BRNO
UNIVERSITY
OF TECHNOLOGY

Bc. Tomas Gego

osobnom automobile

OPPO Priemyslovy projekt

)
[ @S
X<
@)
<
(D~
v
@)
<
(DN
>
|
o
@)
wn
@)
o
>
<.
Q)
(-
—
@)
3
@)
O,
@)
|
O
<
(V)]
—
(-
©
>
.
(V)]
~<
(V)]
—
(D~
3

Analyza implementacie konceptu
aktivneho riadenia prudu na
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Zhrnutie: Priemyslovy projekt je zamerany na implementaciu alternativneho umiestnenia vstupu do systemu aktivheho riadenia
prudu na experimentdlnom vozidle vychadzajiceho z automobilu Skoda Citigo. Ciefom prace je analyzovat potencial zmeny
umiestnenia vstupného systému. Na analyzu boli vyuzité primarne CFD simulacie v softvéri ANSYS Fluent. Vysledkom je porovnanie
navrhnutych vstupov s Cistym vozidlom, pricom doéraz je kladeny na splnenie zadanych parametrov AFC systému, porovnanie
vyslednych hodnot odporu a vztlaku. Podrobnejsie informacie su uvedené v technickej sprave LU0O7-2023-0PPO.

Uvod

Cielom tohto projektu je analyzovat potencidlnu zmenu
umiestnenia vstupného otvoru na experimentalnom
vozidle Skoda Citigo, vyobrazené na obrazku 1,
vybaveného systémom aktivneho riadenia pudu (dalej
AFC). Praca spociva v analyze aerodynamickych
vlastnosti vozidla z dostupnych CFD dat, volbe vhodnej
lokality, navrhnuti vstupu a nasledného overenia
funkénosti pomocou CFD simulacie.

Obrazok 1 — automobil Skoda Citigo

Systém AFC

V ramci snahy o zlepSovanie aerodynamiky automobilov
sa postupne vycerpavaju konvencné metdody zmeny
tvaru vozidla a so stéle sa zlepSujucimi moznostami ¢i uz
riadenia alebo vypoctovych nastrojov sa otvara priestor
pre SirSiu aplikaciu systémov aktivneho riadenia prudu v
osobnych automobiloch. Viac informacii k problematike
je dostupnych v [1].

Praca nadvazuje na predchadzajucu implementaciu
systému aktivneho riadenia prddu na redlne vozidlo
Skoda Citigo.

Povodne bol vstup do systému umiestneny v oblasti
stagnacného bodu, na narazniku pod prednou maskou.
Vystup zo systému bol umiestneny v zadnej Casti vozidla,
na pridavnom spojleri nadvizujicom na strechu. Strbina
cez ktoru vystupuje vzduch bola orientovana tak, aby
vystupujuci prud smeroval kolmo k prudeniu v danom
mieste. Ciefom je priaznivo ovplyvnit Uplav za vozidlom a
tym prispiet k zlepseniu aerodynamickych vlastnosti
vozidla, primarne znizit odpor. K dispozicii bol 3D model
vozidla, CFD simuldcia vozidla bez systému AFC a
parametre systému AFC.

Obrazok 2 - Rozlozenie Cp na vozidle

Navrhnuté vstupy

Na zdklade analyzy CFD vypoctu Cistého vozidla (rozloZenie
Cp z CFD simulacie vozidla bez AFC je vykreslené na obrazku
2) boli zvolené potencialne vhodné lokality pre umiestnenie
vstupu do systému. Najperspektivnejsia lokalita je nad
celnym oknom, v prednej Casti strechy. Hlavhou vyhodou je
moznost nasavat malo rozruseny vzduch a dosiahnut vysoky
pretlak nutny pre spravnu funkénost systému, relativne
jednoducha zastavba systému a dobrd moznost prepojenia s
vystupom. Negativum je zasah do dizajnu vozidla na
viditelnom mieste a ovplyvnenie prudenie na streche. DalSie
potencidlne vhodné lokality su C-stipik a zvy$ok strechy
vozidla. Navrhnuté boli dva typy vstupov v tejto lokalite,
jeden vystupujuci (typ A) a druhy zachadzajuci do strechy
(typ B). Primarna pozornost bola venovand prvému typu a
celkovo tento typ vstupu presiel 4 dizajnovymi iteraciami. Na
obrazku 3 je znazorneny vysledny navrh vystupujuceho
vstupu A.4.

Obraz
CFD

Navrhnuty dizajn bol posudzovany pomocou CFD softvéru
ANSYS Fluent. Vypoctova siet bola zlozend z buniek typu
Poly-hexcore a celkovy pocet buniek sa pohyboval od 28 do
37 miliénov. Kvoli znizeniu vypoctovych narokov bola
pocitana len symetricka polovica vozidla. Na vypocet bol
pouzity turbulentny model Spalart-Allmaras a k- SST. Ide o
turbulentné modely typu RANS, Spalart-Allmaras bol
pouzivany na tomto projekte uz skér a ponuka kontinuitu
vysledkov, k-o SST zase ponuka lepsSie modelovanie
turbulentného prudenia a separacie. Informacie k
turbulentnym modelom boli Cerpané primarne z [2].
Simulacie boli pocitané ako stacionarne na 1000 iteracii.
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Obrazok 4 — Rychlostné pole okolo vstupu typu A.4 v
rovine symetrie

Vyhodnotenie

Celkovo bolo odsimulovanych 5 r6znych geometrii vstupu,
4 typu A (vystupujuci vstup) a jedna typu B (zachadzajuci
vstup) pri rychlosti 140 km/h. Rozhodujuce kritérium pre
vyhodnotenie uspesnosti dizajnu bol koeficient odporu a
hmotnostny tok, do Uvahy bol brany aj koeficient vztlaku a
vizualizacia prudenia v okoli vstupu, kanale a vystupe.
Vysledné hodnoty boli ziskané priemerovanim poslednych
300 iteracii. Jednotlivé vstupy boli porovnané s cCistym
vozidlom a vozidlom vybavenym vyfukovanim zo systému
AFC bez vstupu. V tabulke 1 su vypisané hodnoty
koeficientov odporu a vztlaku, a hmotnostny tok pre Cisté
vozidlo, vozidlo s AFC systémom bez vstupu a vozidlo s
AFC systémom a findlnou verziou vstupu A.4 pocitané
turbulentnym modelom k-w SST.

Na obrazku 4 je vykreslené rychlostné pole v rovine
symetrie pre vstup typu A. Oproti skorsSim verziam je
vyznamne zmensena oblast separacie na nabeznej hrane
a prudenie je od zaCiatku homogénnejsie.

Tabulka 1 —Vysledné hodnoty CL a CD, ich odchyliek a
hmotnostného toku pre turbulentny model k- SST

. ZniZenie Znizenie | Hmotnostny
Verzia G C,
C C. tok
- i % i %

kg/s
Cisté
, 0.322 - 0.029

vozidlo

AFC 0.312 -3.3 0.008 -74.2 0.0155
0.312 -3.26 0.001 -96.2 0.0163

Y 4
Zaver

Vstup A.4 pri pouziti turbulentného modelu k- SST
vyznamnym sposobom znizil ako aerodynamicky odpor (o
3,26 %), tak aerodynamicky vztlak vozidla, az o 96,2 %.
Vstup typu B nedosiahol pozadovany hmotnostny tok a bol
vyhodnoteny ako nevyhovujuci, koncept samotny vsak je
pravdepodobne mozné dalej rozvijat.

Vzhladom k casovym obmedzeniam a vypoctovej
narocnosti modelu bol zvoleny konzervativny pristup a
usilie zamerané primarne na jeden typ vstupu s najvacsim
potencidlom. Otvorend ostava mozZnost umiestnenia vstupu
napriklad v zadnej ¢asti vozidla, ¢ uZ na C-stipiku alebo
streche. Tak isto je mozna dalSia tvarova optimalizacia
vstupov v prednej Casti a pokracovanie v projekte s realnou
geometriou vystupnej Casti.
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Abstract: Industrial project Fatique behaviour of composite materials is mainly focused on certification. Due to their high specific strength
and stiffness characteristics, composite materials are increasingly employed in a variety of applications, such as civil engineering,
automotive, and aerospace. But getting them certified for safe and dependable usage in critical structures is difficult due to their fatigue
behavior. Due to the presence of several damage processes such fiber and matrix cracking, delamination, and fiber pull-out, composite
materials are vulnerable to fatigue damage. Creating design and test requirements for fatigue performance, such as setting damage
tolerance levels, creating inspection protocols, and figuring out safe design, are all part of the certification process for composite

Introduction

Composite materials are created by combining multiple
materials with varying physical and chemical properties,
resulting in a new material that possesses desirable
characteristics that cannot be achieved by any individual
material. Within the aerospace industry, composite materials
are frequently used to construct lightweight yet sturdy
structures for aircraft. The use of composite materials offers
numerous advantages over traditional materials like aluminum
and steel, including high strength to weight ratio, resistance to
corrosion, design flexibility, and improved performance.
Composite materials are both light and strong, making them
more than suitable for constructing structures that are more
fuel efficient and lighter than those made from metal
materials. Furthermore, composite materials are less prone to
corrosion than their counterparts, extending the life of the
structures in which they are used. The use of composite
materials in aerospace vehicles can also enhance their
performance by reducing drag, boosting speed, and improving
maneuverability. In general, the use of composite materials in
aerospace applications has significant benefits, making them
an attractive option for a variety of structures. Nevertheless,
the use of composite materials in aerospace structures
presents some challenges, especially in certification.
Certification ensures that a structure or component satisfies
specific safety and performance standards. Due to the
different behavior of composite materials under specific
conditions, the certification process for composite structures
can be more complicated and time consuming.

Certification process

The certification process is the formal regulatory process by
which a product, service, or system is evaluated and approved
by a regulatory authority to ensure that it meets established
safety and performance standards. The Federal Aviation
Administration (FAA) and the European Union Aviation Safety
Agency (EASA) are the primary government agencies in charge
of approving composite materials for use in aerospace
applications. To assure the safety and dependability of
composite materials, both authorities have developed rules
and specifications that they must adhere to. To show
conformity with their various rules and standards, the EASA
and the FAA both demand that composite materials go
through thorough testing and assessment. To make sure that
the materials fulfill the necessary safety and performance
criteria, this includes mechanical testing, environmental
testing, and other performance testing. A certification
application is submitted to the regulatory body for
examination and approval once testing and evaluation are
finished. The review procedure entails a careful analysis of the
testing and assessment findings as well as other associated
data on composite materials and their usage in aerospace
applications. Overall, it is crucial for ensuring the safety and
dependability of aircraft that EASA and the FAA play a role in
regulating composite materials used in aerospace applications.
These organizations work to guarantee that composite
materials meet the highest levels of quality and performance
via the establishment and implementation of stringent laws
and standards. In doing so, they also serve to safeguard the
millions of people who depend on air travel on a daily basis.

Certification standard

To determine the strength of a composite construction, a program
of study and testing employing specimens of different complexity,
sometimes known as the "building block approach", (figure 1)
should be used. It is possible to address problems including
variability, environment, structural discontinuity, damage, flaws, and
particular design/process features by conducting testing at the
coupon, element, detail, and subcomponent levels. Testing should
evolve from straightforward parts and details to more intricate ones
over time, allowing for adequate data collecting and analytical
correlation. Furthermore, this method can assist in avoiding early
failures in more costly full scale examinations that take place later in
the certification program's timetable.
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Fig. 1 - Building block tests diagram for a fixed wing [2]

For composite constructions, foreign item impact is a major worry,
thus it's crucial to take it into account when assessing the damage
hazard. For the purposes of design and maintenance, this evaluation
should identify the degree and detectability of impact damage. To
do this, a thorough impact study that subjects representative
structures to boundary circumstances similar to those encountered
in actual scenarios should be carried out. A number of effect
scenarios and places should be included in the survey with the aim
of identifying the most important but hard to detect affects. Based
on the load circumstances, such as tension, compression, or shear,
impactors should be chosen that are blunt or sharp and come in a
variety of sizes and forms. Impact studies should take into account a
wide range of potential impacts, including runway debris, ground
debris, hail, tool drops, and vehicle collisions, as there may not yet
be enough service experience to make reliable engineering
judgements on energy and impactor factors. When establishing
design standards, inspection procedures, and repeat inspection
intervals for maintenance, probabilistic damage threat assessments
should take these elements into account as well. Service data
gathered over time may be used to build more sensible inspection
intervals and maintenance procedures as well as better impact
surveys and design criteria for future goods. The most severe and
significant effect damages, which are still probable, might not be
included in the service database, it is crucial to highlight. Five
different types of harm were therefore generated (figure 2).

Category 1 Damage:
BVID, Allowed Mfg. damage

Category 2 Damage:

VID, damage requiring repair per
/ normal inspection process

Category 3 Damage:

Ultimate

Design

Load 1.5 Factor Obvious damage found within a
Level of Safety few flights of occurrence,
Lirmnit requiring immediate repair
~ Maximum load Category 4 Damage:
per lifetime . 1 Discrete source damage,
Conftinued : obvious to flight crew,
OFD;]-IIU t requiring repair after flight
sare nig
- i - -
¥ ¥ ?'.
Allowable Critical Damage
Damage Limit Threshold Category 5 Damage:
CDT Anomalous damage not covered in
(ADL) (CDT) g

design but known to operations,

Increasing Damage Severity requiring immediate repair

-

Fig. 2 - Schematic diagram of design load levels versus
categories of damage severity [2]

Conclusion

In conclusion, the design, manufacture, and maintenance of
contemporary aircraft must take the safety and
dependability of aircraft structures into account. A variety of
tests, studies, and assessments must be carried out to make
sure that these structures can endure the anticipated loads
and stresses of both normal and abnormal flight
circumstances. These include fatigue testing to determine
replacement life based on the test findings as well as
damage tolerance assessments to evaluate the impacts of
both detectable and non detectable damage. Aeroelastic
analyses are also necessary to prevent a number of
instabilities, including flutter and control reversal, that might
emerge from structural loading and deformation. Particular
consideration must be given to the impacts of repetitive
loads, environmental exposure, and service damage
scenarios on crucial parameters including stiffness, mass,
and damping in the context of composite constructions. This
necessitates the assessment of elements such weight or
stiffness variations brought on by repairs, errors in
manufacture, several coats of paint, and the presence of
high-temperature heat sources close to structural
components. Finally, all parties engaged in the aviation
sector must pay close attention to the correct design,
upkeep, and testing of aircraft structures in order to assure
the safety and dependability of contemporary air travel.
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If you want to know more about certification of composite
materials, consider reading thesis no. LU02-2023-0PPO-A




BRNO
UNIVERSITY
OF TECHNOLOGY

INFRASTRUKTURY CIVILNEHO
LETECTVA

Bc. Viktoria Husovska

OPPO Priemyslovy projekt

VYUZITIE UAS PRE APLIKACIU V RAMCI
ZABEZPECENIA PREVADZKY

LETECKY USTAV

Institute of Aerospace
Engineering

Zhrnutie: Priemyslovy projekt sa zaobera vyuzitim UAS na civilnych letiskach. Kedze pouzitie bezpilotnych prostriedkov v okoli letisk
predstavuje znacné riziko pre civilné lietadla, je nutné aby bolo osetrené adekvatnou legislativou. V ramci projektu bola spracovana
legislativa vyuzitia dronov vSeobecne a s blizsim zameranim na letiska. Praca zahrna pravidla lietania dané eurdopskymi nariadeniami
a ¢eskymi predpismi. Citatel je oboznameny s aktudlnymi oblastami vyuZitia dronov na letiskach, ale taktie? s rizikami a konkrétnymi
pripadmi, kedy boli civilné lietadla ohrozené dronmi. Popisané su aj projekty sustrediace sa na zjednodusenie a implementaciu
dronov do vzdusného priestoru. V zavere prace su predstavené vybrané ceské firmy, ktoré sa zaoberaju touto problematikou. BlizsSie

informacie o projekte su uvedené v technickej sprave LU08-2023-PPO.

Uvod

Cielom projektu bolo vytvorit prehlad o su¢asnom stave
legislativy UAS v Ceskej republike, $pecidlne ¢o sa tyka
letisk a ich pouzitia v tejto oblasti. V praci su predstavené
podmienky vyuzitia dronov na riadenych aj neriadenych
letiskach, sucasny stav vratane moznych rizik vznikajucich
pri pouziti dronov. Popisany je aj edukacny projekt
Lietajte zodpovedne a projekty zaclenenia UAS do
vzdusného priestoru.

Eurdopska legislativa

Priemyslovy projekt popisuje a zhfna nariadenia
Eurépskej komisie ¢. 2019/945 a €. 2019/947 z roku
2019, ktoré vstupili do platnosti 31.12.2020. Cielom
tychto nariadeni bolo zjednotit a zjednodusit pouZivanie
UAS v ramci krajin Eurdpskej Unie. Nariadenia priniesli
viacero zmien a noviniek. Jednou z nich je povinna
registracia operatora aj drona (vynimka je hmotnost do
250 gramov a ziaden mozny senzor na zaznamenavanie
Udajov alebo kamera). Pre operdtora plati pravidlo
neustaleho vizualneho kontaktu s dronom. Nariadenia
priniesli rozdelenie dronov podla hmotnosti a pouzitia
do troch kategorii. Ide o kategodrie otvorena, Specificka a
certifikovana. Otvorena kategoria je rozdelena esSte na 3
podkategodrie a dalSie triedy. Rozdelenie je zobrazené v
tabulke 1.

Tabulka 1 — Kategorie dronov

Cco

Do 250g

Al

Cc1 Do 900
Otvorena ° 8
A2 c2 Do 4 kg
C2 Do 4 kg
C3 Do 25 kg
A3
ca Do 25 kg

Specificka

Nespecifikovana

Nespecifikovana

Ceska legislativa

Pravidlami pouZitia dronov v Ceskej republike sa zaobera
Letecky predpis L2-doplnok X. Doplnok zavadza este
dodatocné rozdelenie dronov podla ich hmotnosti, ktoré
sa vztahuje aj pre lietanie v blizkosti letisk. Okrem
Doplnku X sa problematike dronov venuje aj Opatreni
obecné povahy, ktoré spada do pbsobnosti nariadenia
EU 2019/947 a zavadza zemepisné zény, ktoré uréuju
oblasti kde je lietanie s dronom mozné, nemozné,
pripadne nejak obmedzené. Toto opatrenie blizSie
popisuje aj dalSie podmienky lietania ako napriklad
meteorologické minima, lietanie nad husto osidlenym
priestorom a podobne.

Lietajte zodpovedne

Pre zjednodusenie orientacie v novych pravidlach bol pre
prevadzkovatelov dronov zriadeny edukacny projekt
Létejte zodpovedné, ktory zhfna pravidla lietania. Projekt
je vytvoreny v spolupraci RLP CR, UCL a Ministerstva
dopravy. Uzivatelia dronov sa tu dostanu ku vSetkym
potrebnym pravidlam a obmedzeniam, ktoré sa na nich
vztahuju pri prevadzke drona. V rdmci platformy boli
zriadené aj aplikacie DronView a Dronald. DronView
predstavuje Specialny modul aplikacie AisView a sluzi pre
predletovu pripravu pilotov dronov, kde si mozu
naplanovat let pomocou mapy zobrazujicej obmedzenia
pre drony. V aplikacii je moziné najst aj aktudlne spravy
ako NOTAM, METAR a TAF. Aplikacia ma iba informativny
charakter a nenahradza platné povolenie pre let v
urcCitych oblastiach. Pri aplikacii Dronald operator drona
zada presné parametre jeho drona, ako napriklad
hmotnost a presny typ a podrobnosti planovaného letu a
dozvie sa regulacie, ktoré sa vztahuju konkrétne na neho.

Lietanie v okoli letisk

Lietanie v okoli letisk sa riadi rozdielnymi pravidlami,
podla toho, Ci ide o riadené alebo neriadené letisko. Pri
riadenom letisku ide o prevadzku dronov v oblasti CTR, u
neriadeného ATZ. V oboch pripadoch je pre bezpecny let
bez nutnej koordinacie potrebné drzat sa aspon 5,5 km
od vztazného bodu letiska do vysky 100 metrov nad
zemou. Zaroven je potrebné vyhnut sa ochrannym
pasmam letiska. KedZe sa niekedy mozu vyskytovat aj v
mensej nadmorskej vyske ako 100 metrov, u vsetkych
ceskych riadenych letisk boli vytvorené takzvané gridové
mapy znazornujuce maximalnu nadmorskd vysku, do
ktorej je bezpecné vstupit s dronom bez povolenia
prevadzkovatela letiska a RLP CR. UkdaZka takejto gridove;
mapy pre letisko Brno-Turany je na obrazku 1.

Obrazok 1 — Mapa letiska Brno-Turany s gridom

Rizika pri vyuziti UAS

Pritomnost UAS v blizkosti letisk ohrozuje lietadla v
najkritickejsich fazach letu ako pristavanie a vzlet.
NeuvaZené a neoprdvnené pouzitie moze skoncit s vaznymi
ndsledkami a ohrozit zdravie a Zivot ludi na palube. Prvym
zaznamenanym pripadom stretu lietadla s dronom bol
Boeing 737-700 pri priblizeni na letisku v Mozambiku. Pri
zrazke nedoslo k zraneniam os6b na palube, ale bola
poskodena prednd cast lietadla zobrazena na obrazku 2.

Obrazok 2 — PosSkodenie Boeingu 737-700 po zrazke s UAS

Konkrétne ceské firmy

Pre blizSie predstavenie boli zvolené 2 ceské firmy
zaoberajuce sa touto problematikou. Ide o firmu
UpVision, ktora v spoluraci zo zahranicnou firmou
poskytuje pre RLP CR s.p. platformu AirMap UTM,
sldziacu pre planovanie a autorizaciu letov. Firma sa
podiela tieZ na rozdirovani projektu U-Space v Ceskej
republike.

Dal$im prikladom je firma Topos. Ide o geodetick
spolo€nost, ktord pomocou dronov poskytuje letové
overovanie letisk, zameriava sa na monitorovanie
ochrannych pasem letisk a insSpekcie stavieb v ich
blizkosti.

Zaver

Cielom prace bolo poskytnut prehlad o aktualnej legislative
uplatfiovanej pri pouZiti dronov. Specidlne bola praca
zamerana na legislativu v blizkosti letisk, ¢i uz ide o riadené
alebo neriadené letiska a ich ochranné pasma. Projekt
Citatelovi priblizil vyhody a nevyhody vyuzitia UAS pri danom
pouziti. Praca mala reSersny charakter a do buducna by mohla
nadvazovat blizSim preskimanim moznosti do buducna.
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Shrnuti: Prumyslovy projekt pojednava o soucasném monitorovani a kontrolovani zdravotniho stavu leteckého persondlu, zejména
pilotd. Prvni ¢ast projektu popisuje zakladni lidské smysly a to predevsim zrak, ktery je u pilotu nejdilezitéjsi a také nejsledované;jsim
parametrem. Jsou zde popsany nejcastéji se vyskytované ocni vady a jejich naprava, diky které je pilot schopen dale vykonavat své
povoldni a neztratit tak zdravotni zpUsobilost. Ve stfedni cCasti projektu jsou popsany firmy, které se zaméruji na monitoring
zdravotniho stavu u pilotd jak v civilnim tak ve vojenském prostredi. Jsou zde popsany zakladni principy a metody, které firmy
pouzivaji k monitorovani. Posledni ¢ast projektu jsem vénoval leteckym iluzim, které mohou souviset s Unavou a bezpecnosti letu.

Uvod

Pro bezpecné provedeni letu je dulezité, aby pilot a cela
leteckd posadka byla odpocata a nevykazovala znamky
unavy a jinych zdravotnich problému. Zminka o spanku
jelikoz hraje dulezitou roli v Zivoté pilota. Zminka o tom,
pro¢ je dualeZité monitorovat zdravotni stav leteckého
personalu. Tridy zdravotni zpUsobilosti a udrzeni zdravotni
zpuUsobilosti dle narizeni PART-FCL a PART-MED.

Obr. 1 — Osvédceni zdravotni zpUsobilosti 1. tfidy

Hlavni kapitoly

Mezi hlavni kapitoly této prace patfi zakladni lidské
smysly, ovliviujici faktory, metody monitorovani, letové
iluze. V téchto kapitolach jsou popsany jednotlivé metody
a postupy pri monitorovani zdravotniho stavu pilotu. Jsou
zde popsany zakladni zdravotni prohlidky, které musi
podstupovat letecky personal pro udrzeni zdravotni
zpusobilosti, ktery udava narizeni PART-MED [1]. Jsou zde
popsany zakladni postupy pfi vycviku dopravnich pilotu a
jejich reakce na urcité situace, které mohou nastat béehem
letu.

Obr. 2 - ULZ Praha

Ovlivnujici faktory

V této kapitole jsou popsany jednotlivé faktory, které mohou
mit negativni vliv na vykon pilota béhem letu. Nedostat
spanku a stres mulze ohrozit bezpecCnost letu, proto je
dulezité, aby byli posadky pravidelné kontrolovany. S tim
souvisi pravidelné lékarské prohlidky. Aerolinie musi zajistit
vycvik na leteckych simulatorech, aby piloti byli pripraveni
reagovat na nouzové situace a dokazali tak bezpecné s
letadlem pristdt. Jeden z hlavnich prinost leteckého

simulatoru je také zvladani stresu. [3] Mezi hlavni faktory
tedy patri spanek, fyzicka aktivita, stres, doba odpocinku,
pracovni podminky, chronicka onemocnéni.

Obr. 5 - Letecky simulator A320

Metody monitorovani

V této kapitole jsou popsany jednotlivé metody
monitorovani. Jsou zde zminény firmy, které se
monitoringem zabyvaji. Firma Collins Aerospace and
Seeing Machines zde popisuje technologii, ktera spociva
ve sledovani pilotovych oci a vyraz(Q ve tvari, diky které
pak zjisti, zda je pilot ospaly nebo zda nedochazi k
poklesu pozornosti. Firma se dale zabyva jakym zplsobem
by bylo moiné tento systém nainstalovat na paluby
letadel. Firma CrewlLounge se zaméruje na poskytovani
softwarovych reseni pro spravu leteckého personalu a
také nabizi moznosti monitorovani. Tato firma diky
tomuto softwaru muze poskytnou aeroliniim data v
celkové databazi, které mohou obsahovat doby letu, dobu
odpocinku, vykonnost pilotl a nabidne pripadné moznosti
na zlepSeni. Vice podrobnosti je uvedeno v technické
zprave cislo Lu09-2023-0PPO.
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Obr. 4 — Znazornéni technologie CAS

Letoveé iluze

Letové iluze hraji v letectvi dualezitou roli a mohou
zpusobit znacné problémy. Pokud je pilot ospaly nebo
neni v dobré zdravotni kondici mUze byt vice nachylny k
letovym iluzim, coz muze zpUsobit leteckou nehodu. V
letectvi existuje celd rada iluzi vyskytujicich se pfi rlznych
meteorologickych podminkach. Piloti jsou s témito iluzemi
dobre obeznameni a méli by si na né davat pozor. Jako
priklad mohu uvést pristani na zasnézené draze, kdy pilot
odhadne vysku na pfristani vétsi, nez je ve skutecnosti. To
muze zpUsobit tvrdy ndraz a muze dojit k letecké nehodé.
Proto jsou piloti cviceny na lety v téchto podminkach a
museji se spravne orientovat a kontrolovat si tak potrebné
letové udaje zobrazované na displejich v pilotni kabiné.
Dalsi z iluzi jsou pospany v této kapitole.

Obr. 5 — EICAS a navigacni displej boeingu 737 MAX

Zaver

Tato prace by méla obsahovat zakladni principy a postupy pro
monitorovani letovych posadek. Veskeré metody, které se v
dnesni dobé pouzivaji musi byt chvaleny a certifikovany
prislusnym uradem, aby se zajistilo, Ze jsou bezpecné a neohrozi
bezpecnost leteckého provozu. | kdyz existuje nékolik firem a
metod, jak na palubé muze probihat monitoring, setkavame se s
problémem jak tento systém na palubé realizovat. Mezi vyhody,
které tento systém poskytuje je i fada nevyhod jako je napriklad
hmotnost systému a jeho umisténi na palubé letadla. Stale
probihaji testy téchto systému a zdroven se experimentuje s
riznymi zpUsoby jejich instalace na paluby letadel a nasledného
shromazdovani dat. Spoustu dalSich pozadavku na letecky
personal muzeme najit v evropském narizeni PART-FCL. [3]
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Zhrnutie: Priemyslovy projekt sa zaobera rozborom zatazenia kridla pri manévroch. Toto zatazenie je teoreticky vypocitané pomocou
Schrenkovej metédy, kde v celkovom teoretickom zatazeni su zapocitané hmotnostné, vzdusné sily a ndsobok zataZenia. Pre
porovnanie vysledkov so skutocnym zatazenim kridla bolo namerané redlne zatazenie kridla. Pri vyhodnocovani vysledkov bol
vytvoreny program pre teoreticky vypocet, kde mohli byt dosadené hodnoty rychlosti, hmotnosti, vysky, nasobku zatazenia a dalSie
dolezité parametre z realneho merania. V zavere dokumentu bolo porovnanie vypocitaného zatazenia a redlneho zatazenia, ich

rozdiel a pozitiva a negativa vypoctu zatazenia kridla pomocou Schrenkovej metédy.

Uvod

Vypocet zatazenia kridla je jeden z hlavnych
a najdolezitejsich vypocCtov pri navrhovani lietadla.
Celkové zatazenie zavisi od roznych faktorov, ako napriklad
celkovej hmotnosti, velkosti a ploche kridla, nasobku
zatazenia a mnohych dalSich. Je na konstruktérovi, aku
stratégiu pri pocitani zvoli. Existuje viac metdd na vypocet
zatazenia, avSak jedna zo zdkladnych a menej narocnych
je Schrenkova metdda. Tato metdda je zvolena na vypocet.
Skimané zataZenie kridla je pre lietadlo WT9 Dynamic
(obrazok ¢.1), s ktorym sa taktiez testovalo redlne
zatazenie kridla experimentalnou metédou.

2,00 m

|
| 6,40 m

Obrazok 1 - Trojpohladovy nakres lietadla [1]

Schrenkova metoda

Teoretické zatazenie kridla

Celkové zatazenie kridla nepozostava len zo vztlaku, ktory
vyprodukuje kridlo, ale p6sobia na kridlo aj iné sily. Na opacny
smer ako vztlak p6sobi zatazenie od konstrukcie kridla aj od
palivovych nadrzi. Taktiez pri manévroch sa na celkovom
zatazeni podiela aj zotrvacna sila, ktorej velkost zavisi od
rychlosti zmeny smeru. Pri navrhu a dimenzovani kridla je
potrebné s tymito silami a reakciami do celkového zatazenia
pocitat, kedZe so vSetkymi silami nam vyslednda pdsobiaca sila
na kridlo vyjde mensia ako len Cisto vztlakova sila (obrazok
¢.3). To ndm umozni skonstruovat lahsiu konstrukciu, a tym
zvysit aj konkurencieschopnost.
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Obrazok 3 — Typy sil pésobiacich na kridlo

Experimentalne zataZenie
kridla

Pre zistenie realneho vysledného zatazenia, ktoré posobi
na kridlo, je potrebné ho vystavit redlnym podmienkam v

Schrenkova metdda je aproximacna metdda, pri ktorej sa
predpoklada, ze vysledné rozlozenie vztlaku je medzi
eliptickym a geometrickym rozlozenim (obrazok ¢.2).
Taktiez vo vypocCtoch predpokladame, ze vztlak, ktory
posobi na celé kridlo (vratane trupu) sa prerozdeli na
oblasti kridel bez trupu. Tymto postupom dosiahneme
konzervativnejsi vysledok, ktorym dosiahneme vacsiu
bezpeénost kridla. Po vypocditani vztlaku na kridlo vieme
zistit silu pdsobiacu pozdiz kridla. Kedze tieto hodnoty
ideme porovndvat s redlnym zatazenim zistenym
experimentalnou metddou, je vhodné zo sily ziskat
moment, ktory bude porovnavany s momentom ziskanym
z tenzometru, ktory bol pripevneny na hlavny nosnik
kridla. [2]

1,6

1,4

Geometrické rozlozenie

Eliptické rozloZenie

—Schrenk po celom kridle

0 0,5 1 1,5 2 2,5 3 3,5 4 4,5
y [m]

Obrazok 2 - Schrenkova distribucia po celom kridle

prevadzke. Lietadlo WT9 Dynamic bolo vybavené
tenzometrom, ktory na kridle meral deformacie hlavného
nosnika pod zatazou (obrazok c¢.4). Pred samotnym
meranim prebehla kalibracia tenzometra. Tato kalibracia
je potrebna na zistenie a stanovenie momentu za
znamych podmienok a znamej velkosti sily a ramena. Po
kalibracii nasledoval let, v ktorom boli vykonané manévre,
ktoré boli zaznamenané palubnymi pristrojmi. Po
uspesnom zaznamenani letu a dolezitych velicin, ako su
tlak, vzdusna rychlost, vyska, ohyb, nasobok zataZenia a
dalSie, sa vyhodnotia. Konkrétne udaje z letu sa aplikuju
do programu, ktory pocita teoretické zataZzenie
(Schrenkova metdda).

Recorder
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Obrazok 4 — Zdznam letu pomocou DewesoftX

Porovnanie momentov

Pri porovndvani hodn6t musime mat na paméti, Ze
vypocitané teoretické zataZenie je konzervativnejsSie, Co
znamenad, ze vyjde vysSie ako namerané zatazenie. Na
porovnanie boli vybrané 4 pripady zatazenia z
experimentdlneho merania (tabulkla ¢.1). Ku kazdému
zvolenému pripadu boli hodnoty tlaku, vysky, rychlosti,
nasobku a pod. prenesené do teoretického vypoctu. Tieto
dve zataZenia boli medzi sebou navzajom porovnané a
vyhodnotené.

Experimentalne | Rozdiel v %
zatazenie v Nm

Teoretické

zataZzenie v Nm

1. 4701,14 3908,13 30,30
2. 3424,27 2660,30 28,71
3. 945,98 424,46 122,87
4, 4581,09 3799,83 20,56

Tabulka 1 — Vysledky porovnavania zatazeni

Rozbor vysledkov

Pri  porovnavani vysledkov medzi teoretickym a
experimentalnym zatazenim musime brat do Uvahy
niekol'ko faktov, ktoré tieto merania ovplyvnovali.

e Kridlo, na ktorom sme experimentalne merali velkost
ohybu, malo nainstalované winglety. Tieto winglety
produkuju dodatocny moment prispievajuci k zvyseniu
celkového ohybu pocas letu.

* Namerané hodnoty, ktoré boli merané dvoma pristrojmi
na palube boli spriemerované a nasledné pouzité pre
vypocet teoretického zatazenia.

* Celkova Schrenkova metdda pocita s nadhodnocovanim,
t.j. vySSim ohybovym momentom. To je z dovodu, zZe
vztlak, ktory pdsobi v oblasti trupu, sa prerozdeli pozdiz
kridla.

Zaver

Cielom projektu bolo zistit, ¢i Schrenkova metdéda nam
dokaze rychlo a efektivne vypocditat zatazenie kridla, podla
ktorého moZeme pevnostne navrhovat konsStrukciu. Po
prevedeni porovnani sme zistili, Ze tato metdda je vhodna
na rychly a efektivny vypocet zatazenia kridla. Celd
problematika a vypocet zatazenia kridla WT9 Dynamic je
uvedena v dokumente LU10-2023-0PPO
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Shrnuti: Tento primyslovy projekt se zaméruje na detekci turbulence v leteckém provozu. Dukladné se vénuje na metoddam detekci a
indikaci intenzity turbulence nejenom na palubé letadel, ale i k indikace na zemi pro zkvalitnéni sluzeb rizeni letového provozu. Prace
se zameruje na metody ziskani dat o turbulencich a jejich zobrazeni. Dale poukazuje na nedostatky, vwvhody a nevyhody dnesnich
metod hlaseni turbulence. Posledni kapitola projektu je venovan metodé Eddy Dissipation Rate (EDR), ve které jsou strucné popsany
vedecké clanky, které pojednavaly prave o této metode, a ve kterych se zkoumaji nové moznosti vyuziti EDR a detekce turbulence.

Uvod

Letecka doprava se v poslednich desetiletich stala jednim z nejrychleji rostoucim odvétvi
dopravy. S narlGstem poctu letl se vSak zvysuje i riziko vystaveni letadel turbulencim.
Turbulence jsou nestabilni proudéni vzduchu, které mohou vzniknout napriklad vlivem
terénnich nerovnosti, zmén teploty ci vlivem proudéni vzduchu kolem letadla. Tyto
turbulence mohou mit nepriznivy vliv na bezpecnost a pohodli cestujicich a posadky, ale
také mohou poskodit letoun.

Cil prace

Cilem tohoto projektu je prozkoumat a zhodnotit metody detekce turbulenci v letecké
doprave, zejména vyuziti Eddyy Dissipation Rate (EDR) jako moderni metody pro detekci
turbulenci. Teoreticka cCast prace se zaméri na zakladni pojmy a definice souvisejici s
turbulencemi v letecké dopravé, popis typl a faktorl ovlivaujicich vznik turbulenci,
nasledky turbulenci na letadlo a metody detekce turbulenci. Dale bude vénovana
pozornost samotné metodé detekce turbulenci pomoci EDR, vysvétleni konceptu EDR,
metodice méreni EDR a vyuziti EDR k detekci turbulenci v letadle. Na zakladé téchto
vysledkll bude zhodnoceno vyuziti EDR pro detekci turbulenci v letecké dopravé a

diskutovany prinosy a omezeni této metody.

GTG - Max combined intensity (1000 fi. MSL to FL500)
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Obrazek 1 — Predpoveéd turbulence pomoci EDR [1]
Turbulence

Turbulence je chaotické a nepravidelné proudéni tekutin nebo plynl, pfi kterém se
objevuje neustale ménici se vireni a proménlivé proudéni, které neni mozné jednoduse
popsat pomoci klasickych hydrodynamickych rovnic. V turbulentnim proudu dochazi k
nahodnym fluktuacim rychlosti, tlaku a teploty, které zplsobuji velké zmény v pohybu
tekutiny. Dullezitym faktorem je také intenzita turbulence, jez je fazena do nékolika
kategorii, které jsou i s priznaky uveden v tabulce 1

Intenzita turbulence

Slabé kymaceni s ridkymi malymi narazy az0,2 g

m Mirné kymaceni s castymi a silnéjsimi narazy az 0,5 g

Letoun se obcas propada a letoun mlze byt mimo
kontrolu (narazy az 0,8 g)

S letounem je cloumano do stran, je neovladatelné a
turbulence muze zpusobit poskozeni letounu
(narazy > 0,8 g)

Velmi silna
(Extrémni)

Tabulka 1 — Intenzita turbulence [2]

Detekce turbulenci

Detekce turbulence je proces identifikace oblasti potencidalné nebezpecné atmosférické
turbulence v blizkosti letadla nebo jiného vzdusného prostfredku. Mezi metody patri:
RADAR, LIDAR, SODAR. Kazda z téchto metod ma svoje klady i zapory, ale ani jedna nad
ostatnimi nijak zvlast nevynikd. Naptiklad RADARové prostiedky jsou ucinnéjsi k detekci
CAT, zatimco LIDAR a SODAR se spiSe hodi pro detekci turbulenci v nizsSich vrstvach
atmosféry. Vyzkumy ukazuji, Ze nejucinnéjsi jsou kombinace metod, které zahrnuiji
napriklad hlaseni pilot, udaje ze zafizeni dalkového prizkumu a pocitacové modely.

Eddy Dissipation Rate (EDR)

EDR je parametr pouzivana k popisu intenzity turbulence v atmosfére. Jedna se o miru
rychlosti, s jakou se kineticka energie rozptyluje v turbulentnich virech a preménuje se
na teplo. V praxi EDR vyuzivda méreni pomoci dvou metod. Prvni je zalozena na
proporcionalnim vztahu mezi EDR a stfedni kvadratickou hodnotou vertikalniho
zrychleni z udaji akcelerometru letadla. Druhd metoda, ktera neni tolik zavisla na
letounu, je zaloZzena na vypoctu EDR primo z vertikalni rychlosti vétru.

Vysledky vyzkumu

Jedna z nejznameéjsich studii od Sharmana a Cormana [3], o kterém je mimo jiné
pojednavano v technické zpravé LU12-2023-0PPO, se zaméruje na sbér dat o turbulence
v hornich vrstvach atmosféry. Studie poskytuje vysledky sbéru dat z letounu UAL757 a
DAL737. Za desetileté obdobi 2004-2013 bylo na letounu UAL757 zaznamenano 128,3
milionu hlaseni EDR pro letové vysky vyssi nez 20,000 ft a za pétileté obdobi 2009-2013
na letounu DAL737 9,6 milionG hlaseni. Vétsina téchto vysledkt bylo porizeno béhem
stoupani a klesani. Na obr. 3 jsou znazornény vysledky z méreni EDR. V nizSich
nadmorskych vyskach je procento EDR vyssi a sezénni vykyvy jsou vétsi, s maximem na
jare z divodu zvysené frekvenci konvekce. Naopak ve vyssich hladinach, jsou mensi
sezonni vykyvy, ale maxima jsou stale na jare a sekundarni maximum v zimnich obdobi.
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Obrazek 3 — Mésicni primér hodnot EDR z UAL 757 a DAL737 [3]

Zaver

Turbulence predstavuje vyznamné nebezpeci pro letecky provoz, a proto je pro zajisténi
bezpecnosti je nezbytné turbulence odhalovat a predchazet jim, napriklad vyuzitim
metody EDR. Tyto studie zjistily, Ze dopplerovsky radar a dopplerovsky lidar mohou
vytvaret presné mapy, jako lze vidét na obr. 1 a odhady EDR, zatimco minisodar a vétrné
profilery mohou byt uziteCnymi nastroji pro méreni EDR v leteckych aplikacich. Studie
rovnéz ukazuji, Zze hodnoty EDR se mohou vyrazné liSit v prostoru a case, pricemz vyssi

hodnoty byly pozorovany v konvektivnich povétrnostnich systémech ve srovnani se
stratiformnimi systémy.
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Shrnuti: V rdmci primyslového projektu byl zpracovan koncpeéni a konstrukéni navrh nového testovaci zarizeni v ramci dalsiho rozvoje
projektu na vyvoj mikro tepelného spinace. Toto zarizeni ma za ukol mérit tepelnou vodivost navrhnutych struktur za kontrolovanych
podminek. V ramci koncepcniho navrhu byly prozkoumany tri varianty provedeni pripravku a jejich zhodnoceni. Konstrukcni navrh
rozvinul nejuspésnejsi variantu a nastinil reseni, které bude zpracovavano v dalsSich fazich projektu. Projekt nastinil také jak vyvoj spinace
probihal a jaké problémy bude v budoucnu treba adresovat. Detailni rozpracovani naleznete v technické zprave LU13-2023-0PPO.

UvOD

Mikro tepelny spinac¢ ma na vesmirnych plavidlech slouzit
jako soucast termalniho okruhu a jeho ukolem je spojit
chladi¢ a chlazeny naklad jakmile je dosahnuto predem
stanovenych podminek. Tepelny spinaC je vyvijen
spolecnosti Aero Sekur ve spolupraci s LU VUT.

®

Hs

®
Q) > ()

Obradzek 1 — ilustrace MHS

Spinac se sklada ze tri hlavnich komponent. Motaznich
povrchu, teplovodivé struktury (CTB) a parafinové kapsle.
Nové navrzené druhy CTB jsou hlavnim predmeétem
zkoumani v ramci pokracovani tohoto projektu, protoze
pripravek ma slouzit prave k jejich testovani

TEPLOVODIVE STRUKTURY

Kapitola se vénovala resersi jiz prozkoumanych reseni,
tykajicich se struktur CTB. V ramci jiz probéhlych fazi
projektu byly prozkoumany trfi mozné koncepty téchto
struktur [1]. Jedna se konkrétné o:

* Linearni mechanismy (viz Obr. 2)

e Struktury na bazi textilii

e Struktury na bazi folii

&>

Obr. 2 — Ukazka linearnich mechanismd

VZORKY

V ramci predchoziho zkoumani se linearni mechanismy
ukazaly jako pfristup, ktery se dokaze nejlépe priblizit
poZzadovanym parametrim na teplovodivé struktury.
Proto byl pripravek konstruovan pravé pro jejich
testovani. Vzorky, které se budou do pripravku upinat jsou
dvojiho typu (viz obr. 3):

 Kompletni teplovodiva struktura (Obr. 3, leva strana)

e Zjednodusené vzorky pro komparativni

analyzustruktura (Obr. 3, prava strana)

]
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Obr. 3— Druhy vzorku

Jako smérodatny byl pouzit plnohodnotny vzorek CTB
(Obr. 3, leva ¢ast) a podle néj byl navrhnut mechanismus
pridavku. CTB ma presné dané rozmeéry a k pripojeni
slouzi 4 Srouby M3.

VAKUOVA KOMORA

Pripravek byl konstruovan pro vakuovou komoru, ktera
vznikl v ramci predchoziho vyvoje projektu na LU VUT.
Komora bude wupravena pro potfeby akomodace
pripravku. Jeji c¢asti budou ulozeny pro zachovani
funkénosti. Soucasny stav komory je na obrazku 3 [3].

Obrazek 3— Vakuovad komora LU

CiLE NAVRHU

Nez byl zahdjen koncepcni navrh byly stanoveny cile
projektu, které povazuji za smérodatné. S témito cily a
dalsimi poZzadavky byly koncepty porovnavany (viz tab. 1).

Pripravek umozni méreni vlastnosti vzorku jak v termovakuové

komore, tak mimo ni.

Pripravek umozni méreni nasledujicih parametri: silu rozevreni,
teplotu na Hl a CI, teplotu na méreném vzorku

Pripravek mozné uvést do modu ON/OFF

Pripravek umozni korekci zarovnani zkoumanych vzork(

Tab. 1— Cile projektu

KONCEPCNi NAVRH

V ramci koncepcniho navrhu jsem se zabyval predevsim
reSenim aktuacniho mechanismu pripravku. Vzorky je
nutné od sebe, pri méreni tepelné vodivost, roztahovat
presné danou silou a proto byl tento konstrukcni uzel
vybran jako hlavni.

0
| 5 2H
1 1
2

2D

Obr. 4 — Uvazované koncepty

Na levé strané obrazku 4 je varianta, ktera uvazuje
elektrickou formu aktuace a funguje na principu ,pull-
away”. Na pravé strané obrazku 4 je varianta, ktera
uvazuje pneumatickou aktuaci fungujici na ,push-away”
principu. Po vyhodnoceni faze koncepcniho navrhu byla
vybrana varianta vyuzivajici elektrickou aktuaci, protoze
nejlépe splnovala cile a pozadavky.

KONSTRUKCNI NAVRH

Vysledny konstrukéni navrh pripravku je vidét na obrazku
5. Usek 1 je aktualni zafizeni pfipravku. Sklada se z
krokového motoru NEMA17, Sroubového prevodu a
hiidelové spojky. Usek 2 je uréen pro upinani vzorkd.
Vzorky jsou nejdfive upnuty na stole a poté zajistény v
pfipravku pomoci ¢&epl. Usek 3 je uréen pro méfici
techniku. Upinani vzorku je detailnéji na obrazku 6.

1. Maticova deska

2. Horni Celist

3. Horni upinaci
deska

4. Vzorek CTB

5. Spodni upinaci
desk

6. Cep siloméru
7. Upinani siloméru

8. Silomér KM701

o. Cepy siloméru

Obr. 6 — Upinani vzorku

ZAVER

V ramci projektu byla provedena prvni iterace koncepcné
kosntrukéniho navrhu. V dalsich fazich budou tyto navrhy
rozSireny o elektronické systémy, systémy ovladani a jiné
nutné subsystémy. Pripravek v ramci komory ma misto na
pripadné rozsireni.
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Zhrnutie: Priemyslovy projekt pojednava o moznostiach simulacie turbinovych motorov so zameranim na tvorbu modelu v prostredi
Simulink, vyuzitim T-MATS. Vysledny dokument obsahuje schému architektury vytvoreného modelu, vstupné hodnoty do
jednotlivych blokov, spracovanie vystupnych hodnot a postup prace s T-MATS, ktorého funkcnost je overend simulaciou v NPSS.
Obecne popisuje dalsie moznosti simulacie a to prostrednictvom programu GasTurb a spominaného NPSS. Pozadované vstupné
hodnoty su vyska, teplota a rychlost letu a pozadované vystupné hodnoty su Specificka spotreba a tah. Doplnkom k vystupu su grafy
zobrazujuce hodnoty teploty a tlaku v jednotlivych komponentoch motoru a vykonnostné mapy turbiny a kompresoru.

Uvod Architektira modelu Vystupné hodnoty

V tomto projekte sa pojednava primarne o moznostiach

simulacie termodynamickych dejov v spojitosti s Na zaklade poziadavkou zadania bol vytvoreny model Tymto simulacnym modelom bola napocitana Specificka
fungovanim lopatkovych leteckych motorov. Su skimané  jednopridoveho, jedno-hriadelového turbinoveho motoru, spotreba motoru, tah motoru a hodnoty teploty a tlaku
moznosti simuldcie v 3 programoch a to: GasTurb, NPSS a ktory riesi ustaleny stav motoru, teda sa jedna o statickd na jednotlivych komponentoch motoru pre 2 pripady
Simulink s vyuzitim T-MATS. Kazdy z tychto programov ma ulohu. Tento model bol vytvoreny upravou oficialne ustaleného letu. VSetky tieto hodnoty boli vypisané do
svoje vyhody a nevyhody, takZe je nutné poznat ich rozsah dostupného vzorového modelu od T-MATS, ktorého presnost tabulky 3 spolu s informaciami o podmienkach modelu a
vyuZitia pred zaliatkom tvorenia simulacie. Detailny popis bola overena softvérom NPSS. Iteracny riesSiC sluzi k urceniu nasledne vykreslené do grafu, ktory je na obrazku 4.
tychto rozdielov je uvedeny v Technickej sprave hmotnostného toku na vstupe do motoru, pracovného bodu Takisto bolo vyhodnotené umiestnenie pracovného bodu
priemyslového projektu LU15-2023-0PPO. [1] turbiny a kompresoru a krutiaceho momentu hriadelu. Na kompresoru v jeho vykonnostnej mape, ¢o je vyobrazené
zaklade iteracne urcenych parametrov je vykonana zaverecna na obrazku 5.

: ., L oy simulacia k urceniu finalnych vystupnych hodnét. Na obrazku ) ) _ o
Tvorba modelu vznikala primarne v Simulinku s vyuzitim _ , , _ , , Tabulka 3 — Vystupné hodnoty simulacie
3 je vyobrazena schéma architektury vytvoreného modelu.

T-MATS, co je volne dostupny softvér vytvoreny NASA a Vystupné parametre

doplnuje kniznicu Simulinku o bloky jednotlivych casti _ 0ft,30°F,04M 6000 ft, -10°F, 0,6 M
motoru. Takto je mozné simulovat ako statické deje, teda Tak [psi] 1641 15,06
. Jé s . Ve tanica -vstup
primarne parametre motoru v ustalenom priamociarom Teplota [°R] 566,19 522,35
. . o . o v 7 . / i o lak i
lete v danej letovej hladine. Takisto je moZné simulovat ks el bt Lol
. ; . ., y ; kompresorom Teplota [°R] 566,19 522,35
dynamické deje, teda menit v Case vstupny parameter — Tiak [psi] 288,00 SEaEs
napriklad tok vzduchu vstupujuci do motora meniaci sa s kompresorom Teplota [*R] 1378,97 1317,00
’ , . ’ N . Tlak [psi] 273,60 275,17
uhlom ndbehu. Na obrazku 1 je vyobrazeny spbsob alle
. ’ . , I spalovacou komorou Teplota [°R 3147,92 3067,28
architektury jednoduchého modelu. [1] - eplota IRl
Gas Turbine - Tlak [psi] 89,81 90,29
Stanica 5 - za turbinov s
Plot Outputs Teplota [°R] 2510,22 2443,87
- wr PR Tlak [psi] 88,91 89,39
R— = vystupom Teplota [°R] 2510,22 2443,87
{ L = . . Tlak [psi] 16,41 15,06
- stupns === — ptanica Qs zavyStipom pupr Iy 566,19 522,35
Alt . 1, ) — [Vystupna . - e ) ,
v | Okolie [ [OMPEESOT k2 | Fiow Eror @ (lom/hr)/Ibf 1,013 0,9774
ar | > Flow Error Meratve Solver Ibf 10660 11050
Nmech — Hriadel — Ndot
0 stép, 30°F, 0.4 Mach 6000 stop, -10°F, 0,6 Mach
Station: | 2 3 4 8 5 9 | ] -
Obrazek 3 — Schéma architektiry modelu v Simulinku s " ‘

3
- @ 2000
&

Temperatures, ‘R

8 § 8 §E 2

vyuzitim T-MATS, ktora je detailnejSie rozoberana v

Obrazok 1 —Zakladna architektura jednoduchého modelu Technickej sprave priemyslového projektu LU15-2023-0PPO
v prostredi T-MATS [1]

., , Vstupné hodnoty e
Kompresorové vykonnostné L -
Pre spravne nastavenie simuldcie je nutné vpisat do oo o
mapy jednotlivych blokov vstupné hodnoty. V tomto pripade su Obrazok 4 — Vyvoj teploty a tlaku na jednotlivych
hodnoty zaddvané formou premennych, ktoré su definované komponegﬁtggﬂgotoru R
v m-skriptoch pre jednotlivé bloky. Vstupné hodnoty su oy e ss

KedZze dalSou primarnou dcastou tejto prace ma byt

Map : GasTurbine S,

schopnost simulacného modelu spracovavat Udaje a data , , .., .. , " O
, . , , , zadavané v podobe konstant, vektorov, Ci poli. Hodnoty, 1 _ ]
o turbine a kompresore z ich vykonnostnych map je , . . , , , , w1 T 1
N . . . ktoré je mozné zapisat prehladne do tabulky su uvedené v 7 7
dolezité ich definovanie a pochopenie. , “ , . A ., & N : 7
. , Ly .. tabulke 1 a 2. Co sa tyka zadavania hodn6t turbinovych a XN
Kompresorova vykonnostna mapa sluzi k urceniu rozsahu , , , , o, , g o g
. : , . kompresorovych vykonnostnych map, tie su rozdelené na y [ W i
spravneho pracovania kompresoru. Dava do porovnania o , _ , _ . Wl | o ¥ el
, e niekolko poddiagramov a definované vektormi a poliami. - e iy =z
hmotnostny tok vzduchu prechadzajuci kompresorom a , oy , _ , , , , il {L | . w B e
, y , Ly Takisto urcité parametre vystupnej trysky je nutné definovat B g
kompresny pomer a to vSetko pre dané otacky oliami s L
kompresoru. Priklad takejto mapy je vyobrazeny na P ' TR b e
obrazku 2. Hlavné parametre, ktoré si na kompresorovej Tabufka 1 — Vstuoné hodnotv whrandch blok Obrazok 5 — Vyobrazenie pracovneho bodu kompresoru v
mape su krivka efektivity, tzv. R-line (na obrazku zelene), abuiita & = Vstupne hounoty vybranych bIoKov jeho vykonnostnej mape pre obe simulacie
pumpouns hranica (na obrézku oranovd viavo nazvand a Z7aver
ako surge line) a choke line, alebo Skrtiaca krivka (na Zmena tlaku 0,98 [] _ , ) , Lo
. . ) ] V tomto projekte bolo dosiahnuté vytvorenia funkcného
obrazku oranzova vpravo). [2] Vedenie Zmena tlaku 0,01 ] . ., o , .
modelu simulujuceho ustaleny stav motoru podla zadania.
R N - Moment zotrvaénosti 30 o Model bol vyhotoveny v softvére Simulink s vyuZitim T-MATS.
| | Sugs*t A4 . 7 V4 A 7 /
— e Spalné teplo 18 400 51U/l Dalej bolo vyhodnotené akym spbsobom zadavat parametre
L N spafovacla komora jednotlivych komponentov. Vysledok tohto projektu bude
S\]ﬁ AINY Zmena tlaku 0.05 - osios vyuzivany dalej pre edukacéné ucely.
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Abstract: The industrial project is dealing with the concept of an active flow control (AFC) device applied to a delta wing in 3D as a
follow-up to research previously conducted at BUT. The CFD procedure is introduced together with programs utilized for the case
evaluation and general workflow. The simulations are run by use of ANSYS Fluent for two configurations (clean and with AFC device) at
single angle of attack (15 degrees) and with mesh sensitivity study conducted. The results show that the application of AFC device on
a delta wing can lead to desired improvement in aerodynamic efficiency and the research draws a solid foundation for continuation in
the problem analysis and for further development of the design.

Introduction

This project aims to evaluate the effect of active flow control
on a finite delta wing in 3D by use of a CFD procedure. The
case of studied AFC device is based on blowing high-
momentum air at constant speed through a slot located on the
underside of a wing, in proximity of the stagnation point
measured for given scenario at the angle of attack of 15
degrees. The same airfoil is selected as in former projects, i. e.
LS(1) — 0413, which is also known as GAW — 2. [1] The project
serves as an introductory step into the matter of AFC and its
main aim is to draw a simplified image about the whole
problem, with a desired continuation in master’s thesis. The
comparison of two configurations (without and with AFC) is to
provide an indication of how the slot blowing affects the wing’s
aerodynamic performance and a solid foundation for any
future proceedings and areas of further focus.

Geometry

The wing geometry is parametrically modelled with all
parameters specified in Tab. 1 below and by use of airfoil
mentioned in introduction. The wing tip is designed with a
curved geometry in order to achieve a more efficient
aerodynamic shape. The whole geometry is displayed in Fig 1.
and for its creation is used program CATIA V5.

r 3

b/2

e [
»

A

C
Fig. 1 - Simplified drawing of wing geometry - CATIA

Tab. 1 —Legend to Fig. 1

Half-wingspan b/2 948 [mm]

Chord Length c 1000 [mm]
Swept Angle A 45 [°]
Reference Area A 1.036 [m?]

Case Setup

The case is set to conditions corresponding to 0 m ISA, with
fluid (air) around the wing as an ideal gas. The domain (Fig. 2)
is necessary for creating the grid, which later represents the
fluid control volume around the wing geometry in the
simulation. The symmetry setting is used in order to reduce
grid size in number of elements and therefore reducing the
time of computation. The size of the domain is 15 chord
lengths in radius and 25 chord lengths in x-direction. The size
box (navigate using Tab. 2) is used to refine grid in desired area
around the wing geometry.

Fig. 2 — Model of the domain - ANSA

Tab. 2 — Legend to Fig. 2

Velocity Inlet
Pressure Outlet

Size box / Sub-domain

1

2

3 Plane of Symmetry

4

5 Wing Surface / Slot Velocity Inlet

Mesh and Sensitivity Study

The mesh sensitivity study or the grid independence study is an
essential step for acquiring a mesh of the appropriate quality for a
correct solution of the simulation. This means the solution of the
problem should not be dependent on the grid size or type, which
removes the subjectivity of solution data and makes it more general.
[2] The study is initially conducted on four grids of various sizes at
clean configuration (without AFC device), varying from 0.5 to 15
million elements (Fig. 3). In order to achieve a desirable result, a
mesh of intermediate size (5.2 million elements) is selected to work
with. The grid is carefully refined on critical places such is the
leading edge, whilst reduced in size at previously over-dimensioned
locations. This resulted in almost identical results for lift and drag
coefficients as for mesh with 15 million elements, dramatically
reducing the computing time and keeping the same accuracy at the
same time. The grid with blowing slot resulted into circa 7.5 million
elements in size, due to fine refinement of the mesh on slot surface
and the area around it (visible on Fig. 4 in next chapter).

4.14E-01

=8=Mesh sensitivity trend
4.12E-01

®-Final mesh used
410E—01 Accuracy

4.08E-01

4.06E-01

o[-

Time Quality
4.04E-01

4.02E-01

4.00E-01

0

3.98E-01
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16

Number of mesh elements [-] Millions

Fig. 3 — Mesh sensitivity study

In practice, it is necessary to find a compromise between mesh
quality / size, time of computing and accuracy, presented in
schematic above (Fig. 3). In general, the number of cells within the
domain increases the accuracy of the solution, but also increases
the time necessary for completion.

AFC Device

For the AFC device itself is used a slot blowing high-momentum fluid
(air) at a constant speed with magnitude corresponding to 2.22x
(32.217 m-s7') of the free-stream velocity at the inlet. The
direction of blowing is set normal to the wing surface and opposite
the free-stream. For the blowing slot to be properly placed, a design
that was previously researched at BUT is followed [1, 3]. Based on
this, the stagnation point is found for a given case at AoA of 15
degrees, observable in Fig. 4. The AFC device is then placed in front
of the stagnation point on the underside of the wing and modelled
by following parameters in Tab. 3. The blowing slot is reducing in
width with increasing wingspan to ensure a proper ratio of slot
width to chord length. The slot is not modelled at the wingtip.

Fig. 4 — Detail on stagnation point and positioning / meshing of
the AFC device — ANSYS Fluent and ANSA, respectively

Tab. 3 — Parameters of the AFC device

Ratio of Jet Velocity to Free-stream Velocity 2.22

[—]
Ratio of Slot Width to Chord Length 0.005 [—]

Results

For the results are displayed the velocity magnitude pathlines in
order to investigate the behaviour of the flow without and with
active flow control (Fig. 5, 6). The colour scale is not included for
clearer visualization and can be found in the technical report.
Obtained results for desired coefficients are listed in Tab. 4

below.

' Ansys
---i\w"“" 2021 R2

Fig. 5 — Velocity magnitude pathlines on wing surface — clean
configuration — ANSYS Fluent

Fig. 6 - Velocity magnitude pathlines on wing surface — clean
configuration — ANSYS Fluent

Tab. 4 — Result values

Configuration ¢, [—] cp [—] - [=

Clean 3.9889-101 7.8285- 102 —2.5242 101

AFC 3.9867-1071 7.3932- 1072 —2.6376-1071
Conclusion

The comparison of results obtained from both configurations
led to overall increase in glide ratio of 5.83% and in decrease in
drag coefficient of 5.57% while the lift coefficient remained at
virtually the same values (Tab. 4), which is an unexpected
result, because the increase in lift coefficient is predicted with
use of AFC device. Overall, the output of the project is positive
in terms of calculated values and in laying down a foundation
for improvements in both AFC device design (where other
types such as a tangential blowing can be explored) and the
way how to approach such research. The visualization of the
pathlines (Fig. 5, 6) coming from blowing slot and their effect
on the flow around the wing serves as a helpful indicator
about the flow collision behavior. It is essentially clear that
more experimental and numerical samples are required to
draw a clearer image about the whole issue, which can be
explored in more thorough future research.

More detailed information is available in the technical report
LU17-2023-0PPO.
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Shrnuti: Primyslovy projekt pojednava o soucasném vyuziti vodikovych technologii v infrastrukture civilniho letectvi a také rozebira
koncepce ruznych projektl do budoucna. V projektu je také zminén pohled evropské agentury pro bezpecnost v letectvi na vodik,
problematika vyuziti vodikovych technologii zejména jeho uskladnéni. V posledni kapitole projektu je zminén navrh vyuziti
modularnich generatoru s vodikovymi palivovymi ¢lanky pro zajisténi chodu kritické infrastruktury letisté. Na tomto posteru jsou
zminény hlavni dulezité kapitoly a podrobnéjsi doplniujici informace jsou obsazeny v technické zpraveé LU18-2023-0PPO.

Uvod

S rozvijejici se snahou snizit celosvétovou produkci emisi
je také snaha o dekarbonizaci letecké dopravy. Soucasti
toho je rozvoj vodikovych technologii a zaroven vodikové
infrastruktury v letectvi. V soucasnosti probiha nékolik
pilotnich projektl zaméreny na vodik v letectvi a snazi se
vyresit hlavni problémy, jako jsou samotna vyroba vodiku,
jeho skladovani, nebo tfeba bezpecnost celého provozu.
Hlavnim cilem této prace je predstavit soucasné vodikové
projekty v letectvi a zminit se o uskalich této technologie.
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Obr. 1 Vizualizace vodikovych technologii ve spojeni s letectvim

Hlavni kapitoly
e Vyuziti vodiku v dopravnich prostredcich letisté
* Pilotni vodikové projekty letist

* Problematika uskladnéni vodiku

e Vyuziti vodikové technologie v kritické infrastrukture

letisté
Vyuziti vodiku v dopravnich
prostredcich letisté

Jiz na konci minulého stoleti probihal zkusebni provoz
vodikovych autobusd MAN a Neoplan (Obr.2), a také
luxusnich limuzin BMW na letisti v Mnichové. VSechny tri
autobusy byly vybaveny lezatym rfadovym Sestivalcovym
motorem MAN H 2866UH01 o vykonu 140 kW pri 2200
otackach za minutu a automatickou prevodovkou ZF 5 HP
502 C. Na stresSe autobusl bylo umisténo 15 hlinikovych
zasobnik( s celkovou kapacitou 2850 | vodiku stlaceného
na 250 barl. Autobusy byly plnény vodikem u vydejniho
stojanu Cerpaci stanice, ktera byla také castecné ve
verejném prostoru. Zasoby paliva vystacily na 16 hodin
provozu. Dalsi technologii, kterou na mnichovském letisti
zkouseli, byl provoz vysokozdvizného voziku Still R60 nebo
provoz luxsni limuziny BMW 750hl s hybridnim pohonem
vodik/benzin.

Obr. 2 Vodikové autobusy na letisti v Mnichové

Pilotni vodikové projekty letist

Prikopnikem rozvoje vodikové infrastruktury v Evropé je
letiSté Groningen Airport Eelde [3], na kterém je jiz
vybudovana solarni elektrarna o vykonu 22MW, ktera je
vidét na Obr. 3, a pracuje se na projektu Hydrogen Airport
Valley, ktery zahrnuje produkci tzv. ,zeleného vodiku”
v aredlu letisté pravé ze solarni energie. Projekt vyvoj a
realizaci elektrolyzéru s vyuzitim solarniho parku. Dale také
poCitd s vybudovdnim zafizeni pro plnéni privésl, které
umozni plnéni mobilnich uloZist at uz v arealu letisté nebo
v jeho blizkém okoli. To umozni distribuci tzv. ,zeleného
vodiku“ do cerpacich stanic, které budou slouzit letadltm,
pozemnim dopravnim prostfedkim v rdmci arealu letisté,
ale také béznym vozidldm v okoli. Tento projekt by mél
demonstrovat Uplnou dekarbonizaci letiStniho provozu.

Obr. 3 Groningen Airport Eelde

Cely koncept projektu Hydrogen Valley Airport (Obr. 4), ktery
je v realizaci na nizozemském letisti Groningen airport je
znazornén na nasledujicim orazku. Tento cyklus zahrnuje
vyrobu ,zelené elektfiny”, naslednou vyrobu vodiku,
uskladnéni a nakonec tankovani vodiku do dopravnich
prostredkl a letadel.

HYDROGEN
VALLEY

AIRPERT | S

Electrolyser

Solar park

= . - . /‘ @
Storage facility p&‘—'

»’J Fuel supplier

Groningen Airport
Eclde

H2 fuel station

Obr. 4 Koncepce projektu Hydrogen Valley Airport

Problematika uskladneni vodiku

Vodik je mozné skladovat v nékolika moznych formach,
v letectvi je vSak nejvyhodnéjsi, s ohledem na nasledné
vyuziti vodiku napf. jako paliva pro vodikové palivové clanky,
skladovat vodik jako stlaceny plyn na 350 — 700 bart nebo
v kapalné formé pfi kryogennich teplotach az do -252°C.
Dalsi moznosti uskladnéni vodiku je formou absorpce
vodikovych molekul v jiném materialu, coz ovsem vyzaduje
dalsi reakce pro nasledné vyuziti samotného vodiku. Obé
varianty skladovani vodiku jsou velmi energeticky narocné,
coz je treba také zohlednit v ekonomickych navrzich.
palivo, nez jsou ta bézné pouzivana, na druhou stranu je
tfeba u vodiku dbat na monitoring uniku z potrubni soustavy
a také na detekci hofeni, nebot vodik hofi neviditelnym
plamenem.

Vyuziti vodikové technologie v
kritickeé infrastrukture letiste

Jednim z dalSich moznych vyuziti vodikové technologie je
moznost pomoci modularnich generatord (Obr. 5)
slozenych z palivovych clankl zajistit napajeni kritické
infrastruktury letisté, kterymi jsou napf. navadeéci
osvetlovaci systém nebo navigacni prehledovy systém. Je
mozné na letisti rozmistit vice generatoru, které si mohou
navzajem poskytovat dalsi zalohu.

Obr. 5 Modularni vodikovy generator od firmy Honda

Zaver

Cilem této seminarni prace bylo provést resersi na téma
vyuziti vodikovych technologii na zajisténi chodu
infrastruktury civilniho letisté a dale navrhnout dalsi
mozné vyuziti vodiku. S narustajici snahou svétovych
politickych predstaviteld statl o snizeni vypousténych
emisi do atmosféry narustd také tlak na dekarbonizaci
letectvi. Jako jednim z nejefektivnéjSich reSeni se jevi
vyuziti vodikovych technologii pro pohon letadel.
S rozvojem vodikovych pohon( je treba také budovat
vodikovou pozemni infrastrukturu. Hlavni projekty
zabyvajici se rozvojem vodikové infrastruktury jsou
zminény zde na posteru. Obecné lze konstatovat, ze
vodikové technologie v letectvi maji budoucnost, je vsak
nutné, aby vodikova infrastruktura byla budovana
komplexné, tzn. aby i produkce vodiku byla co nejvice
bezemisni. Je tfeba také zohlednit informovani verejnosti
o zachovani bezpecnostnich standardd v letectvi
s vodikovymi technologiemi, aby nedoslo k odmitnuti
produktu ze strany cestujicich, coz by mohlo zpusobit
negativni ekonomické vysledky leteckych spolecnosti.
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implementaci SMS mezi zkoumanymi leteckymi skolami.

Shrnuti: Tento prumyslovy projekt se zaméruje na vyhodnocovani bezpecnostnich rizik v ramci Safety Management Systému (SMS) v
malych provozovatelich civilniho letectvi. Dokument popisuje zakladni principy SMS a vysvétluje zavedeni pozadavku a jeho
implementaci v leteckém prumyslu. Dale se projekt zabyva specifiky malych provozovatell a zdlUraznuje duvody, proC je SMS v
takovych organizacich nezbytny. V posledni €asti jsou analyzovany konkrétni organizace, které jiz SMS implementuji. Jedna se o dvé
letecké skoly, z nichz jedna poskytuje teoretickou a druha praktickou vyuku. Vysledkem provedené analyzy jsou odliSnosti v

Uvod

V soucasné dobé je bezpecCnost v letectvi povazovana za jeden z nejvyznamnéjsich
aspektl provozu. Letecky primysl se soustavné snazi zlepSovat bezpecnostni
standardy, aby minimalizoval rizika a zajistil bezpecny provoz. Existuji razné
bezpecnostni systémy a postupy, které jsou v leteckém primyslu pouzivany ke
zvyseni bezpecnosti. Mezi tyto systémy patri Safety Management System, ktery se
vyuziva predevsim pro systematické a integrované rizeni bezpecCnosti v letectvi.

Cile prace

Tato prace si klade za cil podrobné popsat zakladni principy SMS a predstavit
pozadavky, které jsou kladeny na organizace v ramci letectvi. DalSim cilem je
zhodnotit implementaci téchto pozadavkt u malych provozovatelu civilniho letectvi a
posoudit, jaky prinos ma SMS pro zajisténi bezpecnosti v leteckém primyslu.
Soucasti prace je také provedeni analyzy konkrétnich organizaci, které jiz maji SMS
implementovan, a porovnani rozdilt vimplementaci mezi témito organizacemi.

Safety Management System

Safety Management System je systém, ktery slouzi k systematické identifikaci, hodnoceni a
fizeni rizik v rGznych primyslovych odvétvich, jako je letectvi, ndmorni doprava, zdravotnictvi a
dalsi. V oblasti letectvi je SMS nezbytnym prvkem pro zajisténi bezpecnosti letll a ochranu
lidskych Zivotd a majetku. Zahrnuje politiky, postupy, planovani, monitorovani a hodnoceni,
které organizace v letectvi musi dodrzovat a splnovat. [1]

Proces vyhodnocovani bezpecnostnich rizik

Proces fizeni rizik zahrnuje nékolik klicovych krokud, které jsou nezbytné pro systematické
identifikovani, zhodnoceni a minimalizaci rizik v organizaci. Princip procesu je znazornén na
obrazku 1. V prvnim kroku je nutné identifikovat nebezpedi, ktera mohou predstavovat riziko
pro organizaci. Nasleduje druhy krok, kterym je posouzeni rizika, kde se hodnoti
pravdépodobnost a zavaznost daného nebezpedi. Na zakladé této analyzy lze pak prijmout
vhodna opatreni k minimalizaci rizika. Tyto opatreni by meéla byt prakticka a efektivni, aby bylo
dosaZeno pozadované urovné bezpecnosti. Je dulezité pribéziné sledovat vyvoj a ucinnost
téchto opatreni a pripadné je upravovat Ci dopliovat. Tento proces umoznuje minimalizovat
rizika a zajistit bezpecnost organizace.

i ° SLEDOVANI ! IDENTIFIKACEG

Veskera zmirfiujici opatfeni musi byt VYVOIJE NEBEZPECI
poté prabéiné sledovana. Zajisti se
tak dosazeni pozadovaného efektu.

\_ /

fpkd. S ”k° ZMIRNUIJICI POSOUZENI Q
OKU je urcena uroven rizika,

mohou byt zavedena vhodna OPATRENII RIZIKA

zmirnujici opatreni, ktera udroven

svwvs

mozZnou.

N J

Obrazek 1 — Proces rizeni bezpecnostnich rizik [2]

Hodnoceni snesitelnosti rizika

Na zakladé hodnoceni rizik s ohledem na jejich pravdépodobnost a zavaznost lze
vytvorit matici hodnoceni bezpecnostnich rizik, ktera slouzi k posouzeni urovné
prijatelnosti daného rizika. Tato matice je znazornéna na obrazku 2 a umoznuje
klasifikaci rizik do kategorii jako jsou neprijatelné, snesitelné a prijatelné, coz
organizacim umoznuje rozhodnout o vhodnosti pfijatych opatfeni a stanovit priority
pro dalsi kroky v procesu rizeni rizik.

3 Vaznost rizika
Pravdépodobnost
rizika Katastroficka Nebezpecna Zavazna Méné zavazna Zanedbatelnd
A B C D E
Castd
c 5D 5E
Obcasna
; 4D
Vzdalena (casové
: ( ) 3D
Nepravdépodobna
2
Extrémné
nepravdépodobna
1

Obrazek 1 — Matice hodnoceni bezpecnostnich rizik [2]

Analyza implementace konkrétnich
provozovatell

V této Casti prace bylo provadéno komplexni zkoumani implementace SMS u dvou leteckych
Skol, z nichz jedna se specializuje na teoretickou vyuku a druha na praktickou vyuku. Byly
peclivé prozkoumany obsahy obou implementovanych SMS a nasledné bylo provedeno
srovnani s cilem identifikovat hlavni rozdily mezi témito dvéma organizacemi.

Z analyzy porovnani implementace SMS v letecké Skole poskytujici teoretickou vyuku a skole
poskytujici praktickou vyuku vyplyva, ze obé organizace se v implementaci SMS lisi v mnoha
ohledech. Zatimco SMS letecké Skoly poskytujici teoretickou vyuku je velmi obecny a strucny,
organizace poskytujici praktickou vyuku ma SMS mnohem rozsahlejSi a podrobnéjsi, vice se
vénuje identifikaci nebezpedi a jejich nasledkiim. Organizace poskytujici praktickou vyuku je
podporena vice dokumenty, jako jsou SpaO report, SAP report a BASE report, které prispivaji k
lepSimu porozuméni rizikovych faktorl a umoZiuji organizaci podrobné identifikovat a
analyzovat mozna rizika. Navic vyuZivd Reasonliv model pfi vySetfovani incidentd a nehod.
Podrobnéjsi informace jsou uvedeny v technické zprave LU19-2023-PPO.

Celkové lze tedy konstatovat, ze organizace poskytujici praktickou vyuku se vénuje

problematice frizeni bezpecnosti mnohem vice dopodrobna nez letecka Skola poskytujici
teoretickou vyuku.

I 4 \'4
Zaver
Je nutné poznamenat, Zze vzhledem k omezenému Casu pro provedeni této prace nebylo
mozné ziskat dostatecny pocet implementovanych SMS organizaci. Pro zajisténi komplexnéjsi
analyzy a popisu odliSnosti SMS mezi danymi organizacemi by bylo nutné provést dikladnéjsi
prizkum a ziskat vétsi vzorek organizaci k analyze. Z tohoto dlvodu Ize doporucit rozsifeni této

prace do formy diplomové prace, aby bylo mozné provést vice podrobné analyzy SMS v
rdznych typech organizaci a ziskat tak ucelenéjsi pohled na toto téma.
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Shrnuti: Primyslovy projekt ze zabyva koncepénim navrhem modifikace Airbusu A320 pohanéné vodikem, dale také resi
termodynamiku kryogenni vodikové nadrze a nastinuje konstrukcni reSeni této nadrze. Prace obsahuje volbu vhodného zpUsobu
skladovani vodiku, umisténi a rozmérl palivovych nadrzich na zakladé reserSe vlastnosti v praxi pouzivanych reseni. Nasleduje
jednoducha optimalizacni uUloha kladouci si za cil dosahnout co nejefektivnéjsiho vyuziti prostoru a co nejnizsi hmotnosti nadrze.
Dale je proveden zaklad konstrukéniho navrhu definujici zakladni vlastnosti jednotlivych konstrukénich prvkd pro zajisténi funkéniho
reseni. Na zaver je provedena zjednodusena analyza porovnavajici provozni naklady Airbusu A320 a jeho navrzené modifikace.

Uvod Termodynamicka analyza nadrze

Projekt vychazi ze soucasného dopravniho letounu A320. V této kapitole je intenzivné reSena problematika vyvoje
Zakladni parametry letounu A320 jsou uvedeny na parametrd paliva v nadrzi v prdbéhu letu. Palivo je
obrazku 1 a v tabulce 1. Cilem je navrhnout modifikaci skladovano pfi nizké teploté a mozZnosti jeho chlazeni jsou
tohoto letounu spalujici vodikové palivo, ktera bude mit nepraktické, zabyvdme se proto prostupem tepla do nddrZe a
ekvivalentni operacni vlastnosti co se tyce doletu a vlivem tohoto jevu na stav paliva, zejména tlak v nadrzi. Z
uzitecného nakladu. Zakladnim problemem vyuziti vodiku termodynamického hlediska je nadrZ otevienou soustavou, ze
v letectvi je jeho nizka volumetricka energeticka hustota a které je pribézné odebirano palivo pro motory. Obsah nadrze
extrémni podminky skladovani [1]. Prace se snaZzi  je tvofen dvoufazovym systémem kapalného a plynného
prozkoumat mozné pristupy k reSeni téchto probléma a vodiku, proto nelze k modelovani vyuZit stavové rovnice
Usti v redlny koncept vodikového letounu A320.  ss7m plynu. Za Ucelem tedeni tohoto problému byl vytvoren skript

(19.26 ft) v . 1y
| v programu MATLAB zalozeny na experimentalnich datech z

— | termodynamickych tabulek pro vodik a na van der Waalsové
(13.58 ft)
' p.

rovnici realného plynu. Skript je schopny simulovat stav
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stanovujici idealni tloustku pénové izolace pro dosazeni
minimalni hmotnosti nadrze. Do skriptu je zakomponovan
jednoduchy pevnostni vypocCet zalozeny na teorii
bezmomentovych  skofepin a  vypocet hmotnosti
jednotlivych konfiguraci. Pocitan byl Siroky rozsah prdmér(
nadrze a tloustky izolace. Prubéh tlaku pro nalezeny
optimalni pripad vidime na obrazku 3 Vystupem vypoctu
jsou nejvyhodnéjsi geometrické charakteristiky nadrze co se
rozmérl, tloustky plasté a tloustky izolace tyce, které tvofri
zaklad pro pevnostni vypocet, parametry mizZeme vidét na

Obrazek 1 - Nakres letounu A320 1135402

1.17+02

9.84+01

Tabulka 1 — Zakladni parametry letounu

MTOW [kg] 79400

Objem palivovych nadrzi Vigraq [1] 26730

8.14+01

6 35+01
default_Fringe
hlax 3.33+02 @Nd 20
hlin 5.35+01 @nd 1251
default_Deformation :
Max 1 T4+01 @hhd 208

Obrazek 6 — MKP simulace — napjatost v plasti nadrze

Ekonomicka analyza

Na zaver jsou ramcove vycisleny naklady na provoz
vychoziho letounu a jeho modifikace vychazejici z typické

Hmotnost paliva mjgra; [Kg] 21491

Koncepcni navrh

obrazku 4.
’ v . . v . Vé v s * 5 / i
Prvnich nekolik kapitol se venuje stanoveni funkcniho ﬂ-]” ’E)ra;y Ietou.nu. A3bZO7 aN odvhacl!ovan(;/ﬁchk ce||1 paliv bv
ve . . , izolace 184 mm | udoucnosti, viz obr. 7. Navrzena modifikace letounu by
ristupu k navrhu vodikového dopravniho letounu. Na ’
p, pv L pv. . L : i ve vysledku vedla k o 50-80 % vysSSim cenam za letenku
zakladé energetickych hustot pouzitych paliv jsou je / \ o o ) ) L
rozhodnuto o zpUsobu skladovani vodiku v jeho kapalné 6f / bez zohledneni ekologickych dani tedy neni komercne
formé, nacez je stanovena potrebna hmotnost i objem el / \H vyhodna.
tohoto paliva. Vysledkem vypoltu je nizéi hmotnost e, 'Ill Néklady palivo/cestujici - pomér variant LH2/JET A-1
s 7 .o Ve s v vv/s (TE L 4,5
vodiku vzhledem k leteckému petroleji pfi vyrazné vyssim ! \. \
objemu, shrnuto v tabulce 2. Na zakladé tohoto je resen 3t '\I 35
problém s umisténim paliva do letadla. Zkoumanim jiz f”"f '|| 3
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mimo letectvi i v letectvi existujicich reseni a na zaklade P '| ="
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praci resicich gravimetrickou ucinnost vodikovych nadrzi e - - - - - — s
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je zvolen koncept spocivajici v umisténi valcovych nadrzi gas [hod] 1
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maximalniho mozného priiméru do trupu, mimo jiné dle
[2]. Bylo zkoumano vice koncepci, nicméné tato se
ukdzala jako nejefektivnéjSi z hlediska vysledné
hmotnosti. Jsou pouzity dvé nadrze rozmisténé priblizné
symetricky kolem CG, viz obrazek 2.

Obrazek 3 — Priibéh a maximalni hodnota tlaku optimalni nadrze

W 2035 m2050

Obrazek 7 — Porovnani palivovych nakladu

Zaver

Prace pfinesla zakladni prehled pozadavk( na vodikovy
dopravni  letoun. Byl vytvoren nastroj pro
termodynamickou analyzu pretlakovych  nadrzi s
dvoufazovym systémem. Byla navrzena mozna podoba
konstrukce nadrzi na zakladé znamych omezeni a
konstrukénich problému. Projekt byl vyhodnocen z

ekonomického hlediska a shledan v soucasnych
podminkach nerentabilnim. Podrobnéjsi informace jsou

6950

VA A A

Tabulka 2 — Porovndni LH2 a JET Al

“
0., [M]/kqg Oy [M] /1 kg
Letecky petrolej 42,8 34,5 21491

Kapalny vodik 143,0 10,1 6448

VA A e

|
Obrazek 4 — Geometrie nadrze z optimalizacni Ulohy

Konstrukcni navrh nadrze

Tato Cast prace se venuje moznému konstrukénimu reseni
nadrze dle pozadavkl stanovenych v predchozich

Obrazek 2 - Koncept umisténi nadrzi ve srovnani s konvencni A320

kapitolach. Zabyva se problémy pouzitych materiall, vlivu
nizkych teplot, funkéniho ulozeni nadrze do draku letadla a
pevnostniho dimenzovani nadrze. Je provadéna MKP
analyza v programu Patran, viz obr. 6, ktera je ovérena
analytickou kontrolou i pfibliznymi vysledky z optimalizacni
ulohy. Konstrukcni navrh postihuje pouze ramcovou podobu
zakladnich prvkt nadrZze, pouze okrajové se pak vénuje
technologickému reSeni navrzené konstrukce. Vytvoreny
model nddrze mGzeme vidét na obr. 5

uvedeny v technické zprave LU21-2023-PPO.
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Shrnuti: Prace se zameéruje na stanoveni kritického fezu kompozitniho vrtulového listu spolecnosti Mejzlik za vyuziti Beroulli-Navier
hypotézy a nasledné stanoveni prubéhu vnitfnich ucinkd v tomto rezu pomoci Python knihovny Abdbeam [2]. V zavérecCné casti
projektu je implementovana do programu funkce, vyuzivajici klasickou teorii laminatu ke zjisténi napéti v jednotlivych smérech ve

vrstvach kompozitu.

Uvod

Zatimco programy, které ke stanoveni napéti v télese
vyuzivaji metodu konecnych prvkl, prinasi velmi
komplexni a presné reseni, analyticky vypocet, ktery
vyzaduje mnoha zjednoduseni, je vyuzivan predevsim
pro predbézné odhady kritickych mist a urCeni napéti v
nich. V této praci bylo vyuzito analytického vypoctu k
vytvoreni programu v programovacim jazyce Python,
ktery by byl schopny poskytovat alespon pfriblizny odhad
napéeti v jednotlivych vrstvach daného vrstveni
kompozitu v multikoptérovém listu vrtule 30x10 CW 2B
MC HD spolecnosti Mejzlik (Obr. 1).

e

Obr. 1 - Kompozitni vrtule 30x10 CW 2B MC HD

Casti vypoctu

Vypocet je v zasadé rozdélen do tfi na sebe navazujicich
casti. Tou prvni je uréeni pribéhu zatizeni podél listu,
spolecné s nalezenim kritického rezu, se kterym uzce
souvisi, ve druhé casti je stanoveni vnitrnich udcinkd
daného zatizeni ve zjisténém kritickém rezu, a to pomoci
Python knihovny Abdbeam, a zavéreCnou casti je pak
vypocCet napeéti v jednotlivych vrstvach kompozitu v
kritickém misté rezu.

30
25
20

Stanoveni zatizeni vrtulového listu

Jak jiz bylo zminéno, v prvni c¢asti vypoctu, tedy nalezeni
kritického rezu, je vyuzito Bernoulli-Navier nosnikové teorie
[1]. Vstupem do vypoctu pak byly jednotlivé sily (vztlakové a
odporové) a klopivy moment, rozmisténé podél listu v
urCitych intervalech. V prvnim kroku bylo nutné stanovit
mista na vrtulovém listu, v nichz bude zatizeni
vyhodnocovano. Vzhledem k tomu, ze polohu kritického
mista lze oCekavat v mistech u korene listu, kde je nejmensi
plocha a soucasné nejvétsi zatizeni, bylo provedeno 7 rezl
pravé v této oblasti. Rezy jsou zobrazeny na Obr. 2. V téchto
rezech pak byly stanoveny vysledné ucinky pusobeni sil a
momentu. Hodnotu ohybového momentu od vztlakoveé sily v
zavislosti na vzdalenosti od stredu vrtule zobrazuje Obr. 3.

,, Prubéh ohybového momentu od vztlakové sily

0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 0.07
Vzdalenost od stifedu vrtule [m]

Obr. 3 — Pribéh ohybového momentu podél ¢asti listu

Dopocitat bylo nutné jesté odstredivou silu v danych
rezech. Pri jejim vypoctu byla vrtule nahrazena tremi
hmotnymi body, jejichz hmotnosti byly urceny s pomoci
programu Catia V5, ploSnych hmotnosti vrstev kompozitu a
hustoty jadra.

Ohybovy moment a odstrediva sila byly vyuzity spolecné s
délkou krivky daného rezu ke stanoveni pravdépodobného
kritického fezu, a to tak, ze vynasobenim ohybového
momentu s odstredivou silou a vydélenim délkou krivky
vznikla zavislost této hodnoty, reprezentujici urcité

relativni zatizeni na vzdalenosti od stredu vrtule. Misto s
maximalni hodnotou priblizné urcovalo polohu kritického
fezu.

Pro zpresnéni byl cely proces zopakovan s rezy vzdalenymi
1 mm v blizkosti rezu s maximalni hodnotou v prvni iteraci,

Obr. 2 — Prvni fezy listem, vyuzité pro nalezeni kritického
rezu

Nedilnou soucasti prace je pak samozfejmeé i reSerse
nékterych studii, vyuzivajicich analytickych metod ke
stanoveni napéti ve vrtulovém listu, nebo napriklad
validovani pouzité knihovny Abdbeam na testovacich
prikladech, kdy byl jako pfiklad zvolen C profil, a za vyuziti
kvadratickych a liniovych momentG prifezu a Zuravského
vztahu byl stanoven smykovy tok pricemz knihovna pfi
nasledném srovnani prokazala velmi dobrou shodu s
analyticky ziskanym vysledkem. Cely vypocet pak Ize
nalézt v technické zprave LU23-2023-PPO.

a vystupem bylo nalezeni fezu ve vzdalenosti 31 mm, ktery
byl oznacen, jako kriticky. Znazornéni zavislosti priblizného
odhadu relativniho zatiZzeni na vzdalenosti od stredu vrtule
je zobrazeno na Obr. 4.

Priblizné vyjadreni zatiZeni listu

1.546E+09 RGZ 31

W

Rez/s/*\]{\ez 32

\i@ 33
Rez 20
z 34

1.544E+09
1.542E+09

1.54E+09
1.538E+09

1.536E+09 Rez/8

Vyjadieni celkového zatizeni

1.534E+09
0.027 0.028 0.029 0.03 0.031 0.032 0.033 0.034 0.035

Vzdalenost fezu od sttedu vrtule [m]
Obr. 4 — Priblizné vyjadreni zatizeni listu ve zpfesnujicich
rezech vrtule v€etné kritického (31 mm od stredu vrtule)

Stanoveni vnitrnich ucinku
knihovnou Abdbeam

Druhym krokem bylo naprogramovani programu v jazyce
Python za vyuziti knihovny Abdbeam, pficemz vstupy
predstavovala geometrie ve formé souradnic kritického
rezu, zatizeni a material, konkrétné tedy dané vrstveni
laminatu a vlastnosti vrstev. Naprogramovana byla
volitelna pozice stojiny a vypocet odstredivé sily podle
zvoleného vrstveni laminatu a hustoty jadra. Vystupem,
ktery poskytuje knihovna Abdbeam, jsou pak liniova
zatizeni Nx, Ny, smykovy tok Nxy, a liniové momenty Mx,
My, Mxy (priklad zobrazeni Nxy knihovnou na Obr. 5).

Abdbeam - Nxy (N/mm)

|
f) 90.157
i |

10.033
1-0.092

1 -0.216

—0.340
I —0.464
S

Obr. 5 =Vykresleni smykového toku Nxy v kritickém rezu a
detailni pohled na horni cast kritického rezu v miste
stojiny

Poslednim krokem bylo implementovani naprogramované
funkce, kterd je schopna za vyuziti vystupl z knihovny
Abdbeam a klasické teorie laminatl vypocitat napéti v
jednotlivych smérech ve vrstvach daného laminatu.
Kritickym mistem v rezu, ve kterém byla napéti v laminatu
pocCitana, byl pak segment, tedy propojeni dvou
sousednich bodl profilu, ve kterém bylo stanoveno
maximalni redukované napéti.

Pro stojinu ve 40% délky tétivy a zatizeni dana vstupem,
maximalni napéti, které bylo v celém profilu timto
zpusobem zjisténo, bylo ve sméru vlaken v jednosmérné
uhlikové vrstvé laminatu, a to 7,02 MPa, coz je hodnota,
ktera je vyznamné pod maximalnim napétim v tahu, tedy
50 MPa. Také v ostatnich byla rezerva vici maximalnim
napétim znacna.

Zaver

Vytvoreny program je schopny urcit napéti v
jednotlivych vrstvach kompozitu daného pruarezu, a také
reagovat na zmeény v nahravané geometrii, i na zmeény
vrstveni kompozitu nebo hustoty jadra, otacek i zatizeni
a mohl by tak byt vyuzit k urcitym jednodussSim
optimalizaCnim cinnostem, které vyzaduji provedeni
vétSiho mnozstvi vypoctu v kratkém case.

Seznam literatury

[1] HOYOS, José D., Jesus H. JIMENEZ, Camilo ECHAVARRIA, Juan P. ALVARADO a
German URREA. Aircraft Propeller Design through Constrained Aero-Structural
Particle Swarm Optimization. Aerospace [online]. 2022, 9(3) [cit. 2023-05-04].
ISSN 2226-4310. Dostupné z: doi:10.3390/aerospace9030153

[2] VICTORAZZO, Danilo S a Andre DE JESUS. A Kollar and Pluzsik anisotropic
composite beam theory for arbitrary multicelled cross sections. Journal of
Reinforced Plastics and Composites [online]. 2016, 35(23), 1696-1711 [cit. 2023-
05-05]. ISSN 0731-6844. Dostupné z: doi:10.1177/0731684416665493



BRNO
UNIVERSITY
OF TECHNOLOGY

Bc. Lukas Vavrinec

aerodynamickom tuneli

OPPO Priemyslovy projekt

Realizacia experimentalneho overenia

konceptu aktivheho riadenia prudu v

LETECKY USTAV

Institute of Aerospace
Engineering

a
.
(@1
@)
<
(D~
v
@)
<
(SN
>
A
=
<
)
M
-,
Q
o
M
=3
M
©
-
C-
o
=
—
-
~<<
wn
-
@)
<
<<\
<
=,
p<
Q
M
-
@)
o
~<<
-]
Q
3,
(@]
A
<
—+
C
-]
@
<
N
[l
Q
A
@)
<
<<\
(7))
C-
O
-]
=:
®_

konstrukcie konceptu.

Zhrnutie: Priemyslovy projekt pojednava o overeni pouzitelnosti konceptu aktivheho riadenie prudu ako nahrady vztlakovej
mechanizacie na nabeznej hrane kridla za pomoci experimentu v aerodynamickom tuneli. V ramci tejto prace bol tiez vyhotoveny
strucny resers o pouzivanych konstrukcénych riesenia ARP. V ramci samotného overenia bol zostaveny postup akvizicie potrebnych dat
a ich nasledné spracovanie. Z toho plynidca nutnost korekcii tunelového merania a ndsledné vyhodnotenie a navrhnutie zlepseni

Uvod

Tento projekt sa zaobera overenim za pomoci tunelovych
merani konceptu aktivheho riadenia prudu vyvinutého na
VUT v ramci diplomovej prace pana Inziniera Novotného. Ide
o ziskanie podstatnych charakteristik prototypu. Pod
podstatnymi  charakteristikami  rozumieme  rozlozZenie
tlakového sucinitela pozdiz tetivy profilu, hodnoty ubytku
hybnosti v Uplave za prototypom. Tieto hodnoty je mozné
nasledne spracovat na vztlakovy a odporovy sucinitel, na
zaklade ktorych je moiné vykonat porovnanie s Cistym
profilom. Toto porovnanie umozZniuje overenie, Ci bolo
dosiahnutych poZadovanych cielov a to, pri zohladneni
urcenia ARP ako formy nahrady slotov na nabeznej hrane,
zvySenie maximalneho vztlakového koeficientu a zvysenie
kritického uhlu nabehu. Vedlajsou charakteristikou je zmena
odporového sucinitela. Podrobny rozbor tejto problematiky je
mozné ndjst v technickej sprave ¢islo LU25-2023-0PPO.

Hlavné kapitoly: AFC

Kapitola AFC sa zaoberala stru¢cnym udvodom do
problematiky konstrukcnych rieSeni aktivheho riadenia
prudu formou resersu. V ramci tejto kapitoly su popisané
jednotlivé konstrukcie vykonnych Clenov. Tiez je vykonany
rozbor pozicii a vyuziti ARP. V tejto kapitole je tiez
vykonany popis meraného prototypu

Prototyp pozostava z 8 3d tlacenych dielcov, ktoré boli
spojené lepidlom, do dutiny prototypu bola zavedena
hlinikova trubka sluziaca ako privod tlakového vzduchu.
Dalej do prototypu boli zavedené v miestach odbernych
miest statického tlaku mosadzné trubicky. Model bol
vybaveny Strbinou v blizkosti nabeznej hrany urcenou k
vyfukovaniu tlakového vzduchu. [2] Privod tlakového
vzduchu bol vykonany cez hlinikovd trubku opatrnu
zavitom, ktory bolo mozné spojit s fakultnym rozvodom
tlakového vzduchu. Privod tlakového vzduchu mozno
vidiet na obrazku 1.

Obrazok 1 - Privod tlakového vzduchu

Priprava merania a meracie
pomaocky

V tejto kapitole doslo k popisu meracej sustavy pouzitej k
akvizicii dat, a to menovito k popisu aerodynamického
tunela leteckého Uustavu, meracej sekcie, tlakomerou
pouzitych s traverzérom a tlakomeru pouzitého na meranie
tlakového rozlozenia na profile, ktory je mozné vidiet na
obrazku 2. Dalej tu bol popisany mechanizmus nastavenia
uhlu ndbehu, ktory je mozné vidiet na obrazku 3.

Obrazok 3 — Mechanizmus nastavenia uhlu nabehu

Merané veliciny a postup
merania

Tato kapitola sa zaoberala samotnym meranim a bol tu
popisany postup prace s data aquisition softwarom.
Celkovo bolo vyknanych 33 merani (11 uhlov pre 3
rychlosti volného prudu) V tejto kapitole doslo k
grafickému zobrazeniu distribucie tlakovych sucinitelov
pozdiz tetivy, ako je moZné vidiet na obrazku 4. Tieto data
boli ziskané s pouzitim ESP-32HD a boli vzhladom na
technické nedostatky prototypu upravené vylucenim
sucinitelov v polovici rozpatia blizsej k privodu tlakového
vzduchu, z dbévodu nedostatocnej homogenity
vyfukovaného vzduchu v tejto oblasti. V ramci tejto
kapitoly bol trasovany uplav v zvolenej rovine, vysledky je
mozné vidiet na obrdzku 5.

16d
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Obrazok 4 — distribucia c,, aoa= 16°; v...= 31 m/s
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Obrazok 5 - rozlozenie dynamického tlaku v Uplave, aoa= 16°;
Vi..= 31 m/s

Analyza merania
a vyhodnotenie hodn6t

V ramci analyzy dat boli vykonané korekcie na tunelové
meranie na blokaciu uplavu, blkdciu modelom a
obmedzenie zakrivenia prudnic na zaklade rovnic a
postupov zo zdroja Cislo 1. Aplikaciou korekcnych
koeficientov bolo moiné zostavit vztlakovu a odporovu
Ciaru. Vztlakovu ciaru je mozné vidiet na obrazku 6.
Nasledne tato charakteristika bolo porovnana s vztlakovou
Ciarov Cistého profilu, ktord zmeral pan inZinier Novotny v
ramci svojej diplomovej prace. Z tohoto porovnania
dostavame vysledok, Zze dosSlo k poklesu maximalného
sucCinitela vztlaku avsak doslo k zvyseniu kritického uhla
nabehu. Taktiez bolo mozné vidiet, Ze doslo k zvySeniu
odporu pri spustenom ARP.

vztlakova éiara
115 ¢

11} / ™ -/ \

105} / \

1 \
095t nekorigované \ /\/-\
- /

cl []
—

nekorigované body
korigované body
korigované

0.9 4 4 4 4 4 g
10 12 14 16 18 20 22 24
alfa [7]
Obrazek 6 — Korigovana a nekorigovana vztlakova Ciara

Zaver

Pri zohladneni konstrukénych nedostatkov prototypu nie je
jednoznac¢ne mozné urcit, Ci je koncept pouzitelny alebo
nie, bolo by vhodné vykonat obdobné experimentdlne
overenie na zdokonalenom modele rozSirené aj o pouzitie
PIV. Na zaklade dohovoru s veducim totho projektu by toto
rozSirenie bolo vhodné jako diplomova praca.
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Shrnuti: Primyslovy projekt pojedndva o pripravném navrhu zkusSebniho zarizeni pro vrtule pri nesymetrickém zatizeni. Velikosti
vrtuli jsou od 26" do 40" a maximalni simulovand rychlost pohybu je 30 m/s. Je provedena reserse existujicich metod testovani,
jejich srovnani a volba nejvhodnejsiho reseni pro danou aplikaci. Dale je provedena energeticka analyza reseni, v€etné odhadu ceny
provozu a odhadu pribliznych rozmérQ zarizeni. Nakonec je provedena volba nékolika zakladnich prvku tohoto zarizeni jako jsou
motory pro pohon vrtuli a zarizeni pro snimani simulované rychlosti. Vice informaci je uvedeno v technické zprave LU26-2023-0PPO.

Uvod

Tato prace se zabyva predevSim srovnanim moznych
metod testovani vrtuli pro drony v dopredném letu.
Vzhledem k rychlému rozsifeni dronl v poslednich letech
jsou tyto testy velice dllezité. Zatim vsak jesté nejsou pfilis
rozsirené.

Vrtulové charakteristiky

Na rozdil od béznych vrtulovych letounu, vrtule dront se
pohybuji kolmo na proudéni pouze pri pristavani, vzletu
anebo kdyz se vznaseji na misté. Pri jakémkoliv jiném
pohybu dochazi k odklonu proudéni a tim ke zmeéné
rozloZeni zatizeni na disku vrtule (obrazek 1). Pfi malych
rychlostech jsou tyto rozdily zanedbatelné, ale pri vysokych
rychlostech jiz muzZou byt zmeény zatizeni v zavislosti na
azimutu listu vyrazné. Obzvlasté pokud dana vrtule jiz
pracuje na limitu svych otacek, pak i mensi zména muze
vést k porucham nebo i selhani.

¢vw

| ¥ =180°

P =0°

0 0.005 0.01 0.015 0.02

Obrdzek 1: Rozlozeni koeficientu tahu na disku vrtule s
Uhlem nabéhu 0°. [1]

Experimentalni metody

Tato kapitola pojedndava o c¢tyrech moznych zplsobech
testovani. Aerodynamicky tunel, zafizeni Windshaper,
rotacni rameno a oscilacni teststand.

Redena je predeviim vérohodnost téchto simulaénich
metod vUci realnému provozu vrtule na multikoptére. Z
tohoto hlediska hned vyplyva, ze oscilacni teststand je
naprosto nevhodné reseni. Aerodynamicky tunel a
Windshaper naopak simuluji realné podminky velice
dobre.

Vérohodnost vysledku rotaéniho ramena je velice zajimava.
Vzhledem k tomu, ze vrtule vykonava pohyb po kruznici,
neni vsude na disku vrtule stejna dopredna rychlost. Tento
rozdil se zmensuje se zvétSujicim se polomérem otaceni
ramene. Navic vzhledem k pozadované rychlosti je rychlost
rotace ramene velice vysoka, a vznikaji tak obrovské
odstredivé sily, na které bude muset byt konstrukce
dimenzovana.

Na zakladé této prvotni resSerSe vznikla obecna tabulka s
hodnocenim téchto metod podle nékolika zakladnich
parametru (tabulka 1).

Tabulka 1: Srovnani metod podle porizovaci ceny, ceny

provozu, proveditelnosti a verohodnosti simulovanych
charakteristik.

Metoda PoFizovaci cena Cena provozu Proveditelnost Vérohodnost
AroDmamicly | g grdddr etk KAAKE dokokokok
DIVAromamicly | yegewdtc  dekkkst  KAKEF Kk
Windshaper KA kkokkE kkkkA kkkkKk
Rotatnirameno | skkkks  kkkkdr  kkAKE  kkkkk
Oscilacni teststand 1. 8.0.0.8.¢ 1. 8.0.0.8.¢ 2.8.8.0 8*¢ ) B QA QXD

Navrh vilastniho teststandu

Z vysledkt predchozi kapitoly jasné vychazi, Zze nejlepsim
reSenim je budto DIY tunel a nebo rotacni rameno. Pro
rozhodnuti konec¢ného reseni se tak provedla detailni
energeticka analyza (obrazek 2) a priblizny odhad velikosti
zarizeni.

Energeticky vyslo rotaéni rameno o trochu lépe, bohuzel
vSak potrebuje vyrazné vice prostoru a jeho konstrukce by
byla s nejvétsi pravdépodobnosti komplexnéjsi a tedy i
drazsi. Proto se rozhodlo pro variantu DIY tunelu.

35,00

Hor. Draha -30°

30,00 Hor. Draha 0°

Hor. Draha 30°

25,00
———DIY Tunel 70’

DIY tunel 80'
20,00

5,00
0,00 "’/ 

20 21 22 73 24 25 26 27 28 29 30

Vykon [kW]
=
Ul
8

-5,00
Rychlost proudu (obvodova rychlost) [m/s]

Obrazek 2: Potrebny vykon v zavislosti na typu provedeni,
konfiguraci a vysledné rychlost nabihajiciho proudu.

Vzduch v tunelu bude urychlovan dvéma 80" vrtulemi
spolecnosti Mejzlik, které jsou soucasti jejich nabidky. V
analyze vyslo, Ze tyto vrtule budou potrebovat kolem 9kW
elektrického prikonu a otacky kolem 1200 rpm. Je tedy
mozné pouzit industrialni elektricky motor. Vyhody jeho
pouziti nad klasickymi motory pro drony jsou rozebrany v
technické zprave.

Obrazek 3: Tenzometr prilepeny na list. [3]

1000

Obrazek 4: Hruby navrh mechanismu zmény naklonu
vrtule.

Navrh konstrukce samotného standu pro testovanou vrtuli
muUze byt obycejny testovaci stand kterému je umoznén
pohyb kolem jedné hridele umisténé pod vrtuli (obrazek
4). Naklon pak bude ovladan automaticky pred ozubeny
prevod. Kvuli bezpecnosti bude systém obsahovat také
mechanicky zamek naklonu kazdych minimalné 10°.

Napéti ve vrtuli bude monitorovano za pomoci
tenzometru, prilepenych béhem test na listu vrtule.

Zaver

Vzhledem k popularité dront a jejich ¢im dal tim vétsi
komplexité a cené je zapotrebi kazdy komponent potrebny
k letu dukladné testovat na zemi. Tedy i vrtule.

Pro testovani nesymetrického zatizeni vrtule vyslo jako
nejvhodnéjsi reseni postaveni vlastniho DIY
aerodynamického tunelu. Jeho energetickda narocnost
zhruba odpovida ostatnim reseni, ovsem odhadovanou
porizovaci a provozni cenou vychazi lépe.

V tomto tunelu bude mozné provozovat jak méreni zatizeni
na list vrtule, ménici se s azimutem listu, tak bude mozné
uskutecnovat unavové zkousky na hranici moznosti dané
vrtule.
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Shrnuti: Prumyslovy projekt se zabyva CFD analyzou aktivniho fizeni proudu na profilu kridla. Technickd zprava projektu LU28-2023-
OPPO navic poklada i teoreticky zaklad ohledné technologii aktivniho rizeni. V ramci analyzy byla vyresena kalibracni uloha, byla
rozebrana tvorba sité a nastaveni resice a nakonec byly prezentovany vysledky simulace s vyfukovanim.

Uvod

Aktivni fizeni proudu (AFC) je perspektivni technologii,
ktera ma moznost najit uplatnéni v mnoha technickych
odvétvich zahrnujicich zejména letectvi, energetiku a
automobilovy prdmysl. V téchto odvétvich ma potencial
ve snizovani odporu nebo zvysovani vztlaku a také reseni
aeroakustickych fenoménd.

Primyslovy projekt se zabyva analyzou wvyuzZiti této
technologie primarné pro zvysSeni vztlaku a jeji
vyuzitelnosti v souvislosti s energetickou narocnosti jako
nahradou za bézné vyuzivanou vztlakovou mechanizaci.
S tim souuvisi i teoreticky zaklad polozen v prvni kapitole
technické zpravy, ktery se zabyva primarné metodami
aktivniho frizeni pouzivanymi pro zvysSovani vztlaku. Na
obrazku 1 muUzeme vidét vliv aktivniho fizeni na
rychlostni profil mezni vrstvy.

ufx,,v) ufx,, v

o(x,)

S e

o(x;) > d(x,)
A.(x,) < d.(x)

Obrazek 1 — Efekt tangencialniho vyfukovani na
rychlostni profil mezni vrstvy [1]

Cile

Tento prumyslovy projekt si klade za cil analyzovat zmény
v aerodynamickych charakteristikach  pri  vyuziti
tangencialniho vyfukovani na spodnim povrchu profilu
pro pripadnou moznost porovnani obdobnych konfiguraci
s vyuzitim jiného principu AFC. Je tedy zadouci sledovat
primarné zmeénu vztlakovych a odporovych koeficientu.

V 4

Moznosti vyuziti

V pripadé priznivych vysledkt analyzy by bylo Zadouci
dale zkoumat konfiguraci v ramci tunelovych méreni, kde
by se overila korelace CFD analyzy s realnymi vysledky.
Dalsi evoluci by pak mohl byt vyvoj systému pro zastavbu
do vyzkumného prostredku a jeho zkoumani v ramci
realnych letovych vykona, dulezitym aspektem by byla
zejména spolehlivost systému jako takového. V pripadé
dosazeni priznivych vysledkl ma tato technologie velky
potencidl napriklad u bezpilotnich prostredkd pro
nahradu vztlakové mechanizace pro potencialni snizeni
komplexity celého letounu a snizeni jeho hmotnosti.

Konfigurace profilu s AFC

Pro vyzkum AFC se na LU vyuziva profil LS(1)-0413. Jedna se
o profil vyvinut pro general aviation a nizké rychlosti s
navrhovym soucinitelem 0,4 a relativni tloustkou 13%.

Stérbina byla umisténa do polohy x/c = 0,0255 s jeji
hloubkou h/c = 0,005 tétiva profilu pro analyzu vyfukovani
byla zvolena ¢ = 200 mm, jelikoz modely pouzivané ve
vetrném tunelu Leteckého Ustavu vyuzivaji stejny rozmér a
|ze tedy do budoucna vyrobit model se zvolenou konfiguraci
pro jeho meéreni. Absolutni hodnoty rozmérd jsou tedy
$térbina v hloubce 5,1 mm s hloubkou h = 1 mm. Stérbina
byla vytvorena normalou spodniho povrchu profilu o délce 1
mm a naslednym vyriznutim a hladkym napojenim profilu ve
smeéru k nabézné hrané na ni.

Obrazek 2 — Vizualizace zvolené konfigurace stérbiny

CFD analyza

V ramci analyzy bylo prodiskutovano nastaveni resice
spolecné s tvorbou sité. Nasledné bylo toto nastaveni a sit
overeno kalibraCni ulohou, ktera porovnavala svoje vysledky
s realné namérenymi vysledky z vétrného tunelu NASA v
Langley [2]. Hlavnim rozhodnutim vychazejicim z této ulohy
byla volba turbulentniho modelu Spalart—Allmaras.

Nasledné byla provedena Uprava sité po dosazeni profilu s
vyfukovanim do domény a konfigurace s vyfukovanim byla
odsimulovana. Rychlost nerozruseného proudu byla v této
simulaci zvolena v_, = 45m/s a rychlost vyfukovani ze Stérbiny
v;= 100m/s. Délka tétivy profilu s vyfukovanim byla C =
200 mm. Tyto hodnoty byly zvoleny primarné kvili budouci
moznosti ovéreni vysledkl experimentem ve vétrném tunelu
LU.

AvA'

Obrazek 3 — Kontury rychlosti proudéni na profilu s
vyfukovanim

Vyhodnoceni vysledku

Pfed samotnym vykreslenim vysledkll do grafu bylo
nutno zapocist do hodnot vypoctenych v CFD softwaru
Fluent také vliv reakcni sily od vyfukovaného proudu.
Metodika zapocteni tohoto vlivu je vysvétlena v kapitole
5.4 technické zpravy,.
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Obrazek 4 — Vztlakové cary Cistého profilu a konfigurace

s vyfukovanim

V ramci vztlakovych koeficientl ukazala konfigurace s
vyfukovanim vyhodu v navyseni vztlakového koeficientu
na vyssich uhlech nabéhu a posunuti kritického uhlu
nabéhu.
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Obrazek 5 — Odporové polary

Co se odporu tycCe, hodnoty koeficientu odporu maji na
velké casti polary dokonce zaporné hodnoty, coz je
zpUsobeno oblasti nizkého tlaku okolo nabézného bodu
zpUsobenym vysokou rychlosti proudéni v okoli této
oblasti (Obrazek 4) plynouci z vyfukovaného proudu. Do
koeficientu odporu by bylo v budoucnu dale potreba
zapocitat realné naroky na dodavku vyfukovaného
proudu z hlediska Ubytku tahu propulsni jednotky.
Avsak i pres tuto skutecnost se benefit snizeni odporu
pomoci AFC jevi velice slibné.

Zaver

CFD analyza provedena v tomto projektu ukazala velice
slibné vysledky pro dalsi budouci vyzkum. Lze sledovat
narust vztlaku i pokles odporu prakticky po celé délce
polary. Bylo by jisté mozné na tyto vysledky dale
navazat dalsim praktickym vyzkumem.
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Shrnuti: Prumyslovy projekt pojednava o problematice ochrany letadla za letu proti namraze, kterda pusobi znacné problémy
ovliviujici schopnost letadla bezpecné vykonat let. Jsou zde popsany vybrané zplsoby odstraniovani namrazy z letadla s durazem na
vyuziti elektrického odmrazovani pomoci PTC (Positive Temperature Coefficient) elementu, neboli rezistoru s kladnym teplotnim
soucCinitelem. Dale je navrzen test dle certifikacnich pozadavku na prukaz funkénosti PTC elementu pfri nizké teploté okoli. Poté jsou
vyhodnoceny vysledky z probéhlého testu a z nich vyvozeny zavéry. Detailnéji je problém popsan v technické zpravé Prumyslového

projektu LU29-2023-0PPO.

Uvod

Ochrana letadla proti namraze je nutna podminka k
udrzeni bezpecnosti letového provozu za podminek
tvorby namrazy. K omezeni vlivu namrazy se do letadel
umistuji systémy, které zabranuji vniku ndmrazy na
povrchu letadla nebo ji z povrchu odstranuji. A pravé
zhodnoceni vhodnosti pouziti PTC elementl v elektrickych

systémech ochrany proti namraze je cilem reseni tohoto
projektu.

Z interniho projektu [3] je vypliva nutnost dosazeni
normovaného vykonu elementd hodnoty alesporl 15
kW/m?2. Pro zhodnoceni pouzitelnosti PTC element( bude
navrzena a provedena zkouska, ktera bude nasledné
vyhodnocena.

Namraza

Namraza tvorici se na letadle namrzanim vody na povrch
letadla méni tvar povrchu a tim méni aerodynamické
vlastnosti letadla. Tvar ndmrazy se mUze znacné liSit a
nekteré tvary vyznamné zhorSuji aerodynamické
vlastnosti profilu kridla jak je ukazano na obrazku 1. Lze
zde vidét, ze Cervena krivka predstavujici tvar namrazy
oznacovany jako Zlabkovitd zvysSuje vyraznym zpusobem
odpor profilu.

Mista, kde se namraza usazuje nejintenzivnéji, jsou
nabézné hrany kridel, nabézné hrany ocasnich ploch,
vstupy do motorlli a ndbéiné hrany vztlakové
mechanizace. [1]
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Obrazek 1 — Aerodynamicky odpor profilu kfidla [5].

PTC elementy

PTC element je elektronickda soucastka tvorena
polykrystalem oxidu kovu s vlastnostmi podobnymi
béznému rezistoru, s tim rozdilem, ze odpor je silné
zavisly na teploté a se vzrlstajici teplotou roste. Tento
jev lze dobre pozorovat na obrazku 2, kde je porovnan s
NTC elementem (Negative Temperature Coefficient),
ktery ma opacné vlastnosti. [4]

PTC

NTC

R [Q]

Obrazek 2 - Odporova charakteristika PTC a NTC prvkd
[2]

Prubeéeh testu

Méreny byly dva vzorky (¢asti kridla s nabéznou hranou a
zabudovanymi PTC elementy ve své strukture pod
povrchem), které je vidét na obrazku 3. Vzorek
oznacovany jako 3 PTC (kfidlo s barevhym polepem)
obsahoval tfi PTC elementy pod tremi vrstvami karbon-
epoxidového laminatu a vzorek oznacovany jako 1 PTC
obsahoval pouze jeden PTC element pod jednou vrstvou
lamindtu se skelnymi vlakny. Méren byl pribéh teploty
pomoci termoclankd pfrilepenych na povrchu kridla nad
PTC elementy. Termoclanky byly chranény proti primému
ofukovani vétrakem komory. Dale bylo méreno napéti a
proud dodavany spinatelnym zdrojem.

Obrazek 3 — Umisténi termoclankd a PTC elementl v
klimatické komore

Test byl proveden v klimatické komore podle predpisu
RTCA DO - 160G pro mereni kratké doby provozu
vybaveni pfi nizkych teplotach okoli (v tomto pripadé
teplota -55°C) kdy se v komore po celou dobu testu
udrzovala tato teplota, a poté se sepnul ohrev PTC
elementl postupné na obou vzorcich a byly zméreny
parametry ohrevu a poté ochlazovani.

Nasledné byla spocitdana odporova charakteristika a
vypocten vykon ohrevu.

Vysledky

V tabulce Tab. 1 je uveden prehled doby chladnuti a
ohrevu pro oba vzorky. Z hodnot vypliva, Ze Cas potrebny
pro ohrev je u obou vzorkl podobny, a to pfiblizné deset
sekund. Z grafu na obrazku 4 je patrné, ze prubéh odporu
v zavislosti na teploté povrchu nabézné hrany je vyrazné
odlisSny mezi vzorky. Pri prepocitani maximalniho vykonu
vzorkd na plochu je pro vzorek 1 PTC vykon roven 44,7
kW/m? a pro vzorek 3 PTC je roven 29,2 kW/m?.

Tab. 1 — Casy ohtevu a chladnuti povrchu vzorkd

teplota teplota

vzorek pocatek [°C] konec [°C] Cas [s]
1 PTC -55 5 7
ohrev 3 PTC -55 5 11
chladnuti 1 PTC 49 5 69
3 PTC 50 5 146

Odpor
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—3 PTC

—1PTC
100
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teplota t [°C]

odpor R[Q]

Obrazek 4 — Z4avislost odporu vzorkld na teploté

Zaver

Ze ziskanych vysledk( vyplivd, Ze PTC elementy jsou
podle pouzitych kritérii  hodnoceni vhodné k
implementaci do odmrazovacich systému na letadlech.
Ovsem k tomu, aby bylo mozné navrhnout systém, ktery
bude dostacujici pro dané letadlo a zaroven nebude
predimenzovany, je vhodné pouzit presnéjsi zpusob
meéreni elektrickych veli€in, protoze v tomto pfripadé
vysledky prubéhu odporu na teploté zobrazené na

obrazku 4 pro vzorek 1 PTC nejsou validni z davodu pfilis
nizkého proudu.
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Zhrnutie: Priemyslovy projekt je zamerany na postup urcenia charakteristik tuhosti kovového kridla z pohladu troch metdd a
nasledne priblizuje vypocet tuhosti na kridle zo zliatiny hlinika. Prvé dve metddy sa zaoberaju analytickym vypoctom tuhosti kridla
lietadla v pomere ohybovych a torznych tuhosti. Tretia metdda poukazuje na moznosti vyuzitia MKP metody pri vypocte tuhosti
kridla. Praca sluzi ako navod pre jednotlivé vypocty s moznostou porovnania jednotlivych vysledkov metdd na priklade kridla.

Uvod

Tuhost a pevnost konstrukcie je jedna zo zakladnych
poziadaviek kladenych na lietadlo. Pevnost konstrukcie
oznacuje schopnost prenasat pozadované zataZenie,
avSak nie vacsie. Na druhu stranu, tuhost je schopnost
preniest poZzadované zataZenie bez neakceptovatelnych
deformacii. [1] Uéelom kridla je vytvaranie vztlaku,
umiestnenie prostriedkov stability a riaditelnosti,
uloZenie paliva, podvozku, zdvesov motorov (pre
motory ulozené pod kridlom) a umiestnenie vysoko-
vztlakovych =zariadeni. [1] Z danych dévodov je
potrebné, aby kridlo lietadla bolo dostatocne tuhé a
pevné, aby odolalo velkému mnozstvu pdsobiacich sil a
momentov. Podla volby materialu, ktory taktiez
ovplyviiuje tuhost konstrukcie, meni jednotlivé
konstrukéné uzly a ich prevedenie. Obrazok 1 ukazuje
jednu z moznosti zostavenia jednotlivych Casti
nosnikového (vystuzeného) kridla z hlinikovej zliatiny.

Leading edge

Skin

Wing attachment
points

Rear spar

Obrazok 1 — Nosnikové (vystuzené) kridlo [1]

PodrobnejsSie informacie su uvedené v technickej sprave
LU30-2023-0PPO

Charakteristiky tuhosti kridla

Na uUvod sa praca zaobera problematikou tuhosti
konsStrukcie a samotnym pristupom pri spravnom vybere
materialu, kde nasledne vysvetluje postup vypoctu troch
vypocCtovych metdd: Analytickd metdda, Analyticka
metdda s vyuzitim CAD programov a MKP metdda.
Nasledne ukazuje pouzitie jednotlivy metdd a postupov
pri vypocte dvoj-dutinovej konstrukcie kridla vyuzivajucej
hlinikovu zliatinu 2024 —T3.

Pri urCovani a rozdelovani zatazenia mnohodutinovej,
viac-nosnikovej konStrukcie kridla sa pouziva pomer
tuhosti jednotlivych nosnikov. Normalna sila sa prenasa
pasnicami a rozdeli sa v nich v pomere axialnych tuhosti.
7=1Ej 4

Ohybovy moment je taktiez prenasany pasnicami, kde
moment sa rozdeluje v pomere ohybovych tuhosti.

Mo = M Ei - Jxi
o,i — Mo,celkovy *

V pomere ohybovych tuhosti sa rozdeluje aj posuvajuca
sila, avsak sila je prenasana stojinou.

T =T Ei ]y
i — lcelkova * on E; -], .
j=1%j "Jx,j
Krdtiaci moment je prendsany najma potahom a stojinou
kridla. Nasledne sa krutiaci moment rozdeluje v pomere

torznych tuhosti.

N; = Ncetkova *

M. = M Gi * Ji,i
k,i — Mgcelkovy *

Analyticka metoda

Tato kapitola vysvetluje postup urCovania charakteristik
tuhosti pomocou analytickej metody bez vyuzitia CAD
programov. Zaciatok postupu vychadza z urcenia vstupného
materidlu a nasledne znalostou geometrie kridla. Pri
materidloch je potrebné poznat jeho charakteristiky ako je
modul pruznosti v tahu E, modul pruznosti v Smyku G a
Poissonovu konsStantu . Postup vypoctu analytickej metddy
dalej pokraCuje vypoctom ohybovej tuhosti EJx. Danu
hodnotu ziskame pomocou nosnikovej tedrie a vypoctu
kvadraticktho momentu. Do vypoctu su zahrnuté pasnice,
spolu-nosny potah a stojina medzi pasnicami. Nevyhodu
tedrie predstavuje zanedbanie potahu a stojin. Torzna tuhost
GJk obsahuje zlozitejsi vypocCet, v ktorom moment tuhosti
vychadza z Bredtovho vztahu a rovnice pre skrut. Samotny
moment tuhosti bol nasledne vypocitany pomocou dvoch
metod: Metdda pre jedno-dutinu a metdda pre dvoj-dutinu.
Obrazok 2 ukazuje pouzitu geometriu pre vypocet vsetkych
metod. Tabulka 1 predstavuje vypocitané hodnoty pomocou

Obrazok 2 — Zadana geometria kridla

Tabulka 1 — Vypocitané hodnoty analytickej metody

9 664 760,50 mm*
27 379 743,40 mm*
40 557 434,91 mm*

42 795 626,21 mm*

Analyticka metoda s vyuzitim
CAD programov

V tejto kapitole technickej spravy je popisany postup urcenia
jednotlivych momentov pre urcenie tuhosti kridla. Jednotlivé
CAD programy (v praci ukazany Autodesk Inventor a Catia V5)
su schopné vypocitat kvadraticky moment Jx a Jy. Problém
nastdva pri momente tuhosti, ktory je potrebné ziskat
obdobnym sposobom ako v analytickej metode. Pre danu
metédu je taktiez nutné ovladat CAD program, v ktorom
potrebujeme vytvorit model kridla podla potrieb daného
programu. Obrazok 3 obsahuje pocitany model kridla s
jednotlivymi hodnotami kvadratickych momentov, ktoré
najdeme aj v Tabulke 2.
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Obrazok 3 — Vypocet Jx a Jy pomocou programu Inventor

Tabulka 2 — Vypocitané hodnoty pomocou CAD programov
23 236 061,80 mm*

135 683 204,10 mm*
40 557 434,91 mm*
42 795 626,21 mm*

MKP metoda

Metdda konecnych prvkov patri medzi najefektivnejsie
variacné metady rieSenia problémov mechaniky kontinua,
ako aj plynov a kvapalin. Jej podstatou je rozdelenie
konstrukcie, resp. spojitého telesa na sustavu konecnych
prvkov navzajom spojenych v uzloch delenia. Takato
diskrétna sustava musi spifiat podmienky spojitosti a
rovnhovahy v uzloch delenia. [2] Z danej definicie vychadza
rieSenie nasledujucej kapitoly, ktora sa venuje priprave
MKP modelu a vypoctu pomocou tejto metddy. MKP
metdda je velmi presna a rychla, avsak je potrebné
spravne a vhodne zvolit vstupné parametre. Metdda je
vhodna najma pri vypocte velkého mnozstva iteracii.
Tabulka 3 obsahuje ziskané hodnoty pomocou MKP
simulacie, kde moZzeme pozorovat nutnost spravnej volby
dizky kridla. V metéde boli porovnané 3 dizky kridla.
Tabulka 3 — Vypocitané hodnoty pomocou MKP metady

1000 mm 2 000 mm 3 000 mm

17 115 433,33 21315 053,44 22 377 928,40

J, [mm?]

65 028 976,91 106 513 627,90 120947 063,90

26 511 169,09 24 322 173,45 23705 963,40

Obrazok 4 ukazuje modelovu deformaciu pocitaného
kridla pri zataZeni silou F v smere osi Y. Simulacia
prebehla pomocou programu MSC Patran a MSC Nastran.

Obrazok 4 — Modelova deformacia kridla

Zaver

Praca poukazuje na rozdiely v pouziti metdd na stanovenie
charakteristik tuhosti kridla. V ukazkovych prikladoch bolo
pouzité kridlo zo zliatiny hlinika 2024-T3. Pouzitie
materialov zohrava velkd rolu pri vytvarani konstrukcie
kridla, ¢o ovplyviiuje tuhost konstrukcie. Z jednotlivych
postupov vieme, Ze tuhost konstrukcie ovplyviuje plocha
prierezu kridla, ktora je suCastou vypoctu momentov J,, J,
a J,. Do jednotlivych charakteristik tuhosti vstupuju aj
materialové charakteristiky, ako je E, G a pu, ktoré su
neoddelitelnou sucastou vypoctu a navrhu konstrukcie
lietadla. Jednotlivée metdody vykazuju velké rozdiely vo
vysledkoch. Analytickd metdéda zanedbdva velku cast
konstrukcie, ¢o vedie k mensim tuhostiam nez MKP
metoda. Zaujimavé je, ze vysledky MKP metddy sa ustaluju
s dizkou modelu, kde relevantné vysledky vychadzaju az
od dizky 2 000 mm. Kazdd metdda si ndjde uplatnenie pre
rozne uUlohy. Preto je potrebné poznat mozZnosti a limity
kazdej z nich. V tom pripade je mozné dosiahnut rychle
a presné vysledky pre vypracovanie danej ulohy.
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Abstract: This project aims to study the wake region behind a wing of a 1:22 scaled model of P-47B while using a Prandtl tube attached
to a traversing device. Moreover, elementary forces, such as lift and drag acting on the model, were measured by strain gauges. Different
angles of attack and velocities were applied during both types of tests. All experiments were conducted in a closed return wind tunnel.

Introduction

Wind tunnel testing is one of the most reliable ways to
determine various aerodynamic characteristics of an
arbitrary body. Among commonly measured parameters are
the forces, acting on the body, and also disturbances in the
flow downstream of the body — wake. The wake region can

Investigated cases
Experiments were carried out in six cases which differed in
angle of attack — a and nominal velocity — v, as seen in Tab. 2.

5

Tab. 2 All investigated cases

nominal

nominal

ms!

velocity [ms! velocit

4
5

Velocity differences — comparison

From each v field, the minimal value in the wake region and in
the center of the vortex was plotted in Fig. 10, where number
of patterns emerged: 1 — Higher a creates stronger wake.
2 — At a 0°, higher velocity creates weaker wake but stronger
vortex. 3 — At a 5°, vortex intensity does not depend on
velocity. This may be caused by the fact that at a 5°, the

be often easily spoted as a difference in quantities such as 0
dynamic pressure — P, and velocity — v in comparsion with 2 17 5 17 wingtip has a local a virtually 0° due to the geometrical twist
the free stream values. BEEN o 20 6 [T 14 of the wing and hence velocity increase does not cause any

Theoretical part
Wind tunnels

Attachment and position
The model was attached inside of the wind tunnel on a tube
which was eventually also used to investigate lift and drag of

noticeable changes in the vortex.

0.2 Yvake - v differences Wingtip vortex - v differences

0.99
g 09 0.97{\:\.
0.88.//"/. 0.95
0.93f

[}

A wind tunnel is E.:l de\{lce which blows fluid (alr).onto a teste‘d the model. Following schemes (Fig. 6) depict the exact > 06| —— < 05
. .. . —@—AcA0° w 0.91¢ -
body. Bas.ed on viscosity and veIoc‘lty of the fluid, the body is position of the model inside of the test section as well as the S 32‘4* —A- A5 | S 080w A
loaded with aerodynamic forces — lift and dra$ — which can b.e position of the Prandtl tube and a grid of points where Pan bg - |[TET AT 0.87 —m— AoA 10°
measured, most often via lever and strain gauges. This 44 15 16 17 18 19 g9 08— —— ——
14 15 16 17 18 19 20

procedure enables to accelerate design of the tested object.
Considering the design of wind tunnels, there can be
distinguished between two main types — Closed return WT
(Fig. 1) and Open return WT (Fig. 2).

« =1
1

2 —_

4&%)

2 2

e

Fig. 1 Closed return WT [1] Fig. 2 Open return WT [2]
Legend: 1 — Fan, 2 — Test section, 3 — Contraction, 4 — Diffuser, 5 — Vanes

model

|

Finite wing effects
A body in a fluid flow (flying airplane) creates a downstream

was measured.
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Fig. 6 Position of the model in the test section and the grid originating at [0,0]
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nominal velocity [ms™ '] nominal velocity [ms'1]

Fig. 10 Velocity differences of all cases in wake and vortex

Lift and drag

Forces were measured in all 6 cases (same parameters as for
the wake traversing). Position of the model in the test section
was also the same.

Procedure

Aerodynamical forces acting on the model resulted in a
surface strain of the measuring tube (Fig. 11). The strain was
registered by two sets of strain gauges attached near by the
cantilevered end of the tube. The supporting structure was
attached to the test section from the outer side.

Strain gauge at the

region of disturbed flow called a wake (Fig. 3). On top of Following photographs show the connection of measuring | [Supporting cantilevered end b
that, at the wingtips, pressure differences on upper and tube with the model (Fig. 8) and the use of a self leveling w & [Tube |

lower surfaces of a wing are colliding together in order to laser to set the model to a 0°. O Drag 7 ___E__[__Z__ég_rag

create equilibrium [4]. This causes an induced flow along the = AR ?_ — - X

wing which forms a rotating cylindrical vortex, so called a Ty ; == s _ ?Attached
wingtip or trailing vortex (Fig. 4) [5]. 2 - o7 — [__model

— B
&

Separated

\3 Flow

!

9

Fig. 8 Attachment of the model

Fig. 7 Setting the model to a 0°

Results — wake traversing

Fig. 11 Scheme of the measuring tube with forces

Results — forces
Values of strain were multiplied by a gauge constant and from
obtained forces were calculated c. and co. Graphs in Fig. 12

Wake Region o

Fig. 3 Wake region Fig. 4 Wingtip vortices [4] Values of P, measured by Prandtl probe in all point were show force coefficients for all cases. c. follows expected
yn _ . . .

. transformed into non-dimensional fields of v and Py . In !oatterr\ slqpe is virtually independent Of_ a.. However,

EXPe”mental part fileds in Fig. 9 can be seen how a gradual increase of a from incontinence in co may be caused by combination of the

aerodynamic twist of the wing and also the fact that HTU was

0 to 10° causes a development of the wingtip vortex.

The model P ) SHP trapped inside of the wake region caused by the wing.
1 a
All tests were performed on P-47B RC model made out of 10 1 1.1 312
polystyrene (Fig. 5). Similarly to the original airplane, it had a _ 2 0.9 611
. o . . A . 0.95 € 30 0.95 — 0.7 - i
parabolic trailing edge and its wings had a positive dihedral E, = = U';z
angle as well as a geometrical twist. On the bottom side of the c ” 0.9 © 05 514 '“5:1 © 9 -
: . : ase 1, v[-1 | PYSEER 04 A 17 ms] 0.08
fuselage was glued a 3D printed pylon with an aluminum block a=0°v=14ms] = Y 820 ms"” 0.07 |
0.85 0.1 —— 0.06

with an orifice inside it. Parameters of the model are listed in
Tab. 1.

Tab. 1 Model‘s parameters

Fig. 5 The airplane model

Wake behind the wing

To investigate the wake region including the wingtip vortex, a
Prandtl probe traversing was used. The probe attached to a
two-axis traversing device (traverser) measuring dynamic
pressure — Payn in @ plane behind the model’s wing according to
one of the user predefined grid plans. Obtained data were

1043 Z 10.95

1.044

1.039
1.007
1.009
1.019 1.013 ]
0997 e 1.012 .008 10.9
1.012
1.001 | 1.011
1.011 1.01
1.009  1.009
1.009 = 1.007
1. 1.0

0.85

009 07,  1.004

1.00Casend, vi[=]

1004 1006  1.005° 1.003

o0="10%50sy =614 ' msil
1 1004~ 1.003 1

012345678 910
AOA [°]

012345678910
A0A [°]
Fig. 12 Lift and drag coefficients of the model in all cases

it :

N 1:22 o700 [0

0.46 1 Conclusion

0.04 .

1615 Measured lift 1 — 4.75 N and drag 0.36 — 0.55 N may be

considered of adequate magnitude for a model of this size.
Force coefficients followed expected pattern with some
exceptions which could be defended. Traversing provided a
rough shape of the wake region which had expected
behavior throughout cases with some interesting features,
possibly originating from the geometrical twist of the wing.
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Abstract: This industrial project is focused on the ability of drones to fight forest fires. Indeed, faced with the increasing recurrence
of forest fires, extinguishing them by air is one of the safest and most effective methods (direct or indirect). However, the existing
methods (water-bombing aircrafts and helicopters) are not optimal (price, efficiency, fuel consumption, ergonomics, ...). This is why
in this project; | seek to demonstrate that using drones for forest fires can be a real advantage by designing solutions. Given the
novelty of the field, these solutions must be original and relevant.

Introduction

This project investigates the feasibility of using a drone
fleet to combat wildfires through conceptual design and
strategy optimization (iterations).

In order to achieve the goal, there are three main

objectives.

1. Research on current methods of aerial fire
suppression. From this, | define the main areas of
focus and those that need to be improved.

2. Use a detailed strategy for fighting forest fires using
drones. For this purpose, | will model our solutions
in order to quantify their relevance. The conceptual
design is modelled using 3D CAD software (Fusion
360).

3. Compare our solutions with existing solutions in
order to deduce their relevance and areas for
improvement.

These objectives are aimed to tackle the first two
elements of the system engineering process, as shown
in Figure 1 below.

Concept of ; ting the Systen . Acceptance
Operations Testing

System fying the Syster System

Specification " Testing

Our projéct axis

High Level i Subsystem

Design . P Testin :
g g Integration and

Recomposition

Definitionand

Decomposition .
e Detailed

. Unit Testing
Design

Hardware/Software
Development

Implementation

Fig. 1 - System engineering process [1]

State of the art

Currently, there are two methods of extinguishing fires by
air: aircraft and helicopter water bombers. In our study we
will consider 10 of them. Intervention can be direct (water
on fire) or indirect (retardant) (fig. 2).

S | —

1'%
Wy
#

Fig. 2 - Direct and indirect intervention [2][3]

Several water bombing aircraft are in service (of all sizes).
However, these aircraft are constrained by difficulties in
piloting (low altitude drop and large variation in weight
during the drop).

Compared to aircrafts, the water bomber helicopter has
the advantage of a more precise drop and a faster
intervention speed (versatile). There are two types with
fixed or mobile tanks (Bambi bucket).

In both cases, these tools involve human life, which is a
major constraint.

Regarding drones in firefighting, they are only used in fire
detection, fire monitoring and mapping, and directing
ground crews safely. Some projects are related to water
bombing drones, but they do not follow the same
strategies as this project.

Conceptual design of solution

In order to dimension our system, | have imposed certain
characteristics (mass of water to be transported 50kg,
operating time 30s, dimensions, ...). Knowing that | am
following an iterative approach, these characteristics will
evolve with the project.

This is the area of the studies carried out for the design of our
solutions: transport, recovery and release of water,
communication system and sizing of the drone. For each
area, | looked at what was already being done,
conceptualized two plausible solutions and assessed the
feasibility of these solutions. In total, 9 designs were
produced. | have identified 4 projects dealing with this topic.

From these studies | have deduced the following solutions.

Fig. 3 — First solution modelling

This solution (fig.3) is based on the relay principle applied for
the tank. | have also designated the changing platform.

E )
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Fig. 4 — Second solution modeling

By its form, this solution (fig.4) is more optimized (less energy
consumption, ...) but some problems may bother me
(pendulum effect, ...).

Through our calculations, our solutions seem very convincing:
performance comparable to existing systems, ...

Indeed, they have the advantage of being much cheaper than
existing solutions, having good returns and being more agile
(can adapt to more situations).

Some other elements are described in detail in the
report (hidden in fig 3 and 4). These include the water
intake and release system, the communication system
and the characteristics of the drones.

From the ascent parameters themselves defined by the
masses involved in our problem, | was able to define the
battery to use. However, as | was not sure that this type
of battery was optimized for this type of load, a study of
it was carried out (fig. 5).

Evolution of working time and total of water released in
function of the payload.
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Fig. 5 - Graphs characterizing battery capacities.

In terms of materials, for our systems, | have opted for
materials optimized in terms of performance and coated
with a product that is resistant to the environment
(heat, etc.)

Comparison

Because of the scale gap, it is difficult to compare our
solutions with existing solutions. However, there are
factors that allow it (efficiency, etc.). Some points are
very convincing but there are still others to improve.

Conclusion

In conclusion, during this project | had the opportunity
to design two solutions for fighting forest fires using
drones. For this | have been researching what already
exists in order to propose better solutions. From this |
designed and calculated the characteristics of two
plausible solutions. Our solutions are very promising,
but tests are needed to confirm the calculations.
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Abstract: On this project, | aim to verify the viability of an actual AIRBUS project, which is to supply an aircraft thanks to microwave power
beaming. To do that, | choose to design the modifications we must do in a lightweight aircraft such as a Pipistrel Velis Electro to make him
compatible for the new technology. Consequently, this paper presents at first the actual AIRBUS project involving this technology but also
all the general progress and history of the microwave power beam. In a second part, the design of the modifications is discussed,
particularly the flight route of the plane, the rectenna design needed for the technology and the batteries needed.

| |nt rOd uction Type of aircraft Light aircraft
Type of wireless power beam Microwave power , ,
With the increasing demand on renewable energy due to the beam Fig. 8 Design
climate change, Airbus has the purpose of leading the way on _ _ of the
achieving power beaming technology [1]. The idea would be, Autonomy of the aircraft without the 1 hour at least rectenna’s
as shown on Fig.1, to send satellites composed of solar panels microwave power beaming protection
near the sun in order to create a solar farm and afterwards to Nominal Altitude 3 km
dgllver the energy kept to antennas on earth thanks to the Number of passengers > at least
microwave beam technology. The energy will be used
afterwards to supply planes drones and even factories. Power of the engine 60kW
Power of the transmitter antenna 10kW Design of the batteries
Power Beaming o ] ]
Qb teet 1 orcs Frequency of the microwave 10GHz It is important to have back up batteries in case of absence of
()i Fio 4 Specifications f vt antennas. | see that the endurance of the actual plane is not
'8- & Specifications Tor our aircrart enough, so | will have to add batteries to the airplane to reach

,/ To a large antenna
on Earth
5 ]
1

Fllght route the 1 h autonomy.

Due to the lack of capacity of the batteries, for a certain flight, the _ _ _
aircraft must follow a specific path in order to continuously be Our airplane Is categorized as LS because he has MTOW of

AP alimented by the microwave power beams antennas present on  600kg. His payload weight is 172 kg. Knowing that we need

(7))t A s . the ground. Fig.5 shows how the plane must move. If there is no  to carry on board 2 passengers of 80 kg each, we will have
B antennas on the ground or if there is an issue with the microwave  only 12 kg left for the new battery.

components on board, the plane should had an autonomy of 1h to

find another path with antennas or to land and fix the issue. To choose an additional battery, | will need to calculate the

capacity needed using the formulas of the Fig.6.

Fig. 1 — Airbus power beaming project [1]

Today, the wireless power supplies technologies are the laser
beam power and the microwave power beam. They are
different on their efficiency, the transmission distance and , ".m _

frequency. Even, if laser beaming pre:j:ent.s interesting Nl o 8 Cpattery = I X10min  Cpgirery = Vo of the batiory . 60
arguments as the power of the beam, the scientists have let it ~ =y |

out of the run due to its safety problems. On Fig. 2, there is the
demonstrator of AIRBUS who creates beams on 36 m.

Pmax of the engine > 10

N & Fig. 6 — Battery capacity calculus

Thus, we will need a battery of 23 Ah, with a nominal voltage
of 345V. Unfortunately, the only kind of batteries like this

Power Beaming weight 50kg

Demonstrator

Through the air,
/ asa beam

MICROWAVE BEAM

Result analysis

We don’t achieve the requisite in terms of weight as the
capacity of taking 2 people inside the plane it is not allowed
due to the extra mass of the new battery. Our objective of 2

36m Range

The energy s @ ItIs recelved by passenger was to much considering the actual state f the
sent by an antenna \_—

L earena Fig.5 Flight route
— 5 5 battery technologies. However, the modifications made on

Fig.2 — Power beaming demonstrator from Airbus [1] Rectenna de5|gn the batteries allows to reach the autonomy of 1 hour. The
ceiling of the plane is 3600 m so it can work on an altitude of

First, we need to ask ourselves how the receptor can be

Specifications of a microwave installed. This will have an impact on the strategy but also on the 3 km and thus be powered by the antennas.
balance of the plane. There is 4 types of configurations.

power beam alimented aircraft On a future work we could use a Computer Fluid dynamics a

o o . | choose the place the rectenna under the plane as shown in to see the impact of the protection shape on the flight
T? show the V|ab|I|t.y 9f this idea, | -choose to ’Fake an electric  Fio7. it has the advantage that it is safer for the passengers, it parameters and so try different shapes.
aircraft already existing named Pipistrel velis Electro, and  §5es not cause inertia on rolling axis.. If | put it under the wings,

tried to design some modifications in order to make him we would have problems with the aerodynamic air flow. Conclusion
compatible with the microwave power beaming technology.

With this project, | see that the Airbus project of microwave
r power beaming is completely unachievable on the timing they
give, as we see with the electronics problem, the batteries
——— ‘ problems and overall, the extremely high costs in
infrastructure. The competition on the market will fasten the
research but overall, | think that Airbus did this
announcement in a marketing logic.

List of references

Fig. 7 Placement of the rectenna

[1] AIRBUS. Solar power beams: a step towards cleaner energy
[online]. Available from https://www.airbus.com

Fig3. Pipistrel Velis Electro [2]

Using a canva and fusion 360, | have designed a protection for

the rectenna as we see in Fig.8. This must be attached under  [2] PIPIISTREL, Velis electro, technical characteristics [online].
the plane Available from https://www.pipistrel-aircraft.com

This modifications are related to the strategy of the path
plane, the design of the batteries, the rectenna design and
protection.
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Abstract: Industrial project UAV for mountain supply is focused on drone delivery in mountain. The study case of this report is the
Chamonix valley, who is a typical case of mountain in Europe. This report describes the methodology to choose a drone for a specific
application. What is the required equipment, the main choice about the technology for the drone. In particular, the propulsion
technology, the structure of the drone, the source of energy, control, payload, security equipment required in the European union,
some important sensor, and the landing surface.

Introduction

The main topic of this project is to choose a drone for
a delivery solution in mountain. This delivery solution
is for the cottage in mountain and for the medical
service in the mountain.

Fig. 1 picture of the drone

Travel

The travel way depend on the season. (On the figure
2) if the cable car (in black) are closed the start point is
1 and the end point is 3. If they are closed the start
point is 2 and the end is the same. The travel are in
blue.

Vertical distance Horizontal distance

All =/ CEGli 952,42m (start point 2, end point 3) 6,630km
zones are open

INIREVCER LTSN 2700,5m (start point 1, end point 3) 9,418 km
are closed
NSNS o W ()

Structure of the drone

The structure of the drone has a huge impact of his
characteristics. The plane structure has a limited
climbing angle and need a relatively long flat surface
for landing. A multirotor has no limited climb angle
and need a small relatively flat surface for landing but
there no more energy the drone fall instantly. A
hybrid structure combine relatively this two approach
with some compromise. On the figure 3 there is an
illustration of the three main structure for a drone.
The structure chose in the project is a multirotor
structure.

Fig. 3 — visual comparison of the three main structure of
drone

Propulsion technology

The drone need a propulsion system to move in his
environment. It is not necessary to have a high speed,
that imply a Mach number lower than one. The figure 4
showed the propulsive efficiency of different propulsion
technology in function of Mach number. According to this
figure the solution with the higher efficiency is the
propeller and turboprop. Due to the energy source choice
explain later the choice is propeller.
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0.6

, Turbojet
Propulsive

F = constant
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Np
0.4

0.2

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
Mach number, M

Fig. 4 - Efficiency of propulsion technology in function of
speed

Energy source

Another main problem for a drone is the energy source.
An internal combustion engine have relatively small
efficiency (30%), but the energy density of the gasoline is
high (figure 6). The energy density of the battery is
relatively small compared to gasoline. However, the
efficiency of the electric motor is high (90%). The global
efficiency is better for an electric system.

In addition, the power of an internal combustion engine
decrease with altitude according to the figure 5. For this
two reason the motor choice is an electric motor with
battery.

p(h)

P, (h) =P, . (1,132 L e o,132>

1,225

h 4,2553
p(h) = 1,225 (1 - 44308)

Fig. 5 — Power decrease of an internal combustion engine
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Fig. 6 — Energy density for different source

Payload container

The main purpose of this drone is to be able to delivery
some object for the refuge in the mountain and for the
emergency service. A container is required for this. |
design a container with an aerodynamic shape. This
container is in aluminum to be light and easy to produce.
The internal volume of the container is around 70L . There
is a cross-section view of this container in the figure 6.

Fig. 7 — cross-section view of the payload container

Conclusion

This project have presented a methodology to choose
the technology of the crucial element of a delivery
drone in a mountain environment for cottage and
medical service.
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Abstract: The EUROPEAN ROVER CHALLENGE (ERC) is an event where student from worldwide university must accomplish different
tasks on a Martian field reconstitution. There are a lot of different objectives: observation, navigation, probing, analysis... The
following report is written as a base for the future student of the VUT that would like to participate to the ERC. It is focused on the
analysis of the previous contests, its tasks, and winners. The aim of this project is to set the basics requirements of the challenge and
avoid too much time of research for the future competitors. There is also a part of design with a prototype of 3D model of the rover.
The documentation used for this report is made of the rulebooks, and internet pages of the challengers from past years.

3/ Probing task - 40min

The objective here is to probe 4 samples of Mars Yard and
analyze them. Three must be surface collect, and one deep
collect.

Finally, the robot arms is the last point analyzed:

Introduction

This project has the objective to help next student that
will be affected to the project of ERC. It is a sum up of
the research made about the challenge, that can be
helpful to start it without reading all the rules at the
early beginning.

In this report are some information about the last
winner and some idea of what are the part to keep in
the VUT Rover, inspired from different existing one

There are several way to create the rover arm, but the
most efficient is the mix of linear actuator to make the
robot stronger, and servomotor for precision. Fig. 7 is an

4/ Maintenance task example of mixed arm.

An electric panel must be manipulated by the robot
everything on the panel is human scaled and can be found i
house or classic building.

f —
."1|-\r'-.':|rr'|:-rn:1r

Sendomotor
Limear actuator

5/ Presentation task - 50min

such as Fig. 1. The goal here is to explain to judges all the choices of th
Therovr mass should not exceed 50ke. team and discuss with them of the project. Pivat joint
. é 'f" “R“ ‘ : : %"{} I L

Fig. 7 — Cinematic scheme of the arm

Prototype design

A summary of the previous analysis bring to the following
3D model that mix the different part selected for the
robot:

Analysis of the previous rovers

The first part to analyze is the probing system, there are
three main system used by the rover:

Fig. 3 — The three main probe system [3]

Fig. 1 — Example of a rover on site

On site tasks

There are 5 main tasks during the challenge:

On the Fig.3 are visible 3 probing system, the most efficient
for surface collect is B named “clamp bucket”. It has the
advantages to secure the sample while the bucket is closed.

The most efficient for deep collect is the C, named “spike”, it
allow the rover to probe sample in deep ground.

1/ Navigation task - 20min
The goal of this task is to reach different checkpoint
without help of the camera, and only by rover

The second important part is the wheel system:

Fig. 8 — Prototype 3D model of the robot

autonomous action [1]. . _
Overcome | Speed Adherence | Adherence | Easy to | Mark The Fig. 8 show the different part assemble on a box used
obstacle on dry dust on wet dust create t tect | t . t
oot REPARATION NAVICATION o protect electronic components.
- 15min Ful AL EER L Caterpillar : B : The 6 empty wheel are visible on the model, linked with a
accessibility. to reach.
triangle to improve the obstacle crossing and always have
Hard wheel 2 4 2 £ t wheel the fl
Fig. 2 - Navigation task timeline one front wheel on the fioor.
Air wheel 2 4 3 3 3 15 The robotic arm is represented with the linear actuator in
blue and the servomotor in red, to allow a good pull up
2/ Science task - 35min Empty wheel 2 4 4 3 3 16 force. And good precision in positioning.
The science task is divided in two parts, the first is a : . .
, parts, _ ) Grade 2 3 4 This design was made by me on 3D modeling software.
report to provide before the challenge with a list of

science activity to do during the event. They must be
based on hypothesis made regarding the Mars Yard (Fig.
2). The second task is the on-field exploration followed by

Fig. 4 — Table of evaluation of the different wheels

Conclusion

This poster is a short introduction to a project that require a
lot of work to create the real final robot. The different

The Fig.4 show that the best wheel is the empty wheel with a
score of 16, which is inspired by the real Martian rover of
NASA.

a report [2]. hypothesis made here are only pre-designing work and

needs further research on the price and technical feasibility.

Fig. 2 - Mars Yard view from drone

| hope that this research and general design will be helpful
for the future team. More detail on each part can be found
in the report LU03-2023-0PPO-A.
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