1. uvoD

Razvojem zrakoplovstva, po€evsi od povijesnog leta brace Wright 1903. g. kad je
uspjesSno izveden let zrakoplovom pogonjenim motorom, javljala se Zelja za novim
uspjesima, da let traje dulje, da se leti na veéim visinama i mnogo brze, a bilo je vazno
savladati jednu jako znaCajnu prepreku koja je tada postojala, a to je upravljanje
letjelicom. Tocnije da se ne mora letjeti samo u kursu polijetanja ili kako vjetar nosi, vec
da letjelica uspjesSno izvodi zaokrete, te da ovisno o zadaci mijenja kurs leta u zraku.

Pet godina poslije brace Wright, Henri Farman 13. 01. 1908. g. na francuskom
vojnom letjeliStu nedaleko od Pariza, izvodi prvi let sa upravljivim zrakoplovom. Let koji
je trajao 1 minutu i 28 sekundi sastojao se od polijetanja, te leta do markera koji se
nalazio 1000 m dalje od toCke polijetanja, te zaokreta na markeru i leta prema pocetnoj
toCki na kojoj se izvodilo i konaéno slijetanje. Na tom letu koiji je viSe nalikovao borbi za
Zivot nego li kontroliranom letu, Henri Farman nacinio je naizgled vrlo nespretan i velik
zaokret oko markera koriste¢i samo kormilo pravaca, dok su krila bila u polozaju bez
nagiba. Samo sedam mjeseci poslije na malom trkali$tu u blizini Le Mansa u Francuskoj
08. 08. 1908. g. Wilbur Wright sa svojim lakim dvokrilcem polije¢e i €ini dva vrlo
elegantna i kontrolirana zaokreta. Njegov zrakoplov za razliku od Farmanovog ima
mogucénost valjanja i skretanja odnosno promjene nagiba, kuta skretanja i propinjanja.
Nakon 1 minute i 45 sekundi Wilbur slijece na to¢ku polijetanja i zavrSava jo$ jedan
povijesni trenutak u svijetu zrakoplovstva koji je pridonio razvoju i uvodenju
zrakoplovstva u druge krajeve svijeta, ponajprije u Europu.

Wrightov zrakoplov osim moguénosti valjanja, skretanja i propinjanja nije imao
ono $to bi nazvali uobiajenim upravljackim povrS§inama, osim kormila pravca i dubine.
Kao krilca koristio je aeroelasticnost konstrukcije krila. Dijelove krila na kojima danas
kod zrakoplova nalazimo upravljatke povrSine krilca, povezao je polugama kojima je
savijao krilo i na taj nacin na tim mjestima mijenjao zakrivljenost aeroprofila krila i time
generirao potrebne sile za promjenu nagiba potrebnog za izvodenje zaokreta, koristedi
kormilo pravca u kombinaciji sa krilcima (savijanje krila). Bio je to prvi koordinirani
zaokret u kojem su se koristile sve tri komande u medusobnoj kombinaciji. Nesto vise o

Upravljacke povrSine na avionu PC-9 1



svim povrSinama i nadinu funkcioniranja objasnit ée se u poglavlju opéenito o
upravljackim povrSinama.

Kako je vrijeme odmicalo, razvoj zrakoplova i njihovih performansi uvjetovao je i
razliCitost u konstrukciji zrakoplova, motora i kompletne opreme. Za upravljacke
povrSine mozemo isto tako reéi da se razlikuju od zrakoplova do zrakoplova, ali po
funkciji su ipak slicne. Svi ih zrakoplovi posjeduju, samo su ovisno o vrsti i namjeni
zrakoplova razli€itog dizajna i izvedbe. Tako imamo obi¢ne upravljacke povrsine koje se
najéesSce upotrebljavaju kod duboko podzvucénih zrakoplova kao $to su zrakoplovi iz
drugog svjetskog rata tipa Me109, FW-190, Mustang P-51, Spitfire, itd. Te obi¢ne
povrSine predstavljaju najucestaliji tip izvedbe upravljackih povrsina koji se koristio do
kraja drugog svjetskog rata, pa i danas kod zrakoplova €ije brzine ne prelaze brzine
vece od 700 km/h, kao Sto je i zrakoplov na Cije upravljatke povrSine ¢e se i
koncentrirati materija ovog rada, a to je zrakoplov Pilatus PC-9. Obi¢ne upravljacke
povrSine predstavljaju klasi¢an dizajn povrSina kod kojih je ostvarena veza izmedu
upravljacke palice i samih povrS§ina pomoc¢u mehanickih poluga, kolotura i metalnih sajli.

Razvojem mlaznog motora te postizanjem novih performansi kod zrakoplova
poglavito u smjeru brzine leta kod visoko podzvuénih i nadzvucnih zrakoplova, sile koje
su se javljale na upravljackim povrS§inama nije bilo moguce savladati tielesnom snagom
pilota uz mehani¢ke veze komandi i upravljackih povrSina. Revolucionarno rjeSenje
otkriveno je upotrebom elektro ili hidrauli¢nih servo uredaja. Jednostavan princip
zakona hidrodinamike naSao je primjenu u sustavu upravljanja upravljackim
povrSinama. Danas imamo i sustave koji kao vezu sa cilindrom Kkoji vrSi pokretanje
povrSine Koristi elektri€ni signal preko vodi¢a, pa imamo i vezu preko svjetlovoda kako
bi se izbjegli elektromagnetski utjecaji. Ti sustavi aktivhog upravljanja nazivaju se Fly By
Wire (letjeti pomoc¢u vodica-zice) ili Fly By Light (letjeti pomocdu svjetlosti). Znacajan je i
stupanj koristenja racunalne tehnologije sa razvojem zrakoplovstva, Sto se vidi po
razvoju od jednostavnih sustava pa do kompleksnih elektro-hidraulickih sustava koje
nadzire racunalo. Osim aktivnih upravljackih povrsina, postoji raznolikost u dizajnu i
izvedbi upravljackih povrSina. Najznacajnija je €injenica da u nadzvuénom letenju nema
efikasnosti kormila dubine u klasichom smislu dizajna kormila sa stabilizatorom. Zbog
toga je kompletan horizontalni stabilizator pokretan kako bi se osigurala upravljivost
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propinjanjem. Postoje takoder primjeri inverznih konstrukcija, izbacen je horizontalni
stabilizator, a dodan je kanard odnosno pokretni horizontalni stabilizator na nosu
zrakoplova. Tipi€an primjer nadzvuénog borbenog zrakoplova je Eurofighter-Typhoon.
Kod nekih zrakoplova imamo kombiniranu upotrebu upravljackih povrSina sa uredajima
za povecanje uzgona, npr. upotreba krilaca kao flapsova zajedno sa osnovnim
flapsovima uz zadrzavanje osnovne funkcije krilaca, karakteristicno za F-18, americki
mornaricki zrakoplov. Koristenje vektoriranog potiska u kombinaciji sa kormilom dubine
predstavlja jednu kompletno novu perspektivu u dizajniranju modernih borbenih
zrakoplova kao S$to su Su-33, Su-37, F-22. Nove Zzelje da se napravi superpokretljivi
zrakoplov sa iznimno visokim manevarskim sposobnostima dovode do naizgled vrlo
cudnih rjeSenja. Pokretne mlaznice zrakoplovnog motora nisu jedini primjer, zanimljiv je
i ameriCki strateSki bombarder B-2 ,Letece krilo“. Zrakoplov koji uopée nema repne
povrSine, ve¢ ih zamjenjuje uporabom razli€itih spojlera i sa s-aeroprofilom krila unutar
kojega je integrirani trup. Sam aeroprofil osigurava rijeSenje direkcionalne stabilnosti
odnosno uklanjanje repnih povrsina, poglavito kormila pravca i vertikalnog stabilizatora.

Predmet ovog rada je pojasSnjenje upravljackih povrSina i nacina djelovanja
opcenito za sve zrakoplove koji lete podzvuénim brzinama, a poglavito se teZiSte daje
na zrakoplov visokih performansi koji sluzi za osnovnu i naprednu obuku pilota, Pilatus
PC-9. Zrakoplov je metalne konstrukcije, niskokrilac s motorom Pratt & Whitney PT6A s
62,950 KS, postize brzine do 320 kts i sposoban je izvoditi sve vrste sloZenih akrobacija
unutar optereéenja od +7 g do -3,5 g. Upravljacke povrsine i kompletan aerodinamicni
dizajn predstavljaju zrakoplov jednostavne izvedbe sli¢ne onima pod kraj drugog
svjetskog rata. Jedina je razlika u pogonskoj skupini koja je trubo-prop za razliku od
vecine zrakoplova iste kategorije koji su opremljeni klipnim motorima. Zrakoplov Pilatus

PC-9 prikazan je na slici1.1.
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Slika 1.1. Izgled aviona Pilatus PC-9
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2. OPCENITO O UPRAVLJACKIM POVRSINAMA

Prije samog razmatranja upravljackih povrsina korisno je definirati neke pojmove
koji su usko vezani sa upravljackim povrdinama.

Gibanje zrakoplova u prvom pribliznom promatranju moze se smatrati gibanjem

krutog tijela Ciji se centar mase CT giba brzinom V i tijelo rotira kutnom brzinom @ u
odnosu na inercijalni koordinatni sustav. Kutna brzina zrakoplova je istovremeno kutna

brzina rotacije vezanog koordinatnog sustava x, ,y, i z. Vektor kutne brzine @ moze
se u svakom trenutku razloziti na komponente u pravcima triju vezanih osix, ,y, i z, i

dobiti tri ortogonalne komponente kutne brzine ¢,6 i w . Na zrakoplov djeluju: sila

gravitacije, aerodinamicka sila i vu¢na sila koje u odnosu na centar masa stvaraju

momente.

Vertikalno kormilo

Slika 2.1. Upravljacke povrsine na avionu sa pregledom vaznih pojmova.
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Aerodinami¢ka i vucna sila nemaju stacionaran karakter pa su mogudi
poremecaji, tj. promjene tih sila koje uzrokuju promjene u gibanju zrakoplova. Kod
gibanja zrakoplova bitna su dva pojma: stabilnost i upravljivost.

Pod pojmom stabilnosti podrazumijeva se svojstvo zrakoplova da se sam vrati u
ravnotezno stanje nakon prestanka djelovanja poremecaja koji su uzrokovali promjenu
u odnosu na ravnotezno stanje. Razlikuju se staticka i dinamicka stabilnost. Staticka
stabilnost procjenjuje se na temelju ponasanja zrakoplova u po¢etnom trenutku kada je
nastao poremecaj. Ako u tom trenutku zrakoplov pokazuje tendenciju vracanja u
ravnotezni polozaj kaze se da je zrakoplov statiCki stabilan. Zrakoplov je staticki
nestabilan ako u pocetnom trenutku kada je nastao poremecaj pokazuje tendenciju
udaljavanja od ravnoteznog stanja u smjeru djelovanja poremecaja. Postoje tri vrste
staticke stabilnosti zrakoplova: uzduzna, popre¢na i direkcionalna stabilnost, dakle po
sve tri osi zrakoplova.

lzraz dinamiCka stabilnost karakterizira prijelazni proces koji nastaje poslije
pojave poremecaja. Zrakoplov je dinamicki stabilan ako se vraca u ravnotezni polozaj
jednim prigudenim gibanjem ili kroz viSe priguSenih oscilacija. Da bi zrakoplov bio
dinamicki stabilan mora biti stati¢ki stabilan i imati sposobnost priguSivanja poremeéaja.

Upravljivost zrakoplova je njegova sposobnost odgovoriti na djelovanja
upravlja¢kih sustava i proizvesti Zeljeni efekt. Upravljackim sustavima proizvodi se
rotiranje oko uzduZne osi ¢ (valjanje), rotiranje oko popreéne osi 8 (propinjanje) i
rotiranje oko normalne osi ¥ (skretanje) radi neutraliziranja nezeljenih poremecaja i radi

proizvodenja zeljenih efekata kao §to su promjena pravca (skretanje), promjena visine
(propinjanje, poniranje) i drugih manevara. Bitno je naglasiti da upravljivost zrakoplova
treba razlikovati od njegovih manevarskih sposobnosti.

Manevarska sposobnost zrakoplova je osobina zrakoplova da brzo mijenja smjer,
visinu i brzinu leta. Cijeni se po minimalnom vremenu utro§enom za neki manevar —
evoluciju, po najmanjem radijusu zaokreta, maksimalnoj visini u vertikalnim
akrobacijama, te po mogucnosti izvodenja raznolikih akrobacija. Znaci osnovna razlika
izmedu upravljivosti aviona i njegove manevarske sposobnosti je ta da upravljiv avion

treba izvesti manevre pri otklonu kormila, ali vrijeme manevra i putanje nemaju veceg
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znacenja. Za avion dobrih manevarskih sposobnosti najvaznija je brzina prelaza iz
jednog rezima u drugi i mogucnost brze promjene smjera leta i brzine aviona.
Upravljacke povrSine prikazane su na slici 2.1. zajedno s pozitivnim smjerovima

rotacija koji se odreduju pravilom desne ruke. Valjanje zrakoplova kutnom brzinom ¢ se

proizvodi krilcima koja su smjestena na izlaznom rubu krila na segmentu krila blize vrhu.
Pilot valjanje uzrokuje guranjem upravljaCke poluge u stranu na koju Zeli izazvati
valjanje. Pozitivno valjanje se proizvodi guranjem poluge u desno. To uzrokuje
spustanje krilca na lijevom dijelu krila i istovremeno podizanje krilca na desnom dijelu

krila. Na krilu sa spustenim krilcem povecava se sila uzgona za |AZ,| a na krilu sa

podignutim krilcem smanjuje za |AZ¢)|. To stvara spreg sila koji rotira zrakoplov oko

uzduzne osi tako $to se lijevo krilo podize, a desno spusta.

Propinjanje stvara pilot povlacenjem upravljacke poluge prema sebi, $to uzrokuje
podizanje horizontalnog kormila prema gore. Horizontalno kormilo ili kormilo dubine je
obi¢no izvedeno kao straznji dio horizontalne repne povrSine koja se moze okretati oko

svoje poprecne osi. Tako se na horizontalnoj repnoj povrSini stvara dodatna uzgonska

sila |A29| sa smjerom u pravcu vertikalne ili normalne osi z,. Ta sila okrece zrakoplov

oko poprecne osi koja prolazi kroz centar masa CT i podize nos zrakoplova (pozitivha
rotacija). Guranjem poluge od sebe stvara se negativno propinjanje sa spustanjem nosa
(poniranje).

Pilot skrec¢e zrakoplov potiskivanjem lijeve ili desne nozne pedale, ovisno o tome
u kojem pravcu zeli skrenuti zrakoplov. Npr. guranjem desne pedale zakreée se
vertikalno kormilo (kormilo pravca) na vertikalnoj repnoj povrSini u desno $to na repnoj

povrsini stvara dodatnu aerodinami¢ku silu AY, u smjeru -y, . Ova sila djelujuéi u
odnosu na centar masa CT uzrokuje pozitivnhu rotaciju oko osi z, sa skretanjem nosa

zrakoplova u desno.

lzmedu pojedinih upravljackih djelovanja postoji meduzavisnost. Npr. kod
pozitivnog skretanja (na desno) lijevo krilo se giba ve¢om brzinom po veéem radijusu
zakrivljenja. To rezultira ve¢om uzgonskom silom na lijevom krilu pa dolazi do valjanja u
pozitivnom smijeru. Sli€no tome primarna komanda na valjanje uzrokuje skretanje. Da

se izvedu trazena skretanja treba obi¢no aktivirati viSe komandi.
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2.1. Geometrijske i aerodinamicke karakteristike upravljackih povrsina

Upravljacke povrSine po konstrukciji nalikuju na povrsSine za povecanje uzgona,
ali se namjenski i upravljacki razlikuju. Ima i takvih rjeSenja kad se jedne te iste povrSine
koriste i kao upravljacke i kao povrSine za povecanje uzgona, ali ne istovremeno.
Upravljactke povrSine su pokretne povrSine, obi¢no zakretane oko uzduzne osi,
postavljene na straznjem dijelu aerodinamickih povrSina kao $to su krila, horizontalna i
vertikalna repna povrsina. Pokretanjem upravljacke povrSine mijenja se raspored tlaka,
ne samo preko nje, nego i preko fiksnog dijela aerodinamicke povrSine na kojoj je
ugradena. To generira dodatne aerodinamicke sile koje su potrebne da se proizvedu

traZzeni momenti rotacije.

Poduzna os zakretanja
Nepokretna povriina
—— UbpravljaZka povr§ina

/7 : Pomocna povrsina

=1
I
[
[
b |
o

€y

a)

0 L4

Pomocna povr§ina

Os pokretne povriin -
Os pomocne povrsine

Upravljatka povriin

Geometrijska tetiva nepokretne povrsine

Slika 2.2. Opéa shema upravljacke povrsine; a) tlocrt b)
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Na slici 2.2. prikazana je op¢a shema upravljacke povrsSine koja je ugradena na

straznjem dijelu nepokretne aerodinamicke povrSine koja stoji pod kutom «,, a moze

se zakretati oko uzduzne osi n-n za kut J,. Upravljacka povrsina ima raspon b,,
duzinu tetive ¢, tako da je veliCina povrSine §,=b,c,. Na upravljackoj povrsini
ponekad se postavija pomocna upravljacka povrSina (tab) duzine tetive ¢, koja se
moze zakretati oko svoje uzduzne osi za kut ¢, . PovrSina je ugradena na zrakoplov pod
kutom i, u odnosu na uzduznu os x,. Na upravljacku povrSinu djeluju elementarne

normalne sile predstavljene tlakom JoF, = 76S . Na slici2.3. prikazan je raspored tlaka na

upravljackoj povrsini za tri karakteristi¢na polozaja. Ukupno djelovanje elementarnih sila
rezultira uzgonskom silom i momentom oko izabrane tocke, koja je obi¢no os oko koje

se zakrec¢e upravljatka povrsina.

a) b) c)

Slika 2.3. Raspodjela tlaka na upraviljackoj povrsini za
aa,=0i6,=0,b)a,#0i6,=0;,¢c)a,=0id5,> 0

AerodinamiCke karakteristike upravljackih povrSina izrazavaju se s pomocu
standardiziranih izraza za:
e Aerodinamicku ,uzgonsku* silu

L=Cq.S (2.1.1)

up
e Moment zgloba u odnosu na os rotacije upravljacke povrsine
H=C,q.Sc, (2.1.2)
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e Moment okretanja zrakoplova oko odgovaraju¢e osi uslijed djelovanja
upravljacke povrsine
M=C,q.S,c (2.1.3)

Pritom se koeficijent uzgona C, i koeficijent momenta C,, odnose na ukupnu
povrSinu S, (nepokretni i pokretni dio), iako ih je moguce svesti na referentnu povrsinu
krila zrakoplova S. Moment zgloba izrazen je preko pokretne povrSine S, |
odgovarajuce duzine tetive c,. Koeficijent uzgona povrsine S, kod malih kutova «, ,

d, i 6, moze se predstaviti kao linearizirana aproksimacija stvarnog izraza

CZ=CL,0+CM“au+CL,§f5f+CL,5[5, (2.1.4)
gdje su:

C,, -koeficijentuzgonakod a,=6,=05,=0

C,. -9radijent promjene koeficijenta uzgona uslijed promjene kuta «,, ,

(0cC,/0a,),

Crs, - gradijent promjene koeficijenta uzgona uslijed promjene kuta ¢, ,
(0c,/06,),

C.s -9gradijent promjene koeficijenta uzgona uslijed promjene kuta 4, ,

(0c,196,),.

Efikasnost upravljacke povrSine definira se kao odnos gradijenata promjene (derivativa):

aC,
8§f da

T = =—*4 21.5
TS (2.15)
20,

Koeficijent momenta zgloba moze se na identi€an nacin predstaviti kao linearizirana
aproksimacija

C,=Cpo+Coa,+C; 6,+C, 50 (2.1.6)

t

gdje su:
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C,, -koeficijent momentakod &, =6,=6,=0
- gradijent promjene koeficijenta momenta uslijed promjene kuta «, ,
(C,/9a,),
Cis, - gradijent promjene koeficijenta momenta uslijed promjene kutaé, ,
(0c,195,),
C,s -9gradijent promjene koeficijenta momenta uslijed promjene kuta 4, ,
(0c,134,),
Zakretanje upravljacke povrSine prema dolje smatra se pozitivnim kao i moment
koji nastoji povecati kut 6, u pozitivnom smjeru. Moment koji nastoji smanijiti kut
upravljacke povrsine &, ima negativan predznak.

Moment zgloba uvijek se suprotstavlja zakretanju upravljacke povrSine i zato
stvara otpor djelovanju upravljacke poluge koju pokrece pilot. Pomicanje poluge se
preko Celi€nih uzadi ili poluga prenosi na upravljacku povrsinu. Na slici 2.4. prikazan je
shematski prijenos djelovanja upravljatke poluge na kormilo propinjanja. Smatrajuci da
su poluge medusobno okomite, zglobni moment proizveden aerodinamic¢kim silama na

upravljackoj povrsini se uravnoteZuje silom F, u poluzi, a na kraku I, :

Slika 2.4. Shema prijenosa djelovanja od upravijacke poluge do upravljacke povrsine

(propinjanje)

H=F, I, (2.1.6)

Upravljacke povrSine na avionu PC-9 11



Upravljacka poluga se uravnotezuje djelovanjem sile pilota F, na kraku [, i sile F, na
kraku /, :

F,l,=F, I, (2.1.7)
Na temelju jednadzbi (2.1.6) i (2.1.7) dobiva se:

H=IlF, %

a zamjena izraza za H iz jednadzbe (2.1.2) daje
Fp,=kC,S c,q. (2.1.8)

gdje je k =1, /(1 1,). U to€nijim analizama koeficijent k obuhvaca sve prijenose (poluge,

kotaCe, zup&anike, ekscentre itd.) i trenja u leZidtima.
2.2. Upravljanje propinjanjem

Horizontalna repna povrSina koja ima nepokretni i pokretni (upravljivi) dio
najcesce se koristi za upravljanje propinjanjem (i poniranjem) zrakoplova. Pokretni dio
je zglobno okretan oko poprecne osi koja se proteze duz raspona straznjeg dijela repne
povrSine. Nepokretni dio (stabilizator) je zapravo zakretan za relativno mali kut Sto

omogucuje promjenu kuta ugradnje i, radi uravnotezavanja momenta kod raznih

optereéenja zrakoplova. To zakretanje se obi¢no provodi iz pilotske kabine okretanjem
vilka koji preko prijenosa podize ili spusta prednji dio repa. Zakretanjem pokretne
povrsine (horizontalno kormilo) mijenja se raspored optere¢enja po cijeloj horizontalnoj
repnoj povrsini pa tako dobivena rezultantna aerodinamicka sila zakrece zrakoplov oko
poprecne osi koja prolazi kroz centar masa CT.

Na slici 2.5. prikazano je nekoliko horizontalnih repnih povrSina. Trokutaste i
strelaste povrSine upotrebljavaju se kod zrakoplova visokih podzvuénih brzina. Kod
nadzvuénih brzina, zato $to zakretanje kormila ne uzrokuje promjenu aerodinamickog
optereéenja uzstrujno od pokretnog kormila cijela horizontalna repna povrSina postaje
upravljiva (okretna) oko poprecne osi.
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a)

Slika 2.5. Karakteristicni oblici horizontalnih repnih povrsina:

b) c)
f)

€)

a) d) i e) trapezna, b) elipticna, c) trokutasta, f) strelasta

Repna povrSina ima aspektni odnos oko 3. Trideset do pedeset postotaka
ukupne povrsine obuhvaéa kormilo, a ostalo stabilizator, na vojnim zrakoplovima
dopustena su veca zakretanja (40°). Horizontalne repne povrSine se izraduju od
simetriCnih aeroprofila male debljine (4 do 10% ukupne duljine tetive).

Elementi koji utje€u na uzduznu upravljivost su:

e Brzina leta i brzina strujanja od elise zrakoplova
e Veli¢ina i udaljenost kormila visine od CT

e Tezina zrakoplova

e Povrsina i duzina trupa

e Otklon kormila visine

e Stabilnost i polozaj CT

Brzina leta i brzina strujanja elise utje€u upravo proporcionalno na veliinu
aerodinamicke sile repa, a time i na veli¢inu uzduznog momenta oko poprecne osi.
Vece sile na upravljackoj povrsini koje pilot mora izbalansirati zna¢e ujedno i veci
moment H.

Veli€ina i udaljenost kormila propinjanja od CT - PovrSina kormila propinjanja
ima proporcionalan utjecaj na veli€inu aerodinamickih sila repa, a time i na veli€inu

momenta oko popre¢ne osi odnosno oko CT i zgloba upravljacke povrsine. Veci krak
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odnosno udljenost kormila od CT daje veci iznos momenta, veca povrsina daje vecée
sile optereéenja na povrSini §to opet poveéava moment na hvatistu zgloba upravljacke
povrSine, a time i na CT . Ali ne smije zavarati ve¢a udaljenost kormila od CT jer
obrnuto proporcionalno djeluje na uzduznu pokretljivost, jer povecanije kraka povecava i
vrijeme potrebno da se zrakoplov okrene oko poprecne osi odnosno da propne ili
ponire.

Veca masa aviona znaci ve€u tezinu i inertnost, te je teZze poremetiti uzduznu
ravnotezu, uslijed €ega su tezi avioni manje pokretljivi i obratno.

PovrSina i duzina trupa — Veca povrSina i duzina trupa stvaraju veci otporni
moment okretanja oko popre¢ne osi i smanjuje uzduznu upravljivost i obratno.

Otklon kormila visine — Ve¢éi otklon kormila visine stvara ve¢u aerodinamicku silu
repa i time povecava uzduznu upravljivost, ali samo do odredene granice, tj. do blizu
krititnog napadnog kuta horizontalnih repnih povrSina. Zato je maksimalni otklon
kormila oko 25° - 309, pri Eemu je otklon na gore obi¢no veci od otklona na dolje. Ovo je
potrebno radi postizanja vec¢ih napadnih kutova u slijetanju koji su bliski Kkritinim
napadnim kutovima. lonako se kroz letenje najviSe postizu pozitivha opterecenja koja su
povoljnija kako za pilota tako i za zrakoplov.

Stabilnost i poloZaj centra teZiSta - StatiCka stabilnost je najveca pri prednjem
polozaju centra teziSta (masa), a najmanja pri krajnjem zadnjem polozaju centra masa,
te se iz toga moze zakljuCiti da je upravljivost zrakoplova veca ukoliko je statiCka
stabilnost manja i obratno.

2.3. Upravljanje skretanjem

Vertikalne repne povrSine sluze za odrzavanje pravca leta i promjenu pravca —
skretanje. Kod podzvucnih zrakoplova vertikalna povrsina je podijeljena na nepokretni,
prednji dio (stabilizator) i upravljivi pokretni dio (vertikalno kormilo) koji se moze
zakretati oko osi koja se proteze po vertikali repa. Velika povrSina stabilizatora
neutralizira poremecaje nastale bo¢nim strujanjem zraka.

Stabilizator i kormilo su izradeni od simetricnih aeroprofila. Kada se kormilo

zakrene udesno promatrano u pravcu leta, nadolazec¢a struja zraka uzrokuje pojavu
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aerodinamicke sile okomite na rep sa smjerom ulijevo. S obzirom na to da je centar
masa CT ispred repa, aerodinamicka sila ¢e uzrokovati skretanje nosa u desnu stranu.
Obrnuto, zakretanjem kormila ulijevo, nos zrakoplova skrece ulijevo.

PovrSina stabilizatora i kormila zajedno je obi¢no 4 do 6% povrSine krila i izmedu
40 i 45% horizontalne repne povrSine. Kormilo ima 50 do 70% ukupne vertikalne
povrsine. Kut skretanja kormila je maniji od 30°.

Treba napomenuti da se skretanje zrakoplova ne moze izvesti samo djelovanjem
vertikalnog kormila nego i zakretanjem zrakoplova oko uzduzne osi tako da se stvori
centripetalna sila kao komponenta sile uzgona usmjerena prema centru rotacije
skretanja.

Otklonjeno kormilo pravca zbog inertnosti zrakoplova ne mijenja odmah putanju
zrakoplova, tako da i u ovom slu€aju, kao i kod ostalih vrsta upravljivosti, nastaje prvo
klizanje i pojava stabilizirajuéeg momenta. Da bi zrakoplov promijenio pravac leta,
moment kormila mora biti veci od svih ostalih djeluju¢éih momenata po pravcu. Klizanje
je pojava kod koje postoji kut izmedu relativhe struje zraka i uzduzne osi gledano iz
tlocrta zrakoplova. Javlja se i u zaokretima kada centrifugalna ili centripetalna sila
nadja¢a djelovanje repa zrakoplova. Klizanje moze biti unutarnje (ako je prevladala
centripetalna sila ) ili vanjsko (ako je prevladala centrifugalna sila). Pomodéu pokazivaca
klizanja pilot u kabini zrakoplova otkriva klizanje te ga eliminira upotrebom odgovarajuce
komande pravca.

Uslijed promjene pravca javlja se nejednaka brzina jednog i drugog krila. Vanjsko
krilo ima veéu progresivnu brzinu i vecu silu uzgona, a unutarnje manju, uslijed ¢ega se
istovremeno pojavljuje i moment valjanja oko uzduzne osi.

Elementi koji utje€u na upravljivost po pravcu:

e Brzina zrakoplova, strujanje elise i napadni kut
e VeliCina trupa i udaljenost kormila pravca od CT
e Veli¢ina i otklon kormila pravca

e Stabilnost i polozaj CT zrakoplova

e TeZina zrakoplova

e Veli¢ina i raspon krila.
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Brzina zrakoplova i strujanje od elise utje€u proporcionalno na upravljivost po
pravcu, a napadni kut aviona je obrnuto proporcionalan s upravljivosti po pravcu.

Veli€ina trupa i udaljenost kormila pravca — PovrSina vertikalnih repnih povrsina
ovisi od povrSine i raspona krila, te duljine trupa. Veli€ina i otklon kormila pravca takoder
su proporcionalne sa upravljivosti skretanjem.

Stabilnost i polozaj centra masa — Ukoliko zrakoplov ima viSe prednji polozaj
centra masa, stabilniji je po pravcu, a manje pokretljiv i obratno za slu€aj zadnjeg
polozaja CT .

Tezi avion je inertniji i manje upravljiv i obratno. Posebnu paznju treba posvetiti
rasporedu tereta po uzduznoj osi da se ne bi poremetio centar masa. Veéa povrsina i
raspon krila stvaraju ve¢i moment otpora pri promjeni pravca leta i smanjuju upravljivost

po pravcu, i obratno za slu€aj manjeg raspona i povrsina krila.

2.4. Upravljanje valjanjem

Rotaciju oko uzduzne osi (valjanje) pilot stvara aktiviranjem krilaca koja su
smjestena blize vrhovima krila tako da se istovremeno na jednom kraju krila povecéava
uzgon, a na drugom smanjuje. To stvara moment koiji rotira zrakoplov oko uzduzne osi.
Zrakoplov ce rotirati sve dok se krilca ne vrate u neutralni polozaj, a tada zrakoplov
ostaje u zateCenom polozaju. Zato Sto se zrakoplov zakrenuo za neki kut oko uzduzne
osi, krila vise nisu u horizontalnom polozaju, pa sila uzgona sada ima horizontalnu i
vertikalnu komponentu. lako su krilca smjeStena samo na dijelu krila, kod podzvuénog
strujanja, njihovim djelovanjem modificira se promjena tlaka i na dijelu krila ispred krilca
pa se mogu stvarati veliki momenti. Zato 8to su aerodinamitke sile proporcionalne
kvadratu brzine leta, aktiviranje krilaca kod velikih brzina stvara dopunsko opterecéenje
krila koje se uslijed raspodjele tlaka vitoperi pa se na krilu sa spustenim krilcima
smanjuje uzgon u odnosu na ocekivani rast.

Naglo aktiviranje krilaca kod velikih brzina moze imati nepozZeljne efekte na
konstruktivne elemente krila. Zato se kod zrakoplova za visoke podzvuéne i nadzvuéne
brzine ugraduju i unutarnja krilca koja su blize trupu. Efikasnost krilaca znatno ovisi o
napadnom kutu zrakoplova i obliku krila. Krilca koja se nalaze u podru¢ju odvojenog
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strujanja nisu efikasna. PovrSina krilaca je 5 do 10% povrsine krila. Duljina tetive krilca
je 20 do 30% tetive krila, a protezu se na raspon od 40 do 60% raspona krila.

Na slici 2.6. prikazano je nekoliko tipova krilaca. Slika 2.6. pokazuje obi¢no krilce
koje kada nije aktivirano lezi unutar konture krila. Kada su krilca aktivirana, s jedne
strane krila krilce se spusta, a sa druge strane podize. Osim pozeljne rotacije oko
uzduzne osi koja podize krilo sa spustenim krilcem, a spusta krilo s podignutim krilcem
dolazi i do nezeljene rotacije oko normalne osi. Kako spusteno krilce uzrokuje veci
porast sile otpora nego podignuto krilce, zrakoplov istovremeno rotira oko normalne osi
tako da pozitivnom valjanju odgovara negativno skretanje i obrnuto, negativnom valjanju
odgovara pozitivho skretanje (slika 2.1.). InaCe popularno u zapadnoj literaturi ta pojava

10

a) b)

o T

d)

%ﬁ%E%D

Slika 2.6. Tipovi krilaca
a)obicno; b) ispred krila; c) ispod krila; d) na vrhu krila; e) iznad krila; f) spojler

se naziva Adverse Yaw.

Taj problem se rjeSava tako da pilot proizvodi zatezanje nozne komande u

smjeru leta kako bi se izbjeglo nezeljeno skretanje.
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Imamo dva tipa krilaca: obi¢na i diferencijalna krilca. Kod diferencijalnih krilaca,

krilce se zakrece za dva do tri puta veci kut 6, prema gore, nego Sto se suprotno krilce

zakre¢e prema dolje. Obic¢na krilca se zakrec¢u za isti kut na gore i dolje.

Krilca odvojena od krila prikazana na slikama 2.7.1b, 1c. i 1e. su
eksperimentalnog karaktera. Ipak treba napomenuti da se kod vecih napadnih kutova
Cesto aktivira pretkrilce s procjepom istovremeno s krilcem da bi se sprijecilo odvajanje i
poboljSali uvjeti rada krilaca. Na slici 2.7.1d. vrh krila po cijeloj duzini tetive formiran je
za funkciju krilca. Ta vrSna krilca mogu biti fiksna ili plivaju¢a, a zakrecu se oko osi O-O.
Fiksna vrSna krilca vezana za upravljacku polugu imaju oblik krila. Plivaju¢a krilca su
simetricna i u neutralnom polozaju imaju crtu nultog uzgona u pravcu relativne brzine
zraka. Kod aktiviranja krilaca za isti kut prema gore i prema dolje zbog simetrije
aeroprofila otpori oba krila ostaju uravnotezeni i nema nepozeljnog skretanja. Poveéan
otpor i sklonost oscilacijama su negativne osobine ovih krilaca. Na slici 2.7.1f. prikazano
je ,krilce* poznato kao spojler. To je tanka plo¢a visine nekoliko postotaka duljine tetive
krila i proteze se duz 10 do 50% raspona krila. Postavljen je na udaljenosti od 30 do
70% duljine tetive od prednjeg brida. U neaktiviranom stanju potpuno se uklapa u
konturu gornjake aeroprofila i pruza zanemariv dodatni otpor. Aktivira se samo spojler s
jedne strane krila kad se on postavlja vertikalno u odnosu na povrsinu gornjake. To
uzrokuje odvajanje grani€nog sloja i smanjivanje uzgona na odgovaraju¢em krilu i
njegovo spustanje, odnosno valjanje zrakoplova na stranu aktiviranog spojlera. Kod
ostalih tipova, krilca se aktiviraju na obje strane krila ¢ime se postiZze povecanje uzgona
kod spustenog krilca, a smanjuje kod podignutog krilca, pa ukupna sila uzgona na krila
ostaje nepromjenjiva. Spojlersko krilce snizava silu uzgona na aktiviranom krilu, a time
se smanjuje ukupna sila uzgona pa dolazi do propadanja zrakoplova. To moze imati
nezeljene posljedice kod manevara na malim visinama.

Na slici 2.8. prikazani su eksperimentalni rezultati za koeficijente momenta oko

uzduzne i normalne osi C, i C, na primjeru trapeznog krila u ovisnosti o napadnom
kutu «, kad se krilca nadu u podruc¢ju odvojenog strujanja.

Kada se govori o krilcima treba spomenuti neke osnove o upravljivosti

zrakoplova po uzduznoj osi uporabom krilaca (izazivaju¢i moment valjanja ili engleski:
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roll). Popre¢na upravljivost je osobina zrakoplova da se brzo i lako, pod djelovanjem

krilaca, okreée, oko svoje uzduzne osi.

C, |
LY =150
_ == +23.0°
—006 I o __|.28~70
00 §,=1%34.4°
-0.04
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0
0.02
(‘N

Slika 2.8. Koeficijenti momenata C, i C,,

Pomoéu polare mozemo lako objasniti rad krilaca. Ako se avion nalazi na

napadnom kutu a,= 7°, pa se pomakne palica u desnu stranu, napadni kut desnog
krila se smanjuje na «,, = 5° a lijevog povecava na «,, = 9°. Razlika u koeficijentima
uzgona AC, je oc€igledna i zrakoplovu je to dostatno da se osigura poprecna
upravljivost valjanjem oko uzduzne osi. (Treba napomenuti da podjednaka promjena
napadnog kuta na gore i dolje ne izaziva podjednak prirast koeficijenta uzgona C, .

Radi lak§eg razumijevanja ova €injenica se moze zanemariti).
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Slika 2.9 Rad obi¢nih krilaca

Ako se avion nalazi na krititnom napadnom kutu (u danom primjeru o, =17°),

davanjem palice u stranu opada C, jednog i drugog krila. Koeficijenti jednog i drugog
krila su jednaki (ili priblizno jednaki), te ¢e zbog toga avion biti nepokretljiv (ili jako slabo
pokretljiv). Ako bismo povecali napadni kut preko kriticnog («, =199) i dali palicu u jednu
stranu, zrakoplov bi se zakrenuo po uzduznoj osi u suprotnu stranu jer manji napadni
kut (o, =17°) daje veéi C,, a veéi napadni kut (a, =21%) manji C, .

Da bi se izbjegla slaba upravljivost na velikim napadnim kutovima, na svim
modernim zrakoplovima se ugraduju diferencijalna krilca kod kojih je, kako je vec
reCeno u prethodnom opisu krilaca, otklon na gore za dva do tri puta veéi od otklona na
dolje.

Ako na normalnim napadnim kutovima damo palicu u desnu stranu, napadni kut
desnog krila se vise smaniji nego $to se na lijevom povecéa. Kao rezultat toga javlja se
zrakoplov nalazi na kritithom napadnom kutu, razlika u otklonima krilaca je tolika da
stvara i razliku AC, (svakako manju nego na uobiajenim napadnim kutovima leta
zrakoplova), dovoljnu da osigura popre¢nu upravljivost i na velikim napadnim kutovima.

Diferencijalna krilca ¢e osigurati nagib u stranu date palice joS nekoliko stupnjeva
preko kriticnog napadnog kuta, Sto ¢e biti dovoljno za normalnu eksploataciju
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zrakoplova u uvjetima prevucenog leta odnosno leta na kriti€¢nim napadnim kutovima pa
i iznad njih. Dakle oc€igledno je da su ova krilca mnogo efikasnija od obi¢nih, kako na
manijim tako i na veé¢im napdadnim kutovima.

Pogleda li se slika polare zrakoplova vidjet ¢e se da pored razlike AC,, otklon
krilaca stvara i razliku u koeficijentima otpora jednog i drugog krila AC,. To znaci da
spusteno krilce povecava otpor svojeg krila, a podignuto smanjuje. Uslijed ove razlike
dolazi do skretanja aviona po pravcu u stranu krila sa ve¢im otporom (advers yaw). Na
primjer, ako se da palica u desnu stranu, uslijed otklona krilaca javit ¢e se nagib u
desnu stranu oko uzduzne osi zbog razlike uzgona jednog i drugog krila, a istovremeno

se javlja i skretanje u oko vertikalne osi u lijevu stranu uslijed razlike otpora obaju krila.
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3. UPRAVLJACKE POVRSINE AVIONA PILATUS PC-9

Primarne upravljatke povrSine se sastoje od krilaca, kormila pravca i kormila
dubine. Sve ove upravljacke povrSine ru¢no se upravljaju iz pilotske kabine upotrebom
konvencionalnih upravljackih poluga. Veza upravljackih povrS§ina sa upravljackim
polugama (palica,pedale) ostvarena je preko sustava krutih veza, upravljackih uzadi i
kombinacija poluga.

Na ovim povrS§inama takoder se nalazu podesive pomocne povrSine s pomocu
kojih se vrsi aerodinami¢ka kompenzacija sila koje nastaju na upravljackim povrSinama,
te povrSine nazivaju se trimeri i upravljivi su preko upravljackih prekidaca iz pilotske
kabine ili su podesivi na zemlji.

Trimeri su instalirani na upravljackim povrSinama (slika 3.1.) i dio su
aerodinamicke kompenzacije slijedecih povrsina:

e Desno krilce (aileron) - zemaljsko podesivi trimer krilca (fiksni trimer)
e Lijevo krilce (aileron) - zemaljsko podesivi trimer krilca
e Kormilo pravca (rudder) — kombinacija upravljivog i fiksnog trimera

e Kormilo dubine (elevator) — upravljivi trimer kormila dubine
3.1. Povrsine za upravljanje valjanjem — krilca
3.1.1. Opis i naéin rada

Krilca na zrakoplovu Pilatus su mehanic¢ki vezana i pokreéu se poprecnim
pomakom pilotske palice u lijevu i desni stranu. Pilotske palica nalazi se u prednjoj i
zadnjoj kabini i udvojenog je tipa. Sto znagi, ako se pomiée jednu pomicat ée se i druga
palica u istu stranu i za istu vrijednost kutnog pomaka, kako palice tako i samih
upravljackih povrsina. Krilo na kojem su vezana krilca je trapeznog oblika sa
dihedralnim kutom od 7°. Ova krilca su diferencijalnog otklona. Upravljacke palice
mehanicki su povezane preko uzduzne poluge koja je polegnuta u smjeru uzduzne osi i
nalazi se ispod poda kabine aviona. Kompletan pomak sa palice odaSilje se sustavom

poluga preko ekscentricne poluge koja se nalazi na zavrSetku uzduzne poluge koja
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povezuje palice i preko ekscentricne poluge dalje sustavom mehanickih poluga prenosi
mehanicki pomak na krilca (slika 3.2.). Centralna ekscentricna poluga smjestena je na
centru strukture krila ispod glavne uzduzne poluge i spojena sa upravljackom polugom
krilca preko poluznog zgloba. Veze izmedu poluga su ostvarene preko poluznih
zglobova (,klackalica®) kako bi se osigurao mehanicki pomak i osigurane su vijcima i
maticama kako bi se zadrzala ¢vrsta veza izmedu tih mehanickih poluznih elemenata.
Klackalice pomazu u pretvorbi linearnog pomaka u kutni ili jednostavno omoguéavaju
promjenu smjera kretanja mehanic¢kog pomaka. Na sli€nom principu radi i ekscentrina
poluga, samo ona rotacijski pomak pretvara u linearni. Podesivi grani¢nici smjesteni su
u sekciji spoja strukture trupa i krila i namjena im je da ograni¢avaju lateralni (poprecni )
pomak upravljacke palice.

Kormilo pravca

Upravljivi trimer
Fiksno/upravljivi \F horizontalnog kormila
trimer kormila pravca

Lijevo krilce

Flksnl trimer lijevog

\ SN

/
Desno krilce Fiksni trimer desnog “‘ 55
krilca ﬂ

~<
N N

Slika 3.1. Smjestaj upravijackih povrsina na avionu PC-9
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Upravljacke palice

Aktuator trimera krilaca

. Fiksni trimer
Prijenosne poluge

Krilce

Centralna

ekscentri¢na Unutarnja.
poluga klackalica ili ard

poluzni zlob Poluzni Zglob-klackal]c;
kriléana vanjska klackalica

Uzduzna
poluga koja veze upravljacke
palice u obje kabine

Slika 3.2. Izgled i smjestaj krilaca te pojedinih elemenata upravijackog sustava.

Svako krilce je statiCki balansirano pomocu utega. Konstrukcija krilaca sastoji se
od niza rebara, poprecnica i oplate koje su povezane krutom vezom pomocu strojnih
elemenata zakovica. Materijal od kojeg su nacinjena krilca je dur aluminiji.

Krilca na avionu Pilatus PC — 9 vezana su u dvije to¢ke za konstrukciju krila, a u
jednoj toCki (unutarnja strana krila) nalazi se toCka zglobnog vezanja krilca sa
upravljatkom polugom koja prenosi mehanicki pomak sa palice. Zglob rotacije krilca je
blize napadnom rubu krilca i pomoc¢u zakovica i vijaka vezan je za utor koji se nalazi na
rebru krila koje je ujedno ojacano kako bi pruzalo odgovarajuéi oslonac zglobovima
rotacije krilca. Budu¢i da kroz eksploataciju krilca izdrzavaju velika optere¢enja sam
zglob mora biti ojacan i vrlo pokretljiv odnosno redovno podmazivan kako bi se smanijilo
trenje pri rotaciji. Na samom krilcu nalazi se kril€ana poluga sa provrtom na kojem se
ucvrScéuje okasti dio poluge koja prenosi mehanicki pomak sa vanjske klackalice (bliza
krilcu), spoj upravljacke poluge i kriléane poluge (aileron lever) je pokretan i osiguran,
kako bi se omogucilo kona¢no rotiranje krilca oko svoje osi rotacije (koja je popre€na u
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odnosu na avion).Vazno je napomenuti da prema zakonu poluge svaka od ovih

klackalica ima svoju os rotacije, za razliku od upravljackih poluga izmedu njih i

ekscentri¢ne poluge, koje samo sluze kao veza izmedu pojedinih elemenata kako bi se

prenio zakretni moment. Kril€ana poluga nalik je na klackalicu jer u odnosu na os

rotacije krilca ima svoj krak kako bi bilo moguce rotiranje samog krilca, ai na kraju

ostvarenje kutnog pomaka krilca uz Sto manje ulaganje sile. Kompletan izgled

mehaniCke veze od upravljaCke palice pa do krilca zajedno sa izgledom pojedinih

elemenata i na¢inom njihova spajanja , prikazan je na slikama 3.3., 3.4. i 3.5. \koja je i

prethodno objasnjena.

Os rotacije ekscentriéne
poluge

Podesivi
graniénici

Hvatista
prijenosni
poluga

Smijer W
kretanja

Slika 3.3. Izgled ekscentricne poluge, grani¢nika i nac¢in meh. prijenosa

Prijenosna poluga
sa nacinom spajanja

ekscen SpOj

ekscentra sa
\ polugom
o) 8y
vijak sa </\<5 &

maticom Pl poluga
i
podloskom

Vijak kojim se priévrséuje

= L ETTR klackalica i &ini ujedno os
J> 2FT rotacije
5 e @L;\\—~
%-‘) \ s J) \
Jq b '
® e \

J

Slika 3.4. Izgled prijenosnog vanjskog zgloba (krilcana klackalica).

>

Poluzni zglob - klackalica

Konstrukcija krila na
koju se pri¢vrscuje
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: Pozicija krilaca - Membrana - dio aerodinamiCke
) > naavionu ~ k¢mpenzacje
w e Uteg - dio stacionarne
kompepzacije

PIAGY
e

C

Izgled vanjske to¢ke vjeSanja

Prednji rub krilca
u presjeku

Prijenosna poluga
injen spoj sa
krilcem

Unutarnja to&ka vjeSanja'krilca

Slika 3.5. Izgled krilca i nacin povezivanja komponenata krilca
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Na slijede¢em crtezu prikazan je izgled krilca na krilu te izgled fiksnog trimera
krilca koji se nalazi na krilcu.

Fiksni trimer krilca metalne konstrukcije i ima mogucnost pode$avanja na zemlii.
Ovaj avion nema upravljivog trimera u klasichom smislu, da postoji povrsina na krilcu
kojom se upravlja iz kabine, ve¢ preko aktuatora (elektricnog motora) vrsi se indirektno
na otklon krilca tako $to aktuator rotira centralnu polugu ekscentra i time zakrecée krilca
za odredenu vrijednost kuta te time stvara odredeni moment valjanja koji je potreban da

se izbalansiraju sile na pilotskoj palici.

dopusteni zazor

prstupm panel 4 7 it

FWD /
fiksni trimer

zazor 4-7 mm

Slika 3.6. Tlocrt polukrila te smjestaj krilca na samom krilu sa dopustenim zazorima sa

pozicijom trimera na samom krilcu

U kabini se osim upravljacke palice i pedala nalaze elektri¢ni prekidaci kojima se
pokre¢u trimeri po sve tri osi. Prekida¢ trimer krilaca nalazi se na kombiniranom
prekidacu trimera dubine i krilaca, koji se nalazi na vrhu pilotske palice. Pomakom u
lijevu ili desnu stranu aktivira se trimanje krilaca i ovisno o tome u koju stranu Zelimo
natrimati avion pritisnut ¢emo gumb u odgovarajuéu stranu. Uz sustav trimera postoji i
indikator polozaja trimera po sve tri osi na temelju kojeg postavljamo trimere u neutralan
polozaj kako bi izbjegli neZeliene momente po sve tri osi u trenutku polijetanja. U
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slu€aju kvara aktuatora trimera postoji prekida¢ za prekid strujnog napajanja aktuatora

(trim INTRPT). PoloZaj svih prekidaca prikazan je na slijedecoj slici 3.7.

smj eétaj@g@djpj komponenti u kabini
e d Y
D ﬁ \‘\\3‘-‘—
" Al DWW

pedale ko

EI ‘\ \5\_
‘ “}.la \
pravca ‘T’"

trimer krilaca  kormilo kormilo visine
nagib pravac  visina

poluga gasa motora

gumb
trimera kormila
visine i krilaca

Izgled upravljacke palice

Prekidaé trimera
kormila pravca

Prekida& napajanja !
aktuatora svih trimera

Slika 3.7. Prikaz upravijackih poluga i pokazivaca primarnih i sekundarnih

upravljackih povrsina
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Pritisnemo |li gumb u stranu aktuator ¢e raditi dok kod drzimo prekida¢ u tom
polozaju, te ¢e se krilce pomicati za odredeni kut. Budué¢i da je gumb pod oprugom,
odmah po pustanju prekidaca prestaje rad aktuatora trimera odnosno zakretanje krilca

aviona.

3.1.2. Konstrukcija krilaca

Krilca su kao i krilo sa svojim rebrima numerirani gledano od uzduzne osi x
prema terminezonu krila u lijevu i desnu stranu. Pojedine sekcije zajedno sa rebrima
mjerene su u odnosu na os x u milimetrima (mm). Nosno rebro krila br.1 nalazi se na
uzduznoj osi i predstavlja sekciju krila br.0 ( wing section WS 0), dok straznja rebra
br.1 su na desnoj i lijevoj strani i dio su sekcije krila br.140 (WS 140), a rebra krilaca
nalaze se na lijevoj i desnoj strani pod sekcijom krila br.2832.1. (WS 2832.1).

Ovaj nacin oznacavanja karakteristiCan je za sve zrakoplove i odredem je od
strane proizvodaca, te omogucuje bolje snalazenje kako u odrzavanju aviona i njegove
kompletne konstrukcije tako i kod rijeSavanja vecih kvarova i nabavke dijelova za
popravke koji se izvode na 2. i 3. stupnju odrzavanja.

Krilce se sastoji od 11 rebara, kako lijevo tako i desno krilce. Rebra su oznacena
svaka sa svojim rednim brojem i sa stranom ovisno kojem krilcu pripadaju,lijevom (LH)
ili desnom (RH). Na primjer oznaka RIB 1 RH WS 2382.1 predstavlja rebro br. 1 i to na
desnom krilcu, a sekcija krila predstavlja udaljenost tog rebra u milimetrima od uzduzne
osi odnosno sekcije krila br.0 (slika 3.8.).

Na prednjem rubu krilca nalazi se ramenja¢a krilca, ali ona nije oznaena na
ovom crtezu. Krilce je spojeno za konstrukciju krila preko svojeg prvog i osmog, te
devetog rebra. Osmo i deveto rebro €ine jednu toCku spajanja koja je ojacana, §to nam
na kraju daje da je krilce vezano u dvije tocke.

Otklon krilca na gore je 20° i 11° na dolje. Otklon upravljivog trimera je *5°.
Kompletna konstrukcija krilca je metalna i izradena je od dur aluminija.
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REBRA

RIB 25 RH

RIB 24 RH
RIB 23 RH
RIB 22 RH
RIB 21 RH
RIB 20 RH
RIB 19 RH
RIB 18 RH
RIB 17 RH
RIB 16 RH
RIB 15 RH
RIB 14 RH
RIB 13 RH
RIB 12RH

RIB 11 RH
RIB 9 RH
RIB 8 RH

RIB 6 RH
RIB 5§ RH

RIB 3 RH
RIB 1
RIB 3 LH

RIB 5 LH
RIB 6 LH

RIB 8 LH
RIB 9 LH
RIB 11 LH

RIB 12 LH
RIB 13 LH
RIB 14 LH
RIB 15 LH
RIB 16 LH
RIB 17 LH
RIB 18 LH
RIB 19 LH
RIB 20 LH
RIB 21 LH

DESNA STRANA KRILA

RIB 22 LH
RIB 23 LH
RIB 24 LH

RIB 25 LH

LIJEVA STRANA KRILA

WS 5010

WS 4735
WS 4460
WS 4185
WS 3910
WS 3635
WS 3360
WS 3085
WS 2810
WS 2550
WS 2290
WS 2030
WS 1770

WS 1510

WS 1250
WS 1044

WS 846

WS 633
WS 460

WS 230
WS o
WS 230

WS 460
WS 633

WS 846
WS 1044
WS 1250

WS 1510
WS 1770
WS 2030
WS 2290
WS 2550
WS 2810
WS 3085
WS 3360
WS 3635
WS 3910
WS 4185
WS 4460
WS 4735

WS 5010

GLAVNA RAMENJACA
|

DESNO KRILCE

RIB 11 RH WS 4987
RIB 10 RH WS 4727

T
N

—-—‘\_—J——'——
I
O

RIB 9 RH

RIB 8 RH
RIB 7 RH
RIB 6 RH
RIB 5 RH
RIB 4 RH
RIB 3 RH
RIB 2 RH

WS 4470

WS 4442
WS 4212
WS 3981
WS 3749
WS 3510
WS 3271
WS 3083

»—'—‘LF_'_
| 1

| | ———T11

L1

-1

—\ _____--—_-ﬂ_.-’-—l
TEVRS ——

RIB1RH WS 2832

RIB 10 RH WS 1008
RIB 9 RH WS 965
RIB 8 RH WS 845
RIB 7 RH WS 725
RIB 6 RH WS 605
RIB 5 RH WS 485
RIB 3 RH WS 425

4
VQK/

——— RIB2 RH WS 253

~+——+—— RIB 2 LH WS 253

RIB 1 RH WS 134
RIB1LH WS 134

POMOCNA
REBRA

RIB 3 LH WS 425

=7
F\N

Tt/
—

‘:_J—:—_—_-._,___.

RIB5LH WS 485
RIB 6 LH WS 605

RIB 7 LH WS 725
RIB 8 LH WS 845
RIB 9 LH WS 965
RIB 10 LH WS 1008

LIJEVO KRILCE

s
—1_ |

RIB 1 LH
RIB2LH

RIB3LH
RIB 4 LH
RIB5 LH
RIB6 LH
RIB7LH
RIB3 LH
RIBY LH

WS 2832,1
WS 3083

WS 3271
WS 3510
WS 3749
WS 3981
WS 4213
WS 4442

WS 4470

L——J—_J_J__J__j

RIB 10 LH WS 4727
RIB 11 LH WS 4987

Slika 3.8. Oznake rebara krila i krilaca.

1

STRAZNJA DESNA

REBRA

STRAZNJA

LIJEVA REBRA
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Slika 3.9. Konstrukcijski izgled krilaca.

Na prethodnoj slici 3.9. dat je konstrukcijski izgled krilaca i pojedinih dijelova: 1.
krajnje rebro br.11 na lijevom krilcu, 2. ramenjaca lijevog krilca, 3. uteg na prednjem
rubu lijevog krilca, 4. pristupna plo€a (inspekcijski otvor), 5. ojacanje pristupnog otvora,
6. nosno rebro br.10 na lijevom krilcu, 7. rebro br.10 na lijevom krilcu, 8. ojaanje tocke
vieSanja okretnog zgloba na lijevom krilcu, vanjska to¢ka. Taj dio sastoji se od dviju
pregrada koje sacinjavaju nosno rebro br.8 i br.9., 9. rebro br.9 na lijevom krilcu,10.
rebro br.8 lijevo, 11. nosno rebro br.7 lijevo, 12. rebro br.7 lijevo, 13. nosno rebro br.6
lijevo, 14. rebro br.6 lijevo, 15. donja oplata prednjeg ruba lijevog krilca, 16. lijevi uteg,
17. nosno rebro br.5 lijevo, 18. rebro br.5 lijevo, 19. nosno rebro br.4 lijevo, 20. rebro
br.4 lijevo, 21. nosno rebro br.3 lijevo, 22. rebro br.3 lijevo, 23. nosno rebro br.2 lijevo,
24. rebro br.2 lijevo, 25 pomoc¢na lijeva ramenjaca, 26. nosno rebro br.1 lijevo, 27. rebro
br.1 lijevo, 28. ojacanje pristupnog otvora, 29. donja oplata prednjeg ruba desnog krilca,
30. nosno rebro br.1 desno, 31. rebro br.1 desno, 32. spojna limica, 33. nosno rebro
br.3 desno, 34. rebro br.2 desno, 35. nosno rebro br.3 desno, 36. rebro br.3 desno, 37.
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nosno rebro br.4 desno, 38. rebro br.4 desno, 39. glavna desnha ramenjaca, 40.
pristupna plo¢a (inspekcijski otvor), 41. desni uteg na prednjem rubu, 42. nosno rebro
br.5 desno, 43. rebro br.5 desno, 44. ojaCanje pristupnog otvora, 45. nosno rebro br.6
desno, 46. rebro br.6 desno, 47. nosno rebro br.7 desno, 48. rebro br.7 desno, 49.
ojaCanje tocke vjeSanja okretog zgloba,vanjska to¢ka na desnom krilcu. Taj dio sastoji
se od dviju pregrada koje sacinjavaju nosno rebro br. 8 i br.9, 50. rebro br.8 desno, 51.
rebro br.9 desno, 52. nosno rebro br.10 desno, 53. rebro br.10 desno, 54. vanjski uteg
desnog krilca, 55. krajnje krilce br.11 desno, 56. gornja oplata prednjeg ruba desnog
krilca, 57. gornja i donja oplata desnog krilca, 58. oplata izlaznog ruba desnog krilca,
59. fiksni trimer desnog krilca, 60. pristupna plo€a (inspekcijski otvor), 61. ojaCanje
pristupnog otvora, 62. desna pomocna ramenjaca, 63. pristupna ploc¢a, 64. fiksni trimer
lijevog krilca, 65. oplata izlaznog ruba lijevog krilca, 66. gornja oplata prednjeg ruba
lijevog krilca, 67. gornja i donja oplata lijevog krilca.

Slika 3.10. Izgled otklonjenog krilca na krilu aviona PC - 9
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3.2. Povrsina za upravljanjem propinjanjem — kormilo dubine
3.2.1. Opis i naéin rada

Kormilo dubine pokrec¢e se uzduznim pomakom upravljacke palice koja se nalazi
u prednjoj i zadnjoj kabini. Pomak palice odaSilie se na kormilo preko mehanickih
poluga i to: polegnute uzduzne poluge koja spaja dvije palice, dvije ,klackalice*
(rotirajuce poluge), dva prijenosna uzeta i na kraju prijenosne poluge koja spaja zadnju
klackalicu sa samim kormilom dubine (visine). Kormilo dubine vezano je u dvije to¢ke za
horizontalni stabilizator. 1zgled osnovnih elemenata dat je na slici

Prednja ,klackalica“ je ugradena na zadnjem dijelu okvira (FR4) i spojena je sa
upravljackim palicama preko uzduzne polegnute poluge. Zadnja ,klackalica® je
ugradena na straznjem dijelu okvira (FR10) i spojena je sa s kormilom dubine preko
prijenosne poluge. Prednja i zadnja ,klackalica® medusobno su povezane sa dva
prijenosna uzeta. Dvije spiralne opruge su spojene sa gornjom rukom zadnje
.Klackalice* i straznjim dijelom okvira (FR9). Namjena spiralnih opruga je poboljSati
stabilnosti u horizontalnom letu. Prilagodljivi grani€nici ugradeni su unutar strukture
trupa na straznjoj strani okvira (FR4) kako bi ogranicili uzduzni hod upravljacke palice,
prednje ,klackalice* i sam kut otklona kormila dubine.

Kormilo dubine je potpuno stacionarno izbalansirano uporabom utega na
terminezonu kormila dubine (rogljasta kompenzacija).

Jedan uteg nalazi se na gornjem dijelu prednje ,klackalice i smanjuje uzduznu
silu na upravljackim polugama dubine uslijed velikih pozitivnih G opterecenja. Slika
3.11.

Upravljivi trimer kormila dubine nalazi se na samom kormilu integriran je unutar
aerodinamicke konstrukcije kormila dubine, na izlaznom rubu kormila. Upravljivi trimer
vezan je polugom za aktuator koji se nalazi unutar same konstrukcije kormila dubine.
Aktuatorom ,odnosno sa samim trimerom, upravlja se iz pilotske kabine prekidacem koji
se nalazi na vrhu pilotske palice. To je kombinirani prekida¢ trimera krilaca i trimera
dubine (visine). Jedno uze spojeno je sa polugom na trimeru i od njega povezuje sustav
zratne kocCnice. Tj. Kad se izvuce zratna koc€nica uze koje je spojeno sa polugom

trimera dubine postavlja trimer u gornji polozaj i na taj nacin sprjeCava nezeljeno
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propinjanje koje se javlja inace kod izvlaCenja zraCne koCnice. Kormilo dubine u toj
situaciji se otklanja na dolje i tako generira potrebne sile na repu koje onda spustaju nos
aviona.

Horizontalni Qlgr b

stabilizator

:r:- N T.\'"v»\: =
'Mpravljaéke palice _ & rijienosha poluga
[ y Straznja klackalica

= Prednja klackalica
\K

el -3 \Q\\ <\\\ -
] —_— e,
e

Slika 3.11. Izgled kormila dubine i smjestaj elemenata upravljackog sustava

Na slijedecoj slici 3.12. prikazan je spoj horizontalnog kormila sa horizontalnim
stabilizatorom u dvije to¢ke. Dio oznacen sa B predstavlja prostor koji se nalazi unutar
ventralne peraje (malo ispod horizontalnog kormila) i dio je koji predstavlja pokretni spoj
poluge kormila sa prijenosnom polugom koja prenosi mehani¢ki pomak sa zadnje

klackalice koja se nalazi na okviru FR10 (br 10).
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Trimer

Horizontalno
kormilo

Dvije totke
spoja kormila sa
stabilizatorom

Spoj poluge )
kormila i prijenosne
poluge koja je ujedno spojena na
straznju klackalicu

Jedna od dvije spojne tocke
zajedno sa pristupnim otvorom
koji se koristi u teh. eksploataciji.

Slika 3.12. Izgled horizntalnog kormila sa donje strane, zajedno

sa pristupnim otvorom vezujucih tocki kormila

Spoj prijenosne poluge sa polugom
= krilca - pokretan spoj oko to¢ke vezivanja vijcima

0

Konektor elektri¢nog
. kabla za napajanje aktuatora
trimera

Prijenosna poluga meh. pomaka spojena za
Dio poluge kormila dubine polugu kormila 1 za straznju klackalicu

koja je ¢vrsto vezana za konstrukciju
kormila

Slika 3.13. Nacin i izgled vezivanja pokretnog spoja poluge horizontalnog kormila sa

prijenosnom polugom

Upravljacke povrsine na avionu PC-9

35



-
A N

Ag i l Ao \ ! . |
_=PAN X Prijenosna poluga

!
X 1@\ e P | / Straznja klackalica na FR10

I 7
{ /'_; /‘ 4
e

St "\ Grani¢nik gornjeg polozaja

e '
S
1 = i
s A J / kormila
Graniénik‘aan_]' )/
/,:;'y

polozaja kormila

Slika 3.14. Prikaz izgleda i spoja prednje i straZnje klackalice sa polugama i prijenosnim

uzima

3.2.2. Konstrukcija kormila dubine

Konstrukcija samog elevatora u principu se ne razlikuje od konstrukcije ostalih
upravljackih povrSina. Sastoji se od niza rebara i poprecnica koje povezuju rebra i sve
to je prekriveno metalnom oplatom od dur aluminija (Slika 19.). Kormilo dubine
(horizontalno kormilo) je trapeznog oblika i ima otklon na gore 18° 30' i na dolje 16°.
Otklon trimera je 15°na gore i na dolje 20°.

Na terminezonu kormila dubine nalazi se ve¢ prethodno spomenuti ,rog®

odnosno uteg koji sluzi za stacinarno balansiranje. Zbog postavljenog roga izgled
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samog kormila je vrlo karakteristiCan, tako da je na trapezni oblik dodan po jedan rog sa
svake strane terminezona.

Gledano sa aerodinamic¢kog stajalista primjetit ¢emo da je izvedba horizontalnog
kormila ugradena dosta niz strujno u odnosu na kormilo pravca, te je i sam horizontalni
stabilizator postavljendosta nizstrujno u odnosu na kormilo pravca. Razlog tome je
osiguranje upravljivosti u uvjetima kovita. Naime pomicanjem horizontalnog kormila i
stabilizatora bitno je umanjeno zasjenjivanje kormila pravca te je tako omoguceno
opstrujavanje kormila pravca u uvjetima velikih napadnih kutova nalik onima u kovitu.
Sto u potpunosi olak$ava vadenje iz kovita, jer nema prestanka opstrujavanja kormila

pravca od strane horizontalnih povr$ina.

Konstrukcija kormila dubine u presjeku (izgled rebra)

Aktuator trimera Poluga trimera Trimer

Slika 3.15. Presjek horizontalnog kormila

Rebra horizontalnog kormila numerirana su gledano od uzduzne osi prema
krajevima kormila, te im je pozicija oznatena sa udaljeno$¢u od uzduzne osi u
milimetrima prema lijevoj i desnoj strani od uzduzne osi. Na primjer oznaka RIB 1 RH 8
predstavlja oznaku za prvo rebro na desnoj(RH) strani u odnosu na uzduznu os, te se
nalazi na 8 milimetara (mm) od uzduzne osi. Isti princip ozna¢avanja primjenjuje se i za
horizontalni stabilizator.

Samo kormilo ima 21 rebro sa 5 polurebara. Kormilo je vezano u dvije tocke sa
horizontalnim stabilizatorom i to preko oja¢anih nosnih dijelova rebara br. 8a lijevo i br.

8a desno.
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HORIZOMTALNI STABILIZATOR HORIZONTALNO KORMILO

mm mm

1832.3 [ ( 1832

RIB 11 RH 1672,5
RIBB6RH 1550
RIB 5 RH 1230 / / I RIB 8aRH 1261

\

\ RIB 10 RH 1556

RIB9 RH 1398
RIB 8 RH 1248,5

RIB 7 RH 1099

RIB6 RH 955

RIB 4 RH 860 RIBSRH 817

/ / / | RIB4 RH 624
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Slika 3.16. Oznake rebara horizontalnog kormila i stabilizatora
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Na slici 3.17. je prikazan konstrukcijski izgled i smjestaj pojedinih dijelova kormila
dubine i to redom: 1. oplata nosnog dijela kormila na lijevoj i na desnoj strani na poziciji
toCki hvatista kormila za stabilizator, 2. donja oplata prednjeg ruba kormila na lijevoj
strani, 3. pristupna plo¢a (inspekcijiski otvor), 4. lijevi uteg, 5. oplata prednjeg gornjeg
ruba na lijevoj strani kormila, 6. spojni lim izmedu dvije donje oplate prednjeg ruba, 7.
pristupna ploc¢a, 8.ojacanje pristupnog otvora, 9. spojna plo¢a dviju oplata prednjeg ruba
na gornjoj strani, 10. ojatanje pristupnog otvora, 11. pristupna plo¢a, 12. oplata
prednjeg gornjeg ruba sa desne strane kormila, 13. desni uteg, 14. pristupni otvor, 15.

oplata prednjeg donjeg ruba sa desne strane kormila,
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Slika 3.17. Konstrukcijski izgled horizontalnog kormila.

16. spojni lim, 17. potporna plo€ica, 18. uteg koji se nalazi u lijevom i desnom ,rogu®
terminezona kormila dubine, zajedno sa svojom osnovnom oplatom i krajnjom oplatom,
19. prednji dio rebra br.10, 20 prednji dio rebra br.11, 22. zavrs$ni dio kormila ili
terminezon, 22. drza¢ ispraznjivaCa statiCkog elektriciteta, 23. ispraznjiva¢ statickog
elektriciteta, 24. vanjska oplata, 25. drzac statiCkog elektriciteta, 26. ispraznjivac
statiCkog elektriciteta, 27. rebro br.11 zadnji dio, 28. straznji dio rebra br.10, 29. spojni
lim, 30. vanjska oplata izlaznog ruba kormila, 31. unutarnja oplata izlaznog ruba
kormila, 32. metalna Sipka kojom se spaja trimer sa kormilom i ujedno ¢ini os rotacije
trimera, 33. dio Suplje limice kojim Sipka prolazi i ostvaruje spoj izmedu kormila i trimera,
34. Suplja limica na trimeru kojom se ostvaruje spoj izmedu trimera i kormila dubine, 35.
krajnje vanjsko rebro trimera, 36.rebro trimera, 37. rebro trimera, 38. ramenjaca trimera,
39. oplata trimera kormila dubine, 40. statiCko uravnotezenje — uteg, 42. krajnje

unutarnje rebro trimera, 43. poluga na koju se veze poluga aktuatora trimera, 44.oplata
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izlaznog unutarnjeg ruba kormila dubine, 45. rebro br.8 lijevo i desno, 46. rebro br.9
ljevo i desno, 47. i 48. ojaCanje ramenjace na lijevoj i desnoj strani, 49. nosno rebro
br.10, 50. nosno rebro br.8A zajedno sa ojatanom oplatom, 52. rebro br.7 lijevo i desno,
583. rebro br.6 lijevo i desno, 54. rebro br.5 lijevo, 55. nosno rebro br.5, 56. rebro br.4
ljevo, 57 rebro br.3 lijevo, 58. glavna ramenjaca horizontalnog kormila (dubine) sa
spojnim limom, limovima i kutevima za oja¢anje, na lijevoj i desnoj strani horizontalnog
kormila, 59. nosno rebro br.3, 60. rebro br.2 lijevo, 61. ojacanje preko limova, 62. spojna
poluga na koju se veze prijenosnha poluga horizontalnog kormila i ostvaruje spoj izmedu
kormila i upravljackog mehanizma, 63. rebro br.1 64. nosno rebro br.1 A lijevo, 65.
nosno rebro br.1A desno, 66. pristupni otvor, 67. pristupni otvor na unutarnjoj oplati
izlaznog ruba horizontalnog kormila, 68. rebro br.2, 69. ojaCanje drugog rebra sa
polurebrom i spojnim limom, 70. rebro br.2A desno, 71. nosno rebro br.2 desno, 72.
nosno rebroo br.2A desno, 73. rebro br.3 desno, 74. rebro br.4 desno, 75. pomoéna
ramenjaca na izlaznom unutarnjem rubu horizontalnog kormila, 76. rebro br.5 desno.

Slika 3.18. Izgled kormila dubine na stabilizatoru
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3.3 Povrsina za upravljanje skretanjem — kormilo pravca

3.3.1 Opis i nacin rada

Kormilom pravca upravlja se preko upravljackih pedala kormila pravca koje se
nalaze u svakoj kabini aviona. Dva para udvojenih pedala komandi pravca upravljaju
kormilom preko prijenosnih &eli¢nih uzadi i kolotura. Ovisno o smjeru u kojem Zelimo
izazvati skretanje potisnut ¢emo lijevu ili desnu pedalu. Potiskivanjem lijeve pedale
kormilo pravca ¢e se otkloniti u lijevo i obratno. Sustav prijenosnih &eli¢nih uzadi
omotan je oko kolotura koje su instalirane u strukturu zrakoplova. Glavna poluga
kormila pravca ugradena je na dno torzione cijevi kormila pravca i dodiruje ne podesive
grani¢nike na konstrukciji trupa kako bi ogranicili otklon kormila pravca.

Prednje pedale kormila pravca u prednjoj kabini su medusobno povezane
uzetom koje je omotano oko kolotura i spojene su sa blokadom kormila pravca (zastita
od udara vjetra na zemlji) na straznjoj strani protupozarnog zida (FR1).

Na centralnoj konzoli svake kabine nalazi se vijak za podeSavanje pedala kormila
pravca prema duzini nogu pilota.

Kormilo pravca potpuno je stati¢ki izbalansirano uporabom utega na vrhu
kormila. Uteg je ugraden u strukturu roga kormila pravca .

Na kormilu pravca nalazi se upravijivi trimer (slika 3.19.) koji osim mogucnosti
upravljanja iz kabine ima zadatak da povecava zakrethne momente na zglobu kormila
pravca na nacin da uz otklon kormila u jednu od strana dodatno u istu stranu pomice i
trimer, zahvaljuju¢i mehanickoj vezi trimera i kormila, te tako time poveéava potrebnu
silu za otklon kormila pravca. Time je povecana stabilnost aviona po pravcu i smanjen
rizik od osteé¢enja kormila i sustava upravljackih veza kormila pravca. Elektriéni aktuator
trimera kormila pravca, ugraden je unutar vertikalnog stabilizatora i spojen je preko
poluge sa trimerom na kormilu. Elektriénim aktuatorom upravlja s epreko prekidaca koji

se nalazi na rucici snage motora (PCL).
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Slika 3.19. Izgled kormila pravca sa elementima upravljackog sustava
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Slika 3.20. Prikaz smjeStaja prekidaca trimera i poluge za podesavanje pedala

Trimer kormila pravca
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Na pedalama kormila pravca postavljene su i papucice koCionog mehanizma
glavnih kota€a aviona. Na lijevoj pedali nalazi se kocnica lijevog glavnog kotaca, a na
desnoj pedali desna papucica koCionog mehanizma desnog kota¢a aviona. Ako
potiskujemo papucicu pri vrhu tada ko€imo sa zrakoplovom, a ukoliko se potiskuje
kompletnu pedalu pravca na njenom donjem dijelu tada se pomic¢e kompletan sustav
upravljanja kormilom pravca.

Takoder se u svakoj kabini nalazi ru€ica za podeSavanje pedala kormila pravca
prema potrebi pilota. Sa tom ru€icom pomicu se pedale prema nazad ili naprijed koliko
je potrebno da se stvori prostora za smjestaj nogu. (slika 3.20.)

U prednjoj kabini nalazi se poluga za blokiranje svih upravljackih povrSina, kako
povrSina pravca tako i dubine i nagiba. Rije¢ je 0 mehanizmu koji podizanjem poluge
blokade na utor u pilotskoj palici u prednjoj kabini, zabravljuje sve upravljatke komande
i sprje¢ava njihovo eventualno ostec¢enje na zemlji prilikom udara vjetra na stajanci.

Kompletan sustav prijenosa mehani¢kog pomaka ostvaren je preko veé
prethodno navedenih cCeli€nih uzadi i prijenosnih kolotura oko kojih su provucena
prijenosna uzad. Svi ti elementi prijenosa moraju biti dobo uévrSeni na konstrukciju
zrakoplova. Smjestaj i nacin izvedbe pojedinih elemenata prijenosa prikazan je na slici
3.21. gdje vidimo i nacin ostvarivanja spojeva sve do samog kormila pravca.

Kormilo pravaca ucinkovito je na svim brzinama zrakoplova od minimalne 70 kts
do max. 320 kts. Upotreba potpunog otklona kormila pravca na brzinama vec¢im od 210
kis se zabranjuje zbog moguéeg osteéenja. Isto pravilo vrijedi i za ostale upravljacke

povrsine.

Upravljacke povrSine na avionu PC-9 43



Izgled dijela prijenosnog uzeta na

-~ . kojem se vrsi podesavanje duzine i
~Zozategnutosti uzeta

RSN

\ S
ui\
y
{

=
S

/

B

Pozicije pojedinih elemena
M . .s o i A ol W7
na avionu i njihov smjestaj 7/

Izgled i nacin spajanja
kolotura sa vijcima
~

Vijci za
spajanje

<) Ojacanje

/@ na trupu

Podlogke
Matice

Spoj prereko
matica,vijaka i
limica

Metalno ojacanje na
unutarnjem dijelu
trupa za smjestaj ‘
kolotura I:Q]

Izgled glavne prijenosne
poluge koja se nalazi na
samom kormilu C

Slika 3.21. Smjestaj pojedinih elemenata i nacin ostvarivanja spoja izmedu istih
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3.3.2. Konstrukcija kormila pravca

Konstrukcija kormila pravca je isklju€ivo metalna, sastoji se od 9 rebara od kojih

je jedno ojacano rebro br. 4. Lokacije pojedinih rebara oznacuju se od referentne linije
(WL9 koja se nalazi na 2000 mm ispod poda kabine, tako da je pod kabine aviona na

2000 mm od referentne linije. Referentna linija repa aviona nalazi se na referentnoj liniji

WL 2045. Na slijedeé¢em crtezu prikazano je kormilo pravca i vertikalni stabilizator.

Vertika]ni Stabilizator K] /—\\ Kormﬂo pravca
RIB 8 WL 4237 RIB9 WL 4245

// // ] 1 \\Y
=t )
N \\
_/ // f i T
S 3 )

Oznaka rebra

RIB8 WL 41075

RIB 7 WL 3970

RIB& WL 3780

RIB5 WL 3530

RIB 4a WL 3370
RIB 4 WL 3320

RIB3 WL 3155

_______________ __ Referentna linija P .

repa aviona

Slika 3.22. Oznake rebra kormila i stabilizatora
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Slika 3.23. Konstrukcijski izgled kormila pravca

46

Upravljacke povrsine na avionu PC-9



Na prethodnoj slici 3.23. dat je konstrukcijski izgled kormila pravca sa slijedec¢im
dijelovima: 1. rebro nosa kormila br.1., 2.oplata rebra, 3. uteg, 4. potporna plocica, 5.
glavna ramenjaca 6. rebro nosa br.2., 7. rebro br.2. 8. rebro br.3., 9. nosno rebro br.4.,
10 potporna plocica nosnog dijela rebara, 11. nosno rebro br.4A, 12. nosno rebro br.5,
13. pristupni poklopac, 14. nosno rebro br.7A, 15. nosno rebro br.7, 16. oja¢anje okvira,
17. rebro br.7, 18. oplata nosa kormila (napadnog ruba), 19.nosno rebro br.9, 20.
krajnje rebro, 21.desna vezivna limica, 22. rog sa utegom (rogljasta kompenzacija), 23.
prirubna spojna limica, 24. spojna lijeva i desna limica, 25. i 26. potporna oplata, 27.
terminezon kormila, 28. ispraznjiva¢ statickog elektriciteta, 29. nosac ispraznjivaca
elektriciteta, 30. rebro br.8, 31. nosac ispraznjivaca statickog elektriciteta, 32.
ispraznjivac statiCkog elektriciteta, 33.rebro br.8 34. pomoéna ramenjaca 35. rebro br.6,
36. spojni lim 37. rebro trimera, 38. i 39. izlazni rub trimera, 40. rebro trimera br.5. 41.
spojna limica lijeva, 42. rebro br.5, 43. spojna limica pod pravim kutem, 44. rebro
trimera br.4, 45. spojna plocica 46. gornja poluzna limica trimera, 47. donja poluzna
limica, 48. rebro br.4A 49. potporna ojaCana plo¢a, 50. rebro br.4, 51. pomocéna
ramenjaca, 52. rebro trimera br.3, 53. uzduzna spojna plocica, 54. rebro trimera br.2,
55. oplata trimera kormila, 56. spojni lim pod kutem, 57. rebro br.1 ujedno je i rebro
trimera, 58. oplata kormila pravca sa lijeve strane, 59. oplata kormila pravca sa desne
strane, 60. rebro br.1, 61. spojna plocica, 62. glavna poluga kormila pravca.

Slika 3.24. Izgled kormila sa stabilizatorom
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Kormilo pravca vezano je za stabilizator u tri to¢ke. Prva to¢ka nalazi se na spoju
torzione cijevi sa 11. okvirom trupa i ujedno ¢ini to¢ku zgloba rotacije kormila pravca.
Sama torziona cijev na kojoj se nalazi glavna poluga kormila pravca vezana je za 1.
rebro kormila i onda pokretno za 11. okvir trupa. Druga to¢ka hvatista nalazi se na
oja¢anom 4. rebru kormila i takoder je vezana za 4. rebro (kao zglob) stabilizatora,
preko metalnog oja¢anja Sarke. Trec¢a tocka vezivanja je na 7. oja¢anom rebru kormila
pravca i vezano je kao zglob za stabilizator preko ojaCanja koje je vezano za 7. rebro
stabilizatora.

Otklon kormila pravca u lijevo i desno je jednak i iznosi 24°. Otklon trimera
kormila pravca je 3.5°u desno i 11.5°u lijevo.

3.3.3. Tehnika pilotiranja u zaokretu i nacin neutraliziranja nepozeljnih
momenata koji se javljaju upotrebom odredenih upravljackih
povrsina (Adverse Yaw)

U ovom kratkom poglavlju izlozit ¢e se neke osnovne tehnike pilotiranja u
zaokretu kako bi bolje razumjeli koji se sve to momenti javljaju, odnosno kako ih
neutraliziramo prilikom koristenja upravljackih povrsina.

Svaki zaokret sastoji se od Cetiri osnovna dijela: prprema za zaokret, uvodenje u
zaokret, vodenje kroz zaokret i vadenje iz zaokreta.

U pripremi pilot izabire orjentir za izvodenje manevra, vrsi kruzno osmatranje
oko aviona posebice u smjeru izvodenja zaokreta te podeSava snagu za izvodenje
zaokreta ili nekog drugog manevra. U podeSavanju snage obi¢no se za zaokret dodaje
nesto veca snaga kako bi se sprijeCio pad brzine kroz zaokret. Samim povecanjem
snage uzrokovat ¢e se moment skretanja u lijevo zbog desnookrecuce elise, pa ¢e biti
potrebno dodavanje snage popratiti sa potiskivanjem desne noge. Ujedno zbog
inicijalnog povecanja brzine zbog povecanja uzgona zrakoplov ¢Ce teZiti da poveca
visinu, te se i taj moment propinjanja mora neutralizirati sa potiskivanjem palice prema
naprijed. Potiskivanje palice i noge mora biti pravilno odmjereno da se avion zadrzi na
pravom kursu i na zadanoj visini §to pilot kontrolira preko pokazivac¢a klizanja za rad sa

kormilom pravca i preko visinomjera za rad sa kormilom dubine. Rad sa upravljackim
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komandama je gotovo istovremen i mora biti potpuno koordiniran. Kada su se svi
momenti neutralizirali odmah se nastavlja sa zaokretom bez nepotrebnog zadrzavanja u
pripremi jer ¢e nam avion nastaviti ubrazavati pa ne¢emo imati prave ulazne vrijednosti
za zaokret.

Uvodenje u zaokret izvodi se koordiniranim pokretom palice i noge u stranu
zaokreta. Palica ima hod prema naprijed i popreCno u smjeru zaokreta, gotovo
dijagonalno prema naprijed. Noga se potiskuje u smjeru zaokreta . Kod poprecnog
pomaka palice generiramo moment valjanja koji nam zbog Adwers Yaw efekta uzrokuje
nepozeljno skretanje u smjeru suprotnom od zaokreta. Buduéi da se avion rotira oko
uzduzne osi to skretanje ¢ée imati dvije posljedice, bolje re€eno komponente. Jedna
posljiedica je da ¢e nam zrakoplov propeti jer relativno gledano zbog promjene nagiba
nos se podize iznad horizonata, a druga posljedica je nepozeljno skretanje gledano u
odnosu na pravac jer se nos zrakoplova pomi€e u suprotnu stranu od zaokreta i javlja
se skretanje §to ¢e se na pokazivacu klizanja javiti kao pokazivanje unutarnjeg klizanja.
Kuglica stoji izvan pokazivanja bez klizanja, u polozaju lijevo ili desno ovisno u koju se
stranu izvodi zaokret. Sad kad smo razjasnili koji su sve nepozeljni efekti valjanja
zrakoplova u uvodeniju za zaokret jasno je zasto palica ide istovremeno sa promjenom
nagiba u stranu i prema naprijed i zasto se to istovremeno prati sa noznom komandom
pravca. Dakle koliko ¢e pilot potiskivati palicu prema naprijed i koliko ¢e potiskivati nogu
ovisi 0 momentima a sve se svodi na to da zrakoplov ostane na zadanoj visini uvodenja
i bez klizanja Sto ¢e pilot prekontrolirati brzim rasporedom paznje preko instrumenata
visinomjera i pokazivaca klizanja i avionu. Samo valjanje zrakoplova mora se zaustaviti
kako bi se ostvario zaokret sa odredenim nagibom. Tako da pod kraj uvodenja imamo
zadatak kako nam zrakoplov dolazi u vrijednosti zadanog nagiba palicu zatezemo na
sebe i vra¢amo je prema polozaju neutralno po nagibu kako bi zaustavili daljnu rotaciju
oko uzduzne osi i zaustavili avon na zadanom nagibu. Palica se zateze prema nazad
zbog toga kako bi se otklonom kormila dubine osiguralo optere¢enje u zaokretu
odnosno kutno skretanje. Palica se zateze na sebe onoliko koliko je potrebno da se
avion zadrzi bez promjene visine sa odgovaraju¢im kutnim skretanjem, a palica se
zateze u suprotnu stranu po nagibu koliko je potrebno da se zadri Zeljeni nagib. Palica

je tu u polozaju suprotno od polozZaja za izvodenje valjanja u stranu zaokreta kako bi se
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zbog veceg uzgona na vanjskom (podignutom) krilu koje prelazi veci opseg zaokreta
sprijeCilo daljnje povecanje nagiba. Cijeli pomak palice od pocetka uvodenja do kraja
svodi se na poliusrcoliki pokret palice. Noga je i dalje potisnuta u smjeru izvodenja
zaokreta kako bi se zrakoplov odrzao bez klizanja.

Kroz vodenje u zaokretu princip je vrlo jednostavan ono $to smo ostvarili u
uvodenju jednostavno zadrzavamo sa otklonom upravljackih povrSine i komandi u
poloZaju koji osigurava kutno skretanje dakle palica na sebe i u stranu suprotnu od
zaokreta kao $to je vec i prije objadnjeno kako bi se sprijeCilo daljnje povecanje nagiba.
Zajedno sa potisnutom nogom u smjeru zaokreta koliko je potrebno da nemamo
klizanje. Pilot sve to provjerava preko pokazivanja instrumenata: umjetnog horizonta za
odgovarajuc¢i nagib, visinomjera za Zzeljenu visinu, brzinomjera za zadanu brzinu i
pokaziva¢a klizanja za klizanje. To se zadrzava do nekoliko desetaka stupnjeva prije
izlaska u pravac zadanog orjentira ili kursa kada pocinje faza vadenja iz zaokreta.
Koliko stupnjeva prije se poc€inje sa vadenjem to ovisi o nagibu zaokreta uglavnom je to
negdje pola vrijednosti nagiba zaokreta.

U vadenju pilot potiskuje palicu u suprotan smjer od smjera izvodenja zaokreta
gledano po nagibu i istovremeno je potiskuje prema naprijed naravno koordinirano sve
to izvodi sa istovremenim potiskivanjem nozne komande u stranu vadenja iz zaokreta.
Palica se potiskuje prema naprijed onoliko koliko je potrebno da se neutralizira
komponenta skretanja €iji je rezultat propinju¢i moment zbog relativnog poloZaja avion u
nagibu $to je opisano u uvodenju. Zajedno sa nogom odnosno kormilom pravca kojim
neutralizicamo moment skretanja tj. klizanja u vadenju iz zaokreta. Kako se nagib
smanijuje i avion dolazi u polozaj bez nagiba palica se vraca u polozaj bez nagiba i
polozaj bez propinjanja prema nazad zajedno sa popustanjem nozne pedale odnosno
smanjenjem momenta skretanja. Na kraju kad pogledamo hod palice od uvodenja do
kraja vadenja to izgleda kao srcoliki pokret palice s tim da je doniji dio srca zarotiran u
suprotnu stranu od izvodenja nagiba zbog dijela vodenja kroz zaokret gdje je palica bila
u suprotnom polozaju od nagiba zaokreta. Kad smo zavrsili sa vadenjem iz zaokreta
pilot podeSava snagu i kontrolira instrumente za zZeljene norme. Snaga se smanjuje za
horizontalni let pa nam se smanjuje moment skretanja usljed zakoSenja strujnica

propelera oko trupa $to smanjuje silu na kormilu pravca tako da nam zrakoplov ima
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tendenciju skretanja u desno Sto neutraliziramo potiskivanjem lijeve noge, a
kontroliramo preko pokazivaca klizanja. Incijalno smanjenje brzine odnosno uzgona
zahtijeva zatezanje palice na sebe odnosno povecanje propinjuéeg momenta preko

kormila dubine kako bi se avion zadrzao na zadanoj visini.
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4, KOMPENZACIJA UPRAVLJACKIH POVRSINA

U ovom poglavlju dane su osnovne vrste kompenzacije upravljackih povrsina
opcenito za sve zrakoplove karakteristiCnih brzina kao §to je Pilatus, a na vrste
kompenzacija koje posjeduje avion Pilatus PC-9 dat je poseban naglasak i objasnjenje.

Postoje dvije osnovne vrste kompenzacije upravljackih povrsina:

e Aerodinamic¢ka kompenzacija optereéenja upravljackih povrsina

e Staticko uravnotezenje mase upravljackih povrsina
Aerodinamitka kompenzacija upravljackih povrsina se dijeli na:

e (Osnu kompenzaciju

¢ Rogljastu kompenzaciju

e Unutrasnju kompenzaciju

e Kompenzacija s pomoc¢u prednjeg brida

e Kompenzacija pomocénim povrSinama (Flatner)

e Kompenzacija s pomoc¢u podesivin pomocnih povrSina
4.1. Aerodinamicka kompenzacija opterec¢enja upravljackih povrsina

Za male zrakoplove koji lete malim brzinama neposredno upravljanje skretanjem,
propinjanjem pa i valjanjem ostvaruje se direktnim prijenosom preko poluga i ¢eli¢nih
uzadi od upravljacke poluge do upravljacke povrSine. Medutim, kod veéih zrakoplova
koji lete veéim brzinama taj nacin prijenosa upravljackih zahtjeva mozZe biti
neadekvatan.

Jednadzba (2.1.8.) odreduje silu F, koju mora proizvetsti pilot da se ostvari
upravljacko djelovanje. Vidi se da je sila proporcionalna kvadratu brzine

(q.=p.V?12), treéem stupnju linearne dimenzije zrakoplova (S, ~1*i ¢, = 1)

koeficijentu prijenosa k i koeficijentu momenta zgloba C, . Brzina i dimenzije zrakoplova
odredenu su osnovnim projektnim zahtjevima na zrakoplovu i na njih se malo moze
utjecati . vrijednost koeficijenta prijenosa se moze smanjivati; npr. smanjivanjem odnosa

1, /1, (8to je prikazano na slici 2.4.), ali to vodi dugackim krakovima [, i velikim kutovima
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zakrtanja poluge o6, S$to moze biti neprakticno. Preostaje sa se snizi vrijednost

koeficijenta momenta zgloba do vrijednosti prihvatljive za ljudskog operatora. Alternativa
tom rjeSenju je uvodenje aktivnih upravljackih sustava, a pilot samo aktivira djelove
takvih sustava. U ovom poglavlju razmatrane su metode aerodinamic¢ke kompenzacije

koje sniZavaju vrijednosti koeficijenata momenta zgloba upravljacke povrsine.

4.1.1. Osna kompenzacija

Rezultantna aerodinami¢ka sila na upravljacku povrSinu F, je posljedica

uglavnom djelovanja tlaka. Ako se os rotacije zgloba pomakne nizstrujno (Slika 4.1.)
uravnotezuju se sile tlaka prije ili poslije zgloba pa se smanjuje moment zgloba,
odnosno smanjuje se krak na kojem djeluje rezultantna aerodinamic¢ka sila na
upravljacku povrSinu. To moze imati efekata na ukupnu silu, odnosno upravljacki

moment.

Stabilizator

Upravljactka povrdina

a) b)

Slika 4.1. Osna kompenzacija upravljacke povrsine

a) nekompenziran; b) kompenziran
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Slika 4.2. Utjecaj poloZaja osi zgloba na (0C, /da, )i (dC, /99, )

Iz jednadZbe (2.1.6) se vidi da je promjena koeficijenta momenta zgloba (bez
pomocne povrsine):

AC,=C,-C,,=3C,, a,+C,; 0, (4.1.1)

h.a,

Utjecaj pomicanja polozaja zgloba na upravljackoj povrsini nastaloj od aeroprofila
NACA 0009 s duzinom tetive upravljacke povrsine c, =0.2c prikazan je na prethodnoj
slici 4.2. Vidi se da vrijednost oba gradijenta opadaju u apsolutnom smislu s porastom
udaljenosti zgloba od prednjeg brida pomocne povrSine (c,/c,). Kod vrijednosti
(c,/¢;)=0,5 gradijenti C,, =(dC,/de,) i C,; =(dC,/d5,) mijenjaju predznak pa i
moment mijenja smjer iz momenta u smjeru obrnutom od gibanja kazaljke na satu u
smjeru kazaljke na satu. Za polozaj zgloba (c,/c,)>0,5 se kaZe da je prekompenziran.

Rad upravljacke povrsine u uvjetima kada koeficijent momenta mijenja predznak smatra

se nepovoljnim sa stajalita upravljanja i treba ga izbjegavati.
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4.1.2. Rogljasta kompenzacija

Ova je kompenzacija karakteristicna jer je primjenjena na avionu Pilatus PC-9.
Kod rogljaste kompenzacije dodana je posebna povrSina (rog) na koju djeluje
kompenzacijska sila umjesto da se pomice rotacijska os. Na slici 4.3. su prikazana dva
tipa rogljaste kompenzacije: nezasticena i zasticena. Kod nezasticene kompenzacije
rog prolazi do prednjeg brida. Moment zgloba sad je:

H=F.a-Fb (4.1.2.)

Nezastic¢eni rogljasti kompenzator je efikasnijii od zasti¢enog . Primjer zasticenog
rogljastog kompenzatora nalazi se i na PC-9 i primjenjen je kod kormila pravca i
horizontalnog kormila (dubine ).

Kompenzacijski efekt ovisi o kolicniku momenata od povrSine roga (M, =F.a) i
momenta od upravljacke povrSine u odnosu na os rotacie M, /M, . S porastom

vrijednosti koli¢nika smanjuje se vrijednost koeficjenata momenata s asli¢nim trendom
kao kod osne kompenzacije.

Roge RO

Os rotacije Os rotacije

Upravljatka
povrsina

| b

Upravljacka povrsina

Osnovna
povriina

Osnovna povriina

b)

Slika 4.3. Rogljasta kompenzacija upravijacke povrsine a) nezasticena; b) zasticena
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Osnovni nedostatak rogljastih kompenzatora je znatno remecéenje struje zraka i
neravnomjernost optereéenja duz raspona. Upotrebljavaju se na malim zrakoplovima.
Kod vecih zrakoplova se zbog povecanja otpora i mogucih vibracija upravljackih

povrsina, ne upotrebljavaju.

4.1.3. Unutrasnja kompenzacija

Nacin kompenzacije koji je primjenjen na avionu Pilatus PC— 9 i to na lijevom i
desnom krilcu je unutrasnja kompenzacija. Kod unutrasnjeg kompenzatora na predniji
rub upravljacke povrSine ugradena je duz raspona plo¢a za koju je vezana membrana
koja hermeticki razdvaja prostor iznad ploCe od prostora ispod ploCe. Nakon aktiviranja
upravljacke povrsine, npr. na dolje nadtlak ispod povrSine prenosi se ispod membrane i

plo¢e a podtlak iznad povrsine prenosi se iznad membrane. Razlika tlakova ( p, — p,)
koja djeluje na ekvivalentnu povr§inu membrane S, stvara kompenzacijsku silu
F,=(p, — p,)S, kojareducira moment zgloba na:
H=F,a—F,b (4.1.3.)
Ekvivalentna povrsina S, je oko 30% upravljatke povrSine i uzima u obzir to Sto

je membrana ukljestena i na osnovnoj konstrukciji. Utjecaj unutrasnje kompenzacije na

gradijente (dC,/9da,) i (dC,/d6,) za osnovni aeroprofil NACA 0009 s duzinom tetive

upravljacke povrsine ¢, = 0.2¢ dan je na slici .

Ploca

Membrana Upravljatka povriina

Slika 4.4. Unutrasnja kompenzacija
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Vidi se da kompenzacijiski efekt raste s odnosom (c,/c,). Unutrasnji

kompenzator relativno malo remeti osnovno strujanje, ali ima ograni€en kut zakretanja

6, i uzrokuje teskoce kod redovitog odrzavanja zrakoplova.

=k
=
lﬁb.L_t.‘
0.002
T 0
o= 0,002 o
& “~
= oo ach/aa“ _____/
& -0.006
<
~ o /C‘]abf
<) By
S 0010 L
-0.012 L ! ! 1 '
0 01 02 03 04 05

Slika Utjecaj (¢, /c,) na (3C, /3a,) i (3C, /35,)

¢,/ ¢

4.1.4. Kompenzacija s pomoc¢u prednjeg brida

Kompenzacija s pomocu prednjeg brida (Frise kompenzacija) je tako projektirana

da kod zakretanja upravljatke povrSine oko osi rotacije prema gore u zraénu struju s
donje strane prodire predniji brid povrSine. Prednji brid strSi ispod konture aeroprofila i
stvara dodatni otpor strujanju. Kada se povrsina spusta prema dolje, prednji brid koji se
pojavljuje na gornjaci dobro je prilagoden obliku konture i minimalno remeti osnovno

strujanje zraka. Ova kompenzacija se primjenjuje na krilcima zato Sto uravnotezuje

otpore na obje strane krila i tako nema nepozeljnog efekta skretanja (adverse yaw).

Slika 4.5. Kompenzacija s pomoc¢u napadnog brida (Frise kompenzator)
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Asimetricnost oblika prednjeg brida i njegova pozicioniranja uzrokuju

asimetriCnost gradijenta promjene koeficijenta momenta (dC,/d6,). Ima negativnu

vrijednost kada se povrSina zakre¢e prema dolje, a pozitivnu kada se zakrec¢e prema
gore (slika 4.6.). Takoder se vidi da krilce koje ide prema gore moze biti
prekompenzirano. Obi¢no se krilce koje ide prema gore preko prijenosnika veze na
upravljacku polugu na koju je vezano krilce koje ide prema dolje. Zato $to krilce koje ide
prema dolje znatno potkompenzirano, ukupan efekt je poptkompenzirano upravljanje.
Frise krilca se upotrebljavaju na malim i srednjim zrakoplovima sa ne velikim

zahtjevima.

o, gore ()

9, dolje (+)

0.008

-0.008 /

-0.016

uslijed zakretanja za 0,)
<

Koelicijent momenta

(
A (‘Yi'}‘ 5]

! ] !
-16 -8 0 8 16 0 )
prema gore prema dolje

Slika 4.6. Koeficijenti momenta za Frise krilce

4.1.5. Kompenzacija pomo¢nim povrSinama (Flatner)

Pomocna povrSina (tab) je mali dio upravljatke povrSine , relativno kratke tetive
koja se nalazi na dijelu raspona i €ini njezin straznji dio ( Slika 4.7. ). Osnovna funkcija
pomoc¢ne povrSine je shizavanje vrijednosti koeficijenata momenta zgloba kada se
aktivira upravljacka povrSina. To se postize skretanjem zglobno vezane pomoéne
povrSine, Sto rezultira preraspodjelom tlaka na upravljackoj povrSini. Kompenzacijski

efekt se postize tako da se pomocéna povrSina zakrece u suprotnom smjeru od smjera
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zakretanja upravljacke povrSine. Na slici 4.7. je prikazan shematski efekt djelovanja
pomocne povrSine kada je povezana da djeluje kompenzacijiski i antikompenzacijski

(kad se povec¢ava moment zgloba, ali i moment zakretanja zrakoplova.

Kompenzacijska veza

Upravljacki prijenos

v v~ Os rotacije
pomoéne povriine
L £t
A l .o
Antikompenzacijska veza

Pomocna povrsina

Osnovna aerod. povriina

Upravljacka povriina

a)

Slika 4.7. Kompenzacija pomoc¢nom povrsinom a) geometrija b) kompenzacijska veza

c¢) antikompenzacijska veza

Zglobni moment kod kompenzirajuée veze je manji zbog djelovanja sile relativho

malog intenziteta F, na velikom kraku a
H=F.a-F,b (4.1.4.)
Pomoéna povrdina ima tetivu duZine ¢, akut zakretanja se mjeri u odnosu na

pravac tetive pomocéne povrsine.
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Antikompenzacijski model primjenjen je na upravljivom trimeru kormila pravca na
zrakoplovu Pilatus PC — 9. Trimer osim $§to je upravijiv iz kabine ponasa se kao
antikompenzacijski Flatner, tj. kod otklanjanja kormila pravca u jednu od strana, trimer
se joS dodatno u istu stranu zakrece ovisno o prethodnom trimanju (slika 4.8.). Na
samoj slici date su vrijednosti otklona trimera u stupnjevima pri maksimalnim otklonima
kormila.

- A
+ I1zgled kompletnog
/) A 17 kormila pravca i stabilizatora
P 18 sa trimerom
(litme ™ + e
N i \-\/,f’ o
- p b fj\
S Q\
/ -
& R

Polozaj trimera pri potpunom otklonu

kormila pravca ) . .
22° za nulti kut natrimanosti
TocCka rotacije : :}(\

trimera

Vertikalni stabilizator

Wm—:o TRIM) J (86)
204.16 z 0 5

Antikompenzacijska poluga koja
je ujedno poluga koja spaja aktuator i

trimer

Toc¢ka rotacije kormila pravca

Slika 4.8. I1zgled kombinacije upravijivog trimera i antikompenzacijskog Flatnera na
avionu Pilatus PC — 9
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4.1.6. Kompenzacija s pomoc¢u podesivih pomoénih povrsina

Postoje dva tipa podesivih pomoénih povrSina (trim tabs): fiksne i upravljive.
Fiksne pomoc¢ne povrSine podeSavaju se na zemlji. Obje vrste zastupljene su na avionu
Pilatus PC — 9. PodeSavanije je izbor kuta zakretanja pomoéne povrSine da se izbjegne
nezeljena strkturalna asimetrija. Npr. zrakoplov pokazuje tendenciju naginjanja na jednu
stranu. Umjesto da pilot taj moment kompenzira trajnim zakretanjem krilaca, podesi se
pomocna povrsina tako da se ona zakrene i u definiranim uvjetima leta osigura dodatnu
uzgonsku silu na krilo koje je pokazivalo tendenciju propadanja. U nekim drugim
uvjetima leta pilot ¢e morati djelovati silom na upravljacku polugu. To djelovanje izaziva

umor i nije ugodno na duzim letovima.

Osnovna aeorodinamicka povriina Koturi Pomocéna povrsina

Celi¢na uzad

Os rotacije upravljacke povrsine Upravljacka povrsina

Slika 4.9. Shema servo upravijanja preko pomocnih povrsina

Vecina zrakoplova ima upravljive pomoéne povrSine koje aktivira neposredno
pilot (servo-trim tabs). U svim uvjetima leta pilot zakretanjem pomoénih povrSina
proizvodi Zeljeni kompenziraju¢i moment (i do 100%), Na slici pokazano je upravljanje
pomoc¢nim povrSinama s pomoc¢u c¢eliénih uZadi kojima se proizvodi zakretanje
neeovisno djelovanju na upravljackim povr§inama. Ta se metoda upravljanja primjenjuje
i na ve¢im zrakoplovima.

Na zrakoplovu PC-9 fiksne trimere imamo samo na krilcima i oni se podeSavaju
na zemlji od strane tehni¢ara. Upravljivi trimeri imaju svoje aktuatore koji su spojeni sa
pomocnim upravljivim povr§inama preko prijenosnih poluga. Upravljaju se iz kabine gdje
postoji i pokaziva¢ polozaja trimera po sve tri osi aviona. Kao $to je prikazano u
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prethodnom poglavlju trimer kormila pravca ima svoj aktuator koji je smijeSten u
vertikalnom stabilizatoru, horizontalno kormilo ima aktuator koji se nalazi u samom
horizontalnom kormilu, dok krilca nemaju upravljivi trimer u klasichom smislu vec
aktuator koji je vezan za mehanizam ekscentri¢ne poluge te tako djelujuéi na prijenosni
mehanizam postavlja krilca u odredeni kut otklona ovisno kolikog iznosa i smjera Zelimo

generirati sile po nagibu zrakoplova.

4.2. Staticko uravnotezenje mase upravljacke povrsine

Kompenzacija mase upravljacke povrSine C¢ini se radi njezina statiCkog
Luravnotezenja“. To je neSto sasvim razliCito od kompenzacije opterec¢enja usljed
aerodinamickih sila. Vazno je da centar mase upravljacke povrsine lezi na osi rotacije
upravljacke povrsine ili neposredni ispred osi rotacije, a nikako iza osi rotacije, $to se
vidi iz slijedeceg.

Neka se pretpostavi da je centar masa upravljacke povrSine iza osi rotacije
(nizstrujno) i neka je krilo izloZzeno naglom udaru vjetra koji krilo ubrzava prema gore.
Inercijalna sila koja djeluje u centru masa djeluje na dolje i izaziva zekretanje
upravljacke povrSine na dolje zato Sto je centar masa iza osi rotacije. Usljed zakretanja
upravljacka povrSine na dolje javlja se porast uzgonske sile koja dodatno gura krilo
prema gore. Dakle, superponiraju se dva efekta; jedan od udara a drugi od djelovanja
mase upravljacke povrsine.

Isti nacin razmisljanja moze se primjeniti kod poremecaja koje ubrzava krilo na
dolje. Upravljacka povrsSina uslijed zakretanja na gore pojaava efekt poremecaja. U
takvoj konfiguraciji centra mase i osi rotacije dolazi kod odredenih brzina do nepoZeljnih
oscilacija upravljackih povrsSina pa i cijeliog krila, $to moze rezultirati lomom elasti¢nih
elemenata. Posebno su nepovoljne slozene oscilacije nastale kao superpozicija uslijed
savijanja krila oko pravca paralelnog s tetivom krila i torzijiske oscilacije oko uzduzne
osi krila kada su frekvencije oba osciliranja iste. Poveéanje brzine vodi nepriguSenim
oscilacijama velikih amplituda i lomu konstrukcije. Taj slu€aj osciliranja poznat je pod

imenom flater (flutter).
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Sliénom analizom se pokazuje da zakretanje upravljacke povrsine, kada je centar
masa ispred osi rotacije, neutralizira efekt poremecaja pa se dobiva priguSivanje
oscilacija. Kada je centar masa na osi rotacije, nema zakretanja upravljacke povrSine
uslijed inercijalnog svojstva povrdine. Jedan nacin rjeSenja problema je staticko
balansiranje masa upravljacke povrSine. Sastoji se u tome da se na prednjem dijelu
upravljacke povrsine doda posebna masa unutar povrSine ili aerodinamicko tijelo izvan

upravljacke povrsine.

e
Q_@AA

Slika 4.10. Staticko uravnoteZenje masa upravljackih povrsina

/Qf

Izgled roga u kojem je A
smjestena dodatna tezina
za stacionarno uravnotezenj
(gornja masa)

Dodatna tezina za stacionarno
uravnotezenje
(donja masa)

Prikljucenje

na torzion
=7 Sipku

Mjesto smjestaja dodatne

teZine unutar roga preko

vijaka u prostorurega ___|
aB

Slika 4.11. Nacin stacionarne kompenzacije na kormilu pravca za PC — 9
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Na zrakoplovu Pilatus PC-9 statiCko uravnotezenje upravljackih povrsina
izvedeno je dodavanjem posebnih masa na prednji dio upravljackih povrSina. Unutar
rogova kormila dubine i kormila pravca nalazi se posebno dodana masa, a na prednjem
rubu krilca takoder je dodana masa uzduz cijelog prednjeg brida u obliku letve koja je

pricvr§éena za predniji rub krilca (slika 4.11., 4.12. i 4.13).

Pozicije rogova u
kojima je smjestna dodatna
masa

Prikaz rogova sa volumenom u kojem je
smjestena sva dodatna tezina

tezina dodatne mase po

rogu je 1,5 kg

Vijak za dodavanje
naknadne mase

Slika 4.12. Nacin stacionarne kompenzacije na horizaontalnom kormilu za PC — 9
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Membrana za -
unutarnju kompenzaciju—>~

Dodatna tezina za

kompenza 3
./,‘3;5}7
Prednji rub krilca
na koji se pri¢vricuje

= dodatna teZina za
kompenzaciju

Slika 4.13. Nacin stacionarne kompenzacije na krilcu za PC — 9
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5. ZAKLJUCAK

Upravljacke povrSine kao Sto je opisano i u prethodno izlozenom tekstu
predstavljaju najznacajniji element konstrukcije jedne letjelice. Ako promatramo avion ili
bilo koji drugi zrakoplov, sva aerodinamika i dizajn pocevsi od konstrukcije trupa i
ostalih uzgonskih povrsina u niti jednom segmentu nisu samostalni element aviona.
Uvidamo da konacan rezultat jednog aerodinami¢kog i konstrukcijskog istrazivanja i
usavrSavanja kakav predstavlja jedan zrakoplov kao $to je Pilatus PC—9 sa svim svojim
performansama koje ima zahvaljujuc¢i pogonskoj skupini, aerodinami¢kom dizajnu trupa
, krila i ostalih povrSina koje posjeduje, apsolutno ne predstavljaju nista ukoliko avion
kao kruto tijelo kako ga u mehanici leta promatramo , ne moze sve te performanse
adekvatno iskoristiti bez posjedovanja upravljackin povrdina. Drugim rije€ima
upravljacke povrsine su izvrsSni element performansi zrakoplova. Posjeduju ih svi avioni
razli¢itin namjena i kategorija.

Upravljacke povrSine u svakom rezimu leta i svakom polozaju aviona, kako u
sloZzenim akrobacijama tako u komplethom rasponu brzina moraju adekvatno i efikasno
funkcionirati. Od kljuéne su vaznosti za sigurnost letenja aviona i izvrSavanje njegovih
razli¢itin letackih zadac¢a. Avion PC-9 zahvaljujuéi izvedbi upravljackih povrSina koje
posjeduje uz kompletne svoje performanse sposoban je izvoditi najsloZenije akrobatske
elemente od najjednostavnijeg poluprevratanja, petlji, immelmanna, vertikalnih osmica,
kovita sa 6 okreta do Stall turna pokazuje nam koliko su komande uginkovite i kakvim
su sve radnim optereéenjima izloZzene. Zahtijevi sigurnosti su na visokoj razini, upravo
zbog dinamike leta koja prati ovakav tip letjelice.

Vidljivo je da i upravljacke povrSine aviona PC-9 predstavljaju jedan klasicni
model konstrukcije upravljackih povrSina sa nekim manjim modernijim pristupima u
rijeSavanju aerodinami¢ke kompenzacije tih istih povrsina, kao $to je slu¢aj kod krilaca i
njihova unutarnja kompenzacija. Bez obzira na sve njihova uloga je nepromijena i
ucinkovitost je na vrlo velikoj razini, $to je dokazano kroz praksu. Pa tako Cinjenica da
tvrtka Pilatus nije mijenjala aerodinamicki dizajn upravljackih povrsina na avionima PC-7
mk, PC-9 i PC-9M govori dovoljno o pouzadanosti koja prati taj nac¢in konstrukcijsko

aerodinamicke izvedbe.
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