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 STORIA DELLO SVILUPPO DELLF-14

» Fine anni ‘40 inizia la “Guerra Fredda” e la corsa agli armamenti anche in ambito
aeronautico: due blocchi, Occidente vs Oriente , USA vs URSS it

»1961: il governo americano vara il programma TFX per la creazione di un nuovo
velivolo militare in sostituzione dell’F-4 Phantom Il

» 18 maggio 1965:primo volo dell’F-111B. Tale progetto si rivela pero fallimentare e
viene interrotto nel 1968

» Luglio 1968: viene emanato un nuovo bando, il VFX, per la realizzazione di un nuovo
caccia da superiorita aerea

» 14 gennaio 1969: la Grumman vince il concorso con il modello 303-E, nasce cosi I'F-14

» 21 dicembre 1970 primo volo, 30 dicembre 1970 primo volo per i test . >

»Nel 1974 I'F-14 modello A entra a far parte della flotta statunitense, seguito negli anni
‘80 e ‘90 dai modelli B, -D
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¢ LF-14A

>

Sistema di propulsione: 2 Pratt
& Whitney TF30-P-414A

Ala a geometria variabile con
aggiunta dei “glove vanes”

Radar Hughes AN/AWG-9
Air computer CP-116A/A

Mission computer AN/AYA-6

L'F-14B

Sistema di propulsione: 2 General
Electric F110-GE-400

Ala a geometria variabile, senza
“glove vanes”’

Nuovo air data computer CP-116B/A

Ricevitore d’allerta radar AN/ALR-67

L'F-14D

Sistema di propulsione: 2 F110-GE-400
Ala a geometria variabile caratterizzata
da piccole modifiche, senza glove
vanes

Nuovo radar AN/APG-71

Nuovi computer di missione AN/AYK-
14

Nuovi sistemi avionici come 'ASPJ,
JTIDS e il ROVER
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 |LCILCO BRAYTON-JOULE

E’ il ciclo termodinamico alla base del funzionamento dei motori
aeronautici turbogetto, per la generazione della spinta propulsiva

f 1

5

Brayton-joule senza post-combustione:

high-pressure  high-pressure

low-pressure .
P compressor turbine

compressor

burner

low-pressure
turbine

Turbojet with Afterburner

6i g Turbojet
o adjustable
fuel spray bars flame holder /LmJlf,L\‘
afterburner duct
i b
L s ";
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Brayton-joule con post-combustione:

1-2: compressione adiabatica (diffusore) 1-5: il ciclo rimane identico a quello

2-3: compressione adiabatica (compressore) descritto sopra

3-4: combustione ( camera di combustione) 5-6: seconda combustione (postbruciatore)
4-5: espansione adiabatica (turbina) 6-7: espansione adiabatica (ugello)

5-6: espansione adiabatica (ugello)
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 F110-GE-400: STRUTTURA E CARATTERISTICHE DEL PROPULSORRE DELLF-14

» STRUTTURA: » FUNZIONAMENTO:
-Controllo attraverso il MEC e I'AFTC -IGV direzionano l'aria in ingresso nel fan che la divide in 2 flussi
-Doppio rotore
-Fan a tre stadi -Una parte entra nel compressore ad alta pressione, I'altra
-2 turbine (alta e bassa pressione) fluisce nel bypass duct

-compressore a 9 nove stadi
-ugello di scarico a geometria variabile -Dal compressore passa all’interno della camera di combustione

TURBINE
FRAME

I SHROUD |

-I fumi prodotti vengono espansi nelle due turbine e scaricati al
postbruciatore

FAN EXHAUST NOZZLE
FRAME EXTENSION DUCT

AFTERBURNER
ASSEMBLY

EXHAUST NOZZLE I

TURBINE |
(COMBUSTION)
COMPRESSOR
ASSEMBLY

-Nel post bruciatore si miscelano con l'aria del bypass duct e si
ha la seconda reazione

MOUNTING RING

-La corrente fluida viene infine espulsa e accelerata dall’'ugello

FLAME SENSOR

PYROMETER

! ENGINE ACCESSORIES
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e ILSISTEMA DI CONTROLLO DELL'F110

MAIN ENGINE CONTROL (MEC):
» Controllo di tipo idromeccanico

» Regola il deflusso di carburante
verso il motore

» Regola flusso di combustibile in
funzione del numero di giri
mantenendolo costante

» Blocca il flusso di carburante
quando il motore raggiunge un

overspeed del 110%

» Controlla le pale dell'lGV

AUGMENTER FAN TEMPERATURE CONTROL
(AFTC):

» Dispositivo modulare elettronico allo
stato solido

» E’in grado di svolgere calcoli di
programmazione, integrare e generare
funzioni

» Controlla i limiti operativi del motore e la
potenza elettrica da distribuire ad esso

» Rileva eventuali guasti
» Controlla velocita del fan, I'accensione

automatica, il post bruciatore e gli
attuatori dell’'ugello

AFTERBURNER FUEL CONTROL:
> Controllato dall’/AFTC

» Regola il flusso di combustibile
nel postbruciatore

» |l combustibile viene diviso nei
collettori del postbruciatore in
tre parti: local, core, fan



o0
o/ll omceenens 3 || SISTEMA DI PROPULSIONE DELL’F-14

UNIVERSITA
DEGLI STUDI
DI PADOVA

e LUGELLO DI SCARICO A GEOMETRIA VARIABILE

» | fumi vengono rilasciati all’'ugello con velocita prossime a
quella del suono

» L'ugello espande i fumi e li accelera a velocita
supersoniche per ottenere poi la spinta

» STRUTTURA: geometria variabile, convergente-divergente,
costituito da tre flaps messi in movimento da
tre attuatori idraulici controllati dall’AFTC

» Diverse configurazioni di apertura e chiusura in funzione
della fase di volo, delle condizioni di utilizzo del motore
e del numero di Mach

EXHAUST

DUCT

ACTUATOR
LINK

HYDRAULIC COMPOSITE

NOZZLE ACTUATOR OUTER SHROUD ACTUATION RING

CONVERGENT FLAP

COMPRESSION LINK

OUTER FLAP

()
‘f-.
DIVERGENT &

FULL CLOSED

COOLING LINER

ACTUATION
MOUNT

FULL OPEN
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 FATIGUE ENGINE MONITORING SYSTEM (FEMS)
» Il FEMS e un sistema elettronico a stato solido S——
» Accumula informazioni relativi a stress, fatica e performance {osv [F]
del motore, monitorandone lo stato . ot
(LEFT) ENG’INE E Ehl!lsP E
> lsola eventuali gusti al motore registrandone i dati per , . mean
H T~ ENGINE .EMSP R B 3
successive analisi manr | engre e 7] 2] 2
' et s
» L'obbiettivo di tale sistema & garantire la piu alta sicurezza acnonvars
possibile per il velivolo e 'equipaggio stesso N L : R e Lpuren

> COMPONENTI: 1)EMSP-Engine Monitoring System Processor Sl T SomvenTen TenTAck N

2)ADAC-Airborne Data Acquisition Computer mnTENARGE
3)DSS-Data Storage Set
4)FMI-Flight Maintenance Indicator —— enome oara

ECAMS
osu b————————— —» st

> NADC CPU
FATIGUE DATA htl FACILITY
(TAPE}
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 ILSISTEMA DI ALIMENTAZIONE

.,
|

l\r
¥ o
T

» La sua funzione e quella di trasferire il
carburante e far si che giunga nelle camere di
combustione

NOZZLE
HYDRAULIC

PUMP

FAN IGV POWER
FAN DISCH TEMP

MAIN FUEL

T AB FUEL SUPPLY/NON-AB RECIRCULATE

SERVO PRESSURE

» Opera in funzione dei comandi della manetta e

H 28V DC POWER ——~
Main Fuel Pump mam AN -
PUMP > THROTTLE VALIDITY —

FAN {N1) SPEED ——»

CORE (N3) SPEED —

_ PRIMARY FAN SPEED FLOW DEMAND
di altri arametri MEC THROTTLE FEEDBACK
p eMam ¢ SECONDARY FAN SPEED PUMP_ON-OFF N L L
CONTROL MODE SELECT (PRI/SEC) COMP DISCH PRESS FUEL
4 vsv reser — CONTROL
MAIN FUEL FLOW FEEDBACK ¢
> 4§22 COMP BLEED
: COMPRESSOR "PRESS
[ DIScH PRESS
|4— — — - THROTTLE ﬁg{f,'{“&n
T — | ] =
. . ARMAMENT GAS INGESTION —] SYSTEM <
> COMPONENTI. 1) Mot|ve FIOW Fuel Pump : A/C IGNITION POWER —] A rre PROCESSOR . =
g I PRI/SEC SELECT SWITCH —j» % 2
w =
1 ol | AIRCRAFT STATIC PRESSURE (AICS) —3» | ¢—s500c FAN DISCHARGE =] =]
= TOTAL PRESSURE e
2) Eng|ne Fuel BOOSt PU|||p 1 INPUTS <) MACH NO (CADC)— 5 -
ASYMMETRIC THRUST LIMITING —» 5555 LR DISCHARGE =
(=1
3) =

4

Afterburner Fuel Pump

ELEC. POWER —P» AFES?IS‘;’UMRNER

ENGINE PYROMETER ——»
SENSORS ENG INLET TEMP ——»]
NOZZ THROAT ARES —p-

FAN IGV ANGLE —»
AB FLAME SIGNAL —p»

ENGINE
FUEL
BOOST PUMP

FUEL SUPPLY

LEGEND:
ELECTRICAL

PNEUMATIC s
FUEL EEEE MECHANICAL & — ——
HYDRAULIC

10
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* ILSISTEMA DI SPILLAMENTO DELL” ARIA

» L'aria spillata dal motore viene prelevata dal
quinto e dal nono stadio del compressore

LEFT SIDE VIEW

FORWARD -=+— LEFT SIDE ENGINE

» Spillata e trasportata mediante condotti specifici

» UTILIZZI:

Sistema antighiaccio

Raffreddare |'abitacolo
Ventilazione dei motori
Avviamento crossbleed

FORWARD

LEGEND s Sth STAGE BLEED AIR
COMPARTMENT E— Sth STAGE BLEED AR
NACELLE
AIRFLOW Sth STAGE
HEAT CIRCULATION  BLEED AIR
3 v R
TITANIUM EXCHANGER 22727 00000, ARBORNE
9th STAGE FIRE EJECTOR D — 00 Q Q (Q, GROUNDOPERATIONS
BLEED AIR SHROUD
~
TO /F-CS 9th STAGE BLEED AIR j /
HUT OFF VALV
— _— SHUTO LVE

FFREW.&\LLY~

GROUND START

FIRE
ACCESS
DOOR

5th STAGE
BLEED AIR

HYDRAULIC
HEAT
EXCHANGER

AIR TURBINE
STARTER

_—— — —

<=

N : L % ____ =
FITTING IN SPONSON ; s : (\\ 3 f“ i ?l [
AVARAVA

-~
— >
Z

o

STARTING PRESSURE
REGULATOR SHUTOFF VALVE

-
FREE STREAM - \
COOLING AIR
Sth STAGE EJECTOR
HEAT EJECTOR
VENTRAL
STRAKE IDG AIR/OIL

HEAT EXCHANGER
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 ILSISTEMA DI ACCENSIONE E AVVIAMENTO DEL MOTORE

GROUND AIR
START CONNECTION

» Tre circuiti elettrici di accensione:1) Accensione principale ad alta =

energia .
g ¥' CHEC‘E(

2) Accensione del postbruciatore
3) Accensione di Backup

AIR
TURBINE
STARTER

BLEED AIR
SHUTOFF
VALVE

>
>

NORMAL START
(RIGHT ENGINE UTILIZING

L ( @ R EXTERMAL AIR)

MAIN BLEED AIR

REGULATOR VALVE

—— ———

» Elemento principale & la turbina d’avviamento

STARTER
VALVE

> MODALITA’ D’AVVIAMENTO:-Avviamento esterno
-Avviamento Crossbleed

CROSSBLEED START
(LEFT ENGINE UTILIZING
RIGHT INE)

12
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e SISTEMA DI RILEVAMENTO ED ESTINZIONE DELL'INCENDIO:

» SISTEMA DI RILEVAMENTO:

(HUD AND MFD

. . . WARNING LEG )
- Rileva la presenza di fuoco o surriscaldamento e " A
) | g 2 FIRE
all'interno del motore —pey| TR 2 \\ ¢ N
H W - ~
' | RFRE | g I g .
S TEMPERATURE TEMPERATURE

- Il rilevamento avviene mediante un termistore,

avvolto lungo tutto il motore 1 7 T ENGINE
| ESE?:IEI:& COMPARTMENT

- Accensione segnale di pericolo FIRE |

28+ |
VOLTS” |

- Rilevato I'incendio scarica nel motore |
materiale estinguente |

» SISTEMA DI ESTINZIONE:

- Due contenitori, tubazioni e ugelli per
DETECTION

scaricare il materiale estinguente Teer THERVASTOR SHEATH

13
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 ALLA BASE DELL AERODINAMICA DELLF-14

» Aerodinamica progettata in funzione dei compiti che doveva
assolvere: intercettore a lungo raggio, superiorita aerea

» |l fulcro & rappresentato dall’ala a geometria variabile, il cui
angolo di freccia viene modificato in base alle condizioni di volo
per ottenere la configurazione piu efficiente

» Presenza di superfici di controllo: flaps, slats, spoilers,
speedbrakers, glove vanes (F-14A)

»Superfici aerodinamiche controllate mediante il Central Air Data

Computer (CADC)

Inlet

Fixed part of wing (glovel Fuselage side

Retractabla vane

Leading-edge slats

Mowvable part
of wing

Spoilers / ______
Auxiliary flap

Maneuwvering and high-lift flaps

14
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" ALA A GEOEMTRIA VARIABILE (WING SWEEP SYSTEM): CARATTERISTICHE GENERALI

» Variando lI'angolo di freccia permette di controllare il
rapporto portanza-resistenza, ottimizzando le prestazioni

del velivolo ] ]
Swing Wing
. . Pivot | ‘Il Il. Fuselage
» Angolo di freccia : da 20° a 68° ] " Centerline
(1)
» Posizioni regolate o dal CADC o dal pilota stesso, : 0! _
inviando poi comandi agli attuatori idromeccanici Wwing [swept | [ (8] 50— — | |— [ Wingbox
back 68 A
\ . . .. . i ™ — i~ A— Swing W
» Delle cavita ben sigillate accolgono le porzioni alari N | I i s Yservo
interne
o ' Swing Wing
Actuator
» Modalita di controllo: 1) AUTO ;L ;1 Pivot Point
l_." - -
2) Manua .. AT | sying v
3) Bomb s “’ £ ) Ao T Spindle
4) Emergency : <

5) Oversweep
15
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L ALA A GEOEMTRIA VARIABILE (WING SWEEP SYSTEM): AERODINAMICA GENERALE

» Configurazione regolata in funzione del regime di volo:

REGIME SUBSONICO (Mach<1):

» |l posizionamento esterno dei perni fa si che solo una parte
dell’ala ruoti: punto di applicazione della portanza arretra di
meno e si riduce il momento di beccheggio

» Configurazione ad angolo di freccia massimo per volo a bassa
quota

'ala tende a configurarsi con un angolo di freccia pari a 20° Resistenza indotta ridotta al
Allungamento alare e C; massimi (spessore percentuale 9%) minimo e portanza massima

REGIME SUPERSONICO (Mach>1):

- Aereo si trova all’interno del cono di Mach
- Spessore percentuale minimo (5%)

Angolo di freccia portato fino a 68 ‘ Resistenza d’onda ridotta al minimo,
rischio di stallo d’urto diminuito

16
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 LE SUPERFICI DI CONTROLLO

» FLAPS:- Hanno la funzione di aumentare la portanza generata
- Aiutano il velivolo in varie fasi di volo
- Sono a singola fessura, tre per ogni ala: Flap principali
(2) e flap ausiliari (1)

» SLATS: - Due sezioni per ogni ala, guidate tramite 7 binari
ricurvi
- Aumentano la portanza, e I'angolo di attacco massimo
oltre il quale si ha lo stallo

> SPOILERS: - Aiutano il velivolo nel moto di rollio
- Azionati nella fase di atterraggio per aumentare la
resistenza

> SPEEDBRAKERS:- Tre pannelli posizionati a poppa
- Creano una forte resistenza all'avanzamento

in fase di atterraggio

AIRCRAFT
STRUCTURE

60" MAXIMUM

60" MAXIMUM

RIGHT
LOWER
SPEED
BRAKE

UNDERSIDE OF AIRCRAFT SHOWING
SPEED BRAKES EXTENDED

17
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