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F-16C/D
Wielozadaniowy mysliwiec taktyczny

uz niedtugo na nasze lotniska przyleca za-

kupione samoloty F-16. Myslg, ze przyszli
uzytkownicy tych maszyn, a takze osoby inte-
resujace si¢ lotnictwem, chcieliby poznac nie-
co blizej, i nieco wczesniej, szczegblowsze
dane dotyczace tych samolotow (rys. 1).

Problemy zwigzane z opracowaniem
kompozyciji aerodynamicznej samolotu

Skonstruowanie samolotu, ktory osiagatby
predkosci naddzwigkowe i jednocze$nie byt
wysoce manewrowy zarowno w locie z predko-
$ciami poddzwigkowymi, jak i naddzwigkowy-
mi, wymagalo rozwiazania wielu problemow.

Przy okreslonym ciagu zespotu napgdowe-
go, predkosci naddzwigkowe uwarunkowane sg
oporem aerodynamicznym samolotu. Opor ae-
rodynamiczny, takze opor falowy, zaleza gtow-
nie od parametrow geometrycznych skrzydet,
takich jak: wzgledna grubos¢ profili g, kat sko-
su krawedzi natarcia (leading edge sweep) X
i wydtuzenie skrzydet (aspect ratio) A.

Im ciensze sg profile skrzydet, im wigkszy
jest kat skosu i mniejsze wydtuzenie, tym
wigksza jest May, skrzydel, tym mniejszy przy-
rost oporu falowego podczas przekraczania
bariery dzwigku (Ma~1) i mniejszy opor ae-
rodynamiczny przy predkosciach naddzwig-
kowych (rys. 2,3 14).

Rys. 1. Samoloty F-16 Fighting Falcon: a — F-16C, wersja jednomiejscowa, b — F-16D,
wersja dwumiejscowa
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Rys. 2. Wptyw wzglednej grubosci skrzydet na ich
opor aerodynamiczny
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Rys. 3. Wptyw kata skosu skrzydet na ich opor
aerodynamiczny
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Rys. 4. Wplyw wydtuzenia skrzydet na ich opér
aerodynamiczny

Jednak konsekwencjq matej wzglednej gru-
bosci skrzydel, duzego skosu i matego wydtu-
zenia skrzydet jest ich niewielka no$no$¢.
Charakterystyczna cecha skrzydet sko$nych
o matym wydhuzeniu jest zwigkszone pochy-
lenie krzywej C. (@) w stosunku do pochyle-
nia krzywej skrzydet prostych, co powoduje,
ze krytyczny kat natarcia tych skrzydet ma
znaczng wartos$¢ (rys. 5, 6, 7).

W celu uzyskania duzej manewrowosci sa-
molotu przy zastosowaniu parametrow skrzy-
det samolotu naddzwigkowego, podjeto dzia-
lania majace znacznie zwigkszy¢ no$nos¢
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Rys. 5. Zaleznos¢ C, (a) od wzglednej grubosci
profili
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Rys. 6. Zalezno$¢ C; (a) od kata skosu skrzydet
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Rys. 7. Zaleznos¢ C, (a) od wydtuzenia skrzydet

skrzydet. Nosnos¢ skrzydet zwigkszono dzig-
ki zastosowaniu laminarnych skrzydet pasmo-
wych (strake-pasmo lub LEX leading edge
extansion) i klap krawedzi natarcia (LEF’s
leading edge flaps).

Glownymi elementami skrzydel pasmo-
wych sa naptywy stanowiace wytwornice wi-
row (rys. 8), ktorych intensywnos$¢ rosnie
w miar¢ zwigkszania kata natarcia. Wiry, prze-
ptywajac nad gorna powierzchnig przykadtu-
bowej czgsci skrzydel, wzmacniaja warstwe
przyscienng i utrzymuja ja na duzych katach
natarcia. Powierzchnia naptywow wytwarza
ponadto sitg no$na. Skrzydta pasmowe maja
zatem wigksza no$nos¢ niz skrzydta klasycz-
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Nos$nos¢ od wiréw na naptywach

Mniejszy opdr wyrbwnowazenia

Bardziej przednie potozenie ogniska aerodynamicznego

Wir indukuje nosno$¢ na
przykadiubowej czesci skrzydta

Zalety naptywu:

- zmniejszenie oporu wyréwnowazenia.

- wieksza no$nos¢ na jednostke powierzchni skrzydia,
- znaczne polepszenie statecznosci kierunkowej,

Silniejsze wiry pozniej
rozpadajg sie na wigkszych
katach natarcia

Rys. 8. Dziatanie naptywu skrzydta pasmowego

ne. Dodatkowe zastosowanie klap krawedzi
natarcia, wyginajacych szkieletowa profili
skrzydetl, wplywa na zwigkszenie no$nosci
rowniez tych czes$ci skrzydel, ktore nie sa ob-
jete wirami (rys. 9).

Jak widaé narys. 9, C. skrzydel pasmowych
z klapami krawedzi natarcia jest wigkszy od
C. skrzydet klasycznych o 60 - 70%. Aby za-
bezpieczy¢ sig przed przedwczesnym oderwa-
niem warstwy przysciennej od koncowej cze-
$ci skrzydet w poblizu krytycznego kata na-
tarcia, zastosowano skrgcenie geometryczne
skrzydet (twist) € —rys. 10.

Istotny dla zapewnienia duzej manewrowo-
$ci samolotu jest nadmiar ciagu zespotu na-
pedowego (stosunek ciagu P do cigzaru sa-
molotu Q). W warunkach manewrowania sa-
molotu na duzych katach natarcia sktadowa
normalna sity ciagu P” wspomaga sit¢ no$na
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— cigzar samolotu w czgS$ci jest rownowazony
przez t¢ sktadowa (rys. 11).

Uzyskanie wysokiej manewrowosci zalezy
wprost od sterownos$ci samolotu. Oczywiscie
sterowno$¢ podtuzna bedzie tym wigksza, im
mniejszy bgdzie zapas statycznej statecznosci
podtuznej samolotu (ZSSP) — im mniejsza bg-
dzie odlegtos¢ potozenia Srodka cigzkosci sa-
molotu od potozenia jego ogniska aerodyna-
micznego (rys. 12a). Konstruktorzy samolotu
o predkosciach poddzwigkowych, taka wiasci-
wo$¢ moga osiagnac przez odpowiednie roz-
ozenie cigzarow wzdtuz osi podtuznej samo-
lotu. Jednak w locie z predkoscia naddzwigko-
wa, w zwiazku z wedrowka ogniska acrodyna-
micznego ku krawedzi sptywu skrzydet ze
wzrostem predkoscei, odlegltosc srodka cigzko-
$ci samolotu od ogniska aerodynamicznego
powigksza sig, zapas statycznej statecznosci
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Rys. 9. Zaleznos$¢ wspotczynnika sity nosnej C, od
kata natarcia a dla skrzydet pasmowych z klapami
krawedzi natarcia i dla skrzydet klasycznych

podhuznej rosnie, powodujac zmniejszanie si¢
sterownosci. Aby temu zapobiec, zdecydowa-
no si¢ przesuna¢ srodek cigzkosci samolotu ku
krawedzi sptywu skrzydet — za ognisko aero-
dynamiczne, co spowodowalo, ze samolot stat
si¢ niestateczny podtuznie w locie z predko-
$cia poddzwickowa. Jednak zabieg ten spowo-
dowatl odpowiednie zmniejszenie statycznej
stateczno$ci podtuznej samolotu przy predko-
sciach naddzwigkowych (rys. 12b).

Sterowanie niestatecznym samolotem, jak-
kolwiek jest mozliwe przy catkowitym zaan-
gazowaniu uwagi pilota, to jednak jest niebez-
pieczne. Konieczne stalo sig¢ zatem sztuczne
ustatecznienie samolotu lecacego z predko-
$ciami poddzwigkowymi przez zastosowanie
systemu sterowania lotem (FLCS flight con-
trol system), ktory bez udziatu pilota korygu-
jenajmniejsze odchylenia od zadanych przez
pilota warunkow lotu. Aby to zrealizowac,
trzeba bylo wyposazy¢ samolot w elektrycz-
ny uktad sterowania (FBW fly by wire) i za-
stosowa¢ komputer sterowania lotem (FLCC
flight control computer).

Kompozycja aerodynamiczna
samolotéw F-16C i F-16D

Samoloty F-16C i D sa srednioptatami wypo-
sazonymi w jeden dwuprzeplywowy silnik tur-
boodrzutowy firmy Pratt & Whitney lub Gene-
ral Electric. Polskie samoloty beda mialy silniki
F100-PW-229 firmy Pratt & Whitney (rys. 13).

Profil nasadowy

Profil koncowy

Cz A
Rys. 10. Przebieg C, (a) dla VB,
skrzydta skreconego geome- P&
trycznie

Olicr. a
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Rys. 11. Rozktad sit dziatajacych na samolot przy duzym kacie natarcia: P, + P” = Q

W samolotach zastosowano skrzydta pa-
smowe o matym wydtuzeniu — A =3 —i cien-
kich laminarnych profilach NACA 64A204:
wzgledna grubosé¢ g = 4%, skos krawedzi na-
tarcia XY = 40°. Rozpigtos¢ skrzydel (span) / =
9,45 m, powierzchnia S =28 m*. Naptywy o ka-
cie skosu 75° maja powierzchnie S, = 4 m’.
Zbieznos¢ skrzydet (taper ratio) n = 0,2275,
kat wzniosu (dihedral) & = 0, kat ustawienia
(incidence) T = 0, a skrgcenie geometryczne
(twist) £=3°.

Pod kazdym skrzydtem znajduja si¢ trzy
punkty do mocowania podwieszen zewngtrz-
nych (stores), a na koncach skrzydet wyrzutnie
pociskow rakietowych powietrze-powietrze
naprowadzajacych si¢ na podczerwien. Takie
usytuowanie pociskow umozliwia im obserwa-
cj¢ najwigkszej czgsci tej sfery, w ktorej moze
znalez¢ sig cel w postaci zrodta ciepta.

Skrzydta wyposazone sa w klapolotki (fla-
perons) o powierzchni stanowiacej prawie
10% powierzchni skrzydel, spelniajace zarow-
no funkcje klap krawedzi sptywu (TEF’s — tra-
iling edge flaps), jak i lotek, oraz w klapy kra-
wedzi natarcia, ktorych powierzchnia wynosi
okoto 12% powierzchni skrzydet.

Klapolotki mozna wychyli¢ w dot najwig-
cej 0 20°, w gore — o 23°. Jezeli uzywane sa
jako klapy krawedzi sptywu, wychylaja sig w
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dot. Sterowanie klapami jest uzaleznione od
pozycji dzwigni wypuszczania i chowania
podwozia, od potozenia wytacznika awaryj-
nego wychylania klap, predkosci samolotu
i wartosci liczby Ma.

Automatyczne klapy krawegdzi natarcia ste-
rowane sa komendami z komputera sterowa-
nia lotem (FLCC), w zaleznosci od warto$ci
liczby Ma, kata natarcia i wysokosci lotu.

Stateczniki poziome (horizontal tails) wply-
waja na sterowanie podtuzne i poprzeczne,
dziataja rownolegle z klapolotkami, spetnia-
jac funkcjg lotek. Powierzchnia statecznikow
wynosi okoto 21% powierzchni skrzydet. Kat
skosu krawedzi natarcia wynosi 40°, wydtuze-
nie — 2,114, zbieznos¢ — 0,39, ujemny kat
wzniosu —-10°. Profile symetryczne u nasady
maja wzgledna grubos¢ 6%, na koncu — 3,5%.

Statecznik pionowy (vertical tail) ma po-
wierzchnig stanowiaca okoto 18% powierzch-
ni skrzydet, kat skosu 47,5°, wydtuzenie 1,294
i zbieznos¢ 0,437. Grubos¢ wzgledna profili
symetrycznych wynosi: u nasady 5,3%, a na
koncu statecznika 3%. Powierzchnia steru kie-
runkowego (rudder area) stanowi okoto 4%
powierzchni skrzydet.

Pod kadlubem znajduja si¢ dwie brzechwy
(ventral fins) ustateczniajace samolot kierun-
kowo, kazda o powierzchni 2,6% powierzch-
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Rys. 12. Zapas statycznej statecznosci podiuznej samolotu klasycznego: po przekroczeniu May. nastepuje
wzrost zapasu statecznosci — a, zmniejszenie zapasu statecznosci podtuznej przy predkosciach naddzwie-
kowych po przesunigciu $rodka ciezkosci samolotu za ognisko aerodynamiczne (relaxed static stability) — b
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Rys. 13. Samolot F-16C
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ni skrzydet. Kat skosu ich krawgdzi natarcia
wynosi 30°, sa one odchylone od pionowej
plaszczyzny symetrii samolotu na zewnatrz o
15°. Zastosowano profile o ksztalcie zmody-
fikowanego klina.

Hamulce aerodynamiczne (speedbrakes)
umieszczono migdzy dysza wylotowa silni-
ka i statecznikiem poziomym, ich taczna po-
wierzchnia stanowi 4,7% powierzchni
skrzydet.

Podwozie (landing gear) jest trojpodporo-
we, ma przednig golen. Rozstaw kot (tread)
wynosi 2,66 m, baza (wheelbase) — 4,21 m.

Samolot wyposazony jest w dwuprzeplywo-
wy silnik turboodrzutowy z dopalaczem (after-
burning turbofan engine) F100-PW-229 o
maksymalnym ciagu 13 137 kG.

Maksymalna masa (gross weight) samolo-
tu z pilotem, z pelnymi wewngtrznymi zbior-
nikami paliwa, z amunicja do dziatka i dwo-
ma pociskami rakietowymi A/M-120 wynosi

12 457 kg. Wynika z tego, iz nadmiar ciagu
P/Q wynosi 1,054.

Samolot przystosowany jest do tankowania
podczas lotu. Kompozycja aerodynamiczna
samolotu z F-16D jest identyczna z kompo-
zycja samolotu F-16C.
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