74 698,63 -980,27
3,51 639,77 -992,60 838,94 -1181,83
3,42 757,22 -1179,57 993,53 -1405,17
3,33 885,56 -1385,08 1162,60 -1650,84
3,24 1024,90 -1609,52 1346,32 -1919,34
3,15 1175,36 -1853,28 1544,86 -2211,15
3,06 1337,03 -2116,72 1758,37 -2526,74
2,97 1510,00 -2400,19 1987,00 -2866,57
2,88 1694,35 -2704,03 2230,87 -3231,07
2,79 1890,16 -3028,59 2490,11 -3620,67
2,7 2097,49 -3374,17 2764,83 -4035,79
2,61 2316,41 -3741,09 3055,14 -4476,83
2,52 2546,97 -4129,65 3361,13 -4944,18
2,43 2789,23 -4540,15 3682,91 -5438,22
2,34 3043,22 -4972,87 4020,55 -5959,33
2,25 3309,00 -5428,09 4374,14 -6507,87
2,16 3586,61 -5906,09 4743,75 -7084,21
2,07 3876,08 -6407,13 5129,46 -7688,67
1,98 4177,45 -6931,46 5531,33 -8321,61
1,89 4490,43 -7478,80 5948,99 -8982,70
1,8 4814,71 -8048,85 6382,04 -9671,61
1,71 5150,32 -8641,84 6830,55 -10388,65
1,62 5497,28 -9258,00 7294,55 -11134,11
1,53 5855,62 -9897,56 7774,10 -11908,30
1,5 5970,46 -10104,07 7927,61 -12158,46
1,44 6189,37 -10500,70 8219,82 -12639,21
1,35 6526,77 -11114,74 8681,74 -13383,85
1,26 6875,58 -11752,79 9200,23 -14158,02
1,247 6926,93 -11846,99 9276,43 -14272,36

Pokracovanie na dalsej strane
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Tab. D.3: Maximdlny zatazenie kridla ohybovym (normdalovym) momentom.

y (m) | Max (Verzia I) | Min (Verzia I) | Max (Verzia II) | Min (Verzia II)
1,17 7236,36 -12415,96 9734,82 -14963,10
1,16 7273,75 -12485,46 9795,23 -15047,55
1,127 7386,97 -12698,35 9996,32 -15306,49
1,08 7551,00 -13007,46 10286,47 -15682,53
1,068 7593,37 -13087,43 10361,19 -15779,83
0,99 7907,41 -13618,26 10853,87 -16425,90
0,9 8323,79 -14253,86 11436,64 -17255,50
0,81 8749,74 -14913,46 12033,91 -18213,35
0,72 9183,86 -15679,79 12644,13 -19197,43
0,63 9624,34 -16470,59 13265,28 -20205,22
0,63 9624,34 -16470,59 13265,28 -20205,22
0,5 10253,72 -17629,37 14159,67 -21677,96
0,35 10932,18 -18949,49 15143,15 -23063,61
0,126 11790,69 -20813,31 16447,63 -24611,91
0 12143,95 -21745,93 17040,13 -25671,33
Koniec

Tab. D.4: Maximélny zatazenie kridla postvajicou (tangencidlnou) silou.

y (m) | Min (Verzia I) | Max (Verzia I) | Min (Verzia II) | Max (Verzia II)
4,72 -4,72 0,00 -0,02 0,00
4,718 -4,72 0,09 -0,10 0,10
4,713 -4,71 0,32 -0,18 0,37
4,7 -4,70 1,30 -0,43 1,44
4,65 -4,65 5,15 -1,62 5,15
4,6 -4,60 10,56 -3,40 10,53
4,55 -4,55 17,77 -5,60 17,62
4,5 -4,50 26,65 -8,18 26,41
4,41 -7,47 45,11 -13,72 44,72
4,32 -11,90 62,23 -21,41 61,67
4,23 -17,47 80,99 -30,62 80,26
4,14 -23,18 102,30 -39,77 101,39
4,05 -29,00 125,20 -49,16 124,10
3,96 -34,95 149,27 -58,81 147,95
3,87 -41,01 174,22 -68,72 172,69
3,78 -47,18 199,86 -78,86 198,10

Pokracovanie na dalsej strane
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Tab. D.4: Maximélny zatazenie kridla postvajicou (tangencidlnou) silou.

y (m) | Min (Verzia I) | Max (Verzia I) | Min (Verzia II) | Max (Verzia II)
3,69 -53,45 226,02 -89,20 224,03
3,6 -59,84 252,55 -99,79 250,32
3,51 -66,32 279,33 -110,56 276,85
3,42 -72,90 306,13 -121,52 303,41
3,33 -79,59 332,74 -132,69 329,76
3,24 -86,37 358,70 -144,06 355,47
3,15 -93,24 383,23 -155,73 379,76
3,06 -99,11 406,16 -165,99 402,43
2,97 -103,98 428,23 -174,75 424,26
2,88 -108,91 450,34 -183,73 448,89
2,79 -113,91 480,53 -193,14 478,99
2,7 -118,98 511,13 -202,89 509,49
2,61 -124,10 542,13 -212,83 540,40
2,52 -129,30 573,52 -223,12 571,69
2,43 -134,56 605,28 -233,71 603,35
2,34 -139,89 637,40 -244,50 635,36
2,25 -145,28 669,86 -255,61 667,72
2,16 -150,74 702,64 -266,87 700,40
2,07 -156,26 735,76 -278,29 733,41
1,98 -161,84 769,17 -289,85 766,71
1,89 -167,50 800,16 -301,44 797,60
1,8 -173,22 831,44 -313,17 828,77
1,71 -179,00 862,98 -325,02 860,20
1,62 -184,85 894,76 -337,01 891,87
1,53 -190,76 926,78 -349,11 923,78
1,5 -192,74 759,47 -353,34 878,64
1,44 -196,73 777,13 -361,34 894,72
1,35 -202,77 809,57 -373,68 924,79
1,26 -208,87 842,20 -386,14 955,01
1,247 -209,75 848,69 -388,02 961,16
1,17 -215,03 878,41 -398,85 988,80
1,16 -215,71 803,98 -400,31 993,58
1,127 -217,98 817,32 -405,14 1009,36
1,08 221,25 827,17 411,66 1022,71
1,068 -222,08 832,05 -413,43 1028,49
0,99 -227,53 853,21 -424,53 1055,50
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Tab. D.4: Maximélny zatazenie kridla postvajicou (tangencidlnou) silou.

y (m) | Min (Verzia I) | Max (Verzia I) | Min (Verzia II) | Max (Verzia II)
0,9 -233,88 876,86 -437,39 1085,95
0,81 -240,29 907,34 -450,19 1112,79
0,72 -246,77 936,91 -462,88 1134,79
0,63 -253,33 962,89 -475,41 1150,69
0,63 -253,33 956,83 -475,41 1150,69
0,5 -263,02 980,50 -487,93 1120,19
0,35 -274,46 980,14 -499,65 913,45
0,126 -291,92 942,31 -515,61 853,21

0 0,00 0,00 0,00 0,00
Koniec

Tab. D.5: Maximélny zatazenie kridla ohybovym (tangencidlnym) momentom.

y (m) | Min (Verzia I) | Max (Verzia I) | Min (Verzia II) | Max (Verzia II)
4,72 -4,72 0,00 0,00 0,00
4,718 -4,71 0,00 0,00 0,00
4,713 -4,70 0,01 0,00 0,01
4,7 -4,65 0,17 -0,05 0,18
4,65 -4,60 0,57 -0,18 0,56
4,6 -4,55 1,26 -0,40 1,25
4,55 -4,50 2,30 -0,74 2,29
4,5 -4,41 5,46 -1,72 5,41
4,41 -4,32 10,29 -3,30 10,20
4,32 -4,23 16,73 -5,63 16,58
4,23 -4,84 24,98 -8,80 24,76
4,14 -7,16 35,22 -12,79 34,90
4,05 -10,01 47,57 -17,62 47,15
3,96 -13,40 62,13 -23,31 61,57
3,87 -17,35 78,96 -29,91 78,26
3,78 -21,85 98,13 -37,41 97,26
3,69 -26,93 119,66 -45,86 118,60
3,6 -32,58 143,60 -55,31 142,32
3,51 -38,83 169,94 -65,72 168,44
3,42 -45,66 198,69 -77,13 196,93
3,33 -53,10 229,81 -89,57 227,76
3,24 -61,15 263,19 -103,05 260,85

Pokracovanie na dalsej strane

115




Tab. D.5: Maximélny zatazenie kridla ohybovym (tangencidlnym) momentom.

y (m) | Min (Verzia I) | Max (Verzia I) | Min (Verzia II) | Max (Verzia II)
3,15 -69,76 298,72 -117,53 296,05
3,06 -78,83 336,26 -132,86 333,25
2,97 -88,32 375,78 -148,98 372,40
2,88 -98,25 417,26 -165,91 413,48
2,79 -108,60 460,68 -183,69 456,49
2,7 -119,39 506,04 -202,31 501,41
2,61 -130,62 553,35 -221,80 548,26
2,52 -142,29 602,61 -242,16 597,05
2,43 -154,42 653,85 -263,40 647,78
2,34 -167,00 707,06 -285,73 700,47
2,25 -180,05 762,28 -309,09 759,27
2,16 -193,56 823,64 -333,42 820,99
2,07 -207,55 891,36 -358,73 888,49
1,98 -222,01 961,98 -385,03 958,89
1,89 -236,97 1035,40 -412,33 1032,07
1,8 -252,41 1111,65 -440,72 1108,08
1,71 -268,35 1190,75 -470,37 1186,92
1,62 -284,79 1272,72 -501,09 1268,62
1,53 -290,38 1298,02 -511,57 1293,83
1,5 -301,74 1344,11 -532,89 1339,74
1,44 -319,20 1415,51 -565,80 1410,86
1,35 -337,19 1489,84 -599,81 1484,89
1,26 -339,83 1500,83 -604,75 1495,84
1,247 -355,69 1567,33 -634,85 1562,07
1,17 -357,78 1574,84 -638,81 1569,55
1,16 -364,72 1595,73 -652,01 1590,68
1,127 -374,72 1630,86 -671,07 1638,37
1,08 -377,30 1642,12 -675,98 1650,67
1,068 -394,29 1716,62 -708,42 1731,90
0,99 -414,40 1805,22 -746,92 1828,25
0,9 -435,06 1896,46 -786,55 1927,25
0,81 -456,27 1989,95 -827,31 2028,50
0,72 -478,05 2085,20 -869,19 2131,51
0,63 -478,05 2085,20 -869,19 2131,51
0,63 -510,59 2222,41 -931,32 2279,44
0,5 -549,83 2371,24 -1004,82 2386,46

Pokracovanie na dalsej strane
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Tab. D.5: Maximélny zatazenie kridla ohybovym (tangencidlnym) momentom.

y (m) | Min (Verzia I) | Max (Verzia I) | Min (Verzia II) | Max (Verzia II)
0,35 -612,02 2558,74 -1117,59 2542,92
0,126 -649,03 2630,50 -1183,50 2613,55
0 0 0 0 0
Koniec

117




