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Anotace

Nase prace se zabyva navrhem a konstrukci UAV (bezpilotniho letounu) za ucelem vyzkumu
aerodynamickych jevil v oblasti vysokych (transsonickych) rychlosti. V ramci projektu
probihala optimalizace aerodynamiky, vyvoj trupu a kiidel letounu s vyuzitim 3D tiSténych
¢asti a vyzkum pohonnych jednotek na bazi raketovych motori na tuhé pohonné hmoty a
pulzacnich proudovych motort za ucelem jejich vyuziti k pohonu vyvijeného UAV. V ramci
vyvoje jednotlivych komponent (aerodynamicka koncepce, konstrukce trupu a kiidel,
pohonné jednotky) byly provedeny vypocty, simulace, prototypovani a uspesné statické a
letové testy.
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Annotation

Our paper is concerned with the design and assembly of a UAV (Unmanned aerial vehicle)
with the goal of studying aerodynamic events during high (transonic) speeds. The project
includes the optimization of the aerodynamics, development of the aircraft body and wings
using 3D-printed parts and research of power plants based on solid rocket motors and pulsejet
engines with the goal of using them to power the UAV. During the development of the
various components (aerodynamic concept, wing and body structures, power plants), we
conducted calculations, simulations, developed prototypes and successfully carried out static
and flight testing.
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Historie

— e

Uvod

Problematika transsonickych UAV

Vyvoj bezpilotnich leteckych prostiedkii (unmanned aerial

- vehicles, UAVs) trva jiz vice neZ sto padesat let. Na jeho
- prvopocatku byl pokus Rakouské armady o bombardovani

Benatek pomoci horkovzdu$nych balonti s vybuSninami.
Prvni radiem ovladana letadla byla vyvijena za prvni svétové
valky, zejména jako cvi¢né letecké cile. Ve znamost veslo
také americké letecké torpédo Kettering Bug, fizené
gyroskopy, tlakomérem a pocitadlem uleténé vzdalenosti. I
ptes tyto experimenty byly mezivalecné UAV zpravidla
pouzivany jako raddiem fizené cvi¢né cile. Zlom pfinesla
druha svétova valka, béhem které Némecko zkonstruovalo
stielu V-1 (Fiesler Fi 103), povazovanou za prvni stfelu

S plochou drahou letu. Jednalo se o 1étajici bombu

S inercialnim naviga¢nim systémem ur¢enou k bombardovani
Londyna. Byla vybavena rovnymi obdélnikovymi kiidly a
pulznim proudovym motorem namontovanym seshora na téle

Obrazek 2 — Stiela s plochou drahou letu V-1 (Wikipedia, The Free Encyclopedia)

Rozvoj elektroniky a letectvi po valce umoznil nové uplatnéni UAV. I kdyz byly stale Siroce
vyuzivany jako cviéné cile, pokrok umoznil i jejich vyuziti ke sbéru dat v redlném case. (J. F.
Keane, S. S. Carr, 2013), (Wikipedia, The Free Encyclopedia)
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Obrézek 3 — Nadzvukové UAV Lockheed D-21 (Wikipedia, The Free Encyclopedia)

Aplikace

Trendem poslednich nékolika desetileti je vyvoj jak menSich a levnéjsich UAV, tak UAV
vétSich rozméra. Dnes je spektrum vyuZziti UAV znaéné Siroké, napt. jako prizkumna
platforma, cviény cil, fizena stiela i zbranovy systém schopny kombinovat prizkumnou
funkci s nesenim dal$ich zbrani.

Ve valce na Ukrajing vidime, Ze moderni UAV a drony v mnoha ptipadech nahrazuji
pilotovana letadla v priizkumu ¢i fizené stiely k Gtokiim na pozemni cile. Dobrymi ptiklady
jsou napf. ukrajinska UAV Trembita ¢i Palianytsia. (Wikipedia, The Free Encyclopedia)
Podobny trend 1ze sledovat 1 v letectvi zemi NATO (napft. koncept Loyal Wingman —
autonomng fizenych stihacich letounti jako doprovodu letounti s lidskou posadkou) a Jizni
Koreje, Indie a Iranu. Jen Cina vyvinula v poslednim desetileti desitky modelt pokrogilych
UAYV pro vojenské ucely.

Drony schopné dosahovat vysokych rychlosti maji Siroké uplatnéni i v zachrannych

a bezpecnostnich slozkach, zejména k lokalizaci ztracenych osob, pozart, mapovani
zivelnych katastrof v redlném case atp.

Mezi méné¢ typické aplikace patii napt. vyuziti rychlych dront k vulkanologickému
prazkumu, kdy vysoka rychlost dronu umoziuje rychle proletét sloupcem sopeéného dymu a
zjistit jeho chemické sloZeni bez poskozeni dronu.

Transsonické a supersonické drony se vyuzivaji také v rdmci pokrocilého aerospace vyzkumu
(NASA, ESA) k vyzkumu a vyvoji pokroc€ilych technologii pro civilni letectvi a
kosmonautiku, napt. navrh lifting bodies pro aerodynamiku navratu z obéZzné drahy, snizovani
hlasitosti sonického boomu a kontrola mezni vrstvy vzduchu na aerodynamickych plochach
za ucelem zlepSeni aerodynamické Cistoty, ale i testovani scramjetli za supersonickych a
hypersonickych rychlosti (>M3).
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obrazek 4 — UAV pro vyzkum vysokych rychlosti (NASA)
S rostouci §ifi jejich vyuziti roste i zdjem o UAV a drony pohybujici se v oblasti
transsonickych rychlosti.

Védecko-technologické vyzvy

Na zaklad€ aerodynamické analyzy prototypu Ernst Mach 05 jsme se rozhodli pro
pokracovani jeho vyvoje hlubokou modernizaci, jejiz cilem je zvysit aerodynamickou ¢istotu,
zvysit kritické Machovo ¢islo a zvySit maximalni dosaZitelnou horizontalni rychlost letu s
nam dostupnymi pohonnymi jednotkami z 0,4 na 0,6 Machu.

Aerodynamika

Odpor vzduchu

Odpor vzduchu je sila ptisobici proti sméru tahu motoru letadla. Tato sila vznika jako
dusledek pohybu dronu vzduchem a nartista s druhou mocninou rychlosti.

Celkovy odpor vzduchu Ize spocitat dle rovnice D = Cj, X %pAVZ, pricemz D je celkovy

odpor vzduchu, Cp je koeficient celkového odporu, p je hustota okolniho vzduchu, A je ¢elni
plocha a V je relativni rychlost proudéni vzduchu vici letadlu.

Aerodynamicky odpor se sklada z n¢kolika slozek, které jsou podrobnéji rozvedeny nize (viz
obrazek).
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Obrazek 5 — schéma druhti acrodynamického odporu

Indukovany odpor vzduchu (induced drag, lift induced drag) je horizontalni slozkou vztlakové
sily nosnych ploch (tj., kiidlo, lifting body atd.), ktera ptisobi proti sméru letu letadla.
Indukovany odpor je v kontextu leteckych konstrukci nevyhnutelny, ale 1ze jej minimalizovat
napfi. volbou optimalniho profilu kiidel a vhodnou geometrii nosnych ploch. Zasadni vliv na
velikost indukovaného odporu, ale i vztlakové sily mé uhel ndbehu kiidla, tedy odchylka

chord line (spojnice ndbézné a odtokové hrany kiidla) a sméru proudéni vzduchu, viz obrazek.
induced drag

obrazek 6 — vztlak a indukovany odpor na kiidle (Bentz,
2002)

Povrch letadla pfi pohybu vzduchem generuje parazitni odpor (parasitic drag), coZ je odpor,
ktery nesouvisi s tvorbou vztlakové sily. Fenomén parazitniho odporu je vysoce komplexni,
ale jeho velikost obecné urcuje plocha a tvar ploch vystavenych proudéni vzduchu, ale také
jejich povrchova tprava a drsnost. Parazitni odpor se nékdy déli na odpor profilovy a
interferencni, viz obrazek. Profilovy odpor je generovan tienim vzduchu o letadlo pfi jeho
pohybu, zatimco odpor interferencni vznika vzadjemnym ovliviiovanim (interferenci) proudnic
vzduchu kolem letounu. Opét je maximalné Zadouci odpor omezit, aby byla zajisténa co
nejmensi ztrata vykonu motoru letadla.

Geometrie kridla

Navrh ktidla zahrnuje velké mnoZstvi parametri, které maji rozhodujici vliv na jeho
aerodynamiku a vykonnostni charakteristiku. Zasadni je rozpéti a hloubka kiidla, jeho tvar
(ptidorys) a také obsah nosné plochy, zjistitelné z téchto parametra. Pro vztlakovou
charakteristiku kiidla je zdsadni jeho aerodynamicky profil a jeho tloustka. Dulezity je také
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pomer jeho stran (aspect ratio, AR), ktery zasadné ovliviiuje vztlakovou charakteristiku
kiidla. Obecné plati, Ze kiidla s velkym AR, tedy kratkd s velkym rozpétim, maji lepsi
vztlakové charakteristiky, ale také generuji vyssi odpor vzduchu. Pro kiidla s niz§im AR, tedy
delsi s mensim rozpétim plati opak. Kiidla s velmi vysokym AR (v fadu az nékolika desitek)
jsou typicka pro kluzaky, kde je vyhodou pravé jejich vysoky vztlak a kvili nizké rychlosti
neni vysoky koeficient odporu piekazkou. Naopak kiidla s velmi nizkym AR (v fadu nizSich
jednotek) jsou typicka u letadel navrzenych pro vysoké rychlosti, kdy je prioritou
minimalizace obrovského odporu vzduchu, ktery vznika pti supersonickém letu. Pro pasivni
stabilitu letadla je dalezité vzepéti kiidel, tedy odchylka kiidla od osy pfi pficném fezu trupem
letadla pii naklonu letadla.

@ Wing Geometry Definitions Resaaeh

Center

Top View Wing Planform Trailing Edge

Aspect Ratio= AR

L]
- -

Front View Wings
Obrazek 7 — souhrn pojmi o geometrii kiidla (NASA)

Pro popis a porovnani aerodynamickych vlastnosti kiidla je nutné znat fyzikalni vlastnosti
prostredi, ve kterém tyto vlastnosti métime. Pro aerodynamicky popis proudéni kolem letadla
jsou dulezité dvé veli¢iny — Reynoldsovo ¢islo a Machovo cislo.

PXVUXI

U
, kde p znaci hustotu vzduchu, v znaci rychlost proudéni, | charakteristickou velikost napf.
letounu a p je dynamicka viskozita okolniho vzduchu. Reynoldsovo ¢islo slouzi k pfedpovédi
chovani tekutiny (v naSem piipad€ vzduchu) v urcitém rozsahu rychlosti, vysek

a charakteristickych délek obtékané¢ho objektu. Pfi porovnavani aerodynamickych parametra
je dualezité, aby byly naméfeny nebo spocitany za stejnych Re. Obecné plati, Ze ¢im vyssi Re,
tim turbulentnéj$i proudéni mizeme ocekavat. (NASA, Wikipedia, The Free Encyclopedia)

Reynoldsovo &islo (Re) je definovano jako bezrozmérna veli¢ina dle vzorce Re =

9/49



Obrazek 8 — razové viny pii nadzvukovém proudéni (D’ Aguanno, 2021)

v
Machovo ¢&islo M je bezrozmérma veli¢ina definovana jako pomér M = — kde a znadi
a

lokalni rychlost zvuku a v rychlost proudéni. Jelikoz rychlost zvuku ve vzduchu neni
konstantni, Machovo ¢islo se pro stejnou rychlost letadla mize znatelné 1iSit napt. dle teploty
nebo tlaku vzduchu. Jelikoz rychlost vzduchu v podstaté urcuje rychlost Sifeni tlakového
vInéni v kapalinég, pii M>1 se vlastnosti vzduchu dramaticky méni, jelikoZ vzduch se v tu
chvili pohybuje rychleji nez tlakové viny v ném. To mé za nasledek vznik razovych vin na
rozhrani oblasti M>1 a M<1, které mohou zptsobit nestandardni aerodynamické jevy, a tedy
problémy s ovladanim letadla — pfi rychlosti 1 M se tak bavime o tzv. zvukové bariéfe. Se
zvySujicim se Machovym cCislem se také znateln€ méni stlacitelnost vzduchu (air
compressibility). Negativni vliv stlacitelnosti vzduchu na ovladéani letadla se zacina
projevovat uz od rychlosti 0,6 M. (NASA)

SUBSONIC SHOCK

FLOW
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W SHOCK-INDUCED BOUNDARY

LAYER THICKENING AND/OR
SEPARATION

“BUBBLE" OF
SUPERSONIC FLOW

M >McRiTicAL 2% 39! 2o

T3

Fig. 4.8 Transonic effects.

Obrazek 9 — udalosti pii piekroéeni kritického Machova ¢isla (Raymer et al., 1998)

Se vznikem razovych vin pti prekroceni zvukové bariéry souvisi fenomén vilnového odporu
(wave dragu). Jelikoz vzduch pii prichodu nad nosnou plochou za standardni geometrie
ktidla zrychluje, aby bylo dosazeno podtlaku nad kiidlem, coz je podstata vztlakové sily,
muZze se stat, Ze tento urychleny vzduch ptekroc¢i rychlost vzduchu, i kdyz se letadlo jako
celek pohybuje rychlosti podzvukovou. To ma za nasledek vznik razové viny nad horni
plochou kiidla, ktera lokalné znaéné zvysuje tlak a predstavuje Sok pro proudéni vzduchu,
které se jejim vlivem muze odtrhnout od povrchu kiidla a zptisobit ztratu vztlaku. Machovo
Cislo, pfi kterém c¢ast proudéni piejde do supersonického rezimu, oznacujeme za kritické
Machovo ¢islo. Wave dragu se nelze zcela vyhnout, ale kritické Machovo Ize zvysit jak
volbou profilu ktidla, tak i pidorysem kiidla samotného tak, ze lokélni Sok nastane pti vyssi
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rychlosti. Letadla navrzena pro supersonické rychlosti maji zpravidla velmi tenké profily
ktidel, které¢ vzduch zrychluji minimalné, a kritické Machovo ¢islo je tudiz vyssi. Tyto profily
ale generuji velmi malé mnozstvi vztlaku pfi nizsich rychlostech, coz znacné¢ zvySuje
vzletovou a pristavaci rychlost, a tedy znemoznuji jejich pouziti pro nase ucely, jelikoz cilové
rychlosti UAV jsou stiedni subsonické az transsonické. Proto je potifeba wave drag
minimalizovat zejména volbou vhodného ptidorysu kiidel (viz nize).
Aeroelasticita je pojem, ktery shrnuje vztahy mezi aerodynamickymi, elastickymi
a setrvaénymi silami. Vztah mezi elastickymi a aerodynamickymi silami urcuje napf.
deformaci ktidel, zatimco pii zohlednéni setrvacnych sil miize nastat jev zvany flutter
(chvéni), pokud se deformace kiidla zacne periodicky opakovat. Pfi flutteru hrozi zejména
nechténé dosazeni rezonancni frekvence kiidla, coz miize mit za nasledek zménu jeho
aerodynamickych vlastnosti, ztratu kontroly nad letadlem az Gplné zniceni ktidla. Proto je
zédsadni ucinit preventivni opatfeni tak, aby se flutter nestal hrozbou pro let letadla.
Flutter 1ze omezit zejména optimalnim designem vnitini struktury kiidla a vybérem materialu
vyztuh pro vysokou odolnost proti ohybu. Vyuziti specidlnich aerodynamickych struktur
a aktivnich ovladacich ploch k omezeni flutteru svou komplexnosti znacné piesahuje rozsah
nasi prace.
Vliv negativnich aerodynamickych jevii v transsonické oblasti 1ze znateln¢ snizit zvolenim
vhodné geometrie kiidla.
Nejjednodussi typ kiidla, tedy kiidlo obdélnikového ¢i lichobéznikového tvaru je mimotradné
jednoduché ke konstrukei a také vysoce G€inné pfi nizsich rychlostech, ale pti vyssSich
rychlostech se projevuji jeho nedostatky. Jelikoz nabézna hrana ktidla je pfi letu zpravidla
kolma na smér proudéni vzduchu, urychleny vzduch nad horni plochou kiidla mize rychle
dosahnout 1M a zpusobit jevy spojené s wave dragem (viz vyse). Kritické Machovo ¢islo
byva pro toto kiidlo s nulovou Sipovitosti zpravidla niZsi nez pro jiné tvary kiidel viz obr.

) M.,
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Mach number, M,,
Obrazek 10 — vliv Sipovitosti kiidla na koeficient odporu (Leishman 2025)

Kftidla s malou az nulovou $ipovitosti jsou dnes vyuzivana zejména u malych vrtulovych
letadel a kluzak, kde je vyhodou jejich aerodynamicka ucinnost pfi nizsich rychlostech a
konstruk¢ni jednoduchost.

Prvni moZnosti sniZeni odporu za vysokych rychlosti a zvySeni kritického Machova ¢isla je
pouzit Sipovité kiidlo (swept wing). Jeho pidorys je shodny s kiidlem bez Sipovitosti, ale celé
ktidlo je zkoseno od kotene ktidla k jeho konci v tthlu mensim nez 90° od osy trupu. Jelikoz
rychlost proudéni ptes kiidlo je definovana kolmo na jeho nabé€znou hranu, proudéni vzduchu
ptes horni plochu Sipovitého kiidla bude pomalejsi nez pii letu stejnou rychlosti s kiidlem bez
Sipovitosti, viz obrazek.
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Obrazek 11 — zména odporu vzduchu v zavislosti na uhlu $ipovitosti kiidla (Raymer et al., 1998)

To znamena, Ze kritické Machovo ¢islo je pro Sipovité kiidlo vyssi nez pro kiidlo s nulovou
Sipovitosti a wave drag pfi letu v transsonickém rezZimu je oproti kiidlu se Sipovitosti 0°
znaéné snizen. To je v kontextu nasi prace rozhodujici vyhodou. Proto jsme Sipovité kiidlo
zvolili jako smér dalsiho vyvoje a tvar kiidla je zasadni zménou oproti prototypu Ernst Mach
05. Sipovité kifdlo ma nicméné také mnozstvi nevyhod. Mezi nejdileitéjsi patii jeho
stejného kiidla bez Sipovitosti, je Sipovité kiidlo ndchylngjsi k negativnim aeroelastickym
jevum, napt. flutteru (viz vyse). Aby Slo témto jeviim zamezit, je nutné pouzit vice vyztuh,
popt. silngjsi vyztuhy, coz zvySuje hmotnost kiidla. Dalsi nevyhodou Sipovitého ktidla je jeho
chovani pfi letu nizkou rychlosti, tj. hlavné pfi vzletu a pfistani. JelikoZ se vzduch kolem
kiidla pohybuje nizsi rychlosti nez v ptipad¢ kiidla bez Sipovitosti, letadlo ma vyssi padovou
rychlost, a tedy dfive ztrati vztlak kvili odtrzeni mezni vrstvy. Pti takto nizké rychlosti se
navic vzduch vlivem tvaru kiidla pfesouva od jeho kofene k jeho konci, kde se vlivem
turbulenci odtrhne mezni vrstva nejdiive. To vede ke ztraté vztlaku na zadni ¢asti kiidla, coz
posune pusobisté acrodynamickych sil vpfed a zméni chovani letadla, zejména tlaci nos
letadla vzhiiru. Pfi manévrech v nizké rychlosti tak hrozi ztrata kontroly nad letadlem a
havarie. VySe uvedené nevyhody lze kompenzovat vyuzitim napt. vztlakovych klapek, slot
atp. I proto dnes Sipovité kiidlo nachazi Siroké vyuZiti, naptiklad u velkych dopravnich
letadel, kde je vyhodou jeho nizsi odpor pii transsonickych a vysokych subsonickych
rychlostech a jeho aerodynamicka ucinnost.

Dalsim typem Sipovitého kiidla, které fesi aeroelastické nedostatky popsané u kiidla
Sipovitého s lichobéznikovym plidorysem je tzv. delta kiidlo — kiidlo trojahelnikovitého tvaru.
Trojthelnikovy tvar kiidla umoZiiuje navrhnout vnitini strukturu kfidla pevné;si a leh¢i, coz
omezuje vySe uvedené aeroelastické problémy.

Navic delta kiidlo pfi stejném rozpéti a délce nabézné hrany poskytuje vétsi plochu, a tedy
potencialné vétsi vztlak. Jeho nizké AR naopak negativné ovlivitluje pomér vztlaku a odporu
a tudiz ¢ini delta kfidlo méné efektivnim z hlediska indukovaného odporu, zejména za nizSich
rychlosti, kde nevyuzije své dobré transsonické vlastnosti. Delta kiidlo dnes nachazi vyuziti
zejména u letouni navrzenych pro supersonické rychlosti, zeyjména u vojenskych stihacich
letount a nadzvukovych dopravnich letadel (SSTs).

Diky jeho relativné jednoduché konstrukci a ldkavym vlastnostem pii letu vysokou rychlosti
jsme se rozhodli delta kiidlo v nasi praci dale zkoumat.

K vyhodnoceni chovani rtizn¢ zkonstruovanych kiidel, shroudi a dalSich prvkia UAV se dnes
kromé experimentt vyuzivaji i CFD simulace (computational fluid dynamics).
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Podstatou CFD simulaci je numerické feSeni diferencidlnich rovnic, popisujicich proudéni
tekutin. Na pfedem stanovené siti buné¢k ve zkoumané oblasti je tak mozné odecitat hodnoty
napft. tlaku, teploty, rychlosti proudéni atd. Simulace nam umoznuje realisticky modelovat
aerodynamické podminky, které by jinak musely byt testovany experimentalné. Informace
ziskané CFD simulaci nam umoziuji optimalizovat aecrodynamiku jiz ve fazi elektronického
3D designu a upravovat design tak, aby bylo nejlépe dosazeno cilovych parametra.
Dynamiku tekutin urcuji dle klasické mechaniky tfi zdkony: zakon zachovani hmotnosti,
hybnosti a energie. Pomoci rovnic téchto zakoni a znalosti povahy plynu mizeme pomérné
piesné modelovat témét jakykoliv aerodynamicky systém. Pohybovou rovnici tekutiny je
rovnice kontinuity, vychazejici ze zdkona zachovani hybnosti a zdkona zachovani hmotnosti,
tedy ze tfetiho Newtonova zakona. Zakon zachovani energie vychazi z prvniho zékona
termodynamiky. (Hirsch, 2007)

Pohon UAV
Aby bylo mozno dosdhnout cilové rychlosti a zkoumat pfi ni vzniklé aerodynamické jevy, je
nutné zvolit takovy systém pohonu UAV tak, aby umoZnil UAV spolehlivé odstartovat,
dosahnout cilové rychlosti a udrzet se v ni po dobu dostatecnou k provedeni vyzkumu.
V tvahu ptipadé pohon elektrickym motorem, raketovym motorem nebo motorem
proudovym.
Pohon UAV elektrickym motorem je dnes v oblasti leteckého modelafstvi a konstrukce UAV
bézny. Funguje na principu pohonu vrtule elektrickym motorem. Vrtule je nékdy umisténa
volné ve vzduchu nebo ve valcovité trubici, poté hovofime o tzv. trubicovém elektrickém
vétraku (Electric ducted fan, EDF). Jeho vyhodou je moznost plynulé regulace tahu zménou
otac¢ek motoru, rozsifenost tohoto druhu motoru v modelarské komunité a jeho dobra
dostupnost. Nevyhodou je relativné velké mnozstvi komponent (baterie, fidici obvod,
kontrolér motoru, motor a spojovaci kabely), vyssi hmotnost a tim padem hor$i pomér tahu
k hmotnosti. Elektricky pohanéna vrtule také neni schopna dosahnout vysoké vytokové
rychlosti vzduchu, coZ limituje maximalni rychlost letadla, jelikoZ ta pfi vodorovném letu
vytokovou rychlost motoru nikdy nepiesahne. Z diivodt dobré ovladatelnosti a spolehlivosti
je pohon UAV elektrickym motorem v kontextu nasi prace idealni pro letové testy s cilem
ovefit si chovani letounu pfi vzletu, pfistani a manévrech za nizké rychlosti. Nizké vytokova
rychlost ovSem neumoziuje vyuzit elektricky motor pro vyzkum transsonickych rychlosti.
Kwvili zvySeni vytokové rychlosti motoru je nutné pouzit motor reaktivni, ktery funguje na
principu spalovani hotlavého paliva a usmérnéni proudu spalin tak, aby reakéni sila pohanéla
letadlo vpted. Mezi reaktivni motory fadime motory raketové a proudove.

Raketové motory

Raketové motory se vyznacuji spalovanim hotlavé smési okyslicovadla a paliva. Jelikoz
okysli¢ovadlo je pifimo soucasti chemické reakce paliva, byva hoteni raketovych motorii
zpravidla rychlé a intenzivni. Raketové motory lze rozdélit na motory na kapalné pohonné
hmoty, hybridni motory a motory na tuhé pohonné hmoty (TPH motory).

Motory na kapalné pohonné hmoty a hybridni motory vyzaduji moznost spalovat alespon
jednu slozku paliva v kapalném skupenstvi, coz umoziuje znacné zlepsit efektivitu hoteni
Z divodu lepsi promichanosti smési paliva a okyslicovadla a také regulovat vykon motoru
regulaci mnozstvi pohonnych hmot vpousténych do motoru. Problematika skladovani,
dodavky (turbopumpou) a spalovani kapalnych pohonnych hmot je nicméné vysoce
komplexni a naro¢na, a jen vyjimecné nachazi vyuziti mimo komer¢ni lety do vesmiru a
pokrocily letecky vyzkum. Z tohoto diivodu bohuzel nejsou vhodnou variantou pohonu
naseho UAV.

V uvahu tedy ptipadaji raketové motory na tuhé pohonné hmoty. Jejich vyhodou je spalovani
obou slozek (tj. paliva i okysli¢ovadla) v pevném skupenstvi, coz zna¢n¢ zjednodusuje
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konstrukci tohoto typu motoru, jelikoz nepotfebuje nadrze ani ¢erpadla pohonnych hmot.
Pohonné hmoty byvaji zpravidla rozmélnény a smichany, roztaveny vysokou teplotou, nality
do vhodné formy a ponechany k zatvrdnuti. Tuha pohonna hmota pozadovaného tvaru,
velikosti a sloZeni uréena k umisténi do motoru byvé oznacovana jako palivové zrno
(propellant grain). Jejich pouziti (popf. pouziti vice zrn v jednom motoru) umoznuje vyrobu
raketovych motorti na TPH riiznych tvari a velikosti a také dlouhodobé skladovani jejich
paliva. Nevyhodou tohoto typu motort je spalovani obou latek v pevném skupenstvi, coz je
mén¢ efektivni ve srovnani s motory hybridnimi a zejména s motory na kapalné pohonné
hmoty. Jelikoz je palivové zrno piedem umisténo ve spalovaci komofte, nejde pii béhu motoru
ovliviiovat rychlost jeho hoteni, ktera je klicova pro tah motoru. Regulace tahu motorti na
TPH je tedy kliCovym problémem a jeho feSeni ndm umozni spolehlivé pouzit raketové
motory na TPH k pohonu naseho UAV. Tato problematika je tedy jednim z kli¢ovych témat
nasi prace.

V praxi lze tah raketovych motort na TPH ovlivnit volbou pohonnych hmot, volbou tvaru

a velikosti palivovych zrn, spalovaci komory a trysky motoru a augmentaci proudu spalin po
opusténi trysky motoru.

Volba pohonnych hmot zasadni mérou ovliviiuje rychlost odhotfivani palivového zrna a tim
padem dobu hoteni motoru. Zpravidla plati, Ze pokud je mnozstvi paliva konstantni, vyssi
rychlost hofeni znamené vyssi tah motoru na krat§i dobu a obradcené. Chemické sloZeni paliva
navic ovliviiuje velké mnozstvi dalSich proménnych, zejména teplotu hoteni, vztah tlaku

a rychlosti hoteni nebo 1 skupenstvi motorovych spalin.

Hofteni propelentu je exotermni reakci, ktera uvolfiuje vnitini energii propelentu a preménuje
ji na kinetickou energii usmérnéného proudu spalin, jenz diky zakonu akce a reakce
produkuje tah, tedy dopfednou silu piisobici na motor, v nasem piipadé na celé letadlo.
MnozZstvi uvolnéné energie je urceno rozdilem vnitini energie propelentu a vnitini energie
vyslednych spalin. To také nazyvame energetickou bilanci reakce.

Dtlezitym parametrem zazehu motort na TPH je zahrazeni, coz je pomér plochy hofticiho
propelentu k prufezu trysky v nejuz$im misté. Obecné plati, ze stejny propelent dosahne pii
vyS$$im zahrazeni vyS§$iho tlaku ve spalovaci komofte. Tlak ve stabilnim stavu lze spocitat
pomoci rovnice p = Kn X p X r X v, kde p je tlak ve spalovaci komote, Kn je zahrazeni, p je
hustota palivové smési, r je rychlost hoteni a Vv je vytokova rychlost spalin.

V modelafstvi bézné pouzivané propelenty jsou €asto tvofeny bud’ cernym prachem, nebo
kombinaci dusi¢nanu draselného jako okyslicovadla a uhlovodiku jako paliva. Typicky
pouzivanymi palivy jsou sachardza, dextrdza nebo sorbitol.

K popisu tcinnosti raketového propelentu pouzivame jeho specificky impuls (Isp). Ten je
ovlivnén zejména chemickym sloZzenim propelentu a pomérem jeho jednotlivych slozek.
Specificky impuls paliva je rozmérové shodny s tinikovou rychlosti spalin. Tu mtizeme
zrychlit cca 1,65x pouzitim De Lavalovy (konvergentné divergentni) trysky. Tryska ma uzké
hrdlo, kde plyny dosdhnou rychlosti zvuku, a dale se rozsituje, coz snizi tlak v plynu a déle ho
zrychli. Spravné navrzena tryska motoru ma na svém konci tlak spalin stejny jako
atmosféricky tlak okolniho vzduchu. Lze tak maximalné vyuzit energii proudu spalin.
Komplikované termodynamické vypocty si dnes Ize usnadnit pomoci specializovanych
pocitacovych simulaci, napt. OpenMotor, ProPEP, METEOR atd. (viz metodika).

Jelikoz jsou palivova zrna pevna a homogenni, je zadouci, aby pfi spalovani odhotivala od
povrchu. Palivova zrna mohou odhofivat bud’ ¢elné, nebo od stfedu za vyuziti spalovaciho
kandlu, popt. kombinaci obou zpiisobii.

Pfi celnim (cigaretovém) hoteni odhotiva celé ¢elo palivového zrna smérem od trysky k hlaveé
motoru. Nespornou vyhodou tohoto zplisobu hoteni je konstantni odhotivajici plocha
palivového zrna, kterd znamend témét konstantni rychlost hoteni a tedy velmi rovhomeérny
prubéh tahu. Tento tvar zrna (zpravidla plny valec) také umoznuje dosahnout vysokého
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naplnéni spalovaci komory, protoze je téméi celd zaplnéna pohonnou hmotou, tedy ve
srovnani s geometrii se spalovacim kanalem umoziuje do stejné velkého motoru umistit vetsi
mnozstvi pohonnych hmot. Jeho jednoduchy tvar také zna¢né zjednodusuje odlévani
palivového zrna. Vyhodou, ale i nevyhodou dle pouziti motoru je jeho delsi doba hoteni,
nebot’ motor odhotiva od trysky az k hlavé motoru a hoftici plocha tedy musi projit celou
délkou spalovaci komory. To dobu hofeni znaéné prodluzuje, coz zvySuje naroky na odolnost
stén spalovaci komory vici vysoké teploté, nebot” kolem nich rozehiaté spaliny proudi delsi
dobu.
Motory vyuzivajici spalovaci kanal jsou zpravidla konstruovany pro nizsi dobu hoteni nez
motory s ¢elnim hotenim. Jelikoz hoteni probiha od kanalu skrz palivové zrno k jeho
okrajlim, coz je ve vetsin¢€ pripadi daleko kratsi vzdalenost nez od jednoho konce zrna ke
druhému, palivo hofi na vétsi ploSe, ale kratsi dobu. Vyhodou tohoto typu hoteni je jeho
rychly pribéh, coz umoziuje dosahovat vyssiho tlaku ve spalovaci komoie a vyssi vytokové
rychlosti, coz znamena lep$i u¢innost motoru. Pribéh hoteni je velkou mérou urcen geometrii
palivovych zrn, a to zejména geometrii spalovaciho kanalu. (Nakka)
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Obrazek 12 — tvary spalovacich kanala (Sutton, 2016)

Typicky palivovy kanal kruhového priméru odhotfivanim zvétSuje sviyy primér, ¢imz se
zvySuje plocha hoteni propelentu. To ma za nésledek zrychleni odhofivani paliva, a tedy
zvySovani tahu motoru s Casem hoteni. Nerovnomérné rozloZeni tahu motoru v ¢ase je
nevhodné pro spolehlivy a opakovatelny pribéh experimentt zavisicich na zdzehu raketového
motoru. Proto je dalezité zvolit geometrii minimalizujici zmény tahu motoru v pribéhu
hofeni. Prvni moZnosti je pouziti tvaru spalovaciho kanalu, ktery ma se zvySujicim se
priamérem piiblizn€ konstantni plochu. Typicky pouzivanymi priifezy jsou palmésic, kiiz
nebo nékolikacipa hvézda. Jejich vyhodou je snadno ovlivnitelny pribéh hoteni, nevyhodou
odlévani palivového zrna. Z tohoto diivodu jsme Zzadny z téchto tvart kanalu v préci
nevyuzili.

Dalsi moznosti je vyuzit palivova zrna typu BATES. BATES (z anglického BAllistic Test and
Evaluation System, Systém balistickych testti a hodnoceni) je geometrie palivového zrna
kombinujici ¢elni hoteni s hofenim palivového kanalu, a dokonce i zadni stény palivového
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zrna. Pti spravné kombinaci délky zrna, priméru zrna a praméru spalovaciho kanalu 1ze
dosahnout témét konstantni rychlosti hofeni zrna. Pomeér téchto velikosti je dan rovnici L =

% (3Dg + dc), kde L znaci délku palivového zrna, Dg primér palivového zrna a dc primér

spalovaciho kandlu. Pokud parametry naSeho zrna spliuji tuto rovnici, bude pribéh jeho
hoteni rovnomérny. (Wikipedia, The free encyclopedia)

wewvr

zkonstruovat BATES tak, aby Sel vyhodné umistit do spalovaci komory ptedem danych
rozméru.

Vyhodou je naopak modularita této geometrie. Prib¢h tahu motoru je prakticky nezavisly na
poctu jednotlivych BATES ve spalovaci komorte.

Diky jejich jednoduché geometrii a moznosti moduldrni konstrukce jsme se rozhodli vyuZzitim
BATES{ v raketovych motorech na TPH zabyvat.

Dalsi moznosti, jak Iépe rozlozit tah motoru v prubéhu ¢asu je vyuzit tzv. moon burner
(mésicity hotak). Podobné jako u BATESu jde o geometrii valcového palivového zrna se
spalovacim kanalem kruhového prifezu. Na rozdil od BATESu vSak moon burner nemuize
odhotivat od ¢el zrna a odhoftiva tedy jen od stén kanalu. Spalovaci kanal je u moon burneru
posunut z osy motoru smérem ke stén¢ spalovaci komory. To ma za nasledek, ze pti
odhoftivani propelentu a tim padem zvySovani prifezu spalovaciho kanalu nejdiive odhofi
palivo mezi spalovacim kanalem a nejblizsi sténou. To snizuje plochu, na které palivo
odhoftiva a pomaha tak vyrovnat efekt zvétSujiciho se priiméru spalovaciho kanélu. Pti
odhoteni paliva na jedné stran¢ vznika na priifezu motoru charakteristicky polomésicity tvar,
odtud nazev geometrie. Nevyhodou je delsi vystaveni stény spalovaci komory vysokym
teplotdm uvnitf. Vzhledem k vyhodam hofeni moon burneru a moznosti kontroly prib&hu
hofeni zménou priméru a umisténi spalovaciho kandlu jsme se rozhodli zabyvat i touto
geometrii palivovych zrn.

Posledni mozZnosti augmentace tahu motoru na TPH je ovlivnéni proudu spalin poté, co opusti
trysku motoru. Zahrazenim proudu spalin pohyblivymi téZkotavitelnymi dilci 1ze dosdhnout
pomeérn¢ presné kontroly tahu motoru. Nevyhodou tohoto ptistupu je jeho konstrukéni
sloZitost a také fakt, Ze funguje na principu sniZovani tahu motoru, tudiz je vysoce
neefektivni. JelikoZ nase predpokladané vyuziti nevyzaduje piesné€ kontrolovany tah motoru a
naopak cili na jeho co nejvyssi u€innost, tuto metodu fizeni tahu jsme vyloucili. Dalsi
moznosti je umoznit proudu spalin pfisdvat vzduch pomoci augmentoru (shroudu), jehoz
princip je vice rozveden v nasledujici kapitole.

Pro vyuZiti motori na TPH pfi naSem vyzkumu se nabizi v zasadé tfi moZnosti. Lze je bud’
vyuzit bud’ jako pomocny startovaci motor, booster nebo sustainer.

Startovaci motor (RATO, Rocket Assisted Take-Off, vzlet s pomoci rakety) spociva

Vv pfipevnéni raketového motoru zpravidla na zad’ letounu a jeho zdZehu tésné pred startem
letadla. Rychlé hoteni motoru udéli letadlu vysoké zrychleni, které¢ mu umozni rychle
dosahnout vzletové rychlosti a tim zkratit drahu pottfebnou ke vzletu. Jelikoz nase UAV
vyuzivaji geometrie kiidel optimalizované pro vyssi rychlost letu, a tedy méné u¢inné pii
nizké rychlosti napf. prave pii vzletu, je pouziti RATO lakavou moZznosti pro zajisténi
rychlého a spolehlivého vzletu UAV za situace, kdy letovy motor neposkytuje dostatecné
vysoky pomér tahu k hmotnosti (T/W), a tedy po¢atecni zrychleni. V této préci se jim
zabyvame jako prostfedkem k usnadnéni startu UAV s pulzacnim motorem o malém vykonu.
Dalsi moznosti je pouziti motoru na TPH jako hlavni pohonné jednotky tj. k pohonu
rakety/raketoplanu. Motor na TPH muiZe fungovat bud’ v reZimu tzv. boosteru. Jedna se o
motor na TPH, ktery svym vysokym tahem na kratkou dobu znatelné urychli raketoplan
(popt. raketu) a je nasledné zpravidla odhozen. V kontextu rakety je jako booster zpravidla
oznacovan motor jejiho prvniho stupné, ktery casto plni tlohu jak motoru startovaciho, tak
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urychlovaciho. JelikoZ se planujeme zabyvat chovanim kiidel za vysokych rychlosti, je
vyuziti boosteru k jejich dosazeni logickym krokem. Vyuziti boosteru ke startu rakety ¢i
raketoplanu by ndm také umoznilo zkonstruovat mensi a konstrukéné jednodussi prototyp,
ktery je stale schopen dosdhnout vysokych rychlosti. Proto se navrhem boosteru v této praci
aktivné zabyvame.

Pro prodlouZzeni aktivni faze letu raketoplanu je vhodné pouziti raketového motoru na TPH
koncipovaného jako sustainer. Sustainer je funkéné podobny boosteru. Zasadnim rozdilem
oproti boosteru je, Ze sustainer ma pii stejném celkovém impulsu mnohem delsi dobu hoteni
a nebyva po dohoieni odhozen. Pii vhodné konstrukci TPH (geometrie a slozeni) lze sloucit
funkci boosteru a sustaineru i v ramci jednoho motoru/spalovaci komory. Timto vyzkumem se
V ramci této prace také aktivné zabyvame.

Proudové motory

Idedlnim kandidatem na pohon UAYV pro vyssi rychlosti jsou motory proudové. Na rozdil od
raketovych motort na tuhé pohonné hmoty je jejich tah regulovatelny a jejich pracovni doba
je fadove vyssi. Pro vodorovny let cilovou rychlosti 0,6 M po delsi dobu je proudovy
reaktivni motor v podstaté jedinou ndm dostupnou moznosti. Mezi proudové reaktivni motory
fadime turbinovy proudovy motor, naporové motory typu ramjet a scramjet a pulzacni
proudovy motor.

Podstatou turbinového proudového motoru je vnitini Gstroji turbiny a kompresoru. Vzduch
vstupuje do motoru skrze kompresorové ustroji, které Zene vzduch dale do motoru. Takto
stlateny vzduch zpravidla vstupuje do spalovaci komory, kde je do né&j vstiiknuto palivo a
sm¢es je zazehnuta. Toto spalovani generuje velké mnozstvi tepla, které zpiisobi rozpinani
vzniklych plynil. Ty ze spalovaci komory unikaji vysokou rychlosti skrze turbinu, které
piedaji ¢ast své kinetické energie a tim ji roztoCi. Turbina nasledné pohani zminény
kompresor, coZ umozituje béh motoru. Plyny unikajici z turbiny, ptipadné i ze specialné
zkonstruovaného kompresoru (u tzv. dvouproudového motoru, turbofan engine), tvoii tah
motoru, tedy silu tlacici letadlo vptfed. Diky kompresorovému ustroji je tento typ motoru
schopen operovat pii mnoha riznych rychlostech letadla (pfi vhodné€ zkonstruovaném vstupu
vzduchu je motor provozuschopny az do stfednich supersonickych rychlosti). Jeho vyhodou je
také relativn€ vysoka ucinnost, ktera ale pii supersonickych rychlostech znatelné klesa. Tento
typ motoru je dnes Siroce vyuzivan, zejména na dopravnich a stihacich letounech, ale i

Vv leteckém modelaistvi a konstrukei UAV. Jeho nevyhodou je slozita konstrukce z divodu
ustroji kompresoru a turbiny, a tedy niZsi spolehlivost a vyssi pofizovaci cena. Konstrukce
turbinového proudového motoru svou sloZitosti dalece ptevysuje rozsah této prace.

Dal$im typem proudového reaktivniho motoru je motor nédporovy. Jeho zékladni princip je
obdobou pracovniho principu motoru turbinového, ale obejde se bez ustroji kompresoru

a turbiny. Ke stlaceni vstupujiciho vzduchu je vyuzivana jeho rychlost spolecné s geometrii
vstupu samotného. Stlaceny, a tedy zahtaty vzduch nasledné¢ vstupuje do spalovaci komory,
kde je do ngj vstiiknuto palivo a smés se zazehne. Horké spaliny se rozpinaji a unikaji tryskou
na zadni stran¢ motoru, coz tvoii jeho tah. Motory typu ramjet a scramjet se 1i§i geometrii
vstupu vzduchu a spalovaci komory. Motor ramjet je konstruovan tak, aby vstupujici vzduch
zpomalil na subsonickou (podzvukovou) rychlost, zatimco motor scramjet je optimalizovan
pro vstup vzduchu nadzvukovou rychlosti. Vyhodou téchto motort je ve srovnani

S turbinovym motorem jednodussi konstrukce, a jelikoZ unikajici spaliny nejsou brzdény
turbinou, zpravidla umoznuji 1 vy$§i maximalni rychlost. Jejich nevyhodou je zavislost na
rychlém vstupujicim vzduchu kvili jeho naslednému stlaceni ve spalovaci komote. To
znamena, ze tyto motory nejsou schopny statického provozu, a musi byt urychleny na
startovaci rychlost, aby bylo mozno je zazehnout. Toto je v praxi zpravidla feSeno urychlenim
letounu na startovaci rychlost bud’ raketovym motorem na tuhé pohonné hmoty, nebo pomoci
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jiného letounu s pohonem turbinovymi motory. Nutnost vysoké provozni rychlosti také
znamena, ze tento typ motort je pii subsonickych rychlostech extrémné neucinny a turbinovy
motor v ucinnosti predstihne aZ pii supersonickych rychlostech. (viz obrazek). I kdyZ nutnost
pocatecniho urychleni letadla kvili startu motoru s sebou piinasi zna¢né komplikace co do
sloZitosti konstrukce UAV a tento typ motoru jsme nevyuZili, pfedstavuje slibny smér dalSiho

vyvoje, zejména pokud je nasim cilem dosazeni vysSich rychlosti.

Propulsion Performance

Thptwratin ol #ng u
M Pand (143 MUAG)
"ok
@
“ > Trecrvtcs maLmws
2,00 roten Aot M el (I 0 e
WA AN vy .

1,000 v
2 =/::’.‘.’
]

Mach Number

Obrazek 13 — ucinnost proudovych motort pfi riznych rychlostech (Wikipedia, The Free Encyclopedia)
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Obrazek 14 Motory typu turbojet, ramjet a scramjet (Wikipedia, The Free Encyclopedia)

Obrazek 15 — Pulza¢ni motor (Military aviation museum)

Specialni druh proudového reaktivniho motoru predstavuje motor pulzacni, ktery funguje na
principu periodicky se opakujiciho (pulzujiciho) spalovani paliva ve spalovaci komote motoru
(viz obrazek 16). Diky tomuto principu obsahuji pulza¢ni motory naprosté minimum
pohyblivych soucasti, coz zna¢né zjednodusuje jejich konstrukci. Vzduch do motoru piivadi
podtlak vytvoteny Unikem spalin z trysky ve spojeni s geometrii motoru, coZ pulzaénimu
motoru umoznuje pracovat nezavisle na rychlosti vstupujiciho vzduchu, coz je jejich zasadni
vyhoda nad naporovymi proudovymi motory. Jednoduchost jejich konstrukce naopak
piedstavuje zasadni vyhodu nad motory turbinovymi. Diky jednoduché konstrukei navic maji
pulzni motory privétivy pomér tahu a hmotnosti. Nevyhodou tohoto typu motoru je jeho nizsi
ucinnost ve srovnani s ostatnimi proudovymi motory, a tedy vyssi spotieba paliva pii stejném
tahu. Pulza¢ni proudové motory se d€li na dva hlavni typy, a to bezventilové a ventilové.
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Bezventilové pulzani motory se vyznacuji konstrukci bez jakychkoli pohyblivych ¢asti.
Samotné pulzaéni spalovani je umoznéno ¢isté geometrii motoru, ktera zpravidla zahrnuje
spalovaci komoru a trysku ustici ve stejném sméru jako vstup vzduchu. Absence pohyblivych
¢asti ¢ini z bezventilového motoru motor mimoiadné jednoduchy na konstrukci a nebyvale
spolehlivy. Jeho zavislost na precizni geometrii spalovaci komory a vstupu vzduchu ovsem
znamena, ze bezventilovy motor je narocny na navrh a zpracovani, protoze sebemensi
odchylky ve vnitini geometrii mohou narusit prub¢h spalovaciho cyklu. Navic vstup vzduchu
a tryska ve stejném sméru znamenaji zpravidla vétsi konstrukci motoru a motor navic
vykazuje horsi u€innost nez druhy typ pulza¢niho motoru.

Druhym typem je pulza¢ni motor ventilovy. Geometrii vstupu vzduchu v ném nahrazuje
systém jednocestnych vzduchovych ventild, které umoziuji vzduchu vstoupit do spalovaci
komory standardné z ptedni strany, ale nuti horké spaliny vyletovat ze zadni ¢asti motoru. To
podstatné zjednodusuje geometrii vstupu vzduchu a spalovaci komory a ¢ini navrh motoru
jednodussim z hlediska geometrie, i kdyz ventily jako pohyblivé soucasti predstavuji riziko
poruchy a ventilové pulza¢ni motory maji tedy ve srovnani s bezventilovymi nizsi
spolehlivost a krat$i zivotnost. Uziti ventilt 1épe oddéluje spalovaci komoru od vnéjsiho
prostredi pii spalovani paliva, coz ma za nasledek vyssi i€innost ve srovnani s motory
bezventilovymi. Pfedstavuje ale zaroven nutnost volby materidlli a konstrukce ventilt, ktera je
citliva na typ pouzivaného paliva. Moznost vstupu vzduchu zepfedu motoru zmensuje ptredni
plochu motoru, coz je mimotadné¢ dulezité pro aerodynamiku UAV pfi letu vysSimi
rychlostmi.
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Obrazek 16 - Jednotlivé faze ventilového PJE (Wikipedia, The Free Encyclopedia)
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Obrazek 17 — Princip bezventilového pulzacniho motoru (Netik, 2013)
Tab. 1 : Porovnani ventilového a bezventilového pulzaéniho motoru
Typ pulza¢niho proudového | Vyhody Nevyhody

motoru

Snadnd vyroba
Vysokd provozni Zivotnost

Konstrukce bez pohyblivych
casti

Bezventilovy

Nizsi ucinnost
Vyssi odpor vzduchu

Citlivost na typ a zplsob
vstfikovani paliva a
geometrii motoru

Vyssi ucinnost

o, Mensi Celni plocha
Ventilovy

Nizsi provozni Zivotnost

vvvvvv

Citlivost na konstrukci ve
vztahu k pouzitému palivu

A TAN S 4

Z diivodu vyssi ucinnosti, jednodussiho ladéni geometrie motoru a optimalné umisténého
vstupu vzduchu je pro nasSe ucely idedlni ventilovy pulza¢ni motor.
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Obrazek 18 — princip augmentoru Lockwooda Hillera (Hiller, 1965)

U pulzacnich motort se v 60. letech minulého stoleti objevily snahy o zvySeni tahu,
respektive ucinnosti motoru tzv. Augmentorem, pracujicim na principu ejektoru. Tyto pokusy
byly dobie zdokumentovany Lockwoodem Hillerem. Dal$im potencidlnim pfinosem je
snizeni hladiny hluku generovaného pulzacnim motorem.
Augmentor je obvykle tvofen dutym kuzelovitym nastavcem umisténym za tryskou
pulza¢niho motoru, viz obrazek.
Z predni strany do augmentoru vstupuje proud spalin z motoru. Rychly proud spalin snizuje
tlak v augmentoru (dle Bernoulliho principu), coz vede k tomu, Ze augmentor otevienou
predni stranou nasava okolni vzduch. Pfisdvany vzduch se miché s proudem spalin, pticemz je
zahiivan a urychlovan. Relativné malé mnozstvi rychle se pohybujiciho horkého plynu
(spalin) je diky augmentoru transformovano na velké mnozstvi pomaleji se pohybujiciho
plynu (smési spalin a okolniho vzduchu). Vy$§i mnozstvi plynu pohybujici se niz8i rychlosti
ve vztahu k okolnimu vzduchu znamena efektivnéjsi vyuziti tahu motoru a tedy vyssi G¢innost
a tah pfi pouziti stejného motoru a mnozstvi paliva. V literatufe uddvané zvySeni tahu
augmentorem je az 40 %.
Jak vyplyva z obrazku, potencidlni nevyhodou vyuziti tohoto typu augmentoru je jeho vyssi
aerodynamicky odpor.
Rizeni UAV
Problematika provozu UAV v extrémnich podminkach, jako je let ve vysokych vyskach nebo
vysokych rychlostech, pfindsi potfebu vyuzit autopilota. Technologicky vyvoj v poslednich
dvou dekadach prinesl vybér Sirokého spektra sofistikovanych autopilotti (GPS navigace,
dalekodosahové telemetrie, time of flight vySkomér, pitotova trubice atd.) za dostupné ceny.
Shrnuti cilt hluboké modernizace Ernst Mach 05
Cilem nasi prace je navazat na vysledky loniské prace SOC zabyvajici se stejnym tématem
a vyvinout piepracované a modernizované UAV s lepSimi vykonnostnimi charakteristikami,
a to zejména za ucelem:
1. Vyzkumu aerodynamiky letounli, proudéni vzduchu a geometrii kiidel za
transsonickych rychlosti (cca od 0,5 do 1 M)
2. Vyzkum konstrukce a vyuZiti pulzac¢nich proudovych motort a raketovych motord na
tuhé pohonné hmoty pro start a pohon UAV.
3. Vyzkum augmentace reaktivnich motorii a analyza jejich vlivu augmentace na jejich
vykon
4. Studium chovani fidicich ploch, serv a elektroniky za vysokych rychlosti
5. Dlouhodobym cilem je vyvoj spolehlivého, rychlého a levného UAV s vyuzitim

zejména v oblasti zachrannych a bezpecnostnich slozek a leteckého vyzkumu

Diky formulaci cili vyvoje jsme stanovili nasledujici cilové parametry designu naseho UAV
1. Maximalni rychlost okolo 0,6 M

2. Uzitecné zatizeni do 350g (méfici pfistroje, naklad, CanSat atp.)

3. Aerodynamicka Ccistota, tj. minimalizace aerodynamického odporu a interferenci
pomoci vypocetnich a experimentalnich metod

4. Vzletova hmotnost do 4 kg

Rozpéti do 1200 mm (z diivodu snadného transportu)

6. Moduldrni konstrukce s vyuzitim 3D tisku

o
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Metodika prace
Vyvojovy cyklus

Konceptualni
navrh

Analyza dat

Simulace,

Testovani T
optimalizace

Rapid

prototyping

Obrazek 19 — vyvojovy cyklus projektu EM06 (archiv autori)

Nas pracovni postup se fidi pfedem stanovenou posloupnosti tkonll za icelem zajisténi
maximalni efektivity vyvoje a optimalnich vysledki. Jeho uspofadani umoziuje rychly
iterativni design a konstrukci mnoha vyvojovych prototypt v riznych stadiich vyvoje.
Vyvojovy cyklus za¢ina fazi konceptualniho navrhu a vypocta, které urcuji zakladni
parametry prototypu v aktudlnim stupni vyvoje. Druhou fazi pfedstavuje konstrukce 3D
modelu prototypu a nasledna teti faze zahrnuje pocitacové simulace s vyuzitim 3D modelu z
druhé faze a jeho optimalizaci na zakladé€ vysledkl téchto simulaci. Po dosazeni cilenych
parametri 3D modelu nasleduje ¢tvrta faze, tedy faze rychlého prototypovani (rapid
prototyping), pti které prevedeme 3D model do podoby fyzického prototypu. Pata faze
zahrnuje komplexni testovani tohoto prototypu riznymi prosttedky za i¢elem ovéfeni
spravnosti simulaci a vypocta z predchozich fazi. Posledni, Sest4 faze, je faze analyticka. V ni
analyzou dat z paté faze vyhodnocujeme spravnost vypocti a kvalitu prototypt a formulujeme
cile dalSiho vyvoje. Na Sestou fazi lze plynule navazat opét prvni fazi, tedy nastartovat
vyvojovy cyklus nové generace prototypu.

Konceptualni navrh a vypocty

Pro fazi konceptudlniho ndvrhu jsou téméf nezbytné zkusSenosti a know-how z ptedchozich
prototypt, v naSem piipad¢ z loiiského konceptu UAV Ernst Mach 05. Diskuse nad
piednostmi a nedostatky pfedchozi generace projektu, jakoz 1 obdobnych projektti ze
soucasnosti 1 historie ndm umoznuje odhalit nedokonalosti v sou¢asném stavu tohoto odvétvi,
a tudiz ptilezitosti k dalSimu vyvoji a zdokonaleni. Podoba konceptualniho navrhu je tim
padem podfizena jeho pozadovanym charakteristikam tak, jak stanovuji pivodni pozadavky.
Na formulaci piredbézného navrhu bezprostfedné navazuji vypocty, které ovetuji realisti¢nost
a proveditelnost navrhu. V pfipadé, Ze vypoclty prokézou, Ze ndvrh nemlize v dané podobé
fungovat ¢i splnit zadané parametry, bude nadvrh upraven do podoby schopné tyto pozadavky
splnit. Vystupem této faze je jasn€ zformulovany ndvrh prototypu vcetné jeho zakladnich
rozmeéri, pouzitych materiali a tvaru.
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Tvorba 3D modelu

Tato vyvojova faze je zcela zdsadni pro vyvoj prototypu, nebot’ umoznuje vizualizaci
konceptudlniho navrhu do zfetelné a konkrétni 3D podoby, kterd znamena moznost vizualniho
hodnoceni modelu jako celku a analyzu jeho geometrie. Pro tvorbu obdobnych 3D modela
byva v tomto odvétvi vyuzit CAD (computer aided design; design s pomoci pocitace)
software. BéZné jsou programy Autodesk Fusion, Autodesk Inventor nebo Solidworks.
Kvalitné zpracovany 3D model z této faze slouzi jako podklad vSem nésledujicim fazim
vyvoje. NaSe 3D modely byly tvofeny v programech Autodesk Inventor a zejména Autodesk
Fusion 360 s rozsifenim Airfoil tools. To nam umoznilo pfesné a efektivné pripravovat 3D
modely a vizualizace slozitych geometrii modeltt UAV i augmentorti motoru.

Simulace a optimalizace

Simulace a optimalizace za pouziti 3D modelu a s pfihlédnutim k jeho pfedpoklddanému
zpisobu pouziti dle konceptudlniho navrhu nam umoznuji stanovit si konkrétni pfedstavy

0 vykonovych charakteristikdch a chovani prototypu za riiznych podminek, se kterymi se
muze pii provozu setkat. Porovnani vysledka téchto simulaci s konceptudlnim navrhem
poskytuje realistickou a pomérné piesnou zpétnou vazbu a umozituje nam zhodnotit kvalitu
3D modelu ve srovnani s cilovymi parametry stanovenymi v konceptualnim névrhu. Pokud v
této f4zi objevime zdsadni odchylku od ptedpokladanych charakteristik prototypu, miiZzeme
3D model optimalizovat (napt. zménou polohy ktidel, pfidanim zatéze, prodlouzenim
raketového motoru atp.). V této fazi neptedstavuji zdsahy do 3D modelu a optimalizace jeho
designu zdsadni problém, zejména proto, Ze model existuje pouze v pocitacové podobé. Toto
nam umoziuje rychle a relativné nenaro¢né upravovat model prototypu, az dosdhne
charakteristik stanovenych v prvni fazi vyvoje. Pro ucely aerodynamickych simulaci jsme
vyuzivali zejména software ANSYS Fluent, diky kterému je mozné piesné vizualizovat
proudéni vzduchu, zejména za ticelem sledovani prace augmentoru reaktivnich motora. Pro
vypocty prototypl konstruovanych pro let pfimo vzhtiru byl vyuzit software OpenRocket,
ktery ndm umoznil ptesné predpovedét letové charakteristiky jako napt. vySku apogea,
aerodynamickou stabilitu ¢i maximalni zrychleni a dal$i. K poc¢ate¢nim odhadiim chovani
TPH pro raketové motory byl vyuzit software ProPEP. Pro vypocty vykonové charakteristiky
raketovych motorti na tuhé pohonné hmoty jsme vyuZili software OpenMotor, ktery umoziuje
na zaklad€ znalosti tvaru a typu paliva a geometrie raketové trysky modelovat tah, prabéh
hoteni a dalsi charakteristiky motoru.

Rapid prototyping

Poté, co diky pfedchazejicim dvéma fazim ziskdme definitivni 3D model prototypu zahrnujici
jeho tvar a konstrukei, mtizeme piejit k fazi rapid prototyping (rychlého prototypovani).
Podstatou této faze je pfeneseni zminéného modelu do podoby fyzického prototypu, a to co
mozna nejpresnéji. V této fazi vyvoje se nabizi vyuziti modernich technologii, zejména 3D
tisku, ktery umozniuje rychle, levné a pomérné presné prevést pocitatovy model na model
fyzicky. Pro naSe ucely je idealni tisk z PLA plastu. PLA je levny, lehce tavitelny a spolehlivé
tisknutelny plast, ktery je navic biologicky rozlozitelny. Jeho nevyhodou je pravé lehka
tavitelnost, ktera znemoznuje jeho pouziti v blizkosti vétSich zdrojt tepla. Pro tisk téchto
komponent byly tedy vyuZzity materialy ABS a ASA, které jsou sice nachylnéjsi na chyby pfi
tisku, nicméné jsou pevnéjsi a tepeln€ odolnéjsi. Pro dily s vysokymi pozadavky na tepelnou
a mechanickou odolnost (pevnost) experimentujeme s 3D tiskem z Nylonu pInéného
uhlikovymi vlakny. Po vytisténi vSech pottebnych Casti nasleduje kompletace modelu ze
vSech jeho komponent, zahrnujici dily 3D tiSténé, jakoz i napft. dievéné, hlinikové,
elektronické soucasti atd.
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Obrazek 20, 21 — ptiprava a 3D tisk dila pro AV (archiv autorti)

Testovani

Testovaci faze je nezbytna pro ovéteni funkénosti prototypu ve vztahu k cilim stanovenym
Vv prvni fazi a také identifikaci problémi. V naSem piipad¢ se daji testy rozd¢lit na dva
zékladni typy, a to testy statické a letové. Statické testy jsou v testovaci fazi idedlnim prvnim
krokem, nebot’ ndm poskytuji unikatni pfilezZitost otestovat jednotlivé soucasti prototypu
zvlast, v kontrolovaném prostiedi a pod nasim blizkym dohledem. Diky této specifité
statického testovani miiZeme izolovat jednotlivé dily designu a zjiStovat konkrétni vliv zmén
téchto dilti nebo okolniho prostiedi na vysledky testti, napf. méfeni tahu motoru a vlivu
riznych trysek a augmentori na ngj, coz pii letovém testovani neni mozné. K letovému
testovani pfistupujeme poté, co jsme si staticky ovefili funkénost a spolehlivost vSech ¢asti
prototypu a zakladni funk¢nost prototypu jako celku. Letové testovani je pro prototyp
skute¢nou zatézkavaci zkouskou, nebot’ mimo funk¢nost jeho jednotlivych soucasti testuje i
funk¢nost prototypu jako celku a harmonii jednotlivych aspektii jeho designu a konstrukce.
Pouze letovy test nam dovoli spolehlivé zméftit vykonové charakteristiky celého prototypu,
jako jeho obratnost nebo maximalni rychlost.

Analyza dat

Tento krok je blizce svazan s testovaci fazi, jelikoz vyhodnocuje data ziskand testovanim
prototypu. Diky porovnani konkrétnich cili stanovenych ve fazi konceptudlniho navrhu a
jejich experimentalné naméfenych hodnot z testovaci ¢asti miizeme urcit oblasti, ve kterych
nas prototyp uspés$né splnil stanovené cile, jakoz i1 problémy prototypu, které je potieba
odstranit, ale 1 jeho nedostatky a limity, jejichz odstranéni ¢i omezeni mizZe byt idealnim
cilem dalSiho vyvoje. Splnéné i nesplnéné cile ndm navic davaji informaci o efektivité celého
vyvojového cyklu a zejména o pfesnosti simulaci, provedenych ve tfeti fazi vyvoje. Diky
témto informacim miiZeme nés pracovni postup zna¢né zdokonalit. Identifikované nedostatky
se spole¢né s novymi cili vyvoje a ovéfenymi, spolehlivymi postupy stavaji vychozim bodem
prvni faze dal§iho vyvojového cyklu, jehoz cilem je dalsi zdokonaleni projektu.
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Vysledky
Navrh a konstrukce novych raketovych motori na TPH
V naSem vyzkumu raketovych motort na TPH jsme vychazeli z koncepce motoru Prometheus
od Czech Rocket Society. VSechny pohonné hmoty pro motory jsme si pfipravovali sami.
V této praci se budeme zabyvat ttemi modely raketovych motor — pivodnim motorem
Prometheus a ndmi odvozenymi variantami Daidalos a Zeus.

Vyroba a charakterizace TPH

Motor Prometheus nam nabidl moznost si vyzkouset metody vyroby palivovych zrn pro
piedem existujici spalovaci komoru a trysku. To ndm umoznilo soustfedit se na vyzkum
slozeni a geometrie palivovych zrn a ziskané zkuSenosti vyuzit pii konstrukci pokrocilejsich
motort.

Pro vybér propelentu byly provedeny vypocty dvou bézné pouzivanych palivovych smési.
Kli¢ovym parametrem pro nés byla jednoduchost vyroby a dostupnost surovin. Jelikoz
teoreticky vypocet v programu ProPEP neukazal na zadné vyuzitelné vyhody sloze s ptisadou
siry (SX81), rozhodli jsme se jako propelent vyuzit KNSB, tedy kombinaci dusi¢nanu
draselného a sorbitolu v hmotnostnim poméru 65:35. Teplota tani sorbitolu je navic nizsi nez
teploty tani jinych bézné pouzivanych raketovych paliv, coz usnadnuje odlévani motorovych
zrn. Sorbitol je bézné dostupny a KNSB jako propelent je velmi tolerantni vii¢i chybam

a nedokonalostem pfi odlévani, kterym se v nasich podminkéch nelze vyhnout. V ptipadé
jinych TPH smési, napt. AP butadien kompozitu hrozi bubliny v palivovém zrnu masivnim
narastem tlaku az explozi motoru.

Pro geometrii motorovych zrn jsme zvolili BATES z diivodu jeho jednoduché konstrukce.
BATESYy jsme odlévali do pfedem piipravenych tiidilnych forem. Ty se sestavaji ze spodniho
vicka s otvorem, 3D tisténého z ABS, vnéjsiho obalu BATESu v cilové délce a priméru, také
3D tisténého z ABS a trnu ur¢eného k vytvoreni spalovaciho kanélu. Jako trn byla vyuZita
hlinikova trubka o vné&j$im praméru 10mm. Pfed odlitim zrna jsou spodni vicko a trn potieny
mazivem, v nasem piipadé¢ WD-40, pro usnadnéni extrakce hotového BATESu z formy. Po
nasazeni vicka na vnéjsi schranku BATESu je do otvoru v ném vsazen trn, forma je vylita
roztavenym propelentem a na jeji vrchni stranu je nasazen stfedici krouzek, ktery drzi trn ve
svislé poloze. Po ztuhnuti a vychladnuti propelentu jsou z formy odstranény stedici krouzek,
trn a spodni vicko. Vngj$i valcovity obal zlstava soucasti BATESu a slouZi jak ke zlepSeni
pevnosti a ochrané povrchu propelentu pied drolenim nebo znecisténim, tak k ochrané stény
spalovaci komory ptfed horkymi plyny pfi zdZehu motoru. Obal je pti zdZehu znicen, je tedy
potieba vytisknout novy pro kazdy vyrobeny BATES.
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Obrazek 22 — nalité BATESy (archiv autori)

Obrazek 23, 24 — CT scany nalitych BATES (archiv autorti)

Testovaci set Ctyt takto vyrobenych BATESH byl diky spolupraci se spolecnosti EXPLOSIA
podroben CT scanu. Vysledky ukézaly vyrazny vliv zptsobu ptipravy BATESU (konkrétné
mleti) na jejich homogenitu (viz obr.). Hrubsi mleti (s vyraznéj$im zastoupenim ¢astic o veétsi
velikosti) davala lepsi vysledky a vyslednou niz$i porozitu neZ jemné mleti, nebot’ méné
namleté KNSB je pii stejné teploté tekutéjsi, a znacné tak usnadnuje liti BATES{.

V ramci dal§iho pokraCovani projektu planujeme charakterizovat velikosti ¢astic pomoci
Mastersizeru (laserova difrakce). Testovaci BATESy byly nasledné podrobeny testu

Vv balistické bombé¢ (viz obr.) za i¢elem vyhodnoceni zavislosti rychlosti jejich hofeni na tlaku
ve spalovaci komote na zptsobu jejich pripravy. Zavislost rychlosti jejich hofeni na tlaku ve
spalovaci komote je jeden z klicovych parametri charakterizujicich TPH a jeho znalost nam
umozni v budoucnu optimalizovat konstrukci palivovych zrn pro nase motory. Z obrazki je

jasné patrné rychlejsi hoteni a rychlejsi narist tlaku v ptipadé BATESu z hrubé namleté
smesi.
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Obrazek 25, 26 — zavislost rychlosti hofeni na tlaku a tlaku na ¢ase pfi testu v bombé (Archiv autort)

Motor Prometheus +

Teoretické vypocty v programu OpenMotor pro motor Prometheus s nasim KNSB palivem
ukazaly na moznost zvyseni celkového impulsu motoru na 220 Ns pomoci Gpravy geometrie
BATES (viz tabulka, obr.), coZ ptedstavuje oproti pivodni laboraci motoru (viz data Czech
Rocket Society v tabulce) zlepSeni o 30 %.

Vykonnostni parametr motoru Prometheus V0.5 Hodnota

Celkovy impuls 169 [N.s]
Doba horeni 1.11s]
Nejvyssi tlak v motoru 3.3 [MPa]
Nejvyssi tah 160 [N]
Hmotnost paliva 133 [g]
Hmotnost prazdného motoru 128 [g]
Specificky impuls 129 [s]
Typ paliva KNSB
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Tabulka 2 — parametry piivodniho motoru Prometheus

Tabulka 3 — parametry navrzené upravy

Vykonnostni parametr motoru

Prometheus Hodnota
Celkovy impuls 221 [Ns]
Doba hoieni 1,2 [s]
Nejvyssi tlak v motoru 4,2 [MPa]
Nejvyssi tah 220 [N]
Hmotnost paliva 169 [g]
Hmotnost prazdného motoru 128 [g]
Specificky impuls 133 [Ns]
Typ paliva KNSB
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Obrazek 27 — prabéh tahu navrzeného motoru Prometheus (archiv autortr)

Motor Prometheus jsme za ticelem ovéteni jeho vlastnosti sestavili a podrobili balistickému
testu na méticim standu. Test byl uspésny a prokazal stabilitu hoteni paliva a nezadvadnou
konstrukci motoru. Testovaci aparatura a prubéh testu jsou zobrazeny na obrazku 28. Dalsi
testy budou nasledovat v nejblizsi dobé s cilem vykon motoru lépe charakterizovat.

29/49



Obrazek 28: Staticky test motoru Prometeu (Archiv autortt)

Na zaklad€ zkuSenosti s konstrukci motoru Prometheus jsme navrhli nové motory s vyS$§im
vykonem, a to motory Daidalos a Zeus.

Motor Daidalos

Motor Daidalos vychazi z koncepce motoru Prometheus, avSak pouziva prodlouzenou
spalovaci komoru vlastni konstrukce. To ndm umoziuje do motoru umistit vétsi objem
propelentu, a tedy odpovidajicim zpisobem zvysit jeho celkovy impuls dle simulace (viz obr.)
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Motor Statistics

Motor Designation: 1167 (0%) Average Pressure: 3.89 MPa Propellant Mass: 25521¢g

Impulse: 321.47 Ns Peak Pressure: 6.36 MPa Propellant Length: 242,50 mm

Delivered ISP: 12844 s Initial Kn: 309.52 Port/Throat Ratio: 5.89

Burn Time: 1.89¢ Peak Kn: 409.23 Peak Mass Flux: 2130.18 kg/(m"2*s) (G: 3)
Volume Loading: 92.30% Ideal Thrust Coefficient: 1.50 Delivered Thrust Coefficient: 145
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Obrazek 29 — simulace motoru Daidalos (archiv autort)

Pro geometrii palivovych zrn jsme zvolili 5x moon burner z KNSB, nebot’ umoznuje
rovnomerny narust tlaku (tim i zrychleni), plateau hofeni za relativné nizkého tlaku v komote
a pozvolné dohoftivani, které umoziuje prodlouzit dobu sbéru dat. Delsi doba zazehu

S ménicim se tahem se nabizi ke studiu augmentace tohoto motoru pomoci shroudu a
piisavani vzduchu.

Pomalejsi nabéh tahu motoru Daidalos v prvnich 0,4 s zdzehu neni optimalni pro jeho pouziti
jako RATO motor. Ten totiz potiebuje co nejrychlejsi nabéh tahu hned po zézehu, aby se
letoun pfi opusténi startovaci rampy uz pohyboval rychlosti, kdy je aerodynamicky stabilni.
Resenim tohoto problému je vyroba &asti palivovych zrm z propelentu KNPSB, tedy KNSB

s piidavkem chloristanu draselného, ktery hoti znatelné rychleji nez KNSB. Tim poskytuje
rychlejs$i nabeh tahu po zézehu.

V soucasné dobé€ probiha pfiprava na test motoru Daidalos. Byl vyroben motor o celkové
délce 275mm, coz prodlouzilo spalovaci komoru na 240 mm. Po vyrob¢ palivovych zrn bude
nasledovat testovaci zazeh.

Motor Zeus

Motor Zeus je navrzen jako pokracovani vyvoje motoru Daidalos, od n¢hoz piebira geometrii
trysky 1 palivovych segmenti. Pouziva delsi spalovaci komoru (485 mm), umoziujici vlozeni
az 9 palivovych zrn (oproti 5 u Daidala). To ndm umoziuje v motoru pouzit 474 g propelentu
a ziskat celkovy impuls az 640 Ns (viz obrazek).
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Motor Statistics

Motor Designation: 1273 (0%) Average Pressure: 5.89 MPa Propellant Mass: 473849

Impulse: 640.12 Ns Peak Pressure: 7.51 MPa Propellant Length: 436.50 mm

Delivered ISP: 137.75s Initial Kn: 30248 Port/Throat Ratio: 6.69

Burn Time: 231s Peak Kn: 456.14 Peak Mass Flux: 3428.68 kg/(m*2*s) (G: 8)

Volume Loading: 94.63% Ideal Thrust Coefficient: 1.60 Delivered Thrust Coefficient: 1.55

Obrazek 30 — Simulace motoru Zeus (archiv autort)

Geometrie palivovych zrn byla zvolena s ohledem na co nejnizsi pracovni tlak, ktery je diky
pouziti pivodni trysky s primérem hrdla 6,2 mm relativné¢ vysoky (v porovnani

s Prometheem). Vyssi tlak piiznivé ovliviiuje Isp, nicméné je spojen s vyssim rizikem tinavy
materialu.
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Z tohoto duvodu byla pro dal$i vyvoj motoru navrZena nova tryska s primérem hrdla 6,8 mm
a zaroven s optimalnim expanznim pomeérem (viz obrazek).
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Obrazek 31 — Simulace motoru Zeus s tryskou vlastniho navrhu (archiv autori)

Velky impuls motoru Zeus umoziiuje jeho pouZiti ke studiu velmi vysokych rychlosti. Podle
piedbéznych vypoctl umozni ptiblizeni se rychlosti zvuku, coz je klicové pro testovani
pokrocilych padoryst kiidel.

V ramci pocitacovych simulaci jsme se zaobirali modelovanim zvySeni tahu raketového
motoru pomoci ejektoru, ktery funguje podobné jako augmentor u pulzacnich motorti popsany
vyse. Pro studium funkce ejektoru byl zvolen jednoduchy model trubicového ejektoru. Jeho
geometrie byla navrzena dle publikované experimentalni metodiky R. Schaefera. (Schaefer,
1998)
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Obrézek 32 — Zadani CFD simulace ejektoru (Archiv autort)

Nové pulzaéni motory
Oproti minulym roktim se v tomto projektu zamétujeme na ventilové pulza¢ni motory.
Duvodem je jejich mensi komplikovanost z hlediska navrhu geometrie a palivové soustavy i
potencidlné o néco vyssi kompresni pomér a tudiz i ucinnost. Modifikaci vstupu vzduchu jak
ukazuje obrazek (Obr. 32) i ventilového ustroji chceme zvysit tah naSeho motoru RTR z 20N
na 40N. Cilem téchto tprav je zejména zvySeni ucinnosti v rychlostech nad 400 km/h kde
maji béZné ventilové modelaiské pulzani motory tendenci k poklesu vykonu. Prvni testy
takto upraveného motoru planujeme jiz na zac¢atek dubna.
V pribéhu dubna budeme na upraveném meéficim standu testovat i nékolik verzi ejektorového
augmentoru pomoci né¢hoz chceme dosahnout zvyseni tahu i v nizkych rychlostech, coz by
ptispé€lo k lepsi akceleraci naSeho UAV pii startu a stoupani.

Obrazek 34 — test pulzacniho motoru (Archiv autort)
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Spolu s tim pracujeme na konstrukci motoru o vykonu pies 90N, viz ptilozené konstrukcni
schéma, ktery by mél pohanét finalni verzi UAV EMO06 a umoznit dosdhnout horizontalni
rychlosti pies 0,5M.

@90

70

930

Polotovar (nazev, rozmér):

s——
Hmotnost:

N (e Ry ["0,46 kg
Tiida: Piedmét:  |Datum: Kreslil\:l . Datum: Kontroloval
| I30-03-2‘32 NEMEC VOJTECH |
MNazev vykresu (503{&5‘:9: Méfitko:
ﬁ. ﬂ PULZACNI MOTOR 1:4
b - . 150 2768 MK [&q, vykresu (soucasti): List:
EERUDM 1225 5015 ANG 1/1

Obrazek 35 — PJE (Archiv autort)

Mérici instrumentace pro statické testy vyvijenych motort

Za Ucelem testovani pribehu a velikosti tahu ndmi vyrobenych motorti byly vypracovany
navrhy na tfi testovaci stojany (test standy) riznych velikosti vlastni konstrukce (viz obrazek),
které se sestavaji z vodorovnych linearnich pojezdi, do kterych je uchycen testovany motor
za Ucelem sniZeni tfeni pfi testu. Tah je odecitan pomoci load cell (elektronického siloméru),

ktery ndm umoznuje pfesné zaznamenat tah motoru v zavislosti na Case.
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Obrazek 36, 37, — testovaci stand, Obrazek 38 — vysledky
testovaciho méfeni, Obrazek 39 — uchyceni testovaciho motoru (Vse Archiv autort)
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Obrazek 40 — Vykres testovaciho standu (archiv autori)
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Nové aerodynamické a konstrukéni feseni transsonického UAV

Ernst Mach 05 delta — vysledky letovych testl

Za ucelem ovéteni zvolené aerodynamické koncepce s Sipovitym kiidlem typu cropped delta
jsme se rozhodli pouzit modifikaci prototypu UAV Ernst Mach 05 s delta kiidlem (s profilem
NACA 63-210) a ocasnimi plochami ve tvaru V (se Stihlym profilem NACA 0004). Tento
prototyp byl zalétan s pohonem elektrickym dmychadlem (EDF) se startem z Katapultu. Testy
potvrdily dobré letové vlastnosti pfi vzletu a pfistani a zaroven ukazaly na potfebu zvysit
stabilitu letounu spole¢né se zmeénou geometrie upevnéni EDF nad trupem.

Obrazek 41,42 — UAV na startovaci ramp¢ (Archiv autor)
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Obrazek 43 — Letovy test Ernst Mach 05 (Archiv autort)

Ernst Mach 05 delta — vysledky CFD simulaci

Pro ovéfeni aerodynamickych vlastnosti letounu za vysokych rychlosti (0,4M) jsme provedli
simulace CFD. Vysledky ukézaly, Ze zvoleny aerodynamicky profil o tloust’ce 10 % spolu

S motorem umisténym v gondole nad trupem zpusobuje pfili§ vysoky rust acrodynamického
odporu (viz obrazky niZe), a proto bylo nezbytné ptistoupit k radikalni zméné
aerodynamického uspotadani, které vyustilo v navrh oznaceny Ernst Mach 06 (EMO06).

Max. Value skin friction

Skin Friction Shear Stress Skin Friction Shear Stress
250,70 250.70
23230 232
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Obrézek 45 — CFD analyza EMOS5 (Archiv autort)

Navrh a stavba experimentalniho raketoplanu Ernst Mach R

Aby bylo mozné testovat geometrii a chovani kiidel za velmi vysokych
rychlosti, které jsou mimo soucasné moznosti UAV Ernst Mach 05, je
potieba vyvinout testovaci platformu schopnou téchto rychlosti nad 0,6
M spolehlivé dosdhnout. Z tohoto diivodu jsme zapocali vyvoj
testovaciho raketopldnu Ernst Mach R pro let vysokymi rychlostmi. Diky
jeho jednoduché konstrukci a vysokému poméru tahu a hmotnosti je
nejvyhodnéjSim motorem pro tento prototyp raketovy motor na TPH.
Raketoplan jsme proto navrhovali pro pohon motory Prometheus,
Daidalos nebo Zeus, které byly navrzeny tak, aby dokazaly EMR udélit
rychlost v rozmezi 0,5 - 0,65 M (cestovni rychlost) resp. az po kritické
Machovo ¢islo (vne) pies 0,9 M. Vysledky simulaci v programu

OpenRocket jsou uvedeny nize.
Obrazek 46 — startovaci rampa pro EMR (Archiv autort)

Nutnost testovani velkého mnozstvi riznych kiidel a vyuziti riznych
typl motorti znamené vyvoj modularni konstrukce raketoplanu, schopné rychlych zmén jeho
struktury za ucelem provadéni rozdilnych testli. Raketopléan je koncipovan jako hornoplosnik
se standartni konfiguraci ocasnich ploch do T.

Obrazek 47 — fez modelem Ernst Mach R (Archiv autori)

Po celé délce trupu na jeho hibetni stran¢ probiha hlinikovy nosnik o rozmérech 15x15 mm,
ktery ud€luje trupu potiebnou pevnost a do kterého se uchycuji testovana kiidla a ocasni
plochy. Montaz rizn€ dlouhych motort je zajisténa vnitini komorou, do které Ize vkladat 3D
tisténé vlozky, které¢ umoziuji ménit umisténi motoru v podélném sméru. Tim je zajisténo, ze
pouziti rizné dlouhych a rizné t€zkych motord.

Kwvili testovani augmentace tahu motoru je nutné umoZznit montdz augmentoru. Pro prototyp
raketoplanu jsme navrhli modularné ménitelny konec trupu a véalcovy segment kolem zadni
¢asti motoru. Jejich vyména umoznuje zakomponovani vstupti vzduchu a augmentoru ptimo
dovnitf trupu raketoplanu. Ten zajist'uji 4 symetricky umisténé vstup vzduchu typu NACA,
které neptesahuji obrys trupu.

Jejich vyhodou je nizky aerodynamicky odpor ve srovnani se standardni koncepci
shroudového / valcového augmentoru s volnym vstupem vzduchu montovaného za trysku
motoru. Nevyhodou je jejich nizsi efektivita (pressure recovery) v rozmezi 0,6 - 0,8. Pro
zajisténi dostatecného prisunu vzduchu jsme zvolili geometrii se ctyfmi NACA ducty. Jejich
ucinnost je predmétem testovani na raketoplanu.

Pro testovani rtiznych typt ktidel je zdsadni moznost jejich rychlé vymény. Ta je zajisténa
uchycenim kiidlem pfimo do hlinikového nosniku se tfemi vyztuhami prochdzejicimi
nosnikem a obéma kiidly.
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Aby bylo moZzné proudéni kolem kiidel analyzovat, budou na ptidi prototypu umistény dvé
kamery natacejici kiidla. Proudéni kolem néj bude vizualizovano pomoci bavinek na kiidle.
Ve stadiu navrhu je i pfidova dymovnice, kterd umozni proudéni analyzovat detailngji nez
bavinky.

Nize uvedeny obrazek ukazuje prototyp EMR s motorem Daidalos.

|

Obrazek 48 — sestaveny prototyp EMR s motorem Daidalos (Archiv autori)

Rozméry EMR Daidalos (délka, rozpéti, & trupu) ¢ini 750 x 330 x 75 mm, vzletovad hmotnost
¢ini 1200g, maximalni rychlost (dle simulace v programu Open Rocket ) je > 220 m/s
(0,67M).
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Obrazek 49 — Simulace EMR Daidalos v programu OpenRocket (Archiv autori)
Rozméry EMR Zeus (délka, rozpéti, & trupu) ¢ini 790 x 330 x 75 mm, vzletova hmotnost ¢ini
1350g, maximalni rychlost (dle simulace v programu Open Rocket ) je ~ 340 m/s (1M).

/! Shaw sarmings
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Obrazek 50 — Simulace EMR Zeus v programu OpenRocket (Archiv autori)

Design UAV Ernst Mach 06 s pulzaénim motorem

Na zaklad€ zkuSenosti ziskanych prace na vySe zminénych prototypech byl vypracovan navrh
nové generace vysokorychlostniho UAV s pracovnim nazvem Ernst Mach 06 (EMO06) a cilem
dosazeni parametrt dle cile prace (viz shrnuti cili komplexni modernizace Ernst Mach 05).
Ernst Mach 06 je dolnoplosnik s deltovitym kiidlem, pohanény augmentovanym ventilovym
pulza¢nim motorem, startujici s RATO (booster) motorem na TPH. Jeho delta kiidlo vyuziva
geometrii NACA 63-206 a je opatfeno winglety, které posouvaji turbulentni proudéni dal od
konce kiidel, a tim zvySuji jeho aerodynamickou G¢innost. Pulza¢ni motor je umistén za
trupem letadla, coz zna¢né snizuje aerodynamicky odpor ve srovnani S prototypem Ernst
Mach 05 Delta, jenZ ma pohonnou jednotku umisténou nad trupem. Pfivod vzduchu

k pohonné jednotce zajist'uji 4 vstupy vzduchu typu NACA. Vstupy vzduchu budou letoveé
testovany na raketoplanu EMR, kde zaroven plni roli ejektorové air-augmentace.

Obrazek 51 — CAD model UAV EM06

Strukturalné je EMO06 postaven kolem podélného hlinikového nosniku, ktery je umistén ve
spodni ¢asti trupu. Pribézné karbonové nosniky ktidla prochazeji otvory v podélném nosniku
a vytvareji s nim pevny a zaroven lehky strukturalni uzel, podobné¢ je to i v ptipad¢ ocasnich
stabilizatorti. Umisténi nosniku pomahé konstrukci v absorpci narazu v ptipad¢ pfistani na
bticho, usnadiiuje montaz zad’'ového RATO motoru, zdchranného brzdiciho padaku atp. a
zéarovein usnadiiuje montaz letové elektroniky a palivové nadrze.

CAD design EMO06 s pulza¢nim motorem nyni prochazi CFD simulacemi za Gi¢elem jeho
aerodynamické optimalizace pii rychlostech 0,4 - 0,6 Machu. Nize uvedeny obrazek ukazuje
meshovani vypocetni site.
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Obrazek 52, 53 — Sit’ pro vypocet pomoci CFD pro model EMO06 (archiv autort)

V soucasnosti probihd vyhodnoceni vysledki CFD simulace aerodynamického navrhu
EMO06.1, které urci smér dalSiho vyvoje.
L]

Contours of Absokite Pressure [Pa] x W ‘Scaled Residuals x B x

Obrazek 54 — Evaluace aecrodynamického navrhu EM06 pomoci CFD, dynamicky tlak (archiv autori)
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Obrazek 55 — Evaluace aecrodynamického navrhu EM06 pomoci CFD, vztlak a odpor vzduchu (archiv autort)

Prvni CFD simulace aerodynamického navrhu EMO06.1 pfi rychlosti 0,4M (~ 500 km/h) u
hladiny mofte ukazali povzbudivé vysledky. Navrzené aerodynamické tpravy piispéli k vice
nez 30% snizeni odporu vzduchu (na 71N) oproti EMO05_Delta, pti¢emz odhadujeme, ze
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optimalizaci trupu lze dosdhnout dal§iho sniZeni €elni plochy (az o 25%) oproti EM06.1.
Vzhledem k pouzitim kiidla s 0° geometrického uhlu nabéhu (AoA) byl vztlak nizsi o cca
25% (145N). Dalsi tpravy kiidla proto budou spocivat v pfidani cca 2° geometrického AoA
coz by spolu s winglety mélo zvysit 1/d vice, minimaln¢ 2x, jednou z uvazovanych moznosti
k jeho dalsimu zvySeni je i pouziti kiidla s vy$sim 1/d optimalizovaného pro nizka
Reynoldsova cisla jako je NACA 2412 atp.

Pro otestovani konstrukce a stavby, piipadné zalétani s mensim pulzacnim motorem (o
praméru spalovaci komory 66mm) je aktualné konstruovéana také maketa EM06.1 sm

Vv poméru 1:1,7, kterd jiz zohlednila nékteré vysledky CFD.

Obrazek 56 — Zmensend maketa EM06.1_sm v poméru 1:1,7 (archiv autori)

Avionika
Avionika vyvijeného UAV je oproti lonskému roku postavena na bazi autopilota Speedy Bee
F405 wing. Jeho hlavni vyhodou oproti Pixhawk PX4 je niz§i hmotnost a maly form factor.
Jeho velikost (V x S x D) je 20 x 35 x 45 mm. Hmotnost v&. baterii ¢ini méné nez 90 g.
Autopilot podporuje jak letovy software Ardupilot, tak INAV. K autopilotu je dostupné Siroké
spektrum externich senzort (jako je pitotova trubice, GPS, FPV i vykonna telemetrie na bazi
ELRS / LORA. NiZe uvedené schéma ukazuje podrobnosti jeho zapojeni a konektivity
S riznymi periferiemi.
Obrazek 57 — Schéma avioniky (SpeedyBee)
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zabyvame experimentalnim vyvojem UAV (bezpilotniho letounu) za ucelem vyzkumu
aerodynamickych jevll v oblasti vysokych (transsonickych) rychlosti. Nas projekt navazuje na
koncepci letounu EMOS ktery jsme prepracovali za vyuziti delta kiidel a Sipovitych
stabilizatorii tvaru V za Gcelem zvySeni maximalni rychlosti a kritického Machova cisla.
Zaroven jsme takto upraveny letoun (EMO5_delta) podrobili aerodynamické analyze
zalozené na simulaci CFD. Vysledky simulaci letu rychlosti 0,4M ukazaly na potifebu
mnohem radikalnéjsi upravy aerodynamického uspotfadani letounu ¢imz vznikl typ EMO06. Pro
experimentalni oveéfeni nové aerodynamické koncepce jsme zkonstruovali testovaci
raketoplan Ernst Mach R, pohanény raketovymi motory na TPH vlastni konstrukce. Jeho
prvni let je planovan v prubéhu dubna.

Navrhli jsme a vyrobili tfi raketové motory na TPH s celkovym impulsem v rozsahu 220 —
640 Ns. V planu je i vyroba vlastni optimalizované motorové trysky. V souvislosti s vyvojem
novych raketovych motorti jsme GspéSné€ ovétili postup vyroby palivovych zrn na bazi KNSB.
Vyrobené BATESy propelentu jsme charakterizovali pomoci CT a balistické bomby. Za
ucelem méteni tahu vyvijenych motorti jsme zkonstruovali méfici standy pro statické zazehy
a souvisejici elektroniku pro jejich testovani. Provedli jsme staticky zdzeh motoru Promeheus.
Uspésné jsme otestovali ventilovy pulzaéni motor o tahu 20N a pfipravujeme jeho modifikaci
za ucelem dosazeni vykonu az 40N a zaroven planujeme postavit zcela novy motor s tahem az
90N. Kone¢nym cilem nasi prace je vytvoreni pokrocilé koncepce UAV Ernst Mach 06,

s cropped delta kiidlem o tloustce 6%, winglety a aecrodynamicky ¢isté kapotovanym
pulza¢nim motorem schopnym dosédhnout v horizontalnim letu rychlosti 0,5 - 0,6M.

V pribéhu kvétna bychom chtéli otestovat konstrukei kiidel za ndmi vypoctenych
Reynoldsovych c¢isel pomoci raketoplanu Ernst Mach R a vysledky tohoto vyzkumu
zuzitkovat pii stavbé prototypu Ernst Mach 06 s pulzaénim motorem.
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