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Abstrakt

Hlavnym ciel'om tejto prace je navrh kridla UAV lietadla, vratane vol'by materidlu, vypoctu
zatazenia kridla a pevnostnej kontroly. Medzi d’alSie ciele patri navrh umiestnenia a objem
palivovych nadrzi a nadvrh zmensovania rozpétia kridel po pristati.

KTIacove slova

Konstrukcia kridla, kompozitové kridlo, predpis UL2, vypocet zataZenia kridla, letova
obalka, pevnostna kontrola kridla

Abstract

The main aim of the this diploma thesis is the wing design of the UAV aircraft, including the
appropriate material choice, calculation of the wing load and also strength analysis. Other
goals include the design of the location and volume of fuel tanks, as well as the design of
wingspan reduction after landing.

Keywords

Wing construction, composite wing, certification UL2, wing local calculations, flight
envelope, wing stress analysis



Bibliograficka citacia

CHABADA, Martin. Navrh kfidla letounu UAV v kategorii do 600 kg. Brno, 2021. Dostupné
také z: <https://www.vutbr.cz/studenti/zav-prace/detail/133195>. Diplomova prace. Vysoké
uceni technické v Brné, Fakulta strojniho inZenyrstvi, Letecky tustav. Vedouci prace Ivo
Jebacek.



https://www.vutbr.cz/studenti/zav-prace/detail/133195

Cestn¢ prehlasenie
Prehlasujem, Ze tato praca je mojim poévodnym dielom, spracoval som ju samostatne pod
vedenim Iva Jebacka a s pouzitim literatiry uvedenej v zozname.

V Brnedne 28. maja 2021 e
Martin Chabada



Pod’akovanie

Tymto by som sa chcel pod’akovat’ za rady a pripomienky pri vytvarani tejto prace doc. Ing.
Ivovi Jebackovi Ph.D.

Taktiez by som sa chcel pod’akovat’ vSetkym ostatnym, ktori ma podporovali a stali pri mne
Vv priebehu mdjho Stidia.



Obsah

1.

2.

3.

4.

5.

TL URFAIGNT S.F.0. oot 9
1.1 TL — 3000 SHFIUS ...ttt sttt nr e nn e 11
1.2, TL — 3000 SirUS UAV ..ottt 13

KONKUIENCIA ... 14
2.1, SKyleader GP ONE .....c.ooiiieiicic ettt 14
2.2, SKYPEI GTO Lttt bbb 15
2.3, ALIOPIO BUMOTOX....cuiiiiiiieiecee e 17

Navrh konStrukeie Kridla ... 19
3.1, POAOTYS KITdIa....oeiiiiiiiiiie et 19
3.2, VNUOrNA StIUKIUIA .....eeviiiiiiciice e 20
3.3.  Navrh umiestnenia a 0bjem NAAIZI ..........cccviiiiiiiiiiee e 20
3.4.  Konstrukény navrh hlavného nosnika ...........ccccoiieiiiiiiiiiiie, 22
3.5.  Navrh zmenS$enia rozpitia kridel pri hangarovani...........cccccvceiieiiinicnieninene 22

3.5.1.  NerozoberatelIny SPOJ . ...eeveiverieiiriirieesiesie et 22

3.5.2.  ROZODETALEINY SPOJ +euvveuveeriirieeitieiisiie st ettt 23
3.6.  Konstrukény ndvrh zmenSovania roZPatia..........ceereereieiieniiee e 24

VoPba MateridlUl..........ccooooiiiiiiiiiii s 27
4.1, Kompozitny MAateTIAl ........coiiuiiiiiiiieiie e 27

4.1.1.  Sklenené VIAKNA.........cccoviiiiiiiiiii i 28

4.1.2.  BOTOVE VIAKNG ....oooiiiiiiiiiiiiii e 28

4.1.3. Aramidove VIAKNG ........ccooiiiiiiiiiiiicee e 28

414, UhHKOVE VIAKNA ..ottt 29

4.1.5.  Hybridn€ tKaniny .........ccccooiiiiiiiiiiceee e 29
4.2, ZvOleny MAtETiAl........coooiiiiiiiiiiieriec s 29

A.2.1. POUAN ..ot 29

4.2.2.  HIavny NOSNIK ..oovviiiiiiiicc 30

4.2.3.  Pomocny NOSNIK ....ccoiiiiiiiiiiiiiici 30

Obalka letovych zataZeni................ccoooiiiiiiiiiiiii 31
0.1, LetOVE ZAUAZENIC......ccvieiei ettt nnee s 31
5.2. Letova obalka prevadzkovych zatazeni (V-n diagram) .........ccccoceveninininniniennennnn, 31
5.3, POryVOVA ODALKA ....ooviiiiiiiiciie e 31
9.4,  Prevadzkoveé ndSObKY ODIatov ..........ccoeiiiiiiiiiiiie e 32
5.5.  Prevadzkoveé ndsobky 0d pOryVOV ... 32
5.6, NAVINOVE rYChIOS ...vviiiiiiiiiciic s 33




5.6.1.  NAavrhova padova ryChlOSt .......cociiiiiiiiiiii e 33

5.6.2. NAavrhova obratova ryChIOSt.......cccviiiiiiiiiiiiie e 34
5.6.3.  Navrhova rychlost’ pri maximalnom vykone motora...........ccceevveerriveeiiieessiinnens 34
5.6.4.  Navrhova rychlost’ Strmhlav.........cccoccciiiiiiiiiiiii e 34
5.6.5. Navrhova padova a obratova rychlost pri lete na chrbte ...........cccoovevviiiiennnn, 34
5.6.6. Navrhova rychlost’ a ndsobky pri prelete poryvom...........c.cceevvviiiienininneennenn, 34
5.6.7.  Navrhova padova rychlost’ s vysunutymi vztlakovymi klapkami...................... 35
5.6.8. Navrhova obratova rychlost’ s vysunutymi vztlakovymi klapkami ................... 36
5.6.9. Navrhova rychlost’ s vysunutymi vztlakovymi klapkami ............c.ccceovniiniennnn, 36

6. Vypocet zatazenia Kridla ..................coooii i 38
6.1.  Hmotnostné KONfIGUIACIC .......cccuiiiiiiiiiiie i 38
6.2.  Pripady Zat@Zenia .........ccoeiiiiiiiiiiie i 40
6.3, POSTUP VIPOCTU ..ottt e e e neennne s 43
6.3.1.  Vypocet zatazenia od aerodynamickych sil.........c.cccooviniiiiiiiiiniiiie 43
6.3.2.  Vypocet zatazenia od zotrvanych sil.........c.ccoovviiiiiiiiiic 43
6.3.3.  Vypocet prevadzkového zatazenia pre vol'né Kridlo .........cccccovvviiiiiiinninnnnnnne 44
6.3.4.  Vypocet prevadzkového zatazenia pre kridlo so vzperou ..........ccocevvvveivrrnenne 44
6.3.5.  Vypocet pocetného ZataZenia ...........coevieiieiiieiie e 48

7. Pevnostna kontrola Kridla...............c.ccooiiiiiiiiii 49
7.1. Odhadovany pocet vrstiev pre pasnicu v kontrolnych rezoch............cccooveniiiiennns 54
7.2.  Odhadovany pocet vrstiev v potahu @ StOJNY ........ccoevvriieriiininieieeseiee e 56
T.2. 10 KIIALO e 56
7.2.2.  KridlOVY NASTAVEC ......eiiiiiiiiiiiiieeie e 66

7.3.  Kontrola poctu vrstiev pasnice v kontrolnych rezoch pomocou tedrie zat'azovania
kompozitnych MateriAloV .........coviiiiiiii e 68
7.4. Zobrazenie reakénych sil v spojeni kridlo — nastavec ..........cccoovviieiiiiiicic s 70
8. ZNINULIE @ ZAVET .......eoeeeiieie ettt sttt ste s e s e te e st e sreesteeneeareenneans 71
9. Zoznam pouZitych ZAroJov...........cccccoiiiiiiiiiiiiiii 73
10. Zoznam pouZitych symbolov............ccccooiiiiiiiiiiiiii 74
11 PrIIORY ..o s 77

10



. LETECKY USTAV

Engineering

Uvod

Cielom tejto diplomovej prace je néavrh konStrukcie kridla vratane vypoctu zat'azenia
a pevnostnej kontroly, ako aj vhodné zvolenie materialu na vyrobu kridla. lde o bezpilotné
lietadlo, ktoré vzniklo z uz existujuceho lietadla, priCom vytrvalost ma byt navySena oproti
povodnému lietadlu. Hovorime o lietadle TL — 3000 Sirius od firmy TL Ultralight, s. r .o.
ajeho modifikovani bezpilotni verziu. Praca zaroven vznikla v spolupraci s vysSie
spomenutou firmou TL Ultralight, s. r .0., od ktorej boli dodané materialy potrebné na
vypracovanie tejto témy, ako napriklad CAD model a hmotnostny rozbor kridla.
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1. TL Ultralight, s. r. 0. [1]

Spolo¢nost” TL Ultralight, s. r. 0. bola zaloZzend v toku 1989. Spociatku sa firma
venovala stavbe rogal a motorovych trojkoliek, ktoré mali vel'ky tspech a bol po nich velky
dopyt. O dva roky neskdr v roku 1991 zacala firma vyrabat' prvé dvojmiestne ultralight
lietadlo s pevnymi kridlami, ktoré nieslo ozna¢enie TL 32 Typhoon. Tento stroj mdézeme
povazovat’ za legendu v histérii ultralahkého lietania v Ceskoslovensku (neskér v Cesku aj na
Slovensku). Celkovo bolo vyrobenych viac ako 200 kusov tohto typu lietadla.

Obrazok 1: Sidlo firmy na letisku v Hradci Kralové [1]

Daldim modelom pochadzajicim z vyrobnych liniek firmy TL Ultralight, s. r .0., ktory zozal
uspechy bol stroj oznaceny ako Condor TL 132. Islo o dvojmiestne lietadlo s hornoplosnym
usporiadanim kridel, ktoré mali obdiznikovy pddorys. Na tomto type sa pouzili kompozitné
materialy, hlavne na trupe. Neskor priSla jeho modernizovand verzia TL 232 Condor plus
a Condor Power, ktoré mali silnej$i motor a lepsi vyhl'ad z kabiny oproti p6vodnému TL 132
Condor. Nakoniec sa vyrobilo viac ako 300 kusov tohto lietadla, pricom koniec vyroby nastal
az v roku 2010.

Prvym celokompozitovym lietadlom bolo TL 96 Star. ISlo 0 malé¢ dvojmiestne lietadlo
s dolnoplo$nym usporiadanim kridel. TL 96 Star malo prvy vzlet v roku 1996 a od tej doby
vznikali v tejto firme uz len celokompozitové lietadla. Nasledovali typy lietadiel ako TL —
2000 Sting a TL — 3000 Sirius. Model Sting sa vyrabal vo viacerych variantoch, ¢i uz
LightSport (LSA) s nazvom Sting S3, potom ULM s pevnym podvozkom alebo dokonca aj so
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zatahovacim podvozkom, ktory mal oznacenie Sting RG. Model Sirius bude
charakterizovany nizsie v samostatnej podkapitole.

Obrazok 2: TL 96 Star [1]

Medzi najnovsie modely spolocnosti patri tak isto aj Stream. Stream ma evokovat pocit, Ze
ide o rychle moderné liectadlo. A naozaj je to tak. Zatahovaci podvozok a tandemové
usporiadanie sedadiel v kokpite v spojeni s glass kokpitom robi z lietadla jedno
Z najrychlejsich lietadiel v UL kategorii.

Obrazok 3: CAD model lietadla Stream

Lietadla od firmy TL Ultralight, s. r. 0. lietaji po celom svete (okrem Antarktidy), ¢oho
dokazom st aj dva exemplare, ktoré lietaju na Sri Lanke s plavakmi. Doposial’ za viac ako 30
rokov skusenosti vyprodukovala firma okolo 1 000 lietadiel, pricom od zaciatku produkcie
modelu Sirius su vyznamnou mierou implementované CAD a CNC metdédy do vyroby
a navrhu lietadiel. V roku 2018 vychadzalo z linky 7 az 8 lietadiel za mesiac, dnes je to Cislo,

bohuzial’, mensie.
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1.1. TL — 3000 Sirius [1, 2]

Ide o celokompozitové dvojmiestne lietadlo s hornoplosnym usporiadanim kridla,
s klasickym podvozkom a riadenym prednym kolesom. Lichobeznikové kridla su pripojené na
obdiZnikovy centroplan. Kridla su kompozitného charakteru sjednym hlavnym nosnikom
ajednym pomocnym nosnikom. Pred hlavnym nosnikom v obdiZnikovej &asti kridla za
nabeznou hranou sa nachadzaju palivové nadrze s celkovym objemom 120 1. Medzi hlavnym
a pomocnym nosnikom sa nachddzaju cesty riadenia pre vztlakovi mechanizaciu a kridelka.
Lietadlo je pohaiiané motorom Rotax 912 ULS alebo 912 UL s vykonom 100, respektive 80
konskych sil. Prvy vzlet tohto typu lietadla nastal 21.5.2008

Tabulka 1 Zakladné technické udaje lietadla TL — 3000 Sirius [2]

Rozmery

Dizka 6,97 [m]
Vyska 2,30 [m]
Rozpitie kridel 9,40 [m]
Plocha kridel 11,26 [m?]
Rychlosti

Neprekrocitel'na rychlost’ 253 [km/h]
Cestovna rychlost’ 180 — 220 [km/h]
Minimalna rychlost’ 59 [km/h]
Hmotnosti

Prazdna hmotnost’ 297 [kg]
Maximalna vzletova hmotnost’ | 472,5 (600) [kg]
Ostatne

Objem palivovych nadrzi 120 [1]
Dolet 2000 [km]
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Obrazok 4: Zakladna muska lietadla TL — 3000 Sirius [1]
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1.2. TL — 3000 Sirius UAV

Ide 0 modifikovanu bezpilotna verziu lietadla TL — 3000 Sirius. Ciel'om tohto projektu
je vytvorit’ bezpilotné lietadlo s vytrvalostou az 24 hodin. Lietadlo ma byt tak isto vybavené
roznymi systémami pre realizdciu misii. Tomu zodpovedd aj zmeneny podorys, plocha
a rozpitie kridel. DIha vydrz lietadla ma zaistit’ zvac¢Seny objem vnutornych nadrzi, ktorych
poloha aobjem bude popisand v kapitole zaoberajucej sa navrhom konstrukcie kridla.
Lietadlo bude tak isto pohanané motorom Rotax 912 UL. Lietadlo ma klasicky podvozok
ariadeny sklapaci predny podvozok. DalSou vyznamnou zmenou bude maximélna vzletova
hmotnost’, ktora bude najvacsou mierou zavisiet’ od objemu kridlovych palivovych nadrzi.

LJ
|
|

2040
5282

-

Obrazok 5: Trojpohl'adovy vykres lietadla Sirius UAV [3]
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2. Konkurencia

V stcasnosti viacero
usporiadanim kridel, v rovnakej kategorii hmotnostnej kategorie (do 600kg), avsak v tejto

existuje konkurenénych  exemplarov s hornoploSnym

kapitole spomeniem iba par z nich.

2.1. Skyleader GP ONE [4]

Skyleader GP ONE je dvojsedadlovy celokompozitovy hornoplosnik s pevnym
podvozkom ariadenym prednym kolesom. Trup je Skrupinového charakteru. Kridla su
obdiznikového pddorysu, bez pritomnosti vzpier. V kridle sa nachidza nedeleny hlavny
nosnik, ktory prechadza kabinou, a vdaka tomu nie su potrebné vzpery pod kridlami.
Usporiadanie chvostovych ploch je na tomto lietadle v tvare T. Lietadlo pohaina piestovy
motor Rotax 912 UL, ktory ma vykon 80 konskych sil. Na motor je pripojena trojlista vrtul'a
stavitelnd na zemi. Objem nadrzi ¢ini 105 litrov a celkovy dolet tohto lietadla je 1200 km
(vytrvalost’ ma okolo siedem hodin).

Tabul'ka 2 Technické udaje lietadla [4]

Rychlosti

Maximalna neprekrocitelnd rychlost’ | 250 [km/h]
Cestovna rychlost’ 175 [km/h]
Padova rychlost’ (v_s0) 50 [km/h]
Hmotnosti

Maximalna vzletova hmotnost’ 4725 (600) | [kg]
Hmotnost’ prazdneho lietadla 297,5 [kg]
Rozmery

Rozpitie 10,2 [m]
Dizka 6,25 [m]
vyska 2,1 [m]
Plocha kridel 11,165 [m?]
ostatné

Objem nadrzi 105 [1]
Dolet 1200 [km]
Vydrz 7 [h]
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Obrizok 6: Skyleader GP ONE [4]

2.2. Skyper GT9 [5]

Skyper GT9 je celokovové dvojmiestne lietadlo s hornoploSnym usporiadanim kridel
obdiznikového podorysu. Kridla st podoprené vzperami. Vnutorna konstrukcia kridel je

nosnikového typu. Kridlo mé jeden hlavny nosnik a druhy pomocny, na ktorom su uchytené
zavesy kridelok a klapiek. Trup sa deli na dve cCasti. Predna cast’, alebo Cast’, ktord tvori
priestor kabiny, je tvorena trubkovou priechradovou konstrukciou. Zadnt cCast’ trupu tvori
poloskrupinovéa priehradova konstrukcia, pozostavajuca z leteckého duralu. Podvozok je
trojkolovy s riadenym prednym kolesom. Lietadlo je pohanané motorom Rotax 912 ULS
s vykonom 100 konskych sil, na ktorom je inStalovand na zemi stavitelna vrtul’a.

Tabul’ka 3 Technické parametre lietadla [5]

Rychlosti

Maximalna neprekrocCitel'na rychlost’ | 230 [km/h]
Cestovna rychlost’ 200 [km/h]
Padova rychlost (v_s0) 61 [km/h]
Hmotnosti

Maximalna vzletova hmotnost’ 4725 (600) | [kg]
Hmotnost prazdneho lietadla 315 [kg]
Rozmery

Rozpitie 9 [m]
Dizka 6,3 [m]
vyska 2,1 [m]
Plocha kridel 10 [m?]
ostatné

Objem nadrzi 92 [1]
Dolet 1000 [km]
Vydrz 5,75 [h]
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Obrazok 7: Skyper GT9 [5]
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2.3. Aeropro Eurofox [6]

Eurofox je dvojmiestne lietadlo s hornoplognym usporiadanim kridel obdiznikového
podorysu. Konstrukcia nosnikovych kridel je zlozena zo systému rebier z hlinikovych zliatin.
Nabezna hrana kridla je sklovldknového lamindtového charakteru, zatial' ¢o zvySok potahu je
uhlikového laminatového charakteru. Za zmienku tiez stoji, ze toto lietadlo je vybavené
flaperonmi po celej dizke polrozpitia kridel, ktoré su prichytené k rebram na kridle. Trup
vratane zvislej chvostovej plochy mé trubkovi priehradova konstrukciu. Pot'ah trupu je tak
isto uhlikového laminatového charakteru. Podvozok tohto lietadla ma dva varianty. Prvy
variant predstavuje ostruhovy podvozok a druhy variant je trojkolovy podvozok s riadenym
prednym kolesom. Lietadlo m6zu pohanat’ az Styri typy motorov, vSetky od spolo¢nosti Rotax
(912 ULS, 912 UL, 912 iS a 914 UL). Tento typ lietadla je zaujimavy aj tym, ze sa pontka aj
variant so sklapacimi kridlami, ktoré sa sklapaju pozdiz trupu (obrazok 9).

Tabul'ka 4 Technické udaje lietadla [6]

Rychlosti

Maximalna neprekrocitelnd rychlost’ | 208 [km/h]
Cestovna rychlost’ 160 [km/h]
Padova rychlost’ (v_s0) 65 [km/h]
Hmotnosti

Maximalna vzletova hmotnost’ 560 [kg]
Hmotnost’ prazdneho lietadla 289 [kg]
Rozmery

Rozpitie 9,125 [m]
Dizka 5,6 [m]
vyska 1,72 [m]
Plocha kridel 10,45 [m?]
Rozmery so sklopenymi kridlami

Sirka 2,4 [m]
Vyska 1,77 [m]
Dizka 6,4 [m]
Sirka hlavného podvozku 2,3 [m]
ostatné

Objem nadrzi 86 [
Dolet 1000 [km]
Vydrz 6 [R]
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Obrazok 9: Aeropro Eurofox so sklopenymi kridlami [6]

18



. ‘ LETECKY USTAV
Martl n Chabada Institute of Aerospace

Engineering

3. Navrh konstrukcie kridla

3.1. Podorys kridla
Po konzultacii s firmou bol zachovany pddorysny tvar kridla z lietadla TL — 3000
Sirius s tym rozdielom, Ze lichobenikovéa &ast’ kridla bude prediZena (obrazok 10). Co sa
tyka polohy vzpier, tak tie po konzultacii ostavaju tiez zachované a tak isto aj uhol, ktory
zvieraju s kridlami. Vzhladom na wuz aplikovany technologicky postup vyroby
aerodynamickych krytiek z lietadla TL — 3000 Sirius je to aj ekonomicky vyhodnejsie, ked’Ze
sa nebudi musiet’ vyrabat’ nové formy a mozu sa pouzit’ uz existujuce formy.

- e -

Obrazok 10: Geometria kridla [3]
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3.2. Vnutorna Struktira

Zakladnt predlohu tvorilo kridlo povodného lietadla TL — 3000 Sirius. Kridlo bude
mat’ jeden hlavny a jeden pomocny nosnik. Hlavny nosnik bude situovany v 35 % profilu,
zatial' o pomocny nosnik bude situovany v 70% profilu. Medzi hlavnhym a pomocnym
nosnikom budu situované cesty riadenia vztlakovych klapiek a kridelok. Kridlo bude
disponovat’ tromi rebrami, pricom sa budu nachadzat’ po jednom v Koreni, v mieste uchytenia
vzpery do kridla a v mieste spojenia s nastavcom kridla. Vnuatorna Struktira je zobrazena na
obrazkoch 11 v nasledujucej podkapitole.

3.3. Navrh umiestnenia a objem nadrzi

Ako uz bolo spominané skor, jednou z hlavnych podmienok pre toto kridlo je mat’ ¢o
najvacsiu kapacitu kridlovych palivovych nadrzi. Cielom je dosiahnut’ objem néadrzi priblizne
500 litrov alebo sa aspon k tejto hodnote priblizit. Z toho vyplyva, ze poévodné nadrze
zlietadla TL — 3000 Sirius nebudi dostatoéné, apreto bolo potrebné urobit’” navrh
rozmiestnenia a objemu novych nadrzi. Povodna 65 litrova nadrz, ktora je v lietadle TL —
3000 Sirius, bola predizena abude siahat od korefiového rebra az po rebro (dalej bude
oznatované ako stredové rebro), kde sa meni podorysna Cast’ kridla z obdiznikovej na
lichobeznikovi. Objem tejto nadrze sa zvacsi z povodnych 65 litrov na 98 litrov (na obrazku
reprezentovand modrou farbou). Druha hlavnéd nadrz, na obrazku Cervend, bola situovanad do
lichobeznikovej Casti kridla medzi hlavny nosnik a ndbeznti hranu od stredového rebra az po
koncové rebro kridla. Tato druha naddrz ma objem 57 litrov. Umiestnenie tretej, na obrazku
zelenej, nadrze bolo navrhnuté medzi hlavnym apomocnym zadnym nosnikom, od
koncového rebra po riadenie kridelok v lichobeznikovej Casti kridla za druhou nadrzou.
Objem tretej nadrze ma hodnotu 33 litrov. Poslednd Stvrtd, na obrazku ruzova, nadrz bola
situovand medzi hlavny a pomocny nosnik, od stredového rebra po ovladanie vztlakovej
mechanizacie. Objem poslednej Stvrtej a najmensej nadrze je 29 litrov. Tak ako druhd, aj
tretia nadrz museli byt situované tak, aby nedochadzalo ku kolizii medzi spominanymi
nadrzami a cestami riadenia kormidiel. Do koncovej €asti kridla, od kridelka po zakoncenie
kridla, sa nepocita s umiestnenim palivovych nadrzi jednak preto, Ze vnitorny objem tejto
Casti kridla je pomerne maly s porovnanim zvySnych nadrzi, ale hlavne preto, lebo poziadavka
na kridlo je zmenSenie rozpdatia kridel po pristati respektive pri hangarovani. Navrhovany
objem vSetkych Styroch nadrzi je teda 217 litrov na jedno kridlo. Celkovy vysledny
navrhovany objem na obidve kridla ma hodnotu 434 litrov. Objemy vSetkych nadrzi boli
zistené pomocou programu CATIA V5.
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Obrazok 11: Rozlozenie palivovych nadrzi a vnitorna Struktara kridla
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3.4. Konstrukény navrh hlavného nosnika

3.5. Navrh zmensSenia rozpétia kridel pri hangarovani

Otazka, respektive problém zmensenia rozpdtia kridel po pristati lietadla a nasledne pri
jeho hangarovani sa rieSila uz pocas druhej svetovej vojny. Cielom a doévodom bolo
umiestnenie ¢o najvac¢Sieho poctu lietadiel na lietadlovych lodiach, respektive v ich
podpalubi. Samozrejme, netykalo sa to len podpalubia lietadlovych lodi, ale neskor a hlavne
V sucasnosti sa to tyka aj velkych dopravnych lietadiel a vetroniov s velkym rozpétim kridel,
aby nepotrebovali takl vel’ku plochu. Existuja dve hlavné cesty, ako by sa dalo pristupovat’
k tomuto problému. Ide o rozoberatel'ny a nerozoberatel'ny spoj.

3.5.1. Nerozoberatel'ny spoj

Pod pojmom nerozoberatelny spoj sa myslia skldpacie mechanizmy kridel. Tieto
mechanizmy musia bezpeéne uzamknut’ kridla ¢i uz v polohe, ktora je urCena na lietanie,
alebo v polohe ktora je ur¢ena na parkovanie. Z toho vyplyva, Ze sa kridla nem6zu samovolne
rozpojit’ ani pri prelete poryvom, ani pri silnom vetre pocas toho, ako je lietadlo odparkované.
Tak isto musi skldpaci mechanizmus preniest’ a rozlozit’ zatazenie ktoré vznika na vonkajse;j
(skladanej) casti kridla do trupu alebo do centroplanu. Tato cCast’ kridla, kde sa sklapaci
mechanizmus nachddza, musi byt z toho dévodu mohutnejsia a robustnejsia, a tym sa zvysuje
aj hmotnost’ lietadla. So sklapacim mechanizmom suvisia aj d’alSie problémy, ktoré nastant v
pripade, Ze sa v sklapanej Casti kridla nachadzaju kridelka alebo vztlakova mechanizacia. Je
potrebné vyriesit’ cesty riadenia pre spominané kridelkd, respektive vztlakovli mechanizaciu
(okrem mohutnosti a robustnosti mechanizmu). Ak sa sklapa iba koncova ¢ast’ kridla, kde sa
uz nenachadzaju kridelka, tieto problémy odpadajui.

|

Obrazok 12: F - 4 U Corsair so sklopenymi kridlami nahor
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V sucasnosti existuji dva spdsoby, ako sklapat’ kridla. Prvym z nich je skldpanie kridel nahor
(obrazok 12). Tento sklapaci mechanizmus ma svoje nevyhody ato hlavne v tom, ze pri
sklopeni kridel sa poloha taziska postva nahor ato méze mat’ negativny vplyv na stabilitu
lietadla pri hangarovani a prevadzkovani na zemi. Dalsim problémom je, Ze sa kridlo skldpa
V smere namahania, ktoré posobi pocas letu.

Druhy spdsob sklapania kridel je pozdiz trupu, ako to bolo na lietadle E2C Hawkeye (obrazok
13). Hlavnou nevyhodou tohto typu sklapaciecho mechanizmu je jeho zlozitost' v porovnani
s prvym typom sklédpacieho mechanizmu a zmena centraze po sklopeni kridel.

Obrazok 13: E2C Hawkeye so sklopenymi kridlami pozdiz trupu [7]

Este je tu jeden teoreticky spdsob sklapania kridel, avSak nie je znamy pripad pouzitia. Ide
totiz o sklédpanie smerom dolu. Tento sposob sa nepouziva z niekol’kych dévodov. Pri vac¢sich
rozpitiach kridel nie je dostatok miesta pre sklopenie sklapanej ¢asti kridla a preto sa sklapaja
pozdiz alebo nahor.

Avsak pre lietadla s hornoplo$nym usporiadanim kridel so vzperami (ako je model TL — 3000
Sirius) je takyto mechanizmus mozny eSte niekde pred vzperami (ak sa na to pozerame od
konca kridla). Tak isto sklapanie kridel smerom nahor nie je odporucané riesenie, ked’ze sa
sice zmen§i jeden rozmer (rozpitie kridel), ale zvacsi sa iny rozmer, ato vyska celého
lietadla, ¢o nie je hl'adané rieSenie. Optimalnym rieSenim pri aplikacii nerozoberatelného
spoja moze predstavovat’ sklapanie konca kridla pozdiZ trupu pripadne skldpanie smerom
dolu, ked’Ze nejde o velku Cast’ kridla, ktora by siahala az po zem. Druhou moZnostou je
pouzitie skldpacieho mechanizmu, ktory sklopi kridla pozdiz, ako to je pouzité na lietadle
Eurofox.

3.5.2. RozoberateI'ny spoj

Pod pojmom rozoberatelny spoj si mdézeme predstavit’ Cast’ kridla (alebo aj celé
kridlo), ktord sa manualne odmontuje po pristati (a namontuje pred vzlietnutim) a tym sa
zmen$i rozpétie na potrebnl velkost. Tento spdsob spojenia sa vo velkej miere pouziva
predovsetkym pri konstrukénych rieSeniach klzakov s vel'kym rozpétim kridel (obrazok 14).
Tak ako pri nerozoberatelnych spojoch, aj tu je potrebné, aby rez, respektive rebro, kde sa
nachadza spoj, bolo robustnejSie a mohutnejSie. Je to z dovodu, aby sa lepSie dokazalo
preniest’ zat’aZenie.
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Obrazok 14: Rozoberatel'ny spoj aplikovany na nastavci kridla pre klzak ASW 28-18 [8]

3.6. Konstrukény ndvrh zmensovania rozpitia
Zo vsetkych spomenutych moZznosti zmenSenia rozpitia bol zvoleny posledny typ
zmen$enia rozpitia, ato rozoberateIny spoj. Tento typ spoja bol zvoleny z niekolkych
dovodov a to hlavne preto, Ze je jednoduchsi na obsluhu, pripadne aj na vyrobu a udrzbu.

V mieste spoja, ako na konci kridla, tak aj na zaciatku nastavca, sa nachadza mohutnejSie
rebro, kde v nabeznej hrane, tak aj pri odtokovej Casti nastavca a kridla budi vlozené
preglejkové inzertné hranoly, ktoré budi sluzit' ako zdkladiia pre Capy adier na capy.
Zakladové hranoly na, ktorych budii umiestnené capy, budii umiestnené v kridle a budia
smerovat’ do nastavcov (obrdzok 15, 16). Tento smer bol zvoleny hlavne kvoli dodrzaniu
maximalnych rozmerov kridlovych palivovych nadrzi. Pri implementacii mechanizmu
sklapania kridel by bolo nutné zmens$it' rozmery palivovych nadrzi za wcelom vzniku
priestoru. Spominané ¢apy sa budu podielat’ na prenasani kriitivého momentu z nastavca do
kridla. Ohybovy moment bude prenaSany krakorcom vychadzajucim z nastavca (obrazok 17,
18). Samozrejme spojeniu medzi kridlom a nosnikom je prispdsobeny aj tvar hlavného
nosnika Vv kridlovej ¢asti spojenia’.

! Detailnejsie zobrazenie konstrukéného névrhu je zobrazené na obrazkoch v prilohe 18
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Obrazok 15: Kridlova ¢ast’ spoja

Obrazok 16: Kridlova ¢ast’ hlavného nosnika
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Obrazok 17: Nastavcova Cast’ spoja

Obrazok 18: Nastavcova ¢ast’ hlavného nosnika
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4. Vol'ba materialu

Kedze firma pouziva technologie vyroby kompozitnych konsStrukcii uz viac ako
Stvrt'storocie, a zaroven aj povodny model TL — 3000 Sirius je celokompozitovej konstrukcie,
bude sa vic¢sia pozornost’ venovat’ hlavne vhodne zvolenému kompozitnému materialu.

Zvolit vhodny material na stavbu kridla (a taktiez aj celého lietadla) je vel'mi ddlezitd uloha.
Volba materidlu musi zodpovedat' viacerym poziadavkdm, ¢i uz naro¢nosti na pevnost
a tuhost’ konstrukcie, alebo Zivotnost’ materialu, pripadne jeho merna hmotnost’.

Skusenosti v leteckom priemysle ukézali, Ze pri vol'be materidlu sa nemdzeme pozerat’ len na
zakladné mechanické vlastnosti. Pri objektivnom porovnavani jednotlivych leteckych
materidlov sa treba pozerat’ aj na fyzikdlne vlastnosti, ako je mernd hmotnost,, respektive
pomer mechanickych vlastnosti k mernej hmotnosti [9]. Vel'mi doélezité je tak isto brat’ ohl'ad
na miesto prevadzkovania lictadla, respektive na klimatické podmienky daného miesta.
Vsetky miesta na svete maju rozdielne podmienky, ¢i uz ide o priemyslové aglomeracie,
vidiek, puste, lokdcie v blizkosti mora, tundry, arktické oblasti, alebo aj horské prostredie.
Kazdé ztychto miest ma roznu vlhkost’ vzduchu, ré6zne mnozstvo piesku v ovzdusi alebo
slanost’ ovzduSia. Nedd sa samozrejme uviest’ vSetky faktory, na ktoré treba brat ohl'ad pri
vybere materialu, preto uvediem kratky prehl'ad tych najdolezitejsich faktorov [9]:

— Mechanické vlastnosti vo vSetkych smeroch
—  Unavové vlastnosti materialu

— Rychlost’ Sirenia trhliny

— Odolnost proti atmosférickym vplyvom

— Odolnost’ proti kordzii

— Technologicky postup vyroby

— Cena a dostato¢né mnozstvo materialu

— Schopnost’ opravit’ poSkodené¢ho miesta

Medzi d’alSie dolezité ulohy patri aj volba poctu vrstiev laminatov a tak isto aj natoCenie
jednotlivych vrstiev. Rozne natoCenie vrstiev po sebe méd vyznamny vplyv na Unavovu
zivotnost’ konstrukcie, ked’ze takato technologia rozne nato¢enych vrstiev vyrazne spomal’uje
rast unavovych trhlin [10].

Ur¢itou nevyhodou dielov vyrobenych z kompozitnych materidlov je celkom problematické
zavadzanie osamelych sil do konStrukcie. Komplikacie mozZe tak isto vyvolat’ aj spédjanie
dielov (¢i uz rovnakého, alebo rozneho materialu) a prenasanie zat'azenia, pripadne tvorenie
funk¢énych otvorov pre nadrze (v pripade kridel), pre okna a dvere. V neposlednom rade aj
likvidacia a recyklacia pouzitych materidlov mézu spésobovat’ problém.

4.1. Kompozitny material
Kompozitny material je material skladajici sa z dvoch alebo viacerych Ccasti
S rozpoznateInym rozhranim. Ide o vystuzné vldkna, ktorych vlastnosti maji dominantny
vplyv na chovanie a celkové vlastnosti vysledného kompozitu, a taktiez matricu, do ktorej st
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vlakna ponorené [10, 11]. Vlastnosti kompozitov su zna¢ne ovplyviiované vlastnostami
svojich materialovych zloziek (matrice a vystuze), ich distribiciou a interakciou medzi nimi.
Vlastnosti kompozitného systému moze davat’ sucet vlastnosti zloziek podla ich objemovych
podielov v danej kompozitnej Struktare [11]. Prave objemovy podiel jednotlivych zloziek je
vSeobecne povazovany za jeden z najdolezitejSich parametrov, ktoré ovplyviiuju vlastnost
kompozitného materialu. Dalou vyznamnou vlastnostou kompozitnych materialov je ich
anizotropné spravanie, ktoré sa prejavi ako zmena fyzikalnych a mechanickych parametrov
V zavislosti na geometrii ulozenia vystuze arozmeroch vystuze [10, 11]. Toto je velmi
dolezita vlastnost’, ktord zarovenn umozni efektivne vyuzitie materialu z hl'adiska naméahania
pri ponechani nizkej hmotnosti konstrukcie.

V letectve sa v sucasnosti pouzivaji prevazne sklenené, aramidové, borové a uhlikové vlakna
ako materidl matrice. Tak isto sa pouzivaju aj tzv. hybridné tkaniny.

4.1.1. Sklenené vldkna

Sklenené vlakna sa pripravuju tahanim ztaveniny [12]. V leteckom priemysle sa
pouzivaji hlavne E — sklo, D — sklo a S — sklo. Sklenené vlakna su citlivé na poSkodenia
oterom, preto sa potahuju malou lubrika¢nou vrstvou. Najvac¢sou vyhodou sklenenych vlaken
je ich nizka cena a vysoka pevnost’ v tahu. Na druhej strane sklenené vlakna maju nizky
modul pruznosti a vyssiu krehkost’ [12]. Najviac vyuzivanym typom sklenenych vlaken na
konstrukciach klzakov a UL lietadiel je E — sklo, kvoli jeho nizkej cene. S — sklo sa tiez
nazyva aj vysokopevnostné sklo, ktoré mé niekol’konasobne vys$sie mechanické vlastnosti ako
E — sklo, ale na druhej strane zaroven cena tohto typu skla je vyssia.

4.1.2. Borové vlakna

Vyroba borovych vldkien prebieha vylucovanim béru z plynného chloridu boéritého
(BCl3) na povrch volframového alebo uhlikového vlakna rozhoruc¢eného na teplotu vyssiu ako
1000 °C, ktorého priemer je okolo 0,1 mm. Vldkna maji nésledne leskly cierny povrch
s dobrou adhéziou k polymérnej matrici [11]. Tieto vlakna maju vysoku tuhost’ a pevnost
Vv tlaku, avSak st prili§ krehké [12]. Ked'Ze ceny tychto vlakien s vysoké, spracovavaju sa
vyhradne vo forme prepregov.

Prepregom nazyvame polotovar, ktory je vo forme predimpregnovanych vlakien v matrici,
takze tvoria spolu jednu vrstvu adrzia v jednej polohe [11]. Tato vrstva je nalepena na
odstranitel'nt foliu, ktora zabrani zhlukovaniu vlékien pri uskladneni. Tak isto to ul'ahcuje aj
manipulaciu s tovarom. Nevyhodou prepregov je naroc¢nost’ autoklavovej technologie a tak
isto aj ich obmedzena skladovatel'nost’, ked’ze sa moézu skladovat’ iba nickol'’ko mesiacov (pol
roka aZ maximalne rok) pri teplotach okolo -20°C.

4.1.3. Aramidové¢ vlakna

Aramid (aromaticky polyamid), tiez znamy pod pojmom kevlar, sa vyznacuje vysokou
tahovou pevnostou a celkovym pomerom pevnosti a hmotnosti, kedZze ma vel'mi nizku
hustotu. Aramidové vlakna maju viacero vyhod, ako st napriklad odolnost’ proti ohiiu (vlakno
je samohasivé anetavi sa), chemicka odolnost, schopnost tlmit' vibracie a razova
huzevnatost’. Na druhej strane kevlarové vlakna maju horsie vlastnosti v tlaku. Priemer vlakna
sa pohybuje okolo 12 mikrometrov.
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4.1.4. Uhlikové vlakna

Uhlikové vlakna patria medzi najrozsirenej$i typ matrice aky sa pouziva v leteckom
priemysle. Uhlikové vlakna v letectve sa vyrabaju z polyakrylonitridového (PAN) vlakna.
Vyrobny postup zacina ohrevom na 200 °C a natiahnutim vlékien, pricom vznikd smerova
orientacia vlakna. Nasleduje stabilizacna oxidacia v atmosfére, ktorej teplota sa pohybuje
V rozmedzi medzi 200 az 300 °C po dobu 10 hodin. ZvySovanim teploty v inertnej atmosfére
na hodnotu 1 000-1 500 °C dochadza ku karbonizacii vlakna a pri teplote 2 000 °C dochadza
k jeho grafitizacii, priCom nastava vyrazné navySenie hodnoty modulu pruznosti pri miernom
poklese hodnoty pevnosti v tahu. [12]

Uhlikové vladkna sa najéastejSie dodavaju v dvoch zakladnych variantoch, ato ako
vysokopevnostné (HS — high strenght) a vysokomodulové (HM — high module). Existuje este
niekol’ko d’alSich typov uhlikovych vlakien, ktoré sa dodéavaji, ato napriklad stredné
modulové (IM — intermediate module) alebo vlakna ktoré maju vel'mi vysoky modul (UHM —
ultra high modulus).

Uhlikové vldkna sa dodéavaji ako nekonec¢né vlakno, pramenec (roving 1 000 — 10 000
vlakien navinutych na cievku, Vv niektorych katalégoch sa daju najst’ aj rovingy s vySSim
poc¢tom navinuti), alebo ako tkanina.

4.1.5. Hybridné tkaniny [12]

Hybridné tkaniny st tkaniny, ktoré su vyrobené z dvoch roznych typov vlakien. Tento
typ tkaniny je celkom c¢asto pouzivany v leteckom priemysle. Pouzivaju sa rézne kombinécie
vlakien.

— Uhlik aaramid — tento typ tkaniny ma vysokl odolnost razom a zaroven nizku
hustotu; tato tkanina sa vyznaCuje kombinaciou vysokej tahovej pevnosti
aramidovych vlakien atlakovej pevnosti tych uhlikovych; na druhej strane
obstaravacia cena je prili§ vysoka

— Aramid asklo — tato kombinacia ma podobné vlastnosti ako uhlikovo-aramidova
hybridna tkanina, ale ma niz$iu obstardvaciu cenu

— Uhlik a sklo — tato hybridna tkanina kombinuje vyborné mechanické vlastnosti oboch
zloziek; v porovnani s predchadzajicimi hybridnymi tkaninami mé tato tkanina,

evve

tkaniny vd’aka obstaravacej cene sklenenych vlakien.

4.2. Zvoleny material
S poukdzanim na fakt, ze firma TL - Ultralight pouziva technologiu vyroby
kompozitnych materidlov uz vySe dvoch dekad, preferuje sa a odporica, aby bol pouzity
rovnaky typ materidlov a technoldgie vyroby na vyrobu kridla.

4.2.1. Potah

Pot'ah bude tvoreny sendvi€ovym materidlom, pricom sa bude jednat o kombinaciu
sklenenych vldkien apeny. MnoZstvo vrstiev bude zavisiet od maximalneho kratiaceho
momentu, ktory bude musiet byt preneseny potahom respektive kritickou hodnotou
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$mykového toku, ktory bude vediet preniest dany panel potahu. Pena bude Herex C 70.752
s gramazou 80kg/m3. Co sa tyka sklenenych vlakien, bude navrhnutych niekol’ko kombinacii
medzi typmi 90 070° (80 g/m?), 92 110* (163 g/m?) a 92 125° (280 g/m?). Pocet vrstiev
V jednotlivych kombinaciach a hriabka peny budu blizsie Specifikované v kapitole, ktord sa
bude venovat’ pevnostnej kontrole.

4.2.2. Hlavny nosnik

Hlavny nosnik bude zloZzeny zo stojny a pasnic hornej adolnej. O pocte vrstiev
a celkovych rozmeroch stojny, ahornej adolnej pasnice sa bude viac pisat’ v kapitole
Pevnostna kontrola.

4.2.2.1. Stojna
Ked'Ze sa jedna o lietadlo s hornoploSnym usporiadanim kridel, stojna bude formou
sendvi¢ového materidlu, priCom jadro bude tvorené penou respektive preglejkovymi insertami
vV miestach uchytenia vzpery do kridla a v miestach uchytenia zavesov kridla pri koreiovom

rebre kridla. Na stojnu bude okrem peny Herex C 70.75 pouzité sklenené vldkno prevazne typ
92 125 (280 g/m?).

4.2.2.2.  Pasnica
Hornd adolna pasnica bude mat formu klasického laminatového materidlu, to
znamena, ze bude tvorena len vrstvami jednotlivych vldkien. Zvoleny material bude rovnaky
ako na pasniciach pévodného lietadla TL — 3000 Sirius a to vlakna jednosmerného uhlikového
kompozitu so 60 percentnym podielom vysokopevnostnych uhlikovych vlakien®. M4 totiz
najlepsie hodnoty medznych longitudialnych pevnosti v tahu a tlaku.

4.2.3. Pomocny nosnik

Pomocny nosnik bude, podobne ako hlavny nosnik, zlozeny z peny a sklenenych
vlakien, Cize bude mat’ podobu sendviCového materidlu. Pena bude pouzita rovnaka ako
U stojny hlavného nosnika a potahu a bude obalena sklenou tkaninou 92 125 (280 g/m?).
Pocet vrstiev a hribka peny buda blizSie analyzované v kapitole venovanej pevnostnej
kontrole.

2 Materidlové charakteristiky viz priloha 1
3 Materidlové charakteristiky viz priloha 2
4 Materidlové charakteristiky viz priloha 3
® Materidlové charakteristiky viz priloha 4
6 Materidlové charakteristiky viz priloha 5
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5. Obalka letovych zatazeni [13]

5.1. Letové zatazenie
Podla predpisu UL2 paragrafu 321 letové nasobky s dané pomerom zlozky
vzdusnych sil, ktora pdsobi kolmo na drahu letu lietadla k jeho tiazi. Pri kladnom nasobku je
vzdu$na sila orientovand vzhladom k lietadlu hore. Pre splnenie poziadaviek musia byt
prevedené vypoCty pre vSetky mozné kombinacie hmotnosti a centrazi. Vsetky vypocty su
pocitané pre 0 m MSA.

5.2. Letova obalka prevadzkovych zatazeni (V-n diagram)

Splnenie letovych poziadaviek na pevnost’ konstrukcie musi byt dokdzané pre vSetky
kombinacie rychlosti letu a jednotlivych nasobkov zatazenia, nachadzajicich sa na hrani¢ne;j
krivke a vo vnutri obalok. Existuje obratova a aj poryvova letova obalka, pricom obratova
obalka v sebe zahfiia prevadzkové nasobky a rychlosti od manévrov. V poryvovej obalke su
zahrnuté nasobky a rychlosti od poryvov vzdusnych pradov. V oboch pripadoch sa pocita
s tym, Ze poloha vztlakovych klapiek je v letovej polohe.

nl, n2 A
0
1
0 % VG VD
VS1 VA v (W)
-1
n3 E
n4
G
=]
; — 4 0

Obrazok 19: Obalka obratov

5.3. Poryvovéa obalka
V poryvovej obalke su zahrnuté nasobky a rychlosti od poryvov vzdu$nych pradov. V
oboch pripadoch sa pocita s tym, Ze poloha vztlakovych klapiek je v letovej polohe. Pre
navrhové rychlosti v, a v; musi byt’ lietadlo schopné uniest’ kladny (hore) a negativny (dole)
poryv do velkosti 15 m/s pri vg a 7,5 m/s pri vp, ktoré posobia kolmo na drahu letu.
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Obrazok 20: Poryvova obalka

5.4. Prevadzkoveé ndsobky obratov
Podla paragrafu 337 predpisu UL2 musia mat’ prevadzkové nasobky najmenej tieto
hodnoty:

Tabulka 5 Prevadzkové nasobky obratov

nl +4,0
n2 +4,0
n3 -1,5
n4 -2,0

Paragraf 345 predpisu UL2 hovori, Ze pre zatazenie vysunutych vztlakovych klapiek musi
byt’ brany do uvahy kladny prevadzkovy nasobok 2,0, pri¢om sa uvazuje poloha klapiek od
uplne zasunuté az po Uplne vysunuté a rychlosti az do navrhovej klapkovej rychlosti vp.

5.5. Prevadzkové nésobky od poryvov
Poryvové ndsobky sa ur¢ia zo vztahu podl'a paragrafu 341:

%.k.pO.U.v.a

n=1+= Mg
S
Kde:
0,88 - u e
k= — zmiernujuci sucinitel
53+u
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Pri¢om:

m
2s

= —p 2 m relativny hmotnotny pomer lietadla

U

Tak isto nie je nutné, aby hodnota n, ktora je uréena vysSie uvedenym vzt'ahom, bola vécsia
nez:

v \2
n=125.(2)
Us1

5.6. Navrhové rychlosti
Navrhové rychlosti definuje paragraf 335 predpisu UL2 nasledovne:

a) Navrhova obratova rychlost’ v,
vy = vg;-Vnl

Kde: vg; uréena navrhova padova rychlost’ pri zasunutych vztlakovych klapkach a s motorom
na vol'nobehu.

b) Navrhova rychlost’ s vysunutymi klapkami vg

Pre tato rychlost’ plati, Zze pri pristavacej konfiguracii nesmie byt vy menSia nez
nasledujuce z oboch hodnot:

a. 1,4 nasobok vg;, kde vg; je vypolitana padova rychlost s maximalnou
hmotnost'ou a zasunutymi klapkami
b. 1,8 nasobok vgsp, kde vgr je vypocitana padova rychlost’ s plne vysunutymi
klapkami.
€) Maximalna navrhova rychlost’ vy,

Maximalna navrhova rychlost moéze byt’ volena navrhovatel'om, avSak nesmie byt mensia
ako vicsia z nasledujucich hodnot:

a. 1,2 nasobok vy, kde vy je maximalna rychlost vodorovného letu pri
maximalnom trvalom vykone motoru
b. 1,5 nasobok v,
d) Navrhova rychlost pri silnom poryve vg

Maximalna navrhové rychlost’ pri silnom poryve mdze byt tieZ volena navrhovatel'om,
avsak:

a. Nesmie byt menSia ako v,, a zaroven
b. Nesmie byt vicsia ako 0,9 nasobok vy, kde vy (EAS) je maximalna rychlost’
vodorovného letu pri maximalnom trvalom vykone motoru.

5.6.1. Navrhova padova rychlost’
Padovu rychlost’ vg; bola navrhnuta podl'a dokumentu [14].

vg; = 83 km/h =23 m/s
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5.6.2. Navrhova obratova rychlost’
Nasledne hodnota navrhovej obratovej rychlosti v4 bola zvolena ako

vy =23 V4 =46m/s = 165,5 km/h

5.6.3. Navrhova rychlost’ pri maximalnom vykone motora
Z dokumentu [14] bola tiez navrhnuta hodnota rychlosti vy

vy = 226km/h = 63m/s

5.6.4. Navrhova rychlost’ strmhlav
Ked’ze maximalna navrhova rychlost’ strmhlav nesmie byt mensia ako nasledujuce
hodnoty rychlosti:

Vpmin = 1,5 v, =15-46 =69m/s
Vpmax = 1,2 -vy =1,2-63 =756m/s
Ako navrhovu rychlost’ strmhlav bola teda zvolené vyssia z hodndt teda:
vp =756m/s

5.6.5. Navrhova padova a obratova rychlost’ pri lete na chrbte
Obdobne ako navrhova obratova rychlost’ v, sa uréi aj navrhova obratova rychlost’ na
chrbte v;:

Vg = Vsg -+ [n4]

Kde: vy je padova rychlost pri lete na chrbte a urci sa nasledovne:

2-m . 2-600-9,80665
Vse =\/ mMrow " & =\] =33,8m/s

—(CLmin) *Skr " Po —(—0,66) -12,74-1,225

Ako hodnota navrhovej padovej rychlosti na chrbte je urena:
Vs =34m/s =122,4km/h
Po dosadeni do rovnice navrhovej obratovej rychlosti na chrbte bude:

ve =34-4|-2| =48m/s =173 km/h

5.6.6. Navrhova rychlost’ a nasobky pri prelete poryvom

Ako uz bolo spomenuté vyssie pre maximalnu navrhova rychlost’ pri silnom poryve,
vp musi byt vicSia alebo rovna ndvrhovej obratovej rychlosti a zdroven nesmie byt vécsia
ako 0,9 nasobok vy. Z toho teda vyplyva:

UBmin = Vg

Vpmin = 46 m/s
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Vemax = 0,9-vy
Vemax <(0,9-63 = 56,5)m/s
Navrhova hodnota rychlosti pri prelete v silnom poryve je teda navrhnuta ako:
vg =56,5m/s =203,4km/h

Prevadzkové nasobky s maximalnou vzletovou hmotnostou pri preletoch rychlostami vy a
vgboli uréené nasledujicim vypoctom s vyuzitim vzorcov z Kapitoly Prevadzkové ndsobky od
poryvov:

0,88-12,35 06158
" 5,3+12,35

%- 0,6158-1,225 - 15 - 56,5 - 5,347
Mo, =1+ 600 - 9.80665 =47

12,74

1 0,6158-1,225-15-56,5- 5,347

2 —
600 - 9,80665 =27
12,74

n,, =1-

1. 06158-1225-75-756- 5,347

2
600 - 9,80665
12,74

n,,, =1+ =3,5

1 0,6158-1,225-7,5-75,6 - 5,347

2 _
600 - 9,80665 =-15
12,74

n,, =1+

5.6.7. Néavrhova padova rychlost’ s vysunutymi vztlakovymi klapkami
Padova rychlost’ pri maximalne vysunutych vztlakovych klapkach na 40° je ur¢end zo
vzt'ahu:

- 2-Myrow * 8
SF =
Crmax kL 40° * SkR " Po

Kde: Crmax kL 40° j¢ maximalny sucinitel’ vztlaku pri maximalnej vychylke klapiek, ktory sa
ur¢il z dokumentu [3].
Crmax kL 40> = 1,67

Hodnota padovej rychlosti pri Gplne vysunutych vztlakovych klapkdch bude mat’ teda
hodnotu:

2-600-9,80665
Vgp = = 21,25m/s

1,67 - 12,741,225
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Navrhova rychlost’ pri uplne vysunutych vztlakovych klapkach bude zvolend ako:

vsp = 22m/s =792 km/h

5.6.8. Navrhova obratova rychlost’ s vysunutymi vztlakovymi klapkami

Navrhové obratova rychlost’ s vysunutymi klapkami bude mat’ teda hodnotu:

Vap =22 N2 =31,2m/s = 112 km/h

5.6.9. Navrhova rychlost’ s vysunutymi vztlakovymi klapkami

KedZe pre navrhova rychlost’ s Uplne vysunutymi vztlakovymi klapkami plati, Ze

nesmie byt’ mensia ako nasledujice hodnoty:
1,4-vg; =32,2m/s
1,8' Vsr = 38,2 m/S

Tak hodnota navrhovej rychlosti letu s vysunutymi klapkami je uréena ako:

vp =39m/s = 140,4 km/h

Nasobok pri prelete poryvom navrhovou rychlost’ou letu s vysunutymi klapkami:

1 06158-1,225-75-39-5347
n =1+ 2
OF 40° 600 - 9.80665
— 17

Analogicky prebehli vypocty pre poziciu klapiek 10,5°.

= 2,27

Vsetky néavrhové rychlosti a nasobky pri prelete poryvom st pre prehladnost’ zoradené

Vv nasledujucich tabul'kéach.

Tabul'ka 6 Navrhové rychlosti

Navrhova padova rychlost’ ve; | 83 | [km/h]
Néavrhova obratova rychlost’ v, | 165,5 | [km/h]
Navrhova maximalna rychlost’ vo vodorovnom letu vy | 226 | [km/h]
Néavrhova rychlost’ letu strmhlav vp | 75,6 | [km/h]
Navrhova padova rychlost’ na chrbte vse | 122,4 | [km/h]
Navrhova obratova rychlost’ na chrbte ve | 173 | [km/h]
Navrhova rychlost’ pri prelete silnym poryvom vg | 203,4 | [km/h]
Navrhova padova rychlost’ pri uplne vysunutych vztlakovych klapkach | vgp | 79,2 | [km/h]
Navrhova obratova rychlost pri uplne vysunutych vztlakovych | vue | 112 | [km/h]
klapkach

Navrhova rychlost’ pri uplne vysunutych vztlakovych klapkach ve | 140,4 | [km/h]
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Tabul’ka 7 Nasobky pri prelete poryvom

Ny, 47
Ny, -2,7
Ny, 3,5
ny,_ -1,5
Mg 4oo 2,27

Vysledna obratova, poryvova a klapkova obélka st zobrazené na nasledujucom obrazku:

nasobok n [-]

Letova obalka

EAS [km/h]

280

Obrazok 21: Letova obalka pre konfiguraciu s hmotnostou 600 kg
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6. Vypocet zatazenia kridla

Pocas prevadzky lietadla mézu nan pdsobit’ viacero réznych zat'azeni od réznych sil,
apreto si na jeho konstrukciu kladené viaceré poziadavky. Zakladné rozdelenie sil
posobiacich na lietadlo je nasledovné [15]:

a) Povrchové sily (alebo tiez nazyvané ako vonkajsie)
— Aerodynamické zatazenie od posobenia dynamického tlaku za letu vyvolaného
pradenim vzduchu okolo draka lietadla, inymi slovami st to vztlakové
a odporové sily
— Propulzné sily, v tomto pripade tu ide o tah pohonnej jednotky
— Reakéné sily pri pristavani, vzlete a rolovani po VPD alebo ploche letiska
— Hydrodynamické sily u hydroplanov a lietadiel s plavakmi
b) Objemové sily (alebo tieZ zname aj zotrvacné)
— Tiazové sily
— Zotrvacné sily
— Gyroskopické sily
Zatazenie moze mat staticky, ale aj dynamicky charakter. Hlavné veli¢iny, ktoré maju
najvacsi vplyv na priebeh, velkost’ a typ zataZenia su:

— Rychlost’

— Nasobok zatazenia

— Hmotnost’ a poloha taziska
K nim je tak isto potrebné zahrnit' aj fazu letu respektive konfiguraciu, v ktorej sa lietadlo
aktudlne nachddza, ¢i uz prebieha Cast’ letu s vysunutymi klapkami, vysunutym podvozkom,
alebo je vSetko zasunuté a lietadlo je v cestovnom rezime.

Pre navrh konstrukcie kridla a jeho kontrolu z pevnostného hl'adiska je v prvom rade potrebné
ziskat’ prehl’ad o priebehu sil a momentov posobiacich na dané kridlo po celom jeho rozpati.
Tomu predchddza vypocet pripadov zat’azenia, pricom sa vybera pripady, v ktorych je
predpokladané najvicsie zataZenie lietadla. Pre tieto pripady sa vykond vypocet priebehu sil a
momentov po kridle. Maximéalne hodnoty z tychto pripadov sa nasledne pouZziji k
pevnostnému vypoctu konstrukcie. Na to, aby sme boli schopni vediet urcit’ a vypocitat
aerodynamické zatazenie kridla, je potrebné vediet, aké je rozloZenie vztlaku po celom
polrozpiti.

6.1. Hmotnostné konfiguracie
Pre vypocet bolo nakombinovanych 26 hmotnostnych kategorii. VSetky kategérie su
zoradené v nasledujtcej tabul'ke:
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Tabul’ka 8 Zoznam hmotnostnych konfiguracii

AL’ Prazdna hmotnost’ 381 kg
Bl Prazdna hmotnost’ + min paliva 388 kg
C1l Prazdna hmotnost’ + min paliva + vybava 443 kg
D1 Préazdna hmotnost’ + min paliva + posadka 588 kg
El Prazdna hmotnost’ + min paliva + vybava + posadka 643 kg
F1 Prazdna hmotnost’ + nddrz 1 a 2 603 kg
Gl Prazdna hmotnost’ + nadrz 1 a 2 + vybava 658 kg
H1l Prazdna hmotnost’ + nadrz 1 a 2 + posadka 803 kg
11 Prazdna hmotnost’ + nadrz 1 a 2 + vybava + posadka 858 kg
J1 Prazdna hmotnost’ + nadrz 1,2,3 a 4 693 kg
K1 Prazdna hmotnost’ + nadrz 1,2,3 a 4 + vybava 748 kg
L1 Prazdna hmotnost’ + nadrz 1,2,3 a 4 + posadka 893 kg
M1 Prazdna hmotnost’ + nadrz 1,2,3 a 4 + vybava + posadka 948 kg
A28 Prazdna hmotnost’ 401 kg
B2 Prazdna hmotnost’ + min paliva 408 kg
C2 Prazdna hmotnost’ + min paliva + vybava 463 kg
D2 Prazdna hmotnost’ + min paliva + posadka 608 kg
E2 Prazdna hmotnost’ + min paliva + vybava + posadka 663 kg
F2 Prazdna hmotnost’ + nadrz 1 a 2 623 kg
G2 Prazdna hmotnost’ + nadrz 1 a 2 + vybava 678 kg
H2 Prazdna hmotnost’ + nadrz 1 a 2 + posadka 823 kg
12 Prazdna hmotnost’ + nadrz 1 a 2 + vybava + posadka 878 kg
J2 Prazdna hmotnost’ + nadrz 1,2,3 a 4 713 kg
K2 Prazdna hmotnost’ + nadrz 1,2,3 a 4 + vybava 768 kg
L2 Prazdna hmotnost’ + nadrz 1,2,3 a 4 + posadka 913 kg
M2 Prazdna hmotnost’ + nadrz 1,2,3 a 4 + vybava + posadka 968 kg

7 Cislo 1 znamen4 konfiguracie bez podvesnikov
8 Cislo 2 znamena konfiguracie s podvesnikmi
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6.2. Pripady zat'aZenia
Pocas letu pdsobia na lietadlo, respektive na kridlo lietadla r6zne letové pripady
zatazenia. Kazdy letovy pripad zatazenia, ktory bude pocitany bude iny a buda v nich
vystupovat’ vel'a roznych hodnot. V kazdom letovom zatazovacom pripade sa bude menit
niekol’ko premennych ako su napriklad: rychlost’, sucinitel’ vztlaku (obzvlast’ sa bude menit
po kridle pre klapkov¢ a kridelkové pripady), ndsobok zat'azenia a sucinitel momentu (najviac
sa bude menit’ s vychylenymi kormidlami vztlakovej mechanizacie a kormidiel kridelok).

Pre tuto pracu bolo vypocitanych 23 réznych pripadov letovych zatazeni. VSetky pripady
zatazeni su zobrazené v nasledujicom zozname:

Tabulka 9 Zoznam letovych pripadov

1 | Pripad pri padovej rychlosti a zasunutych klapkach a ndsobku 1

2 | Pripad pri obratovej rychlosti a nasobku 4

3 | Pripad pri cestovnej rychlosti a nasobku 4

4 | Pripad pri rychlosti strmhlav a nasobku 4

5 | Pripad pri rychlosti strmhlav a ndsobku O

6 | Pripad pri rychlosti strmhlav a nasobku —1,5

7 | Pripad pri cestovnej rychlosti a nasobku —2

8 | Pripad pri obratovej rychlosti na chrbte a nasobku —2

9 | Pripad pri padovej rychlosti na chrbte, zasunutych klapkach a nasobku —1
10 | Pripad pri padovej rychlosti a vysunutych klapkach na 40° a nasobku 1

11 | Pripad pri obratovej rychlosti a vysunutych klapkach na 40° a nasobku 2
12 | Pripad pri maximalnej klapkovej rychlosti a vysunutych klapkach na 40° a nasobku pri

poryve 7,5 m/s

13 | Pripad pri padovej rychlosti a vysunutych klapkach na 10,5° a nasobku 1

14 | Pripad pri obratovej rychlosti a vysunutych klapkach na 10,5° a nasobku 2

15 | Pripad pri maximalnej klapkovej rychlosti a vysunutych klapkach na 10,5° a nasobku
pri poryve 7,5 m/s

16 | Pripad pri obratovej rychlosti, maximalnej kladnej vychylky kridelka a nasobku 2,66

17 | Pripad pri obratovej rychlosti, maximalnej zapornej vychylky kridelka a nasobku 2,66

18 | Pripad pri rychlosti strmhlav, tretinovej kladnej vychylky kridelka a nasobku 2,66

19 | Pripad pri rychlosti strmhlav, tretinovej zapornej vychylky kridelka a nasobku 2,66

20 | Pripad pri rychlosti pri prelete kladnym poryvom 15 m/s

21 | Pripad pri rychlosti pri prelete zapornym poryvom 15 m/s

22 | Pripad pri rychlosti strmhlav a prelete kladnym poryvom 7,5 m/s

23 | Pripad pri rychlosti strmhlav a prelete zapornym poryvom 7,5 m/s

Ked'Zze nesymetrické pripady letovych zatazeni si kombinacie symetrickych pripadov, ich
velkosti st v absolitnej hodnote nizsie a vyraznejSie a tymito pripadmi je viac zatazovany
trup ako samotné kridlo, a preto nebudu rieSené.
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Pocas vypocétov boli pouzité koeficienty, ktoré boli ziskané ¢i uz z dokumentu [3] alebo
z programu XFLR 5. Sucinitel’ vztlaku a sklon vztlakovej ¢iary pre konfiguraciu kridlo — trup
bez vysunutej vztlakovej mechanizacie, s ktorym prebiehali vypocty maji hodnoty:

Crmax = 1,411
a=5,609rad?!
Sucinitel’ momentu pri nulovom uhlu nabehu bol uréeny pomocou programu XFLR 5.
Cmo = —0,079

Koeficienty vztlaku a momentu pri klapkovych pripadoch boli uréené na zaklade dokumentu
[3] (obrazok 22) a maju hodnoty:

Pre vysunuté klapky na 10,5°:
CLmax k1 10,5° = 1,48
ACmpo k1 10,5° = —0,052
Stcinitel momentu pri vysunutej vztlakovej mechanizécii na 10,5° bude mat’ teda hodnotu:
Cmo ki 10,50 = —0,131
Pre vysunuté klapky na 40°:
CLmax ki 40° = 1,67
ACmo k1 400 = —0,105
Stcinitel momentu pri vysunutej vztlakovej mechanizécii na 40° bude mat’ teda hodnotu:

Cmo k1 40° = —0,184
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Obrazok 22: Momentové krivky pre konfiguracie: bez klapiek, s klapkami na 10,5° a s klapkami na 40° [3]
Pri kridelkovych pripadoch budu platit’ pre sti¢initel momentu nasledujuci vztahy:
Cmovg = Cmo — 0,01-8maxkr

Smax KR

Cmovg = Cmo — 0,01 3

Pricom hodnoty maximalnych vychyliek sa 7,5° pre kladnu vychylku (vychylka dolu) a
—11,5° pre zapornu vychylku (vychylka hore) [2].

Z toho vyplyva, Ze hodnoty pre sucinite] momentu pri kladnom aj zapornom vychyleni
kridelka budu:

Cmo v+ = —0,182
Cmov,— = —0,008
Cmovg+ = —0,132
Cmovy— = —0,069

Pri lete na chrbte bolo potrebné, aby sa ur€il minimalny sucinitel’ vztlaku. Na urcenie
spominaného minimalneho stéinitel'a vztlaku bol pouzity program XFLR 5 a jeho hodnota je:

Crmin = —0,66
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6.3. Postup vypoctu
Pre potreby vypoctu aerodynamického zatazenia je dolezité vediet’ aj rozlozenie
vztlaku po polrozpiti kridla. Na zistenie spominaného rozlozenia vztlaku po polrozpiti kridla
bol pouzity program GLAUERT III. Pozndme arozliSujeme tri zatazovacie pripady
z hl'adiska zat'azenia kridla acrodynamickymi silami. S to:

» Symetrické pripady
Pre vypocet sucinitel’a vztlaku v tychto pripadoch plati:
CLe = Cuir " CLn(Y) + cLo(¥)
» Nesymetrické pripady
Pre vypocet sucinitel’a vztlaku v tychto pripadoch plati:
Cre = Crir * Cn(Y) + Lo (V) + CLir sym V) + CLir anei (V)
» Klapkové pripady
Pre vypocet sucinitel'a vztlaku v tychto pripadoch plati:
Cre = Cuier * CLn (V) + cLo(V) + Cir sym (V) + CLicr anei (V) + €L raapky

6.3.1. Vypocet zat'azenia od aerodynamickych sil
— Liniové a vztlakové zatazenie

=192 .
p-v?ecpe

N =

q(y) =

— Postivajtica sila

b/2

T(y) = j q(y)dy
0

— Ohybovy moment

b/2
mw=ijw

0

— Spojity moment k aerodynamickému stredu

1
Q) = 5 p- v c(y)? Cmo ()

— Kratiaci moment k aerodynamickému stredu

b/2

mw=ﬁqmmw

6.3.2. Vypocet zataZenia od zotrvacnych sil
— Spojité zat'azenie
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Myer-g N c(y)
Skr

QZ(y) =

— Posuvajtca sila od zotrvacnych sil

b/2

T,(y) = f () dy

0

— Ohybovy moment od zotrvac¢nych sil

b/2
M,,(y) = f T,(y)dy

0

— Krutiaci moment ku aerodynamickému stredu od zotrvacnych sil

b/2

M) = [ 60 c)- Ger — 025)dy
0

Po prebehnutej konzultécii bolo odporii¢ané sa zamerat’ na kritické body obalky centraze, ¢ize

maximalnu prednd centraz a maximalnu zadna centraz. Obdlka centrdzi bola urcené a dodané

firmou, kde:

XT predna = 0,21
X1 zaans = 0,32

6.3.3. Vypocet prevadzkového zat'azenia pre volné kridlo
Pre priebehy vyslednej posuvajucej sily, ohybového a krutiaceho momentu volného
kridla budu platit’ nasledujtice vzt'ahy:

— Vysledna posuvajtca sila
T =TW) +T,(y)

— Vysledny ohybovy moment
M, () = M, (y) + Mo, (y)

— Vysledny kratiaci moment
My (y) = M (y) + My (y)

6.3.4. Vypocet prevadzkového zatazenia pre kridlo so vzperou
Je samozrejmé, Ze k ziskanym priebehom sil a momentov je potrebné pripocitat’ vplyv

vzpery na kridlo.

Ked'Ze vzpera odobera ohybovy moment, tak v mieste vzpery (vzperové rebro) bude ohybovy
moment najvacsi a vV mieste koreiového rebra, kde sa spdja s trupom bude nulovy. Od toho sa
bude aj vyvijat velkost sily, ktord pdjde do vzpery, respektive ktord bude odobratd od
posuvajucej sily. Velkost’ sily, ktorda bude odobraté sa urci podl'a vzt'ahu:

_ Mo korer
Tyz =

Tkoreti—vzpera
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Priebeh ohybového momentu od sily T;,, bude ur¢eny ako:
Tkoren—vzpera
Mo,,z (y) = f T,,dy
0

Vysledny priebeh tohto ohybového momentu od sily odobratej vzperou bude mat’ linearny
charakter.

Ked’ze je krutiaci moment pocitany k aerodynamickému stredu, ktory je v 25 percentach
a hlavny nosnik je v tridsiatich percentach, tak tato vzniknutd sila bude sposobovat novo
vzniknuty kratiaci moment na ramene:

er = (0,3 - 0,25) CO
Vysledny kratiaci moment od sily odobratej vzperou bude urceny podla vztahu:
Mk,,z =Ty My

Priebeh posavajlcej sily My, bude mat’ konStantny charakter od miesta zavedenia sily T, do

konstrukcie az po korenové rebro. Pri kladnych nasobkoch bude mat sila T,,, zdpornu hodnotu
a kratiaci moment od tejto sily bude kladny, pri zapornych nasobkoch to bude opacne.
Vysledné vztahy pre posuvajucu silu, kratiaci a ohybovy moment budi mat’ teda tvar:
— Vysledna posuvajuca sila
Ty) =TW) +T,(y) + T,y (¥)
— Vysledny ohybovy moment
Mo (y) = Mo (y) + Mo, (y) + M,,,,(v)

— Vysledny kratiaci moment

M (y) = My (y) + My (y) + M, ()

Z toho vyplyva, Ze v mieste rebra, kde bude uchytend vzpera, bude maximalny ohybovy
moment a zaroveil tam bude aj skokovd zmena pre postvajicu silu a tak isto aj skokova
zmena kratiaceho momentu®.

Pomocou ziskanych vystupov z programu Glauert 111, pomocou postupu vypoctov v kapitole
3 Obdlka letovych zatazeni a pomocou predoslych vzorcov sa urcili a nasledne vykreslili
priebehy postvajiicej sily, ohybového momentu a kraitiaceho momentu (T, M,, My,) po
polrozpiti kridla pre vSetky hmotnostné konfiguracie zobrazené v tabul’ke 8. V nasledujucich
obrazkoch su zobrazené priebehy zat'azeni vybranych letovych pripadov, v rdmci ktorych boli
ziskané maximalne hodnoty postvajucej sily, ohybového momentu a krutiaceho momentu.
Nasledne v prilohe ¢. 1 si zobrazené porovnania priebehov zatazeni v ramci vsetkych
pripadov zat'aZenia pre vSetky vybraté hmotnostné konfiguracie. Na zaklade toho boli ur¢ené

® Excelovské subory (2 kusy) pre vypodet zat'aZenia pre konfiguracie s podvesnikmi aj bez podvesnikov st ako
prilohy 6 a 7, kde sa da nakonfigurovat hmotnost’ a centraz
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maximalne mozné hodnoty priebehov posuvajicej sily, ohybového a kratiaceho momentu
(pre maximalnu prednti aj pre maximalnu zadnu centraz) pre kazdy jeden letovy pripad®®.

6000
4000

2000

= N
= 0,000 { 6,000
'— =

-6000

-8000
z [m]

Al B1 C1 D1 El F1 G1 H1 11

11 K1 L1 M1l = = =A2 B2 2 ==-=D2 = -=-=E2

—==F2 ===G2 ===H2 === === ===k ===12 o= =M

Obrazok 23: Priebeh zat'azenia od postvajucej sily pri rychlosti v, a nasobku 4
9000
8000
7000
6000

5000

[Nm]

4000

M_o

3000

2000

1000

0,000 1,000 2,000 3,000 4,000 5,000 6,000
-1000

Al Bl C1 D1

J1 K1 L1 M1l = = =A2 B2 2 =-===D2 = -=-=E2

—==F2 ===G2 ===H2 ===12 ===]2 ===k ===12 = =M

Obrazok 24: Zat'azenie od ohybového momentu pri rychlosti v; a nasobku 4

10 Porovnanie zataZeni pre vietky hmotnostné kategérie v ramci jednotlivych pripadov zataZeni je mozné vidiet
Vv prilohe 8
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Obrazok 25: Priebeh zat'aZenia od ohybového momentu pri cestovnej rychlosti a nasobku -2
priebeh zatazenia od M_k priv_d- a pre prednu centraz
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Obrazok 26: Priebeh zatazenia od My, pri v4, nasobku -1,5 a pre predntl centraz
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6.3.5. Vypocet pocetného zatazenia

Vysledné hodnoty boli vyhodnotené tak, ze v ramci kazdého letového pripadu sa
porovnalo zatazenie od kazdej hmotnostnej konfigurdcie. Z porovnanych spomenutych
hodnot boli nasledne vybraté maximalne hodnoty posuvajicej sily, ohybového a krativého
momentu a prenasobené¢ bezpecnostnym sucinitelom f, ktory ma hodnotu 2,25 podla
predpisu UL2, ked’Ze sa jedna o kompozitné materialy.

— Vysledna postvajtca sila

Tpoe=T"f
— Vysledny ohybovy moment
Mo, =M, f
— Vysledny krutiaci moment
My, . = My - f

Maximalne hodnoty zatazeni od posuvajucej sily, ohybového momentu a kritiaceho
momentu budu zobrazené jednotlivo vo vybranych kontrolnych rezoch kridla.
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7. Pevnostna kontrola kridla

Na kontrolu pevnosti kridla bolo zvolenych niekol'ko kontrolnych rezov, v ktorych
boli zistené maximalne hodnoty od vsetkych zloziek zataZenia, ako su posuvajuca sila,
ohybovy a kratiaci moment. Hlavné kontrolné rezy si A — A az E — E (obrazok 27), pricom
rezy Bl — B1 aCl — C1 st kontrolné rezy pre velkosti priecnych ploch pasnic. Hlavné
kontrolné rezy boli zvolené z niekol’kych dovodov:

Rez A — A —rez s maximalnou absolitnou hodnotou kratiaceho momentu

Rez C — C - rez smaximalnou absolutnou hodnotou ohybového momentu
a posuvajucej sily, zarovei sa jedna o rez kde je uchytend vzpera na kridlo

Rez E — E — rez spojenia nastavca kridla s kridlom

Poorge opr

I I I I I I
E D C1 C B1 B A

Obrazok 27: Kontrolné rezy na kridle

Polohy kontrolnych rezov na polrozpéti kridla budi zobrazené v nasledujucich tabulkach
spolu s hodnotami zat'azenia.

Avsak nie vSetky maximalne hodnoty od zatazovacich zloziek v kontrolnom reze odpovedali
rovnakému letovému pripadu zataZenia, niekedy dokonca neodpovedali ani rovnakej
hmotnostnej konfiguracii. Preto bolo potrebné d’alej zistit' a doplnit’, 0 ktoré konkrétne
hmotnostné konfiguracie a ktoré konkrétne pripady letovych zataZzeni sa jednalo a nasledne
doplnit’ ostatné zlozky zataZenia, ktoré tomu odpovedali. KedZe sa jedna o kridlo
hornoplo$ného usporiadania so vzperou, tak je potrebné pocitat’ aj so silou, ktora je zavadzana
do nosnika kridla prave spominanou vzperou (obrazok 28).
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Obrazok 28: Uhol vzpery a vzopitia kridla

Zavedena sila do nosnika pre vSetky pripady letovych zatazeni sa ur¢i podla nasledujuceho

vzt'ahu:
251 T,
Frosnik = COt( 180 ) ’ 21,); T
cos(—180 )

Tato sila bude pdsobit’ len od miesta prichytenia vzpery na nosnik az po koreniové rebro, ¢ize
v celej obdiznikovej Gasti kridla a cez zavesy bude prenasana do centroplanu. Po celej tejto
dizke bude mat konitantnii velkost v ramci uréitého typu zataZenia a hmotnostnej
konfiguracie.

Ked7e vzpera je brana ako pratové teleso, ktoré po celej svojej dizke ma nemenné
charakteristiky priecneho prierezu, tak je potrebné, aby bola vykonana kontrola vzpery na
stratu stability. Ako prvé je potrebné zistit' maximalne mozné sily pdsobiace do (tlakové sily
pri negativnych nasobkoch) respektive zo vzpery (fahové sily pri kladnych nasobkoch). Tieto
hodnoty je mozné ziskat’ pomocou nasledujiiceho vztahu'!;

TUZ
Fyzperapos = L5 W
sin(gp-
Po analyze zo ziskanych dat z predoslej kapitoly boli zistené nasledujuce maximalne hodnoty:

Tabulka 10 Maximalne hodnoty sil, pdsobiace do, respektive zo vzpery

Hm.Konfiguracia | Hmotnost Pripad Nasobok T,, Fyzpera pot
[kg] (-] (-] [N] [N]
M2 968 Vpg +4 12 100 43950
E2 603 Ve -2 —6 500 —23100

Velkost' ziskanej tlakovej sily (so zapornym znamienkom) mozeme povazovat’ za hodnotu
kritickej eulerove;j sily, ktora je urena vzt'ahom:

11 Vztah je prenasobeny bezpe¢nostnym koeficientom 1,5 [13], kedze ide duralovy trubku, teda vysledna
hodnota vztahu je pre pocetné zat'azenie
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Takze mdzeme tvrdit’:

n?-E-]
szpera potE2 = C~ 12

Kde ¢ vyjadruje spésob uloZenia oboch koncov prutu. V tomto pripade ulozenia, sa to moze
brat’ ako uloZenie do vetknutia na oboch koncoch, takze koeficient ¢ bude mat’ hodnotu 4.
Youngov modul pruznosti pre dural ma hodnotu 72 000 MPa. Dika vzpery [ a vonkajsi
priemer D boli ur¢ena programom CATIA V5 a maji hodnotu

[ =1902 mm
D =40mm

Ked’ze chceme zanechat’ vonkajsi priemer nezmeneny, tak nam treba ur€it’ vnutorny priemer
prutu. Na to, aby sme ho mohli ur¢it’, je potrebné urcit’ najprv kvadraticky moment prierezu
prutu:

2,
_ [ szpera poCE2
m2-cE

Vnutorny priemer sa nasledne vyjadri z kvadratického momentu prierezu ako:

4 64 -
a="|p+-221
/A

V nasledujlicej tabul’ke su zobrazené vysledné hodnoty priemerov a kvadratického momentu:

Tabul’ka 11: geometrické charakteristiky prie¢neho prierezu pratu

l [mm] | 1902

D [mm] 40

J [mm*] | 29 400

d [mm] 37,5
dzvotens [mm] 37
]vysledne [mm4] 33670

V momente ako st zname vSetky prierezové charakteristiky, je mozné vykonat’ kontrolu pratu
vzpery na t'ahovu silu:

o _ szpera poc M2 4- szpera pocM2 242 MPa
tan Sprierez T (DZ - dgvolene)
R 420
k=—"-=-—=173
Ovan 242
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Ako je mozné vidiet vzperova trubka s hrubkou steny 1,5 mm dokaze preniest’ ako t'ahové

tak tlakové zat'azenie.
RezA-A

Poloha od osi lietadla: 0,574 m
Letovy pripad zat'azenia: vp_ (let pri rychlosti strmhlav a nasobku -1,5)
Hmotnostna konfiguracia: M2 (968 kg)

Tabulka 12 Zat'azenie v reze A — A

prevadzkové | pocetné
postvajuca sila T 545 1227 | [N]
ohybovy moment M, 0 0 [Nm]
sila do nosnika od vzpery | F, snik 25930 58 344 | [N]
kratiaci moment M;, -3 050 —6862 | [Nm]

RezB-B

Poloha od osi lietadla: 1,59 m
Letovy pripad zatazenia: vj, (let pri rychlosti strmhlav a nasobku 4)
Hmotnostna konfiguracia: M2 (968 kg)

Tabul’ka 13 Zat'azenie v reze B — B

prevadzkové | pocetné
posuvajlica sila T —4 080 —9180 | [N]
ohybovy moment M, 2 690 6 053 | [Nm]
sila do nosnika od vzpery | F,psnik 25930 58344 | [N]
kritiaci moment M;, 70 158 | [Nm]

Rez B1 -B1

Poloha od osi lietadla: 2,14 m
Letovy pripad zat'azenia: vy, (let pri rychlosti strmhlav a ndsobku 4)
Hmotnostna konfiguracia: M2 (968 kg)

Tabul’ka 14 Zat'azenie v reze B1 — B1

prevadzkové | pocetné
posuvajlica sila T -5400 —12 150 | [N]
ohybovy moment M, 5210 11723 | [Nm]
sila do nosnika od vzpery | F,psnik 25930 58344 | [N]
krutiaci moment M, 380 855 [Nm]
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RezC-C

Poloha od osi lietadla: 2,644 m
Letovy pripad zat'azenia: vy, (let pri rychlosti strmhlav a nasobku 4)
Hmotnostna konfiguracia: M2 (968 kg)

Tabul’ka 15 Zat'azenie v reze C — C

prevadzkové | pocetné
posuvajlca sila T —6520 —14 670 | [N]
ohybovy moment M, 8130 18293 | [Nm]
sila do nosnika od vzpery | F,osnik 25930 58344 | [N]
kriitiaci moment M, —912 —2052 | [Nm]

RezCl1-C1

Poloha od osi lietadla: 3,05 m
Letovy pripad zatazenia: vj, (let pri rychlosti strmhlav a nasobku 4)
Hmotnostna konfiguracia: M2 (968 kg)

Tabul’ka 16 Zat'azenie v reze C1 — C1

prevadzkové | pocetné
postvajuca sila T 4705 10587 | [N]
ohybovy moment M, 5970 13 544 | [Nm]
sila do nosnika od vzpery | F,psnik 0 0 [N]
kriitiaci moment M;, —705 —1587 | [Nm]

RezD-D

Poloha od osi lietadla: 3,644 m
Letovy pripad zat'azenia: vy, (let pri rychlosti strmhlav a ndsobku 4)
Hmotnostna konfiguracia: M2 (968 kg)

Tabul’ka 17 Zat'azenie v reze D — D

prevadzkové | pocetné
posuvajuca sila T 3500 7875 | [N]
ohybovy moment M, 3480 7830 | [Nm]
sila do nosnika od vzpery | F,psnik 0 0 [N]
krutiaci moment M, —458 —1031 | [Nm]

RezE -E

Poloha od osi lietadla: 4,514 m
Letovy pripad zat'azenia: vy, (let pri rychlosti strmhlav a ndsobku 4)
Hmotnostna konfiguracia: M2 (968 kg)
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Tabul’ka 18 Zatazenie v reze E — E

prevadzkové | pocetné
postvajuca sila T 1970 4433 | [N]
ohybovy moment M, 1 040 2340 | [Nm]
sila do nosnika od vzpery | F,osnik 0 0 [N]
kraitiaci moment M, —205 —462 | [Nm]

7.1. Odhadovany pocet vrstiev pre pasnicu V kontrolnych rezoch

V kazdom jednom reze bol na zaciatok urobeny odhad v pocte vrstiev laminatu
V pasnici pomocou tedrie zat'azovania tenkostennych konsStrukcii a nasledne po prvotnom
odhade bol odhadovany pocet vrstiev upraveny tak, aby prevadzkové napétie v pasnici
nepresahovalo hodnotu 400 MPa (900 MPa pocetné napitic). Hlavnym dovodom je, aby sa
predislo tinavovym poskodeniam. Tieto ziskané pocty vrstiev sluzili ako referenéné hodnoty,
ktoré boli najprv skontrolované pomocou teérie zatazovania kompozitnych konstrukcii. Ak
hodnoty poctu vrstiev nevyhovovali, tak sa pocet upravil na vyhovujicu hodnotu.

Pri rieSeni navrhu poctu vrstiev v pasnici budeme predpokladat, Ze ohybovy moment bude
prendSany len pasnicami a ni¢im inym. V reze A — A je sice hodnota vysledného ohybového
momentu nulova, ale je pozadované, aby pasnice dokazali preniest’ silu vyvolanu zavedenou
silou od vzpery, preto je tam zavedena sila rovnakej maximalnej hodnoty ako v rezoch B — B
az C — C a aj preto je v reze A — A navrhnuty rovnaky pocet vrstiev ako v reze B — B.
Hodnoty v reze E — E st rovnaké ako pre kridlo, tak aj pre nastavec.

Najprv treba urcit’ velkost sily idicej do pasnice pre tlakové zat'azenie respektive z pasnice
pre tahové zatazenie:

F _ Mpoé n Fnosnl’k poc
hornapasnica —
h, 2

F _ Mpoé Fnosnl’k poc
dolné pasnica — -
h, 2

Ked’ uz mame urcenu velkost’ sily, tak plochy pasnic sa urcia podl'a nasledujtcich vztahov:

_ Fhorné pasnica
S =——mm
OptL

Fdolné pasnica

Sg=——m""""
OPdL

Kde ap,, respektive ap,; je medza pevnosti v longitudinalnom smere pre tlak respektive

tah'2. Pocet vrstiev pre danti plochu bude hodnota zaokrahlen4 hore na nula desatinnych

miest dana podielom prie¢nej plochy a hrubky danej vrstvy:

2 Tahova pevnost v longitudindlnom smere vybraného vlikna je 2344 MPa atlakova  pevnost

Vv longitudinadlnom smere je 1 790 MPa, o je mozné vidiet’ aj v prilohe 5
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St
Nt igm =
tiam Wpasnice
Sa
Ngiam =

Liam * Wpasnice

Kde tjq, je hrubka pasnice a Wpygenice jej Sirka. Pre tieto vypocty ako referenéna hodnota

Wpasnice Dude rovnaka ako na pasnice povodného kridla, a teda:
Wpasnice = 30 mm

V predoslej kapitole bol pre pasnicu zvoleny material jednosmerny uhlikovy kompozit, tak
hrubka jednej vrstvy bude mat’ hodnotu:

tigm = 0,125 mm

Avsak ked’ po kontrole prevadzkového napitia v pasniciach s tymto poctom vrstiev zistime,
ze hodnota napitia je vicsia ako 400 MPa (900 MPa pre pocetné napétie) tak sa pocet vrstiev
urci ako:

F horna pasnica
900 - tygm - Wpasnice

Nigm horna =

Fdolné pasnica
900 - tygm - Wpasnice

Nigm dolna =

Vysledna hodnota bude opét’ zaokrithlend nahor na nula desatinnych miest.

Tabulka 19 Pocet vrstiev pre pasnicu so Sirkou 30 mm

Rez A-A B-B Bl1-B1 |[C-C Cl-C1 |[b-D E-E
Nygm horna | 20 20 30 42 27 18 7
Nam doina | 20 4 13 25 27 18 7

Z dovodu relativne vysokej odhadovanej hodnoty poctu vrstiev v rezoch bola upravena Sirka
pasnice:

Wpasnice = 50 mm

Nasledne odhadované pocty vrstiev v jednotlivych rezoch budu mat” hodnoty:

Tabulka 20 Pocet vrstiev v pasnici so Sirkou 50 mm

Rez A-A B-B B1-B1 |[C-C Cl-C1 |D-D E-E
Nam horna | 12 12 18 26 16 11 4
Niam dolna 12 3 8 15 16 11 4

Z dovodu kontinuity spodnej pasnice sa upravia pocty vrstiev v rezoch A — A, B—-B aBl1 —
B1 a vysledné navrhové hodnoty poctu vrstiev v jednotlivych rezoch pre pasnice so Sirkou 50
mm si:
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Tabul’ka 21 Upraveny pocet vrstiev v pasniciach so Sirkou 50 mm

Rez A-A [B-B [B1-Bl1 [C-C [Cl-Cl1[D-D J|E-E
N horma | 12 12 18 26 16 11 4
Niam doims | 12 12 12 16 16 11 4

7.2. Odhadovany pocet vrstiev v potahu a stojny
7.2.1. Kridlo
7.2.1.1.  Ndvrh a kontrola potahu
Pre skladbu pot’ahu je navrhnutych niekol’ko variantov, ktoré buda nasledne pevnostne
a hmotnostne analyzované.

SKLADBA 1: 2 x sklen4 tkanina 92 125 (280 g/m?)
1 x pena 80kg/m?3 5 mm
2 x sklena tkanina 92 125 (280 g/m?)
t. = 5,88mm
[45/-45/pena/-45/45]

SKLADBA 2: 1 x sklena tkanina 92 110 (163 g/m?)
1 x sklena tkanina 92 125 (280 g/m?)
1 x sklena tkanina 92 110 (163 g/m?)
1 x pena 80kg/m?3 5 mm
1 x sklend tkanina 92 110 (163 g/m?)
1 x sklend tkanina 92 125 (280 g/m?)
1 x sklend tkanina 92 110 (163 g/m?)
t. = 5,952 mm
[45/-45/45/pena/45/-45/45]

SKLADBA 3: 1 x sklend tkanina 92 110 (163 g/m?)
1 x sklen4 tkanina 92 125 (280 g/m?)
1 x pena 80kg/m?3 5 mm
1 x sklend tkanina 92 125 (280 g/m?)
1 x sklend tkanina 92 110 (163 g/m?)
t. = 5,696 mm
[45/-45/pena/-45/45]

SKLADBA 4: 1 x sklena tkanina 90 070 (80 g/m?)
1 x sklend tkanina 92 110 (163 g/m?)
1 x pena 80kg/m3 5 mm
1 x sklend tkanina 92 110 (163 g/m?)
1 x sklend tkanina 90 070 (80 g/m?)
t. = 5,528 mm
[45/-45/pena/-45/45]

Skladba potahu sa po rozpdti (koren kridla — zaciatok nastavca) nebude menit, ateda aj
hrubka sendvi¢ového materialu bude konstantnd. Co sa tyka skladby stojny po polrozpiti
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kridla, ta bude rozdielna, len v poslednom kontrolovanom reze E — E bude mat’ inu skladbu
ako v ostatnych kontrolnych rezoch. Ked’ze miesto rezu E — E je zvolené tak, aby tym rezom
iSlo aj miesto vloZenia krakorca od nastavca, tak v tomto mieste budt dve stojny.

REZY A—-AazD-D: 3 x sklen4 tkanina 92 125 (280 g/m?)
1 x pena 80kg/m3 8 mm
3 x sklen4 tkanina 92 125 (280 g/m?)
t: =9,32mm
[45/-45/45/penal/45/-45/45]

REZE -E: 2x 2 x sklen tkanina 92 125 (280 g/im?)
1 x pena 80kg/m3 5 mm
2 x sklen4 tkanina 92 125 (280 g/m?)
t. =5,88mm
[45/-45/pena/-45/45]

Navrhovana skladba pomocného nosnika bude mat’ po celom polrozpdti (koren kridla —
zacCiatok nastavca) rovnaké zloZenie, a teda aj rovnaku hrabku.

SKLADBA: 2 x sklen4 tkanina 92 125 (280 g/m?)
1 x pena 80kg/m?3 4 mm
2 x sklena tkanina 92 125 (280 g/m?)
t. = 4,88 mm
[45/-45/pena/45/-45]

Zo sklenej tkaniny pomocného nosnika sa budu skladat’ aj pasnice pomocného nosnika a teda
ako horna tak aj dolna pasnica budi mat’ rovnaké zloZenie a aj hrabku.

SKLADBA: 4 x sklena tkanina 92 125 (280 g/m?)
t. =0,88mm
[(45/-45),]

K vypoctu smykovych tokov sa da pristupovat’ dvoma postupmi, a to

POSTUP 1: Do plochy pasnic A bude zapocitana aj prislusné plocha pot'ahu v Sirke
danej pasnice a k vyske stojny bude pripocitana aj hrabka potahu

POSTUP 2: Plocha pasnic A bude tvorena len prierezovou plochou pasnic, pricom
do vysky stojny nebude pripocitana hriibka pot'ahu

Pri vypoctoch bol pouzity postup ¢islo 1.

Kedze, ako uz bolo spomenuté, v ramci jednej skladby pot'ahu sa hribka potahu po
polrozpidti nemeni, na kontrolu straty stability staci skontrolovat’ najkritickejSie miesto rezu,
¢o byva spodna strana potahu medzi nosnikmi. Tak isto vieme, Ze prie¢ne charakteristiky
prierezov A — A az C — C sa nemenia a zaroven maximalnu hodnotu kratiaceho momentu
mame vreze A — A, takze ztoho dovodu sa rezy B — B, Bl — B1 aC — C kontrolovat’
nemusia.
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Na pocitanie Smykovych tokov je potrebné vediet’ geometrické parametre jednotlivych rezov

(obrazok 29), ktoré st zistené pomocou programu CATIA V5:

Tabul’ka 22 Geometrické hodnoty vybranych kontrolnych rezov programom CATIA V5

Obrazok 29: Geometria rezu

Rez| A-A | Cl-C1 D-D E-E

c 1300 1213 1086 900 [mm]
U, | 67000 | 55000 | 41000 | 22000 |[mm?]
U, | 61000 | 54000 | 45000 | 31000 |[mm?]
b 390 373 343 280 | [mm]
S1 952 858 723 534 [mm]
Sy 366 325 294 281 [mm]
Ss 366 325 295 281 | [mm]
h, 174 160 142 116 | [mm]
tq 9,32 9,32 9,32 40,88 | [mm]
h, 121 113 103 90 [mm]
t, | 488 4,88 4,88 4,88 | [mm]

Na vypocet §mykovych tokov bol pouzity vypoéet odhadu polohy elastickej osi'2.

Vypocet kvadratickych momentov pasnic:

J1

J2

_ Aipa*Aipn
A1pa * A1pn
_ AZpd ' A2ph )
AZpd ' A2ph

Vypodet odhadu polohy elastickej osi*:

13 Rozdiel medzi polohou elastickej osi a stredu $myku nie je az taky markantny a vypocet polohy elastickej osi
je jednoduchsi.
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) E;-J;

Ey-Jo+Ei- i
Akonahle je uréeny odhad polohy elastickej osi, je mozné zistit’ vel’kost’ krutiaceho momentu
k tejto osi:

a=>»

Mygo = My + T~ (xgo — 2x45) =M +T-(0,1-c+a)

Smykové toky od kritiaceho momentu v jednotlivych dutinach uréime na zaklade Bredtovho
vzt'ahu, ktory ma tvar:

Mygo =2-U;-q1+2-Uz"q;

Este je potrebné zadat’ podmienku, ze skritenie prvej dutiny je rovnako vel'ké ako skrutenie
druhej dutiny:
1 qy-ds 1 q, - ds
2:U, J, G-t 2:U, J, G-t

Pri¢om g, je vysledny Smykovy tok a je dany ako stcéet Smykovych tokov zavislych ako od
krutiaceho momentu, tak aj postuvajtcej sily v jednotlivych dutinach:

Qo =4q9r T qu, = q9z1 Y 422 T 41 T Q2

Velkosti Smykovych tokov vyvolané postvajicou silou sa uréia podla vztahov:

T-(b-a)
CIZl_ hl'b
_T-a
qzz_hz'b

Jediné nezname ostavaju uz len Smykoveé toky oznacené ako q;a g, ktoré¢ budii odvodené
ako:

U * 51 Mygo Uz'h1'MkEo+U2'h1'qZ1_h1'qZ2+h1'MkEo+h1'qZ1

0 = 2:U%-t 2:U%-t; Uity t 2:U; ty ty
2 = 2 2
2'U2'51 2'U2'h1 52+S3 k ﬁ 4"U2'h1
Z'Ulz't2+2'U12't1+ t +t2+t1+2'Ul't1

=MkEo—2'U2'QZ
a1 2-U,

Hodnoty Smykovych tokov v stojnach nosnikov budt uréené ako:
s1 = 492 — 41 — qz1
s2 = —qz2 — 42

14 Vypocet velkosti ekvivalentnych modulov pruznosti E; a E; bude uréeny podla tedrie vypo&tu namahania

VIO
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KONTROLNY REZ A — A

Tabul’ka 23 Hodnoty $mykovych tokov a pouZité hodnoty pri vypoctoch v reze A — A

Skladba pot'ahu 1 2 3 4
. 5,88 5,952 5,696 5,528 [mm]
J1 5680534,5| 5735031 5541 265 5414105 [mm*]
/> 1484 597 1500410 1444 188 1407 292 [mm*]
a 46,5 46,3 44,2 38,95 [mm]
Mizo —6 645504 | —6 645 676 | —6 648 275 | —6 654 694 | [Nmm]
Az 6,21 6,21 6,25 6,35 [Nmm]
00z 1,21 1,2 1,14 1,01 [Nmm]
0 —34 —33,5 —34,2 —34,6 [Nmm]
q, ~17,5 —17,64 —17 —16,54 | [Nmm]
qs1 10 9,7 10,92 11,71 [Nmm]
ds2 16,3 16,4 15,83 15,53 [Nmm]
KONTROLNY REZ C1 - C1
Tabul’ka 24 Hodnoty smykovych tokov a pouZité hodnoty pri vypoétoch v reze C1 — C1
Skladba pot'ahu 1 2 3 4
t. 5,88 5,952 5,696 5,528 [mm]
1 5203200 | 5249280 | 5085440 | 5977920 | [mm?*]
P 1294777 | 1308567 | 1259534 | 1227356 | [mm*]
a 35,2 35,5 32,7 27,3 [mm]
Mizo 70033 | —72987 | 43024 | —13570 | [Nmm]
Az 59,9 59,87 604 | 613 [Nmm]
000 8,85 8,92 8,2 6,86 [Nmm]
q, —3,1 —3,1 —3,25 —3,68 | [Nmm]
0 3,8 3,8 3,7 3,62 [Nmm]
qs1 —53 —52,92 | —53,42 —54 [Nmm]
qs2 12,65 | —12,75 —~11,9 —10,5 | [Nmm]
KONTROLNY REZD - D
Tabul’ka 25 Hodnoty Smykovych tokov a pouzité hodnoty pri vypoctoch v reze D — D
Skladba potahu 1 2 3 4
te 5,88 5,952 5,696 5,528 [mm]
1 3531220 | 3567515 | 3438466 | 3353777 | [mm?*]
/> 1075752 | 1087210 | 1046472 | 1019737 | [mm?*]
a 53 52,5 51,4 47 41 [mm]
Myko 242 366 238 409 229 362 198 191 [Nmm]
dz1 47 47 47,2 47,82 [Nmm]
22 11,5 11,71 11,5 10,6 [Nmm]
0 —0,61 —0,7 —0,67 —0,95 | [Nmm]
q; 3,25 3,3 3,15 3,06 [Nmm]
qs1 —43,1 —43 —43,36 —43,8 | [Nmm]
qs2 —15,1 —15 —14,6 —13,64 | [Nmm]
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KONTROLNY REZE - E

Tabul’ka 26: Hodnoty smykovych tokov a pouzité hodnoty pri vypoctoch vreze E - E

Skladba pot'ahu 1 2 3 4

t. 5,88 5,952 5,696 5,528 [mm]
J1 2188282 | 2212503 | 2126384 | 2069869 | [mm?*]
J2 821 340 830 088 798 984 778 572 [mm*]
a 57,55 56,9 56,65 54,4 [mm]

My o 192 115 189 174 188 106 178 121 [Nmm]
dz1 30,36 30,5 30,5 30,8 [Nmm]
Q2 10,12 10 9,97 9,57 [Nmm]
Q1 4,3 4,22 4,2 3,95 [Nmm]
q 0,05 0,06 0,06 0,07 [Nmm]
qs1 —34,6 —34,6 —34,6 —34,7 [Nmm]
ds2 -10,17 -10 —10 9,6 [Nmm]

Kedze rezy C1 — C1, D — D a E — E prechadzajti jednym spolo¢nym panelom, ktory nie je
deleny ziadnym rebrom, tak sa na kontrolu tohto panelu vyberie maximdlna hodnota
Smykového toku pre kazdu jednu skladbu potahu.

Na to, aby sa mohlo uré¢it maximalne kritické Smykové napédtie v kompozitnom paneli, je
potrebné zistit’ hodnoty ¢lenov submatice D matice tuhosti laminatu. Postup vypoctu sa ukaze
na prvej navrhnutej skladbe potahu.

Na zaciatok je potrebné urCit geometrickll Struktiru lamindtu potahu, ktora zavisi na
hrubkach jednotlivych vrstiev, a teda aj celkového laminatu:

hy = —=2,94 mm t =5,88mm
h, = —2,72 mm pllaminal) — _2 83 mm
h, = —2,5mm pllamina2) — _2 61 mm

h; = 2,5mm plamina3) — g mm

h, = 2,72 mm pllamina4) — 2 61 mm
hs = 2,94 mm pllaminas) — 2 83

Po ur€eni geometrickych charakteristik kompozitnej pasnice je potrebné urcit’ aj Poissonovo
¢islo, aby mohli byt’ urcené nasledujtice a potrebné tuhostné charakteristiky:

Pre sklené vlakno:

= (EZ)—03 (18)—0284
U1 = U12 E, =V, 19) =%

Pre penu®®:

15 Penu berieme ako izotropny material, teda ma vo vSetkych smeroch rovnaké vlastnosti
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= i (57) =03+ (gg) = 03
Uz1 = U12 E, =0, 66)

V pripade, ze vSetky vrstvy kompozitu su rovnakého materialu, tak pre vsetky vrstvy bude
platit’, Ze ich matica tuhosti vrstvy lamindtu Q bude totozna a jej ¢leny budu mat’ tvar, avSak
Vv tomto pripade mame maji vrstvy rézne materialy™®:

E; U21Eq

0
1—topo1 1 — tyotioq
Q= U12E> E, 0
1—top21 1 — tyotoq
0 0 G1y

Po dosadeni budi mat’ ¢leny tuhostnej matice vrstvy laminatu hodnoty:

20771  5903,34 0
Q@ =15903,34 19677,76 0 [MPa
0 0 3800

Vseobecné znenie Hookovho zakona sa da zapisat’ v maticovom tvare ako:

022 Qi1 @z O €11
<022> = [Q21 Qa O ] . (522>
012 0 0 Qg €12

Avsak toto znenie plati v stradnicovej sustave spojenej s namahanym kompozitom, a preto je
potrebné vykonat transformaciu znenia, aby sa siradnicovy systém zhodoval so vSeobecnym
sturadnicovym systémom, v ktorom pdsobia zlozky zatazovacich sil, ked’ze nie vzdy su tieto
systémy zhodné. Tieto transformac¢né matice budi mat’ tvar:

cos? 0 sin? 0 +2sin 8 cos 8
T = sin? 6 cos? 6 —2sinf cos O
—sinfcosf +sinfBcosf cos?H —sin?6
cos? 0 sin? 0 —2sinfcosf
T != sin? 6 cos? 6 +2sinf cos @
+sinfcosf® —sinBcosf cos?H —sin?H
cos? 6 sin? 6 —sin @ cos @
TT = sin? @ cos? 6 +sin @ cos 8
+2sinfcosf® —2sinfcosh cos?6 —sin? 6O
B cos? 6 sin® 6 +sin 6 cos 0
TT = sin? 0 cos? 0 —sin6 cos @
—2sinfcosf +2sinfcosh cos?H —sin? 6O

Kde 6 predstavuje uhol natoCenia laminatovej vrstvy ku vSeobecnému suradnicovému
systému Xy, ¢o je zobrazené aj na obrazku 30.

16 Pre ukazku vypoctu je pouzity vypocet sklenej tkaniny 29 125 (280 g/m?)
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Obrazok 30: Vzt'ah medzi v§eobecnym stradnicovym systémom a materialovym stiradnicovym systémom

Transformacné matice pre vrstvu s natoCenim 6 = 45° voci vSeobecnému suradnicovému

systému bude:
05 05 1 05 05 -1
T=|05 0,5 —1] T‘1=[O,5 0,5 1]
-05 05 0 05 —05 0
05 05 -0, . [05 05 05
TT =105 05 0,5 T " =05 05 -—0,5
1 -1 0 -1 1 0

Vysledny transformovany tvar Hookovho zakona bude mat’ tvar:
T-01,= Q'TT_l " €12
Naslednou Gpravou mdzeme ziskat’ tvar:
012 =T_1'Q'TT_1 &1, =Q &5

Pri¢om matica Q je transformovana matica tuhosti vrstvy laminatu. Ked'ze vsetky vrstvy
lamindtu v pasnici su orientované rovnakym smerom (6 = 0°) azaroven ¢leny tuhostnej
matice Q kazdej jedenej vrstvy maji zhodné hodnoty, tak aj hodnoty ¢lenov transformovanej
matice tuhosti laminatu budu mat’ rovnaké hodnoty:

Q=T7tQr™"

16863,9 9263,9 0
Q") =[9263,9 190148 0 | MPa
0 0 7 160,5

V pripade, Ze uhol natocenia vrstiev laminatu je 0°, materialovy suradnicovy systém bude
totozny so vSeobecnym suradnicovym systémom a aj preto budi hodnoty ¢lenov matice
tuhosti vrstvy laminatu a transformovanej matice tuhosti vrstvy laminatu zhodné.

Po ziskani vyslednych hodno6t matic tuhosti vrstiev laminatu moéze byt urCena aj vysledna
matica tuhosti laminatu, ktora ma tvar:
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A B
B D

A Hookov zakon pre laminat bude mat’ tvar:

q\ _[A B] (€°
m) =15 oG
Pri¢om submatice A, B aD sa nazyvaji matice membranovej tuhosti, matica vizbovej
tuhosti a matica ohybovej tuhosti. Cleny tychto matic sa uréia podl'a nasledujiicich vztahov:

A = Z(Gij)k * (hg — he—1)
k=1
1w
Bi; = EZ(Qij)k - (hf — hi_y)
=1

n
1 _
Djj =< E (Qij)i " (hi — hii_y)
3 J
k=1

Vysledné hodnoty ¢lenov matice tuhosti laminatu budi mat” hodnoty:

[ 15 225,9 82379 0 1,5-10711 8,18-10712 0
8237,9 15 699,1 0 8,18-107% 1,4-1071 0
[A Bl _ 0 0 4 858,46 0 0 —4 097
B D 1,5-10711 8,18-10712 0 189 669 108 873 0
8,18-107'2 1,4-1071 0 108 873 189 669 0
0 0 —4 097 0 0 84 317,81

Po zisteni hodnot ¢lenov matice ohybovej tuhosti D,; , D,,, a D33sa urci koeficient K, z data
itemu ESDU 800238, vd'aka ktorému je mozné uréit kritické hodnoty $mykovych tokov
Vv kontrolovanych paneloch:

(Ko "4/ Dy - Dzz)
a-b

Qxykrit =

Bezpecnost’ panelu sa potom urci ako podiel kritického Smykového toku ku maximalnemu
Smykovému toku:

_ Qkarit

Q2max

17 Symetrické zloZenie vrstiev laminatu spdsobi, Ze tito submatica ma vietky ¢leny nulové.
18 Graf bude sucast'ou prilohy 9.
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PANEL 1: rozmery 2 070 x 366 mm

Tabul’ka 27 Hodnoty odpovedajuce panelu 1

potah 1 2 3 4
Qxykrit 89,16 100,3 77,5 59
d2max -17,5 —17,64 —-17 —16,54
U 51 57 4,55 3,57
PANEL 2% rozmery 1 870 x 303 mm
Tabul’ka 28 Hodnoty odpovedajuce panelu 2
potah 1 2 3 4
Gryicric®® 119,2 134,1 103,6 78,8
d2max 413 4122 412 3,5
n 27,72 31,78 24,67 19,95

Ako je mozné vidiet, najkritickejSie miesto, ¢o sa tyka potahu, je v koreni kridla, avSak aj
napriek tomu vSetky navrhované skladby potahu dokazu preniest pocetné zatazenie. Aj
naprieck tomu, ze vSetky skladby potahu dokézu preniest pocetné zatazenie, tak je
odportcané implementovat zosiliiujlci pas sklenej tkaniny v mieste nabeznej hrany, hlavného
a vedlajsieho nosnika, v mieste korefiového rebra a v mieste vstupu vzpery do kridla.

Podl’a teoretického mnozstva pouzitého materialu pre navrh skladby 2 moézeme predpokladat’,
ze tato skladba bude nielen najtazsia, ale zaroven aj najdrahsia. Navrh skladby 4 sice dokaze
preniest vSetky pocetné zatazenia, ale je zlozend ztenkych materidlov aaj pri pouziti
posilnujuceho pasiku by mohlo vel'mi l'ahko ddjst’ k pretlaceniu respektive inej poruche
materidlu. Pri porovnani ostatnych navrhov skladieb 1 a3 zistime, Ze st vel'mi podobné,
avSak hmotnost’ tkaniny na skladbu 1 je 020% vysSia ako hmotnost’ pouzitych tkanin pri
skladbe 3. Pri porovnani hribky pouzitych tkanin na skladbe 3 a 4 bolo zistené, Ze hrubka
tkanin navrhu skladby 3 je o viac ako 40% vys§ia?L.

Z vyssie popisanych porovnani je najadekvatnejSou vol'bou pre skladbu pot'ahu vyber navrhu
skladby cislo 3 s pouzitim zosiliiujicich pasov na spominanych miestach.

7.2.1.2.  Kontrola stojny
Pri kontrole stojny hlavného a pomocného nosnika je potrebné zaviest’ predpoklad, Ze
na prenose Smykovych tokov sa budi podielat’ len vlakna a pena bude zastdvat’ ulohu
zabranenia zborenia steny.

19 Ked’ze tento panel ma tvar lichobeznika, tak jeho kratiia strana bola upravena tak, aby vznikol obdiznik
s rovnakym obsahom a rovnakou diZkou tej dlh3ej strany.

20 \/ pripade panelu &islo 2 a panelu potahu nastavca kridla sa na grafe ESDU 80023 nepretli krivka, ktorej
hodnota je urcend ¢lenmi matice ohybovej tuhosti laminatu a priamka, ktorej hodnota je dand predovsetkym
rozmermi panelov, preto z tohto dovodu bola od¢itana najvyssia mozna hodnota koeficienta K, tGto hodnotu
preto budeme brat’ ako konzervativnu hodnotu.

2L Skladba je zobrazend v prilohe 10.
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HLAVNY NOSNiK

Pri predpoklade, ktory bol zavedeny, je skladba nosnika v rezoch A — A az E — E rovnaka,
lebo po celej dizke nosnika je celkovo 6 vrstiev skleného vlakna. Z toho dovodu sa z tychto
rezov zoberie na kontrolu maximalna hodnota $mykového toku v hlavnom nosniku. Vysledné
Smykové zat'azenie v stojne bude ur¢ené podl'a vztahu:

_ 9smax

_ts

Bezpe€nost stojny sa ur¢i ndslednym podielom kritického (dovoleného) Smykového
zat'azenia a Smykového zat'aZenia, ktor¢ je v stojne:

_ Tkrit

Tmax

Pre stojnu hlavného nosnika v rezoch A — A az E — E plati, ze maju rovnaky pocet vrstiev
skleného vlakna, takze Smykovy tok nam tu bude prenasat’ 6 vrstiev sklenej tkaniny o hriibke
0,22 mm, pri¢om maximalny $mykovy tok je v reze C1 — C1 pri skladbe potahu ¢islo 4:

50
= "5z
132

= 1,22

Z toho vyplyva, ze skladba stojny je schopna preniest’ pocetné zat'azenie??.
POMOCNY NOSNIK

Pri postupe vypoctu kontroly navrhu stojny pomocného nosnika sa bude postupovat’ rovnako
ako pri vypocte kontroly navrhu stojny hlavného nosnika.

Maximalny Smykovy tok pre pomocny nosnik v reze A — A a jeho bezpe€nost’ je:

"=764
088

2,68

Navrhnuty pomocny nosnik je schopny preniest’ poéetné zat'azenie®®.

7.2.2. Kridlovy nastavec

Pre skladbu potahu nastavca bol navrhnuty jeden variant, ktory bude skontrolovany,
pripadne ak nebude pevnostne vyhovovat, tak bude upraveny. Pri zistovani hodnoty
kritického §mykového toku bude brany do uvahy obdiZnikovy panel rovnakym spdsobom ako
pri paneli 2 pot'ahu kridla.

22 Skladba stojny hlavného nosnika je zobrazena v prilohe 11.
2 Skladba pomocného nosnika je zobrazena v prilohe 12.
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SKLADBA: 2 x sklen4 tkanina 90 070 (80 g/m?)
1 x pena 80kg/m3 3 mm
2 x sklen4 tkanina 90 070 (80 g/m?)
t. = 3,24mm
[45/-45/pena/-45/45]
uvazované rozmery panelu: 1175 x 280 mm

Navrhovana skladba pomocného nosnika bude ina ako pri pomocnom nosniku v kridle a pri
vypoctoch budeme pracovat s predpokladom, ze sa tento pomocny nosnik nebude podiel’at’ na
prendSani posuvajuce;j sily.
SKLADBA: 2 x sklen4 tkanina 92 125 (280 g/m?)

[45/-45]

Co sa tyka hlavného nosnika, v mieste krakorca bude mat’ mohutnej§iu skladbu, ked’ze je
potrebné, aby sa dokladne preniesol ohybovy moment a postvajuca sila.

REZE-E: 2x 2 x sklend tkanina 92 125 (280 g/m?)
1 x pena 80kg/m3 29 mm
2 x sklend tkanina 92 125 (280 g/m?)
t. = 29,88 mm
[45/-45/pena/-45/45]

KONTROLNY REZE - E

Tabul'ka 29 Smykové toky v reze E - E v kridlovom nastavci

Skladba pot'ahu 1
t. 3,24 [mm]
Myko —63030 | [Nmm]
q,1 38,21 [Nmm]
4z 0 [Nmm]
Q1 —1,94 [Nmm]
q; 0,4 [Nmm]
qs1 —35,88 [Nmm]
4o ~04 | [Nmm]

7.2.2.1.  Kontrola potahu

(Ko BRY, Diq- Dzz)
a-b

Qxykrit = = 19,4 Nmm

i 19,4
— CIxykrlt — — 4-8,5

Q2max 0,4

K navrhnutej skladbe potahu?* nastavca je odporucané pridat’ aj zosiliujiici pas v miestach,
ako st nabezna hrana a miesta hlavného a pomocného nosnika a tak isto aj v mieste rebra.

24 Skladba pot'ahu nastavca je zobrazena v prilohe 13.
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7.2.2.2.  Kontrola stojny hlavného nosnika

qsmax 35’88
- - = 40,77 MP
TS, T 088 @
_ Tkrit _ 50 =123
Tron 40,77

7.2.2.3.  Kontrola stojny pomocného nosnika
Ked'Ze sa pomocny nosnik podiela na prenose kritiaceho momentu a je v fiom urcity
Smykovy tok, tak aj tento nosnik treba skontrolovat’:

QSmax 0’4
= =——=09MP
t. 0,44 @
— Tkrit — 50 = 5§
Tmax 0,9

Navrhnuta skladba stojny je schopna preniest’ vysledné podetné zatazenie?.

7.3.Kontrola poc¢tu vrstiev pasnice V kontrolnych rezoch pomocou teorie
zatazovania kompozitnych materidlov
Kedze v tejto faze uz disponujeme odhadovymi mnozstvami vrstiev pre pasnicu a
stojnu, tak to moézeme podrobit kontrole vo forme vypoctov podla tedrie namahania
kompozitnych konstrukcii a na zaklade vysledkov v pripade potreby upravit’ ich pocet. Avsak
musime zaviest' predpoklad, ze pasnica bude prenasat’ len ohybovy moment a tlakova silu
zavedenu do nosnika od vzpery. Krutiaci moment bude prenasany len potahom a posuvajica
sila stojnou hlavného nosnika.

Pasnica a stojnav reze A- A

Postup vypoctu, bude totozny ako v podkapitole Navrh a kontrola potahu od zistenia

geometrickej Struktury laminatu az po vypocet matice tuhosti laminatu [’; g .

Pokial uvZ mame maticu tuhosti laminatu, tak jej inverzna matica sa nazyva matica
poddajnosti laminatu pésnice:
[a b] _ [A B!
b d B D
r 1 -0,2 0 0 0
-0,2 16,7 0 0 0
a b] _| © 0 26,67 0 0
b d 0 0 0 21 —4.2
0 0 0 —4,2  349,1 0
L 0 0 0 0 0 558,5.

0
0
0 | 0-s
0 10

Na zéklade clena aq; a hrabky celého laminatu je moZné urcit’ ekvivalentny Youngov modul
pruznosti pre pasnicu aj pre stojnu:

5 Skladba stojny hlavného nosnika néstavca je zobrazend v prilohe 14.
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E - 1
x_t'a66

Osova tuhost’ a tuhost’ v ohybe celého nosnika sa nasledne uréia ako:

AEx ES z AiExi

E_x _ ZAiExi
XA
By = ) JuiFx,
b
° E

Po tom, ako je urcend osova a ohybova tuhost’, sa ur¢i napitie v pasnici ako:

- Od osove;j sily:

Fe Ex
0. = —]
T AE,
- Od ohybového momentu:
_ M, -y &
XM, ]—Z E_x

Potom pre vysledné napitie v pasnici bude platit:
Ox = Oxp + Oxpm,

Cize pre hornt pasnicu bude platit, 7e napitiec od ohybového momentu a osovej sily sa
sCitaju, zatial’ ¢o pri spodnej pasnici tomu bude naopak a od¢itaji sa.

Tabulka 30 Pocty vrstiev uhlikového vldkna a vysledne napitie v jednotlivych kontrolnych rezoch

A-A [B-B [B1 -|c-Cc [c1 -|D-D |E-E
B1 C1
Niam horns | 12 12 18 26 16 11 4 -]
Nigm doms | 12 12 12 16 16 11 4 -]
Ovnorns | 357 | 1284 | 1457 | 1566 | 1688 | 1140 | 1625 | [MPa]
Oy gorna | 357 572 | 1469 | 1965 | 1688 | 1140 | 1625 |[MPa]

Ked’ze st vSetky vrstvy pasnice orientované v smere namahania, tak vysledné napitia
Vv jednotlivych vrstvach kompozitu budii vel'mi blizke ziskanému vyslednému napétiu
V pasnici podla tedrie namahania kompozitnych konstrukcii, a preto nie je potrebné popisat’
postup vypoctu velkosti napétia v jednotlivych vrstvach pasnic. Avsak ako vidime kontrola
navrhu poctu vrstiev odhalila zvySené napétie v niektorych rezoch. Tieto hodnoty sice nie st
také vysoké, aby spOsobili stratu stability pasnic, ale st dostatocne vysoké na to, aby sa ¢asom
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prejavili tinavové poskodenia, preto je potrebné zmenit' pocet vrstiev?® vo vybranych rezoch
na taky pocet, aby hodnota napitia nepresiahla 900 MPa?’.

Tabul’ka 31 Upravené pocty vrstiev uhlikového vlakna a vysledne napitie v jednotlivych kontrolnych rezoch

A-A [B-B [BlI -|[C-C [C1 -|[D-D [E-E®
B1 c1
Niam norna | 19 19 32 50 31 15 8 [—]
Nigm doms | 12 12 21 38 31 15 8 -]
Oy norna | 276 | 880 | 857 | 856 | 896 853 | 846 |[MPa]
Orqoms | 281 | 647 | 870 | 886 | 896 853 | 846 | [MPa]

7.4. Zobrazenie reakénych sil v spojeni kridlo — nastavec
Pri prenose zatazenia z kridlového nastavca na kridlo sa v mieste spojenia vytvoria
reakené sily:

Obrazok 31: Reakcie sil v mieste kridlo — nastavec

Na zaciatok zavedieme predpoklad, ze vizby A aC sa nebudi podielat na prenasani
postvajucej sily, tym padom krutiaci moment sa bude prenaSat’ tymito dvoma capmi. PriCom
vzdialenosti x, a x. st vzdialenosti od aerodynamického stredu.

Ohybovy moment bude prenaSany dvojicou sil Fg, ktoré budi posobit’ na ramene, ktoré
predstavuje dizku krakorca. Postivajica sila bude prendsana ¢apom v mieste B.

Mk—FA'xa_Fc'xCZO
MO_FB-rb:O
T_FTZO

26 Skladby pasnic hlavného nosnika nastavca st zobrazené v prilohach 15 a 16.
27 Kontrola prebieha s pogetnym zat'azenim.
2 Hodnoty v tomto reze platia aj pre pasnice néstavca.
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8. Zhrnutie a zaver

V ramci tejto prace bolo navrhnuté kridlo UAV lietadla s hornoplosnym usporiadanim
pre firmu TL — Ultralight. Pri navrhu vnatornej konstrukcie kridla boli navrhnuté aj palivové
nadrze s celkovym objemom 434 litrov, ¢o by malo zarucit dlhotrvajici neprerusovany let.
Pri navrhovani vnutornej Struktury kridla bol zaroven navrhnuty systém zmenSovania rozpétia
kridel po pristani a pri hangarovani. Vol'ba navrhu padla na rozoberatelny typ spojenia kridlo
— néastavec, aky sa vo velkej miere pouziva pri konstrukénych rieseniach velkych rozpiti
klzakov. Dovodov, preco bol vybraty prave tento typ zmenSovania rozpdtia kridel, je
niekol’ko, ale predovsetkym preto, lebo je jednoduchy na manipulaciu a obsluhu. Tak isto aj
preto, lebo jeho vyroba je zna¢ne jednoduchsia, ako keby sa do kridla, ktorého vnutorny
priestor je ¢o najviac vyuzity na objem palivovych nadrzi, mal implementovat’ mechanizmus
sklapania kridel &i uz po osi lietadla alebo smerom hore, respektive dolu. Dal§im dévodom su
uz spominané palivové nddrze. V pripade implementovania sklapacieho mechanizmu by
muselo dojst’ k zniZzeniu objemu vnltornych nadrzi za ucelom vytvorenia priestoru pre
spominany mechanizmus.

Vypocet zatazenia prebiehal podla predpisu UL2, takze zvoleny bezpecnostny
koeficient mal hodnotu 2,25. Ked'Ze sa jedna o UAV lietadlo, ktoré ma v jednom kridle
navrhnuté 4 palivové nadrze a zdroveih moéze byt vybavené roznymi zariadeniami podla planu
misie, tak bolo ur¢enych celkovo 26 hlavnych hmotnostnych konfiguracii, pricom vécsina
Z nich presahovala maximalnu moznu povolent hodnotu vzletovej hmotnosti 600 kg. Je
pravdepodobné, Zze konfiguracie presahujuce tito hmotnost’ budu certifikované v kategorii
experimental. Hodnota maximélnej hmotnosti pri plnej konfigurécii bola necelych 1000 kg.
Vypocet letovej obalky bol teda zhotoveny pre vSetky hmotnostné konfiguracie. Celkovo bolo
zvolenych 23 letovych pripadov zatazenia, v rdmci pripadov zataZenia pre dve polohy
klapiek (pristavacia a vzletova poloha). Nesymetrické pripady zat’azenia neboli pocitané, lebo
su to kombinécie symetrickych pripadov, pricom ich velkost’ v absolutnej hodnote je nizsia
a vyraznejsie je tymito pripadmi zatazovany trup ako kridlo. Po zhotoveni vSetkych vypoctov
(vSetky letové zatazZenia pre vSetky hmotnostné konfiguracie a pre prednu a zadnl centrdz),
boli ziskané data analyzované a urené maxima (minimd) pre vSetky letové zat'azovacie
pripady, v rdmci zat'aZeni od postvajucej sily, ohybového momentu a kratiaceho momentu.

Ked'Ze sa firma TL — Ultralight zaobera vyrobou kompozitovych lietadiel, a pouziva
tuto technologiu este od minulého milénia, tak vol'ba materidlu pre navrhované kridlo bola
jednozna¢na. Pri vybere jednotlivych typov tkanin rozhodovalo niekolko faktorov, ako
napriklad: na ktorom konStrukénom prvku bude dany materidl pouzity, merna hmotnost’
materidlu (vi¢§inou sa vztahuje na m?2 v pripade tkanin a m3 v pripade peny), v neposlednom
rade to bola samozrejme aj cena jednotlivych materidlov (aramidova tkanina je napriklad
niekol’kondsobne drahSia ako priemernd cena sklenej tkaniny). Na vyrobu pasnic hlavného
nosnika je navrhnuté jednosmerné uhlikové vladkno z dévodu, Ze v smere vldkna dokaze
najlepSie preniest’ zataZenie. Na vyrobu stojny hlavného a pomocného nosnika je navrhnuta
sklena tkanina a pena, ktora bude sluzit’ na to, aby sa predislo zboreniu stien nosnikov. Na
pot’ah kridla bolo navrhnutych niekol'’ko réznych kombinécii vrstiev sklenych tkanin.
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Na kridle bolo zvolenych sedem kontrolnych rezov, pricom posledny z nich slazil na
kontrolu ako kridla, tak aj ndstavca. V tychto kontrolnych rezoch boli vybrané maximélne
hodnoty zatazovania od posuvajucej sily, ohybového a krutiaceho momentu. Nasledne
prebehol vypocet navrhu pocétu vrstiev v hornej a dolnej pasnici pomocou tedrie namahania
tenkostennych konstrukcii tak, aby vysledné hodnoty napéti nepresahovali hodnotu 400 MPa
prevadzkového zatazenia, respektive 900 MPa pocetného zat'azenia, z dovodu zamedzenia
vzniku Unavovych poSkodeni. Tieto ziskané hodnoty sluzili ako referencné hodnoty pre
kontrolu potahu a stojny hlavného a pomocného nosnika. Celkovo boli navrhnuté 4 skladby
pot'ahu, ktoré boli kontrolované a porovnané medzi sebou. Nasledne bola vybrana skladba
¢islo 3. Na zaver sa eSte skontroloval pocet vrstiev v pasniciach podl'a tedrie namahania
kompozitnych konstrukcii. V rezoch, kde bolo pocetné zat'azenie v pasnici vyssie ako 900
MPa, sa hodnoty vrstiev upravili tak, aby napatie bolo pod touto hranicou.
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10. Zoznam pouzitych symbolov

a [rad—1] sklon vztlakovej ¢iary

a [mm] poloha elastickej osi

A [N/mm] matica membranovej tuhosti

b [mm] vzdialenost’ medzi nosnikmi

B [N] matica védzobne;j tuhosti

c [mm] hibka profilu

Cro [—] sucinitel’ vztlaku pri nulovom uhle nabehu
CrLe [—] celkovy sucinitel’ vztlaku

Crmax [—] maximalny sucinitel’ vztlaku

CrLmin [—] minimalny sucinitel’ vztlaku

Cin [—] normalovy sucinitel’ vztlaku

Cmo [—] sucinitel’ klopivého momentu pri nulovom uhle nabehu
D [Nmm] matica ohybovej tuhosti

E [MPa] Y oungov modul pruznosti

E, [MPa] ekvivalentny Youngov modul pruznosti
E, [MPa] osova tuhost’ nosnika

f [—] sucinitel’ bezpecnosti dany predpisom UL2
Faoins pasnica [NV] sila pdsobiaca v dolnej pasnici
Fhornapasnica [N] sila posobiaca v hornej pésnici

Frosnik [N] sila posobiaca v nosniku

g [m/s?] tiazové zrychlenie

hy [mm] vyska hlavného nosnika

h, [mm] vySka pomocného nosnika

he [mm] efektivna vyska nosnika

1 [mm*] kvadraticky moment pésnice

J2 [mm*] kvadraticky moment stojny

I, [mm?*] ohybova tuhost’ nosnika

k [—] zmiernujuci sucinitel’ pri prelete poryvom
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m [kg] hmotnost’
M, [Nm] prevadzkovy kratiaci moment
Kpot [Nm] pocetny kratiaci moment
Mg, [Nm] krutiaci moment k elastickej osy
My [Nm] kratiaci moment od sily odobratej vzperou
M, [Nm] ohybovy moment
Mopoe [Nm] pocetny ohybovy moment
n; [—] nasobok zat'azenia
Niam [—] pocet vrstiev
Q [MPa] matica tuhosti vrstvy lamindtu vV materidlovom s.s.
Q [MPa] matica tuhosti vrstvy lamindtu vo vS§eobecnom s.s.
0 [N/mm] smykovy tok v dutine 1
q [N/mm] smykovy tok v dutine 2
Qmk [N/mm] smykovy tok vyvolany kratiacim momentom
qr [N/mm] smykovy tok vyvolany postvajicou silou
Qv [N/mm] vysledny smykovy tok
Qxykrit [N/mm] kritickd hodnota smykového toku
4,1 [N/mm] smykovy tok v stojne hlavného nosnika
422 [N/mm] smykovy tok v stojne pomocného nosnika
Tkoreti—vzpera M) vzdialenost’ medzi korefiovym rebrom a stredovym rebrom
TMK [m] vzdialenost’ hlavného nosnika od polohy aerodynamickej osy
S [m?] plocha kridel
S1 [mm] dizka panelu
S [mm] dizka panelu
S3 [mm] dizka panelu
Sq [mm?] plocha pasnice namahana tlakom
St [mm?] plocha pasnice naméhana tahom
T [N] postuvajtca sila
ty [mm] hrubka stojny hlavného nosnika
ty [mm] hrubka stojny pomocného nosnika
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hrabka kompozitného panelu

hrabka vrstvy

pocetna posuvajuca sila

hrabka stojny bez peny

postvajuca sila odobratd vzperou

rychlost’ poryvu

plocha prvej dutiny

plocha druhej dutiny

rychlost’ pri prelete poryvom

navrhova obratova rychlost’

navrhova obratova rychlost’ s vysunutymi klapkami
navrhova rychlost’ pri prelete poryvom 15 m/s
navrhova rychlost’ letu strmhlav

navrhova maximalna rychlost’ letu s vysunutymi klapkami
navrhova obratova rychlost’ pri lete na chrbte
navrhova rychlost’ pri maximalnom vykone motora
navrhova padova rychlost’ so zasunutymi klapkami
navrhova padova rychlost’ s vysunutymi klapkami
navrhova padova rychlost’ pri lete na chrbte

Sirka pésnice

vychylka kridielka

pomern¢ pretvorenia

bezpecnostny koeficient

relativny hmotovy pomer lietadla

Poissonovo ¢islo

hustota vzduchu pri hladine mora

medznd pevnost’ v tahu v longitudindlnom smere
medzna pevnost’ v tlaku v longitudinalnom smere

napétie v smyku
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11. Prilohy

Priloha 1 Data sheet AIREX C70

Priloha 2 Data sheet GLASS FILAMENT FABRICS style number 90 070
Priloha 3 Data sheet GLASS FILAMENT FABRICS style number 90 110
Priloha 4 Data sheet GLASS FILAMENT FABRICS style number 92 125
Priloha 5 Data sheet HEXCEL Carbon fiber AS7

Priloha 6 Dokument excel pre vypocet zat'azenia bez podvesnikov
Priloha 7 Dokument excel pre vypocet zatazenia s podvesnikmi

Priloha 8 Tabulky a priebehy zatazeni pre vSetky hmotnostné kategoérie v jednotlivych
pripadoch zatazenia

Priloha 9 Data item ESDU 80023 smykovo zat'azena stena s podopretymi okrajmi
Priloha 10 ~ Navrhovana skladba pot'ahu kridla

Priloha 11 ~ Navrhovana skladba stojny hlavného nosnika kridla
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