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Mozliwosci manewrowe samolotu

z elektrycznym systemem sterowania
na przyktadzie samolotu F-16

Dobrq manewrowos$¢ samolotu, czyli zdol-
nos$¢ do zmiany potozenia w przestrzeni
w okreslonym czasie, z kazdg predkoscia i na
wszystkich wysokosciach lotu, warunkuje
dobra sterownos¢, czyli wysoki stopien reago-
wania samolotu na wychylenie sterow. Z ko-
lei sterowno$¢ jest uzalezniona od statycznej
statecznos$ci, a wigc od tendencji samolotu do
powrotu do stanu wyjSciowego po wytrace-
niu z tego stanu.

Im wigksza bedzie statecznos$¢ statyczna
podluzna przy zmianie przeciazenia (SSPZP)
samolotu i1 wigkszy bedzie zapas stateczno-
$ci, a wigc im wigksze przeciwdziatanie bg-
dzie towarzyszy¢ zmianie kata natarcia lub
przeciazenia normalnego, tym mniejsza bg-
dzie sterownos$¢, a zatem 1 manewrowos¢ sa-
molotu (rys. 1).

W klasycznych samolotach mysliwskich
zapas SSPZP wynosi od 1% do 3% (5%) $red-

niej cigciwy aerodynamicznej (bSA). Zapas
taki uzyskuje si¢ wskutek stosowania rozwia-
zan konstrukcyjnych umozliwiajacych odpo-
wiednie potozenie $rodka cigzkosci (SC) sa-
molotu w stosunku do potozenia jego ogni-
ska aerodynamicznego (OA). Podczas lotu
zapas SSPZP zmienia si¢ wraz ze zmianami
polozenia SC, uwarunkowanymi zuzyciem
paliwa i $srodkow razenia.

Problem zachowania okre$lonej SSPZP do-
tyczy samolotow naddzwigkowych. Jak wiado-
mo, po przekroczeniu May., w zwiazku z po-
wstawaniem i przemieszczaniem sig fal uderze-
niowych, nastepuje wedrowka OA ku krawe-
dzi sptywu skrzydet. W takich okolicznos$ciach,
przy okreslonym potozeniu SC nastepuje zwigk-
szanie si¢ zapasu SSPZP, a zatem zmniejsza si¢
manewrowos$¢ samolotu (rys. 2).

Zapas SSPZP wpltywa rowniez na zuzycie
paliwa podczas lotu. Zwigkszony zapas

A AP,
sc OA
/
Xsc Xo-Xgc zapas statycznej
statecznosci podtuznej
Xo

Rys. 1. Zapas statycznej sta-
tecznosci podiuznej przy zmia-
nie przecigzenia
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Rys. 2. Zmiana zapasu
SSPZP przy naddzwigekowych YMa
predkosciach samolotu

SSPZP, w zwiazku ze zwigkszong silg zrow-
nowazajaca lot poziomy, dziatajaca na uste-
rzeniu poziomym w kierunku przeciwnym do
sity nosnej samolotu, powoduje konieczno$é
zwigkszenia kata natarcia, co w konsekwen-
cji prowadzi do wzrostu oporu czotowego
samolotu, a wigc i do wigkszego zuzycia pali-
wa. Stosuje sig¢ rozne sposoby przeciwdziata-
nia temu zjawisku. Na przyktad w samolocie
Concorde, w miar¢ zwigkszania si¢ predko-
$ci naddzwigkowej, nast¢puje przemieszcza-
nie si¢ SC samolotu do tytu wskutek prze-
pompowywania paliwa z przedniej grupy
zbiornikow do tylnej. W ten sposob uzyskuje
si¢ prawie staty, nieduzy zapas SSPZP.

Utrzymanie matego zapasu SSPZP w ma-
lych samolotach bojowych w taki sposob jest
niemozliwe. Dtugo poszukiwano innych roz-
wiazan, ktore by gwarantowaty dobra sterow-
nos$¢ i manewrowo$¢ samolotu oraz male zu-
zycie paliwa. Takim rozwigzaniem okazata si¢
koncepcja zmniejszonej SSPZP (relaxed sta-
tic stability). Istota tej koncepcji jest przyje-
cie takich ukladéw samolotu, aerodynamicz-
nego i masowego, ktore sprawiaja, ze samo-
lot ten jest niestateczny przy predkosciach
poddzwigkowych, a przy predkosciach nad-
dzwigkowych ma tak zmniejszona SSPZP, ze
zachowuje zar6wno oczekiwang manewro-
wos¢, jak i zuzycie paliwa (rys. 3).

W warunkach braku statecznos$ci — przy
potozeniu OA przed SC (rys. 3b) — cigzar sa-
molotu Q jest zrOwnowazony przez sumg sik:

Przeglad WLIOP

nos$nej skrzydet P. i zrbwnowazajacej samo-
lot w locie poziomym P.;. Dlatego P jest
mniejsza od Q i samolot moze wykonywacé
lot poziomy z mniejszym katem natarcia,
a wigc przy mniejszym wspolczynniku sity
nosnej C., ktoremu towarzyszy wspotczynnik
sity oporu mniejszy o AC, (rys. 3e). Na ry-
sunku wida¢, ze stan niestatecznosci przy
Ma < 1 powoduje, przy pracy zespotu napg-
dowego z maksymalnymi obrotami, przyrost
C.00d 4 do 8%. Przy predkosciach naddzwig-
kowych przyrost C. osiaga wartosci od 8 do
15% (rys. 31).

Oprocz zalet wynikajacych z braku SSPZP
pojawiaja si¢ jednak istotne problemy zwia-
zane z zapewnieniem bezpiecznego sterowa-
nia niestatecznym samolotem. Narys. 4 przed-
stawiono ruchy, ktore pilot musi wykonaé
drazkiem sterowym, aby zmieni¢ warunki
lotu, np. przej$¢ na znizanie.

Jak wida¢ na rys. 4d, sterowanie niestatecz-
nym samolotem jest mozliwe, lecz wymaga
duzego skupienia uwagi. W praktyce ozna-
cza to, ze pilot nie bytby w stanie wykonaé
jakiegokolwiek zadania.

Problem bezpiecznego sterowania niesta-
tecznym samolotem zostat jednak rozwiaza-
ny dzigki elektrycznemu sterowaniu (fly by
wire). Taki sposob sterowania umozliwia nor-
malne pilotowanie, natomiast dodatkowe
wychylenia statecznika, kompensujace brak
statecznosci, mozliwe sa dzigki — niezaleznej
od pilota — automatyce systemu sterowania,
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Rys. 3. Efekty zmniejszonej SSPZP dla samolotu F-16: a) uktad stateczny; b) uktad niestateczny; c, d)
zréwnowazajgce wychylenie statecznika poziomego w locie poziomym; e, f) zmniejszenie oporu w locie
poziomym i w czasie manewréw

Rys.4. Ruchy drazkiem sterowym niezbedne do przejscia na znizanie samolotu: a) majacego duzg SSPZP;

b) majacego matg SSPZP; c) o obojetnej SSPZP; d) niestatecznego. 0 — wyjsciowe potozenie drazka;

- - - —ruch drazka potrzebny do zmiany warunkow lotu (przejscia na znizanie); — — ruch drgzka potrzebny
do utrzymania nowych warunkéw lotu (kolorem czarnym oznaczono koncowe potozenie drgzka)
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Rys. 5. System sterowania samolotu F-16

kontrolowanej przez poktadowy komputer
(rys. 5).

Zastosowanie elektrycznego sterowania,
ktérego projekt zaczeto wdrazaé w samolo-
tach F-16 w 1972 r., umozliwito dalsza auto-
matyzacj¢ samolotu zwiazang z dostosowy-
waniem ugigcia linii szkieletowej profili

skrzydet do warunkéw lotu w taki sposéb, by
w podstawowych warunkach lotu uzyskac
najwigksza doskonato$¢ aerodynamiczna, lep-
sza stateczno$¢ kierunkowq (pozytywny
wplyw wywieraja rowniez wiry spowodowa-
ne naptywami pasmowych skrzydet) i zmniej-
szenie drgan samolotu (rys. 6).

o

Rys. 6. Automatyczna zmiana
ugiecia linii szkieletowej pro-
filu skrzydta samolotu F16:

a) start i ladowanie; b) pred-
kos¢ przelotowa poddzwigko-
wa; ¢) manewrowanie przy du-
Zzym przecigzeniu normalnym;
d) lot z predkoscig naddzwie-

kowag
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Klapy przednie wychylaja si¢ w zalezno-
$ci od kata natarcia i liczby Ma, natomiast
wychylenie klap tylnych jest funkcja liczby
Ma i potozenia dzwigni sterowania potoze-
niem podwozia.

Nalezy zauwazy¢, ze przy predkosciach
naddzwigkowych profile skrzydet przyjmuja
formg profili nadkrytycznych.

Dzigki przystosowaniu ugigcia linii szkie-
letowej profili pasmowych skrzydet do mak-
symalnej doskonato$ci aerodynamicznej na-
stapity: znaczacy przyrost nosnosci skrzydet,
polepszenie stateczno$ci kierunkowej
i zmniejszenie drgan samolotu (rys. 6).

Elektryczny system sterowania samolotem
pozwolit wprowadzi¢ wiele ograniczen uzyt-
kowych, funkcjonujacych podczas lotu nie-
zaleznie od woli pilota. Znacznie zwigkszy-
o to bezpieczenstwo latania. W przypadku
samolotu z klasycznym uktadem sterowania,
ograniczenia uzytkowe ujgte sa w instrukcji
uzytkowania samolotow; poniewaz ich sto-
sowanie zalezy tylko od pilota, moga wigc
by¢ — $wiadomie lub nie§wiadomie — nie
uwzgledniane. Elektryczny system sterowa-
nia zostal zaprojektowany w taki sposob, aby
eliminowat bledy pilota wynikajace ze ste-

rowania grozacego przeciagnigciem lub bra-
ku koordynacji grozace utrata statecznos$ci
samolotu (rys. 8). Do kata natarcia 15° funk-
cjonuje ograniczenie przeciazenia o warto-
sci 9. W przypadku katow natarcia wigk-
szych niz 15° przeciazenie jest ograniczane
przez predkos¢ obrotowa samolotu wzgle-
dem jego osi x-x.

Aby zachowa¢ stateczno$¢ bocznag samo-
lotu przy duzych katach natarcia, zaprogra-
mowano wspoéizaleznos¢ wychylen steru kie-
runku i lotek przedstawiona na rys. 9. Wyni-
ka z niego, ze w samolocie F-/6 dobra koor-
dynacj¢ manewrow obrotowych przy duzych
katach natarcia mozna uzyskac, wykorzystu-
jac tylko organy bocznego sterowania — ster
kierunku i lotki.

Podczas prob w locie okazato sig, ze nad-
mierne obroty samolotu wokot osi x-x po-
woduja podnoszenie nosa i samoczynne
zwigkszanie katow natarcia. Aby przeciw-
dziata¢ temu zjawisku, zastosowano ograni-
czenie w postaci zaprogramowanej zalezno-
Sci katow wychylenia lotek i steru kierunku
od predkosci obrotowej samolotu wzgledem
osi x-x podczas lotu z duzymi katami natar-
cia (rys. 10).
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Rys. 7. Zaleznos¢: a) C, (a); b) dCr, (dB) dla réznych C;; c) intensywnos¢ drgan dla réznych C,

(samolot F-16)
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Rys. 8. Ograniczenie przecig-
zenia normalnego w zalezno-
$ci od kata natarcia i predko-
Sci obrotowej samolotu
wzgledem jego osi x-x (sa-
molot F-16)

Rys. 9. Wspotzaleznosé
o./o (a)

Rys. 10. Zaleznos¢ katow
wychylenia steru kierunku
i lotek od predkosci obrotu
samolotu wokot jego osi x-x
dla a>29°
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Rys. 11. Stateczno$¢ kierunkowa samolotu F-16 przy Ma=0,8 i a =25
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Rys. 12. Korzysci wynikajace z zastosowania elektrycznego systemu sterowania samolotem

Samolot F-16 toleruje znaczne katy $li-
zgu podczas lotu z duzymi katami natar-
cia. Wptyw kata §lizgu przy kacie natarcia
25° podczas lotu samolotu z predkoscia od-
powiadajaca Ma=0,8 przedstawia rys. 11.
Na wykresie wida¢é, ze samolot jest statecz-
ny kierunkowo do warto$ci kata $lizgu
okoto 10°.

WNIOSKI

m Zastosowanie elektrycznego systemu ste-
rowania samolotem pozwolilo zoptyma-
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lizowa¢ funkcjonowanie ukladu aerody-
namicznego samolotu podczas lotu pod
wzgledem doskonalo$ci aerodynamicz-
nej, co istotnie zwigkszylo jego manew-
rowos¢.

® Programy i ograniczenia wprowadzo-

ne do systemu sterowania samolotem
zmniejszyly podatno$¢ samolotu na
ewentualne bledy pilotazowe. Pilot
samolotu majacego elektryczny sys-
tem sterowania wigcej uwagi moze
poswieci¢ wykonywaniu zadania bo-
jowego.
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Application of electric control system in an aircraft allowed its aerodynamic system
to function in the optimum from the point of view of aerodynamic perfection, which
increased the aircraft manoeuvrability significantly. The author presents manoeuvre
abilities of F-16 aircraft equipped with the system.

F-16A Sit Powietrznych Danii kotuje na lotnisku w Mirostawcu w czasie éwiczenia ,Strong Resolve 2002”.
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