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Celem artykulu jest identyfikacja istniejacego, dostepnego w literaturze modelu dynamiki
lotu samolotu F-16. Identyfikacja ta oznacza pelne zrozumienie tego modelu, zastosowanych
w nim uproszczen, natozonych na model ograniczen oraz okreélenie charakterystyk aerody-
namicznych samolotu. Przedstawiono rozwiazania technologiczne majace na celu uzyskanie
maksymalnie wysokiej manewrowosci przy jednocze$nie niewielkiej masie oraz niskim koszcie
jednostkowym produkcji tego samolotu.
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1. Wstep

Lockheed Martin F-16 jest jednosilnikowym lekkim samolotem wielozadaniowym. Zbudowa-
ny zostal w uktadzie klasycznego érednioptata z pojedynczym statecznikiem pionowym, o kon-
strukcji mieszanej z przewaga stopéw aluminium.

Skonstruowanie samolotu, ktory osiggatby predkosci naddzwiekowe i jednoczesnie byt wysoce
manewrowy zarowno w locie z predkosciami poddzwiekowymi, jak i naddzwiekowymi, wyma-
galo rozwigzania wielu probleméw. W celu uzyskania wymaganych osiagéw nie wystarczyto po
prostu zwiekszaé¢ ciagu zespolu napedowego czy powigkszaé zbiornikéw paliwa. Harry Hillaker,
uwazany za jednego z ,,0jcow” myéliwca F-16, zdawal sobie sprawe, ze uklad aerodynamiczny
nowego mysliwca musi by¢ oparty o nowatorskie, niestandardowe rozwiazania, by mogt on wy-
petnia¢ wspomniane trudne wymagania taktyczno-techniczne. Gléwna uwage przywiazano do
jak najmniejszego wspoélczynnika oporu powietrza, jak najwiekszej doskonatosci aerodynamicz-
nej w szerokim zakresie predkosci i katéw natarcia, a takze niewielkiego zuzycia paliwa. Harry
Hillaker, pracujacy jako konstruktor lotniczy w General Dynamics, stwierdzil, ze najtrudniej-
szym zadaniem bylo znalezienie wlasciwych proporcji pomiedzy sprzecznymi wymaganiami du-
zej manewrowosci i odpowiedniego zasiegu. Zwickszenie manewrowosci w plaszczyznie poziomej
uzyskuje sie m.in. przez powiekszenie powierzchni noénej, co nieuchronnie prowadzi do wzrostu
wielko$ci 1 masy samolotu. Zastosowanie metody elementéw skonczonych i zaawansowanych tech-
nologii przy opracowaniu przejscia skrzydto-kadtub pozwolilo na uzyskanie ptatowca lzejszego
o okoto 590 kg niz opracowanego przy uzyciu klasycznych technik projektowych. Aby uwypuklié
ten fakt przedstawicielom Pentagonu, inzynierowie GD obliczyli, Ze cena jednostkowa ptatowca
wyniesie okoto 132 USD/kg, co pozwoli zaoszczedzi¢ okolo 80 tys. USD. Bezposredni zwiazek
z manewrowoscia pionowa ma stosunek ciggu zespotu napedowego do masy samolotu. Aby go
poprawi¢, mozna zmniejszy¢ mase statku powietrznego albo zwiekszy¢ ciag silnika. Latwiejsze
jest to drugie rozwiazanie, lecz prowadzi ono do wzrostu zuzycia paliwa, a w konsekwencji do
ograniczenia zasiegu. Dlatego dwa czynniki: cigg silnika i ilos¢ paliwa w zbiornikach staly sie
punktem wyjscia prac. Kolejnym problemem byl wybdér ukladu jedno- lub dwusilnikowego.

Wzrost niezawodnoéci konstrukeji lotniczych spowodowal, ze éwczesne prognozy na rok 1980
méwity o 5,3 wypadkach na 100 tys. godzin lotu samolotu jednosilnikowego i 5,0 dwusilnikowego.
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Ponadto uznano, ze prawdopodobienstwo awarii jednego silnika na samolocie dwusilnikowym jest
dwukrotnie wyzsze niz na jednosilnikowym, a taka awaria zmusza i tak do przerwania zadania.
Ostatecznie zdecydowano zastosowaé niemodny wowczas uktad jednosilnikowy, gdyz daje on
15% zysku na masie konstrukcji.

Po raz pierwszy w konstrukcji amerykanskiego samolotu mysliwskiego zrezygnowano z wy-
magania uzyskiwania duzych predkosci. Uznano, ze z samolotami MiG-25 bedzie prowadzit walke
F-15, natomiast LWF mial dziata¢ w strefie przyfrontowej, gdzie operujace samoloty nie beda
musiaty rozwija¢ predkosci przekraczajacych Ma = 1,6. Wéwczas gtéwna role odgrywaé miata
manewrowos¢ samolotu na typowych predkosciach walk powietrznych, odpowiadajacych liczbie
Ma = 0,6,...,1,2, a z uwzglednieniem fazy poscigu do Ma = 1,6. Liczyta si¢ przy tym nie tylko
zdolnos¢ do wykonywania ciasnych zakretéw w plaszczyznie poziomej, ale takze nadmiar ciggu,
umozliwiajacy wykonywanie figur pionowych bez utraty predkosci, co skutkowato wywalczeniem
lepszej pozycji do ataku na przeciwnika.

Aby samolot przeciwnika nie mégl swobodnie wyjsé z nawigzanej walki, zalozono uzyskiwa-
nie dobrych przyspieszen w zakresie Ma = 0,6,...,1,6. W praktyce oznaczalo to zbudowanie
samolotu zdolnego do rozwijania predkosci w granicach Ma = 1,8,...,2,0 na $rednich wysoko-
$ciach. Wymagania méwily o uzyskaniu maksymalnych wlasnosci manewrowych w przedziale
Ma = 0,6, ...,1,6 zoptymalizowanych do wysokoéci 10-13 tys. metréw, a takze aby masa bojowa
z 2/3 zapasu paliwa i uzbrojeniem do prowadzenia walk powietrznych nie przekroczyta 20 tys.
funtéw, czyli 9070 kg [5].

2. Wybor skrzydta F-16 [2]-[4]

Po zaprojektowaniu kadtuba i wyborze zespotu napedowego, inzynierowie przystapili do kon-
strukcji ptata. W czasie opracowywania samolotu zbadano cztery rézne uktady skrzydet: proste
(trapezowe), skosne, o zmiennej geometrii oraz delta. Skrzydlo skosne mialo najgorsze wlasci-
woéci 1 zostato szybko odrzucone. Poczatkowo najbardziej korzystne wydawato sie by¢ skrzydto
typu ,delta”, ktérego zaleta byla zdolno$é¢ do wykonywania stosunkowo ciasnych zakretéow i do-
bre charakterystyki w locie poziomym, ale zarazem istotna wada — tendencjg do gwaltownej
utraty predkosci w nich. Przez pewien czas rozwazano zastosowanie ukladu ze zmienng geome-
trig plata, co teoretycznie najlepiej korespondowalo ze sprzecznymi wymaganiami zwrotnosci
i uzyskania dobrych przyspieszen, przy uzyskiwaniu jak najlepszego zasiegu. Jednak przyrost
masy konstrukcji w potaczeniu ze zmniejszona wytrzymaltoscig takiego skrzydla na duze prze-
ciazenia staly sie przyczyna odrzucenia tego uktadu. Ostatecznie wiec wybrano skrzydto tra-
pezowe o srednim skosie krawedzi natarcia i o prostej krawedzi sptywu. Byl to ukltad posredni
pomiedzy skrzydlem trojkatnym a skodnym, umozliwiajacy zbalansowanie wad i zalet obu tych
ptatéw. Uklad taki oferowal najlepsza kombinacje dobrej manewrowosci, duzego przyspieszenia
i doskonatej charakterystyki silty nosnej, co zapewnialo dobre charakterystyki wysokosciowe.

Przy okreslonym ciagu zespolu napedowego predkosci naddzwigkowe uwarunkowane sg opo-
rem aerodynamicznym samolotu, ktéry zalezy glownie od parametrow geometrycznych skrzydet,
takich jak: wzgledna grubosé profilu g, kat skosu krawedzi natarcia (leading edge sweep) x i wy-
dluzenie skrzydel (aspect ratio) A. Im cienisze sa profile skrzydel, im wigkszy jest kat skosu
i mniejsze wydtuzenie, tym wieksza jest liczba May, skrzydel, mniejszy przyrost oporu falo-
wego podczas przekraczania bariery dzwigku (Ma ~ 1) i mniejszy opér aerodynamiczny przy
predkosciach naddzwiekowych (rys. 11 2) [3].

Jednak konsekwencja matej wzglednej grubosci, duzego skosu i matego wydtuzenia skrzydet
jest ich niewielka no$noé¢. Charakterystyczng cecha skrzydet skosnych o maltym wydtuzeniu jest
zwiekszone pochylenie krzywej ¢, = f(a) w stosunku do pochylenia krzywej skrzydel prostych,
co powoduje, ze krytyczny kat natarcia tych skrzydel ma znaczna wartosé (rys. 21 3).
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Rys. 1. Wplyw wzglednej grubosci i kata skosu skrzydel na wspolczynnik oporu aerodynamicznego
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Rys. 2. Wplyw wydluzenia skrzydel na wspdlczynnik oporu aerodynamicznego i wspélezynnik sity
nosnej
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Rys. 3. Wplyw wzglednej grubosci i kata skosu skrzydel na charakterystyke c. = f(«)

3. Co z mechanizacja skrzydla F-167 [3]

W celu uzyskania duzej manewrowosci samolotu przy zastosowaniu parametréow skrzydel sa-
molotu naddzwigkowego podjeto dzialania majace znacznie zwigkszy¢ no$nosé ptata. Zwickszenie
sily no$nej uzyskano dzieki zastosowaniu laminarnych skrzydel pasmowych (LEX — leading edge
extension) i klap krawedzi natarcia (LEF — leading edge flaps). Gl6wnym elementem skrzydla
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pasmowego jest modut przykadtubowy, o bardzo maltym wydluzeniu, ktéry przechodzac ptyn-
nie w kadlub, tworzy element no$ny zwany naptywem (rys. 4). Jego gléwnym przeznaczeniem
jest generowanie wiru aerodynamicznego, ktoérego intensywnosé¢ rosnie w miare zwickszania ka-
ta natarcia i poszerzenie mozliwosci manewrowania w locie na tych katach. Wytworzony wir,
zwiekszajac energie przeplywu strugi na czesci zewnetrznej plata, powoduje opdznienie ode-
rwania strugi na nasadzie skrzydla i zapewnia statecznos¢ kierunkowa. Jednak wazne jest, aby
wytworzone wiry nie ,zaplataly si¢” i nie powodowaly szkodliwej, gwaltownie zwigkszajacej
op6r turbulencji, co uzaleznione jest od odpowiedniego doboru obrysu ptata. Skrzydto pasmo-
we umozliwito zwigkszenie dopuszczalnych przeciazen konstrukcji do n, = 9. Wewnetrzna czesé
plata, tworzac z kadlubem integralna calo$¢ i uczestniczac w wytwarzaniu sity nosnej, przyczy-
nita sie do wzrostu sztywnosci i wytrzymaltosci konstrukeji. Ponadto niewielka stosunkowo masa
samolotu spowodowala obnizenie sit dzialajacych na platowiec przy duzych przeciazeniach (przy
przeciazeniu n, = 9). Konstrukcja o wigkszej masie musi wytworzy¢ proporcjonalnie wigksza site
nosna, ktéra zréwnowazy ciezar tego samolotu.
Nos$nos¢ od wirdw na naptywach

Bardziej przednie poloZzenie ogniska aerodynamicznego
Mniejszy opor wyrownowazenia

Wir indukuje nosnos¢ na
przykadlubowej czesci skrzydta
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A< TAg \
Zalety naplywu: {)- X

- wieksza nosnos¢ na jednostke powierzchni skrzydta b \ Bt
- znaczne polepszenie statecznosci kierunkowej SN >
- Zzmniejszenie oporu wyréwnowazenia

Rys. 4. Dzialanie naptywu skrzydla pasmowego

Dodatkowe zastosowanie klap krawedzi natarcia, wyginajacych szkieletowa profili skrzydet,
wplywa na zwiekszenie nosnosci réwniez tych czesci skrzydel, ktére nie sa objete wirami [2]
(rys. 5). Jak widaé, wspélezynnik sity nosnej skrzydel pasmowych z klapami krawedzi natarcia
jest wiekszy od ¢, skrzydel klasycznych o 60-70%. Aby zabezpieczy¢ sie przed przedwczesnym
oderwaniem warstwy przysciennej od koncowej czesci skrzydel w poblizu krytycznego kata na-
tarcia, zastosowano zwichrzenie (skrecenie) geometryczne skrzydel (twist) € (rys. 6).

Skrecenie geometryczne polega na obréceniu skrajnych cieciw profili skrzydta w dét w sto-
sunku do profili nasadowych. Podczas oplywu skrzydla uzyskuje sie (poprzez skrecenie geo-
metryczne) mniejsze katy natarcia profili koncowych w stosunku do nasadowych, a tym samym
wezedniej wspomniane korzystniejsze wlasciwosci pilotazowe samolotu przy matych predkosciach.
Zwichrzenie stosuje sie wzdhuz calej rozpietosci lub tylko na jej czedci, np. w strefie lotek, w celu
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Rys. 5. Zaleznos¢ wspdlezynnika sity nosnej od kata natarcia dla skrzydel pasmowych z klapami
krawedzi natarcia i dla skrzydel klasycznych
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Rys. 6. Przebieg c,

poprawienia ich pracy i zapewnienia skutecznosci na duzych katach natarcia. Dzieki skreceniu
plata nastepuje zmniejszenie sily nosnej na skrzydle, a szczegdlnie na jego koncu. Rozklad si-
ly nosnej wzdtuz rozpietosci jest korzystniejszy i powoduje zmniejszenie oporu indukowanego
skrzydta. Ponadto skrecenie skrzydta poprawia poprzeczna statecznos$é i sterownosé samolotu
na duzych katach natarcia, poniewaz profile koncowe pracuja jeszcze na podkrytycznych katach

Olyr o

= f(«) dla skrzydla skreconego geometrycznie

natarcia, kiedy profile przykadtubowe osiagnely juz krytyczny kat natarcia.
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Rys. 7. Wplyw geometrycznego zwichrzenia skrzydta na wspétczynnik sity nosnej
i wsp6lezynnik oporu [1], [2], [4]

Segment zewnetrzny ma obrys trapezowy przy stalych skosach krawedzi natarcia i sptywu,
bez uskoku. Skos krawedzi natarcia x = 40°; wydtuzenie skrzydta A = 3°; wzgledna grubosé
profilu g = 4%; zbieznos¢ skrzydel (taper ratio) n = 0,2275; kat wzniosu (dihedral) £ = 0°;
kat zaklinowania (incidence) 7 = 0°; skrecenie geometryczne (twist) ¢ = 3°. Naplywy o kacie
skosu 75° maja powierzchnie S, = 4m?. Na czeéci zewnetrznej zastosowano profil laminarny
NACA 64A-204 (National Advisory Committee for Aeronautic). Niedogodnoscia tak dobrego
zaprojektowania plata od strony aerodynamicznej jest uzyskanie struktury skrzydia na tyle
cienkiej, ze az uniemozliwiajacej umieszczenie w skrzydle zespolow podwozia gléwnego, dlatego
musiato ono zosta¢ usytuowane w kadlubie. Gléwna cecha profili laminarnych jest to, ze ich
maksymalna grubo$é polozona jest w odleglosci od krawedzi natarcia od 35% do 70% cieciwy
profilu.

Wartoéé oporu catego samolotu, ktéry posiada skrzydlo laminarne, w zakresie matych katow
natarcia moze byé¢ o 30%-45% mniejsza (na wykresie biegunowej ¢, = f(c,) wystepuje cha-
rakterystyczny uskok) w stosunku do profilu klasycznego lub laminarnego, ktéry zatracil swoje
wlasciwosci w wyniku niewlasciwego wykonania pokrycia (rys. 8). Inna wazna cecha profili
laminarnych jest to, ze gradient cidnienia powietrza jest maly i tym mniejszy im dalej mak-
symalna grubosé¢ jest polozona od krawedzi natarcia. Lokalne predkosci przepltywu powietrza
wokoét profilu laminarnego maja mate wartosci. Wada jest to, iz profile laminarne czute sg na
wszelkie uszkodzenia gladkosci pokrycia i nawet wystajacy nit automatycznie zaburza warstwe
przyscienna, powodujac przejScie w turbulentna.

Skrzydla wyposazone sa w klapolotki (flaperons) o powierzchni stanowiacej prawie 10%
powierzchni skrzydel, spelniajace zaréwno funkcje klap krawedzi sptywu (TEF — trailing edge
flaps) jak i lotek, oraz w klapy krawedzi natarcia, ktérych powierzchnia wynosi okoto 12%
powierzchni plata.

Skrzydto F-16 ma zmienna grubos$¢ wzgledna wzdluz rozpietosci (gruboscia wzgledna profilu
nazywa sie stosunek maksymalnej grubosci profilu do jego cieciwy, wyrazony w procentach).
Poza tym struktura nosna wewnetrznej czesci skrzydla (naptywu) stanowi technologicznie jedna
calo$é z kadtubem, natomiast skrzydla zewnetrznego (zasadniczego) zostalta zbudowana w opar-
ciu o jedenascie dzwigaréw przenoszacych obciazenia oraz pie¢ zeber zapewniajacych sztywnos$é
(trzy wzmocnione, do ktérych mocuje sie wezly na podwieszenia zewnetrzne), rys. 9. Ksztalt
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Rys. 9. Keson skrzydla zewnetrznego samolotu F-16

skrzydta nadawany jest przez pokrycie, ktore stanowi jedna niedzielong czes¢. Pokrycie przy-
mocowane jest do dzwigaréw, a polaczenia mocujace wykonano w postaci nitowania ptaskiego
(bez wystajacych tbéw nitéw). W ten sposéb wszystkie elementy struktury maja mozliwo$é
czesciowego przejmowania obciazen oddzialywujacych w locie, a szczegdlnie w czasie wykony-
wania manewréw. Na koncoéwce skrzydla umieszczono wyrzutnie pociskéw rakietowych, pelniaca
jednoczesbie role masy antyflatterowej.

4. Podsumowanie

F-16 charakteryzuje si¢ cechami typowymi dla samolotu mys$liwskiego. Wyrdznia sie duza
manewrowoscia, posiadajac przy tym zapas statecznosci gwarantujacy bezpieczenstwo.

Za stabilnos¢ lotu odpowiada komputer, gdyz nie sa one statyczne podiluznie. Cechy te
w polaczeniu z duzym zasiegiem i udzwigiem spowodowaly, ze F-16 jest obecnie najliczniej
stosowanym samolotem wielozadaniowym na $wiecie.
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Characteristics and technological solutions of the wing of F-16 Block 52+ aircraft

The purpose of this article is to identify the existing model of the flight dynamics of F-16 aircraft
available in the literature. This identification means a full understanding of the model, the simplifications
used in it, the limitations imposed on the model and the determination of aerodynamic characteristics
of the aircraft. Presentation of technological solutions aims at obtaining maximum maneuverability with
low weight and low unit cost of production of this aircraft at the same time.



