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Anotace

Tato ročńıková práce se zabývá návrhem a výrobou modelu RC letadla s pevnými kř́ıdly.

Práce pokrývá celý vývojový cyklus projektu a to aerodynamickou analýzu, návrh geo-

metrie nosných ploch, volbu pohonné soustavy, návrh palubńı elektroniky a implementaci

bezdrátové komunikace mezi letadlem a ovladačem. Aerodynamická analýza byla pro-

vedena v programech Xfoil a XFLR5 pro Reynoldsova č́ısla v rozsahu 80 000–110 000.

Ř́ıdićı elektronika je postavena na mikrokontroléru ESP32 a bezdrátová komunikace je

realizována pomoćı modul̊u HC-12 na frekvenci 433MHz.

Kĺıčová slova: RC letadlo, model letadla, aerodynamika, NACA 4412, XFLR5, ESP32,

HC-12, bezdrátová komunikace, 3D tisk, pevné kř́ıdlo



Abstract

This thesis deals with the design and construction of a fixed-wing RC aircraft model. The

work covers the entire development cycle of the project including aerodynamic analysis,

design of lifting surface geometry, selection of the propulsion system, design of onboard

electronics, and implementation of wireless communication between the aircraft and the

controller. The aerodynamic analysis was performed using Xfoil and XFLR5 software for

Reynolds numbers in the range of 80,000–110,000. The control electronics are based on the

ESP32 microcontroller, and wireless communication is implemented using HC-12 modules

operating at 433MHz.

Keywords: RC aircraft, model airplane, aerodynamics, NACA 4412, XFLR5, ESP32, HC-

12, wireless communication, 3D printing, fixed-wing
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2.5.2 Regulátor ESC a baterie . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 28
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Úvod

Stavba model̊u RC letadel je oblast́ı spojuj́ıćı několik technických discipĺın, zejména ae-

rodynamiku, mechanickou konstrukci, elektroniku a programováńı. Většina komerčně do-

stupných model̊u využ́ıvá hotové ř́ıdićı jednotky a předem navržené aerodynamické pro-

fily, č́ımž se uživatel vyhne nutnosti porozumět princip̊um, na kterých letadlo funguje.

Tato ročńıková práce naopak pokrývá celý vývojový cyklus návrhu modelu RC letadla od

základńı aerodynamické analýzy až po vlastńı software ř́ıdićı jednotky.

Ćılem projektu je navrhnout a sestavit funkčńı model RC letadla s pevnými kř́ıdly bez

použit́ı komerčńıch sestav a autopilotńıch jednotek. Model bude ř́ızen pomoćı vlastńıho

ovladače s bezdrátovou komunikaćı a bude využ́ıvat 3D tǐstěné d́ıly pro konstrukci kř́ıdel

a trupu. Projekt je koncipován jako komplexńı př́ıpadová studie, která demonstruje apli-

kaci teoretických princip̊u aerodynamiky a mechaniky v praxi.

Práce je rozdělena do čtyř hlavńıch kapitol. Prvńı kapitola popisuje aerodynamický základ

potřebný pro návrh modelu, silovou rovnováhu, vztlak, odpor, profily kř́ıdel a podélnou

stabilitu. Druhá kapitola aplikuje tyto poznatky na konkrétńı geometrický návrh modelu

včetně volby pohonné soustavy a popisu konstrukce. Třet́ı kapitola se věnuje elektronice,

popisu použitých součástek a schémat̊um zapojeńı obou část́ı systému. Čtvrtá kapitola

popisuje softwarovou část projektu, zejména bezdrátovou komunikaci mezi ovladačem

a letadlem pomoćı modul̊u HC-12 a implementaci softwaru na mikrokontrolér ESP32.

Aerodynamická analýza byla provedena v programech Xfoil a XFLR5, které patř́ı mezi

standardńı nástroje použ́ıvané v amatérském i profesionálńım návrhu letadel.
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1 Aerodynamika

Tato kapitola popisuje aerodynamický základ potřebný pro návrh modelu letadla. Výklad

postupuje od základńı silové rovnováhy přes vztlakovou rovnici až ke konkrétńım výpočt̊um

jako je Reynoldsovo č́ıslo, objemové koeficienty ocasńıch ploch nebo rychlost pádu. Všechny

rovnice jsou pak využity v kapitole 2 při geometrickém návrhu modelu.

1.1 Základńı silové p̊usobeńı

Na letadlo při letu p̊usob́ı čtyři hlavńı śıly zobrazené na obrázku 1.1 a to vztlak L, t́ıhová

śıla W , tah T a aerodynamický odpor D.

Obrázek 1.1: Čtyři základńı śıly p̊usob́ıćı na letadlo při letu.

Tah p̊usob́ı ve směru letu, odpor vzduchu p̊usob́ı proti tahu, vztlak p̊usob́ı kolmo na směr

letu a t́ıhová śıla směřuje vždy k zemi.
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1.2 Rovnováha sil v ustáleném letu

V ustáleném př́ımém letu bez zrychleńı jsou śıly v rovnováze. Vztlak je roven t́ıze letadla

a tah motoru vyrovnává aerodynamický odpor

L = W (1.1)

T = D (1.2)

kde L je vztlak (Lift), W je t́ıhová śıla (Weight), T je tah (Thrust) a D je aerodynamický

odpor (Drag).

1.3 Vztlak

1.3.1 Vztlaková rovnice

Velikost vztlaku záviśı na rychlosti letu, hustotě vzduchu, ploše kř́ıdla a tvaru profilu.

Vztlak je popsán rovnićı

L =
1

2
ρ V 2 S CL, (1.3)

kde ρ [kgm−3] je hustota vzduchu, V [m s−1] je rychlost letu, S [m2] je plocha kř́ıdla

a CL [–] je koeficient vztlaku.

Z rovnice 1.3 a podmı́nky L = W lze vyjádřit koeficient vztlaku pro ustálený vodorovný

let

CL =
2W

ρV 2 S
. (1.4)
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Toto je CL pro ustálený let. CL,max je pak maximálńı koeficient vztlaku, při jehož překročeńı

kř́ıdlo přestává generovat vztlak a nastává pád neboli stall. Koeficient CL,max záviśı na

tvaru profilu, úhlu náběhu a Reynoldsově č́ısle. Hodnotu CL,max pro hlavńı kř́ıdlo byla

odečtena z grafu z 2D simulace profilu v programu XFLR5.

1.3.2 Koeficient vztlaku v závislosti na úhlu náběhu

CL roste přibližně lineárně s úhlem náběhu α až do kritické hodnoty, po jej́ımž překročeńı

docháźı k odtrhnut́ı prouděńı od profilu a prudkému poklesu vztlaku. Tato závislost je

detailně popsána v sekci 1.5.

1.4 Aerodynamický odpor

1.4.1 Odporová rovnice

Aerodynamický odpor je śıla p̊usob́ıćı proti pohybu letadla vzduchem, kterou muśı motor

trvale překonávat. Analogicky ke vztlaku je odpor popsán rovnićı

D =
1

2
ρ V 2 S CD, (1.5)

kde ρ [kgm−3] je hustota vzduchu, V [m s−1] rychlost letu, S [m2] plocha kř́ıdla a CD [–]

koeficient odporu.

1.4.2 Koeficient odporu

Celkový koeficient odporu se skládá ze dvou hlavńıch složek je

CD = CD0 + CDi, (1.6)
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Profilový odpor CD0 vzniká třeńım vzduchu o povrch kř́ıdla (skin friction) a tlakovými

ztrátami při obtékáńı profilu (form drag). Záviśı na tvaru profilu a kvalitě povrchu. Pro-

filový odpor existuje i při nulovém vztlaku.

Indukovaný odpor CDi je př́ımým d̊usledkem vztlaku. Na konćıch kř́ıdla vzniká rozd́ıl

tlak̊u mezi spodńı a horńı stranou, vzduch přetéká a vytvář́ı koncové v́ıry. Tyto v́ıry

měńı směr aerodynamické śıly dozadu a zvyšuj́ı celkový odpor. Indukovaný odpor roste

s rostoućım vztlakem a klesá s vyšš́ı št́ıhlost́ı kř́ıdla. Jeho velikost lze vypoč́ıtat pomoćı

vzorce

CDi =
C2

L

π · e · AR
, (1.7)

kde e [–] je Oswald̊uv faktor účinnosti (e = 1 pro ideálńı eliptické rozložeńı vztlaku, pro

obdélńıkové kř́ıdlo typicky e = 0,85 [1]) a AR [–] je št́ıhlost kř́ıdla

AR =
b2

S
. (1.8)

1.5 Profil ǩŕıdla

1.5.1 Geometrie profilu

Profil kř́ıdla (airfoil) definuje tvar pr̊uřezu kř́ıdla. Základńı parametry jsou:

� Tětiva c — vzdálenost náběžné a odtokové hrany,

� Prohnut́ı (camber) — maximálńı vzdálenost středńı čáry od tětivy, vyjadřuje se

v % tětivy,

� Tloušt’ka — maximálńı výška profilu v % tětivy,

� Úhel náběhu α — úhel mezi tětivou a vektorem rychlosti proudu.
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1.5.2 Řada NACA

Profily řady NACA jsou systematicky pojmenovány čtyřmı́stným kódem NACA XYZZ,

kde:

� X — maximálńı prohnut́ı střednice v % tětivy,

� Y — poloha maximálńıho prohnut́ı v desetinách tětivy od náběžné hrany,

� ZZ — maximálńı tloušt’ka profilu v % tětivy.

Profil s označeńım NACA 0012 je tedy symetrický (nulové prohnut́ı), tloušt’ka 12 % tětivy.

Profil NACA 4412 má prohnut́ı 4 % tětivy v poloze 40 % od náběžné hrany a tloušt’ku

12 %.

1.5.3 Volba profil̊u pro tento projekt

Pro hlavńı kř́ıdlo byl zvolen profil NACA 4412. Profil má kladné prohnut́ı, d́ıky kterému

generuje vztlak i při nulovém úhlu náběhu, což je výhodné při ńızkých rychlostech cha-

rakteristických pro tento model.

Pro ocasńı plochy byl zvolen symetrický profil NACA 0012, protože tyto plochy maj́ı

být aerodynamicky neutrálńı a generovat śılu pouze při výchylce z nulové polohy pomoćı

klapek.
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Obrázek 1.2: Profily NACA 4412 (hlavńı kř́ıdlo) a NACA 0012 (ocasńı plochy) vygenero-
vané v programu XFLR5.

1.6 Reynoldsovo č́ıslo

Reynoldsovo č́ıslo je bezrozměrný parametr popisuj́ıćı charakter prouděńı v mezńı vrstvě

a je definován pomoćı rovnice

Re =
V · c
ν

, (1.9)

kde V [m s−1] je rychlost letu, c [m] je tětiva (charakteristická délka) a ν [m2 s−1] je

kinematická viskozita vzduchu (ν = 1,5× 10−5 m2 s−1 za standardńıch podmı́nek).

Při Re < 5 × 105 z̊ustává mezńı vrstva laminárńı. RC modely typicky operuj́ı v rozsahu

Re ≈ 104–105, což přináš́ı specifické chováńı jako vyšš́ı náchylnost k separaci laminárńı

mezńı vrstvy a horš́ı poměr CL/CD ve srovnáńı s velkými letadly (Re > 106). Tento fakt
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omezuje přesnost viskózńıch 3D simulaćı v programech jako XFLR5, proto bylo u 3D

analýzy použito inviskidńı metody VLM1.

Pro návrhovou rychlost V = 12 m s−1 a tětiva hlavńıho kř́ıdla c = 0,13 m vycháźı

Re =
12 · 0,13
1,5× 10−5

= 104 000. (1.10)

Model se bude pohybovat v rozsahu přibližně Re = 80 000–110 000.

1.7 Wing loading

Wing loading neboli zátěž na kř́ıdlo je poměr hmotnosti letadla a plochy hlavńıho kř́ıdla,

je definován

WL =
m

S
, (1.11)

kde m [kg] je hmotnost letadla a S [m2] plocha kř́ıdla. Nižš́ı wing loading znamená nižš́ı

přistávaćı rychlost a lepš́ı letové vlastnosti při ńızkých rychlostech.

1.8 Aerodynamická polára a klouzavost

Aerodynamická polára zobrazuje závislost CL na CD pro r̊uzné úhly náběhu. Klouzavost

K je definována jako

K =
CL

CD

. (1.12)

Č́ım vyšš́ı klouzavost, t́ım menš́ı odpor letadlo generuje při dané hodnotě vztlaku. Letadlo

let́ı nejúsporněji v bodě, kde klouzavost K dosahuje maxima.
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1.9 Objemový koeficient výškovky

Objemový koeficient výškovky (tail volume coefficient) Vh vyjadřuje stabilizačńı účinek

horizontálńıho stabilizátoru a je kĺıčovým parametrem pro nastaveńı podélné stability. Je

definován rovnićı

Vh =
Sh · lh
S · c

, (1.13)

kde Sh [m2] je plocha výškovky, lh [m] je rameno výškovky, které určuje vzdálenost ae-

rodynamického středu výškovky od aerodynamického středu hlavńıho kř́ıdla, poč́ıtáno

jako 25 % tětivy obou ploch, S [m2] je plocha hlavńıho kř́ıdla a c [m] je tětiva hlavńıho

kř́ıdla. U obdélńıkového kř́ıdla plat́ı c = chord. Pro typická lehká letadla se doporučuje

Vh = 0,3–0,6 [7].

1.10 Objemový koeficient vertikálńıho stabilizátoru

Podobně jako Vh vyjadřuje Vv stabilizačńı účinek vertikálńıho stabilizátoru (finu) ve

směrové ose a je definován rovnićı

Vv =
Sv · lv
S · b

, (1.14)

kde Sv [m2] je plocha finu, lv [m] je rameno finu, S [m2] je plocha hlavńıho kř́ıdla a b [m]

je rozpět́ı hlavńıho kř́ıdla. Pro typická lehká letadla se doporučuje Vv = 0,02–0,05 [7].

1.11 Rychlost pádu

Rychlost pádu (stall speed) Vstall je minimálńı rychlost letu, při ńıž kř́ıdlo ještě generuje

dostatečný vztlak. Vyplývá př́ımo z podmı́nky L = W a rovnice 1.3 a je dána vzorcem
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Vstall =

√
2W

ρS CL,max

, (1.15)

kde W = mg [N] je t́ıhová śıla letadla, ρ = 1,225 kgm−3 je hustota vzduchu (standardńı

podmı́nky ISA) a CL,max [–] je maximálńı koeficient vztlaku.

Hodnotu CL,max pro 3D kř́ıdlo nelze př́ımo odeč́ıst ze 2D simulace profilu v programu

Xfoil, protože 2D analýza nezohledňuje koncové v́ıry, downwash a nerovnoměrné rozložeńı

vztlaku po rozpět́ı. Proto se 2D hodnota Cl,max přepoč́ıtává korekčńım koeficientem k3D

[1].

CL,max = Cl,max · k3D, k3D = 0,75–0,85 (1.16)

kde Cl,max [–] je maximálńı koeficient vztlaku z 2D analýzy profilu a k3D [–] je empirický

korekčńı faktor zohledňuj́ıćı 3D efekty.

1.12 Podélná stabilita

Letadlo je staticky podélně stabilńı, pokud při vychýleńı nosu nahoru vznikne moment,

který nos vrát́ı zpět dol̊u, a naopak. Tato podmı́nka je splněna tehdy, když těžǐstě (CG)

lež́ı před neutrálńım bodem (NP) aerodynamické konfigurace. Statická zásoba stability

(static margin) ř́ıká o kolik procent tětivy lež́ı těžǐstě před neutrálńım bodem. Č́ım větš́ı

SM, t́ım stabilněǰśı letadlo. Statickou zásobu stability určuje vzorec

SM =
xNP − xCG

c̄
· 100%, (1.17)

kde xCG je poloha těžǐstě, xNP je poloha neutrálńıho bodu a c̄ je středńı aerodynamická

tětiva. Pro RC modely se doporučuje SM = 5–15 % [7].

Aerodynamický moment kř́ıdla je popsán koeficientem Cm. Podmı́nka stability vyžaduje,

aby se s rostoućım úhlem náběhu moment zmenšoval, tedy
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dCm

dα
< 0 (1.18)

což znamená, že s rostoućım úhlem náběhu α muśı moment koeficient klesat a letadlo se

samovolně vraćı do rovnovážné polohy.

1.12.1 Ř́ıdićı plochy

Pohyb modelu ve třech osách je ř́ızen těmito plochami:

� Křidélka (ailerons) — př́ıčné kloněńı (osa x). Křidélka pracuj́ı v protifázi — při

výchylce jednoho nahoru se druhé vychýĺı dol̊u. Vzniká nesymetrické rozložeńı vztlaku,

které zp̊usobuje nakloněńı modelu.

� Výškovka (elevator) — podélné kýváńı (osa y). Výchylka výškovky měńı úhel

náběhu ocasńı plochy, č́ımž vzniká moment natáčej́ıćı nos letadla nahoru nebo dol̊u.

� Fin — pevný bez serva. Př́ımosměrná stabilita je zajǐstěna samotnou geometríı

ocasńıch ploch. Konkrétńı rozměry všech ř́ıdićıch ploch jsou uvedeny v kapitole 2.
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2 Návrh modelu

Tato kapitola aplikuje aerodynamické vztahy z kapitoly 1 na konkrétńı geometrický návrh

modelu. Jsou zde popsány rozměry všech nosných ploch, výpočty kĺıčových parametr̊u

a volba pohonné soustavy.

2.1 Požadavky a specifikace

Model je navržen jako RC letadlo s rozpět́ım kř́ıdel 600 mm a hmotnost́ı do 650 g. Ćılem

je dosáhnout dostatečného vztlaku pro stabilńı let při rychlosti 10–12 m/s, přičemž model

bude vybaven křidélky pro ř́ızeńı př́ıčného nakloněńı a výškovkou pro ř́ızeńı podélného

kýváńı. Model bude poháněn jedńım bezkartáčovým motorem s vhodnou vrtuĺı, přičemž

poměr tahu k hmotnosti bude dostatečný pro pevnokř́ıdlý model.

2.2 Geometrie nosných ploch

Navržené rozměry všech nosných ploch jsou shrnuty v tabulce 2.1.

Tabulka 2.1: Přehled nosných ploch modelu.

Plocha Rozpět́ı Tětiva Profil Plocha

Hlavńı kř́ıdlo 600 mm 130 mm NACA 4412 0,078 m²

Horizontálńı stabilizátor 200 mm 80 mm NACA 0012 0,016 m²

vertikálńı stabilizátor 80 mm 80 mm NACA 0012 0,0064 m²
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2.2.1 Hlavńı ǩŕıdlo

Hlavńı kř́ıdlo má rozpět́ı 600 mm a tětivu 130 mm, což dává plochu S = 0,078 m².

Použitý profil NACA 4412 zajǐst’uje dobré vztlakové vlastnosti a zároveň je dostatečně

odolný v̊uči separaci prouděńı při ńızkých rychlostech charakteristických pro tento mo-

del. Št́ıhlost kř́ıdla dle rovnice 1.8 vycháźı AR = 4,62, což je pro RC modely rozumná

hodnota vyvažuj́ıćı indukovaný odpor a manévrovatelnost. Kř́ıdlo bude vybaveno křidélky

(ailerony) pro ř́ızeńı př́ıčného nakloněńı.

2.2.2 Horizontálńı stabilizátor

Horizontálńı stabilizátor (výškovka) má rozpět́ı 200 mm a tětivu 80 mm, což dává plochu

Sh = 0,016 m². Použitý profil NACA 0012 je symetrický, což je vhodné pro stabilizátor,

který má být aerodynamicky neutrálńı. Klapka výškovky bude výchylovatelná pro ř́ızeńı

nákloněńı nosu letadla. Pro výpočet objemového koeficientu výškovky Vh dle rovnice 1.13

je třeba určit rameno lh které určuje vzdálenost mezi aerodynamickým středem hlavńıho

kř́ıdla a aerodynamickým středem výškovky. Při navržené geometrii vycháźı lh = 0,29 m,

které dává Vh = 0,45, což je v doporučeném rozsahu pro lehká letadla.

2.2.3 Vertikálńı stabilizátor (fin)

Vertikálńı stabilizátor (fin) je navržen jako lichoběžńık s kořenovou tětivou 100 mm

a koncovou tětivou 60 mm při rozpět́ı 80 mm. Středńı tětiva vycháźı 80 mm a plo-

cha Sv = 0,0064m2. Použitý profil NACA 0012 je symetrický, což je vhodné pro sta-

bilizátor, který má být aerodynamicky neutrálńı. Fin bude pevný, bez výchylky, protože

při dané velikosti modelu a navržené geometrii ocasńıch ploch je zajǐstěna dostatečná

př́ımosměrná stabilita. Pro výpočet objemového koeficientu vertikálńıho stabilizátoru Vv

dle rovnice 1.14 je třeba určit rameno lv které určuje vzdálenost mezi aerodynamickým

středem hlavńıho kř́ıdla a aerodynamickým středem finu, vycháźı lv = 0,29 m, což dává

Vv = 0,041. Výsledek je v doporučeném rozsahu pro lehká letadla.
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2.2.4 Ovládaćı plochy

Křidélka (ailerons) budou umı́stěna na vněǰśı části každého kř́ıdla o délce 190 mm, přičemž

zbytek kř́ıdla u trupu z̊ustane pevné. Celková délka křidélek je tedy 380 mm. Klapky

budou výchylovány pomoćı servomotor̊u pro ř́ızeńı nakloněńı letadla. Klapky a serva

budou spojeny mechanicky pomoćı táhel, přičemž výchylka klapek bude nastavena na

přibližně 20◦ pro zajǐstěńı dostatečné ovladatelnosti bez nadměrného odporu. Táhla jsou

dočasně vytvořena ze stavebnice Merkur, ale v budoucnu budou nahrazena pevněǰśı a lehč́ı

konstrukćı.

2.3 Těžǐstě a statická stabilita

Těžǐstě (CG) je navrženo tak, aby se nacházelo přibližně na 28 % středńı aerodynamické

tětivy (MAC) hlavńıho kř́ıdla, což zajǐst’uje statickou stabilitu s dostatečnou rezervou.

Neutrálńı bod (NP) byl stanoven simulaćı VLM1 v programu XFLR5 na xNP = 51,0 mm

od předńı hrany hlavńıho kř́ıdla. Těžǐstě je navrženo na xCG = 41,0 mm od předńı hrany,

což odpov́ıdá 31,5 % středńı aerodynamické tětivy (MAC). Statická zásoba stability dle

rovnice 1.17 vycháźı

SM =
51,0− 41,0

130
· 100 ≈ 7,7 %

Výsledek lež́ı v doporučeném rozsahu 5–15 % pro RC modely, model je tedy staticky

stabilńı.
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Obrázek 2.1: Závislost momentového koeficientu Cm na úhlu náběhu α z analýzy v XFLR5.

Poloha neutrálńıho bodu byla ověřena analýzou Cm/α v programu XFLR5, kde záporný

sklon křivky na obrázku 2.1 dokazuje stabilitu letadla.

2.3.1 Výsledky simulace

Program XFLR5 byl použit k ověřeńı aerodynamických vlastnost́ı navrženého modelu

metodou VLM1 při návrhové rychlosti V = 12m/s a úhlu náběhu v rozmeźı α = −5°

až 15°. Úhel 2° byl vybrán jako ukázkový, který odpov́ıdá typickému cestovńımu režimu.

Geometrie modelu odpov́ıdaj́ıćı parametr̊um z tabulky 2.1 je zobrazena na obrázku 2.2.

Tabulka 2.2: Hodnoty simulace VLM1 v programu XFLR5 při V = 12m/s, α = 2.

Parametr Hodnota

Rozpět́ı b 0,600 m
Plocha kř́ıdla S 0,078 m
Hmotnost m 0,632± 0,005 kg
Koeficient vztlaku CL 0,407
Koeficient odporu CD 0,012
Klouzavost CL/CD 34,78
Momentový koeficient Cm −0,066
Poloha neutrálńıho bodu xNP 0,051 m
Poloha těžǐstě xCG 0,041 m
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Obrázek 2.2: 3D model letounu v programu XFLR5. Parametry simulace jsou uvedeny
v tabulce 2.2.

Obrázek 2.3 zobrazuje rozložeńı aerodynamické śıly na plochu (F/s = q · Cp) na profilu

kř́ıdla. Dominantńım zdrojem vztlaku je podtlak na horńı straně kř́ıdla. Červené šipky

směřuj́ıćı nahoru dosahuj́ı hodnot až 58Pa a představuj́ı sáńı táhnoućı kř́ıdlo vzh̊uru.

Spodńı strana kř́ıdla přisṕıvá k vztlaku přetlakem menš́ı měrou. Modré šipky na náběžné

hraně odpov́ıdaj́ı oblasti stagnačńıho tlaku, kde vzduch naráž́ı na profil. Ocasńı plocha

vykazuje výrazně nižš́ı silové zat́ıžeńı, což potvrzuje jej́ı stabilizačńı funkci bez výrazného

př́ıspěvku k celkovému odporu.

Simulace rovněž potvrzuje polohu neutrálńıho bodu xNP = 0,051m a polohu těžǐstě xCG =

0,041m, ze kterých vycháźı statická zásoba stability vypočtená v sekci 1.12. Klouzavost

modelu při tomto režimu letu vycháźı K = 34,8.
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Obrázek 2.3: Rozložeńı aerodynamické śıly na plochu (F/s = q · Cp) na profilu kř́ıdla
z analýzy VLM1 při V = 12m/s, α = 2.

2.4 Rychlost pádu a letové podḿınky

Maximálńı koeficient vztlaku CL,max pro 3D kř́ıdlo byl stanoven korekćı 2D hodnoty z

programu Xfoil. Ze simulace profilu NACA 4412 při Re = 104 000 vycháźı z grafu 2.4

Cl,max = 1,32. Po aplikaci korekčńıho koeficientu k3D = 0,80 dle rovnice 1.16 vycháźı

CL,max = 1,32 · 0,80 = 1,06.
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Obrázek 2.4: Závislost koeficientu vztlaku CL na úhlu náběhu α z analýzy v XFoil.

Rychlost pádu byla vypočtena dle rovnice 1.15 pro hmotnost modelu m = 632 ± 5g a

vycháźı

Vstall =

√
2 · 0,632 · 9,81

1,225 · 0,078 · 1,06
= 11,1± 0,04m/s.

Navrhovaná cestovńı rychlost V = 12 m/s je přibližně 7,5 % nad rychlost́ı pádu, což je

dostatečnou bezpečnostńı rezervou pro tento model. Wing loading modelu dle rovnice 1.11

vycháźı

WL =
0,632

0,078
= 8,1± 0,06 kg/m2.

Uvedené hodnoty hmotnosti jsou realné hodnoty źıskané zvážeńım hotového modelu,

včetně baterie a elektroniky.
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2.5 Pohonná soustava

2.5.1 Motor a vrtule

Jako pohonná jednotka byl zvolen motor KAVAN Brushless C2822-1400KV, bezkartáčový

motor s rotačńım pláštěm př́ımo určený pro pevnokř́ıdlé RC modely. Motor je ńızkootáčkový

s vysokým točivým momentem, což mu umožňuje pohánět vrtule větš́ıho pr̊uměru bez

převodovky. Motor má konstantu KV = 1400 ot./min/V a hmotnost 34 g [10].

Výrobcem doporučená vrtule pro napájeńı 3S je APC 6×4”. Z d̊uvodu vyšš́ı celkové hmot-

nosti modelu byla zvolena vrtule APC 8×4”, která d́ıky větš́ımu pr̊uměru přesouvá v́ıce

vzduchu a generuje podstatně vyšš́ı tah. Tato volba zvyšuje odběr proudu nad nominálńı

limit motoru, proto je plný plyn využ́ıván pouze krátkodobě při vzletu a stoupáńı.

Naměřený tah při plném plynu se pohyboval v rozsahu 480–510 g. Pro daľśı výpočty je

uvažována hodnota T = 495± 15 g. Poměr tahu k celkové hmotnosti modelu mMTOW =

632± 5 g je
T

W
=

495

632
= 0,78± 0,02.

Pro pevnokř́ıdlý model je tento poměr dostačuj́ıćı. Na rozd́ıl od multikoptér nemuśı motor

nést celou hmotnost, nebot’ vztlak kř́ıdla zajǐst’uje hlavńı část nesené hmotnosti za letu.

Motor slouž́ı primárně k udržeńı dostatečné cestovńı rychlosti.

2.5.2 Regulátor ESC a baterie

Pro regulaci otáček motoru je použit elektronický regulátor Hornet 40 A (2–4S), který

komunikuje s ř́ıd́ıćı jednotkou pomoćı standardńıho PWM signálu. Napájeńı zajǐst’uje

baterie KAVAN LiPo 1300 mAh / 11,1 V (3S) / 40–80C [11]. Jmenovité napět́ı 11,1 V

a kapacita 1300 mAh představuj́ı dobrý kompromis mezi hmotnost́ı a výdrž́ı.
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2.5.3 Energetická bilance

Maximálńı př́ıkon pohonné soustavy je omezen motorem KAVAN C2822-1400KV na

Pmax = 90 W při proudu Imax = 11 A ze zdroje U = 11,1 V (3S LiPo). Při cestovńım letu

s přibližně 50 % plynu se odhaduje odběr motoru na Imotor ≈ 5,5 A. Elektronika (ESP32,

HC-12, 3× MG90S) odeb́ırá přibližně Iel ≈ 0,5 A. Celkový odhadovaný odběr při cruisu

je tedy

Icruise = 5,5 + 0,5 = 6,0 A.

Využitelná kapacita baterie při vybit́ı do 80 % nominálńı kapacity je 1300·0,8 = 1040 mAh.

Doba letu se vypoč́ıtá jako pod́ıl využitelné kapacity baterie a celkového odběru, převedený

na minuty. Odhadovaná doba letu vycháźı

t =
1040 mAh

6000 mA
· 60 = 10,4 min.

Baterie KAVAN LiPo 1300 mAh / 40C je schopna trvale dodávat až 52 A, což s rezervou

pokrývá maximálńı odběr 11 A motoru. Výdrž 10 minut je pro účely testovaćıch let̊u

dostatečná.

2.6 Konstrukce a použité materiály

Jako hlavńı konstrukčńı materiál pro trup a kř́ıdla je zvolen uhĺıkový kompozit, který

nab́ıźı vynikaj́ıćı poměr pevnosti k hmotnosti. Žebrové profily kř́ıdel a ocasńıch ploch jsou

tǐstěné na 3D tiskárně z PLA. Tyto d́ıly jsou dostatečně pevné pro tento účel a umožňuj́ı

přesné zachováńı tvaru profilu. Povrch kř́ıdel bude potažen smršt’ovaćı fólíı, která zajǐst’uje

hladký aerodynamický povrch a minimalizuje hmotnost. Hlavńı kř́ıdlo a páteřńı tyč spojuj́ı

dvě plochy z 4 mm tlusté bř́ızové překližky, které poskytuj́ı dostatečnou tuhost a pevnost

pro přenášeńı zat́ıžeńı během letu. Mezi těmito plochami je umı́stěna baterie a elektronika.
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2.6.1 Návrh hlavńıho ǩŕıdla

Aby kř́ıdlo mělo správný a konstantńı tvar profilu po celé délce, je navrženo jako sendvičová

konstrukce tvořená žebry s uhĺıkovými nosńıky a fólíı. Žebra odpov́ıdaj́ıćı profilu NACA

4412 jsou tǐstěna na 3D tiskárně s odlehčovaćımi otvory, které zároveň slouž́ı jako otvor

pro kabely k servomotor̊um. Skrze žebra procházej́ı dva uhĺıkové nosńıky (pr̊uměr 6 mm,

délka 600 mm), které zajǐst’uj́ı torzńı i ohybovou tuhost kř́ıdla. Žeber je celkem 16, na

každé straně 8 a to 4 v pevné části a 4 menš́ı v části s křidélky. Povrch bude potažen

smršt’ovaćı fólíı, která vytvář́ı aerodynamicky hladký povrch a přidává minimálńı hmot-

nost. Výsledná konstrukce je pevná, tvarově konzistentńı a lehká.

2.6.2 Trup

Hlavńı část trupu tvoř́ı tyč čtvercového profilu z uhĺıkového kompozitu s tloušt’kou stěn

1 mm a rozměry 20×20×355 mm. Tato konstrukce poskytuje vysokou tuhost při minimálńı

hmotnosti. Na obou stranách tyče jsou připevněny dřevěné př́ıložky, které slouž́ı jako úchyt

pro hlavńı kř́ıdlo a jako nosič elektroniky. Na druhém konci tyče je zasunut horizontálńı

stabilizátor, který je připevněn pomoćı šroubu. Vertikálńı stabilizátor (fin) je přilepen

k horizontálńımu stabilizátoru a z̊ustává pevný bez serva.

2.6.3 Ocasńı plochy

Ocasńı plochy jsou vytǐstěny na 3D tiskárně z PLA s ńızkým procentem výplně, přičemž

přesný tvar profilu NACA 0012 je zachován po celé délce. Výškovka (elevator) je ovládána

servomotorem, zat́ımco fin z̊ustává pevný bez serva. Př́ımosměrná stabilita je zajǐstěna

samotnou geometríı ocasńıch ploch, což zjednodušuje konstrukci a snižuje celkovou hmot-

nost modelu.
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2.6.4 Výrobńı postup

Výroba modelu prob́ıhala v několika navazuj́ıćıch kroćıch od centrálńı nosné konstrukce

směrem k periferńım komponentám.

Základem celého modelu je páteřńı uhĺıková trubka čtvercového pr̊uřezu, na kterou na-

vazuj́ı všechny ostatńı d́ıly. Na trubku byly z obou stran připevněny dřevěné př́ıložky z

březové překližky, které slouž́ı jako úchyt hlavńıho kř́ıdla a zároveň jako nosič elektroniky

umı́stěné mezi nimi.

Skrze dřevěné př́ıložky byly provléknuty dvě kulaté uhĺıkové tyče tvoř́ıćı hlavńı nosńıky

kř́ıdla. Na tyče byla postupně nasunuta 3D tǐstěná žebra ve správném pořad́ı od kořene k

oběma konc̊um kř́ıdla. Mezi vnitřńı žebra v pevné části kř́ıdla byly umı́stěny servomotory

ovládaj́ıćı křidélka.

Obrázek 2.5: Sestavené hlavńı kř́ıdlo s 3D tǐstěnými žebry, uhĺıkovými nosńıky a integro-
vanou kabeláž́ı.
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V předńı části modelu je k trupu přilepen čtvercový dřevěný držák motoru s pěti otvory.

Čtyři pro šrouby upevňuj́ıćı motor a jeden centrálńı pro pr̊uchod hř́ıdele. Tento držák je

pevně spojen s trupem epoxidovým lepidlem a je schopen přenášet tah motoru do nosné

konstrukce.

Obrázek 2.6: Detail motorové sekce s instalovaným motorem KAVAN C2822-1400KV a
vrtulovým kuželem.

V zadńı části modelu jsou do trupu zasunuty 3D tǐstěné ocasńı plochy. Horizontálńı stabi-

lizátor je k trupu připevněn šroubem, vertikálńı stabilizátor je přilepen k horizontálńımu.

Servomotor výškovky je upevněn na trupu před ocasńımi plochami a je propojen pomoćı

mechanického táhla.

Závěrečným krokem byla instalace elektroniky mezi dřevěné př́ıložky trupu, připevněńı

ESP32, modulu HC-12 a ESC, propojeńı servomotor̊u s ř́ıdićı jednotkou a umı́stěńı baterie

co nejbĺıže nosu modelu pro dosažeńı správné polohy těžǐstě.
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3 Elektronika

Elektroniku modelu tvoř́ı dva samostatné celky: letadlo a ovladač propojené bezdrátovou

komunikaćı přes moduly HC-12. Tato kapitola popisuje všechny použité součástky, schéma

zapojeńı a napájećı architekturu obou celk̊u. Podrobný popis softwarové části je uveden

v kapitole 4.

3.1 Schéma zapojeńı

3.1.1 Schéma letadla

Obrázek 3.1: Schéma zapojeńı elektroniky letadla
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3.1.2 Schéma ovladače

Obrázek 3.2: Schéma zapojeńı elektroniky ovladače

3.2 Přehled součástek

Tabulky 3.1 a 3.2 shrnuj́ı všechny kĺıčové součástky obou celk̊u.

Tabulka 3.1: Součástky — letadlo.

Součástka Popis

ESP32 Hlavńı ř́ıd́ıćı jednotka
HC-12 Bezdrátový přij́ımač
MG90S × 3 Servomotory (kř́ıdla, výškovka)
Hornet 40 A ESC Regulátor otáček motoru
KAVAN C2822-1400KV Bezkartáčový motor
LiPo 3S 1300 mAh Hlavńı baterie
APC 8×4” Vrtule
Ostatńı Kabely, konektory, držáky
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Tabulka 3.2: Součástky — ovladač.

Součástka Popis

ESP32 Ř́ıd́ıćı jednotka ovladače
HC-12 Bezdrátový vyśılač
Joystick 1 Ř́ızeńı nakláněńı a klopeńı (roll/pitch)
Joystick 2 Ř́ızeńı plynu (throttle)
Powerbanka Napájeńı ovladače

3.3 Popis součástek

3.3.1 Mikrokontrolér ESP32

ESP32 je 32bitový mikrokontrolér od společnosti Espressif Systems s dvoujádrovým pro-

cesorem Xtensa LX6 taktovaným na 240 MHz [6]. Pro tento projekt je kĺıčová dostupnost

v́ıce hardwarových rozhrańı UART a 12bitový ADC pro čteńı analogových vstup̊u a do-

statečný počet PWM výstup̊u pro ř́ızeńı serv a ESC. Mikrokontrolér je použit jak v letadle

(přij́ımač), tak v ovladači (vyśılač), což zjednodušuje vývoj firmware. Obě zař́ızeńı sd́ılej́ı

stejnou platformu a vývojové prostřed́ı Arduino IDE.

3.3.2 Bezdrátový modul HC-12

HC-12 je hotový bezdrátový transceiver pracuj́ıćı v pásmu 433 MHz, podrobně popsaný

v sekci 4.2. Z pohledu hardwarového zapojeńı se jedná o 5pinový modul komunikuj́ıćı

přes rozhrańı UART s napájećım napět́ım 3,3 V. Modul obsahuje integrovanou anténu,

kterou lze v př́ıpadě potřeby nahradit exterńı pro zvýšeńı dosahu. Pro tento projekt je

však integrovaná anténa zcela dostačuj́ıćı.
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3.3.3 Servomotory MG90S

MG90S je miniaturńı servomotor s kovovými převody o hmotnosti 13,4 g. Oproti plas-

tovým převod̊um poskytuje vyšš́ı odolnost v̊uči rázu při přistáńı a deľśı životnost při

opakovaném zat́ıžeńı. Základńı parametry jsou shrnuty v tabulce 3.3.

Tabulka 3.3: Parametry servomotoru MG90S [9].

Parametr Hodnota

Napájećı napět́ı 4,8–6,0 V
Kroutićı moment 1,8 kg·cm (při 4,8 V)
Rychlost 0,1 s / 60° (při 4,8 V)
Hmotnost 13,4 g
Rozhrańı PWM 50 Hz, pulz 1000–2000 µs

V modelu jsou použity celkem tři kusy MG90S, dva pro křidélka a jeden pro výškovku.

3.3.4 Joystiky

Ovladač je vybaven dvěma dvouosými joystiky, které funguj́ı na principu potenciometr̊u.

Jeden joystick ř́ıd́ı nakláněńı a klopeńı (roll/pitch) a druhý ř́ıd́ı plyn (throttle). Výstupy

z joystick̊u jsou čteny jako analogové hodnoty pomoćı ADC pin̊u na ESP32, které jsou

následně mapovány na odpov́ıdaj́ıćı rozsah PWM signálu a odeśılány přes HC-12 do

letadla.

3.3.5 Regulátor ESC a motor

Elektronický regulátor otáček Hornet 40 A (2–4S LiPo) ř́ıd́ı bezkartáčový motor pomoćı

tř́ıfázového PWM signálu. Vstupńı signál z ESP32 je standardńı servo PWM (50 Hz,

1000–2000 µs), kde 1000 µs odpov́ıdá nulovým otáčkám a 2000 µs plnému plynu. ESC

obsahuje integrovaný BEC (Battery Eliminator Circuit), který bude sloužit jako zdroj

5 V pro ESP32 a ostatńı elektroniku.
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Motor KAVAN Brushless C2822-1400KV je bezkartáčový motor s hodnotou KV udávaj́ıćı

počet otáček za minutu na volt napájećıho napět́ı. Při napájeńı z 3S LiPo (11,1 V) jsou

tak teoretické volnoběžné otáčky přibližně 1400 × 11,1 = 15 500 ot/min. Naměřený tah

s vrtuĺı APC 8×4” na 3S dosahuje přibližně 490 g.

3.3.6 Napájeńı — LiPo baterie

Hlavńım zdrojem energie je baterie KAVAN LiPo 1300 mAh / 11,1 V (3S) / 40–80C.

Trojčlánková konfigurace (3S) poskytuje jmenovité napět́ı 11,1 V a plně nabitý stav

12,6 V. Vyb́ıjećı schopnost 40C znamená, že baterie dokáže trvale dodávat proud až

52 A, což s rezervou pokryje potřeby motoru i elektroniky. Baterie je připojena k ESC

pomoćı konektoru XT60, který zajǐst’uje bezpečné a spolehlivé spojeńı.

3.4 Ovladač — hardwarová realizace

Jako ovladač byl použit starý ovladač na RC drony. V ovladači z̊ustaly pouze p̊uvodńı

joysticky a vše ostatńı bylo odstraněno. Do těla ovladače bylo umı́stěno ESP32 a v předńı

části ovladače je otvor pro HC-12. Ovladač je napájen z powerbanky, která poskytuje

stabilńı napět́ı pro ESP32 a HC-12.
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4 Software a komunikace

Tato kapitola popisuje softwarovou architekturu systému dálkového ovládáńı. Komuni-

kace mezi ovladačem a letadlem je realizována přes moduly HC-12 pracuj́ıćı na frekvenci

433 MHz. Kapitola dále obsahuje strukturu a kĺıčové části firmware obou zař́ızeńı.

4.1 Architektura systému

Systém se skládá ze dvou nezávislých zař́ızeńı. Ovladač čte hodnoty z joystick̊u, zabaĺı je

do datové struktury a odeśılá bezdrátově přes HC-12. Přij́ımač v letadle čeká na př́ıchoźı

pakety, dekóduje je a nastav́ı odpov́ıdaj́ıćı polohy serv a otáčky motoru. Obě zař́ızeńı

použ́ıvaj́ı mikrokontrolér ESP32 a identické moduly HC-12.

4.2 Komunikačńı modul HC-12

4.2.1 Princip funkce a parametry

HC-12 je hotový bezdrátový modul pracuj́ıćı v pásmu 433 MHz s integrovaným rádiovým

čipem Si4463. Z pohledu mikrokontroléru se chová jako standardńı sériová linka (UART).

Vše, co přijde na pin TX jednoho modulu, se objev́ı na pinu RX druhého modulu. Neńı

tedy potřeba řešit žádné RF parametry ani instalovat speciálńı knihovny. Dosah modulu

v př́ımé viditelnosti je několik set metr̊u, což pro účely tohoto projektu plně dostačuje.

Kĺıčové parametry modulu jsou shrnuty v tabulce 4.1.
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Tabulka 4.1: Parametry modulu HC-12 [5].

Parametr Hodnota

Frekvenčńı pásmo 433,4–473,0 MHz
Napájećı napět́ı 3,2–5,5 V
Výchoźı baudrate 9600 Bd
Výkon vyśılače až 20 dBm (100 mW)
Rozhrańı UART

4.2.2 Konfigurace modulu

HC-12 se konfiguruje pomoćı AT př́ıkaz̊u při přivedeńı pinu SET do logické nuly. V běžném

provozu je SET v logické jedničce a modul transparentně přepośılá data. Pro tento pro-

jekt je použito výchoźı nastaveńı (9600 Bd, kanál 1), které nevyžaduje žádnou změnu

konfigurace.

Zapojeńı HC-12 k ESP32 je na obou zař́ızeńıch identické:

� VCC → 3,3 V

� GND → GND

� TXD (HC-12) → RX (ESP32)

� RXD (HC-12) → TX (ESP32)

� SET → HIGH (běžný provoz)

� ANT → anténa

4.2.3 Anténa

Pro tento projekt je použita integrovaná anténa modulu HC-12, která poskytuje do-

statečný dosah pro komunikaci mezi ovladačem a letadlem. V př́ıpadě potřeby zvýšeńı
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dosahu lze integrovanou anténu nahradit exterńı, např́ıklad 1/4 vlnovou tyčovou anténou,

připojenou k pinu ANT.

4.2.4 Formát p̌renášených dat

Ř́ıdićı hodnoty jsou přenášeny jako binárńı datová struktura (struct). Binárńı přenos je

efektivněǰśı než textový formát a přenáš́ı se přesně 6 bajt̊u mı́sto deśıtek ASCII znak̊u,

č́ımž se snižuje latence.

Listing 4.1: Datová struktura ř́ıdićıho paketu.

1 struct Data {

2 int16_t throttle; // plyn: 0 az 4095

3 int16_t pitch; // vyskovka: 0 az 4095

4 int16_t roll; // kridelka: 0 az 4095

5 };

Použit́ı typu int16 t, což je 16bitové celé č́ıslo se znaménkem, zajǐst’uje přesnost krok̊u

a konstantńı velikost 2 bajty na kanál nezávisle na platformě.

4.3 Kód vyśılače (ovladač)

4.3.1 Struktura kódu

Software ovladače provád́ı v hlavńı smyčce tři operace: přečte aktuálńı hodnoty z analo-

gových vstup̊u, ulož́ı je do struktury Data a odešle strukturu jako blok bajt̊u přes HC-12.

Smyčka se opakuje přibližně každých 50 ms, č́ımž je dosaženo odeśılaćı frekvence 20 Hz.
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4.3.2 Čteńı vstup̊u

Joystick 1 poskytuje dva analogové výstupy osy X a Y. Joystick 2 slouž́ı jako ovladač

plynu. Hodnoty jsou čteny přes 12bitový ADC ESP32 a mapovány na rozsah odpov́ıdaj́ıćı

datové struktuře.

4.3.3 Odeśıláńı dat

Listing 4.2: Odeśıláńı paketu z ovladače.

1 void loop() {

2 packet.throttle = analogRead(THROTTLE_PIN);

3 packet.pitch = analogRead(PITCH_PIN);

4 packet.roll = analogRead(ROLL_PIN);

5

6 HC12.write(( uint8_t *)&packet , sizeof(packet));

7 delay (50); // 20 Hz

8 }

4.4 Kód p̌rij́ımače (letadlo)

4.4.1 Př́ıjem a dekódováńı dat

Přij́ımač čeká, dokud neńı v bufferu k dispozici celý paket (6 bajt̊u). Jakmile data doraźı,

přečte je do struktury Data a předá dál k ř́ızeńı serv a ESC. Dále jsou hodnoty mapovány

z rozsahu 0–4095 (12bitový ADC) na rozsah 1000–2000 µs pro PWM signál.
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Listing 4.3: Př́ıjem a ř́ızeńı na straně letadla.

1 void loop() {

2 if (HC12.available () >= sizeof(packet)) {

3 HC12.readBytes (( uint8_t *)&packet , sizeof(packet));

4

5 esc.writeMicroseconds(map(packet.throttle , 0, 4095, 1000,

2000));

6 servoElevator.writeMicroseconds(map(packet.pitch , 0,

4095, 1000, 2000));

7 servoAileronL.writeMicroseconds(map(packet.roll , 0,

4095, 1000, 2000));

8 servoAileronR.writeMicroseconds(map(packet.roll , 0,

4095, 2000, 1000));

9

10 lastPacketTime = millis ();

11 }

12 }

4.4.2 Ř́ızeńı servomotor̊u a ESC

Servomotory i ESC jsou ř́ızeny PWM signálem s periodou 20 ms (frekvence 50 Hz).

Š́ı̌rka pulzu v rozsahu 1000–2000 µs odpov́ıdá plnému rozsahu pohybu serva nebo plynu

motoru. Hodnoty z přijatého paketu jsou mapovány na tento rozsah a předány př́ıslušným

výstupńım pin̊um ESP32.

4.4.3 Fail-safe

V letadle je implementován fail-safe mód, který funguje pokud nepřijde žádný paket

po dobu deľśı než stanovený čas, letadlo automaticky nastav́ı nulový plyn a vycentruje

všechna serva. T́ım se zameźı nekontrolovanému letu v př́ıpadě výpadku spojeńı.
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Závěr

Ćılem této ročńıkové práce byl návrh a výroba modelu RC letadla s pevnými kř́ıdly.

Byly navrženy nosné plochy modelu na základě aerodynamické analýzy, zvolena pohonná

soustava a navržena elektronika včetně systému dálkového ovládáńı.

Aerodynamická analýza v programech Xfoil a XFLR5 potvrdila vhodnost zvoleného pro-

filu NACA 4412 pro daný rozsah Reynoldsových č́ısel a ověřila statickou podélnou sta-

bilitu navržené konfigurace. Statická zásoba stability vyšla SM = 7,7%, což odpov́ıdá

doporučenému rozsahu pro RC modely.

Bezdrátová komunikace mezi ovladačem a letadlem byla úspěšně otestována a moduly

HC-12 spolehlivě přenášej́ı ř́ıdićı data na frekvenci 433MHz při odeśılaćı frekvenci 20Hz.

Implementovaný fail-safe režim zajǐst’uje, že v př́ıpadě výpadku spojeńı letadlo automa-

ticky nastav́ı nulový plyn a vycentruje všechna serva.

Při realizaci modelu se ukázalo, že hmotnost 3D tǐstěných ocasńıch ploch významně

ovlivňuje polohu těžǐstě. Původńı verze ocasu vážila 92 g, což posunulo těžǐstě o několik

deśıtek mm dozadu mimo doporučený rozsah. Tento problém byl vyřešen přetiskem ocasńıch

ploch s nižš́ı hustotou výplně a tenš́ımi stěnami, č́ımž se hmotnost ocasu sńıžila na 50 g.

Tato zkušenost potvrzuje, že u 3D tǐstěných model̊u muśı být odhady hmotnosti součást́ı

návrhového procesu od počátku.

Letové testy budou dokončeny po finálńım potažeńı kř́ıdla smršt’ovaćı fólíı. Práce může v

budoućıch iteraćıch pokračovat přidáńım v́ıce funkćı, jako je GPS modul nebo přechodem

na výkonněǰśı ř́ıdićı jednotku schopnou autonomńı stabilizace pomoćı gyroskopu a akce-

lerometru.
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vrtulovým kuželem. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 32
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