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ABSTRAKT

Diplomova praca sa zaobera témou predbezného navrhu malého dvojmiestneho vrtulnika
s piestovym motorom. Ciel'om nie je navrhnat vrtul'nik v celej miere jeho problematiky, preto
boli zvolené len vybrané problémy, ktoré je mozné v danom rozsahu prace zvladnut. Uvodna
Cast’ sa zameriava definovanim vSeobecnych poziadaviek kladenych na navrhovany vrtul'nik,
formulovanim zakladného koncepéného a konstrukéného navrhu v zavislosti na jeho stavebny
predpis uréeny kategoriou, do ktorej vrtulnik spada. Tieto okruhy problematiky su zakladnym
predpokladom k spravnemu vyhodnoteniu Statistického rozboru vrtulnikov rovnakej alebo
parametrami vel'mi blizkej kategorie. Z tohoto Statistického rozboru boli nasledne definované
zakladné parametre, vd’aka ktorym bolo mozné riesit’ vykonové charakteristiky v zvislom
a doprednom lete. Praca sa d’alej zaobera konstrukénym riesenim rotorovej hlavy nosného
rotora pre navrhovany vrtulnik, vymedzenim zat'aZenia pdsobiaceho na rotorovu hlavu, analyze
mavania a vypoctom posobiacich odstredivych sil na listy nosného rotora. Konstruk¢éné riesenie
rotorovej hlavy a zaroven aj vrtul'nika ako celku bolo graficky spracované v programe Dassault
Systemes Catia.

KLUCOVE SLOVA

vrtulnik, hlavny rotor, vyrovnavaci rotor, rotorova hlava, rotorovy list

ABSTRACT

The thesis deals the preliminary draft of the small two-seat helicopter with a piston engine.
The aim of the thesis is not to propose a helicopter across the extent of the problems. Therefore
we have chosen only selected issues which can be managed in the range of work.
The introduction is focused on defining the general requirements imposed on proposed
helicopter, formulating the basic conceptual and structural design according to the building
regulation the relevant category. These ranges create a based assumption for right evaluation
of the statistical analysis of the helicopters of the same or very near parameters category.
Subsequently, there were defined the basic parameters of the proposed helicopter which make
possible to solve the performance characteristics in the vertical and backward flight. The work
is also focused on design of the rotor head of main rotor for the proposed helicopter,
the definition of load acting on the rotor head, waving analysis and calculation of centrifugal
forces acting on the main rotor blades. The design of the rotor head and also the helicopter
as a whole will be graphically processed in the program Dassault Systemes Catia.

KEY WORDS

helicopter, main rotor, tail rotor, rotor head, rotor blade
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UVOD

Vrtulniky, lietajuce zariadenia, stroje s rotujicou nosnou plochou, patria v st¢asnosti medzi
bezné dopravné prostriedky a st neoddelitel'nou stucastou dnesného sveta. Toto postavenie
VO svete si vydobyli pozvolnejSie nez lietadla, pretoze dostatocné zvladnutie konstrukcie
vrtul'nikov bolo narocnejSie ako stavba klzdkov alebo motorovych lietadiel. Konstruktéri
uspesne aj neuspesne navrhovali odlisné rieSenia problémov tykajacich sa ovladania, pohonu,
tvaru a po¢tu nosnych rotorov. Pojem ,,vrtulnik* alebo pre inych znamy a pouzivany star$i
vyraz helikoptéra, vznikol zlozenim dvoch gréckych slov helicos (Spirala, skrutka) a pteron
(kridlo). Oznacuje vynalez, ktory bol pre dokonalé zvladnutie letu vyvijany dlhé desatrocia.
Dnes sa stal prostriedkom pre splnenie diametralne odlisnych ciel'ov a svojou naro¢nostou
na vyvoj, troviiou spracovania, udrzbou a obsluhou (respektive riadenim) tvori samostatny
vrchol technickej vyspelosti kazdého vyrobecu a nasledne uzivatela. [9, 27]

., Vrtulnik je definicne vymedzeny ako motorové lietadlo tfazsie vzduchu s motoricky
pohananymi plochami, rotujiicimi v priblizne vodorovnej rovine, ktoré su zdrojom nosnej
apropulznej sily. “ [25] Hlavna vyhoda vrtul'nika oproti konvenénému lietadlu s pevnou nosnou
plochou - kridlom, spociva vo fakte, ze si pre svoj vzlet alebo pristatie narokuje iba minimalny
priestor. Nielen z tejto skutoc¢nosti vyplyva jedinecné pouzitie v stazenych podmienkach
neupravenych terénov, najmé pri nasadeni V zachrannych akciach, kde tato schopnost’ tvori
kI"aCovl prednost’ tohoto stroja. Preto sa v civilnom sektore mozno najcastejSie stretnut’
s prevadzkovate'mi v oblasti zdravotnej zachrannej sluzby, kde sa mézu zachranari dostat’
aj do odlahlych miest a poskytnit’ prvii pomoc zranenym l'ud’om vo velmi kratkom case.
Nasadenie vo vojenskej alebo policajnej sluzbe vyzdvihuje dalSiu typicka vlastnost,
ato manévrovatelnost’. | pri nulovej doprednej rychlosti méze vrtulnik 'ubovolne stupat,
klesat', visiet’ vo vzduchu, letiet’ v bok ¢i uplne sa otocit’ okolo svojej osi, respektive pohybovat’
sa vo vSetkych troch smeroch, ¢o je u konvenéného lietadla s pevnym kridlom nepredstavitel'né.
Z tejto flexibility plynie vyhoda vys$Sej obratnosti v narocnom boji s nepriatel'om alebo
so zavaznou kriminalitou. [28]

Raketovy vyvoj vrtulnikov, najméa v 20. storo¢i, viedol k ich rozvetveniu do mnohych
variacii a kategorii. S tym stvisi aj kazdoro¢ny rast poétu pouzivanych vrtulnikov po celom
svete, rovnako tak aj rast poctu prepravovanych osob a nakladu touto technikou.

Tato diplomova praca vSak nebude venovana vrtul'nikovej aviatike ako pojmu, ale iba
jej jednej Casti. Konkrétne predbeznému navrhu malého dvojmiestneho vrtul'nika s piestovym
motorom zaradenym do kategorie ultralahkych a lahkych vrtulnikov ako prostriedkov osobnej
dopravy a ako prostriedkov schopnych splnenia preddefinovanych poziadavkou podla predpisu
letovej sposobilosti CS-VLR urceného pre velmi l'ahké rotorové lietadla. Dovodom vyberu
tejto témy je osobny zaujem a snaha o prehibenie si znalosti problematiky vrtulnikov. [8]

Praca bude rozdelena do Siestich kapitol. Prva kapitola bude definovat’ vSeobecné
poziadavKky kladené na konkrétny navrhovany vrtulnik, detailné formulovanie zakladného
koncep¢ného a konstrukéného navrhu v zavislosti na stavebny predpis CS-VLR. Tieto okruhy
problematiky st zakladnym predpokladom Kk spravnemu vyhodnoteniu statistického rozboru
vrtulnikov rovnakej alebo parametrami velmi blizkej kategoérie. Ten bude tvorit' druha
kapitolu, kde s pomocou ziskanych a nazbieranych dat vyplyn grafické zavislosti urcené
k ziskaniu zakladnych potrebnych parametrov slaziacich pre dalSie vypocty. Z tohoto
Statistického rozboru budi definované zdkladné parametre navrhovaného vrtulnika, vd’aka
ktorym bude mozné riesit’ vykonové charakteristiky v zvislom a doprednom lete. Tretia kapitola
bude obsahovat’ rieSenie hmotnostného rozboru s vypoctom centraze pre dané konfiguracie.
Stvrta kapitola sa bude venovat rieeniu zvislého letu a to konkrétne vypoétom zvislej stiipacej
rychlosti a Z nej vyplyvajucej hodnote statického dostupu na zéklade grafickej zavislosti.
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Na tato ¢ast’ bude nadvédzovat piata kapitola, ktora sa bude zaoberat’” vykonmi v doprednom
lete vrtulnika, kde s vyuzitim metody energii bude mozné ziskat' vykonové charakteristiky
pre jednotlivé konfiguracie vrtulnika z hl'adiska zmeny vybranych parametrov. Posledna Siesta
Cast’ bude venovana konstrukénému rieSeniu rotorovej hlavy nosného rotora z hladiska
jej jednotlivych Casti, vymedzeniu zatazenia pdsobiaceho na rotorovu hlavu, analyze mavania
a vypoctu pdsobiacich odstredivych sil na listy nosného rotora.

V praci buda vyuzité ziskané vedomosti a znalosti z absolvovanych predmetov pocas
Stadia. Pre navrh konceptu a jeho konsStrukénu predstavu bude vyuzity program Dassault
Systemes Catia (DS Catia) a pre vSetky realizované vypocty Microsoft Excel (MS Excel).
Hlavnou metddou pisania tejto prace je metdda implementacie opierajiica sa o metodu analyzy
a komparacie. Stazenim pisania je zameranie leteckého ustavu a jeho odbornikov prevazne
na problematiku lietadiel, ako strojov s pevnou nosnou plochou. Z tohoto doévodu vyplyva
vyssia Casova naro¢nost’ potrebna k ziskaniu relevantnych materialov sluziacich k prehibeniu
vedomosti o danej problematike vrtul'nikov ako celku.
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1. PREDBEZNY NAVRH

1.1 Vymedzenie zakladnych parametrov

Vymedzenie, respektive volba zakladnych parametrov vrtulnika je problémom pri navrhu
akéhokol'vek funkéného zariadenia, ktoré ma plnit' svoju funkciu spravne. V pociatkoch
navrhového procesu je vzdy zlozité nadefinovat’ zakladné, velmi doélezité charakteristické
parametre, pretoze sa nemdzeme opriet’ 0 Skoro ziadne realne fakty a ¢iselné hodnoty. Z tohoto
doévodu bude musiet’ na zaciatok celého navrhu stacit’ niekolko zakladnych parametrov
reprezentujucich poc¢iato¢né predstavy o navrhovanom vrtul'niku.

1.1.1 Kategoria a predpis

Navrhovany vrtul'nik je pozadovany ako dvojmiestny, ¢o ho touto poziadavkou automaticky
radi do kategorie Tahkych alebo velmi lahkych vrtulnikov, ktoré podrobne dokumentuje
predpis CS — VLR. Podl'a CS — VLR.1 stanovujiuceho pdsobnost’ vrtul'nika, je definované
nariadenie, ktorého znenie zuzuje pouzitelnu vzletovou hmotnost’ na hranicu neprekracujiicu
600 kg. [8]

1.1.2 Prevadzkové obmedzenie vrtul’'nika — letové obalky

Pri névrhu vrtulnika bolo potrebné zohladnit’ aj ndsobok zat'azenia, ktory bude za letu
na vrtulnik posobit. Predpokladom je pdsobenie toho nasobku v tazisku kolmo k pozdiznej
osi. Tento pdsobiaci nasobok zat'azenia v zavislosti na doprednej rychlosti utvara manévrovaciu
a poryvovu obalku, ktorych hodnoty presne popisuju jednotlivé Casti predpisu CS — VLR.337
aCS—VLR.341. [8]

»CS — VLR.337 Nasobok prevadzkového manévrovacieho zatazenia

Rotorové lietadlo musi byt navrhnuté pre:
(@) ndsobok prevadzkového manévrovacieho zatazenia v rozsahu od kladnej hodnoty
3,5 po zapornu hodnotu -1,0; alebo
(b) akykolvek kladny ndsobok previdzkového manévrovacieho zatazenia, ktory nie je
nizsi ako 2,0 a akykolvek zaporny mndsobok prevadzkového manévrovacieho
zatazenia, ktory nie je nizsi ako -0,5, pre ktory:
(1) bola vypoctom a letovymi skuskami preukdzanda pravdepodobnost jeho
prekrocenia ako mimoriadne nizka, a
(2) st zvolené hodnoty vhodné pre kazdé hmotnostné podmienky medzi
navrhovou maximalnou a ndvrhovou minimalnou hmotnostou.

CS — VLR.341 Poryvové zatazenia

Rotorové lietadlo musi byt navrhnuté tak, aby za vsSetkych kritickych vzdusnych rychlosti
vrdtane visenia odolalo zatazZeniam sposobenych zvislym poryvom o rychlosti 9,1 m/s (30 ft/s).*

[8]
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1.1.3 Usporiadanie nosného a vyrovnavacieho rotora

Vzhladom k predurcenej kategoérii vrtul'nika a moznostiam usporiadania rotorov bol zvoleny
klasicky variant jednorotorového vrtulnika s jednym nosnym a jednym vyrovnavacim rotorom.
Jednorotorové vrtulniky patria v stcasnej dobe medzi najrozsirenejsie. Zakladnou pri¢inou
je predovsetkym relativna jednoduchost’ celej konstrukcie, a zaroven nie prilis komplikovana
transmisna ststava a v porovnani S inymi typmi taktiez pomerne jednoduchy systém riadenia.
Mensia zlozitost’ vedie k pomerne vyssej spolahlivosti a niz§ie naroky na pozemnt obsluhu
st potom pri¢inou nizsich prevadzkovych nakladov. Tento variant zaru¢uje zaroven praktickost’
vyuzitia, pretoze v danej kategorii vrtulnikov vyuziva iné usporiadanie iba zlomok z nich.
Pocet listov rotora je podl'a zvolenej kategorie vrtul'nika taktiez zrejmy fakt a bolo by v tomto
pripade zbytocné volit' z dovodu zachovania niektorych poziadaviek na vrtulnik iny pocet
ako dva listy u nosného rotora a dva listy u vyrovnavacicho rotora. [5, 19, 20]

1.1.4 Systém riadenia a jeho hlavné kanale

Pre zarucenie jednoduchosti konstrukcie, Vv ktorej je sustava riadenia tvorend ststavou tiahiel
a lan je zvoleny klasicky systém riadenia. Ten vytvara viazbu medzi pilotom a organmi riadenia
vrtulnika, ktorymi su predovSetkym listy nosného a vyrovnavacieho rotora. Medzi hlavné
kanale systému riadenia vrtul'nika patri paka kolektivneho riadenia, paka cykliky a Smerové
riadenie, ktoré je ovladané pedalmi. Vrtulnik sa riadi zmenou velkosti a smeru vektoru tahu
nosného rotora a zmenou tahu vyrovnavacieho rotora. K tymto hlavnym mechanickym
systémom riadenia je vSak nutné priradit’ ovladanie pripusti motora, ktoré byva sprevadzané
niektorymi systémami riadenia, predovsetkym s kolektivnym riadenim nosného rotora.
Zobrazenie hlavnych kanalov systému riadenia je uvedené na obrazku 1.1 a ich struény popis
funkcie je nasledovny:

- Kolektivne riadenie je ovladané pakou kolektivneho riadenia umiestnenou na l'avej strane
pilotnej sedacky a umoziuje docielit’ v jednom okamziku rovnaké zmeny uhlu nastavenia
na vSetkych rotorovych listoch a zabezpecit tak stupanie a klesanie vrtul'nika.

- Cyklické riadenie je ovladané pravou rukou pomocou paky riadenia, ktord je umiestnena
pred pilotom. Tymto riadenim je mozné dosiahnut’ cyklickej zmeny uhlu nastavenia
rotorovych listov a zaroven tym zabezpecit’ prechod do dopredného letu, bocenie, pripadne
aj ctivanie vrtulnika.

- Smerové riadenie je zabezpecené pedalmi riadenia a to principom, kedy pri ich zosliapnuti
je kolektivne meneny uhol nastavenia listu vyrovnavacieho rotora, a tym zaroven aj zmena
jeho tahu. Toto riadenie sa pouziva pre zmenu smeru letu a pri uskuto¢iovani niektorych
neStandardnych manévrov.

- Pripust motora a jej ovladanie je pre zakladné zmeny daného reZimu letu zabezpecovana
regulacnou stistavou motorov vacésinou automaticky. Pre drobnejsie korekcie sa pouziva
oto¢na plynova rukovit, ktora je umiestnena na pake kolektivneho riadenia. Ovladanie
pripusti motora je pre riadenie mimoriadne dolezité, pretoze kazda zmena rezimu letu,
ktora je vyvolana zasahom do prvych troch systémov riadenia, je sprevadzana narastom
alebo poklesom odporu rotujtcich listov, nasledne teda potrebou zvysenia alebo znizZenia
vykonnosti motora. [14, 19, 20]
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1 - pedale smerového riadenia, 2 - paka cyklického riadenia, 3 - paka kolektivneho
riadenia, 4 - prevod smarového riadenia, J - prevod kolektivneho riadenia, 0 - prevod
cyklického riadenia, 7 - hydraulicke posiliiovace, 8 - hlavny reduktor, 9 - nosny rotor,
10 - mechanizmus zmeny uhlu nastavenia listu vyrovmavacieho rotora, 11 - ocasny
redulktor.

Obrazok 1.1: Priklad hlavnych kanalov systému riadenia malého vrtul'nika [19]
1.1.5 Otacky nosného rotora

Vol'bu ota¢ok nosného rotora, rovnako ako aj d’alsie zakladné parametre, ovplyviuje kategoria
a predpis, do ktorej bol vrtulnik zaradeny. Obecne plati zauzivané zakladné pravidlo, Zze o €0
mensi vrtulnik sa jedna, tym su ota¢ky nosného rotora vyssie. Z tohoto dévodu preto nie je
mozné volit' rovnaké otacky ako napriklad u vécsich dopravnych vrtulnikov. Zvoleny
bol prvotny odhad ota¢ok nosného rotora v rozmedzi 450 az 550 ot/min. [5, 21]

1.1.6 Priemer nosného rotora

V uzkej zavislosti na predchadzajuci parameter, ktorym st otacky nosného rotora, je podl'a
kategorie vrtulnika dané, Ze pre vysSie otaCky bude potrebné zvolit’ mensi priemer nosné¢ho
rotora. Tym zabezpecime, aby nedochadzalo pri velkom priemere rotora a zvolenych vyssich
otackach na koncoch listov k nadzvukovému pradeniu vzduchu. Pre splnenie tohoto tvrdenia
bude pri navrhu zakladnych parametrov vykonany vypocet na kontrolu Machovho C¢isla.
Zvoleny priemer by sa mal pohybovat' vrozmedzi 6 az 8 m, ¢o je idealne rozmedzie
pre kategoriu vel'mi l'ahkych vrtulnikov. [5, 27]
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1.1.7 Profil, hibka listu nosného a vyrovnavacieho rotora

Volba profilu listu nosného rotora vac¢sinou vyplyva z aktualnej ponuky vyrobcu a na zaklade
jeho odporucenia, pretoze charakteristiky jednotlivych druhov a kategoérii profilov pouzivanych
pre listy nosného rotora chrani vo vacsine pripadov vyrobné tajomstvo. Taktiez je to velmi
podobné aj pre volbu profilu listu vyrovnavacicho rotora. Stym stvisiaca hibka nosného
a vyrovnavacieho profilu listu, respektive jej vol'ba, je vel'mi naro¢na a vyplyva z vyhodnotenia
aerodynamickych charakteristik, ako pre samotny profil listu, tak aj pre vrtulnik ako celok.
Konkrétna hodnota nasledne vyplynie zo Statistického rozboru dat pri vypocte vykonovych
charakteristik. [14, 15]

1.2 Poziadavky na vrtuPnik

Z podkapitoly 1.1 Vymedzenie zdkladnych parametrov vrtulnika vyplyva, Ze je navrhovany
dvojmiestny vrtulnik S jednym nosnym a jednym vyrovnavacim rotorom, pohaiiany piestovym
motorom s patricnym vykonom, uréeny pre Sportové lietanie, ako pomocnik pre zakladny
vycvik pilotov a taktiez pre rozne d’alSie ¢innosti v civilnej, pripadne vojenskej oblasti akou
moze byt napriklad kontrolna alebo pripadne vyzvedna cinnost. V snahe 0 zabezpecenie
¢o najpriaznivejsich vlastnosti ako celku boli vd’aka predpokladanym malym rozmerom, nizke;j
hmotnosti, malej hlu¢nosti a nenaro¢nosti na prevadzku navrhnuté tieto zakladné poziadavky:

- preprava dvoch cestujtcich s batozinou

- vzlet a pristatie na neupravované plochy a terény

- rozsah prevadzkovych teplot v rozmedzi £45 °C

- konstrukénd a technologicka jednoduchost’

- rychla a jednoducha tprava interiéru (nahradenie jedného ¢lena posadky prislusenstvom,
ako je napriklad meracia aparattra, box na prepravu zasielok)

- l'ahkd obsluha a tidrzba

- ekonomickost a efektivnost’ prevadzky

- rychla a jednoduchd mont4dz/demontaz

Priblizné o¢akavané parametre vykonov boli stanovené na zaklade preskiimania a zhodnotenia
vrtul'nikov rovnakej, pripadne vel'mi blizkej hmotnostnej kategérie s nasledujicimi hodnotami:

- vykon motora Nv = 80 + 110 kW

- maximalna vzletova hmotnost’ mvz_ = 550 + 600 kg
- maximalna rychlost’ letu vmax = 160 + 200 km/h

- cestovna rychlost letu vcest = 140 + 160 km/h

- zvisla stipacia rychlost’ vys = min 4 m/s

- Sikma stupacia rychlost’ vy = min 5 m/s

- dynamicky dostup Hpyn = 3000 m

- dolet RL=300 km

1.3 Koncep¢ny navrh vrtul’nika

Koncept vrtul'nika navrhovaného ako dvojmiestny s jednym nosnym a jednym vyrovnavacim
rotorom je teda v klasickom jednorotorovom usporiadani. U oboch rotorov je pocitané
s variantom dvojlistého prevedenia s polotuhym upevnenim listov k rotorovej hlave z dovodu
umoznenia mavania rotorovych listov.
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Pohon vrtul'nika zabezpeci jeden piestovy motor, ktorého umiestenic bude za kabinou pilota,
respektive posadky, Vv strednej Casti trupu samotného draku vrtulnika. Nosny a vyrovnavaci
rotor, respektive pocet ich listov, je voleny podla danej kategérie, do ktorej vrtulnik spada
a zaroven podl'a funkénych poziadaviek kladenych na tento typ vrtul'nika. Zvoleny pocet listov
je dva. Oba rotory st dvojlisté ako bolo uz zmienené v pododdiely 1.1.2 Usporiadanie nosného
a vyrovndvacieho rotora.

Transmisna sustava je ako celok jednou z vel'mi vyznamnych cCasti vrtulnika nielen
po stranke plnenia svojej funkcie, ale taktiez aj po hmotnostnej stranke. Z tohoto dévodu
je preto potrebné s iou uvazovat v o mozno najjednoduchSom prevedeni tak, aby bolo
reSpektované celkové hmotnostné obmedzenie vrtul'nika. Bude tvorena remenovymi prevodmi
a prevodmi pomocou ozubenych kol, systémom hriadel'ov a spojok, brzdou nosného rotora
a taktiez zariadenim, ktoré¢ bude plnit’ funkciu rozbehovej a voI'nobeznej spojky.

Riadenie vrtulnika sa sklada z troch zékladnych ovladacich prvkov, ktorymi st péaka
cykliky — sprostredkovava ovladanie cyklickej zmeny nastavenia uhlu rotorovych listov, paka
kolektivu — ovladanie kolektivnej zmeny nastavenia uhlu rotorovych listov a pedale — zaistenie
smerového riadenia ovladanim uhlu nastavenia listov vyrovnavacieho rotora. Vrtul'nik bude
vybaveny stabilizatorom nastavitelnym na zemi a pevnou kylovou plochou umiestnenou
na konci ocasného nosnika.

Trup vrtulnika, ktory je koncep¢ne radeny medzi zakladné typy, tvori kabina umiestena
v prednej cCasti. Pilotna kabina bude dvojmiestna a koncipovana k zaisteniu dostato¢ného
pohodlia a prehladnosti jednotlivych ovladacich prvkov. V nej bude zaroven umiestneny
primarny panel s prvkami zobrazujicimi letové parametre a s ovladanim hlavnych systémov
vrtulnika. Nad hlavou pilota bude primontovany sekundarny panel so sekundarnymi
a doplnkovymi ovladacimi prvkami. Na prednu ¢ast’ nadvizuje stredny usek trupu, ktorého
konstrukcia musi odpovedat’ nutnosti nosnosti a upevnenia motora a palivovej nadrze, ako aj
Casti nosného rotora a vel'kej Casti transmisnej stistavy. Napokon zadna ¢ast’ trupu bude tvorena
ocasnym nosnikom s kylovou plochou a stabilizatorom letu. Na konci ocasného nosnika bude
umiestneny vyrovnavaci rotor a jeho funkéné sucasti.

Pristavacie zariadenie vrtulnika bude tvorit’ jednoduchy lyZzovy podvozok uchyteny
k spodnej Casti trupu.

Koncepény navrh bol realizovany aj po grafickej stranke ako 3D model z ploch ato
pomocou programu Dassault Systemes Catia. Takto realizovany koncept vrtul'nika reprezentuje
obrazok 1.2 al.3, ktoré su umiestnené na nasledujicej strane. Z dovodu detailnejSicho
predstavenia konceptu navrhovaného vrtulnika z r6znych uhlov pohladu st ostatné obrazky
umiestené v prilohe A.
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Obrazok 1.2: Koncept navrhovaného vrtul'nika — pohl'ad spredu
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Obrazok 1.3: Koncept navrhovaného vrtul'nika — pohl'ad zozadu



1.4 KonStrukény navrh vrtuPnika

Zakladnou ulohou tejto podkapitoly je doplnit’ arozsirit' predstavu koncepéného navrhu
z predchadzajtcej podkapitoly 1.3 Koncepcny navrh vrtulnika do pomerne viac detailov, a tym
zaroven Specifikovat’ tento navrhovany vrtul'nik z konsStrukéného hl'adiska po jednotlivych
ststavach a celkoch, ktoré ho charakterizuju.

1.4.1 Nosny a vyrovnavaci rotor

Z koncepcného navrhu plynie, Ze nosny rotor je tvoreny rotorovou hlavou s dvomi rotorovymi
listami. Tie budu pripevnené Kk rotorovej hlave polotuhym spojenim. Rotorové listy buda
skonstruované z 'ahkych kompozitnych materidlov so sklenou, pripadne uhlikovou matricou
s vyplnou. Rez takymto listom je uvedeny na obrazku 1.4. Vd’aka vysokému pomeru pevnosti
k hmotnosti, pomerne jednoduchému technologickému spracovaniu a lepSim unavovym
charakteristikam v porovnani s kovmi, plne odpovedaju poziadavkam, ktoré su pre tento navrh
potrebné a to aj pri uvazeni vyssej ceny, ktort tato technologia predstavuje. [14, 20]

Obrazok 1.4: Rez kompozitnym listom [19]

Polotuhé upnutie rotorovych listov bude rieSené pomocou votknutia do centralneho prvku,
ktorym je vahadlo. To je k hnaciemu hriadel'u pripevnené vodorovnym ¢apom. Rotorové listy
uchytené tymto spdsobom majii moznost mavania a zmeny uhlu nastavenia. Toto rieSenie
je velmi Casto pouzivané u dvojlistych rotorov vd’aka svojim prednostiam, a to konstrukéna
jednoduchost’, l'ahka obsluha, tidrzba a nizka hmotnost’. Ako priklad je na obrazku 1.5 uvedena
rotorova hlava polotuhého rotora amerického I'ahkého dvojlistého vrtul'nika Bell-206. Material
rotorovej hlavy bude voleny v suvislosti vysokym namdahanim, ktorému podlieha, a preto
na zhotovenie bude pouzitd vysokopevnostna ocel. Pri konstrukcii rotorovej hlavy je nutné
pocitat’ s upevnenim prvkov pre zabezpecenie riadenia ato ovladacich prvkov zaistujucich
cyklicku a kolektivnu zmenu uhlu nastavenia rotorovych listov. Konstrukcia nosného rotora
bude volena z hladiska poziadavku na nizku hmotnost’, jednoduchost’ konstrukcie a vysoku
mieru spolahlivosti, N0 nie na ukor bezpecnosti alebo funk¢nosti. [5, 15, 20]

Pre zabezpecenie vyrovnavania reakéného momentu a smerového riadenia je potrebné
pouzitie vyrovnavacieho rotora, tak ako vyplyva z koncepného navrhu. Vyber konstrukcie
vyrovnavacieho rotora je mozny z viacerych variant, napriklad klasické dvojlisté usporiadanie,
fenestron® alebo NOTAR?Z. V tomto pripade viak bude zvolené riesenie klasického dvojlistého
usporiadania a to ako variant vyrovnavacieho rotora s priebeznym prie¢nikom.

! Fenestron — vyrovnavaci rotor vrtulnika ventilatorového typu, tvoreny Viaclistym rotorom (do 20 listov)
a statorom v prstenci na konci ocasného nosnika [19]

2 NOTAR — anglicka skratka pre oznacenie NO TAil Rotor, ¢o je vyrovnavaci rotor vrtul'nika, ktorého zdkladom
je dachadlo s variabilnym nastavenim lopatiek umiestnené v koreni ocasného nosnika [19]
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Toto usporiadanie sa vel'mi ¢asto pouziva u dvojlistych ocasnych rotorov a jeho vyhodou
je jednoducha vyroba. Rotorové listy vyrovnavacieho rotora budu vyrobené z kompozitného
materidlu rovnako ako aj listy nosného rotora. V pripade rotorovej hlavy vyrovnavacieho rotora,
ktora bude v jednoduchom konstrukénom prevedeni, ¢o zahriiuje uputanie rotorovych listov
a zaistenie ovladania uhlu nastavenia rotorovych listov pedalmi pilota, bude zvoleny
material z vysokopevnostnej ocele. Pre zaistenie ochrany vyrovnavacieho rotora pri pripadnom
styku so zemou, bude chraneny ostrohou proti narazu o zem. [2, 3, 14]

Obrazok 1.5: Rotorova hlava polotuhého rotora vrtulnika Bell-206 [19]
1.4.2 Transmisna stistava

Ako uz bolo zmienené v predchadzajucej podkapitole, transmisna sustava, inak povedané
prenosova sustava, je ako celok jednou z velmi vyznamnych casti vrtulnika a svojou
konstrukciou je komplikovana. V zavislosti na jej funk¢énost’ a z hl’adiska pouzitia materialov
je ve'mi hmotna. Z tohoto dovodu je hlavnou snahou uvazovat’ sustavu za ¢o najjednoduchsiu.
Je tvorena stiborom agregatov, ktoré sluzia k prenosu vykonu od motora Knosnému
a vyrovnavaciemu rotoru, zaroven k d’alsim agregatom zabezpecujicim spol'ahliva prevadzku.

Klasicka transmisna ststava pre variant s jednym nosnym a jednym vyrovnavacim rotorom
pozostava z nasledujlcich Casti:

- reduktory a ich uchytenie

- sustava primarnych a sekundarnych hriadel'ov, aich podpory
- spojky reduktorov

- kuzelovy a remeniovy prevod

- brzda nosného rotora

- systémy mazania a chladenia

- meracie a signalizacné prvky

Porucha ktoréhokol'vek prvku ststavy zvy€ajne znamena dlhodobejsie vyradenie z prevadzky,
V horSom pripade vaznu havariu. Transmisna sustava sa vyznamne podiel'a na celkovej
hmotnosti a na obstaravacich a prevadzkovych nakladoch. Komplikovanost’ tejto sustavy
a potencialna vypoctova alebo konstruk¢éna chyba pri jej aplikacii do praxe st velkym
problémom, preto bude prevzaté overené rieSenie z iného vrtulnika rovnakej hmotnostnej
kategorie a parametrov alebo bude toto riesenie slizit ako hlavna inspiracia pri navrhu
a naslednej konstrukcii transmisnej sustavy.
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Pre navrhovany typ vrtulnika, teda kategériu sjednym nosnym a jednym Vyrovnavacim
rotorom bude pouzita jedna zo zakladnych koncepcii transmisnej ststavy, ato S najvacsimi
skasenostami pouzivania, ktora je uvedena na obrazku 1.6. Je to koncepcia, v ktorej sa hlavny
reduktor stava centralnym prvkom celého systému, vykon je od neho d’alej rozvadzany
na nosny a na vyrovnavaci rotor. Priama vdzba medzi motorom a vyrovndvacim rotorom
prakticky neexistuje. Nevyhodou tohoto usporiadania su vacsie rozmery, hmotnost” hlavného
reduktoru a komplikovanej$i prenos vykonu k vyrovnavaciemu rotoru. Naopak, za jednu
z najvyznamnej$ich vyhod je mozné povazovat’ dobré ovladanie aj v pripade vysadenia motora
V rezime autorotacie, ¢im znizime riziko nepriaznivého vysledku v pripade havarie. [5, 19, 20]

)

Obrazok 1.6: Koncepcia transmisnej sustavy pre jednorotorovy vrtulnik [19]
1.4.3 Riadenie vrtulnika

Riadenie bude zabezpecené mechanickymi systémami a to tromi ovladacimi prvkami — pakou
Kolektivu, pakou cykliky a pedalmi. Patri sem aj ovladanie pripusti motorov, ktoré v pripade
navrhovaného dvojmiestneho vrtulnika bude zabezpeCované automaticky nastavenim
regulacnej sustavy motoru pre zakladné zmeny rezimu letu. Paka cyklického riadenia (zaist'uje
cyklickti zmenu uhlu nastavenia rotorovych listov) bude umiestnena pred pilotom a jej funkciou
bude menit’ smer vysledného vektoru t'ahu nosného rotora, ¢im sa dosiahne dopredného letu,
letu do stran a samozrejme aj ctvanie. Paka kolektivneho riadenia (zaist'uje kolektivnu zmenu
nastavenia uhlu rotorovych listov) bude umiestena na lavej strane pilotnej sedacky a jej
funkciou bude zaistenie zmeny vel'kosti vektoru tahu. V dosledku tejto zmeny mézeme docielit’
konstantnej letovej vysky pri doprednom lete, uviest’ vrtulnik do zvislého stiipania a klesania
alebo taktiez do rovnovazneho stavu visenia. Pedale (zaist'uju smerové riadenie ovladanim uhlu
nastavenia listov vyrovnavacieho rotora, zmenou vel'kosti tahu) budi umiestnené na podlahe
kabiny a ich funkciou je smerové riadenie, sluzia k zmene smeru letu. Vsetky funkéné systémy
vrtul'nika tykajuce sa organov riadenia budu navrhnuté v sulade s predpisom CS — VLR.151
aCS—VLR.391. [5, 8, 19]

Na konci ocasného nosnika bude umiestnené konstrukéné ukoncenie a to pevna kylova
plocha, ktora tvori na vrtulniku zvislé ocasné plochy. Tie st uréené k zaisteniu jeho smerovej
stability a zaroven k odlahceniu vyrovnavacieho rotora, a tym zvyseniu zasoby Smerovej
riaditelnosti. Taktiez bude na ocasnom nosniku umiestneny stabilizator, ktory je urceny
k zlepseniu pozdiznej stability. Bude nastavitelny na zemi avelkost’ jeho plochy bude
prisposobena tak, aby boli jeho timiace schopnosti, a tym zaroven charakteristiky riadite'nosti
¢o najefektivnejSie. Tak ako aj kylova plocha, tak aj stabilizator budi vyrobené z kompozitného
materialu s uhlikovej, pripadne sklenej matrice, aby sa zaru¢ila ich nizka hmotnost’. [19, 20]
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14.4 Trup vrtulnika

Vychadzame z koncepéného navrhu, kde bol trup rozdeleny na tri ¢asti — na predna, strednt
a zadnu Cast’ trupu. Konstrukcia prednej Casti, pilotnej kabiny, bude koncipovana rovnakym
postupom ako ostatné casti trupu, prostrednictvom tenkostennej Skrupinovej konstrukcie
vyrobenej z kompozitnych materialov, prevazne s uhlikovou matricou. V celom rozsahu trupu
je z tohoto hl'adiska snaha o dosiahnutie vel'mi 'ahkej konstrukcie celého vrtul'nika tak, aby bol
svojimi parametrami zaradeny do kategorie urcenej predpisom CS — VLR.

Hlavnou funkciou prednej ¢asti trupu, pilotnej kabiny, bude preprava dvoch cestujicich,
ktori budi sediet’ v ergonomickych sedadlach zabezpe¢enymi trojbodovymi bezpeénostnymi
pasmi. Kabina bude presklena s jednym velkym delenym vystuzenym ¢elnym sklom, pripadne
bude pouzity ako material plexisklo, a dvomi presklenymi otvaracimi dverami po oboch
stranach. Taktiez sa bude v tejto Casti trupu nachddzat’ maly odkladaci batozinovy priestor.

V strednej ¢asti bude kladeny doraz na nosnu funkciu draku, pretoze Vv tejto Casti trupu
budu umiestnené najtazsie a najdolezitejSie komponenty a funkéné stcasti. Z tohoto dovodu
bude nutné uvazovat’ nad zosilnenim konstrukcie za pomoci uprav na kompozitnej Skrupine,
ktoré zaistia stabilné a bezpeéné ukotvenie prednej Casti (pilotnej kabiny), zaroven aj ocasného
nosnika, teda zadnej Casti a vSetkych komponentov umiestenych v strednej ¢asti trupu (pohonna
jednotka, transmisna sustava, palivova nadrz, a iné).

Zadna cast’ trupu je zlozena z ocasného nosnika, v ktorom je vedeny hnaci hriadel
vyrovnavacieho rotora, kylovej plochy, stabilizatoru letu, vyrovnavacieho rotora s reduktorom
otacok a mechanizmy pre ovladanie uhlu nastavenia rotorovych listov.

1.4.5 Pristavacie zariadenie

Pristavacie zariadenie bude konstruované z dvoch rovnakych lyzin vyrobenych z ocel'ového
pripadne hlinikového materialu, ktoré zaistia stabilitu pri pristavani na nerovnom povrchu
a zabrania tym pripadnému nechcenému pojazdu na zemi. Pre zabezpecenie lep$ej manipulacie
na zemi buda lyziny vybavené pojazdnymi kolieskami umiestnenymi na lyzinach priamo
pod taziskom celého vrtulnika.
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2. NAVRH ZAKLADNYCH PARAMETROV

2.1 Statisticky rozbor

Cielom Statistického rozboru je zhromazdit' ¢o najviac informacii, udajov a pokladov
o vrtulnikoch rovnakej alebo podobnej hmotnostnej kategorie, ktoré maju blizke vyznamné
parametre s navrhom.

Vsetky tieto informacie sa napokon spracujii do tabuliek anasledne sa hladaja
vzajomné vizby takych parametrov, ktoré vykazuji uréitu spolo¢nu zakonitost’ a je mozné ich
vyuzit’ v plnom rozsahu k predbeznému navrhu hlavnych rozmerov.

Navrhovany vrtulnik je mozné systematicky zaradit do kategérie vel'mi Pahkych
vrtulnikov danej predpisom CS — VLR s maximalnou vzletovou hmotnostou do 600 kg viz.
pododdiel 1.1.1 Kategoria vrtulnika. V sicasnej dobe je pocéet vyrabanych typov tejto kategorie
nie vel'mi pocetny, a ak vyberieme z tohoto obmedzeného poctu typov typy vrtulnikov, ktoré
spifaju poziadavku dvoch miest v pilotnej kabine, je celkovy pocet vrtulnikov pre $tatisticky
rozbor este mensi. Tento pocet nam nezarucuje, Ze spracované Statistické udaje buda dostato¢ne
reprezentativne. Z tohoto dovodu bol zékladny stibor modernych vrtul'nikov doplneny o zopar
vrtulnikov star$ich typov pri zachovani rovnakej, pripadne podobnej vzletovej hmotnosti,
akymi su napriklad Robinson R22 Beta Il, RotorWay Exec 162F alebo Guimbal G2 Cabiri.
Vdaka tomuto rieSeniu je mozné povazovat vSetky ziskané vysledky za reprezentativnejSie
ako v pripade bez ich uvazovania. [8]

Celkovy pocet vrtul'nikov, ktoré sa podarilo zahrnut’ do rozboru sa teda ustalil na pocte
patnast’, pri ktorom vacésinu z nich na ¢asovej 0se mozeme radit’ K tym modernej$im. Bohuzial
vsak nie u kazdého typu su vSetky informacie kompletné. Informacie, ktoré chybaju nebolo
mozné v dostupnej literature ziskat'. Z tohoto dovodu neboli niektoré Casti Statistiky uvedené
v plnom rozsahu vsetkych typov. Pre predbezny navrh sa vSak ukazal objem informacii
ako dostaCujuci. Pri naslednom S§tatistickom rozbore je nutné brat’ v uvahu, ze kazdy
z jednotlivych vrtulnikov méze byt navrhnuty K inym ucelom a konstruovany z odlisnych
materialov, preto je viac nez mozné, ze rozptyl jednotlivych Statistik bude poplatny tomuto
faktu. Subor vsetkych dat spracovanych pre tento Statisticky rozbor bol Cerpany z réznych
literarnych zdrojov, z ktorych jednym z najpodstatnejSich je odborna literatara [11].

Z dovodu spracovania viacSieho mnoZstva udajov, z ktorych vytvorené tabul’ky st vel'mi
rozsiahle, je pre ich lepsiu CitateInost’ nutné vyuzit' na kazda priestor jednej stranky. Preto je
na nasledujucej strane uvedena tabul’ka 2.1, ktord uvadza nazbierané informéacie o jednotlivych
typoch vrtulnikov z hl'adiska ich zédkladnej charakteristiky. Ostatné dopliujuce tabulky
st uvedené v prilohe B. Nachéadza sa v nich prehl'ad zakladnych vyrobnych a prevadzkovych,
geometrickych, hmotnostnych a vykonovych parametrov jednotlivych strojov. Na zostavenie
a usporiadanie vsetkych dat do tabuliek nadvézuje definovanie niektorych zakladnych
parametrov, ktoré boli zvolené ako tie najlepsie ukazovatele porovnania medzi jednotlivymi
vrtulnikmi. Z tychto zékladnych parametrov boli vytvorené zavislosti, ktoré su uvedené
v grafoch. Za pomoci matematickej funkcie spojnica trendu (pouzity typ: linearna zavislost))
a prostrednictvom vycislenia z rovnice tohoto trendu u jednotlivych grafov bolo mozné urcit
hodnoty jednotlivych zaujmovych parametrov, s ktorymi sa d’alej pracovalo pri urovani
dolezitych parametrov navrhu.
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K zostaveniu zakladnych grafickych zavislosti boli hl'adané také charakteristiky, ktoré umoznia
alebo prinajmensom poslizia k navrhu zakladnych parametrov, predovsetkym vzletovej
hmotnosti a nasledne hlavnych rozmerov nosného a vyrovnavacieho rotora. V jednotlivych
grafickych zéavislostiach sa vyskytuji pomerné hodnoty parametrov g a p, ktoré su definované
nasledovne vzt'ahmi (2.01) a (2.02).

Mmyzy,
="y [kg/kW] (2.01)
M

kde: q[kg/kW] vykonové zat'azenie
mvzL [Kg] vzletova hmotnost’
Nm [KW] vykon motora

p= mZ,ZL kg /m?] (2.02)

kde: p [kg/m?] plo$né zat'aZenie
S [m?] plocha rotorového disku

S vyuzitim hore definovanych pomernych parametrov g a p sa napokon zostavil komplexny
parameter vyjadreny ako qVp, ktory je zvy&ajne pri predbeznom navrhu vrtulnikov velmi
Siroko pozivany. Celkovo bolo zostavenych niekol’ko grafickych zavislosti, z ktorych v§ak
nemaju vsetky prislusni vypovedajiicu hodnotu, ¢o sa prejavi vacsim rozptylom Statisticky
vyhodnocovanych bodov, teda velkym koeficientom korelacie, ktory urcuje mieru tesnosti
vo vztahu k prelozenej priamke. Vyuzitie ziskanych zavislosti je v tychto pripadoch z hl'adiska
Statistickych zakonov neopodstatnené. Z tohoto dévodu nebudt uvedené vsetky zavislosti
vsetkych parametrov, ale budi uvedené len tie, ktoré maju pozadovanti vypovedajicu hodnotu
alebo je z nich dobre ¢itatel'na a vycislite'na rovnica priamky spojnice trendu vyhodnocovanej
funkcie. Prelozena priamka alebo krivka nie je ako matematicky vztah pouzita k Ziadnemu
automatizovanému odhadu zakladnych parametrov. Vol'ba tychto parametrov sa realizuje vzdy
tak, aby sa zvolena hodnota vzdy nachadzala niekde vo vnutri tohoto pol’a. Pokial’ by sa niektoré
parametre blizili k okraju vymedzenej oblasti, st tieto parametre uvazované z hl'adiska danej
potreby, ako napriklad vysSou poziadavkou na rychlost, alebo dolet a mnohé iné, v porovnani
s vrtul'nikmi, ktoré boli zaradené do Statistického suboru.

Prehl'ad spracovanych grafickych zavislosti:

- Graf 2.1: Zavislost’ vykonového zat'azenia q na vzletovej hmotnosti mvzr

- Graf 2.2: Zavislost plosného zat'azenia disku p na vzletovej hmotnosti mvzL
- Graf 2.3: Zavislost plosného zatazenia disku p na vykonovom zat'azeni q

- Graf 2.4: Zavislost vzletovej hmotnosti myzL na hmotnostnom zat'azeni mz

- Graf 2.5: Zavislost' vzletovej hmotnosti myz. na komplexnom parametre q\p
- Graf 2.6 Zavislost komplexného parametra q\p na vykone motora N
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Graf 2.1: Zavislost’ vykonového zat'azenia q na vzletovej hmotnosti mvzL
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Graf 2.2: Zavislost’ plosného zatazenia disku p na vzletovej hmotnosti mvzL
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Graf 2.3: Zavislost’ plosného zat'azenia disku p na vykonovom zat'azeni q
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Graf 2.4: Zavislost’ vzletovej hmotnosti myvzL na hmotnostnom zatazeni mz
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2.2 VolIba pohonnej jednotky

Pri vol'be typu pohonnej jednotky — motora do navrhovaného malého dvojmiestneho vrtulnika
sa vychadzalo z niekolkych predpokladov, ktoré boli intuitivne vyvodené z parametrov
uz inStalovanych typov motorov u typovo podobnych vrtulnikov. VSetky tieto parametre
su uvedené v tabul’kach Statistického rozboru Vv prilohe B.

Jednym z parametrov je obmedzenie maximalneho vykonu motora na maximalnu
hodnotu 110 kW. Dalsim parametrom z hl'adiska poZiadavku na dosiahnutie niz$ej hmotnosti
je obmedzenie suchej hmotnosti samotného motora do 120 kg. Pri vybere bolo prihliadnuté
aj k parametrom, ktoré mozu ovplyvnit’ pripadné pouzitie a aplikaciu motora, ako napriklad
usporiadanie valcov vo vnutri motora a samozrejme nie menej dolezity fakt a to, ¢i je dany
motor dvojdoby alebo Stvordoby. Dvojdobé motory maju sice na rozdiel od Stvordobych
pri rovnakych otac¢kach vyssi merny vykon, ktory je dany dvojnasobnym poc¢tom pracovnych
cyklov na jednu otacku, ale maja taktiez nizSiu ucinnost’, ktora je ovplyvnena skratenim
expanzie alebo kompresie plynov tak, aby doslo k vymene paliva a vyfukovych plynov
v pracovnej casti valca. Dvojdobé motory st dnes na tustupe pre ich nizsiu ucinnost
a pre spdsobované znecistenie, ktoré je zapric¢inené primesou nespaleného paliva v spalinach.

Pre dané konkrétne zameranie a pouZitie na zaklade spinajucich poziadaviek bol ako
pohonna jednotka vybrany Stvordoby motor Continental IOF-240-B od firmy Teledyne
Continental Motors, Inc [7]. Potrebné tdaje o tomto type motora st uvedené v tabulke 2.2
a dolezité grafické zavislosti na obrazku 2.1 a 2.2. VSetky tdaje boli prevzaté z Manualu tdrzby
a oprav pre konkrétny typ motora Continental. Vyber pohonnej jednotky a jeho zastavba
podliecha poziadavkam predpisu CS — VLR.901 a CS — VLR.903, podrl'a ktorych sa riadi. [8]

Tabul’ka 2.2: Parametre pohonnej jednotky

Pohonna jednotka

Nazov Continental” Aircraft Engine
Model IOF-240-B

Vyrobca Teledyne Continental Motors, Inc
Usporiadanie plochy

Pocet valcov [ks] 4

Zdvihovy objem [cm’] 3933 (240 cu. in)
Kompresny pomer [—] 8,51

Sucha hmotnost’ [kg] 115,8 (255 Ib)

Maximalne otacky [ot/min] 2800

Vykon: Max. vzletovy [kW] 93,2 (125 hp)

Vykon: Cestovny rezim (75%) [kW] 70,1 (94 hp)
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2.3 Navrh hlavnych parametrov

Z podkapitoly 1.2 Poziadavky na vrtulnik vyplyva, Ze vzletova hmotnost’ by sa mala pohybovat’
v intervale 550 + 600 kg, pricom hodnota mz = 600 kg je udavana ako hrani¢na hodnota.
Podra predpisu CS — VLR.1 ide 0 maximalnu vzletova hmotnost’, ktora nesmie byt za ziadnych
podmienok prekrocena. Tento intervalovy odhad je zérovei v sulade s pribliznymi hodnotami
hmotnosti vrtulnikov podobnej kategdrie. Navrh hodnoty hmotnosti, ktora predstavuje jeden
Z najdolezitejSich parametrov pri celom navrhu, je realizovany v sulade s metodikou uvedenou
v literatiire [4] a kontrolovany pomocou vysledkov Statistického rozboru, a mal by sa preto
Vv tomto intervale nachadzat’. Takyto postup je realizovany pri vacSine urCovanych parametrov,
ktoré bolo mozné podl'a uz zmienenej metodiky vypocitat’, pripadne vyuzit hodnoty $tatistiky.
Vzhl'adom k tomu, ze ide o predbeznu Cast’ navrhu, je potrebné pocitat’ s tym, ze sa jednotlivé
parametre budu v priebehu menit’ a bude nutné ich upravovat’ podl'a vhodnosti k danému
navrhu.

2.3.1 Mnozstvo pohonnych hmot

Pre odhad mnozstva pohonnych hmdt, teda paliva potrebného pre inStalovany vykon
z literarnych zdrojov [4] vyplyva, ze pre kategoriu malych a 'ahkych vrtulnikov s piestovym
motorom je priemerna spotreba udavana mernou spotrebou paliva cg, ktora ma pre tento pripad
hodnotu ce = 0,226 kg/kW-h. S uvazenim instalovaného maximalneho vykonu motora
s hodnotou Nm = 93,2 kW (vo vypocte pouzita hodnota Vv jednotkach hp) a predpokladanej
maximalnej dobe letu t. = 2 h je priemerna cestovna rychlost’ priblizne vcest = 150 km/h,
¢o odpoveda doletu R = 300 km. Priemerna cestovna rychlost’ vcest je V tomto pripade
uvedena ako optimisticka, v skuto¢nosti bude jej hodnota o nie¢o mensia. MnozZstvo paliva
oznacované ako mpaL bolo uréené pre dané parametre podl'a vztahu (2.03) v dvoch variaciach
vykonu, pre 100 % a 75 %.

- Vypocet pre 100 % vykonu (125 hp)

Mpar = Cg* Ny - t, [kg] (2.03)
mpy = 56,20 [kg]

kde: mpaL [kg] hmotnost’ paliva
ce [kg/kW-h] merna spotreba paliva
t. [h] doba trvania letu

- Vypocet pre 75 % vykonu (94 hp)

Mpar = Cg* Ny -t [kg]
mPAL == 0,226 * 94 * 2 [kg]
mpy, = 42,50 [kg]

Pre urcenie celkovej hodnoty hmotnosti paliva bola uvazovand hmotnost’ paliva z vypoctu
pri 100 % vykone motora. V stvislosti s touto vol’bou pre zabezpecenie bezpecnostnej zasoby
paliva, bolo k vypocitanej hmotnosti paliva pripocitanych este 5 % urcenych z tejto hodnoty.
Mnozstvo paliva je teda vyjadrené vztahom (2.04). Tato kone¢na hmotnost’ paliva zaroven
Vv sebe zahfnia hmotnost’ nevycerpate'ného mnozstva, ¢o je v sulade s predpisom CS — VLR.29.
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Mpa, = Mpyy, + 0,05 - mpyy [kg] (2.04)
Mpas = 56,20 + (0,05 - 56,20) [kg]
mpyy, = 59,01 [kg]

2.3.2 Uzitoéné zat’aZenie

Uzito¢né zat'azenie oznacované ako muyz je dané suctom hmotnosti paliva mpar, hmotnosti
posadky mpos a hmotnosti batoziny msat. Pouzité bocné vypocty hmotnosti jednotlivych
¢lenov posadky ur¢ené vztahom (2.06) a batoziny uréené vzt'ahom (2.07) st stanovené Vv stlade
s predpisom pre danu kategoriu vrtulnika a to CS — VLR.25. Hodnota zat'azenia bola urcena
podla vztahu (2.05).

Myz = Mpay, + Mpos + Mpar [kg] (2.05)
myz = 59,01 + 180 + 10 [kg]

myy = 249,01 [kg]

myy = 249 [kg]

kde: muz[kg] uzitoéna hmotnost’
mpos [kg] hmotnost’ posadky Mpos = 290 = 180 [kg] (2.06)
mgat [Kg] hmotnost’ batoziny Mmpar =25 =10 [kg] (2.07)

2.3.3 Pomer hmotnostného zat’azenia

Pomer hmotnostného zatazenia mz vyjadruje pomer uzito¢nej hmotnosti k vzletovej.
Je vyznamnym parametrom, ktory sluzi k urceniu celkovej hmotnosti. Vol'ba tohoto parametra
je realizovana v sulade s informéciami a udajmi danej hmotnostnej kategorie. Podla tychto
informacii, ktoré vyplyvaju z vykonaného Statistického rozboru, sa tento pomer pohybuje
v intervale mz = 0,35 + 0,52, ako je mozné vidiet’ aj v priloZenej tabulke 2.3.

Tabulka 2.3: Hmotnostné zat’aZzenie vrtul’nikov

Hmotnostné zat’azenie

Typ vrtulniku Uzto¢na hmotnost’ [kg]  Vzletova hmotnost’ [kg] mz [-]
Robinson R22 Beta Il 233 621 0,38
RotorWay Exec 162F 238 680 0,35
ASII Ultrasport 496 RT 200 499 0,40
Guimbal G2 Cabri 230 550 0,42
Masquito M80 220 450 0,49
Brantly B-2B 281 757 0,37
Helisport CH-7 Kompress 175 450 0,39
DFH Dragon 334 260 550 0,47
Aerocopter AK1-3 270 650 0,42
Swisscopter Swisscopter 310 600 0,52
Helowerks HX-1 Wasp 226 544 0,42
Aviotecnica ES-101 Raven 175 450 0,39
Hillberg EH 1-02 Tandemmouse 408 816 0,50
\Voyager-500 253 528 0,48
Dynali H2 230 600 0,38
Priemerna hodnota m;, 0,42
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Podl'a vykonaného aritmetického priemeru s uvazenim vsSetkych typov vrtulnikov vyplyva
hodnota hmotnostného zatazenia mz = 0,42. Hmotnostné zat'azenie je pre vypocet dané
vztahom (2.08). V tomto uvazovanom pripade S vyuzitim vysledku $tatistického rozboru bola
pre d’alSie vypoéty vychadzajice z tohoto parametra zvolena hodnota mz = 0,42.

My
my = VL] 2.08
7= (2.08)
my = 0,42 [_]

kde: mgz[-] hmotnostné zataZenie
2.3.4 Vizletova hmotnost’

Stanovenie odhadu vzletovej hmotnosti, tak ako uz bolo povedané v podkapitole 2.3 Ndavrh
hlavnych rozmerov, bol prevedeny na zaklade odbornej metodiky a teda realizovany podl'a
vzt'ahu (2.09).

m ~
Myz, = m—UZZ [kg] (2.09)

249
Myz, = 042 [kg]
mVZL = 592,86 [kg]
myz = 593 [kg]

Vypocitana hodnota vzletovej hmotnosti spada do definovaného intervalu 550 + 600 kg,
nasledne bol realizovany d’alsi vypocet, sluziaci k ziskaniu hodnoty vypo¢tom inou cestou, a to
pomocou spracovanych Statistickych dat a jednotlivych grafickych zavislosti, konkrétne
z grafickej zavislosti:

- Zgrafu 2.4 definovaného pre hmotnostné zat'azenie mz = 0,42 ur¢ime vzletova hmotnost’
MyvzL podl'a rovnice priamky tohto grafu vztahom (2.10)

Mmyz, = (—42,124 - my) + 600,87 [kg] (2.10)
my, = (—42,124 - 0,42) + 600,87 [kg]

myz. = 583,18 [kg]

my,. = 583 [kg]

- Zgrafu 2.6 definovaného pre vykon motora Nm = 93,2 kW ur¢ime hodnotu komplexného
parametra q\/p pomocou vztahu (2.11), ktor nasledne vyuzijeme azgrafu 2.5
definovaného pre uz ziskany komplexny parameter q\p uréime vzletovii hmotnost’ myzL
podl'a rovnice priamky tohto grafu vztahom (2.12)

qy/p = (=0,0229 - Ny) + 25,178 [-] (2.11)
qVp = (—0,0229 - 93,20) + 25,178 []
qVp = 23,04 [-]

kde: qVp [-] komplexny parameter
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myz, = (20,065 - qVp) + 139,38 [kg] (2.12)
myz, = (20,065 - 23,04) + 139,38 [kg]

myz, = 601,68 [kg]

Myz, = 602 [kg]

Na zaklade posudenia jednotlivych vysledkov, ktoré boli dosiahnuté rozdielnymi cestami bola
zvolena pre d’alie vypocty uvazovana vzletova hmotnost’ myzL = 590 kg.

2.3.5 Zat’aZenie pohonnej jednotky — vykonové zat’aZenie

Ked’ze v predchadzajucom pododdiele 2.3.4 Vzletova hmotnost bola urena vzletova hmotnost’,
je mozné definovat’ vd’aka inStalovanému vykonu motora Nm = 93,2 KW vykonové zataZenie
pohonnej jednotky g podla vztahu (2.13).

_ Myyzy
q N,

[kg/kW] (2.13)

590 .
q—93,2[g/ ]

q = 6,33 [kg/kW]

Aj v tomto pripade uréenia zat'azenia pohonnej jednotky bol realizovany d’alsi vypocet, sluziaci
k ziskaniu hodnoty vypo¢tom inou cestou, a t0 pomocou spracovanych Statistickych dat
a jednotlivych grafickych zévislosti a to konkrétne z grafickej z&vislosti:

- Zgrafu 2.1 definovaného pre vzletovii hmotnost mvzL = 590 kg ur¢ime vykonové
zataZenie q podl'a rovnice priamky tohto grafu vztahom (2.14)

q = (0,0035 - myz,) + 3,7931 [kg/kW] (2.14)
q = (0,0035 - 590) + 3,7931 [kg/kW]
q = 5,86 [kg/kW]

Na zaklade posudenia jednotlivych vysledkov, ktoré boli dosiahnuté rozdielnymi cestami bolo
zistené, Ze obe hodnoty su v intervale hodndt, ktoré vyplyvaju zo Statistického suboru dat,
apreto bolo zvolené pre dalSie vypocty mensie uvazované vykonové zatazenie pohonnej
jednotky g = 5,86 kg/kW.

2.3.6 Zat’aZenie rotorového disku — ploSné zat’aZenie
Pre ziskanie hodnoty plosného zat'azenia p bol vyuzity spracovany Statisticky subor dat,
respektive hodnoty boli ziskané z jednotlivych grafickych zavislosti a to konkrétne z grafickej

zavislosti:

- Zgrafu 2.2 definovaného pre vzletovi hmotnost’ myzL = 590 kg ur¢ime plosné zat'azenie
p podla rovnice priamky tohto grafu vztahom (2.15)

p = (0,0057 - my ) + 12,578 [kg/m?] (2.15)
p = (0,0057 - 590) + 12,578 [kg/m?]
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p = 15,94 [kg/m?]

- Zgrafu 2.3 definovaného pre vzletovi hmotnost’ myvzL = 590 kg uréime plosné zat'azenie
p podla rovnice priamky tohto grafu vzt'ahom (2.16)

p = (—0,0129 - q) + 16,073 [kg /m?] (2.16)
p = (—0,0129 - 5,86) + 16,073 [kg/m?]
p = 16 [kg/m?]

Plo$né zat'azenie rotorového disku sa podl'a zozbieranych Statistickych dat pohybuje v intervale
p = 12,9 + 18,8 kg/m? a jeho priemerna hodnota ma hodnotu p = 16 kg/m?. Tato hodnota
je vo velmi dobrom stlade s hodnotou ziskanou vypoctami zo $tatisticky spracovanych
grafickych zavislosti, ktora sa pohybuje na tirovni p = 15,9 + 16 kg/m2. Ak by sme ponechali
vysledok p = 16 kg/m?, bol by zhodny s uz zmienenym vysledkom Statistického rozboru dat.
Vyssie hodnoty plosného zat'azenia pri danej vzletovej hmotnosti vedu k mensiemu priemeru
nosného rotora, jeho vyssim otackam a nasledne k vel'mi nepriaznivému namahaniu rotorovych
listov. Z tohoto dovodu bola pre d’al§ie vypocéty v prvom priblizeni zvolena hodnota plosného
zat'azenia rotorového disku p = 13 kg/m?.

2.3.7 Plocha rotorového disku

Plocha disku S bola stanovena z uvazenim vzt'ahu plosného zatazenia rotorového disku (2.02)
upravou na vztah (2.17).

MyzL 2
p=—c— lkg/m’] (2.02)
S= m;“ [m?] (2.17)
s 50,
=13 [m?]

S = 45,39 [m?]
2.3.8 Priemer nosného rotora

Priemer nosného rotora Dnr bol stanoveny s uvazenim predchadzajicej vypocitanej hodnoty
plochy rotorového disku S a to podl'a vztahu (2.18).

(2.18)

Dyr =

4-S
— [m]
T
Do = 4-4539
NR — - [m]
Dyg = 7,60 [m]

kde:  Dnr[m] priemer nosného rotora
n [-] Rudolfovo ¢islo
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2.3.9 Otacky nosného rotora

Pre vypocet otacok nosného rotora bolo nutné poznat' hodnotu obvodovej rychlosti rotora.
Rychlost’ bola preto zvolena na zaklade skusenosti a pomocou literarnych podkladov [4].
V tomto pripade bude hodnota obvodovej rychlosti nosného rotora vnr = 180 m/s. Nasledne
boli otacky nosného rotora stanovené upravou z vychadzajiceho zakladného vztahu (2.19).

Ung = Ryg - wyg [Mm/s] (2.19)
Ung = Ryp ' (21 nyg) [m/s]
— UNR -1
nNR_RNR-Z'TE[S ]
180

e =380 27 )

nyr = 7,54 [ot/s]

nygr = 452,34 [ot/min]

kde: Rnr [M] polomer nosného rotora
VNR [M/S] obvodova rychlost’ nosného rotora
onR [rad/s] uhlova rychlost’ otacania nosného rotora
nnr [0t/min] otacky nosného rotora

2.3.10 Kontrola na Machovo ¢islo

Pri kontrole na Machovo ¢islo vychddzame z ur€enych hodnét maximalnej letovej rychlosti
vmax = 180 km/h, z ktorej mézeme urcit’ cestovnu rychlost’ podl'a predpokladu vztahom (2.20).

3
Vcest = 2 Upax [km/h] (2.20)

3
Vcest = 2 180 [km/h]

vCEST = 135 [km/h]
vegst = 37,50 [m/s]

kde:  vcest [km/h] cestovna rychlost’ letu
Vmax [km/h] maximalna rychlost letu

Nasledne bola ur¢ena hodnota Machovho ¢isla podla vztahu (2.21).

_ Unr t VUcgst

M="—="""1-] (2.21)
az
180+ 37,50
B 340
M = 0,64 [—]

kde: M [-] Machovo ¢islo
az [m/s] rychlost’ zvuku, az =340 [m/s] pre H =0 [m]

Vypocitana hodnota Machovho ¢isla pre dany cestovny rezim letu vyhovuje.
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2.3.11 Sucinitel’ tahu a indukovana rychlost’

S vyuzitim uz vypocitanych a znamych parametrov boli d’alej stanovené zakladné hodnoty
pre sucinitel’ tahu cr podl'a vztahu (2.22) a indukovana rychlost’ vi podl'a vztahu (2.23).

2-Mmyz,-g
=— |- 2.22
T P'S'UMAXZ[ : ( )
2-590-9,80665
Cr

T 1.225-4539- 1802
cr = 0,0064 [—]

kde: ct[-] stlinitel tahu
g [m/s?] gravitaéné zrychlenie, g = 9,80665 [m/s?] pre H = 0 [m]
p [kg/m?] hustota vzduchu, p = 1,225 [kg/m®] pre H = 0 [m]

Uy = %'RNR " WNR \/C_T [m/s] (2.23)

1
v = E- 3,80-47,37-,/0,0064 [m/s]
v; = 7,20 [m/s]

kde: vi[m/s] indukovana rychlost’
2.3.12 Profil listu nosného a vyrovnavacieho rotora

Volba profilu listu nosného a vyrovnavacicho rotora vicSinou zavisi na ponuke vyrobcu
a na zéklade jeho odporucenia pre dant kategoriu, pretoze charakteristiky jednotlivych druhov
a kategorii profilov pouzivanych pre listy nosného rotora chrani vo vicsine pripadov vyrobné
tajomstvo. V tomto pripade bola vol'ba vyberu realizovana na zaklade sktisenosti z prevadzky
zohl'adnenej podrla $tatistického rozboru a nie v zavislosti na aerodynamickych vlastnostiach,
ktoré budii nasledne skimané dodatoéne pri realizacii série CFD® vypoctov, a tak rozhodnli
0 vhodnosti danej vol'by profilu listov jednotlivych rotorov.

- Nosny rotor: profil NACA 63-015

Obrizok 2.3: Profil NACA 63-015 [17]

3 CFD - anglicka skratka pre oznatenie Computational Fluid Dynamics, predstavuje vypoctovi metodu, ktord
umoziiuje modelovanie dynamiku prudenia kvapalin ¢i plynov v danom prostredi, v ktorom sa skimany prvok
nachadza [6]
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- Vyrovnavaci rotor: profil NACA 63-415

Obrazok 2.4: Profil NACA 63-415 [18]
2.3.13 Hibka listu nosného rotora a suinitel’ plnosti nosného rotora

Hibka nosného a vyrovnavacieho profilu listu, respektive jej vol'ba je vel'mi naro¢na a vyplyva
z vyhodnotenia aecrodynamickych charakteristik, ako pre samotny profil listu, tak aj pre vrtul'nik
ako celok. Hibka listu nosného rotora bola uréené na zaklade spracovania $tatistického stboru
dat s ohl'adom na hodnoty stiipacej rychlosti pri hladine mora vys, Statického dostupu H
a cestovnej rychlosti vcest. Na zéklade tohoto odhadu bola zvolena hibka listu b = 0,19 m.
Z tychto udajov bolo mozné urcit’ sucinitel’ plnosti nosného rotora o, ktory je definovany
vztahom (2.24).

AL (2.24)
T Ryp
20,19

o= T 380

o = 0,0318 []

o= 0,032 [~]

kde: o [-] stcinitel’ plnosti nosného rotora
z [ks] pocet listov nosného rotora
b [m] hibka listu nosného rotora

2.3.14 Priemer vyrovnavacieho rotora
Priemer vyrovnavacieho rotora Dvr bol stanoveny Suvdzenim vzijomného vzt'ahu

S priemerom nosného rotora Dnr @ ploSnym zat'azenim rotorového disku p. Pre tento pripad
berieme hodnotu p v Ib/ft?. Vypocet bol realizovany tipravou zakladného vztahu (2.25).

- - 2.25
1
Dvr = <7,15 — (0,27 - p)) Dug [m]

1

Dip =
VR <7,15 — (0,27 - 2,663)
Dyr = 1,18 [m]

) 7,60 [m]

kde:  Dvr [m] priemer vyrovnavacieho rotora
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2.3.15 Otacky vyrovnavacieho rotora

Podobne ako pri stanoveni otacok nosného rotora bolo pre vypocet otaCok vyrovnavacieho
rotora nutné poznat' hodnotu obvodovej rychlosti rotora. Tato rychlost’” bola preto zvolena
s ohl'adom na pozadovany t'ah, kategoriu vrtulnika a pomocou literarnych podkladov. [4]
V tomto pripade bude hodnota obvodovej rychlosti vyrovnavacieho rotora vvr = 140 m/s.
Nasledne boli otacky rotora stanovené upravou z vychadzajiuceho zédkladného vzt'ahu (2.26).

Vyr = Ryg " wyg [M/s] (2.26)
vyr = Ryr - (2-m-nyg) [m/s]
— VvR -1
nVR_RVR-Z'TE[S ]
140

Nyg = 059 27 [ot/s]

nygr = 37,77 [ot/s]
nyg = 2266,93 [ot/min]

kde: Rvr [M] polomer vyrovnavacieho rotora
Vvr [M/s] obvodova rychlost’ vyrovnavacieho rotora
wvr [rad/s] uhlova rychlost’ ota¢ania vyrovnavacieho rotora
nvr [ot/min] otacky vyrovnavacieho rotora

2.3.16 Tah vyrovnavacieho rotora

Vyrovnavaci rotor s danym priemerom a pracovnymi otaCkami musi byt schopny vyrovnat
uc¢inok reakéného momentu Mg nosného rotora. Pre splnenie tejto podmienky je potrebné, aby
bol tento rotor schopny vyvinit’ pozadovanu t'ahovu silu Tvr. Je to sila, ktord na ramene lvr
vytvori rovnako vel'ky moment, no s opaénym zmyslom otac¢ania ako pdsobi reakény moment.
Aby bolo mozné stanovit’ velkost’ tahu vyrovnavacieho rotora, bolo potrebné najskor urcit
hodnotu reakéného momentu Mg podl'a vzt'ahu (2.27).

N .

My =2 H (Nm] (2.27)
WNR
Ny - u

My=—2"" [N

R Z'n'nNR[ m]

" 932-10%-0,8 N

R= " w754 1

l

Mg = 1574,04 [Nm]

kde: Mg [Nm] reakény moment nosného rotora
i [-] mechanicka acinnost sustavy, p= 0,8 [-]

Pre stanovenie potrebnej t'ahovej sily Tvr bolo potreba poznat’ velkost' ramena lvr, ktora

predstavuje vzdialenost’ posobiska tahu vyrovnavacieho rotora od t'aziska vrtul'nika. V prvom
pribliZeni bol zavedeny predpoklad, Ze poloha t'aZiska je trvalo v ose ota¢ania nosného rotora.
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Vzdialenost’ ramena lvr [M] bola uréena podla vzt'ahu (2.28).

Dyg + Dyg
lyr = — [m] (2.28)
7,60 +1,18
VR= "5 Im
lyr = 4,39 [m]

kde: Ivr [m] rameno posobiska t'ahovej sily

Nasledne bola uréena hodnota t'ahovej sily Tyr [N] upravou vztahu (2.29).

Mg = Tyg - lyg [Nm] (2.29)
M

Tyg = l—R [N]
VR
1574,04

Tyg = T 439 [N]

Tyr = 358,55 [N]

Skusenosti plynuce z prevadzky vrtulnikov a odborné literarne zdroje odporacaju, aby bola
vytvorena t'ahova rezerva pre zaistenie smerovej stability a riaditel'nosti v pripadoch vzletu
V nepriaznivych atmosférickych podmienkach, predovsetkym pri vzlete s bo¢nym vetrom.
Udavana doporucena hodnota rezervy je priblizne 25 % tahu vyrovnavacieho rotora.
S uvaZenim tychto odporacajucich faktov bola hodnota tahovej sily upravenid pomocou tejto
rezervy a vysledna t'ahova sila vyrovnavacieho rotora ma hodnotu Tvr = 448,19 N.

2.3.17 Geometrické rozmery trupu

Geometrické rozmery trupu boli navrhnuté s uvaZenim na spracovany Statisticky rozbor,
vychadzaju z realizovaného grafického modelu v programe Dassault Systemes Catia, kde bol
navrhovany vrtulnik vymodelovany. Tento model vytvoreny z ploch urcuje vsetky redlne
rozmery, ktorych jednotlivé hodnoty si:

- dizka trupu ltr = 6,70 m

- diZka trupu (s uvazenim oboch rotorov) ltr = 8,85 m
- vyska trupu (po rotorova hlavu) htr = 2,45 m

- vyska trupu (s rotorovou hlavou) htr = 2,90 m

- Sirka trupu str = 1,25 m

- dizka lyzinového podvozku lryz = 1,65 m
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3. HMOTNOSTNY ROZBOR A CENTRAZ

3.1 Hmotnostny rozbor hlavnych ¢asti

V tejto podkapitole bol spracovany predbezny odhad hmotnosti hlavnych ¢asti vrtul'nika, ktory
sa opieral o0 udaje z uz spracovaného Statistického stboru dat a taktiez o metodiku postupu
stanovenia jednotlivych hmotnosti z prislusnej odbornej literatary [4, 24]. Ked'Ze tato literatra
je urena pre projektovanie vrtul'nikov vyssich hmotnostnych kategorii, je nutné brat’ jednotlivé
informacie s rezervou. Hodnoty hmotnosti jednotlivych cCasti vrtulnika boli uréené nasledne
podl'a daného postupu a podla jednotlivych vypoctovych vzt'ahov.

3.11 Trup
- Celkova hmotnost’ trupu mtr [Kg], vztah (3.01)

mTR = (0,08 - 0,16) - mVZL [kg] (301)
Zvolena hodnota: 0,08

mrg = 0,08 - myz, [kg]

mTR = 4‘7,20 [kg]

- Hmotnost’ ocasného nosnika mon [kg], vztah (3.02)

Zvolena hodnota: 0,13
moy = 0,13 - mrpy [kg]
moy = 0,13-47,2 [kg]
moy = 6,14 [kg]

- Hmotnost predne;j ¢asti trupu mpr.1r [Kg], vztah (3.03)

Mprrr = Mrg — Moy [kg] (3.03)
Mprrr = 47,2 — 6,14 [kg]
Mmprrr = 41,06 [kg]

3.1.2 Stabilizator

- Plocha stabilizatora Sst [m?] bola uréena v zavislosti na hmotnostnej kategorii vrtulnika
Sst=0,186 m?
- Hmotnost stabilizatora mst [Kg], vztah (3.04)

mgr = (5,5 + 6,3) - Sgr [kg] (3.04)
Zvolena hodnota: 5,5

mgr = 5,5 Sgr [kg]

mST = 5,5 ) 0,186 [kg]

mgr = 1,02 [kg]
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3.1.3 Kylova plocha

- Plochakylovej plochy Skp [M?] bola uréena v zavislosti na hmotnostnej kategérii vrtulnika
Skp = 0,52 m?
- Hmotnost kylovej plochy mkp [kg], vztah (3.05)

pr = (4,0 - 4,6) ) SKP [kg] (305)
Zvolena hodnota: 4,0

mgp = 4,0 - Sgp [kg]

pr = 4,0 ) 0,52 [kg]

mgp = 2,08 [kg]

3.1.4 Pristavacie zariadenie — lyZovy podvozok

- Hmotnost trubkového podvozku mpopv = 15,40 [kg]

Charakteristika trubkového podvozku: Material: Dural (AICu4Mg)
Priemer Dyup = 60,00 [mm]
Hrubka steny tyup = 2,00 [mm]

3.1.5 Transmisna sustava

- Hmotnost’ transmisnej stustavy mrs [Kg], vztah (3.06)

mrs = krs " myz, [kg] (3.06)
mps = (0,078 = 0,093) - my 4, [kg]

Zvolena hodnota: 0,078

mps = 0,078 - 590 [kg]

mrs = 46,02 [kg]

kde: kts [-] hmotnostny st¢initel” transmisnej ststavy

- Podrobny popis dielov a ich hmotnosti:

Hlavny reduktor mnr = 30,02 [Kg]
Ocasny reduktor mor [kg], vztah (3.07)

Morp = kOR * Nymax [kg] (3-07)

mOR = 3,00 [kg]

kde: kor [-] hmotnostny stcinitel’ ocasného reduktora
Nmmax [hp] maximalny vykon motora

Hriadele a spojky mur,sp = 6,00 [kg]
Spinacia spojka mss = 3,00 [kq]

Brzda nosného rotora mernr = 1,50 [kg]
Remenice mrem = 1,50 [kg]

Olej moL = 1,00 [kq]
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3.1.6 Pohonna sistava s prisluSenstvom

- Celkova hmotnost’ pohonnej ststavy s prisluSenstvom, vzt'ah (3.08)

Mps = Myor + Mgr + Mepy + My, + Mpyp + Mpyay, [kg] (3.08)
mps = 115,80 + 6,20 + 4,65 + 5,00 + 5,50 + 59,10 [kg]
mps = 196,25 [kg]

- Hmotnosti jednotlivého vybavenia:

Motor (sucha hmotnost’) mmot = 115,80 [Kg]
Startér motora msr = 6,20 [Kg]

Generator (55 A, 12 V) mgen = 4,65 [kg]

Pratové motorové 16ze mm = 5,00 [kg]

Palivova nadrz s prislusenstvom mpnp = 5,50 [kQ]
Palivo s 5 [%] zasobou mpaL = 59,10 [kg]

3.1.7 Riadenie
- Hmotnost riadenia mg [Kg], vzt'ah (3.09)
mg = kg *myz, [kg] (3.09)
mg = (0,02 + 0,038) - myz, [kg]
Zvolena hodnota: 0,02
mg = 0,02 -590 [kg]
mp = 11,80 [kg]
kde: Kr [-] hmotnostny stéinitel’ riadenia
3.1.8 Nosny a vyrovnavaci rotor

- Hmotnost’ nosného rotora:

Rotorova hlava nosného rotora mru,nr = 27,03 [kQ]
2 x List rotorovej hlavy mirnnr = 6,50 [Kg]

- Hmotnost’ vyrovnavacieho rotora:

Rotorova hlava vyrovnavacieho rotora mru,vr = 5,80 [kQ]
2 x List rotorovej hlavy miru,vr = 2,20 [Kg]

- Celkova hmotnost’ ststavy rotorov mgs [Kg], vzt'ah (3.10)
Mgs = Mgy g + Migang + Meryr + Mirayr [Kg] (3.10)

Mps = 27,03 + (2 - 6,50) + 5,80 + (2 - 2,20) [kg]
mRS == 50,23 [kg]
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3.1.9 Palubné vybavenie
- Hmotnosti jednotlivého vybavenia:

Pristrojova doska mpp = 10,00 [Kg]

Akumulator maku = 10,00 [Kg]

2 x Sedadlo s bezpe¢nostnymi pasmi msep = 5,00 [kg]

2 x Batozina mgat = 5,00 [k(]

2 x Pilot (pripadne 1 x Pilot, 1 x Pasazier) mpiL = 90,00 [kg]

3.2 Vypocet centraze vrtulnika

Tak ako aj v podkapitole 3.1 Hmotnostny rozbor hlavnych casti bol prevedeny vypocet taziska
v navrhu v prvom pribliZzeni a prakticky bez akychkol'vek podkladov z praxe. Hlavnym
zdrojom postupu pre realizaciu vypoctu bola metodika v prislusne;j literatare. [4, 8, 24]

Vypocet taziska bol realizovany pre dve zakladné varianty:

- Variant A, predna centraz: 2 x Pilot
2 x Batozina
Palivova nadrz — plna zasoba paliva

- Variant B, zadna centraz: 1 x Pilot
0 x Batozina
Palivova nadrz — nidzova zasoba paliva

Tieto dve varianty sa po podrobnejsej analyze ukéazali ako rozhodujuce pre stanovenie prednej
a zadnej centraze, ktoré je potrebné stanovit’ v suvislosti s poziadavkou predpisu CS — VLR.27.
Stanovenie polohy taziska bolo realizované vel'mi obdobne ako u lietadiel, ato k dvom
suradnicovym osam xt a y1. Bola zavedena suradnicova sustava, kde osa xt prechadzala osou
rotacie nosného rotora a 0sa yr bola totozna so spodnou hranou podvozkovej lyZe. Pri vypocte
nebola uvazovana hmotnost’ nosného rotora, pretoze poloha taziska je pocitana k ose otdCania
rotora. Zakladom vypoctu bolo stanovenie momentovej rovnovahy, z ktorej bola stanovena
stradnica t'aziska xT @ yt. Rovnice pre vypocet taziska potom ziskali tvar (3.11) a (3.12). [5, 8]

Xy = % [m] (3.11)
r = % [m] (3.12)

kde:  xt,yT [m] stradnice polohy taziska
mi [kg] hmotnost’ jednotlivej ¢asti vrtulnika
Xi,Yi [m] polohové suradnice Casti vrtul'nika

Takto stanoveny vypocet taziska vSak neumoziluje porovnanie vypocitanych hodnot
S hodnotami doporucenymi, pretoze sa poloha t'aziska zvycajne udava v stupnioch vychylky .
Dosiahnuté vysledky preto museli byt prepocitané tak, aby sturadnice 6s Xt a yr prednej
a zadnej centraze mohli byt vyjadrené pomocou uhlu ya a yg tak, ako je to vyznacené
na obrazku 2.2, popis prislusnych veli¢in je umiesteny pod tymto obrazkom 2.2.
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Doporucené hodnoty pre polohu t'aziska boli pre variant wa = -3 © a pre variant yg = 2 °, zaroven
dovolené rozmedzie posuvu y = 1 + 4 °. Prepocet na suradnice 0s bol realizovany podl'a vztahu
(3.13). [5, 24]

Yas = tan (21) 7 (3.13)

YT

kde: waB [°] vychylka taziska pre jednotlivy variant A,B
tan x [-] matematicka goniometricka funkcia

Obrazok 3.1: Suradnicova sustava pre vypocet centraze vrtulnika

Popis veli¢in uvedenych na obrazku 2.2

kde:  xt [m] stiradnica polohy taziska, osa X
y1 [m] suradnica polohy taziska, osa y
Ta [-] poloha tazZiska, variant A
Tg [-] poloha t'aziska, variant B
ya [°] vychylka taziska, variant A
yB [°] vychylka taziska, variant B

Z realizovaného vypoctu taziska boli ziskané hodnoty pre vychylku polohy taziska, ato
pre jednotlivy variant wa = -2,94 ° a pre variant yg = 2,04 °. Z rieSenia vyplyva, ze v prvom
priblizeni boli dosiahnuté prijatel'né hodnoty oboch centrazi. Predna aj zadna centraz
sa nachadza v stanovenych medziach. Rozmiestenie jednotlivych Casti z hl'adiska rozmerov,
ich hmotnost’ a nasledne pdsobisko taziska urcené danou suradnicou je podrobne rozpisané
pre obe varianty a to v prilozenej tabul’ke 3.1 pre variant A, v tabul’ke 3.2 pre variant B.
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Tabul’ka 3.1: Hmotnostné rozloZenie ¢asti vrtul'nika, vypocet taziska — variant A

Predna centraz - variant A

Nazov ¢asti vrtul'nika M X Y mi-% MY
kgl  [m] [ [kgm] [kg.m]
Trup - predna Cast’ 4106 -050 1,18 -20,53 48,25
Trup - ocasna Cast’ 6,14 3,00 1,33 18,42 8,14
Stabilizator 1,02 3,63 1,33 3,70 1,35
Trup - kyl 208 513 2,25 10,66 4,68
Podvozok 1540 -063 0,15 -963 231
Hlavny reduktor 30,02 0,10 1,65 3,00 49,53
Ocasny reduktor 3,00 4,85 1,63 1455 4,88
Hriadele a spojky 6,00 -050 1,10 -3,00 6,60
Spinacia spojka 300 -050 1,20 -150 3,60
Brzda 1,50 0,20 1,63 030 244
Remenica 1 100 025 163 025 1,63
Remenica 2 050 025 105 0,13 0,53
Olej 1,00 0,10 1,65 0,10 1,65
Motor 115,80 -0,15 1,05 -17,37 121,59
Startér motora 6,20 0,25 1,40 155 8,68
Generator 4,65 0,25 1,40 1,16 6,51
Prutové motorové loze 500 -0,10 1,05 -0,50 5,25
Palivova nadrz s prislusenstvom 5,50 0,63 1,08 3,44 5,91
Riadenie 11,80 -050 1,40 -590 16,52
Vyrovnavaci rotor 10,20 4,85 1,63 49,47 16,58
Pristrojova doska 10,00 -168 1,13 -16,75 11,25
Akumulator 10,00 0,63 080 6,25 8,00
Sedacky 10,00 -058 0,88 -575 8,75
Piloti 180,00 -0,55 1,00 -99,00 180,00
Palivo 59,10 0,66 1,08 38,71 63,53
Batozina 10,00 -0,25 1,08 -250 10,75
Vypocet
> Suma (bez NR =40,03kg) 549,97 [kq]
xt -0,06 [m]
yt 1,09 [m]
Xt/yt -0,05 [-]
Ya 2,94 [




Tabul’ka 3.2: Hmotnostné rozlozZenie Casti vrtul'nika, vypocet taziska — variant B

Zadna centraz - variant B

Nazov ¢asti vrtul'nika M X Y mi-% MY
kgl  [m] [ [kgm] [kg.m]
Trup - predna Cast’ 4106 -050 1,18 -20,53 48,25
Trup - ocasna Cast’ 6,14 3,00 1,33 18,42 8,14
Stabilizator 1,02 3,63 1,33 3,70 1,35
Trup - kyl 208 513 2,25 10,66 4,68
Podvozok 1540 -063 0,15 -963 231
Hlavny reduktor 30,02 0,10 1,65 3,00 49,53
Ocasny reduktor 3,00 4,85 1,63 1455 4,88
Hriadele a spojky 6,00 -050 1,10 -3,00 6,60
Spinacia spojka 300 -050 1,20 -150 3,60
Brzda 1,50 0,20 1,63 030 244
Remenica 1 100 025 163 025 1,63
Remenica 2 050 025 105 0,13 0,53
Olej 1,00 0,10 1,65 0,10 1,65
Motor 115,80 -0,15 1,05 -17,37 121,59
Startér motora 6,20 0,25 1,40 155 8,68
Generator 4,65 0,25 1,40 1,16 6,51
Prutové motorové loze 500 -0,10 105 -0,50 5,25
Palivova nadrz s prislusenstvom 5,50 0,63 1,08 3,44 5,91
Riadenie 11,80 -050 1,40 -590 16,52
Vyrovnavaci rotor 10,20 4,85 1,63 49,47 16,58
Pristrojova doska 10,00 -168 1,13 -16,75 11,25
Akumulator 10,00 0,63 080 6,25 8,00
Sedacky 10,00 -0,58 0,88 -575 8,75
Pilot 90,00 -0,55 1,00 -49,50 90,00
Palivo 281 0,66 1,08 1,84 3,02
Batozina 0,00 -0,25 1,08 0,00 0,00
Vypocet
> Suma (bez NR =40,03kg) 393,68 [kq]
xt -0,04 [m]
yt 1,11 [m]
Xt/yt -0,04 [-]
Vs 2,04 [°]

3.3 Zakladné charakteristické parametre navrhnutého vrtul’nika

Tato kapitola obsahuje vSeobecné zhrnutie zakladnych parametrov, ktoré boli doposial’ urcené,
ato bud’ cestou s vyuzitim podobnej hmotnostnej kategorie vrtulnika, z pouzitia Statisticky
spracovanych dat alebo nasledne s jednotlivych vypoctov realizovanych v jednotlivych
kapitolach tejto prace. Tieto hodnoty st spracované a zahrnuté v prehl'adnej tabul’ke 3.3.
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Tabul’ka 3.3: Prehl'ad navrhnutych parametrov vrtul'nika

Parametre vrtul’nika

Trup

Dika bez rotorov [m] 6,70
Dizka s rotormi [m] 8,85
Vyska po rotorova hlavu [m] 2,45
Vyska s rotorovou hlavou [m] 2,90
Sirka [m] 1,25
Plocha stabilitora [m’] 0,19
Plocha kylu [m’] 0,52
Nosny rotor

Pocet listov [Kks] 2
Priemer rotora [m] 7,60
Zatazenie disku rotora [kg/m’] 13,00
Hibka listu [m] 0,19
Profil [-] NACA 65-015
Otacky [ot/min] 502,60
Vyrovnavaci rotor

Pocet listov [ks] 2
Priemer rotora [m] 1,18
Hibka listu [m] 0,08
Profil [-] NACA 65-415
Otacky [ot/min] 2266,93
Hmotnosti

Maximalna vzletova hmotnost’ [kg] 590,00
Prazdna hmotnost’ [kg] 336,00
UZito¢né zat'azenie [kg] 249,00
Maximalna hmotnost’ paliva [kg] 59,10
Vykony

Maximalna rychlost’ letu [knmv/h] 180
Cestovna rychlost’ letu [km/h] 135
Dolet [km] 300
Vytrvalost’ [hod] 2
Pohonna jednotka

Nazov Continental® Aircraft Engine
Typové oznacenie IOF-240-B
Usporiadanie plochy
Pocet valcov [ks] 4
Zdvihovy objem [cm3] 3933
Kompresny pomer [—] 8,51
Sucha hmotnost’ [kg] 115,80
Maximalne otacky [ot/min] 2800
Vykon: Max. vzletovy [kW] 93,20
Vykon: Cestovny rezim (75%) [kW] 70,10




4. ZVISLY LET

4.1 Zvislé stupanie

Pojem zvisly let vrtul'nika predstavuje jeho manéver stiipania alebo klesania, pricom trajektoria
taziska opisuje priamku, ktora je kolma k zemskému povrchu. Toto tvrdenie vsak nie je vzdy
dodrzané. Pri uvazeni vplyvov okolitych podmienok nemusi byt’ vysledna trajektoria taziska
nutne kolma k povrchu zeme.

Zvislé stipanie vrtulnika je rezim, ktory je pouzivany ako zakladny vzletovy manéver.
Pre jeho realizaciu je potreba dosiahnut’ prebytok tahu nad pdsobiacou tiazovou silou. Prave
na tomto prebytku tahu je zavisld stipacia rychlost’ vrtulnika, ktord s rasticou nadmorskou
vyskou klesa. Okrem pouzitia tohoto manévru pre vzlet, sa uz d’alej v beznej prevadzke vel'mi
nepouziva, ato hlavne pre jeho velkl energeticki naroénost, horSiu schopnost’ prechodu
do autorotacie a taktieZ pre nizsiu stabilitu v porovnani s letmi v doprednom smere. Posobiace
sily amomenty pre tento rezim letu su znazornené na obrazku 4.1 a popisané v silovej
a momentovej rovnovahe, z ktorej nasledne vyplyvaji podmienky rovnovahy uvedené
jednotlivymi rovnicami (4.01) az (4.03). [11, 12, 20]

T R

GVR

v Fa
Obrazok 4.1: Posobiace sily a momenty na vrtul'nik pri zvislom stapani [19]
Rovnice rovnovéhy:
- Suma vSetkych zvislych sil sa musi rovnat’ nule
XE =0, T;—Gyr—Fyp— (Fs) = 0 [N] (4.01)
- Suma vSetkych prie¢nych sil sa musi rovnat’ nule

YE, =0; Ty—Tyz=0][N] (4.02)
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- Suma vSetkych momentov sa musi rovnat’ nule

kde: R [N] vysledna tahova sila
Tz [N] zvisla zlozka t'ahovej sily
Ty [N] bo¢na zlozka t'ahovej sily
Tvr [N] tahova sila vyrovnavacieho rotora
Gvr [N] tiazova sila vyrovnavacieho rotora
Fo [N] odporova sila
Fs [N] zotrvac¢na sila
Ivr [M] rameno posobiska sily
Mg [NmM] reakény moment

4.2 Zvislé klesanie

Rezim zvislého klesania sa pouziva najcastejSie v pripade, kedy je k dispozicii mala pristavacia
plocha alebo je k nej naroény pristup. V tomto rezime letu je nutné dosiahnutie nizsieho t'ahu
nosného rotora v porovnani S tiazovou silou. Zvislé klesanie moze prebiehat’ v niekol’kych
rezimoch, ktorymi su:

- rezim klesania s pracujicim motorom, kde je rychlost’ klesania mensia ako indukovana
rychlost’

- rezim virového krizku, kedy motor pracuje, ale rychlost’ klesania je rovnaka alebo vicsia
ako indukovana rychlost

- rezim zvislého klesania bez motoru (autorotacia), kedy je nosny rotor pohanany iba
aerodynamickymi silami

b F

Obrazok 4.2: Posobiace sily a momenty na vrtul'nik pri zvislom klesani [19]

Pri zvislom klesani pdsobia rovnakeé sily avsak s tym rozdielom, ze odporova sila je orientovana
smerom nahor. Prehlad’ posobiacich sil a momentov je uvedeny na obrdzku 4.2, z ktorého
vyplyvaju podmienky rovnovahy uvedené jednotlivymi rovnicami (4.04) az (4.06). [12, 20]

54



Rovnice rovnovahy:
- Suma vSetkych zvislych sil sa musi rovnat’ nule

YE, =0; Tz;—Gyg+Fy+ (Fs)=0[N] (4.04)
- Suma vsetkych prie¢nych sil sa musi rovnat’ nule

YXE, =0, Ty —Tyg =0[N] (4.05)
- Suma vsetkych momentov sa musi rovnat’ nule

YM=0; Mgz—Tyg"lyg =0[Nm] (4.06)
4.3 Obecny postup vypoctu rychlosti v zvislom stupani

Pri stanoveni rychlosti zvislého stipania vz bola pouzita zjednoduSujuca teédria elementu listu
vyuzivajuca znalost’ experimentalnej aerodynamiky sluziacej k stanoveniu aerodynamickych
sil na element listu nosného rotora. Hlavnym principom metody je urcenie tahu a vykonnosti
nosné¢ho rotora potrebnej k otoCeniu jedné¢ho listu tvoreného zo zloziek elementarnej
aerodynamickej sily integraciou po dizke listu. Ked’ze su listy nosného rotora uvazovaného
vrtulnika rovnaké a v koncepcii st uvazované dva listy, vysledny tah a vykonnost’ je ndsobkom
(dvojnasobkom) poétu listov. VO vypoéte bolo pocitané s konStantnou hmotnostou, ktora
sa vSak za letu meni (klesa o hmotnost’ spotrebovaného paliva), no tato zmena sa deje vel'mi
pozvolne a plynule. Pri dlhotrvajiicom lete by ju bolo potrebné do vypoctu zahrnat, no to uz
nie je naplnou tejto prace. Postup vypoctu sa riadil podla vztahov (4.07) az (4.16) z odbornej
literatury, ktorych cielom je stanovenie rychlosti zvislého stiipania vz. [12, 19, 23]

Postup vypoctu:

- stéinitel’ tahu cr [-], vzt'ah (4.07)

2-myz g

“r p-m: Rz%m * (Ryg * wyg)? -] (07)
kde: mvze [Kg] vzletova hmotnost’

g [m/s?] gravitaéné zrychlenie, g = 9,80665 [m/s?] pre H = 0 [m]

p [kg/m?] hustota vzduchu, p = 1,225 [kg/m®] pre H = 0 [m]

7 [-] Rudolfovo cislo

Rnr [M] polomer nosného rotora

oNR [rad/s] uhlova rychlost’ ota¢ania nosného rotora

- sucinitel’ vykonnosti mk [-], vztah (4.08)

2SN -] (4.08)
my = - :
“ p 1R (Ryg " wyg)®
kde: & [-] ucinnost’ prenosu vykonu

Nm [W] vykon motora
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koeficient strat B [-] (na $pickach listov), vzt'ah (4.09)

c
B=1- \/T_T ] (4.09)
kde: z [ks] pocet listov nosného rotora

stcinitel’ okrajovych strat k [-], vzt'ah (4.10)

r 2
K=B— (—) [=] (4.10)
Ryr
kde: r [m] neGi¢inna Cast’ rotorového listu

sucinitel’ plnosti nosného rotora ¢ [-], vztah (4.11)

__zh o 411
7= " RNR ( ' )
kde: b [m] hibka listu nosného rotora

sucinitel’ vztlaku cy [-], vztah (4.12)

¢y =—= [-] (4.12)

miestny uhol nabehu a [-], vztah (4.13)

a= %y [rad] (4.13)

kde: a [1/rad] sklon vztlakovej ¢iary profilu

profilovy stcinitel’ odporu cx [-], vztah (4.14)

Cx=00— 6 a+8, a’[—] (4.14)
kde: 8o, 61, 62 [-] sucinitele odporu profilu

v§eobecny parameter ny [-] zahfiia potrebnu vykonnost’ a tah nosného rotora, vzt'ah (4.15)

Cx' O
4

[—] (4.15)

ny =my —

zvisla stapacia rychlost’ vz [m/s], vzt'ah (4.16)

2
ny ' K c
Uz = < cr - nVT- K2> *Ryg - wng [M/s] (4.16)



4.4 Vzorovy vypocet rychlosti v zvislom stipani

Tento konkrétny vypocet zvislej stipacej rychlosti bol realizovany na zéklade zmeny parametra
vySky a to v tomto pripade pre prvy Krok rieSenia, kde myvz. =590 kg a vyska H = 0 m MSA.
Hodnoty vSetkych veli¢in potrebnych pre tento vypocet boli stanovené v predchadzajiicich
kapitolach tejto prace a st z dovodu prehl'adnosti uvedené v nasledujucej tabul’ke 4.1. Prehl’ad
vysledkov prvého kroku realizovaného vypoctu a taktiez zvySnych hodndt zvislej stupacej
rychlosti v zavislosti na zmene parametra vysky je uvedeny v tabul’ke 4.2.

Tabul’ka 4.1: Hodnoty zakladnych veli¢in pre vypocet zvislej stupacej rychlosti

Hodnoty veli¢in pre vypocet

Vzletova hmotnost’ myz, [kg] 590
Priemer hlavného rotora Dyg [M] 7,60
Polomer hlavného rotora Ryg [M] 3,80
Maximalny vykon motora Ny, [W] 93200
Otacky nosného rotora nyg [0t/min] 452,34
Hibka profilu listu hlavného rotora b [m] 0,19
Pocet listov hlavného rotora z [ks] 2
Sklon vztlakovej Ciary profilu a [1/rad] 5,80
Uinnost’ prenosu vykonu transmisnou ststavou

, 0,75
na hlavny rotor & [—]
Neucinna ¢ast’ rotorového listu r [m] 0,50
Uhlova rychlost hlavného rotoru wyg [rad/s] 47,37
Velkost plochy rotorového disku S [m?] 45,37

Postup vypoctu:
- sacinitel tahu et [-]

o = 2-myz g [—]
T prm: R}%/R ) (RNR : wNR)Z

B 2:590-9,80665

"~ 1,225-7-3,82-(3,8-47,37)2

cr = 0,0064 [—]

[-]

Cr

- stcinitel’ vykonnosti mk [-]

m, = -
k p-m: RI%IR *(Ryg * wyg)®
2-0,75-93200
my [—]

T 1,225-7-3,82-(3,8-47,37)°
m,, = 0,00043 [—]
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- koeficient strat B [-]

p=1-Y0 [
p_ 1 \/—0,(;064 .
B =0,9599 [—]

- sucinitel’ okrajovych strat k [-]

k=B - (L)Z -]

RNR
2

= 0,9599 (0'5) -]
=0 38

K = 0,9426 [—]

- sucinitel’ plnosti nosného rotora ¢ []

zZb
7= T['RNR [_]
_ 2-0,19
w38
o =0,0318 [—]

- sudinitel’ vztlaku cy [-]

= 09426-00318 '
¢y = 0,6426 []

- miestny uhol nabehu a [rad]

o
a =2 [rad]
a

_06426
a = 5.8 ra

a = 0,1108 [rad]

- profilovy stuéinitel’ odporu cx [-]

Cx=50—51'a+52'0(2 [_]
¢, = 0,0087 — 0,0216-0,1108 + 0,4 - 0,11082 [—]
¢, = 00112 [-]
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- vSeobecny parameter ny []

Cy' O
— -
0,0112 - 0,0318
ny = 0,00043 — 7

n, = 0,00034 [—]

ny = my —

(-]

- zvisla stapacia rychlost’ vz [m/s]

2
Ny " K Cr
vz=< Cr _4'Tlv-K2>.RNR'wNR[m/S]
_(0,00034-0,9426 0,00642 3,8-47,37 [ ]
Vz = 0,0064 4-0,00034-0,9426%2) S7im/s

vy = 2,9158 [m/s]

Priebeh vysledkov zavislosti zvislych stupacich rychlosti na vyske letu pre hodnotu vzletovej
hmotnosti myzL = 590 kg je graficky zobrazeny v niZs$ie uvedenom grafe 4.1.

Zavislost zvisle] stupacej rychlosti vz na vyske letu H
5000 | = ‘ . .

Staticky dostup
" HsT=3550 m

T~

3000 =
E ‘\\
s ;ﬁl’m " T
T

£
~

T~

1500
N

1000 <~
500 ™~

0 025 05 075 1 125 1,5 1,75 . 2,25 25 2,75 3 3,25
I],-3 vy [m/s]

Graf 4.1: Zavislost zvislej stupacej rychlosti vz na vyske letu H
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5. DOPREDNY LET

5.1 Zakladna charakteristika

Dopredny let sa vyznamnym sposobom odliSuje od principu zvislého letu. Rozdielom je, Ze ma
rychlost’ vrtul'nika pri danom pohybe voci zemi aj vodorovnu zlozku. Zakladna problematika
dopredného letu sa tyka velkosti a smeru vyslednej rychlosti obtekania rotora, ktora je nasledne
potrebna k urceniu jednotlivych zloziek sil 8 momentov posobiacich na list hlavného rotora.
Vysledna rychlost’ obtekania rotorového listu je zlozena z rychlosti letu, obvodovej rychlosti
letu, rychlosti mavania listu a z indukované rychlosti, zarovein sa meni s otackami hlavného
rotora, rychlostou letu a taktiez s azimutalnou a radialnou polohou elementu listu.

Pri doprednom lete v konstantnej vyske pdsobia na vrtulnik sily a momenty, ktoré
st uvedené na obrazku 5.1. Su to tri zlozky vyslednej aerodynamickej sily posobiacej na rotore,
tiaz vrtulnika, tah vyrovnavacieho rotora, reakény moment a celkovy odpor vrtulnika.
Pre zachovanie ustaleného dopredného letu je nevyhnutné, aby vsetky sily a momenty boli
v rovnovahe. Musia preto byt splnené nasledujuce podmienky rovnovahy uvedené
jednotlivymi rovnicami (5.01) az (5.04). [12, 19, 21]

Obrazok 5.1: Posobiace sily a momenty na vrtulnik pri doprednom lete [19]
Rovnice rovnovahy:
- Suma vietkych pozdiZnych sil sa musi rovnat’ nule
YE. =0; Ty—D=0][N] (5.01)
- Suma vSetkych prie¢nych sil sa musi rovnat’ nule

YE, =0; Ty—Tyz=0][N] (5.02)
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- Suma vSsetkych zvislych sil sa musi rovnat’ nule

YE,=0; T,—G=0][N] (5.03)
- Suma vSetkych momentov sa musi rovnat’ nule

YM=0; Mgz—Tyg lyg =0[Nm] (5.04)

kde:  Tx [N] pozdizna zlozka tahovej sily
D [N] odporova sila
G [N] tiazova sila

K tomu, aby bolo mozné uré¢it’ vykony v doprednom lete, je potrebné stanovit” vykonnosti
na nosnom rotore, ktorymi st vykonnost’ potrebna a vyuzite'na. Potrebna vykonnost’ je dana
predovsetkym aerodynamickymi a hmotnostnymi charakteristikami vrtul'nika, nasledne vyskou
letu a parametrami okolitej atmosféry. Vyuzite'na vykonnost’ vychadza z parametrov pohonnej
jednotky a je taktiez ovplyviiovana vyskou letu a teplotou okolia. [19, 21]

V stcasnosti existuje viacero teoretickych principov a moznosti rieSenia problematiky
dopredného letu. Jednou z najcastejSie pouzivanych je metdda energii, ktord bola zaroven
pouzita k rieSeniu dopredného letu vrtul'nika v tejto praci.

5.2 Metdda energii

Metoda je pouzivana k vypoctu vykonov vrtulnikov v doprednom lete podobne ako u lietadiel
S pevnymi nosnymi plochami. Do rieSenia vypoctu zavadza zjednodusenie, ktoré povazuje
vrtul'nik v ustalenych rezimoch letu za hmotny bod. Vd’aka tomuto zjednodus$eniu je mozné
z rovnovahy sil alebo z rovnovahy energii posobiacich na vrtul'nik vypocitat’ letové vykony.
Riadi sa predpokladom, ktory tvrdi, ze vSetok vykon, ktory je privedeny na hriadel’ nosného
rotora je spotrebovavany na prekonanie vSetkych strat vykonnosti samotného rotora ale aj
ostatnych Casti, ako indukovany odpor rotora, profilovy odpor rotora, odpor trupu, rotorovej
hlavy, podvozku, strat vzniknutych zmenou vysky letu (napriklad stGpanie, kedy dochadza
k odberu vykonu u hriadel’a motora). [10, 26]

Pre riesenie problematiky dopredného letu je najvhodnejsia vol'ba prave metoda energii,
pretoze je v porovnani s ostatnymi metddami relativne pochopitel'na a v suvislosti s istymi
obmedzujtcimi predpokladmi je aj dostatocne presna. Zakladny princip rieSenia pomocou
metody energii a vSetkych pouzitych vztahov je uvedeny v odbornej literatare. [10, 26]

Celkova vykonnost vrtul'nika je definovana vztahom (5.05).
Ny = N, + N; + N¢ + N, [W] (5.05)

Kazdu z ¢iastkovych vykonnosti je mozné vyjadrit pomocou sucinu ekvivalentného odporu
a rychlosti letu vrtul'nika jednotlivymi vzt'ahmi (5.06) az (5.10).

N, =N, v [W] (5.07)
N, =N, v [W] (5.10)
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Pomocou tejto upravy je mozné predchadzajiucu rovnovahu vykonnosti previest' na rovnovahu
¢iastkovych sil dana vztahom (5.11).

Z tejto rovnice nasledne upravou podelenim vztlakom Y je ziskany bezrozmerny tvar
stc¢initel'ov definovany vztahom (5.12).

7),=6),+ (), (), + ), = 512

K ur¢eniu potrebného vykonu a celkovej vykonnosti pre let po danej trajektorii a v urcitej
rychlosti je potrebné urcit’ jednotlivé ¢iastkové pomery podl'a vztahov (5.13) az (5.17).

(f) __0da (5.13)
Yy wJw+29 |

(f) =C_y.l a -] (5.14)
Y/i 4 [(cosa)?-/(u?+ 22)

X) f

—| =———[-] (5.15)
(Y F ¢ T REg

X vy , X

(—) =tanf =— [—]; pre vodorovny let 8 = 0 — (—) =0 (5.16)
Y/, v Y/,

X o0 o6

(?)p =t (tan) e [(t6a) A+ () o + (tea) 0] + (5.17)

n g- 61 . l(t&s) " AZ + (t6,6) " A - (po + (t6,7) " A - (pl +I [_]
u-Cr +(t6,8) Q5+ (t6,9) "@PorP1t+ (t6,10) X%

5.3 Obecny postup vypoctu metéodou energii

Realizacia vypoétu vykonov v doprednom lete je pomerne zlozita a zdihavé zaleZitost. Tento
fakt je spdsobeny vel'mi komplikovanym uréenim miestneho uhlu nabehu listu nosného rotora,
ktory sa pozdiz listu meni aj so zmenou jeho azimutalnej polohy a velkost' tohoto uhlu
ovplyvnuje pretekanie pradu vzduchu diskom hlavného rotora.

Pri oznaceni uhlu nabehu listu hlavného rotora ¢, uhlu skratenia ¢1 a miestneho uhlu
nabehu o, plati zavislost’ dana vztahom (5.18).

® =@y + ¢ [rad] (5.18)

Pre vypocet miestneho uhlu ndbehu @o a prietokového sucinitela A boli vyuzité rovnice
pre vypocet tahu a kratiaceho momentu, ktoré st dané vztahmi (5.19) az (5.21).
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Cr

ca_ (t3,1) A+ (t3,2) "Po t (t3,3) @1 [—] (5.19)

m

p fC; = (t4‘1) " AZ + (t4‘2) " A - (po + (t4,3) - /1 - (pl + (520)
+(t4,4) Q5+ (t4,5) "Por 1t (t4,6) o [-]

m,, _

Tk =80 (ts1) + 61 [(ts2) "2+ (ts3) 0o + (ts4) - 1] + (5.21)

[(tss) A2+ (ts6) 2 @0 + (ts7) - A=y +

+6
? +(t5,8) p§ + (t5,9) "@PorP1 T (t5,10) -3

[-]

Zo vsetkych tychto rovnic je zrejmé, Ze stéinitel’ tahu predstavuje zavislost' cr = f (A, u, @o)
a sucinitel’ vykonnosti mk = f (A, w, @o). Z rovnic (5.20) a (5.21) sa nasledne ur¢i vysledny
stcinitel’ kratiaceho momentu vzt'ahom (5.22).

My = My — My [—] (5.22)
Po vyjadreni zavislosti A = f (o) z rovnice (5.19), sa tento vztah dosadi do ziskanej rovnice
pro mg (5.22). Tymto dosadenim vznikne kvadraticka rovnice dana vztahom (5.23). Jednotlivé
koeficienty A, B a C st potom definované vztahmi (5.24) az (5.26).
A-@3+B-@py+C=0[-] (5.23)

Koeficienty kvadratickej rovnice:

S5 g (ts5) - (t3,2)2 _ (tse) " (ts2) - B
A=6, ) () + (t5,8)- (5.24)
Csa- (ta1) - (t3,2)2 _ (taz) - (ts2) _ B
(753,1)2 (ts1) +(t4’4)_ -
s [ (t52) " (£32) - (tsr) - (ts2) (taz)|
B =46 | () + (t5’3)l + cp (tg,l)z (ta) (5.25)

28 cr [(tss) (t32)  (ts6)

@ i (t3,1)2 (ts1)

+

N GO R CH R CH I CHRCH I CIR CY) )
+8,- 0 4 | ) () oyt (t5,9)]
G a0 - 2 (t4,1) ) (t3,1) ) (t3,3) _ (t4,2) ' (t3,3) _ (t4,1) : (t3,2) B
1 6. (o) oy (t4,s)] [-]
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cr 6y (ts 2) '52. (tss) _ cr? . (ta1) _
a (t31) o-a? (t31)2 g-a (t31)2
5,70 (tSZ) (t33) Cr* 52 $1 (tss) (t33) (t57)
O [ ( 31) i ( 54)] (t3 1) (t3 1)

2 |(tss) - (ts,s)z (ts)- (t3,3)
[ (ta1)” (1) +ltsn)] *

C = 60 ‘0" (t5’1) + (526)

+O"62'(pl

2 () (ta)  (tas)]
tcr - @1 (t3,1)2 (t3'1)]

a2 (ts1) - (t3,3)2 _ (tas) - (ts3) —m _
—0 P1 (t3,1)2 (1) + (t4,6)] Kkzvol [—]

Celkovy kratiaci moment Mk, ktory spotrebovava motor, nie je mozné vypocitat’, pokial
nebude stanovena Cast’, ktora je urCena na prekonavanie profilového odporu. Ak je znama
uhlova rychlost’ otacania nosného rotora wnr a sucinitel’ tahu Cr, je mozné stanovit’ K vypoctu
nasledujuce aproximacie a riadit’ sa nasledovnym postupom:

- zvolenie hodnoty pre veli¢inu mkzol @ nasledne vypocet miestneho uhla ndbehu @o
z predchadzajticej kvadratickej rovnice (5.23)

- pre vypocitané korene z rovnice (5.23), @o1 a Qo2 je mozné potom z rovnice (5.19) urcit
hodnoty prietokového stcinitel'a A1 a A2

- nasledne sa pre hodnoty prietokového sucinitel’a A1 a A2 vypocitaji uhly ndbehu nosného
rotora o1 & a2 zo vztahu (5.27)

(5.27)

A
a= arctg( > [rad]
H 4-pu- w/(uz + 12)

- pre d’alSie kroky vypoctu st vyuzité hodnoty miestneho uhla nabehu @o a prietokového
sucinitela A, ku ktorym vychadzaju z realizovanych vypoctov zaporné hodnoty uhla
nabehu o

- S pouzitim hodnoty uhlu nabehu a je potom mozné vypocitat’ hodnotu sucinitel’a vztlaku
Cy podla vztahu (5.28)

cr - (cosa)?

e [—] (5.28)

- Svyuzitim tychto hodnot je potom mozné vypocitat hodnoty sucinitelov jednotlivych
¢iastkovych pomerov vykonnosti S pomocou uz zmienenych vztahov (5.14) az (5.17)

X X X X
(—) vztah (5.14); (—) vztah (5.15); (—) vztah (5.16); (—) vztah (5.17)
v), v, v/, v,
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- suctom vsetkych sucinitel'ov vypocitanych Ciastkovych pomerov vykonnosti sa stanovi
hodnota vysledného celkového pomeru, ktory je definovany vztahom (5.12)

7),=6),* () 7),+ ), =

- svyuzitim ziskanej hodnoty stcinitel’a celkového pomeru vykonnosti z predchadzajiuceho
kroku a upravou rovnice danej vztahom (5.29) je mozné ziskat’ vztah (5.30) pre vypocet
krautiaceho momentu Mk

(X)Z Ny Mg - wyg (-] (5.29)

7 =v-Y_ v-G

X
My = Nm 5.30
K cos [Nm] ( )

-z vypocitanej hodnoty kratiaceho momentu Mk je mozné potom podla vztahu (5.31)
vypocitat’ hodnotu stcinitel’a kratiaceho momentu mg

1 My
My = —*
K72 prm: RI%IR *(Ryg " WyR)?

[-] (5.31)

- nasledne je mozné porovnanie zvolenej hodnoty kratiaceho momentu Mkzvol S vypocitanou
hodnotu mk. Ak sa ich hodnota nezhoduje, je nutné zvolit’ novi hodnotu mkzvol a cely
vypocet opakovat’ 0dznova, pokym nie su obe hodnoty zhodné

- taktieZ je moZné vypoctom stanovit’ potrebnl vykonnost’ Np, a to pomocou vypocitanych
hodn6t miestneno uhla nabehu @o a prietokového sucinitela A pre rézne hodnoty
postupového pomeru p

- cyklus vypoctu prebieha podl'a uz zmienenych rovnic v poradi:

(@) vol'ba hodnoty postupového pomeru p

(b) vypocet sucinitel’a tahu ct, miestneho uhla nabehu @o, prictokového sucinitel’a A,
sucinitel'a vztlaku cy, sG¢initel'ov ¢iastkovych pomerov vykonnosti (X/Y)i, (X/Y)y,
(X1Y)y, (X/Y)p a doprednej rychlosti v, danej vztahom (5.32)

__ U Ryp-wpg

P [m/s] (5.32)

v

- napokon je mozné stanovit’ potrebntl vykonnost’ Np z rovnice danej vztahom (5.33)
X
N, = (?>2 Mg g v [W] (5.33)

5.4 Vzorovy vypocet vykonov v doprednom lete

Ako uz bolo zmienené v podkapitole 5.3 Obecny postup vypoctu metodou energii, rieSenie
problematiky vypoétu vykonov v doprednom lete akoukol'vek metddou je vel'mi komplikované
a vyzaduje nielen dostatok casu, ale aj mnoho zjednoduseni, zostru¢neni a Statistickych prvkov,
aby bolo mozné prist’ k redlnemu vysledku, ktory je mozné oznacit’ ako dostacujuci.
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Pre vypocet vykonov vrtul'nika v doprednom lete anasledne pre vyhodnotenie vysledkov
bol pouzity vypoctovy program vytvoreny v aplikacii Microsoft Excel, ktorého autorom
je doc. Ing. Dalibor Rozehnal, Ph.D. [22]

K realizécii vypoctu boli potrebné tabul'ky ¢iselnych hodnot koeficientov, ktoré sluzia
k stanoveniu jednotlivych parametrov dopredného letu. Tieto tabulky, ktoré boli prepisané
do sucasnej podoby ako su uvedené v tejto praci, tak ako aj cely postup vypoctu, ktory bol
realizovany na zaklade prislusnej odbornej literatury. Z dovodu velkého obsahu ¢iselnych
hodnét v tabul'kach bola ako ilustrativny priklad pre lepsiu prehl'adnost’ v texte prace uvedena
iba tabul’ka 5.1. Zvy$né tabul’ky potrebné k vypoctu su uvedené v prilohe C tejto prace. [26]

Tabul’ka 5.1: Ciselné koeficienty pre vykony v doprednom lete vrtul'nika [26]

Koeficienty pre stanovenie parametrov: ag/y, a;, by /y priy=7,5 a B=0,97

Koeficient p 0,00 0,05 0,10 0,15 0,20 0,25 0,30 0,35 040 0,45 0,50
11 A 0,1521 0,1521 0,1521 0,1522 0,1524 0,1526 0,1530 0,1535 0,1541 0,1549 0,1558
ti 0N 0,1107 o0,1110 0,1118 0,1133 0,1153 0,1179 0,1210 0,1245 0,1285 0,1329 0,1376
fi3 0} 0,0859 0,0861 0,0866 0,0876 0,0889 0,0906 0,0926 0,0949 0,0976 0,1005 0,1038
14 A 0,0000 0,1064 0,2134 0,3215 0,4315 05438 0,6592 0,7781 0,9011 1,0290 1,1622
tis Po 0,0000 0,1377 0,2767 0,4184 0,5641 0,7154 0,8737 1,0404 1,2172 1,4055 1,6071
tie 0} 0,0000 0,1002 0,2013 0,3043 0,4102 0,5199 0,6343 0,7545 0,8813 1,0159 1,1589
t7 A 0,0000 0,0104 0,0209 0,0312 0,0415 0,0517 0,0619 0,0720 0,0822 0,0924 0,1027
tis ®o 0,0000 0,0076 0,0153 0,0233 0,0315 0,0401 0,0493 0,0590 0,0695 0,0809 0,0933
f1o 0} 0,0000 0,0059 0,0119 0,0180 0,0243 0,0308 0,0376 0,0449 0,0526 0,0609 0,0697

t110 Mg/(2.y.dyz. Q%) 0,0000 -0,0686 -0,1367 -0,2038 -0,2693 -0,3328 -0,3939 -0,4522 -0,5071 -0,5585 -0,6058

Pre jednotlivé mnoziny hodnét odpovedajucich rovnakému koeficientu txy boli vytvorené
grafické zavislosti. Tie boli prelozené krivkami polynomu tretieho radu, aby nebol vypocet
viazany iba na hodnoty uvedené v prilozenych tabulkach. Vd’aka tejto uprave boli s pomocou
kriviek polynomu vytvorené nahradné polynomické vztahy, prostrednictvom ktorych bude
mozné jednotlivé koeficienty txy vypocitat’. [10]

Vypocet vykonov v doprednom lete bol realizovany podla Standardnych parametrov
a hodnot veli¢in pre H = 0 m MSA (zakladné veli¢iny MSA st uvedené v tabulke 5.2)
pre vzletovli hmotnost’ vrtul'nika myz = 590 kg. Hodnoty veli¢in potrebnych pre tento vypocet
boli stanovené v predchadzajucich kapitolach tejto prace a su z dovodu prehl'adnosti uvedené
Vv nasledujucej tabulke 5.3. Parametre pre profil rotorového listu boli prevzaté z obecne
znameho a pouzivaného NACA reportu. Ostatné parametre bolo treba stanovit” vol'bou
na zaklade literarnych zdrojov, pripadne skusenosti z pouZitia v praxi, iné€ bolo nutné dopocitat’.
Nasledujtce vypocty boli realizované v stlade s vypoctovymi krokmi ako v uz zmienenom
programe vytvorenom v aplikacii Microsoft Excel.

Tabul’ka 5.2: Hodnoty veli¢in pre H = 0 m MSA

Hodnoty veli¢in pre H=0 m MSA

Vyska letu H [m] 0
Atmosfericky tlak pa [Pa] 101325
Plynova konstanta rpy [J/kg K] 287,10
Teplota T [K] 288,15
Hustota vzduchu p [kg/m’] 1,225
Gravitaéné zrychlenie g [m/s’] 9,80665
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Tabulka 5.3: Hodnoty veli¢in pre vypocet vykonov v doprednom lete

Hodnoty veli¢in pre vypocet

Vzletova hmotnost’ my, [Kg] 590
Tiaz G [N] 5785,92
Pocet pracyjicich motorov k [ks] 1
Vywztelny vykon motora Ny yyusie. [KW] 79
Utinnost’ prenosu stistavy 1 [] 0,85
Otacky nosného motora nyg [ot/min] 452,34
Uhlova rychlost’ otaania wyg [1/rad] 47,37
Pocet listov z [ks] 2
Priemer nosného rotora Dyg [M] 7,60
Polomer nosného rotora Ryg [M] 3,80
Hibka profilu listu hlavného rotora b [m] 0,19
Neucinna plocha listu r [m] 0,50
Sklon vztlakovej Ciary profilu ayof, [1/rad] 5,80
Sklon vztlakovej Ciary listu ajig [1/rad] 5,17
Absolutny ¢len profilu d¢ [] 0,0087
Linearny ¢len profilu 8, [] -0,0216
Kvadraticky ¢len profilu 6, [—] 0,4000
Odpor ekvivalentnej dosky f[—] 2
Postupovy pomer p [-] 0,07
Charakteristickd konstanta y [—] 7,5
Skrutenie listu @4 [rad] 0

Postup vypoctu:

- vyskovy koeficient motora Am []

p Ty=o
Ay =1,11- . ’ —-0,11[-]
M PH=0 T
111 101325 (288,15 011 (-]
M= =" 101325 (288,15

Ay =1[-]

- plnost’ disku nosného rotora ¢ []

z'b
9= T - RNR [_]
2-0,19
°=238 7
o= 0,0318 [—]
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zatazenie disku nosného rotora p [kg/m?]

:4'mVZL'g

k 2
p - [kg/m?]
_ 4-590-9,80665 kg /m?]
p= T 7,62 g/m

p = 127,54 [kg /m?]

stcinitel’ tahu nosného rotora ct [-]

2P
Cp = —
’ p - (wyg - Ryr)?
2:p
cr = [—]
r p - (wygr " Ryr)?
2-127,54
Cr [—]

= 1,225- (47,37 - 3,8)2
¢r = 0,0064 []

empiricky sucinitel’ strat B []

p=1-YI [

10,0064
B=l-——1l
B = 0,9599 [—]

stcinitel’ neuc¢inného polomeru rn []

=[]
™= Rug
0,5

7”N—B’_S[_]

ry = 0,1316 [—]

sucinitel’ okrajovych strat k [-]

K =B —r5[-]
Kk = 0,9599 — 0,13162 [—]
Kk = 0,9426 [-]

axialna indukovana rychlost’ vaxial [M/S]

ver

Vaxial = RNr " WNR T [m/s]
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v0,0064

Vaxiar = 3,8 47,37 - —

Vaxial = 7,20 [m/s]

[m/s]

sucinitel’ vztlaku cy [-]

3'CT
Cy - KO [_]
3-0,0064
C

Y T 0942600318 -
¢, = 0,6426 []

miestny uhol nabehu profilu listu o [rad]

Y [rad]
a = ra
Ajist
_0,6426[ .
~ 517 U

a = 0,1243 [rad]
a=712][°]

a

uhol pritekania pradu B [°]

p = arctg (28 ) [7]

wnr " Ryr
_ . ( 7,20 ) ]
B=arctg\z737 338
g = 2,29 [°]

uhol nastavenia ¢o [°]

Qo =a+p[°]
@ =712+ 2,29 [°]
o = 9,41 [°]

sucinitel’ odporu cx [-]

Cx=00— 6 a+8, a’[—]

¢, = 0,0087 —0,0216 - 0,1243 + 0,400 - 0,1243% [—]
¢, =0,0122[-]

vplyv indukénosti pod rotorom podla tedrie idealneho propulzoru Py odpor [W]

p v7)\?
Pv.odpor = E U, + Vayial * 17_ " Cxvertik ° S [W]
0



7]

— =165 [_]; Cxvertik " S = 4 [_]

Vo
1,225

Pyoapor = —— (2,9158 + 7,20 - 1,65)3 - 4 [W]

P, oapor = 7935,63 [W]
sucinitel’ vykonnosti mk [-]

_ 2- (Nnyuiit. - Pv.odpor) [_]
- p-m: RI%IR * (Ryg * wyg)®

2+ (79220 — 7935,63)
1,225 13,82 (3,8-47,37)3
my, = 0,00044 [—]

my

[-]

my

v§eobecny parameter nv [—]

Cyx O [_]

4
0,0122 - 0,0318
n, = 0,00044 — -]

4
n, = 0,00034 [—]

nV=mk_

stiipacia rychlost’ vz [m/s]

2
TLV 'K CT
VZ=< cr _4_nV_K2>'RNR'(UNR[m/S]
_{0,00034-0,9426 0,00642
vz = 0,0064 4-0,00034 - 0,9426%

v, = 2,9158 [m/s]
Machovo ¢islo M [-]

_ Ryp - wnr [-]

M =
az
- 3,8-47,37 -
340
M = 0,53 [—]

dopredna rychlost’ vaop [M/S]

__ U Ryg - wng

vdop - COS a [m/s]
0,07-3,8-47,37
Vaop = cos 7,12 [m/s]

Vaop = 12,70 [m/s]

) .3,8-47,37 [m/s]
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prietokovy sucinitel’ A [-]

(vdop - sin a) — Vaxial
= -]
NR " WNR
_ (12,70 -sin7,12) — 7,20 -]
B 3,8 47,37
A=-0,0313 [—]

A

sucinitel’ vykonnosti mk [—]

[-]

_ | o00ess 0,0122[ ]
e = 12.0,94263 " 4

my, = 0,00038 [—]

+
Q
[0

potrebny vykon Np [W]

_mk'p'n-'Rl%lR'(RNR'wNR)3

N, = w
, o W]
0,00038 - 1,225 - - 3,82 - (3,8 - 47,37)3
N, = 4
2-0,85
N, = 71827,56 [W]
N, = 71,8 [kW]

Ciselné hodnoty koeficientov pre stanovenie parametrov aoly, ao, a1, bify, b1

kde: ao [rad] uhol vzopitia
a1 [rad] uhol pozdlzneho sklonu osi kuzel’a nosného rotora
b1 [rad] uhol prie¢neho sklonu osi kuzel'a nosného rotora

ti, = 0,0185 - u3 40,0073 - u — 0,0009 - u + 0,1521 [—]
t;1 =0,0185-0,07° + 0,0073 - 0,072 — 0,0009 - 0,07 + 0,1521 [—]

ti, = —0,0454 - 43 40,1343 - % — 0,0020 -y + 0,1107 [—]
—0,0454 - 0,073 + 0,1343 - 0,072 — 0,0020 - 0,07 + 0,1107 [—]
0,1112 [-]

t1,2

IR

t12

tis = —0,0172 - 43 40,0812 - u2 — 0,0005 - 1 + 0,0859 []
t,3 = —0,0172- 0,073 + 0,0812 - 0,072 — 0,0005 - 0,07 + 0,0859 [—]
t,s = 0,0863 [—]



tis = 0,7947 - 4 4+ 0,0002 - 42 + 2,1260 - 1 + 0,00001 [—]
t,4 = 0,7947 - 0,073 + 0,0002 - 0,072 + 2,1260 - 0,07 + 0,00001 [—]
tys = 0,1491 [—]

t,s = 1,9810 - u3 — 0,0756 - u2 + 2,7570 - u — 0,00009 [—]
t,s = 1,9810- 0,073 — 0,0756 - 0,072 + 2,7570 - 0,07 — 0,00009 [—]
t,s = 0,1932 [—]

t16 = 1,2760 - > — 0,0032 - pu* 42,0010 - 4 + 0,000006 [—]
t; 6 = 1,2760-0,07° — 0,0032 - 0,07% + 2,0010 - 0,07 + 0,000006 [—]

t;; = 0,0269 - u*> —0,0258 - u? + 0,2117 - u — 0,000047 [—]
t;, = 0,0269-0,07° — 0,0258 - 0,07% + 0,2117 - 0,07 — 0,000047 [—]
t1,7 = 0,014‘7 [_]

tig = 0,1500 - 3 — 0,0082 - u2 40,1532 -  — 0,00003 [—]
t,g = 0,1500 - 0,073 — 0,0082 - 0,07% + 0,1532 - 0,07 — 0,00003 [—]
tig = 0,0107 [—]

tro = 0,0943 - 3 — 0,0058 - u2 40,1188 - u — 0,00001 [—]
t,o = 0,0943 - 0,073 — 0,0058 - 0,072 + 0,1188 - 0,07 — 0,00001 [—]
tro = 0,0083 [—]

t110 = 0,5778 - u3 + 0,0455 - u? — 1,3790 - 1 + 0,00007 [—]
t110 = 0,5778- 0,073 4 0,0455 - 0,07% — 1,3790 - 0,07 + 0,00007 [—]
t1'10 = _0,0096 [_]

stanovenie parametrov aoly, ao, ai, bi/y, b1

a Mg

70 =2 _(t1,1) A+ (t1,2) "o t+ (t1,3) "P1— ( 1 10) 27 ]vz WP [—]
. C(0,1521) - (=0,0313) + (0,1112) - 0,1642 +

2=2- 1 590-9,80665| []

y +(0,0863) -0 —(-0,0096) - 275 . 32,77 - 47,37

ay
500271[ ]
14

m = 0,0271[-] - ay=0,0271-y [rad]

a, = 0,0271-7,5 [rad]
a, = 0,2032 [rad]
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a, = (t1,4) A+ (tl,S) "o T (tl,ﬁ) * @1 [rad]
a, = (0,1491) - (—0,0313) + (0,1932) - 0,1642 + (0,1405) - 0 [rad]
a, = 0,0271 [rad]

b 1 M

71 =2- _(t1,7) A+ (tl,g) "Po Tt (t1,9) Q1 t (t1,10) ) y ']vz ) Z)z%m
b (0,0147) - (—0,0313) + (0,0107) - 0,1642 +

—=2- . og)._ L . 590-9,80665 [-]

¥ _+(o,0083) 0+ (=0,0096) 5 ooy

P12 00025 [-]

14

b
71 =0,0025[-] — b, =0,0025 "y [rad]

b; = 0,0025-7,5 [rad]
b, = 0,0187 [rad]

¢iselné hodnoty koeficientov pre stanovenie parametrov az/p?, b2/p?

tpq = 0,0004-y3 —0,0118 - y2 + 0,2334 -y — 0,0035 [—]
tp, = 0,0004- 7,53 —0,0118 - 7,5% + 0,2334 - 7,5 — 0,0035 [—]
to, = 1,2470 [—]

ty, = 0,0005-y®—0,0143 - y% + 0,2223 -y — 0,0044 [—]
ty, = 0,0005-7,5% —0,0143 - 7,5% + 0,2223 - 7,5 — 0,0044 [—]
tz}z = 1,0552 [_]

tps = 0,0004-y3 —0,0107 - y2 + 0,1684 - y — 0,0033 [—]
tps = 0,0004 - 7,53 —0,0107 - 7,5% + 0,1684 - 7,5 — 0,0033 [—]
trs = 0,8072 [—]

toa = 0,0006 - y* — 0,0082 - y2 — 0,0159 - y + 0,0054 [—]
tps = 0,0006 - 7,53 —0,0082 - 7,5% — 0,0159 - 7,5 + 0,0054 [—]
tra = —0,3379 [-]

tps = 0,0007 - y3 — 0,0099 - y2 — 0,0194 - y + 0,0066 [—]
tps = 0,0007 - 7,53 — 0,0099 - 7,5% — 0,0194 - 7,5 + 0,0066 [—]
trs = —0,4097 [—]

tae = 0,0005 - y3 —0,0074 - y2 — 0,0145 - y + 0,0049 [—]
tae = 0,0005 - 7,53 —0,0074 - 7,5% — 0,0145 - 7,5 + 0,0049 [—]
tre = —0,3052 [—]

[-]



stanovenie parametrov az/p?, b2/p?

a,

L? = (t2,1) A+ (tz,z) "o T (tz,s) @1 [—]

a

Il_i = (1,2470) - (—0,0313) + (1,0552) - 0,1642 + (0,8072) - 0 [—]
a,

=2 = 0,1342 [-]

U

b,

L? = (t2,4) A+ (tz,s) "o T (tz,s) @1 [—]

b

H_Z = (—0,3379) - (—0,0313) + (—0,4097) - 0,1642 + (—0,3052) - 0 [—]
b,

2 = —0,0567 [-]

U

¢iselné hodnoty koeficientov pre stanovenie parametra ct/(c.a)

ts; = 0,1911 - 43 40,1875 - u® + 0,0067 - u + 0,4703 [—]
ts; = 0,1911-0,07% + 0,1875 - 0,072 + 0,0067 - 0,07 + 0,4703 [—]
ts; = 0,4718 [—]

ts, = 0,1106 - u3 40,4030 - 4% + 0,0087 - u + 0,3041 [—]
ts, = 0,1106 - 0,073 + 0,4030 - 0,072 + 0,0087 - 0,07 + 0,3041 [—]
ts, = 0,3067 [—]

t33 = 0,1467 - u3+0,1882 - u? + 0,0051 - + 0,2212 [—]

t33 = 0,1467 - 0,073 + 0,1882 - 0,072 + 0,0051 - 0,07 + 0,2212 [—]
ty5 = 0,2225 [—]

stanovenie parametra ct/(e6.a)

Cr

a_ (t3,1) A+ (t3,2) "@o t+ (t3,3) 1 [—]

fTa = (0,4718) - (—0,0313) + (0,3067) - 0,1642 + (0,2225) - 0 [—]
Cr

o-a

.

Q

= 0,0356 [—]

Ciselné hodnoty koeficientov pre stanovenie parametra mk+/(c.a)

ts: = 0,3719 - i3 +1,2670 - yu? + 0,0124 - u + 0,4702 []
ty: = 0,3719 0,073 + 1,2670 - 0,072 + 0,0124 - 0,07 + 0,4702 [—]
ty: = 0,4774 -]
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ta, = 2,7870 - 3 41,9350 - u® + 0,0851 - 1 + 0,3030 [—]
ty, = 2,7870-0,07° + 1,9350 - 0,07* + 0,0851 - 0,07 + 0,3030 [—]
t4'2 = 0,3194‘ [_]

tys = 1,9780 - 43 + 1,4160 - 1% + 0,0622 - u + 0,2204 [—]
ty3 = 1,9780 - 0,073 + 1,4160 - 0,072 + 0,0622 - 0,07 + 0,2204 [—]
tys = 0,2324 [—]

tas = 2,2470 - 43+ 0,2068 - u® + 0,0701 -  — 0,0010 [—]
tys = 2,2470-0,07° + 0,2068 - 0,07* 4+ 0,0701 - 0,07 — 0,0010 [—]
t4’4 = 0,0057 [_]

tys = 3,2610 - 43 + 0,3073 - u® + 0,1027 - t — 0,0015 [—]
tys = 3,2610-0,07° + 0,3073 - 0,072 + 0,1027 - 0,07 — 0,0015 [—]
t4,5 = 0,0083 [_]

tae = 1,1770 - u® + 0,1187 - u® + 0,0367 - u — 0,0005 [—]

tye = 1,1770-0,07° + 0,1187 - 0,072 + 0,0367 - 0,07 — 0,0005 [—]
tae = 0,0030 [—]

stanovenie parametra mk+/(e.a)

My

= (t4,1) A2+ (t4,2) Ao+ (t4,3) A+
+(t4,4) “@f + (t4,5) "@PorP1 T (t4,6) - of [-]
— (0,4774) - (—0,0313)2 + (0,3194) - (—0,0313) - 0,1642 +

+(0,2324) - (=0,0313) - 0 + (0,0057) - 0,16422 +
+(0,0083) - 0,1642 - 0 + (0,0030) - 02 [—]

~ —0,0010 [—]

o-a

M+

o a

M+

o-a
Ciselné hodnoty koeficientov pre stanovenie parametra mk-/c

ts, = —0,0329 - i3 + 0,2604 - % — 0,0009 - u + 0,2500 [—]
ts, = —0,0329 0,073 4 0,2604 - 0,072 — 0,0009 - 0,07 + 0,2500 [—]
0,2512 [—]

IR

ts, = —0,0432 - u® + 0,0133 - u* — 0,0011 - p + 0,3333 []
ts, = —0,0432- 0,073 + 0,0133 - 0,072 — 0,0011 - 0,07 + 0,3333 [—]
tsz = 0,3333 [-]

ts3 = —0,0393 - i3 + 0,2558 - % + 0,0006 - u + 0,2500 [—]
ts; = —0,0393 0,073 + 0,2558 - 0,072 + 0,0006 - 0,07 + 0,2500 [—]
tss = 0,2513 [—]



ts4 = —0,0365 - u® + 0,1775 - % — 0,0010 - 1 + 0,2000 [—]
ts, = —0,0365 - 0,073 + 0,1775 - 0,072 — 0,0010 - 0,07 + 0,2000 [—]
0,2008 [—]

IR

tss = —0,4701 - 13 + 1,3910 - % + 0,0102 - u + 0,4999 [—]
—0,4701 - 0,073 + 1,3910 - 0,072 + 0,0102 - 0,07 + 0,4999 [—]
0,5076 [—]

~

“u

3
Il

R

ts = 3,1770 - u® + 2,1060 - u? + 0,0922 - 1 + 0,6655 [—]
ts = 3,1770 - 0,073 + 2,1060 - 0,072 + 0,0922 - 0,07 + 0,6655 [—]
ts = 0,6834 []

ts,; = 2,2530 - u3 41,5210 - % + 0,0709 - u + 0,4990 [—]
ts; = 2,2530 - 0,073 + 1,5210 - 0,072 + 0,0709 - 0,07 + 0,4990 [—]
ts; = 0,5122 [—]

tss = 2,4000 - u® + 0,5228 - u? + 0,0748 - u + 0,2489 [—]
tsg = 2,4000 - 0,073 + 0,5228 - 0,072 + 0,0748 - 0,07 + 0,2489 [—]
tsg = 0,2575 []

tso = 3,5250 - u3 4+ 0,7272 - u® + 0,1098 - 1 + 0,3984 [—]
tso = 3,5250 - 0,073 + 0,7272 - 0,072 + 0,1098 - 0,07 + 0,3984 [—]
tso = 0,4109 [—]

ts1o = 1,2440 - 43 + 0,2836 - u? + 0,0385 - 1 + 0,1661 [—]
tsq10 = 1,2440- 0,073 + 0,2836 - 0,07% + 0,0385 - 0,07 + 0,1661 [—]
t5,10 = 0,1706 [_]

stanovenie parametra mk-/c

TS = 5y (t50) 01 [(£52) -2+ (£55) - @0 + (t5.4) - 1] +
_ (ts,s) A%+ (t5,6) Ao+ (t5,7) A+ -]
2 [+ (ts,s) @f + (t5,9) "QPo Pt (t5,10) - @3
. (0,3333) - (—0,0313) +
—X= = 0,0087 - (0,2512) + (—0,0216) - | +(0,2513)-0,1642 + | +
d +(0,2008) - 0
(0,5076) - (—0,0313) + (0,6834) - (—0,0313) - 0,1642 +
+0,4000- | +(0,5122) - (=0,0313) - 0 + (0,2575) - (0,1642)2 + | [-]
+(0,4109) - (0,1642) - 0 + (0,1706) - 02

+6

my _
—*= = 0,0031 [-]
o
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Ciselné hodnoty koeficientov pre stanovenie parametra p.ct/(e.a).(X/Y)p

te1 = 0,1075 - u3 40,7075 - u® + 0,0062 - 1 + 0,2499 [—]
te1 = 0,1075-0,07% + 0,7075 - 0,07 4 0,0062 - 0,07 + 0,2499 [—]
t6,1 E 0,2538 [_]

te, = 0,1490 - u3 40,0897 - % + 0,0080 - u + 0,3330 [—]
ts, = 0,1490 - 0,073 + 0,0897 - 0,072 + 0,0080 - 0,07 + 0,3330 [—]
te, = 0,3341 [—]

tes = 0,0591 - u® + 0,2729 - 4% + 0,0020 - 1 + 0,2500 [—]
tes = 0,0591- 0,073 + 0,2729 - 0,072 + 0,0020 - 0,07 + 0,2500 [—]
tes = 0,2515 [—]

tea = 0,0398 - 3 4+ 0,1536 - u2 + 0,0014 - u + 0,2000 [—]
tes = 0,0398 0,073 + 0,1536 - 0,072 + 0,0014 - 0,07 + 0,2000 [—]
tea = 0,2009 []

tes = 0,6670 - u3 40,7505 - u% + 0,0212 - u + 0,4997 [—]
tes = 0,6670 0,073 + 0,7505 - 0,072 + 0,0212 - 0,07 + 0,4997 [-]
tes = 0,5051 [—]

tes = 2,0130 - 3 + 1,2540 - u® + 0,0689 - u + 0,6659 [—]
tes = 2,0130 - 0,073 + 1,2540 - 0,072 + 0,0689 - 0,07 + 0,6659 [—]
tes = 0,6776 [—]

tes = 1,4590 - u3 + 0,7389 - u® + 0,0459 - u + 0,4993 [—]
tes = 1,4590 - 0,073 + 0,7389 - 0,072 + 0,0459 - 0,07 + 0,4993 [—]
tes = 0,5066 [- ]

tes = 1,5430 - u® + 0,3728 - u* + 0,0483 - u + 0,2493 [—]
tes = 1,5430- 0,073 + 0,3728 - 0,072 + 0,0483 - 0,07 + 0,2493 [—]
t6,8 = 0,2550 [_]

teo = 1,9210 - 3 40,5396 - 2 + 0,0601 -y + 0,3991 [—]
teo = 1,9210- 0,073 + 0,5396 - 0,072 + 0,0601 - 0,07 + 0,3991 [—]
teo = 0,4066 [—]

te10 = 0,6255- u* +0,2280 - u* + 0,0191 - p + 0,1664 [—]
te,10 = 0,6255 - 0,073 + 0,2280- 0,072 + 0,0191 - 0,07 + 0,1664 [—]
t6,10 E 0,1691 [_]



stanovenie parametra p.ct/(e.a).(X/Y)p

p-cr (X ) )
P ; (7)19 = ;0' t6,1) + Zl' [(te,z) A+ (te,s) “Qo T (t6,4) : 901] +
6, (te,s) A% 4+ (te,e) Ao+ (t6,7) A+
+— 2 2 (-]
a |+ (te,s) "o Tt (t6,9) Qo P11t (t6,10) 2
wecr (Xy  0,0087 (—0,0216) |(0:3341)-(=0,0313) +
( ) = 580 - (0,2538) + W +(0,2515) - 0,1642 + |+
p ’ ’ +(0,2009) -0
(0,5051) - (—0,0313)2 + (0,6776) - (—0,0313) - 0,1642 +
+(0,5066) - (—0,0313) - 0 + (0,2550) - (0,1642)2 + | [~]
+(0,4066) - (0,1642) - 0 + (0,1691) - 02

Y

4 0,4000
5,80

C X
a T-(—) ~ 0,0005[—]
ogra \Y/,

¢iselné hodnoty koeficientov pre stanovenie parametra p.ct/(6.a)

t,1 = 0,1742 - u® + 0,0695 - u? + 0,4540 - 1 + 0,0003 [—]
t,1 = 0,1742 - 0,073 + 0,0695 - 0,072 + 0,4540 - 0,07 + 0,0003 [—]
t,, = 0,0325 []

t;, = 0,3435 - u3 + 0,0443 - u? + 0,2998 - u + 0,00006 [—]
t;, = 0,3435-0,07° + 0,0443 - 0,07% + 0,2998 - 0,07 + 0,00006 [—]
t7,2 = 0,0214’ [_]

t;3 = 0,2352 - u® — 0,000005 - 4% + 0,2213 - 1 + 0,000001 [—]
t;3 = 0,2352-0,07° — 0,000005 - 0,07% + 0,2213 - 0,07 + 0,000001 [—]
t7,3 = 0,0156 [_]

stanovenie parametra p.ct/(e.a)

u-c

P ; = (t71) A+ (t72) " 9o + (t73) " @1 []
-

‘;; — (0,0325) - (—0,0313) + (0,0214) - 0,1642 + (0,0156) - 0 []
- C

£~ 0,0025 []

o-a

vypocet jednotlivych Ciastkovych pomerov vykonnosti

parameter (X/Y)i

() - _[ . ]
Y/i 4 |(cosa)3-/(u2+12)
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(X) _0,6426 [ 0,07
Y/ 4 (cos 7,12)3 - /(0,072 + (—0,0313)2)
X

(3) = 01501 -]

l

parameter (X/Y)s
() =—L 1)
Y/; ¢, Rig
(X) _cx-r[-R,%,R[ !
));f ¢y T Rig
c

5),-= 0

fo S
(X) _0,0122
Y/;  0,6426
(X) ~ 0,0190 [~]
12/

parameter (X/Y)y

X vy , X
(—) =tanf =— [—]; pre vodorovny let 6 = 0 — (—) =0
y y

Y % Y
parameter (X/Y)p
X o 80 o- 61
=) =——(ter) +——[(te2) " A+ (tes) " 0o + (tea) " @1] +
<Y>p - cp ( 6,1) 0o [( 6,2) ( 6,3) @0 + (te4) <P1]
o6, (t6,5) A%+ (t6,6) Ao+ (t6,7) A+
+ . ' 2 2 [_]
- Cr +(t6,8) "ot (t6,9) "@PorP1 T (t6,10) "Pp
()_() _0,0005 -]
X\ _ 0,0005
(7),, 70,0025 "

(;) — 0,2000 []
14

vypocet celkového pomeru vykonnosti (X/Y)y

7),=6),+ (), (), + ), =

X
(?) = 0,2000 + 0,1501 + 0,0190 + 0 [~]
5

(;)Z — 0,3691 [-]



- vypocet rychlosti dopredného letu z celkovej vykonnosti Vdop [M/S]

(§>2 - vd:,z- Y =]

X Ny
F),=—1— .
2 Vaop "5 " P Vaop." T " Ryr " €y *
X\ Ny
? - 3 1 5 [_]
Z vd()p.flp.T[IRNR.Cy.
N
_ X
Vdop = ’ 1 RZ o X [m/s]
7P Rl ey (7),
s 71827,56
Vaop = |7 [m/s]
5 1,225 -7 -3,802-0,6426 - 0,3691

Vaop = 22,17 [m/s]
Vaop = 79,82 [km/h]

Vypocitand rovnomernd doprednd rychlost pri konStantnej vySke Vdiop podla vykonovej
zavislosti uvedenej v nasledujicej podkapitole v grafe 5.2 priblizne odpoveda rychlosti,
pri ktorej je pozadovany vykon pre zabezpecenie dopredné¢ho letu minimdlny, respektive
odpoveda rychlosti pri najva¢Som prebytku tahu. Pri tejto rychlosti je vrtulnik schopny prejst’
do faze letu najrychlejSieho stipania.

Vyslednu hodnotu potrebného vykonu Np a doprednej rychlosti vaop je treba brat
s uritou rezervou, pretoze v priebehu vypocétu dochadzalo k zaokrtihl'ovaniu a tiez k mnohym
zjednoduSeniam, ktoré do vyslednych hodnét vniesli nepresnost’. Tento realizovany vypocet
plni ilustrativnu funkciu skuto¢ného vypoctu v programe Microsoft Excel.

5.5 Graficky vystup rieSenia vykonov v doprednom lete

V ramci realizacie vypoctu vykonov v doprednom lete dochadzalo zamerne k variacii
niektorych parametrov ako napriklad vzletova hmotnost’ mvzL (pri 600, 590, 580 kg) alebo
ucinnost’ prenosu vykonu motora na nosny rotor 1 ( pri 90, 85, 80 %). Do vypoctu bol taktiez
zahrnuty vplyv vyskovej charakteristiky, aby dany vypocet, atym aj priebeh grafickych
zavislosti bol ¢o najrealnejsi. Vd’aka tymto variaciam vzniklo vel’ké mnozstvo dat a grafickych
zavislosti, preto nebolo mozné uviest’ vietky.

Pre vyhodnotenie vypocitanych a vykreslenych dat bol zvoleny variant uvedeny
v tabul’ke 5.2. Grafické zavislosti uvedené v grafe 5.1 a 5.2 v tejto podkapitole boli vytvorené
pri zvolenej vzletovej hmotnosti myzL = 590 kg s uc¢innost'ou prenosu vykonu n = 0,85 (85 %),
¢o predstavuje vyuzitelny vykon priblizne Nmyyuz = 79 KW.
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Stupacia rychlost’ vrtul'nika
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Graf 5.1: Zavislost zvislej stupacej rychlosti vz na doprednej rychlosti letu vqop [22]
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Graf 5.2: Zavislost potrebného vykonu Np na doprednej rychlosti letu vqop [22]



Porovnanie vyslednych zavislosti stipacich rychlosti vz na doprednej rychlosti Vgop logicky
naznacuje fakt, ze ¢im vécsia je vzletovd hmotnost’ vrtulnika, tym sa dosahuju horSie vykony
a nizsie stapacie rychlosti.

Zo zavislosti potrebného vykonu motora Np na dopredne;j rychlosti Vaop plynie, Ze vol'ba
daného motora a d’alSich parametrov, ktoré z viacSej Casti vyplyvaji zo Statistického rozboru,
bola uspesna. Je vsak pravdou, ze vrtulnik pri danej volbe pohonnej jednotky, zvolenymi
a vypocitanymi zakladnymi parametrami nebude radeny poprednych prie¢kach v letovych
vykonoch a vlastnostiach vo svojej kategorii. Problémy by mohli nastat’ s letovymi vykonmi
hlavne vo vyssich vyskach z dovodu nie prili§ vel'kého nadbytku vykonu. Tento vykonovy
nedostatok vo vyssich vyskach vsak nie je tak vazny, pretoze bolo pocitané s tym, Ze sa vrtul'nik
nebude prevadzkovat’ vo vysSich vySkach a bude predovSetkym pouzivany pre lety nizko
nad terénom.
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6. NAVRH ROTOROVEJ HLAVY NOSNEHO ROTORA

6.1 KonStrukéné prvky nosného rotora

Nosny rotor ako celok patri k najdolezitejSej Casti vrtulnika a predstavuje pomerne zloziti
a mimoriadne namdhanu ¢ast’, ktorej je nutné v priebehu névrhu, ale aj pri samotnej prevadzke
venovat’ maximalnu mozna mieru pozornosti.

ZloZenie nosného rotora pozostava z tychto hlavnych casti:

- rotorova hlava

- rotorové listy

- prvky zavesenia listov

- tlmice odtahovania

- tlmice vibracii

- dorazy

- prvky ovladania listov

- dalSie prislusenstvo (mazaci, elektricky, proti-ndmrazovy systém a Casti systému riadenia)

V zavislosti na jednotlivom type vrtul'nika sa mdze tento zoznam hlavnych Casti nosného rotora
menit’ a nemusi obsahovat’ vSetky uvedené Casti. Prikladom st moderné vrtulniky s tuhym
uchytenim rotorovych listov, uchytenim listov elastomerickymi kibmi, kde niektoré ¢asti nie st
obsiahnuté v zostave nosného rotora. [1, 19]

6.2 Rotorova hlava nosného rotora

Hlava nosného rotora je uréena predovSetkym k upevneniu rotorovych listov a k prenosu
kratiaceho momentu z hriadel’a na rotorové listy. Slizi vSak aj k zachyteniu sil a momentov
posobiacich na rotor a k ich prenosu do trupu vrtulnika. Ide o vel'mi namahant ¢ast’ nosného
rotora, preto je dolezité zabezpedit pozadovanu dizku unavového Zivota. Z tohoto hl'adiska
je kladeny doéraz na vyber materidlu, ktorym bude vysokopevnostnd ocel’ ana samotny
technologicky postup vyroby, ktory zabezpeci splnenie vysokych narokov na spolahlivost’.
Zékladny polotovarom budu predkovky a vylisky a tieto technologické metody budu vyuzité
aj pri dokoncovacich operaciach. Pre splnenie funkcie a spolahlivosti je nutné pri navrhu
konstrukéného rieSenia rotorovej hlavy brat’ v tivahu vela faktorov. Nie je to iba spominany
druh materidlu, technoldgia vyroby, statické a dynamické pevnosti a inavova Zivotnost,
no dolezit ulohu tu zohrava aj samotny tvar a velkost' rotorovej hlavy. Tie ovplyvnia
hmotnost’, ¢elny odpor, spdsob uchytenia listov, systém riadenia, vhodnt vol'bu loZisk a systém
ich mazania, a podobne. [20]

Z konstrukéného navrhu uvedenom v podkapitole 1.4 Konstrukcény navrh vrtulnika
plynie, Ze nosny rotor bude tvoreny rotorovou hlavou s dvomi rotorovymi listami, ktoré
su pripevnené k rotorovej hlave polotuhym spojenim, ktoré zabezpeci moznost mévania
rotorovych listov a vytvori tak rota¢ny kuzel’ nosného rotora. Jednym z hlavnych dévodov
vol'by dvoch rotorovych listov je nasledné zvysenie zlozitosti celej konstrukcie rotorovej hlavy,
zvySenie hmotnosti a ndkladov na prevadzku a opravy pri vy$Som pocte listov.

Polotuhé upnutie rotorovych listov bude rieSené pomocou vodorovnych mavajtcich
kibov. Pri konstrukcii rotorovej hlavy je nutné pogitat’ s upevnenim prvkov pre zabezpedenie
riadenia ato ovladacich prvkov zaistujucich cyklicku a kolektivnu zmenu uhlu nastavenia
rotorovych listov.
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U I'ahkych vrtulnikov je praxou potvrdené dostacujice pouzitie polotuhého usporiadania listov
rotorovej hlavy. Funkéne to znamena, ze rotorové listy moézu mavat’ a menit’ uhol nabehu, ale
nie je umozneny kyvavy pohyb listu. Ttuto funkciu zabezpecuje vertikalny ¢ap, ktory je spojeny
s pakou alebo tlmi¢om. Tento pohyb je realizovany iba posobenim aerodynamickych sil
na rotorovy list a moznou pruznou deformaciou listu v zavislosti na konsStrukcii a materiali
rotorového listu, ¢o v tomto pripade skor predstavuje neziaduci jav. [20]

Celkova konstrukcia hlavy nosného rotora bude uvazovand z hladiska poziadavky
na nizku hmotnost’, jednoduchost’ konstrukcie a vysokt mieru spol'ahlivosti, zaroven vsak nie
na ukor bezpecnosti alebo funk¢nosti.

Navrhovaniu a konstruovaniu rotorovej hlavy predchadzalo sktimanie konstrukcii
rotorovych hlav vrtul'nikov s podobnymi parametrami, akymi st napriklad Robinson R22
Beta II ¢i RotorWay Exec 162F. Ich podrobné konstrukéné vykresy a schémy st vSak chranené
vyrobnym tajomstvom, a preto su jednotlivé zdroje prakticky nedostupné, ato vo vsetkych
formach, ¢o vel'mi komplikuje chapanie principu ¢innosti jednotlivych konstrukénych zostav
skimanych rotorovych hlav.

6.3 Princip ¢innosti rotorovej hlavy

Cinnost’ rotorovej hlavy je vo svojej podstate relativne jednoduchd. Na pohybliva dosku
je od pilota privedeny sustavou riadenia signal a to pakou cykliky pripadne pakou kolektivneho
riadenia. Privedeny signal sa prejavi vychylenim pohyblivej dosky v danom smere,
¢o je umoznené vd’aka uchyteniu na hriadel’ rotora. Vzniknuta vychylka pohyblivej dosky
je d’alej vedena cez tiahla a paky k zavesu rotorového listu, uchyteny k hlavnému ramu
rotorovej hlavy pomocou lozisk a hriadele, nasledne prostrednictvom ramu k zavesu rotorovej
hlavy. Na zaklade tejto prenesenej vychylky sa potom vychyli zaves rotorového listu, ktory
rotuje okolo pozdiZznej osi listu, tym sa docieli zvysenie alebo znizenie uhlu nabehu rotorového
listu. Zaves rotorovej hlavy s uchytenim vedlajsej hriadele pomocou gul'6¢kovych lozisk
sa bude otacat’ okolo osi tejto vedlajsej hriadele a tym sa zaroven zabezpeéi mavany pohyb
rotorovych listov.

6.4 KonStrukcia hlavnych ¢asti rotorovej hlavy

Navrh konstrukcie ako 3D modelu z ploch tak ako aj pre cely koncept vrtul'nika bol realizovany
v programe Dassault Systemes Catia. Navrhnuta konstrukcia rotorovej hlavy je do ur€itej miery
podobna konstrukcii rotorovej hlavy zmieneného typu vrtulnika a to konkrétne RotorWay Exec
162F. Tento typ rotorovej hlavy je u tohoto konkrétneho vyrobcu s pomerne mensimi Gpravami
aplikovany aj u vrtulnikov novsej generacie. Ide preto o konstrukciu funként, prakticka
avelmi malo poruchovi a z tohoto dovodu spiiia vietky poziadavky pre tuto konkrétnu
navrhovant rotorovu hlavu.

V skonstruovanej rotorovej hlave bola u vSetkych pohyblivych prvkoch zaistena
pohyblivost’ pomocou lozZisk jednotlivych typov. Pre prvky umiestnené na hlavnej hriadeli boli
pouzité sférické loziskd z dovodu zabezpecenia pohyblivosti vo viacerych osadch. U menSich
rotujucich ¢asti boli pouzité jednoradové, pripadne dvojradové loZiska a u zavesenia vedl'ajsej
hriadele rotora lozisko valcekové.

Konstrukény navrh v zmienenom grafickom programe neobsahuje jednotlivé
zaistovacie prvky a zaistenie vSetkych casti bolo realizované pomocou pevnych, pripadne
pohyblivych vizieb, ktoré dany konsStrukény program umoziuje implementovat’ do tejto
konstrukcie. Tieto prvky nie su v navrhu uvedené zamerne ato z dovodu velkého mnozstva
a komplikovanosti celej navrhovanej ststavy rotorovej hlavy ako 3D modelu, ktory sam o sebe
tvori relativne komplikovanu zostavu.
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Konstrukcia a popis jednotlivych casti 3D modelu rotorovej hlavy je uvedena na obrazku 6.1.
Z dévodu vicsieho mnozstva prvkov, z ktorych sa tato rotorova hlava sklada, st jej vSetky
ostatné Casti uvedené v obrazkoch v prilohe D.

Zaves rotorového listu

Zaves rotorovej hlavy

Pika

Rotorovy list
Vedl’ajsi hriadel’

Tiahla

Hlavny ram

Stabilizator

Pohybliva doska

Hlavny hriadel’ rotora

Obrazok 6.1: Koncept rotorovej hlavy nosného rotora

6.5 Zatazenie rotorovych listov

Rotorové listy nosného rotora patria k najviac namahanym castiam celého vrtul'nika. Tvoria
zaroven zivotne doleziti Cast’ celej konstrukcie, preto treba venovat’ maximalnu pozornost
pri navrhu a uvaZeni pdsobiaceho zataZenia, a pri pevnostnom vypocte. KonStrukcia listu
a dimenzovanie zékladnych nosnych prvkov je zavisld na analyze zatazenia, ktoré pdsobi
na list v roznych rezimoch letu. Z tejto analyzy vyplyva fakt, Ze na rotorovy list posobi cela
rada sil, ktoré je mozné rozdelit’ na sily pdsobiace kolmo na rovinu rotacie a na sily pdsobiace
V rovine rotacie. [1, 20]

6.5.1 Sily posobiace kolmo na rovinu rotacie
Do tejto skupiny sil patria predovsetkym vztlakové sily listu, odstredivé sily, tiazové sily a Sily
zotrvacné. Vznikaju ako dosledok mévania rotorového listu. VSetky sily pdsobiace kolmo

na rovinu rotacie st uvedené na obrazku 6.2, kde prislusny popis vsetkych veli¢in je umiestneny
pod obrazkom. [19]
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Obrazok 6.2: Pdsobiace sily na list v rovine kolmej na rovinu rotacie [19]

Popis veli¢in uvedenych na obrazku 6.2

kde:

Y [N] vztlakova sila na rotorovy list

Fo [N] odstrediva sila

G [N] tiaZzova sila rotorového listu

Fu [N] zotrva¢na sila od mavania listu

v [rad] uhol mavania listu nosného rotora
o [rad/s] uhlova rychlost’ otacania

Pdsobiace sily:

88

Vztlakova sila na rotorovy list je ekvivalentom vztlakovej sily pdsobiacej na kridlo
klasického lietadla. Vyslednica tychto sil na jednotlivych listoch nasledne udava t'ah
nosného rotora. Zavisi na zvolenom profile, rychlosti obtekania s ¢im suvisia otacky rotora,
plocha listu ahustota vzduchu. Pdsobi kolmo na rovinu listu apre prvé priblizenie,
pri zanedbani méavania listu, ju mozno povazZovat’ za silu kolmu na rovinu rotorového disku.
V priebehu otd€ania meni velkost' a je priamo zavisld na okamzitej azimutalnej polohe
listu. [19]

Odstrediva sila vznika pri rotacii hmotného telesa. Vel'kost je zavisla na polohe t'aziska
rotujuce] hmoty od osi otaCania, hmotnosti telesa, druhej mocnine uhlovej rychlosti,
otackach rotora a vzhl'adom na vztlakovu silu je velkost’ radovo vyssSia. Udrzuje rozsah
mavania rotorového listu v prijatelnych medziach. V priebehu otac¢ania sa meni, tato
zmena je vSak menej vyrazna v porovnani so vztlakovou silou. [19]

TiaZzova sila rotorového listu je zavisla na hmotnosti listu ako celku a na rozlozeni
hmotnosti po hibke i dizke listu. Vzdy smeruje kolmo k zemi a v priebehu otacania listu
sa vel'’kost’ nemeni. [19]

Zotrvacna sila od mavania listu vznika vdaka zrychlenému pohybu mavajiceho listu.
Velkost'ou nedosahuje hodnoty predchadzajucich sil, no nemozno ju v ziadnom pripade
zanedbat. Hodnota sily sa v priebehu mavania meni. Najvyssiu hodnotu dosiahne sila
V pociatku mavania a nulovi hodnotu v oboch krajnych polohéach, kedy je rychlost
mavania nulova. [19]



6.5.2 Sily poésobiace v rovine rotacie

Skupinu sil reprezentuja odporové sily, zotrvaéné sily od kyvania listu, odstrediva sila a sily
Coriolisové. Vsetky sily pdsobiace Vv rovine rotacie su uvedené na obrazku 6.3,
kde prislusny popis vSetkych veli¢in je umiestneny pod obrazkom. [19]

Obrazok 6.3: Posobiace sily na list v rovine rotacie [19]

Popis veli¢in uvedenych na obrazku 6.3

kde:

X [N] odporova sila na rotorovy list
Fo [N] odstrediva sila

Fe [N] zotrvaéna sila od kyvania listu
Fc [N] Coriolisova sila

& [rad] uhol kyvania nosného rotora
o [rad/s] uhlova rychlost’ otacania

Pdsobiace sily:

Odporova sila na rotorovy list je zavisla na aerodynamickych charakteristikach listu,
jeho geometrii a na rychlosti otacania listu. Vzhl'adom k nesymetrickému obtekaniu rotora
pri doprednom lete sa hodnota sily meni v zavislosti na azimutalnej polohe listu. Pri viseni
a zvislom stupani ¢i klesani vrtulnika je hodnota sily na vsetkych listoch rovnaka. [19]
Odstrediva sila posobiaca v rovine rotacie je zhodna s odstredivou silou leziacou v rovine
kolmej na osu rotacie. [19]

Zotrvacna sila od kyvania listu vznikd na podobnom principe ako zotrvacna sila
od mavania. Rozdiel je iba v rovine, smere posobenia a vV hodnotach zrychlenia pri kyvani
listu. [19]

Coriolisova sila vznika ako dosledok mavania rotujuceho listu, respektive ako dosledok
zlozenia dvoch pohybov. Je vyvolana mavanim listu v rovine kolmej na rovinu rotacie,
no pdsobi vsak v rovine rotacie. Vel'kost’ je zavisla na vel'kosti Coriolisovho zrychlenia.
Najviacsi vyznam ma u vyrovnavacich rotorov, kde nie su zvislé ¢apy. V tomto pripade
potom Coriolisova sila spolu s odstredivou predstavuje rozhodujicu zlozku zat'azenia. [19]
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6.6 Obecny vypocet odstredivych sil a mavania rotorového listu

Ako uz bolo zmenené v podkapitole 6.5 Zatazenie rotorovych listov patria rotorové listy
Kk najviac namahanym c¢astiam celého vrtulnika a z tohoto dovodu im preto treba venovat
maximalnu pozornost’ pri ndvrhu, uvdzeni pésobiaceho zat'azenia a pri pevnostnom vypocte.
Na rotorovy list posobi cela rada sil, ktoré posobia kolmo na rovinu rotacie a zaroven aj v rovine
rotacie.

Z hladiska prvého priblizenia a naznacenia vypoctu zataZenia rotorovych listov
je potrebné niektoré pdsobiace sily v zavislosti na ich vel'kosti zanedbat’. V suvislosti s tymto
zjednodusSenim, kde niektoré posobiace sily st brané ako zanedbatel'ne malé¢, sa javi ako najviac
ovplyviujlica (zat'azujica) rotorové listy sila odstrediva, ktorej velkost’ je vzdy minimalne
0 jeden rad vyssie ako ostatné sily. Zaroven je to sila, ktord posobi kolmo na rovine rotacie
aaj vrovine rotacie. Vdaka svojej vel'kosti zaistuje rovnovaznu polohu listu a to v kazdej
azimutalnej polohe.

Na velkosti odstredivej sily na rotorovom liste sa prejavuje vplyv mavania listu behom
otaCky rotora. Odstrediva sila zaroven udrZuje rozsah mavania rotorového listu v prijatel'nych
medziach. Poloha listu je ur€ovana uhlom azimutu W, pricom zaciato¢na poloha je ¥ = 0 rad
(¥ = 0 °). KedZe je uhol mavania v zavisli na azimutalnej polohe ¥, je mozné tvrdit,
ze odstrediva sila je zavisla na okamzitej polohe rotorového listu. Pri mavani sa meni okamzity
polomer posobiska sily atym zaroven aj poloha nositel’ky sily. Postup vypoctu sa riadi
postupnostou podla vztahov (6.01) az (6.16), ktorych cielom je stanovenie velkosti uhlu
mavania v a odstredivej sily Fo v zavislosti na azimutalnej polohe rotorového listu danej uhlom
azimutu W¥. Vsetky uvedené vztahy a celkovy postup rieSenia bol realizovany podla prislusnej
odbornej literatary. [13, 19, 20]

Postup vypoctu:

- uhlova rychlost’ ota¢ania nosného rotora mnr [rad/s], vzt'ah (6.01)

WyR = T g [rad/s] (6.01)
30
kde: 7 [-] Rudolfovo ¢islo

NNR [ot/min] ota¢ky nosného rotora

- postupovy pomer u [—], vztah (6.02)

vMAX * COS (XNR
= [—] 6.02
Ryg - Wnr ( )
kde: Vmax [M/s] maximalna rychlost’ letu

anr [rad] uhol nabehu nosného rotora
Rnr [M] polomer nosného rotora

- Kvypoctu je potrebné zistit’ Ciselné hodnoty koeficientov tyy, ktoré sluzia k stanoveniu
parametrov k vypoctu pre konkrétny urceny postupovy pomer p. Tabulky s tymito
koeficientami st uvedené v podkapitole 5.4 Vzorovy vypocet vykonov v doprednom lete,
konkrétne tabul’ka 5.1, zvy$né v prilohe C. Pre jednotlivé mnoziny hodnét odpovedajucich
rovnakému koeficientu txy boli vytvorené nahradné polynomické vzt'ahy, prostrednictvom
ktorych je mozné jednotlivé koeficienty txy vypocitat’.
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stcinitel’ plnosti nosného rotora ¢ [-], vztah (6.03)

5o Z*b -]

T['RNR

kde: z [ks] pocet listov nosného rotora
b [m] hibka listu nosného rotora

hmotovy moment zotrvacnosti Jyz [Kg/m?], vzt'ah (6.04)

Jvz = § "Mpm,NR 'RI%IR [kg/mz]

kde: Mim,NR [Kg/M] merna hmotnost’ listu nosného rotora

charakteristicka kon$tanta hmoty listu y [-], vzt'ah (6.05)

b-a:p-Ryg
y=—7—7—"I[-1
2+ Jyz
kde: a [1/rad] sklon vztlakovej ¢iary profilu

p [ka/m?] hustota vzduchu, p = 1,225 [kg/m®] pre H = 0 [m]

prietokovy pomer nosného rotora Anr [—], vzt'ah (6.06)

1 2:myz g
Ave = e o — _
NR t3q <,D'7T'w1%;R'R§}R-0-a 32" Po 3,3 P1 [ ]
kde: mvzL [kg] vzletova hmotnost’

g [m/s?] gravitaéné zrychlenie, g = 9,80665 [m/s?] pre H = 0 [m]
@o [rad] uhol nastavenia listu nosného rotora
¢1 [rad] uhol skratenia listu nosného rotora

stcinitel’ tahu ct [-], vztah (6.07)
cr=0a (tz1 Avg +t32" Qo +t33°¢1) [-]

moment tiazovej sily Mg [Nm], vzt'ah (6.08)

1
Mg = E'mLm,NR “g- Rz%m [Nm]

indukovana rychlost’ vi [m/s], vzt'ah (6.09)

V] = Upay *Sinayg — Ang " Ryg " Wpg [m/s]

(6.03)

(6.04)

(6.05)

(6.06)

(6.07)

(6.08)

(6.09)
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- koeficienty harmonickych zloziek mavania listu nosného rotora Ao, A1, A2, B1, B2 [rad],
vztah (6.10) az (6.14)

Mg
Ag=2"y" <t1,1 "ANr Ttz @0t ti3 @1 — 2 ) [rad] (6.10)
2y Jyz wyg
Ay =ty4 ANg +tis Qo+ tis @1 [rad] (6.11)
Ay = p?- (t2,1 "Anr 22 @0+ ta3 (P1) [rad] (6.12)

Mg . ) [rad]  (6.13)

B, = 2'V'<t1,7 "Ang ttig @0+ tio @1+ b0
2y Jvz wyg

By = p* - (ty " Awg + tas " @0 + trs " @1) [rad] (6.14)

- uhol mavania listu nosného rotora v [rad], uréeny Fourierovou radou, vztah (6.15)
v=Ay—A; cos¥ — By -sin¥ — A, - cos 2¥ — B, - sin 2¥ [rad] (6.15)
kde: Y [rad] azimutalna poloha listu nosného rotora

- vypocet odstredivej sily pdsobiacej v tazisku listu v danej vzdialenosti od osi otacania,
S uvazenim zmeny vzdialenosti ako dosledku mévania, s vhodne zvolenym rozdelenim
listu na elementy a pre ré6zne azimutalne polohy bol rieSeny podl'a bodov:

(@) rozdelenie listu na n; dielov a u kazdého dielu uréenie hmotnosti dielu m;
(b) vyuzitie azimutalnej polohy listu ¥ a vypocitanej hodnoty uhla mavania v
(c) urcenie vzdialenosti Ri tazisk, ramien, jednotlivych dielov od osi mavania
(d) urcenie elementarnej odstredive;j sily Foi pre kazdy diel nj 0 hmotnosti m;
(e) scitanie elementarnych odstredivych sil Foi v jednotlivych rezoch listu

(f) urcenie celkovej odstredivej sily Fo S uvazenim zaslislosti na zmene ¥ a v

Pre vypocet FoL 1 [N], pre posobenie v tazisku listu nosného rotora, bol pouzity vSeobecny
vzt'ah (6.16)

Forr = Murpg e - Wi * (g + Ry cosv) [N] (6.16)

kde: MLrH,NR [Kg] hmotnost’ listu rotorovej hlavy nosného rotora
IrH [m] vzdialenost’ osi zdvesu mavania listu od osi otac¢ania rotorovej hlavy
Rt [m] rameno polohy t'aZiska listu nosného rotora

6.7 Vzorovy vypocet odstredivych sil a mavania rotorového listu

Pre vypocet mavania a pdsobiacich odstredivych sil na rotorovy list vrtulnika boli uvazované
¢o najnepriaznivejSie podmienky, a to maximalna vzletova hmotnost’ pri maximalnej rychlosti
letu v prizemnej vyske, kedy je nosny rotor najviac namahany od vsetkych pdsobiacich sil.
Z tychto definovanych podmienok letu vyplyva, ze vypocitané hodnoty odstredivych sil
zatazujucich list nosného rotora budi reprezentovat maximalnu moznu mieru tohoto
zatazenia. K vypoctu boli pouzité vstupné parametre veli¢in, ktoré su uvedené v tabul’ke 6.1.
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Tabul’ka 6.1: Hodnoty veli¢in pre vypocet odstredivych sil a mavania rotor. listu

Hodnoty veli¢in pre vypocet

Vzletova hmotnost’ my, [Kq] 590
maximala rychost’ letu viyax [km/h] 180
hustota vzduchu p [kg/m’] 1,225
gravitaéné zrychlenie g [m/s’] 9,80665
Priemer nosného rotora Dyg [M] 7,60
Polomer nosného rotora Ryg [M] 3,80
DiZka listu nosného rotora Iyg [M] 3,60
Hmotnost’ listu rotorovej hlavy nosného rotora m gy ng 6,50
Merna hmotnost’ listu nosného rotora my , Nr [KQ] 1,81
Priemer hlavy nosného rotora Dy ng [M] 0,40
Polomer hlavy nosného rotora Ry yg [M] 0,20
Pocet listov nosného rotora z [ks] 2
Otacky nosného rotora nyg [ot/min] 452,34
Hibka profilu listu hlavného rotora b [m] 0,19
Sklon vztlakovej Ciary profilu a [1/rad] 5,80
Uhol nastavenia listu nosného rotora g [°] 9,41
Uhol skrttenia listu nosného rotora ¢4 [°] -6,00
Uhol nabehu nosného rotora ong [°] 3,00

Postup vypoctu:

- uhlova rychlost’ ota¢ania nosného rotora mnr [rad/s]

T Nyg

WNR = 30 [rad/s]
- 452,34

WNR =357 [rad/s]

wyg = 47,37 [rad/s]

- postupovy pomer p []

_ UMAX * COS aNR [_]

Ryg * Wnr
_ 50,00 cos 0,0523 -
H=""380-4737
u=02774[-]

- Ciselné hodnoty koeficientov txy pre postupovy pomer p = 0,2774 [-]

t,1 = 0,0185 - 3 40,0073 - u2 — 0,0009 - u + 0,1521 [—]
t,1 = 0,0185-0,2774 + 0,0073 - 0,2774% — 0,0009 - 0,2774 + 0,1521 [—]
t,1 = 0,1528 [—]
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t,, = —0,0454 - 43 40,1343 - u — 0,0020 -  + 0,1107 []
t,, = —0,0454 - 0,2774° + 0,1343 - 0,2774% — 0,0020 - 0,2774 + 0,1107 [—]
t,, = 0,1195 [—]

tis = —0,0172 - 43 40,0812 - u® — 0,0005 - 1 + 0,0859 [—]
t,3 = —0,0172-0,2774% + 0,0812 - 0,2774% — 0,0005 - 0,2774 + 0,0859 [—]
tis = 0,0916 [—]

ty4 =0,5963 - 1%+ 2,0119 - u 40,0036 [—]
ty4 =0,5963-0,2774% 4+ 2,0119 - 0,2774 + 0,0036 [—]
t1’4 E 0,6075 [_]

ts = 1,9810 - 43 —0,0756 - u2 + 2,7570 - ;1 — 0,00009 [—]
t,s = 1,9810 - 0,2774% — 0,0756 - 0,2774% + 2,7570 - 0,2774 — 0,00009 [—]
tys = 0,8010 [—]

tis = 1,2760 - u3 — 0,0032 - 2 + 2,0010 - 1 + 0,000006 [—]
ti6 = 1,2760 - 0,2774% — 0,0032 - 0,2774% + 2,0010 - 0,2774 + 0,000006 [—]
ti = 0,5818 [—]

t,, = 0,2050 - u — 0,0003 [—]
t,, = 0,2050 - 0,2774 — 0,0003 [—]
t,, = 0,0572 [—]

tig = 0,1500 - u3 — 0,0082 - u2 + 0,1532 - 1 — 0,00003 [—]
t,g = 0,1500 - 0,2774% — 0,0082 - 0,2774% + 0,1532 - 0,2774 — 0,00003 [—]
tig = 0,0450 [—]

tio = 0,0943 - 3 — 0,0058 - u2 40,1188 - u — 0,00001 [—]
tio = 0,0943 - 0,2774% — 0,0058 - 0,2774% + 0,1188 - 0,2774 — 0,00001 [—]
tro = 0,0345 [—]

t110 = 0,5778 - u3 + 0,0455 - u? — 1,3790 - 1 + 0,00007 [—]
t110 = 0,5778-0,2774% + 0,0455 - 0,2774% — 1,3790 - 0,2774 + 0,00007 [—]
t1‘10 = _0,3665 [_]

ty1 = 0,0004-y®—0,0114-y% +0,2311 -y [-]
ty, = 0,0004-0,2774% — 0,0114 - 0,2774% + 0,2311-0,2774 [-]
ty1 = 0,0632 []

tr2 = 0,0004 -y —0,0138-y> +0,2192 -y [-]
ty, = 0,0004-0,2774% — 0,0138-0,2774% + 0,2192 - 0,2774 [—]
ty, = 0,0597 [—]



t,5 = 0,0003-y% —0,0103-y% + 0,1662 - y [-]
t,5 = 0,0003 - 0,2774% — 0,0103 - 0,27742 + 0,1662 - 0,2774 []
ty3 = 0,0453 [-]

tp4 = 0,0006 - y% —0,0089 - y2 — 0,0122 - y []
tz,4 = 0,0006 - 0,2774% — 0,0089 - 0,2774% — 0,0122 - 0,2774 [-]
ty4 = —0,0041 [—]

t,s = 0,0007 - y* —0,0107 - y2 — 0,0148 - y [-]
t,s = 0,0007 - 0,2774% — 0,0107 - 0,2774% — 0,0148 - 0,2774 [—]

t,6 = 0,0005 - Y% —0,0080 - y2 —0,0111 -y [-]
t,6 = 0,0005 - 0,2774% — 0,0080 - 0,2774% — 0,0111 - 0,2774 []
—0,0037 [—]

IR

tre

ts1 = 0,1911 - u3 + 0,1875 - u2 + 0,0067 - y + 0,4703 [—]
ts; = 0,1911-0,2774% + 0,1875 - 0,27742 + 0,0067 - 0,2774 + 0,4703 [—]
t31 = 0,4907 [—]

t3, = 0,1106 - u® + 0,4030 - u* + 0,0087 - u + 0,3041 [—]
t3, = 0,1106-0,2774% + 0,4030 - 0,2774% + 0,0087 - 0,2774 + 0,3041 [—]
t3, = 0,3399 [—]

tz3 = 0,1467 - u® 40,1882 - u? + 0,0051 - p + 0,2212 [—]
t33 = 0,1467 - 0,2774% + 0,1882 - 0,2774% + 0,0051 - 0,2774 + 0,2212 [—]
t33 = 0,2402 [—]

stcinitel’ plnosti nosného rotora ¢ [-]

Z'b
7= T - RNR [_]
2-0,19
%= 7380 -]
o =0,0318 [-]

hmotovy moment zotrvaénosti Jvz [kg/m?]

Jvz = 3 MpymNR Rig [kg/m?]

1
Jvz = 3 1,81-3,8% [kg/m?]
Jvz = 33,02 [kg/m?]
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charakteristicka konstanta hmoty listu y [-]

b-a-p- R
y=" 2PN
]VZ
~0,19-5,80- 1,225 - 3,80* .
V= 233,02
Yy = 4,26 [-]

prietokovy pomer nosného rotora Anr [—]

1 2-myz-g
Avp = — - P -
M s, (,0 - wip REcora P ®o—tz3 91| [-]
2590 - 9,80665
= . . . 2. Z. : — _
Ak = G907 | 1225 ™ 47,372 3,804 0,0318-580 | [-]

—0,3399-0,1642 — 0,2402 - (—0,1047)

sulinitel’ tahu ct [-]

cr=0-a:- (t3,1 "Anr 32 @0+ t33- <P1) [—]
cr = 0,0318-5,80-[0,4907 - 0,0084 + 0,3399 - 0,1642 + 0,2402 - (—0,1047)] [—]
cr = 0,0064 [-]

moment tiazovej sily Mg [Nm]

1
M; = 2 "MimNR "9 RI%IR [Nm]

1
M. = 5" 1,81 - 9,80665 - 3,802 [Nm]
M; = 127,84 [Nm]
indukovana rychlost’ vi [m/s]
V) = Upax - Sinayg — Ayg - Ryg * wyg [M/s]
v; = 50,00 - sin 0,0523 — 0,0084 - 3,80 - 47,37 [m/s]
v; = 1,10 [m/s]

koeficienty harmonickych zloziek mavania listu nosného rotora Ao, A1, Az, By, B2 [rad]

Mg
Ap = 2'Y'<t1,1'/1NR +t1'2.(p0+t1'3.(p1_2')"lvz'w1%m> [rad]

0,1528-0,0084 + 0,1195-0,1642 +

AO = 2 ) 4,26 ) 127I84 [T'ad]
0,0916 - (—0,1047) —
+ ( ) 2-4,26-33,02-47,37?

A, = 0,0948 [rad]



Aj =ty Ang T tis Qo + tie @1 [rad]
A; =0,6075-0,0084 + 0,8010-0,1642 + 0,5818 - (—0,1047) [rad]
A; = 0,0758 [rad]

A, = p?- (t2,1 "ANgr a2 @+ ta3e <P1) [rad]
A, = 0,27742 - [0,0632-0,0084 + 0,0597 - 0,1642 + 0,0453 - (—0,1047)] [rad]
A, = 0,0004 [rad]

Mg
By=2-y- <t1,7 "Anr Ftig @0t tio @1+ ti10- 2 ) [rad]
27 Jvz Wig

0,0572-0,0084 + 0,0452 - 0,1642 + 0,0345 - (—0,1047) +
B, =2-426" 127,84 [rad]
+(=0,3665) 2-4,26-33,02-47,372

B; = 0,0357 [rad]

B, = p?*- (t2,4 "ANr T l25 @0t ta6 (P1) [rad]
~ , [(=0,0041) - 0,0084 + (—0,0049) - 0,1642 +]
B, = 02774 +(—=0,0037) - (—0,1047) [rad]

B, = —0,00004 [rad]
- uhol mavania listu nosného rotora v [rad]

v=Ay—A;-cos¥ —B; -sin¥ — A4, - cos 2¥ — B, - sin 2¥ [rad]
v =0,0948 — 0,0758 - cos ¥ — 0,0357 - sin ¥ — 0,0004 - cos 2¥ —
— (—0,00004) - sin 2¥ [rad]
v = -+ [rad] - zavisi na azimutalnej polohe listu ¥ = 0 ° + 360°, viz tabul'ka 6.2
Uyax = 0,1781 [rad] = 10,20 [°], pri¥ = 210 [°]

- vypocet odstredivej sily For t [N] posobiacej v tazisku listu nosného rotora

ForLr = MiruNR wir * gy + Ry - cosv) [N]

Forr =181 47,372+ (0,20 + 1,80 - cosv) [N]

Forr = -+ [N] — zavisi na uhle méavania v, viz tabul'ka 6.2

Forrmax = 29168 [N], priv = 0,0111 [rad] = 0,6373 [°], ¥ = 25 [°]

Vysledné hodnoty uhlu mavania v pre celt $kalu azimutédlnej polohy listu nosného rotora
Y =0°+ 360 ° as touto polohou suvisiaca vel'kost’ pdsobiacich odstredivych sil su uvedené
Vv prislusnej tabulke E-1, ktord sa nachadza v prilohe E tejto prace. Na zéklade vypovedajticich
hodndt boli vytvorené grafické zavislosti zmienenych urCovanych veli¢in, ato zavislost
velkosti uhlu mavania na azimutalnej polohe listu nosného rotora uvedenej v grafe 6.1,
zéavislost’ vel'kosti odstredivej sily posobiacej v tazisku lista nosného rotora na azimutalnej
polohe listu nosného rotora uvedenej v grafe 6.2, zavislost’ priebehu velkosti odstredive;j sily
po dizke listu nosného rotora uvedenej v grafe 6.3. Pre vyznamnej$ie zobrazenie predstavy
zmeny velkosti uhlu mavania a posobiacej odstredivej sily V zavislosti na azimutalnej polohe
listu nosného rotora su tieto veli¢iny zobrazené v grafe 6.4 pre rozmedzie W =0 ° + 720 °.
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Mavanie v listu nosného rotora
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Graf 6.1: Zavislost’ uhlu mavania v na azimutalnej polohe listu ¥
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Graf 6.2: Zavislost’ odstredivej sily FoL T na azimutalnej polohe listu ¥
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Graf 6.3: Zavislost’ odstredivej sily For 1 na dizke listu nosného rotora Ing
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Realizovany vypocet mavania a odstredivych sil, tak ako aj rieSenie koncepcie navrhu rotorovej
hlavy nosného rotora, je potrebné chéapat’ ako zjednoduseny a v kazdom pripade ako orientacny.
Za zjednoduseny je ho potrebné povazovat’ najma z dovodov, kedy Vv tejto faze rozpracovania
a s ohl'adom na teoretické znalosti a praktické skusenosti, je vel'mi naro¢né spracovat’ celt skalu
posobiacich sil, ktorymi su jednotlivé prvky nosného rotora namahané. Obzvlast’ sa to tyka
rozlozenia aerodynamickych sil posobiacich na list nosného rotora. Tento problém je v praci
rieSeny tak, Ze sa pri zat'azeni pocita iba s ohladom na maximalnu hodnotu odstredivej sily,
ktora je brana ako rozhodujtca sila a svojou velkost'ou radovo prevysuje ostatné posobiace
sily. Z tohoto dovodu bolo mozné usudit’, Ze velkost’ a posobenie ostatnych sil bude mozné
V prvom priblizeni realizovaného vypoctu zanedbat’.

Komplikovany je zaroven celkovy rozbor zat'azenia rotorovej hlavy, ¢o dokazuje
aj odborna literatura, z ktorej bolo pri uvazeni rieSenia, navrhu a zat'azeni rotorovej hlavy
vychadzané. [16]

Stanovenie vysledného suctu sil v kazdej azimutalnej polohe listu, ako aj samotny navrh
¢1 pevnostnd kontrola rotorovej hlavy ako celku, je vel'mi rozsiahla a naro¢na tloha, ktora by
obsiahlostou tvorila samostatnii diplomova pracu. Jednotlivé prvky celého navrhnutého
systému rotorovej hlavy ataktiez prvky systému riadenia nebolo v sucasnej dobe mozné
kontrolovat’ s ohladom na neznalost momentov na rotorovych listoch, ktora vyplyva
Z naro¢nosti celkového zat'azenia, ktoré na rotorova hlavu, rotorovy list a nosny rotor ako celok
posobi.

Tento cely cyklus rieSenia navrhu rotorovej hlavy nosného rotora je vSak preduréeny
a nachystany k d’alsim krokom itera¢ného postupu tohoto navrhu, s ktorym suvisi analyza
napdtosti, vypocty posobiacich zat'azeni v zavislosti na pdsobiacich silach, tiprava jednotlivych
navrhnutych cCasti a prvkov smerom K presnej$im tvarom a vlastnostiam tak, aby ¢o najlepsie
spinali poziadavky kladené na nosny rotor vrtulnika ako celku.
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ZAVER

V priebehu minulého storoCia sa rozbehol celosvetovy zavod o nadvladu nad vzduSnym
priestorom do nepredstavite'nych rozmerov, ¢o viedlo k prudkému vyvoju aviatiky. Dokazom
toho je aj raketovy vyvoj vrtulnikov, ktory viedol k ich rozvetveniu do mnohych variacii
a kategorii. S tym suvisi aj kazdoro¢ny rast poctu pouzivanych vrtulnikov po celom svete,
rovnako tak aj rast poctu prepravovanych osob a nakladu touto technikou.

Hlavnou témou tejto prace je predbezny navrh malého dvojmiestneho vrtulnika.
Pri zavere¢nom hodnoteni je nutné si uvedomit’, Ze cielom prace bolo rieSenie len niektorych
vybranych a na seba nadvézujucich Casti. Problematika navrhu vrtul'nika v celom rozsahu prace
je vel'mi obsiahla a vyZzadovala by rozsiahlej$i ¢asovy ramec na jej spracovanie. Praca bola
rozdelena do niekolkych casti, ktoré na seba postupne nadvizuju z hladiska navrhovanych
celkov. Jej sucast'ou je mnozstvo vypoctov, tabuliek obrazkov a grafov, ktoré su dolezitym
vystupom pri rieSeni danej problematiky. Nevyhnutnym predpokladom pre Gspesné zvladnutie
vymedzenych cielov prace definovanych v zadani, bolo preStudovanie dostupnej literatary,
internetovych zdrojov a pravidelnd konzultacia s vediicim prace. Pouzité vypocitané udaje
vychadzaju z preverenych a pouzivanych vztahov v leteckej oblasti. Zjednodu$enia hlavne
sposobené zaokruhl'ovanim maju zanedbatelny vplyv na konecné vysledky.

Uvodna &ast’ bola zamerana na definovanie vieobecnych poziadaviek kladenych
pre konkrétny navrhovany vrtul'nik, rozvrhnutie funkénosti jednotlivych ¢asti prostrednictvom
formulovania koncepcného a konstrukéného navrhu v zavislosti na stavebny predpis CS — VLR.
Predpis stanovuje podmienky pdsobnosti vrtul'nika definovanym nariadenim, ktorého znenie
zuzuje pouzitelni vzletovou hmotnost’ na hranicu neprekracujucu 600 kg. Sucastou bolo
aj ujasnenie vzhladu vrtulnika ajeho grafickd podoba ako plosny 3D model pomocou
programu Dassault Systemes Catia. Navrhovany vrtulnik je navrhovany ako maly a vel'mi
lahky, a podla predpisu letovej spdsobilosti je zaradeny do kategoérie vel'mi I'ahké rotorové
lietadla.

Definované poziadavky boli zakladnym predpokladom k spravnemu vyhodnoteniu
Statistického rozboru vrtulnikov rovnakej alebo parametrami vel'mi blizkej kategorie, ktory
spada do druhej Casti prace. Do rozboru bolo celkovo zahrnutych pitnast modernejSich
vrtul'nikov. BohuZial' nebolo mozZné v dostupne;j literatire dohl'adat’ kompletné informacie
u kazdého typu. Zaroven boli stanovené parametre pre vyber vhodnej pohonnej jednotky
a na zaklade splhajicich poziadaviek bol zvoleny $tvordoby motor Continental IOF-240-B
od firmy Teledyne Continental Motors, Inc. Pomocou zozbieranych dat boli vytvorené grafické
zavislosti, z ktorych boli ziskané zakladné parametre sluZiace pre vypocty v d’al§ich Castiach
prace.

Tretia Cast’ je venovana rieSeniu hmotnostného rozboru s vypoctom centraze pre dané
konfiguracie opierajuce sa 0 tidaje a metodiku postupu stanovenia jednotlivych hmotnosti.
Vypocet taziska bol realizovany pre dve varianty, a to pre stanovenie prednej a zadnej centraze,
ktoré je potrebné stanovit’ v suvislosti poziadavku predpisu CS — VLR.27. Z vysledkov mozno
konstatovat’, ze v prvom pribliZzeni boli dosiahnuté prijatel'né hodnoty centraze.

Po ziskani potrebnych parametrov bolo mozné vypocitat’ vykonové charakteristiky
v zvislom a doprednom lete, z ktorych vyplyva, Ze navrhovany vrtulnik je v danej konfiguracii
schopny letu. S vyuzitim metdédy energii bolo mozné ziskat vykonové charakteristiky
pre jednotlivé konfiguracie vrtulnika z hl'adiska zmeny vybranych parametrov. Pre vypocet
vykonov vrtulnika v doprednom lete a pre vyhodnotenie vysledkov bol pouzity vypoctovy
program vytvoreny v aplikacii Microsoft Excel, ktorého autorom je doc. Ing. Dalibor Rozehnal,
Ph.D. Zo zavislosti potrebného vykonu motora Np na doprednej rychlosti vaop Vyplynulo,
ze vol'ba daného motora a d’alSich parametrov na zaklade Statistického rozboru, bola tispesna.
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Z hladiska prvého pribliZzenia s uvazenim vol'by pohonnej jednotky, zvolenych a vypocitanych
zakladnych parametrov nebude vrtulnik na poprednych prieckach v letovych vykonoch
ani vlastnostiach vo svojej kateg6rii. Mozu nastat’ mensie problémy s letovymi vykonmi, hlavne
Vo vyssich vyskach, pretoze nedisponuje prili§ velkym nadbytkom vykonu. Tento nedostatok
nie je az tak vazny, pretoZe je pocitané s tym, ze sa vrtulnik nebude prevadzkovat’ vo vysSich
vySkach a bude pouzivany pre lety nizko nad terénom. V d’alSich itera¢nych krokoch je mozné
predpokladat’ zlepsenie dosiahnutych parametrov a nasledné dosiahnutie lepSich letovych
vykonov a vlastnosti.

Posledna Siesta Cast’ bola venovand konstruk¢nému rieseniu rotorovej hlavy nosného
rotora z hladiska jej jednotlivych Casti, analyze mavania a vypoctu pdsobiacich odstredivych
sil na listy nosného rotora, a jej grafickej podoby ako plosny 3D model pomocou programu DS
Catia. Realizovany vypocet mavania a odstredivych sil, tak ako aj rieSenie koncepcie navrhu
rotorovej hlavy, je potrebné chapat’ ako zjednoduSeny a ako orienta¢ny s oh'adom na teoretické
znalosti a praktické skusenosti, kde je vel'mi naro¢né spracovat’ celti §kalu pdsobiacich sil,
ktorymi su jednotlivé prvky nosného rotora namahané. Tento problém je v praci rieSeny tak,
Ze sa pri zatazeni pocita iba s oh'adom na maximalnu hodnotu odstredivej sily, ktora je brana
za rozhodujlcu silu a svojou vel'kostou o radd prevysSuje ostatné posobiace sily. Stanovenie
vysledného suctu sil v kazdej azimutalnej polohe listu, ako aj navrh ¢i samotna pevnostna
kontrola rotorovej hlavy ako celku, je vel'mi rozsiahla a naro¢né uloha, ktora by obsiahlostou
tvorila samostatnt diplomovu pracu. Jednotlivé prvky celého navrhnutého systému rotorovej
hlavy a taktiez prvky systému riadenia nebolo v sti¢asnej dobe mozné kontrolovat’ s ohladom
na neznalost’ momentov na rotorovych listoch, ktord vyplyva z naro¢nosti celkového zat'azenia,
ktoré na rotorovu hlavu, rotorovy list a nosny rotor ako celok pdsobi. Cyklus rieSenia navrhu
rotorovej hlavy nosného rotora je vSak predurceny a nachystany k d’alsim krokom iteraéného
postupu celého navrhu tak, aby ¢o najlepsie spiiial poziadavky kladené na nosny rotor vrtulnika
ako celku.

V praci boli vyuzité znalosti prace s programami MS Excel a DS Catia. Stazenim
pisania prace bol uzsi objem pociato¢nych informacii o problematike vrtulnikov ako celku,
ktoré bolo potrebné si najskor dokladne nastudovat’, no vd’aka zvySenému zaujmu a ochoty
veduceho sa podarilo vSetky stanovené ciele prace tspesne zvladnut'.
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ZOZNAM POUZITYCH SKRATIEK A SYMBOLOV

Skratka Vyznam

CFD Computational Fluid Dynamics

CS-VLR Certification Specification — Very Light Rotorcraft

DS Catia Dassault Systemes Catia

MS Excel Microsoft Excel

NR Nosny Rotor

NOTAR NO TAIl Rotor

VR Vyrovnavaci Rotor

Symbol Rozmer Veli¢ina

a [1/rad] sklon vztlakovej Ciary profilu

ao [rad] uhol vzopitia

Ao [rad] koeficient harmonickych zloziek mavania
ai [rad] uhol pozdizneho sklonu

AL [rad] koeficient harmonickych zloziek mavania
Az [rad] koeficient harmonickych zloziek mavania
Awm -] vyskovy koeficient motora

az [m/s] rychlost’ zvuku

b [m] hibka listu NR

b1 [rad] uhol prie¢neho sklonu

B1 [rad] koeficient harmonickych zloziek mavania
B> [rad] koeficient harmonickych zloziek mavania
B -] koeficient strat

Ce [kg/kW-h] merna spotreba paliva

Ccr -] stéinitel’ tahu

Cx -] sucinitel’ odporu

Cy -] stcinitel’ vztlaku

D [N] odporova sila

Dnr [m] priemer NR

Dirub [mm] priemer trubky

Dvr [m] priemer VR

f -] odpor ekvivalentnej dosky

Fc [N] Coriolisova sila

Fo [N] odstrediva sila

FoLt [N] odstrediva sila posobiaca Vv tazisku

Fo [N] odporova sila

Fs [N] zotrvacéna sila

Fe [N] zotrvacna sila od kyvania listu

Fo [N] zotrvacna sila od mavania listu

g [m/s?] gravitacné zrychlenie

G [N] tiazova sila

GL [N] tiazova sila rotorového listu

Gvr [N] tiazova sila VR

H [m] vyska letu

Hovn [m] dynamicky dostup
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Hst [m] staticky dostup

h1r [m] vyska trupu

Jvz [kg/m?] hmotovy moment zotrva¢nosti

k [ks] pocet pracujucich motorov

kor -] hmotnostny stucinitel’ ocasného reduktora
kr -] hmotnostny sucinitel’ riadenia

Kts -] hmotnostny st¢initel’ transmisnej sustavy
L [km] dolet

lLyz [m] dizka lyzinového podvozku

IrH [m] vzdialenost’ osi zavesu mavania listu
Itr [m] dizka trupu

Ivr [m] rameno posobiska tahovej sily

M -] Machovo ¢islo

MAKuU [ka] hmotnost’ akumulatora

MBAT [ka] hmotnost’ batoziny

MBR,NR [ka] hmotnost’ brzdy NR

Mg [Nm] moment tiazovej sily

MGEN [ka] hmotnost’ generatora

MHR [ka] hmotnost’ hlavného reduktora
MHR,sP [ka] hmotnost’ hriadel'ov a spojok

mi [ka] hmotnost’ jednotlivej ¢asti vrtulnika
Mk -] stcinitel’ vykonnosti

Mk -] krutiaci moment

Mkp [ka] hmotnost’ kylovej plochy

MLmNR [kg/m] merna hmotnost’ listu nosného rotora
MLRH,NR [ko] hmotnost’ listu rotorovej hlavy NR
MLRH,VR [ka] hmotnost’ listu rotorovej hlavy VR
mmL [ko] hmotnost’ pritovej motorovej 16ze
MmmoT [ko] hmotnost’ motora (sucha hmotnost)
MoL [ka] hmotnost’ oleja

MonN [ko] hmotnost’ ocasného nosnika

Mor [ka] hmotnost’ ocasného reduktora

MpAL [ka] hmotnost’ paliva

(T [ka] hmotnost’ pilota

Mpp [ko] hmotnost’ pristrojovej dosky

mpN,p [ko] hmotnost’ palivovej nadrze

MpoDV [ka] hmotnost’ trubkového podvozku
Mpos [ka] hmotnost’ posadky

MPpR.TR [ka] hmotnost’ prednej Casti trupu

Mps [ka] hmotnost’ pohonnej ststavy

mR [ka] hmotnost’ riadenia

Mr [Nm] reakény moment NR

MREM [ka] hmotnost’ remenice

MRH,NR [ka] hmotnost’ rotorovej hlavy NR
MRH,VR [ka] hmotnost’ rotorovej hlavy VR

MRs [ka] hmotnost’ sustavy rotorov

MseD [ka] hmotnost’ sedadla

Mss [ka] hmotnost’ spinacej spojky

msT [ka] hmotnost’ stabilizatora

mst [ka] hmotnost’ Startéra motora
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PA
Pv.odpor

q
qp
r

R
Rc
'n
Rnr
1
Rt
Rvr
S
Skp
Sst
STR

[ka]
[ka]
[ka]
[kl
[-]
[W]
[kW]
[kW]
[kW]
[ot/s]
[W]
[-]
[ot/s]
[kg/m?]
[Pa]
[W]
[kg/kW]
[-]
[m]
[N]
[km]
[-]
[m]
[J/kg-K]
[m]
[m]
[m?]
[m?]
[m?]
[m]
[K]
[-]

[-]

[h]
[mm]
[N]
[N]
[N]
[N]
[m/s]
[km/h]
[m/s]
[m/s]
[km/h]
[m/s]
[m/s]
[m/s]
[m/s]
[m/s]
[N]

celkova hmotnost’ trupu
hmotnost’ transmisnej sustavy
uzito¢nd hmotnost’

vzletova hmotnost’
hmotnostné zat'aZenie
celkova vykonnost’

vykon motora

maximalny vykon motora
vyuzite'ny vykon motora
otacky NR

potrebny vykon

vSeobecny parameter

otacky VR

plo$né zatazenie
atmosféricky tlak

vplyv indukénosti

vykonové zat'azenie
komplexny parameter
neucinna Cast’ rotorového listu
vysledna tahova sila

dolet

stcinitel’ neti¢inného polomeru
polomer NR

plynova konstanta

rameno polohy taZiska listu nosného rotora
polomer VR

plocha rotorového disku
plocha kylovej plochy

plocha stabilizatora

Sirka trupu

teplota

poloha taziska, variant A
poloha taziska, variant B
doba trvania letu

hriibka steny trubky

tahova sila VR

pozdizna zlozka tahove;j sily
bocna zlozka tahove;j sily
zvislé zloZka t'ahovej sily
maximalna indukovana rychlost’
cestovna rychlost’ letu
doprednd rychlost’
indukovana rychlost’
maximalna rychlost’ letu
obvodova rychlost’ NR
obvodova rychlost’ VR

zvisla stipacia rychlost’
Sikma stipacia rychlost’
stupacia rychlost’

odporova sila na rotorovy list
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[rad]
[rad]
[rad]
[rad]
[°]
[rad/s]
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polohové suradnice Casti vrtulnika
stradnice polohy taziska
vztlakova sila na rotorovy list
pocet listov NR

azimutalna poloha listu nosného rotora
miestny uhol nabehu

uhol ndbehu nosného rotora

uhol pritekania pradu
charakteristicka konstanta hmoty listu
sucinitele odporu profilu
mechanické u€innost’ sustavy
stcinitel’ okrajovych strat
prietokovy sucinitel’

prietokovy pomer nosného rotora
postupovy pomer

uhol kyvania nosného rotora
Rudolfovo ¢&islo

hustota vzduchu

ucinnost’ prenosu vykonu
sucinitel’ plnosti NR

uhol mévania listu NR

uhol nabehu listu

uhol nastavenia listu NR

uhol skrutenia listu NR

vychylka t'aziska pre variant A,B
uhlové rychlost’ otacania

uhlova rychlost’ ota¢ania NR
uhlova rychlost’ otacania VR
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Priloha A: Koncepény navrh vrtul'nika v programe DS Catia

Obrazok A-1: Koncept navrhovaného vrtul'nika — celkovy pohl'ad

Obrazok A-2: Koncept navrhovaného vrtul'nika — pohl'ad spredu
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Obrazok A-4: Koncept navrhovaného vrtul'nika — pohl'ad zhora
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Obrazok A-5: Koncept navrhovaného vrtul'nika — pohl'ad zozadu

Obrazok A-6: Koncept navrhovaného vrtul'nika — pohl'ad na posadku
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Priloha C: Koeficienty pre vypocet vykonov v doprednom lete

Tabul’ka C-1: Ciselné koeficienty pre vykony v doprednom lete [26]

Koeficienty pre stanovenie parametrov: az/pz, bz/p2 pri B=0,97

Koeficient N 0,00 1,00 200 300 400 500 600 700 750 800 9,00 10,00
to4 3 0,0000 02136 0,4167 0,6025 0,7694 0,9185 1,0566 1,1844 12459 1,3061 1,4242 1,5401
to P 0,0000 0,1981 0,3833 0,5476 0,6890 0,8100 0,9152 1,0092 1,0532 1,0958 1,1780 1,2575
to3 ol 0,0000 0,1504 0,2912 0,4165 0,5246 0,6176 0,6988 0,7717 0,8059 0,8391 0,9031 0,9652
to4 A 0,0000 -0,0130 -0,0488 -0,0997 -0,1573 -0,2145 -0,2675 -0,3142 -0,3351 -0,3544 -0,3884 -0,4171
tos P 0,0000 -0,0157 -0,0591 -0,1209 -0,1907 -0,2601 -0,3243 -0,3810 -0,4063 -0,4297 -0,4710 -0,5058
toe P 0,0000 -0,0117 -0,0440 -0,0901 -0,1423 -0,1938 -0,2416 -0,2838 -0,3027 -0,3201 -0,3509 -0,3767

Tabulka C-2: Ciselné koeficienty pre vykony v doprednom lete [26]

Koeficienty pre stanovenie parametrov: c¢t/(c.a) priy=7,5 a B=0,97

Koeficient 0,00 005 010 015 020 025 030 035 040 045 0,50
t31 Py 0,4704 0,4711 0,4730 0,4762 0,4807 0,4868 0,4944 0,5038 0,5152 0,5286 0,5445
t32 Po 0,3042 0,3054 0,3090 0,3148 0,3229 0,3333 0,3460 0,3612 0,3790 0,3996 0,4231
t33 O 0,2213 0,2219 0,2237 0,2267 0,2310 0,2366 0,2437 0,2523 0,2627 0,2749 0,2892

Tabulka C-3: Ciselné koeficienty pre vykony v doprednom lete [26]

Koeficienty pre stanovenie parametrov: my./(c.a) priy=7,5 a B=0,97

Koeficient  p 0,00 005 o010 015 020 025 030 035 040 045 0,50
t41 A 0,4704 0,4739 0,4844 0,5018 0,5265 0,5585 0,5982 0,6457 0,7016 0,7662 0,8399
ta2 Ao 0,3042 0,3112 0,3324 0,3685 0,4205 0,4900 0,5787 0,6891 0,8238 0,9859 1,1789
t3 Lo, 0,2213 0,2264 0,2419 0,2681 0,3059 0,3562 0,4205 0,5003 0,5975 0,7144 0,8536
G4 @ 0,0000 0,0023 0,0093 0,0216 0,0399 0,0656 0,1000 0,1450 0,2029 0,2762 0,3676
Gs ®o¢:  0,0000 0,0033 0,0136 0,0316 0,0584 0,0958 0,1460 0,2116 0,2959 0,4026 0,5357
16 0 0,0000 0,0012 0,0050 0,0115 0,0213 0,0350 0,0533 0,0772 0,1079 0,1467 0,1951

Tabulka C-4: Ciselné koeficienty pre vykony v doprednom lete [26]

Koeficienty pre stanovenie parametrov: my_/(c.a) priy=7,5 a B=0,97

Koeficient p 0,00 005 o010 015 020 025 030 035 040 045 0,50
ts 1 N 0,2500 0,2506 0,2525 0,2556 0,2600 0,2655 0,2722 0,2802 0,2892 0,2993 0,3105
ts o 1A 0,3333 0,3333 0,3333 0,3333 0,3333 0,3332 0,3330 0,3327 0,3323 0,3316 0,3307
ts 3 di¢o  0,2500 0,2506 0,2525 0,2560 0,2599 0,2654 0,2721 0,2799 0,2887 0,2985 0,3093
ts 4 d:¢1  0,2000 0,2004 0,2017 0,2037 0,2066 0,2103 0,2147 0,2198 0,2257 0,2322 0,2393
t55 d:A* 05000 0,5038 0,5153 0,5345 05607 0,5971 0,6411 0,6940 0,7563 0,8287 0,9116
56 d,Mpo 0,6670 0,6743 0,6976 0,7373 0,7946 0,8713 0,9694 1,0918 1,2413 1,4217 1,6367
t5.7 dAp:  0,5000 0,5056 0,5225 0,5513 0,5927 0,6480 0,7187 0,8066 0,9139 1,0432 1,1974
ts g 3¢  0,2500 0,2532 0,2630 0,2798 0,3047 0,3389 0,3839 0,4419 0,5150 0,6061 0,7181
tso 3,01 0,4000 0,4046 0,4186 0,4429 0,4787 0,5280 0,5930 0,6768 0,7827 0,9147 1,0773
15,10 3¢> 0,1667 0,1684 0,1735 0,1824 0,1955 0,2135 0,2372 0,2676 0,3060 0,3537 0,4124

120



Tabulka C-5: Ciselné koeficienty pre vykony v doprednom lete [26]

Koeficienty pre stanovenie parametrov: p.ct/(c.a).(X/Y)p priy=7,5 a B=0,97

Koeficient u 000 005 010 015 020 025 030 035 040 045 050
to1 So/a 02500 0,519 0,575 0,2669 0,2808 0,2973 0,3183 0,3433 0,3724 0,4057 0,4434
ts.2 8,)/a 03330 10,3337 0,3348 0,3367 0,3394 0,3430 0,3475 0,3532 0,3601 0,3683 0,3781
to3 81po/a 02500 0,2507 0,2529 0,2566 0,2618 0,2685 0,2767 0,2866 0,2982 0,3115 0,3266
to.4 81p./a 0,2000 0,2004 0,2017 0,2038 0,2067 0,2106 0,2153 0,2210 0,2277 0,2353 0,2441
tss 8,)a 05000 05024 05097 05220 0,5395 0,5626 0,5918 0,6276 0,6707 0,7217 0,7816
ts 3:hpf/a 06670 06716 0,6863 0,7111 0,7467 0,7940 0,8545 09298 1,0219 1,1333 1,2666
ts.7 8:Api/a 055000 05030 05121 05277 05502 05804 0,6194 0,6684 0,7286 0,8019 0,8900
tsg 8pofa  0,2500 0,2522 0,2587 0,2700 0,2867 0,3095 0,3395 0,3779 04263 0,4864 0,5602
tso S:popi/a  0,4000 0,4029 0,4116 0,4266 0,4487 0,4788 05182 05685 0,6316 0,7096 0,8051
ts.10 8.p%a 0,667 0,1677 0,1709 0,1765 0,1845 0,1955 0,2097 0,2278 0,2502 0,2779 0,3114

Tabulka C-6: Ciselné koeficienty pre vykony v doprednom lete [26]

Koeficienty pre stanovenie parametrov: u.ct/(c.a) priy=7,5 a B=0,97

Koeficient p 0,00 0,05 0,10 0,15 0,20 0,25 0,30 0,35 0,40 0,45 0,50
t71 A 0,0000 0,0236 0,0470 0,0714 0,0931 0,1215 0,1479 0,1754 0,2042 0,2345 0,2665
t72 Po 0,0000 0,0153 0,0309 0,0472 0,0645 0,0831 0,1032 0,1252 0,1491 0,1753 0,2039
t73 P1 0,0000 0,0111 0,0224 0,0340 0,0462 0,0590 0,0728 0,0876 0,1036 0,1210 0,1401
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Priloha D: Hlavné Casti rotorovej hlavy nosného rotora vrtul'nika

Obrazok D-1: Zostava rotorovej hlavy s rotorovymi listami

Obrazok D-2: Zostava rotorovej hlavy
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Obrazok D-3: Hlavny ram so zavesmi

Obrazok D-4: Hlavny a vedlajsi hriadel’
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Obrazok D-5: Pdka

Obrazok D-6: Pohybliva doska
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Obrazok D-7: Stabilizator

Obrazok D-8: Zaves rotorového listu
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Obrazok D-9: Tiahla vratane hriadel'ov

Obrazok D-10: Rotorovy list
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Priloha E: Hodnoty odstredivych sil a uhlu mavania rotorového listu

Tabul’ka E-1: Uhol mavania v, odstrediva sila FoL 7 v zavislosti na azimut. polohe ¥

Yl [¥iradl viradl vl Fo 1[N]
0 0 0,0186 1,0652 29165
10 0,1745 0,0136 0,7779 29167
20 0,3491 0,0111 0,6340 29168
30 0,5236 0,0111 0,6373 29168
40 0,6981 0,0137 0,7873 29167
50 0,8727 10,0188 1,0786 29165
60 1,0472 0,0262 1,5015 29161
70 1,2217 0,0356 2,0426 29153
80 1,3963 0,0469 2,6847 29141
90 15708 0,0595 3,4082 29123
100 1,7453 0,0731 4,1908 29099
110 1,9199 0,0874 5,0091 29069
120 2,0944 0,019 5,8386 29033
130 2,2689 0,1161 6,6548 28993
140 2,4435 0,1297 17,4335 28949
150 2,6180 0,1423 8,1519 28904
160 2,7925 0,1534 8,7890 28861
170 29671 10,1628 9,3258 28823
180 3,1416 0,1701 19,7464 28791
190 3,3161 0,1752 10,0381 28768
200 3,4907 0,1779 10,1918 28755
210 3,6652 0,1781 10,2025 28755
220 3,8397 0,1757 10,0691 28765
230 40143 0,1710 19,7950 28787
240 4,1888 0,1638 19,3877 28818
250 43633 0,1546 8,8589 28856
260 45379 0,1435 8,2241 28900
270 47124 0,1309 7,5022 28945
280 48869 0,1172 66,7152 28990
290 50615 0,1028 5,8872 29031
300 52360 0,0880 5,0436 29068
310 54105 0,0735 4,2109 29099
320 55851 0,0596 3,4150 29123
330 57596 0,0468 2,6809 29141
340 59341 0,0355 2,0316 29153
350 6,1087 0,0260 1,4875 29161
360 6,2832 0,0186 1,0652 29165
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