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Samolot F-16C/D

System sterowania samolotem

Konsekwench dazenia do uzyskania naj-
wigkszej dotychczas manewrowosci
naddzwigkowego samolotu bylo przemiesz-
czenie jego $rodka cigzkosci (8. c.) poza ogni-
sko aerodynamiczne. Dzigki temu uzyskano
zmniejszenie zapasu statycznej stateczno$ci
podtuznej przy naddzwigkowych predko-
$ciach, co zasadniczo przyczynito si¢ do
zwiekszenia sterownosci samolotu'.
Przesunigcie srodka cigzkos$ci ku krawedzi
sptywu poza ognisko aerodynamiczne spo-
wodowalo, ze samolot F-16 stal si¢ niestatecz-
ny podhuznie przy predko$ciach poddzwigko-
wych. Aby zatem pilotowanie samolotu byto
mozliwe bez angazowania calej uwagi pilota,
konieczne stato si¢ zastosowanie systemu ste-
rowania samolotem — SSS (flight control sys-
tem — FLCS) z wykorzystaniem uktadu elek-
trycznego przekazywania komend sterowni-

czych (fly by wire — FBW). Elektryczny uktad
sterowania, przez ktéry przechodza komendy
do komputera sterowania samolotem — KSS
(flight control computer — FLCC), i dalej do
elementow wykonawczych, umozliwit nadto
nalozenie pewnych ograniczen sterowniczych,
zabezpieczajacych przed wprowadzeniem sa-
molotu w zakres niebezpiecznych warunkow
lotu, co jest istotne zwlaszcza dla samolotu
supermanewrowego.

Manewrowos¢ samolotu

Manewrowo§$cia mozna nazwac najkrocej
zdolno$¢ samolotu do zmiany wektora pred-
ko$ci w jednostce czasu (rys. 1).

Narys. 1 przedstawiono pole figury opisa-
nej cyframi: 1, 2, 3, 4, obrazujace manewro-
wos¢ samolotu. Im wigksze jest to pole, tym

z rozpedzaniem

E Zakret ustalony

D Zakret

Rys. 1. Graficzne przedsta-
wienie manewrowosci samo-
lotu

' A. Milkiewicz: F-16C/D. Wielozadaniowy mysliwiec taktyczny. ,,Przeglad WLOP” 2002, nr 11, s. 44.

72

GRUDZIEN 2003



wigksza jest manewrowos$¢ samolotu. Sens
fizyczny tego wykresu jest nastepujacy: w lo-
cie prostoliniowym wektor AB wyraza pred-
kos¢ samolotu; jezeli w takim locie zwigkszy-
my ciag silnika do warto$ci maksymalnej
(Pmaks) — nastapi przyrost predkosci o AV
i predkos¢ osiagnie wartos¢ AC. Zmniejsze-
nie ciagu do minimalnego spowoduje zmniej-
szenie predkosci samolotu do wartosci AF.
Migdzy punktami G, C, E samolot moze wy-
konywac zakrgt z przyspieszeniem dodatnim,
w punktach G i E samolot moze wykonywac
zakrgt ustalony z predkoscia AB. Migdzy
punktami 1, GiE, 2, pomimo P, , predkosc
samolotu zmniejsza si¢ (Puas. < Py). Migdzy
punktami 1, 4 i1 2, 3 moze by¢ wykonywany
nieustalony zakr¢t przy dopuszczalnej warto-
Sci kata natarcia (0uqp.) Z roznym ciagiem sil-
nika, a migdzy punktami 3, F i 4, F moze by¢
wykonywany przez chwilg nieustalony zakrgt
przy Pui.. Wykres narys. 1 moze odzwiercie-
dla¢ mozliwosci samolotu F-16 ze wzgledu
na ograniczenia wielkosci kata natarcia.

Dla okreslenia supermanewrowosci stoso-
wana jest rowniez inna definicja’: samolot
supermanewrowy to taki, ktory moze opero-
wac w dtuzszym czasie (kilku sekund) na po-
zakrytycznych katach natarcia, kiedy predko-
Sci katowe wokot osi poprzecznej osiagaja
warto$ci rzedu kilkudziesigciu stopni na se-
kundg. Samolot supermanewrowy powinien
by¢ sterowny na wszystkich katach natarcia.

Samolot F-76 ma cechy samolotu superma-
newrowego, jednak natozone ograniczenia
dotyczace kata natarcia i normalnego przecia-
zenia zmniejszaja jego walory. Ograniczenia
te sprawiaja jednak, ze samolot jest bardziej
bezpieczny podczas energicznego manewro-
wania.

System sterowania samolotem

Ideowy schemat systemu sterowania samo-
lotem przedstawiony jest na rys. 2. W sktad
systemu wchodza bloki danych wchodzacych
(wejsciowych) do komputera sterowania sa-
molotem (KSS) oraz wychodzacych (wyjscio-
wych) z KSS w postaci komend do elemen-
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tow wykonawczych, informacji ostrzegaja-
cych i innych informacji zwiazanych z lotem.

Dane wejsciowe, wchodzace do KSS, moz-
na uja¢ w grupach danych dotyczacych dzia-
tania pilota, warunkow lotu i dynamiki samo-
lotu. Na wejsciu znajduja si¢ rowniez dane
o zasilaniu SSS. KSS wspotpracuje ponadto
z komputerem sterowania ogniem (fire con-
trol computer — FCC), modulowym kompute-
rem misji (modular mission computer —
MMCO), lista uszkodzen przeznaczona dla pi-
lota (pilot fault list — PFL), lista uszkodzen
przeznaczona dla obstugi (maintenance fault
list — MFL) oraz z bezwtadno$ciowym syste-
mem nawigacyjnym (inertial navigation sys-
tem — INS).

Pilot sterujacy samolotem powinien wie-
dzie¢, jaka jest pozytywna rola ograniczen
natozonych na parametry lotu i w jakim stop-
niu te ograniczenia zmniejszaja manewrowosce
samolotu.

Poniewaz glownym wymogiem stawianym
tej konstrukcji bylo uzyskanie wlasciwosci
umozliwiajacych pilotowi skierowanie catej
uwagi podczas walki na przeciwnika, wpro-
wadzono ograniczenia, ktore pozwolily pilo-
towi przyktada¢ do organow sterowania (dra-
zek, pedaty) maksymalng sitg, bez obawy
o przekroczenie granicznych parametréw lotu.
Przekroczenie wartosci granicznych powodo-
waloby wystapienie groznych stanow lotu,
takze korkociagu. Wprowadzenie ograniczen
umozliwito zmaksymalizowanie bojowe;j efek-
tywnosci, a takze zwigkszenie bezpieczenstwa
lotu (rys. 3).

Oczywiscie kazde wprowadzone ogranicze-
nie nie pozwala finezyjnie wykorzystywac
wszystkich walorow samolotu. Przypatrzmy
si¢ ograniczeniu kata natarcia zwigzanego
z przeciazeniem normalnym, a posrednio
z predkoscia samolotu [bo n. = P./ Q, gdzie
P.(V)] —rys. 4.

Jak wida¢ na wykresie, do wartosci kata
natarcia 15° dopuszczalne przeciazenie nor-
malne wynosi 9 (w literaturze amerykanskiej

2 7. Goraj: Dynamika i aerodynamika samolotéw ma-
newrowych z elementami obliczen. ILot. 2001.
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. . sity |:(> sterowania parametry
Rys. 3. Uwarunkowania duzej na drazku samolotem lotu

bojowej efektywnosci

przeciazenie okreslane jest wielokrotno-
Scig przyspieszenia ziemskiego g: np.
n, = LrEspiesenielinione 1y dla lotu krzywoli-
IliOWCgO n, = przyspieszenie,,de'mdkowe“)' Zmniej—
szenie 7: 4op. do wartosci 1 nastgpuje, gdy kat
natarcia wynosi okoto 25°. Taki program n.
(@) gwarantuje nieprzekroczenie krytycznego
kata natarcia podczas gwaltownego sterowania
samolotem. Oczywiscie program przedstawio-
ny narys. 4 dotyczy samolotu obciazonego we-

dhug kategorii I. Podwieszenia zewngtrzne, ob-
ciazenie wedtug kategorii III zmniejszaja 7. aop.

Ograniczony zostat rowniez kat wychyle-
nia steru kierunku przy nadmiernym wcisnig-
ciu pedatu z uwzglednieniem komend gene-
rowanych przez pedaly, kata natarcia, pred-
kosci przechylenia i pozycji wylacznika
uwzgledniajacego niesymetryczne obciazenie
samolotu podwieszeniami zewngtrznymi.
Z ograniczeniem kata wychylenia steru kierun-
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ku wiaze sig zaleznos¢ jednoczesnych wychy-
len lotek i steru kierunku (aileron-rudder in-
terconnect — ARI), ktora gwarantuje statecz-
nos$¢ samolotu.

Ograniczona zostata predko$¢ odchylenia
na duzych katach natarcia. Kiedy kat natarcia
przekroczy 35°, ogranicznik predkosci odchy-
lenia pozbawia pilota mozliwosci wygenero-
wania komend do przechylenia i odchylenia

oraz powoduje wychylenie lotek i steru kie-
runku w celu przeciwdziatania zaistnialej
predkosci odchylenia. W ten sposob zapobie-
ga si¢ wystapieniu korkociagu. Ogranicznik
predkosci odchylenia nie zabezpiecza jednak
przed slizgiem w normalnym locie (ot =5° ...
25°).

Ograniczenie predkosci przechylenia pole-
ga na redukowaniu, przez ogranicznik pred-
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kosci przechylenia, mozliwej do osiagnigcia
predkosci przechylenia w celu uniknigcia
niebezpiecznego stanu lotu. Redukcja ta na-
stepuje wtedy, kiedy predkos$é samolotu ma-
leje, zwigksza sig kat natarcia lub powigksza
si¢ wychylenie statecznika poziomego krawg-
dzia natarcia w dot. Podczas startu i ladowa-
nia rowniez nastgpuje ograniczenie predko-
$ci przechylenia, lecz ma okre§lona warto$¢ —
niezalezng od kata natarcia, predkosci samo-
lotu i pozycji statecznika poziomego.

Narys. 5 przedstawiono elementy sterowa-
nia samolotem i kontrolowania lotu przez pi-
lota, znajdujace si¢ w kabinie samolotu F-76C.

Do elementow bezposredniego sterowania
samolotem zalicza si¢: drazek (stick), dzwi-
gnig sterowania silnikiem (trottle), pedaty (pe-
dals) i wytacznik hamulcow aerodynamicz-
nych (speedbrake switch) umieszczony na
dzwigni sterowania silnikiem. Dodatkowym
elementem sterowania jest wylacznik r¢czne-
go sterowania pochyleniem (manual pitch
override switch — MPO). Elementami stero-
wania konfiguracja samolotu sa: dzwignia
chowania i wypuszczania podwozia (landing
gear handle), uchwyt awaryjnego wypuszcza-
nia podwozia (alert gear handle — ALT GEAR)
oraz wytaczniki umozliwiajace reczne wychy-
lenie klap krawedzi natarcia i sptywu. Nalezy
przypomnie¢, iz klapy krawedzi natarcia wy-
chylaja si¢ automatycznie w zaleznos$ci od
warto$ci Ma, kata natarcia 1 wysokosci lotu,
natomiast wychylenie klap krawedzi sptywu
zalezy od potozenia dzwigni chowania i wy-
puszczania podwozia, wartosci predkosci i Ma
oraz od potozenia wylacznika awaryjnego
wychylania klap — ALT FLAPS.

Drazek jest urzadzeniem, ktorego dziatanie
opiera si¢ na czujnikach sity i przetwornikach.
Drazek wychyla si¢ wzgledem obu osi — po-
chylenia i przechylenia — o warto$¢ okoto
3,1 mm (1/4 cala). Wygenerowanie komend

powodujacych maksymalne wychylenie sta-
tecznika poziomego na wznoszenie wymaga
przylozenia sity 11,5 kG (25 funtéw), na zni-
zanie — 7,2 kG (16 funtéw). Komendy mak-
symalnego przechylenia samolotu w lewo
1w prawo wytwarzane sa po przytozeniu sity
7,7 kG (17 funtow) — podczas lotu i 5,4 kG
(12 funtdéw) — podczas startu i ladowania. Uzy-
wanie wylacznikow 1 przyciskow znajduja-
cych sig na drazku moze spowodowaé mimo-
wolne wygenerowanie komend sterowania.

Dziatanie pedalow, podobnie jak drazka,
opiera si¢ na funkcjonowaniu czujnikow sity
i przetwornikoéw. Sita potrzebna do prze-
mieszczenia pedatu symulowana jest przez
sprezyny. Pedaty uzywane sa do hamowa-
nia kot podwozia i do sterowania przednim
kotem.

Wylacznika rgcznego sterowania pochyle-
niem — MPO OVRD zaleca si¢ uzywac pod-
czas glegbokiego przeciagnigcia, aby po odta-
czeniu ogranicznika przeciazenia moc stero-
waé samolotem recznie.

Do kontrolowania przebiegu lotu stuza
przyrzady poktadowe — podstawowe i zapa-
sowe, takie jak zapasowy sztuczny horyzont
i busola magnetyczna (rys. 5).
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The article belongs to the cycle on F-16C/D. The author provides information on the
construction and functioning of the aircraft control system, illustrated with schemes.
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