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Abstract

The implementation of technological innovations in civil aviation is essential for enhancing the efficiency of flight operations, safety, economic
accessibility, and the overall attractiveness of commercial flights. One promising area of development is the application of stabilizing surfaces,
specifically canard surfaces, which have historically been used primarily in military aviation technology. This study focuses on the conceptual design
of implementing canard stabilizing surfaces on existing commercial aircraft, evaluating their benefits as well as analyzing the advantages and
disadvantages of various other configuration solutions currently in use. In the practical part, a detailed analysis is conducted on the design of a
stabilizing wing for the reference aircraft, the Airbus A320. This analysis includes analytical calculations of stabilizing characteristics and numerical
flow simulations using the computational fluid dynamics (CFD) in the ANSYS FLUENT software environment. The results provide a quantitative
assessment of the aerodynamic effects of applying stabilizing surfaces and their potential benefits for civil aviation.
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1. Uvod

Na zabezpeclenie bezpetného letu je potrebné lietadlo
dodatoéne stabilizovat. Stabilizicia je potrebna z toho dévodu,
aby nedochddzalo k ndhodnym vychyleniam letovej drahy.
Takéto vychylenia by mohli ohrozit bezpeénost pasazierov a
pilotov na palube lietadla. V poslednych desatrociach sa civilné
letectvo neustdle vyvijalo s cielom zvysit efektivitu letov,
bezpecnost cestujucich, ekonomicku dostupnost letov a celkovu
pritazlivost komerénych letov. V dosledku vyssich poZiadaviek
na optimalizaciu letovych charakteristik su konstruktéri nuteni
hladat nové technologické stratégie, aby ¢o najlepsie vyuZili
dostupné zdroje a zaroven zniZili prevadzkové naklady. Jednym
z moznych priestorov na vyskum su stabilizacné plochy.

Zamer bakalarskej prace je teoretickd analyza mozZnosti
integracie roznych typov vyvaZovacich ploch do civilného
letectva. Vyhody a nevyhody dizajnov stabilizaénych ploch,
zakladne rozdelenia, druhov, a taktiez vplyvy pozicie tychto
kridiel na aerodynamicku stabilitu lietadla pocas letu budu
preskimané. Identifikovanim hlavnych wvyhod a nevyhod
pomdze ujasnit, ¢i dana oblast je perspektivna na technologické
aj finanéné investicie pre hlbsi rozvo;j.

2.

Stabilizaéné plochy sui neoddelitelnou suéastou konstrukcie
kazdého lietadla a zabezpecuju jeho stabilitu a ovladatelnost
pocas vsetkych faz letu. V civilnom letectve zohravaju délezitu
Ulohu, pretoZe vyrazne ovplyvriuju bezpecénost, komfort
cestujucich a efektivitu letovych operdacii. Stabiliza¢né plochy su
navrhnuté tak, aby odolavali roznym vonkajsim vplyvom.

Stabilizacné plochy v civilnom letectve

Podla orientacie rozdelujeme stabilizacné plochy na
horizontalne a vertikdlne. Okrem klasickych rieseni existuju aj
alternativne konfiguracie, ktoré ponukaju nové mozZnosti
optimalizacie letovych charakteristik lietadiel. Moderné trendy
v dizajne stabilizacnych pléch zahffaju pouzitie pokrocilych

materidlov a adaptivnych riadiacich systémov. V nasledujuce;j
Casti Clanku budu podrobne rozobraté jednotlivé typy
stabilizacnych ploch a ich hlavné charakteristiky.

2.1. Horizontdlne stabilizacné plochy

Horizontalne stabilizdtory su  zadkladnym prvkom na
zabezpelenie pozdi?nej stability lietadla. Spravidla sa
nachadzaju v zadnej Casti trupu a pdésobia proti momentu, ktory
vznikda v doésledku vztlaku hlavného kridla. Horizontalny
stabilizator moze byt pevny alebo nastavitelny. V pripade
nastavitelného stabilizatora je mozné menit jeho uhol nabehu
vzhladom na letové podmienky [1,2,3].

2.2. Vertikdlne stabilizacné plochy

Vertikalny stabilizétor, znamy aj ako kyl, zaistuje smerovu
stabilitu lietadla. Jeho hlavnou Ulohou je zabrariovat
nekontrolovanému pohybu lietadla okolo jeho zvislej osi (tzv.
»yaw"). Vertikalny stabilizator zaroven nesie smerové kormidlo,
ktoré umoznuje pilotovi aktivne ovladat smer lietadla. Velkost a
tvar vertikdlneho stabilizatora su optimalizované podla typu
lietadla, jeho hmotnosti a vykonovych parametrov [3,4].

2.3. Alternativne stabilizacné konfigurdcie

Okrem tradi¢nych stabilizacnych pléch sa v letectve pouZivaju aj
alternativne koncepcie. Kacacie plochy (canardy) su jednou
z alternativ ktorou sa tento ¢lanok bude zaoberat najviac. Tieto
stabilizacné plochy st umiestnené pred hlavnym kridlom
lietadla a mozu vyrazne prispiet k zlep$eniu pozdiZnej stability a
manévrovatelnosti. Canardy mozu tiez znizit zatazenie hlavného
kridla a tym prispiet k optimalizacii celkového aerodynamického
vykonu a tym tak lepsie rozloZit vahu samotného lietadla.

DalSou alternativou su tzv. zdruziené konfiguracie, kde sa
kombinuju viaceré stabilizacné prvky. VyuZivaja sa tzv. V-tail, A-
tail alebo aj X-tail konfigurdcie ktoré spajaju funkcie
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horizontalneho aj vertikdlneho stabilizatora do jedného celku.
Hoci tieto alternativne rieSenia prindsaju mnozstvo vyhod, ich
integracia do civilného letectva je spojenad s technickymi a
certifikacnymi vyzvami [5,6].

3. Vyhody a nevyhody roznych konfiguracii
stabilizacnych pléch

Konfiguracia stabilizaénych ploch vyznamne ovplyvriuje celkovu
aerodynamiku, stabilitu a ovladatelnost lietadla. Kazdy typ
rieSenia so sebou prinasa urcité vyhody, ale aj nevyhody, ktoré
je potrebné starostlivo zvazit pri navrhu lietadiel. Preto si
spomenieme aspon niektoré zo znamych a najpouzivanejsich
konfigurdacii.

3.1. Klasicka konfigurdcia stabilizacnych pléch

Ide o najrozdirenejSiu a konStrukéne najjednoduchsiu
konfigurdciu stabilizacnych ploch. Sklada sa z vertikdlnej a
horizontalnej Casti, pri¢om horizontalna ¢ast je umiestnend na
spodku vertikalne;j.

Konfiguraciu rozdelujeme na dva typy, s delenym stabilizdtorom
a s plavajucim stabilizatorom. Deleny horizontalny stabilizator sa
sklada z pevnej nepohyblivej Casti, ktord vytvara poZadovany
moment, a pohyblivej ¢asti zabezpelujucej ovladatelnost
lietadla. Plavajuci horizontdlny stabilizator pozostava z jedného
kusu ktory je pripevneny na oto¢nom bode na trupe lietadla.
Cela ¢ast zabezpeluje ako stabilitu tak aj riadenie lietadla.

Hlavnou vyhodou tejto konfiguricie je jej jednoduchost a
nendaroc¢nost navrhu. Plavajuci vyskovy stabilizator ma vyhodu v
tom, Ze umoziuje riadenie s mensou silou pri vysSich
rychlostiach, ¢o je dolezité najma v transonickych a
nadzvukovych rezimoch, kde dochdadza k zmenam v prudeni
vzduchu okolo riadiacich ploch. Nevyhodou oboch konfiguracif
je, ze stabilizdtory mézu byt ovplyvnené virmi motorov
umiestnenych pred nimi resp. na kridlach. Navyse velkost
vertikdlneho stabilizatora zavisi od velkosti lietadla, ¢o pri
vacsich strojoch zvysuje naroky na jeho konstrukciu [3,4].

3.2. Stabilizacne plochy v T konfigurdcii

Takzvana T-Tail konfiguracia stabilizacnych ploch sa nachadza
v chvostovej Casti lietadla. Je skonStruovana tak Ze na vrchnej
Casti vertikdlneho stabilizatora sa nachdadzaju horizontalne
stabilizac¢ne plochy a z nahladu pripominaju pismeno ,, T Tieto
stabilizac¢ne plochy nie su tak konstrukéne narocne, avsak maju
vadsiu hmotnost ako klasickd konfiguracia stabilizacnych pléch
Ato zdbévodu Ze horizontdlna cast musi byt podporend
nosikom, ktory udrii jej hmotnostné aaerodynamické
zatazZenie.

Hlavnou vyhodou je vyssia odolnost a ochrana pred vystupnymi
plynmi z motorov a je chranena aj pred poskodenim pri rotacii
lietadla tzv. , tail strikom,, Dal$ia vyhoda je Ze stabilizator je
menej ovplyvneny za normalnych letovych okolnosti vyrmi
z hlavnych nosnych ploch a poskytuje tak vacSiu stabilitu.
K nevyhodam patri hlavne Ze su vyrazne nebezpecnejsie pri
velkych uhloch nabehu pri ktorych su priamo ovplyvnené
Uplavom €o znemend, Ze sa stavaju nefunkénymi. Prudenie
v Uplave spbsobuje pokles sily riadenia vyskovych kormidiel
a hrozi nebezpecenstvo padu. Nevyhodou je aj zloZitejsia udrzba

z dévodu zhorsenej pristupnosti k horizontalnemu stabilizétoru

[7].

3.3. Kacacie stabilizacné plochy

Tato konfigurdcia sa prevazne pouZziva pri bojovych lietadlach,
ktoré lietaju ¢asto omnoho vy$simi rychlostami ako komeréne
letiny. Bojové lietadla maju taktiez poziadavku na to byt
nestabilné. Nestabilita v konfigurdcii kacacich pléch vznika
najméa v dosledku usporiadania vztlakovych ploch a polohy
taZiska lietadla.

Konfiguracia kacacich ploch umiestriuje pred hlavnym kridlom
dalsiu vztlakova plochu (Angl. canard) ktora generuje kladny
vztlak, teda pésobi smerom nahor. Ak je tento vztlak dostatocne
velky a ak sa zaroven taZisko lietadla nachadza prili§ vzadu v
blizkosti aerodynamického stredu alebo dokonca za nim,
dochdadza k naruseniu rovnovahy medzi vztlakom a momentmi,
¢im wvznikd statickd nestabilita. Nestabilné lietadlo je
nachylnejsie na rychle zmeny smeru letu asu citlivejSie na
ovladanie ¢o znamena rychlejsia odozva pririadeni . Tieto plochy
byvaju najcastejSie skonstruovane ako pldvajlce stabilizatory.
Ich hlavnymi prednostami oproti chvostovym plochdam su zZe
prudenie pre kacacie plochy nie je nijakym spdsobom narusené
kedZe sa nachadzajui v prednej ¢asti a nevznika buffeting. Dalsou
vyhodou je ich vSestrannost pri ¢om nam moézZu generovat
vztlak, upravovat prudenie vzduchu nad hlavnymi nosnymi
plochami, kde mézu ovplyvnit distriblciu aerodynamickych sil
na hlavnych nosnych plochéach alebo slizit ako aerodynamicka
brzda. Avsak nevyhodou je Ze su velmi ndro¢ne pre vyskum
avyvin, maju vysoké naroky na presnost aspravny navrh
a umiestnenie [5,8].

4. Teoreticky navrh vyuzitia kacacich ploch v civilnom
letectve

Konfiguracia s kacacimi plochami (angl. canard configuration)
predstavuje alternativny koncept lietadla, v ktorom ako uz bolo
spomenuté su horizontalne stabilizacné plochy umiestnené
pred hlavnym kridlom, na rozdiel od tradi¢nych konvenénych
usporiadani. V tejto Casti ¢lanku je teoreticky spracované mozne
vyZitie v civilnom letectve a zakladné principy a konstrukéné
aspekty navrhu modelu s kacacimi plochami, ktoré mézu byt pri
vhodnej adaptécii uplatnitelné v segmente civilného letectva
[6,9].

Vyhotovene boli dva navrhy lietadiel, pri ktorom jedno mozeme
povazovat ako klasickd konfiguréciu, a druhd ako alternativnu
s kaCacimi stabilizacnymi plochami (canard). Na obr. 1 je
zobrazeny 3D model pomocou programu AUTODESK INVENTOR
2026, ktory bol inSpirovany dizajnom Airbusom A320. A na obr.
1 Je vyobrazeny uZ upraveny model lietadla A320
s konfiguraciou kacacich ploch.

142



Obr. 1 3D ndvrh lietadla s klasickou konfigurdciou

Obr. 2 3D model lietadla s kacacimi stabilizacnymi plochami (canard)

4.1. Teoretické moznosti vyuZitia kacacich pléch

Kacacie stabilizacné plochy by v civilnom letectve mohli mat
znacny potencidl vylepsit letové vlastnosti lietadiel pocas snad’
vSetkych faz letu. Tak napriklad pocas vzletu by mohli aktivne
prispievat k rychlejSiemu dosiahnutiu poZadovaného uhla
nabehu, ¢im by sa skratila vzletova draha a zvysila bezpec¢nost
pri kritickych situaciach, ako je strata vykonu motora. V
cestovnej faze letu by kacacie plochy napriklad pomahali
optimalizovat rozloZenie vztlaku medzi hlavnou nosnou plochou
a prednym stabilizatorom. Pocas pristavania by kacacie plochy
mohli zabezpetit vy$Siu kontrolu nad sklonom lietadla pri
findlnom priblizeni a umoznit plynulejsie dosadnutia nadrahu ¢o
by mohlo mat dopad na zvySenie komfortu cestujdcich a zniZilo
by to aj zatazenie konstrukcie lietadla. Okrem toho by kadacie
plochy mohli sluzit ako dodatoéné aerodynamické brzdy pocas
rychleho klesania alebo v pripade potreby rychleho znizenia
rychlosti [6,12].

4.2. Vyber aerodynamického profilu

Zakladom UspeSného ndvrhu kacacej konfiguracie je
zabezpecenie spravneho poradia padovej rychlosti pre kridla.
Aby sa prediSlo strate stability, musi kacacia plocha vidy
dosiahnut padovu rychlost ako prvé. V takom pripade sa kacacia
plocha dostane mimo vztlak, ¢im dojde k samovolnému poklesu
nosa lietadla a k opdtovnému narastu vztlaku po dosiahnuti
pozadovanej rychlosti. Ak by hlavna nosna plocha stratila vztlak
skor, kacacia plocha by spdsobila esSte vacsie zdvihnutie nosa, ¢o

by zhorsilo situdciu a mohlo by viest k strate riadenia ateda
k dynamickej nestabilite. Vrdmci vyberu aerodynamického
profilu bol teda zvoleny symetricky profil NACA0006 ktory sa
nachadza na obr. 3. Tento typ profilu ma kriticky uhol ndbehu
mensi (Qcanard) S porovnanim s hlavnou nosnou plochou
(NACA23015) (othikridio) z obr. 4 [6,9,10,11].

Obr. 4 Asymetricky profil NACA23015 pre hlavné nosné plochy

4.3. urcenie vel'kosti a pozicie kridiel a kacacich pléch

Tvar aj rozmery modelu lietadla boli in§pirované referenénym
lietadlom Airbus A320. Jedna sa o Casti lietadla ako napriklad
plochu nosnych ploch, velkost trupu, rozpitie kridiel, a pod. Co
je velmi dolezité pri implementacie kacacich pléch, teda pri
nahrade horizontalneho stabilizatora, je urcenie jeho velkosti
a pozicie. Pozicia kaacich pléch sa urcila vzdialenostou od
taziska lietadla. Je nevyhnuté, aby vytvarali aspori kladny alebo
neutrdlne stabilny moment okolo taziska. Vypoéty vychadzali z
poziadavky na statickti pozdiZnu stabilitu, pricom neutralny bod
lietadla musel byt umiestneny za taZiskom. Pozicia kafacej
plochy bola navrhnuta tak, aby generovala kladny vztlak, ¢im
znizovala zataZenie hlavného kridla a tym aj celkovy
aerodynamicky odpor. Velkost plochy bola dimenzovana tak,
aby pri beznych letovych reZzimoch nebola potrebna vyznamna
zmena uhlu nabehu hlavného kridla [9,12].

5. ZHODNOTENIE VYSLEDKOV

Vramci bakalarskej prace bol vytvoreny simulacny model
pomocou metodiky CFD oboch modelov lietadiel, prvy pre
klasickd konfiguraciu ako aj pre konfiguraciu kacacich ploch
implementovanu pre lietadlo Airbus A320. Simulacia bola
uskutoénena v programe ANSYS Fluent.

5.1. Priprava numerickych modelov lietadiel

Ako prvé bolo potrebné zadefinovat okrajové podmienky pre
numericky model.

Rychlost lietadla : 150 m/s
Nadmorska vyska : Om (101 325 Pa tlak)

e  Druh letu : Horizontalny let

Rychlost 150 m/s alebo 540 km/h bola zvolend vzhladom na
stabilitu vypoctu azaroven aj turbuletnosti prudenia okolo
kridiel modelu. Zvolenad rychlost je vyssia ako rychlosti pri
nizkych Reynoldsovych ¢islach, pri ktorych by mohlo dojst k
zmene charakteru priddenia. VysSia rychlost nam teda
zabezpecluje stabilnejsi rezim prudenia v porovnani s velmi
nizkymi rychlostami. Tato rychlost ndm umoZiuje simulaciu
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podmienok pri pouZiti menej presnej vypoctovej siete (mesh)
ktora sa z ¢asovej narocnosti nedala zvladnut.

5.2. Porovnanie vysledkov

Konkrétne porovnanie vysledkov simuldcie je mozne vidiet na
obr. 5 ktory sumarizuje najdolezitejSie numerické vysledky z
CFD. Ako je mozné vidiet vyhodnocoval sa odpor a vztlak na
hlavnych nosnych plochach, na horizontdlnom stabilizatore a
vertikdlnom stabilizatore. Vztlak generovany na vertikdlnom
stabilizatore nebol pripocitany do vyslednej vztlakovej sily
nakolko je zanedbatelny vzhladom na velkost sil ostatnych
ploch. Z rovnakého dovodu nie je zahrnuty vztlak sp&sobeny
trupom lietadla.

Kridlo Horizontilny stabilizitor
model Veztlak [N] QOdpor [N] Vztlak [N] Qdpor [N]
Klasicka
143 537 10178 -13 929 651
konfiguracia
Canard
129 482 11593 26 256 1464
konfiguracia
% rozdiel -10% 14% -289% 125%
Vertikilny stabilizator CELKOVO
model Vztlak [N] Odpor [N] Vztlak [N] Odpor [N]
Klasicka ~
1150 1490 129 608 10 829
konfiguracia
Canard
1316 1285 155738 13 057
konfiguracia
% rozdiel 14% -14% 20% 21%

Obr. 5 Porovnanie CFD vysledkov pre klasickt a canard konfigurdciu

Vysledky CFD ukazuju, Ze lietadlo s konfiguraciou kacacich ploch,
generuje o 20% vyssi vztlak vzhladom na klasickd konfiguraciu.
Vztlakova sila pri chvostovej konfiguracie je negativna vzhladom
na udrzovanie statickej rovnovdhy momentovych sil. Pri
konfiguracii kacacich pléch sa vztlak zmenil z negativhu na
pozitivnu  hodnotu.  Rozdiel  vztlaku  horizontdinych
stabilizacnych ploch je 289 %. Tato vysokd hodnota je sposobena
faktom, Ze horizontdlny stabilizator chvosta lietadla generuje
pritlak, pricom kacacia plocha generuje vztlak. Samotna
uéinnost horizontalnych pléch generovat vztlakovd, respektive
pritlakovu silu v zavislosti od smeru pdsobenia, je teda 85 %.
Vertikdlny stabilizator neukazuje vyrazné rozdiely v oboch
konfigurdcidch a v porovnani s hlavnymi nosnymi plochami a
horizontalnymi stabilizatormi, SU jeho sily zanedbatelné.
Celkovy odpor pri horizontadlnom lete sa zvysil 0 21% ¢o udriuje
rovnaky pomer vztlaku k odporu lietadla. Odpor sa mohol zvysit
kvoli pridaniu dodatocnych aerodynamickych ploch v prednej
Casti trupu, ktoré spdsobuju lokalne virenie a zvySené trenie
vzduchu. Kacacie plochy taktiez zasahuju do prudenia smerom
ku hlavnému kridlu, ¢o mdze viest k naruseniu laminarneho
prudenia a vzniku dodato¢ného interferenéného odporu. Vyssi
odpor mdze byt taktiez spdsobeny Ze uhol ndbehu kaacich
ploch je vacsi ako uhol nabehu klasického horizontdlneho
stabilizatoru

Na obrazku 6 je zobrazené porovnanie zvislej distriblcie
absolutnej rychlosti vzduchu na rovine kridla. Z Obr. 6a je moZzné
od¢itat maximalnu lokalnu rychlost 176,1 m/s, pricom obr. 6b na
rovnakej Casti kridla ukazuje 170 m/s. Vyssia rychlost prudenia
pri klasickej konfiguracii naznacuje vacsi podtlak nad kridlom, ¢o
sa prejavuje vy$sou vztlakovou silou. V pripade konfiguracie
kacacich ploch méze djst k redistribdcii prudenia, ¢im sa znizuje
maximalna lokalna rychlost, ale zarover zlepsuje stabilita a
riadenie lietadla pri vyssich uhloch nabehu. Tento efekt moze
sUvisiet aj s pred¢asnou aktivaciou virovej $truktury z kacacich
pléch. Avsak nie je moine povaZovat tieto informdcie zo
simulacie Uplne vierohodne, nakolko rez kridlom bol vykonany
priamo a kridlo ma Sipovity tvar.
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Obr. 6 Distribucia absolutnej rychlosti vzduchu v reze kridla a) Klasickd
konfigurdcia b) Canard

INd ZdVET T11ELU K LdSLI £ KUE 5d vynoarnocovdil LLv. ,siedininy
alebo prudnice konkrétne v nasom pripade nad kridlom. Cielom
bolo zhodnotit potencidlny vplyv alebo zmeny lokalneho uhla
nébehu pri oboch konfiguracidch. Ako je mozné vidiet (Obr. 36b)
ka¢acie plochy nam zvy3uju rychlost prudnic nad hlavnou
nosnou plochou. TaktieZz je mozne vidiet nepatrny downwash
kacacich ploch ktory ma za ndsledok relativny pokles uhla
nabehu na hlavnych nosnych plochach ¢o méze mat za nasledok
znizenie vztlaku hlavnych nosnych ploch a celkove zvysenie
odporu.

te.

Obr. 7 Bocny pohlad pridnic pre klasicku (a) a aj pre konfigurdciu s kacacimi

plochami (b)
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6. Zaver

Na zdklade vykonaného teoretického navrhu a praktickych
analyz je mozné konstatovat, Ze implementdacia kacacich
stabilizacnych ploch predstavuje potencidlne zlepSenie
aerodynamickych a letovych charakteristik pre civilné lietadla.
Konkrétne pri referencnom lietadle Airbus A320 sa ukazalo, Ze
aplikacia stabilizacnych pléch typu "canard" moéZe pozitivne
ovplyvnit aerodynamickd stabilitu a efektivitu letu, co
potvrdzuju vysledky numerickych simuldcii prddenia v softvéri
ANSYS FLUENT. Tieto simuldcie preukazali, Ze kacacie plochy
efektivne prispievaju k optimalizacii rozloZenia vztlaku a redukcii
celkového odporu lietadla.

Zaroven je doleZité zdoraznit, ze spravne urcenie velkosti a
polohy kacacich ploch je kritickym faktorom pre dosiahnutie
stabilnej konfigurdcie. Vypoclty a analyzy v kapitole 4 ukdzali, Ze
umiestnenie aerodynamického taZiska a neutralneho bodu su
parametre, ktoré musia byt dékladne zohladnené pri navrhu.
Nevhodne zvolené parametre moéiu viest k neziaducim
aerodynamickym vlastnostiam, ako je nedostatocna stabilita
alebo zhorsend ovlddatelnost lietadla, ¢im by sa eliminovali
potencialne vyhody tejto konfiguracie.

Vysledky prezentované v kapitole 5 jednoznacne potvrdzuju
teoretické predpoklady a ukazuji moznost implementacie
kacacich stabilizacnych ploch v sucasnych komerénych
lietadlach. Porovnanie s klasickou konfiguraciou demonstrovalo,
Ze konfiguracia s kacacimi plochami by mohla poskytovat lepsie
aerodynamické charakteristiky.
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