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In order to help accelerate transition to sustainable and eco-friendly personal transportation in a single engine piston aircraft category we’ve
developed a simulation software platform of hydrogen powered aircraft for further research and development. Measurements were carried out
on a real reference airplane Cessna 172 R and were crosschecked with an airplane flight manual as well as a computer flight simulation. We also
focused on a software-based safety and economy optimization by components usage ratio improvement and inflight energy production and

transfer limitations.
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1. Uvod

Rychlo rastuce naroky na ekologickost a udrzatelnost osobnej
dopravy sa vo velkej miere dotykaju aj letectva. V sucasnosti
prevazuje trend testovania a vyroby alternativnych paliv, avsak
ani tie nie su zarukou ekologickej Cistoty. Je vieobecne zname,
ze vodik ako taky je dokonalym kandidatom pre ,palivo”
budtcnosti. Uplnd obnovitelnost z vody pomocou elektrickej
energie zaruduje dotknutému odvetviu dlhodobu udrzatelnost.
Jeho spalovanie priamo neprodukuje Skodlivé emisie, avsak
vysoka teplota horenia moéze vytvarat oxidy dusika z pritomnej
okolitej atmosféry. Pre zabezpecenie Uplnej ekologickosti by
bolo nutné do spalovacieho priestoru privadzat Cisty plynny
kyslik, ¢o vyrazne znevyhodnuje akékolvek pouzitie. Navyse,
premena tepelnej energie na mechanickd podlieha relativne
velkym stratdm, a tak spalovanie samotného vodika je z dévodu
rychlosti  horenia menej efektivne ako spalovanie
uhlovodikovych paliv.

Samozrejmou alternativou je Cisto elektricky pohon tvoreny
akumuldtorom a elektromotorom. Pouzitie tejto koncepcie je
vyrazne citelné hlavne v cestnej doprave, kde nie su kladené az
tak ndro¢né hmotnostné limity. V letectve je teda tato
koncepcia realizovatelna iba pre fahké letuny s malou letovou
vydrzou. Nevyhodou je <¢asova naroCnost nabijania
akumuldtorov atieZz ich Zivotnost a 3Specifické podmienky
prevadzky. Samotny elektromotor je vSak spravidla vysoko
efektivnym  Cinitelom premeny elektrickej energie na
mechanickd.

Velmi vyhodnym rieSenim je vyroba elektrickej energie z vodika.
Prebieha prave opaénym procesom ku elektrolyze vody
v palivovom ¢lanku s technolégiou proténovej membrany.

Vodik by tak nep6sobil ako palivo, ale len ako nositel elektrickej
energie, ktora sa z neho premeni v palivovom ¢lanku naspét.
Oproti akumuldtoru ma sice tento sposob uskladnenia
a premeny elektrickej energie nizsiu Gcéinnost, avsak je
hmotnostne omnoho vyhodnejsi a ,natankovanie” vodika
nepotrva vyrazne dlhsie, nezZ je v sucasnosti zauZivané. Takisto
z ekologického hladiska je tento proces absolutne Cisty.

RieSenie otazky nahradenia spalovacieho pohonu takouto
technoldgiou sa pri su¢asnych moznostiach tyka hlavne letunov
kategorie SEP s maximalnou vzletovou hmotnostou do 1,5 tony.

Aj napriek hmotnostnej vyhode palivovych ¢lankov od
akumulatorov, nie je v sufasnosti mozné doddvat pozadovany
prikon z palivovych ¢lankov pre potreby elektromotora prave
pre spominané hmotnostné limity pohonnej jednotky, ktoré nie
je moZné dodrzat ani pouzitim palivovych ¢lankov. Palivové
¢lanky maju pevne stanoveny vykon, pricom akumulator nie.
Naopak, akumulator je obmedzeny svojou kapacitou, co
palivovy ¢lanok nie je. Palivovy ¢lanok, ako element, nie je
vhodné bezprostredne povazovat za nahradu akumulatora.
Obsadzuje Specifickd poziciu pri premene energie a v spojeni
s akumulatorom sa ¢rtd prevadzkyschopné riesenie.

Komplexnost konceptu preto siaha daleko za hranice systémov
tvorenych jedinym hlavnym cinitefom.

2.

2.1. Nastavenie atribiitov pohonnej jednotky

Problematika stavby vodikového pohonu

Z globalneho hladiska je hranica schopnosti zostavit
vodikovu pohonnu jednotku velmi nejednoznacna. Zavisi od
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konstrukénej kvality draka letdna, maximalnej vzletovej
hmotnosti a Uc¢innosti komponentov. V porovnani so spalovacim
motorom mézu byt jej sucasti rozmiestnené efektivnejsie, avsak
je hmotnostne tazsia. V tomto smere je pravdepodobnd uplne
nova koncepcia uloZenia sucasti pohonnej jednotky, a to hlavne
z dovodu tvaru, poCtu a hmotnosti palivovych clankov a
tlakovych nadob. Palivové c¢lanky su relativne priestorovo
narocné. Jednotlivo sa v3ak daju uloZit do vnutra kridla.
V povodnom motorovom priestore tak vznikne miesto pre
meni¢ napdtia, litiovy akumuldtor a elektromotor. Tlakové
nadoby budd umiestnené v zadnej casti letuna tak z
bezpecnostnych dévodov, ako aj hmotnostného vyvazenia.

Pre zabezpecenie ¢o najlepsieho pomeru vykonu ku hmotnosti
a letovej vydrze ku vykonu pri zachovani konstantnej hmotnosti
pohonnej sustavy existuje prave jedno rieSenie zostavy
jednotlivych komponentov. Absencia kritickych Udajov o
konstrukcii nového prispésobeného draka, resp. neschopnost
ich prispbsobovat pri existujucich letinoch znemozriuje pouzit
idedlnu zostavu, a tak je potrebné priklonit sa k zachovaniu
pomeru vykonu ku hmotnosti na tkor pomeru letove] vydrze ku
vykonu. Této skutocnost postva vodikovd pohonnu jednotku
takmer na hranicu nepouZzitelnosti pre malu letovd vydrz, hoci
nasledné prevadzkové naklady a hlavne ekologickost prevadzky
su jednoznacne v neprospech spalovacieho motora.

Za ucelom zachovania experimentalnej prevadzkyschopnosti je
potrebné pre dany letun zostavit vodikovl pohonnt jednotku s
rovnakym vykonom, aky by mal spalovaci motor. KedZe
primarnym zdrojom prikonu su vodikové palivové clanky,
spodnd hranica ich vykonu je prikon potrebny pre cestovny
rezim. Prikon potrebny na doplnenie do poZadovanej hodnoty
plného vykonu pohonnej jednotky a Casovy interval vzletu a
stupania definuje mnoZstvo energie, ktoré je potrebné dodat z
litiovych akumulatorov. Nasledne, spravidla na ukor Ccasti
hmotnosti prevadzkového nakladu, sa podla poZiadavky na
dolet uréi velkost a pocet tlakovych nadob do maximalnej
vzletovej hmotnosti.

2.2. Parametre vydrZe a vykonu

Skonstruovand  pohonna jednotka by mala  pocas
preddefinovaného a nemenného ¢asového intervalu disponovat
stabilnym plnym vykonom, a to za predpokladu, Ze akumulator
je plne nabity. Po uplynuti intervalu viak bude schopna dodavat
iba znizeny, avsak trvaly vykon. Je nepravdepodobné, Ze by letun
po vycerpani energie z akumulatorov bol schopny, hoci aj
obmedzene, stipat.

Predpokladana letova vydrz je priamo Umerne zavisla na
potrebnom vykone palivovych ¢lankov pocas letu v cestovnom
rezime. Pocas klesania dochddza k zniZeniu narokov na vykon
pricom sa zniZuje i spotreba vodika.

2.3. VyuZitie potencidlov sti¢asti pohonnej jednotky

Okrem samotnej Gcinnosti jednotlivych komponentov je
smerodajna i hodnota ich priemerného vyuZitia pocas letu.
PretoZe je vodikova pohonna jednotka vyrazne hmotnostne
znevyhodnend, kladieme doéraz na ¢o najoptimdlnejsSie a
najvyssie vyuzivanie jej sucasti.

Vplyvom nepresnej kompenzacie strat vznika prebytok
energetického potencidlu, ktory pocas letu s nastavenim motora

v cestovnhom reZime nie je vyuZity. Podobne, po dostupani na
cestovnu vysku moze v akumulatore zostat nevyuzita energia.

Vyhodou elektrického pohonu a palubnej vyroby energie je
moznost presmerovania elektrickej energie z palivovych ¢lankov
medzi elektromotorom a akumulatorom. NevyuZity potencidl
palivovych ¢lankov modze produkovat elektricki energiu pre
nabijanie akumuldtora, ¢im predideme nebezpecenstvu
absencie vykonu v nudzovych situaciach. Na druhej strane je
mozné Setrit vodik vyuZitim zostavajlcej energie z akumulatora.

Nakolko je vieobecne zndme, Ze na vyrobu 1 kilogramu vodika
spotrebujeme v elektrolyze omnoho viac energie, ako je energia
v fiom obsiahnuta, d4 sa povedat, Ze nabijanie akumulatora
pocas letu je mimoriadne neefektivne prave
z dovodu dalSich strat v palivovych clankoch. Nabijanie
akumuldtorov na zemi 1z elektrickej siete predstavuje
ekonomickejsiu alternativu.

Je teda zrejmé, Ze i vyroba elektrickej energie nevyhnutnej pre
okamzity pohon letina nie je tak ekonomicka, ako by bol pohon
tvoreny len akumuldtorom a elektromotorom. Z tohto dévodu
je znizenie vykonu palivovych ¢lankov a jeho kompenzacia
zvysnou energiou z akumulatora vyhodna. Bezpecnost letu viak
vyzaduje urcitu uUroven, a preto nie je mozné z akumulatora
vyuzit vSetku dostupnu energiu za Uc¢elom zniZovania spotreby
vodika.

3.

Pre potreby price sme ako referenciu zvolili letin Cessna 172 R
s motorom Lycoming 10-360-L2A. Maximalny vykon motora je
priblizne 120 kilowattov [1], pricom maximdlna vzletova
hmotnost letina je 1111 kilogramov [2]. Pri maximalnom
zatazeni je pomer vykonu k hmotnosti priblizne 0,108.

Referencny letiin

Sucet hmotnosti uzitoéného zatazenia a spalovacieho motora s
ostatnym prisluSenstvom pohonnej sustavy referencného
letuna definuje hmotnostny limit vodikovej pohonnej jednotky
a nevyhnutného zataZenia pre experimentalny let. Referenény
letun tak poskytuje priblizne 497 kilogramov [4].

V ramci merania a spracovania vysledkov boli vykonané lety na
tomto lietadle v skutocnosti i na pocitacovom leteckom
simulatore.

4. Simulacny pocitacovy program
Programové rozhranie je rozdelené na dve hlavné Ccasti.

Konfiguraénu vpravo a simulacnd vlavo. Posuvacé v strede
predstavuje plynovu paku.

Konfiguracéna Cast vytvara na zaklade informacii o jednotlivych
komponentoch sustavu podla zadefinovanych poZiadaviek na
maximalny vykon, resp. vykon elektromotora,
na maximalny trvaly vykon ana poZadovanu letova vydrz.
Informuje pouzivatela o vytvorenych kapacitach, vykonoch
acasoch vydrie, ako aj pocte jednotlivych pouZitych
komponentov.

Simula¢nd &ast poskytuje priestor pre testovanie pohonnej
jednotky videdlnych podmienkach, pricom je uZivatel
informovany o zostavajucich casoch, kapacitdch a aktualnych
vykonoch vo forme konkrétnych hodnét, ale aj percent.
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emonstrator systému optimalizécie technologie pohonu letinov pomocou palivovych dlankov
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Obrazok 1: Simulacné programové rozhranie — zdkladné zobrazenie.
Zdroj: Autori.

5. Zaver

Systém pracujuci takto jednoduchym principom ma mnoho
nedokonalosti. Pre spravne fungovanie pohonnej jednotky je
délezité vytvorit a zadefinovat dalSie rieSenia optimalizacie a
zabezpecdovania bezpecnosti letu.

Kriticka fdza nastdva pri pristati, kde moze doéjst k potrebe
plného vykonu pri nezdarenom priblizeni alebo opakovani
okruhu. Pohonnd jednotka v takomto pripade nie je schopna
dodat potrebny vykon, ¢o vyrazne ohrozuje bezpetnost letu.

Rezerva energie v akumuldtore je definovand jednou minudtou
dostupnosti plného vykonu a je mozné ju vyuzit kedykolvek, hoci
aj pocas vodorovného letu zvySenim pozadovaného vykonu. V
pripade prekrocCenia jej hranice je po znizeni vykonu pod
maximalny trvaly reZim aktivované dobijanie akumulatora
zvySnym energetickym potencidlom palivovych ¢lankov. Pocas
klesania, priblizenia a pristatia bude prebiehat dobijanie, aby sa
zabezpedil dostatok ¢asového limitu na stupanie v dalSom lete.
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Obrdzok 2: Simulacné programoveé rozhranie — dobijanie pri klesani.
Zdroj: Autori.

V zmysle vyssie spomenutého, je v zaujme efektivity vyuzit,
pripadne vyuzivat doposial nevycerpanu kapacitu akumulatora,
a to hlavne pri vykonoch mensich, ako je maximalny vykon
palivovych ¢lankov, resp. maximalny trvaly rezim.

Touto optimalizaciou je hybridna prevadzka a je definovana
stcasnym vyuZivanim oboch sucasti v istom pomere, aj ked' to
nie je bezprostredne nutné. Proces pracuje na principe
vyuZivania prebytkovej energie z akumulatora, ¢im sa zniZzuje
vykonova poziadavka na palivové ¢lanky. Uskutocnenim tejto

optimalizacie dochadza nielen k usetreniu vodika, ale hlavne
k predlZovaniu Zivotnosti pohonnej jednotky.
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Obrdzok 3: Simulacné programové rozhranie — hybridny reZim. Zdroj:
Zdroj: Autori.

Hybridny reZim prace pohonnej jednotky je navrhnuty pre
horizontdlny ustaleny let s cestovnym nastavenim vykonu. Hoci
je vyrobcom referenéného letuna stanoveny cestovny reZim
minimalne 60 percent vykonu motora [3], dany letun je schopny
vodorovne letiet aj s nastavenim reZimu na Urovni 55 percent.
Proces vyuZivania energie akumuldtora za Ucelom Setrenia
vodika ma vyznam prave vrozmedzi vykonu od 55 do 60
percent. Cim niz$i vykon pohonnej jednotky, tym signifikantnejsi
je narast letovej vydrze.
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Obradzok 4: Graf rozmedzia vykonu v ustdlenom horizontdlnom lete.
Zdroj: Vlastné meranie.
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