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AVION DE INSTRUIRE AVANSATA, ATAC USOR $I COMBATERE UAS (LIFT + LCA + C-UAS)
Anvergura: 9,30 m Parametru Valoare  Unitate Observatii
(pand la sinele rachetelor) |

i o Lungime totala 12,35 m
St 35 Lungime fuzelaj 11,85 m
I"alg"‘;?::ah' Anvergura 9,30 m
H Tnétime totala 445 m
Ecartament (roti principale) 2,70 m
Ampatament 4,55 m
Suprafata aripa (S) 21,00 m
Suprafata LERX (StLerx) 2,10 m?

270m Alungire aripa (A) 412

(intre mijloacele rotilor principale) Unghi de sageata aripa (LE) 34,7

Unghi LERX =65
Lungime totald avion: 12,35 m Coarda la radacind 3,345 m
Lungime fuzelaj: 11,85 m Coarda la varf 117 m
Coarda medie aerodinamica (MAC) 2,432 m

Configuratie reprezentativa
de misiune multirol

@ Instruire avansata

@ Atac usor

@ ISR si recunoastere

@ Combatere UAS

@ Suport aerian apropiat (CAS)
@ Platforma multirol

@ Interoperabilitate NATO

. @ Configurabil si adaptabild

AUTOR

gl. de flotild aeriana (rtr)
ing. Constantin Nicolae

Aripa trspezoudata n sigeats Extensii LERX Ecartament Ampatament 2 motoare turbofan R Do M Bucuresti, Octombrie 2026
cu sine rachete la extremitati (sageatd =~ 65°) 270m 4,55m (2 x 28 kN) (proiectie d: z?gz)e:'e‘)!uzelalulw)

AVION DE INSTRUIRE AVANSATA, ATAC USOR SI COMBATERE UAS
(LIFT + LCA + C-UAS)

Pentru a proiecta conceptual o aeronavd moderna de noud generatie optimizatd pentru un triplu rol
(LIFT - Lead-In Fighter Trainer, LCA - Light Combat Aircraft si C-UAS - Counter-UAS), propulsata
de doua motoare turbofan avansate, cu o masd maxima la decolare (MTOW) limitata la 9.000 kg,
trebuie sa echilibrdm constrangerile de masa cu cerintele de performantd aerodinamica. A rezultat
urmatoarea configuratie:

e Aripa de 1ndltime medie (Mid-wing configuration) - oferd un compromis excelent intre spatiul
pentru trenul de aterizare si spatiul liber pentru acrosarea armamentului sub aripi;

e Aripa cu sageatd moderata si extensii LERX (Leading Edge Root Extensions). Aripa in sageata
intarzie aparitia Mach critic, deci a aparitiei undelor de soc. Extensiile de la incastrarea aripii
genereaza vartejuri puternice de aer la unghiuri mari de atac (o), mentinand avionul controlabil
la viteze mici (critic pentru aterizari si manevre de luptd stransd pentru misiuni C-UAS);

e Priza de aer bifida sub aripa - protejeaza motorul Impotriva pompajului la unghiuri mari de atac
si reduce semnatura radar (RCS);

e Postul de pilotaj in configuratie biloc tandem, replicand fidel ergonomia avioanelor de
vanatoare de generatia a 4-a+ si a 5-a (F-16 sau F-35).

e Ampenaj orizontal complet mobil (stabilizator comandat) si ampenaj vertical unic - asigura o
autoritate maxima de tangaj si giratie;

e Sistem de propulsie — doud motoare cu reactie turbofan de Tnalta performanta.
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Clasa de masa: 9.000 kg ( maxima la decolare) — asigurd o incdrcatura utild bine echilibratd si
performante apreciabile in mistuni LIFT, LCA si C-UAS.

Configuratie de propulsie: Bimotor turbofan Honeywell F124-GA-200 (2 x 28.000 N = 56.000 N
tractiune totala la sol, cu rata de bypass 0,49 (moderatd), grad de comprimare al aerului foarte mare @_c
= 19,4, fard postcombustie si consum specific de combustibil scazut. Dimensiuni geometrice si greutate
motor : L=259 cm , diametru max. = 91 cm (cu cutia agregatelor), diametru ventilator = 61 cm,
greutate — 508,6 kg (nealimentat). Cele doud motoare se monteaza in nacele paralele in fuzelajul
posterior. Managementul motoarelor este asigurat de sistemul FADEC , integral digital, cu doua canale
redundante per motor. FADEC-ul este conectat direct la sistemul Fly-By-Wire (FBW).

Asigurd un raport tractiune-greutate T/G de minim 0,634 in configuratie de lupta , conferindu-i
avionului o agilitate excelenti in regim subsonic inalt. In configuratie LIFT, acest raport este mult mai
mare (Incarcatura utild mica) obtinadnd performante ridicate de urcare, accelerare si in viraje stranse.

1. DATE NOMINALE SI PARAMETRI GEOMETRICI

Prin echilibrarea structurala si energetica a platformei hibride adaptate pentru varianta de configurare
bimotor de 9,0 tone si o geometrie alard compacta de mare agilitate, matricea nominala de calcul se
stabileste astfel:

e Masa maxima la decolare (M_0 sau MTOW): 9.000 kg;

e Masa avionului gol echipat (M_g): 4.590 kg (structurd optimizata prin utilizarea extinsd a

materialelor compozite CFRP si cadre din Titan);

e Masa combustibilului intern (M_comb) : 1.710 kg ~ 2135 litri (stocat in fuzelajul central si

aripd);

e Masa echipajului (tandem complet): 250 kg (pilot elev + pilot instructor complet echipati +

greutate scaune salvare);

o Incircare utili maximi (armament si senzori): 2.450 kg (repartizatd pe 7 puncte de acrosare

externe);
e Suprafata alara (S): 21,00 m? (configuratie geometrica optimizata pentru agilitate si portanta
ridicata);

e Anvergura aripii (b): 9,30 m (fara sinele de rachete din varf). Cu sinele P1/P7, anvergura totala
este de 9,65 m ;

e Alungirea aripii (A): 4,12 (A =b?/S =9,30?/ 21,00, retinand raportul ideal pentru o rata de ruliu
mare);

e Raportul de ingustare a aripii (): 0,35 (n = ct/cr);

o Lungime totala fuzelaj : 11,85 m (celula fluidizata pentru rezistenta parazitd minima);

e Lungime totala avion (L): 12,35 m;

. inﬁlt,:ime totala avion (h, pana la varful derivei): 4,45 m;

e Ecartament tren principal: 2,70 m | ampatament tren: 4,55 m. Criteriu de stabilitate: raportul
dintre ecartament si ampatament este de =~ 0,60, ceea ce oferd o stabilitate excelentd la rulare si
previne capotarea sau ruliul violent pe piste partial avariate (cerintd LCA). Trenul principal se
escamoteaza spre interior, in fuzelaj, pentru a nu ocupa spatiul din interiorul aripii (rezervat
combustibilului);

e Raport Tractiune/Greutate (T/G) la MTOW: 0,634 (56.000 N / 88.290 N; excedent de fortd
masiv care asigura calitati STOL superioare);

e Raport Tractiune / Greutate (T/G) in Configuratie scoala (Masa medie ~6000 kg): 0,95
(asigura dinamica superioara, cu capacitate de accelerare pe panta cvasiverticald).
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DATE NOMINALE $I

AVION DE INSTRUIRE AVANSATA, ATAC USOR $I COMBATERE UAS (LIFT + LCA + C-UAS) PARAMETRI GEOMETRICI

1.2 BILANTUL MASIC AL CONFIGURATIEI DE 9.000 kg (MTOW)

1.1 PROIECTIE IN TREI PLANURI (dimensiuni principale)
Anvergura: 9,30 m

i (pana la sinele rachetelor) i —f Avion gol Echipaj | Combustibil intern J incarcitura util
e 4.590 kg 250 kg 1.710kg 2.450 kg
Inéiltime totalé: (51,0 %) ] (19,0 %) (27,2%)
4,45m o

REPARTITIA MASEI

,70 m
(intre mijloacele rotilor principale) LA MTOW (9.000 kg)

< > Element Valoare  Pondere (%) Observatii
Lungime totald (cu derivd): 12,35 m ) i 27,2%
ime fuselal M ionului gol 590 ke 1,
Lungime aj: 11,85 m lasa avionului gol (OEW) ~ 4.590 kg 510
Combustibil intern 1710kg 190 =235 litri 2,8%
Echipaj (2) 250 kg 28 Pilot elev + pilot instructor 19 0‘

Incarcatura utila
(armament/senzori) 2450k 22 7 puncte de acrogore exteme @ Avion gol - 4.590 kg

@ Combustibil intern - 1.710 kg
o Echlpa1 250 kg

@ Incércatura utilé - 2.450 kg

1.3 DIMENSIUNI PRINCIPALE (reprezentare detaliatd) 1.4 SECTIUNE CARACTERISTICA (| prufll supercritic) 1.5 CONFIGURATIE DE MISIUNE (exemplu)

Masa maxima la decolare |

(MTOW) 9.000 kg ‘

Parametru Valoare  Unitate Observatii

Lungime totala avion 12,35 m

Lungime fuselaj 11,85 m - K Grosime Mk
_Anverguré 9,30 m - A ~8-10%
Inaltime totald 445 m - e

Ecartament (ofi principale) 2,70 m - —Jk
Ampatament 4,55 m 2

Suprafata aripé (S) 21,00 = Profil aerodinamic: supercritic (exemplu)

Suprafatd LERX (S_LERX) 210 m -

Alungire aripa (A) 412 = A=b?2/S

Raport de ingustare (n) 0,35 - n=ct/cr

Instruire avansatd | Atacusor | ISRsirecunoastere | Combatere UAS

2. GEOMETRIA ARIPII SI PERFORMANTE LA VITEZE MICI
2.1. Coordonatele Geometrice Detaliate ale Planului Aripii
- Coarda la Incastrare (c_r): 3,345 m | Coarda la Capit (c_t): 1,171 m.
cr=2xS/[bx(l+ci)],ct=cixcr
- Coarda medie acrodinamica (MAC): 2,432 m.
MAC=2/3xc r x(I+n+n"2)/(1+n),unde n =0, 35 (raport de Ingustare).
- Unghiul de sageata la sfertul corzii (¥25%): 30° (intarzie aparitia undelor de soc transonice).
- Unghiul de sageata al bordului de atac (yLE): 34,7°
- Unghiul de sageata al bordului de fuga : 12,7 ° (pozitiv)
- Torsiunea Geometrica (Washout): - 3° la capatul aripii, asigurand mentinerea controlului eleroanelor
aproape de unghiul de angajare.
- Unghiul de Diedru (y): - 2° (diedru negativ), corectind stabilitatea laterala excesiva specifica aripii
median-inalte, oferind o ratd de ruliu de peste 250 °/s.
Extensii LERX: Unghi de sageata variabil, pleaca de la y = 70° si se aplatiseaza lin spre y = 60° in
punctul in care Intdlneste bordul de atac al aripii, generand portantd vortexiala controlata de FBW la
unghiuri mari de atac (a0 > 30°), criticd pentru urmarirea dronelor in mod C-UAS. Suprafata efectiva
adaugatd (S LERX): S LERX = 10% x 21m"2 = 2,1 m”"2. Suprafata portanta totala la unghiuri
mari de atac: In configuratie de manevr, suprafata totala pe care interactioneaza curgerea aerului
devine S_total =21 + 2,1 = 23,1 m”2. n croazierd normali LERX produce doar o portanti minima si
putind rezistenta prin frecare, in schimb se activeaza masiv in virajele stranse la (n = 4g) si la viteze
mici (urmarire drone C-UAS). Ea actioneazd ca o rezerva dinamicad de portantad care mareste
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coeficientul (C_L), indepartand riscul de angajare catastrofald a avionului in timpul manevrelor
violente.

2.2. inciircarea alari, Viteza de angajare (V_stall), Viteza minimi de operare

La masa maxima de decolare de 9,0 tone, incarcarea alara G/S este stabilizata la valoarea optima de
428,57 kg/m?. Performantele de angajare (V_stall) la nivelul marii definesc limita inferioara de viteza
tactic. V_stall = V[2 xm x g)/ (p_0x S x CL,max), unde m este masa avionului. Rezulta :

La Masa de aterizare (6.000 kg): V_stall =46,6 m / s (167,76 km/h) (Flaps Aterizare complet scos,

C L,max =2,1). La Masa maxima de decolare (9.000 kg): V_stall = 62,63 m/s (225 km/h) (Curat)
(Flaps decolare , C_L,max = 1,75), iar fara hipersustentatic V_stall =261,5 km/h . in configuratie de
zbor lent / patrulare tacticd C-UAS: prin coborarea automata a voletilor de bord de atac si extinderea
flapsurilor Fowler la o pozitie intermediara (15°-20°), coeficientul de portantd maxim creste
substantial. La o masd medie de lupta de 7500 kg, viteza de angajare este ~205 km/h.

Viteza minima de operare a avionului este reglementata sa fie cu 15-20 % mai mare n misiuni LIFT,
cu 30 % mai mare in misiuni LCA decat viteza de angajare (V_stall). Viteza minima de patrulare si
urmarire (Loiter Speed) se stabileste la (1,2 - 1,3)V_stall, adica: V_min_operativ <247-265 km/h.
Putem considera Viteza minima de operare C-UAS de = 250 km/h. La aceasta vitezd aeronava poate
nimici dronele tactice mari si medii in zbor stabil si pastreaza rezerva cinetica pentru a accelera in caz
de alerta rapida. Datorita extensiilor LERX pilotul (sau FBW) decelereaza temporar avionul, in
siguranta, pana la 230 km/h in timpul manevrei de aliniere a tunului pe drond, beneficiind de un control
deplin pe ruliu si giratie.

RAPORT TEHNIC CONSOLIDAT - SISTEM AERONAUTIC
AVION DE INSTRUIRE AVANSATA, ATAC USOR $I COMBATERE UAS (LIFT + LCA + C-UAS) AERODINAMICE

2.2 GEOMETRIA ARIPI - PLANFORMA (DESEN TEHNIC) 2.3 POLARA AERODINAMICA (C, vs C,)

INFOGRAMA 2

2.1 DIMENSIUNI PRINCIPALE (proiectie in trei planuri)

Anvergura: 9,30 m

Y [m] . 0,30 -
Bord Fuga Varf  Bord Atac Varf = Configuratia ,Curatd” (LIFT) 2

6 (439,485  (3,22;4,85) || == Configuratia ,Atac usor" (LCA) | $e4
— —- Configuratia ,C-UAS" | //

025
0,20

0,151
cD

0,101

}-Ecartament: "‘—

2,70m
(intre mijloacele rotilor principale)

Jonctiune
(0,82;0,80)

’ Lungimg totald (m.l_ deriva): 12,35 m 1 Startierx e .
Lungime fuselaj: 11,85 m - (,1,95;‘(‘)) P o %n;s 0 00 05 10 ¢ 15 20 25
| 0 < L
I ! | ] 1 | 2.4 DE LA GEOMETRIE LA AERODINAMICA
£ T ) 0 1 2 2 4 5 Parametrii geometrici determina caracteristicile aerodinamice
2.5 PARAMETRI GEOMETRICI Al ARIPII 2.6 PROFIL LONGITUDINAL AL ARIPII Washout
R il liie Observatii (sectiune, parametri caracteristici) -3°

Suprafata aripa (S) 21,00 m? - - Coa{d#: v::f:
5 Pand la sinele rachetelor 4

Anvergurs (b) el M (965mcusiele P1/P7) = - =
Coarda la radacina (cr) 3,345 m Pe axa de simetrie a aripii Diedrd ne_gza;nv
Coarda la varf (ct) 1N m La extremitatea planului S Eo
Coarda medie aeodinanic MAQ) 2,432 = = Efecte aerodinamice principale Rezultate
Unghi de sageatd bord de atac (LE) 34,7 s Masurat la 25 % coarda e Ponantﬂir({j)i(caté la unghiuri mari de atac " F Lo mare R
Unghi LERX =65 ° Extensii la ridzcina aripii [voyls{x ) ) « Incarcare alard optimizata

g o “P « Intdrzierea undelor de soc transonice « Viteze de angajare reduse
Suprafat LERX (S, LERX) 2,10 m? Total (ambele extensii) « Ratd mare de ruliu  Manerabilitate superioara
Alungire aripa (A) 4,12 - A=b?/S  Control bun la viteze mici (C-UAS) N
Raport de ngustare (n) 035 - n=ct/or « Stabilitate laterala ajustata o Performante bune fn

regim transonic
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2.3. Ecuatiile polarei aerodinamice (C_D vs C_L)
Polara generala a aripii este descrisd de ecuatia: C D=C_D0+Kx C_L*2+ C_D undi, unde K=1
/ (m x A x e). Presupunem un factor de eficientd Oswald e = 0,80 1n regim subsonic stabil, rezulta
K=1/(3,1416 x 4,12 x 0.80) = 0,0965. Pentru un profil aecrodinamic supercritic modern cu grosime
relativa (t / ¢ = 9%) si unghi de sageata (y_25% = 30°), estimam Numarul Mach de divergenta a
rezistentei M_div=0,942 - 0,1 x C_ L. Daca M >M _cr (unde M_cr =M div — 0,03, apare rezistenta de
unda, calculatd empiric prin formula lui Lock: C_D_unda =20 x (M - M_div)"4 pentru M >M_div.
Configuratia ,,Curata” (LIFT):
C_D=0,0150 + 0,0965 x C_L "2 + 0, 0005. Avionul este in regim: M = 0,90 la H = 10000 m si
zboard la C_L = 88290/(15016 x 21) = 0,280, rezultd C_D = 0,0230 si finetea aerodinamica C L/
C D=12,17.
Configuratia ,,LCA” (Atac la Sol / Aer-Aer):
C_D=0,0270 + 0,0965 x C_L ~2 . Avionul este In regim: M = 0,80 la H= 10000 m si zboard laC L
= 88290/ (11865 x 21) = 0,354, rezultd C_D = 0,0390 si finetea aerodinamica C L /C D =9,07.

Configuratia ,,C-UAS” (Patrulare/Interceptie drone la altitudine joasa):

C_D =0,0230 + 0,0965- C_L~"2. Avionul fiind echipat cu containere senzori EO/IR si bruiaj electronic
EW, in regim M = 0,35 =430 km/h la H =3000 m, p =0,909 kg/m"3, V=119 m/s, rezulta C L =
88290/(6436 x 21) = 0,653 (Regim de portanta ridicata pentru patrulare/viraj), C_D = 0,0639 si finetea
aerodinamica C L /C D =10, 22.

3. PERFORMANTE PRINCIPALE
3.1. Viteza de rata maxima de urcare (V_y), Rata maxima de urcare RoC_max si Plafonul
practic (H_practic)
3.1.1. Configuratie Curata: Viteza de ratd maxima de urcare (V_y): Se obtine la finetea
aerodinamica maxima a configuratiei, unde rezistenta la inaintare indusa este egald cu cea parazita.
C_L Vy=1(C_D0/K)=(0,0150/0,096) = 0,395.
La nivelul marii (p 0= 1.225 kg/m"3, viteza optima indicatad (IAS) de urcare este:
Vy SL=V2xM 0xg)/(p_0xSxC_L_Vy)=1[(2x9000x9.81)/(1,225 x 21 x 0,395] ~ 132
m/s (475 km/h). Profilul optim de urcare la altitudine: Se mentine o viteza constanta de 480 — 520
km/h pana la atingera profilului de Mach constant (M = 0,65 — 0,70).
3.1.2. La nivelul marii, Rata maxima de urcare RoC_max =V[(T_0-D)/(M_0x g)] = 132[(56000-
6700) /88290] =132 x 0,558= 73,7 m/s = 265,3 km/h. La inaltime RoC max scade. Geometria
subsonicd/transonicad a bombelor clasice dicteaza performanta globala in mod LCA. Se recomanda ca in
misiunile de lupta reald aeronava sa utilizeze exclusiv munitie cu profil aerodinamic fluidizat
(Sleek/Low-Drag Munitions) sau rachete ghidate incastrate strans sub aripi, minimizdnd deformatiile
polarei si reducand timpul de expunere pe panta de urcare.
3.1.3. Plafonul practic reprezinta altitudinea unde rata maxima de urcare scade la 2,5 m/s . Calculul se
efectueaza pentru configuratia curata (LIFT), la masa maxima la decolare W_0 = 9000 kg, unde finetea
aerodinamica maxima in regim de urcare este L / D_max =~ 12,17. Pentru motoarele turbofan fara
postcombustie, limita de functionare stabila (plafonul teoretic sau absolut, unde RoC = 0 apare atunci
cand tractiunea disponibild devine egala cu rezistenta minima la inaintare T_H =D_min iar D_min =
MO0xg)/(L/D)ymax=7255N. T H=56000x (p H/1,225)*0,7. Din T H =D_min rezulta
p_H=0,0665 kg/m"3, corespunzdtor unei altitudini de 17.200 m (plafonul absolut al structurii).
Aplicand standardul militar de calcul pentru corelatia dintre plafonul absolut si cel practic pentru
avioanele bimotoare subsonice de 1naltd performanta: H practic = 0,82 x H_absolut = 0,82 x 17200 =
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14100 m, un plafon remarcabil . Semnificatie operationala a acestui plafon pentru cele 3
configuratii:

LIFT: Permite simularea zborului la inalta altitudine pentru viitorii piloti de vanatoare, operand in
siguranta deasupra culoarelor aeriene comerciale (RVSM).

LCA / C-UAS: Ofera o pozitie de veghe excelentd. Avionul poate patrula la inalta altitudine,
economisind combustibil datoritd densitatii scazute, si poate plonja rapid (folosind avantajul energiei
potentiale gravitationale) pentru a intercepta drone sau tinte la sol identificate de radar.

RAPORT TEHNIC CONSOLIDAT - SISTEM AERONAUTIC B NQ_ INFOGRAMA P

Avion de instruire avansatd, atac usor si combatere UAS (LIFT + LCA + C-UAS) _ ﬂAi" <, _‘ i

1. PARAMETRII AERODINAMICI PRINCIPALI 2. PERFORMANTELE PRINCIPALE

Parametru Valoare Unitate Conditii / Observatii Parametru Valoare  Unitate Conditii / Configuratie
Coarda medie aerodinamica 2,432 m - Viteza de angajare (V) — ,curatd” 168 km/h Masa = 6.000 kg, flaps scos complet
Coeficient de portantd maxim (C, ) 2,10 - La aterizare Viteza de angajare (V) - LCA 225 km/h MTOW = 9.000 kg, flaps decolare
Coeficient de portanta maxim - curat 1,25 - LIFT, fara mecanizare Viteza de angajare (V) - C-UAS 205 km/h Masa = 7.500 kg, voleti scosi, flaps 20°
Coeficient de rezistenta la zero (Cpg) 0,0155 - Configuratie suratd (LIFT) Viteza maxima (Vynay) — .Curata” 970 km/h LaH=10km
Coeficient de rezistent la zero (Cpg) 0,0270 - Configuratie CA Viteza maxima (Vpay) - LCA 862 km/h LaH=10km
Factor de rezistentd indusa (k) 0,096 - 1/(nxAxe) Viteza de croaziera optima — ,curatd” 828 km/h M=0,78 H=11km
Finete aerodinamica maxima (C/Cp) 1217 - Configuratie LIFT, M = 0,9, H = 10 km Viteza de croaziera optima - LCA 796 km/h M=0,75H=11km
Finete aerodinamica maxima (C, /Cp) 9,07 - Configuratie LCA, M = 0,8, H = 10 km Viteza de croazierd rapida 700 km/h Sub 500 m
Finete aerodinamica maxima (C,/Cp) 10,22 - Configuratie C-UAS, M= 0,35, H=3km  Rata maxima de urcare 737 m/s La sol
Mach critic (M) 0919 - LIFT, apar primele unde de soc locale Plafon practic 14.100 m LIFT
Mach critic (M) 0912 E LCA, apar primele unde de soc locale Raza de actiune in tranzit (ferry) 2.640 km LIFT
Pozitia centrului de greutate (X¢g) 3347 %MAC - Raza tacticA de lupt - LCA A o Croste i 0 KINED 2oz Vol pidsime
Pozitia focarului aerodinamic (X¢) 38 % MAC Andurant in patrulare C-UAS AL 0 b rezervoare aterng
T e — = Distanta de decolare =580 m MTOW, pistd beton, ISA
Rezerva stabilitate statica longitudinala +4,53 % MAC Pozitiva, dar relaxatd, normal 3 - 8 % Distaita de aterizare ~450 = Mas3 aterizare 6,000 kg, frénare normald
03— Confaratis LCus" (FT CONFIGURATIA CONFIGURATIA CONFIGURATIA Altitudine:
025 | === Configurat:ia JAtac uso(r" (LZJA) 7 »CURATA” (LIFT) #ATAC USOR" (LCA) nC-UAS” 0-11.000m

7z
-=-~— Configuratia ,C-UAS" 4 4 Domeniu Mach:
0,20 % /N N N @ 0-0,90
-’
-

CD 0,151 Conditii atmosferice:

010 ISA (International Standard Atmosphere)
' o Instruire avansatd o Sarcind externd mixtd e Sarcind specificé C-UAS Pisti:
0,05 o Performante maxime ~  Atac la sol © Senzori §i armament dedicat ﬂ Beton, nivelul marii, vant < 5 m/s
0,00 : . : : ! . * Rezistentd minima e ISR o Patrulare de duratd -

00 05 10 15 20 25 25  * L/Dmaxim o Performante echilibrate  * Manevrabilitate superioara ‘ Masa de referinta:

< & . z 2 Z : ' in regi i MTOW = 9.000 kg

egim subsonic MET
CL Mas4 aterizare = 5.900 kg

3.2. Viteze in zbor, la decolare si aterizare. Rulaje

3.2.1. Viteza Maxima in Zbor Orizontal (Ia 10.000 m): Mach 0,90 (~970 km/h TAS in regim curat,
impingand adanc in regimul transonic) / Mach 0,80 (~862 km/h TAS in configuratie de luptd C-UAS /
Atac, din cauza rezistentei de unda a armamentului la Mcr = 0,73).

Viteza de croaziera optima, curata = 828 km/h, la M = 0,78 si H=11000 m.

Viteza de croaziera optima, LCA =796 km, laM = 0,75 st H= 11000 m.

Viteza de croazira rapida —sub 500 m, configuratie atac = 700 km/h

3.2.2. Performanta in Picaj (LIFT / LCA)

In picaj la un unghi ©, ecuatia devine T + W x sin(®) = D. Cu excesul de tractiune disponibil si
componenta greutatii, avionul va trece cu usurintd in regim transonic avansat (M = 1,1 — 1,15), fiind
limitat doar de rezistenta de unda severa care va aparea dupa depasirea M_div.
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3.2.3. Performanta in viraj la n = 4g. La un factor de sarcina structural simetric (n = 4,0), forta de
portantd necesard devine L=4 x W_0 x g=353160 N. Analizdm virajul la o altitudine tacticd medie H
= 5000 m, unde densitatea aerului p =0,736 kg/m"3), la viteza de luptd de Mach 0,7 (V = 224 m/s).
Coeficientul de portanta in viraj (C_L_4g): q=1/2x px V"2 =18465N/m"2,C_L 4g=L/(qx
S) = 0,91 (Valoare complet sustenabild datorita LER X-urilor, care permit operarea la coeficienti de
portantd mari fara degradarea curgerii).

Raza virajului (R _v) si Viteza unghiulara (€):

R v=V"2/[gx V("2 - 1)] =224"2/[9.81x (16-1)] = 50176 / 37.99 =~ 1320 m

Viteza unghiulard Q= (gx V(02 —1))/V =37,99 /224 = 0,170 rad/s = 9,7° /secunda.

3.2.4. Decolarea (Take-Off) in configuratie grea LCA/C-UAS (W_0=9000 kg).

Echipat cu voleti de bord de atac si flaps Fowler scosi in pozitia de decolare (C_Lmax_TO = 1,75):
Viteza de desprindere V_.LOF = 1,1 x V_stall: = 1,1 x 62,63 = 69 m/s (248 km/h). Distanta de rulare la
decolare S TO=[1,2Ix(M 0/S)]/[p _0xC Lmax TOx(T/W_0)]=(1,21 x428,57) / (1,225 x
1,75x 0,635] =381 m ,unde S=21m"2, T=56000 N, iar W_0 = 9000 kg (Distanta totala peste
obstacolul de 15 m va fi de = 580 m).

3.2.5. Aterizarea (Landing) - Masa tipica la revenire (M _land = 6000 kg).

Cu flaps complet Fowler coborat (C_Lmax Land = 2,1), viteza de angajare scade la 46,67 m/s (168
km/h). Viteza de contact V_.TD = 1,15 x V_stall = 53,67 m/s = 193,2 km/h. Distanta de rulare Sr.dec =
V_TD”2 /(2x a_med). Decelerarea medie a_med este data de fortele care actioneaza asupra avionului
impartite la masa. Rezulta a med. standard = 5, 14 m/s*2. Din calcul Sr_ standard =281 m, dar in
conditii operationale reale (timp de reactie al pilotului de 1- 2 secunde pana la aplicarea maxima a
franelor), aceasta distanta tehnica de rulare de 281 m se extinde la o distantd practica de = 420 - 450 m.
Distanta de rulare standard (Doar frinare mecanici): ~ 450 m.

Distanta de rulare cu Parasuta de Franare: =210 m . Parasuta de franare creste masiv rezistenta
aerodinamica la rulare (A C_D_ pst = 0,40 — 0,50), actionand cel mai violent la viteze mari, imediat
dupa punerea rotii de bot, rezultind amed = 17,28 m/s"2, rezulta Sr.at. = 83,4 m, dar adaugand timpul
fizic de deschidere si umflare a parasutei (aprox. 1,5 - 2 secunde in care avionul ruleaza partial liber),
distanta practicad de oprire cu parasuta se stabilizeazd la = 180 - 210 m . Rezultat: Parasuta scurteaza
rulajul cu peste 40%, facilitaind operarea de pe piste de urgenta sau avariate de doar 350 - 400 metri
lungime.

4. SISTEMUL DE PROPULSIE, CONSUMURI DE COMBUSTIBIL, AUTONOMIA DE
ZBOR SI RAZELE OPERATIONALE
4.1. Sistemul de propulsie se bazeaza pe douda motoare turbofan Honeywell F124-GA-200 integrate in
nacele paralele posterioare, controlate de calculatoare FADEC pe doua canale independente per
motor. Dimensiuni geometrice si greutate — L= 259 cm , diametru max. = 91 cm ,diametru ventilator =
61 cm, greutate — 508,6 kg (dry weight).
4.2. Consumul de combustibil
Consumul specific de combustibil (SFC) : in croaziera (la H=11000 m) = 0,0815 kg/(N-h) , la
decolare (sol) = 0,0846 kg/(N-h), in viraj strans la 4g = 0,0836 kg/(N-h)
Consumul orar total al avionului (ambele motoare):
e Regim Maximal / Decolare (la sol) = 4.738 kg/h (limitat pe durata decolarii de = 35-40 secunde
la 46-53kg)
e Regim Croazierda Economica (Curat, H= 11000 m,M = 0,78) = 503,4 kg/h (251,7 kg/h per
motor).
e Regim Viraj Sustinut 4g (H=5000 m, Mach 0,7) = 2.050 kg/h (1.025 kg/h per motor).
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RAPORT TEHNIC CONSOLIDAT - SISTEM AERONAUTIC
AVION DE INSTRUIRE AVANSATA, ATAC USOR $I COMBATERE UAS (LIFT + LCA + C-UAS)

INFOGRAMA 3
PROPULSIE, COMBUSTIBIL,
CONSUM, AUTONOMIE S| RAZA OPERATIONALA

3.1 PROPULSIE - CARACTERISTICI PRINCIPALE 3.2 DISTRIBUTIA COMBUSTIBILULUI - REZERVOARE INTERNE

2 motoare turbofan

Honeywell F124-GA-200

Vedere de sus

Rezervoare in fuzelajul central 4
(rezervoare interne)

(situate in dreptul aripii)

(e;fpm:lcul;e (et Turbafan F1- AUQ kg F2- 51q kg ‘ Rezervor colectquZOD kg
e motoae 2 (=500 litri) (= 638 litri) (= 250 litri)
Tracjiune uscat / motor 28 kN L in spatele cabinei a doua rezervur principal \ sub rezervorul principal
Tractiune totala 56 kN Rezervor
Rata de bypass 0,49 aripd dreapta
Grad de comprimare (nc) 19,4
Postcombustie Nu
Consum specific 0,80-0,83
kg/(kgf x h)
Lungime motor 2,59 m

Diametru max. (cutie agregate) 0,91 m
Diametry ventilator 061m
Greutate motor (nealimentat)  508,6 kg

Rezervor aripd stanga Rezervor aripd dreapta

@
= (integrat in aripa) (integrat in aripd)

3.3  REZERVOR EXTERN SUPLIMENTAR 3.4 CONFIGURATII TIPICE DE COMBUSTIBIL 3.5 CONSUM SPECIFIC $I INDICATORI DE PROPULSIE

Configuratie internd Configuratie LCA Configuratie extinsd

ml:;vr_ ';:i::p}'g‘:rm; (LIFT / antrenament) (cu 1 rezervor extern) (cu 2 rezervoare externe) Parametru Valoare Unitate Observatii
Tractiune uscata / motor 28 kN -
Tractiune totald 56 kN 2x28kN

Consum specific 0,80-0,83 kg/(kgf x h)  fara postcombustie

Raport tractiune/greutate

Capacitate volumetrica 600 litri (T/6)la MTOW 0,634 - (56.000 N / 88.290 N)
Masa unitara (plin) =480 kg
. r ; Raport T/G i
i Puncte de acrosare Rezervoare interne Rezervoare interne Rezervoare interne y L8 " 0,95 = (masa medie = 6.000 kg)
foztina (externe) ’ (fuzelaj central + aripi) + 1 rezervor extern (600 [) + 2 rezervoare externe (2 x 6001)  in configuratie scoala ¢

3.7 AUTONOMIE $I RAZA OPERATIONALA (parametri declarati de autor)
Raza operationald /

3.6 SCHEMA REZERVOARELOR - SECTIUNE $1 VEDERI
Colector

200 kg Profil de misiune Configuratie Autonomie Distanta maxima Observatii
538 l) (2 i I) Ferry (tranzit) Doar combustibil intern 3-4ore = 2.600 km Féra rezervoare exteme
it/ anEnament  combsil ntemn 2-30r =700 - 900 km -
LCA (atac usor) 1 rezervor extern (600 1) - =650 km -
LCA (atac usor) 2 rezervoare externe (2 x 600 1) - =800 km -
Rezesg:vg:npé C-UAS Combustibil intern =20 = 400 - 500 km -
Vedere din fata C-UAS (misiune tipics)  Combustibil intern =20re =400 km -

Sectiune longitudinalé (zona rezervoarelor) (distributia rezervoarelor in aripi)

SPECIFIC FUEL CONSUMPTION _— e /{ '~
SFC 'FUEL FLOW_ 0 fepho |
THRU T FUEL TANK EFOWMETER THRUSTSTAND/ -

EL FLOW FORCE SENSOR

4®t
M

STOPWATCH /
HOUR
PER HOUR

FUEL FLOW RATE | _e_ THRUST OUTPUT SFC
=» kg/hr . = kN (kg /N/s)

SFC COMPARES BOTH: HOW MUCH FUEL IS BURNED
TO PRODUCE A GIVEN AMOUNT OF THRUST.

Fuel burned per unit thrust per hour

& Ib fuel / Ibf thrust / hr & kg fuel / N thrust / s

Lower SFC means an engine produces
the same thrust using less fuel.

3) HIGH-BYPASS DESIGN LOWERS SFC

MODERN HIGH-BYPASS
TURBOFAN ENGINE

L RELATIVE SFC (recarive unirs)

=

S

-

SOVMNRS )

HIGH-BYPASS
—ﬂ 2

TURBOFAN

—>

NARROW AIRFLOW

HIGHER EXHAUST VELOCITY
LESS AIR MOVED

LOWER PROPULSIVE EFFICIENCY
MORE FUEL BURNED

PER UNIT THRUST

© MORE AIR MOVED AROUND THE CORE

© LOWER JET VELOCITY FOR SAME THRUST
BETTER PROPULSIVE EFFICIENCY

® LESS FUEL BURNED PER UNIT THRUST

Ecuatia clasica Breguet pentru raza de actiune R
Masa initiala (lat=0) M_i=M 0+M_1inc. + M_comb
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Masa finala (lat=T) M_f=M i-M comb. etapa
Pentru o aeronava cu reactie: consumul specific de combustibil SFC = (M_comb. etapax g ) / (T x t),
dR=V dt,dM /dt=-T x SFC=-D x SFC, dt=-dM/(D x SFC ). Deoarece, in zbor stationar: L=M x g,
T=Diarr T /Mxg) =D/L,(L/D)Mxg=1/D,rezultd: R=[V/(gxSFC)]xL/DxIn(M i /
M f), unde: R = raza de actiune / distanta de zbor; V = viteza de croaziera, L / D = raportul
portantd/rezistentd aerodinamica; M_comb. etapa = cantitatea de combustibil consumata in etapa
respectivd , SFC = consumul specific de combustibil in kg/(N x s) ;
4.3. Autonomia de zbor si razele operationale
Pentru a calcula autonomia maxima de zbor (timpul total) si razele de actiune operationale in cele trei
configuratii (LIFT, LCA, C-UAS), trebuie sa integram polarele aerodinamice determinate anterior cu
parametrii de consum specific ai celor doud motoare Honeywell F124-GA-200. Masa totala de
combustibil disponibil este M_f= 1710 kg. Din aceasta, conform normelor militare, retinem
intotdeauna 190 kg drept rezerva intangibila (aterizare ratata, rulare, siguranta), lasand 1520 kg de
combustibil utilizabil pentru misiune.
4.3.1. Configuratia LIFT (Instruire avansata, avion curat)
Profil de zbor: Croaziera subsonic- inalta optimizatd pentru raza maxima.
Regim: H= 11000 m, Viteza V =235 m/s (M = 0,78), Finete aerodinamicad maxima L / D = 13,5.
Consum specific SFC = 0,0815 kg/(Nxh)
A. Autonomia maxima in aer (E_LIFT)
Folosind ecuatia Breguet pentru autonomie (zbor la C_L pentru L/D_max):
E=[L/D/(SFCxg)] xIn [M _0/(M_0- M _comb,utilizabil)], rezulta E= (13,5/ 0,8) x
In[(9000/(9000-1520)] = 16,875 x In (9000/7480) = 16,875 x 0,185 = 3,122 ore
B. Raza de actiune in tranzit / ferry (R_ferry)
Distanta maxima dus pe care o poate parcurge avionul in zbor de pozitionare fara rezervoare externe:
R ferry = E x V=11238,75 x235 =2641106 m ~ 2641 km
C. Raza tactica de lupta (Profil Hi-Hi-Hi dus-intors)
Distanta maxima operativa fata de baza, presupunand doar zbor dus-intors la altitudine cu simulare de
lupta aeriana (10 minute): Rtactic ,LIFT =~ 950 km
4.3.2. Configuratia LCA (Atac la sol, Configuratie grea)
Profil de zbor: Profil mixt Hi-Lo-Hi cu (2450 kg) payload (bombe, piloni, rachete).
Regim transonic/subsonic: Dus/intors la H=10.000 m (M= 0,80), atac la sol la joasa altitudine. Din
cauza pilonilor externi, finetea scade la L / D) = 9,07. Consumul specific creste la C e = 0,84 kg/(kgf x
h).
A. Autonomia totala de zbor (E_LCA)
E=[9,07/0,84] x In (9000 / 7480) = 10,7976x 0,1849 = 2,00 ore.
B. Raza tactici de lupti (Dus-intors cu atac la tinta)
Calculul include penalizarea severa de consum de la joasd altitudine (faza ,,Lo0”’) unde se lanseaza
armamentul:

« Combustibil consumat pe drum (Dus + Intors, 2 x 400 km: 570 kg.

e Combustibil alocat atacului la sol si manevrelor de lupta evaziva: 950 kg.
R tactic LCA= 400 km. (Daca se monteaza un rezervor extern de 630 litri pe pilonul central P4, raza
tacticd LCA creste la 620 km, iar cu 2 rezervoare suplimentare sub aripa creste la 790 km).
4.3.3. Configuratia C-UAS (Patrulare si interceptie drone)
Profil de zbor: Profil Hi-Lo-Hi, unde faza de mijloc (,,L0”) reprezinta o patrulare prelungita la joasa
inaltime (H = 3000 m), la viteza optima de loiter (M = 0,35 /430 km/h) pentru a detecta i urmari tinte
cu amprenta radar mica.
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Regim aerodinamic joasa altitudine: Finetea este L / D = 10,22. Consumul specific orar global
calculat anterior pentru patrularea cu doud motoare la 3000 m este de 717 kg/ora.

4.3.4. Bilantul Razei si Autonomiei pe Zone:

Pentru o raza standard de operare impusa de 400 km fatd de baza aeriana:

-Tranzit Dus (400 km la H= 10000 m: Consuma 310 kg de combustibil,

-Tranzit intors (400 km la H = 10000 m): Avionul fiind mai usor, consuma doar 260 kg.
Combustibil ramas strict pentru patrulare (Loiter la tinta):

W _f patrulare = 1520 kg - 310 kg - 260 kg = 950 kg

A. Autonomia stationara la tinta (Timpul pe stationare - On-Station Time):

T stationare = 950 kg /717 kg/h =1,32 ore = lord si 19 minute

B. Autonomia totala a misiunii C-UAS (Timp total in aer):

-Timp tranzit dus-intors (800 km la 864 km/h): = 55 minute.

-Timp patrulare la tinta: 1 ord si 19 minute.

E_total CUAS= 55 min+1h sil9 min = 2 ore sil4minute.

C. Raza maxima de actiune interceptoare (Fara patrulare - Interceptie directa QRA): Daca
avionul decoleaza la alarma pentru a intercepta direct o drond de mari dimensiuni (Group 4/5) raportata
la distanta, fara a mai efectua patrulare, raza operationala de interceptie la Mach 0,80 se extinde la:
R interceptie CUAS = 780 km.

4.3.5. Rezumatul capabilitatilor operationale

Indicator Performanta Configuratie LIFT Configuratie LCA Configuratie C-UAS

Autonomie totala in aer 3h 08min 2h 00min 2h 14min
Raza tactica de lupta 950 km 400 km 400 km (+ 1h 19min la tinta)
Distanta de tranzit maxima 2641 km 1800 km 2100 km

Concluzie de proiectare conceptuald: Raportul dintre capacitatea rezervoarelor interne si consumul
celor doud motoare Honeywell F124 este optim. Avionul ofera o autonomie lungé de scolarizare in
regim LIFT, livreaza o raza standard de atac in regim LCA si exceleaza in rolul C-UAS, fiind capabil
sa pazeasca un obiectiv tactic timp de aproape o ora si jumadtate la o distantd de 400 km de baza sa.

5. CARACTERISTICI CONSTRUCTIVE ALE CELULEI HIBRIDE
Structura este o arhitecturd semimonococ hibrida dimensionata la sarcina max. de calcul de +12,0 g / -
4,5¢g .
5.1. FUZELAJUL
Fuzelajul Anterior (X =0 ... 4.250 mm) este zona dedicata detectiei, comenzii si adapostirii
echipajului. Este caracterizata printr-o geometrie zvelta, plonjata spre inainte, pentru a asigura o
vizibilitate unghiulara optima (pana la -15° peste bot), esentiald in misiunile C-UAS si atac la sol. Este
fabricat din Aluminiu-Litiu 2195. Un cadru de forta preia socurile jambei de bot si serveste ca perete
etans pentru presiunea cabinei de A p = 0,45 bar. In botul conic se afla radomul radarului AESA si
senzorul optic IRST. Urmeaza cockpit-ul pilotului din fatd (elevul) si compartimentul escamotabil al
jambei de bot. De la X =2,30 m - 3,70 m se afla cockpit-ul pilotului din spate (instructorul), inaltat pe
verticala cu 25 cm. In spatele acestui cockpit se afld compartimentul avionic principal (computerele de
misiune, convertizoarele si blocurile Fly-By-Wire). In aceasti zona incep sa se largeasci si extensiile
LERX pe lateralul fuzelajului.
Fuzelaj Central (X = 4.250 ... 8.650 mm): Structuri fluidd Blended Wing-Body. Invelis exterior
continuu din Material Compozit Carbon-Epoxy (CFRP) co-copt, realizdnd rezervoare structurale
etanse pure (wet fuselage) de 1110 kgf. Include 2 cadre transversale din Titan (Ti-6Al1-4V) forjat
pentru fixarea celor 3 lonjeroane alare si a pivotilor trenului principal. Amplasate lateral-jos, prizele de
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aer au un unghi de inclinare frontal (bifid) si margini ascutite destinate sd devieze stratul limita
turbulent al fuzelajului. Canalele interne au o lungime geometrica de 3.40 m, curbandu-se spre interior
si 1n sus. La X= 4,50 m este inceputul structural al aripii (bordul de atac la radacina, (c_r). Este zona
unde fuzelajul Incepe sa se Ingusteze cu 12% pentru a respecta ,,talia de viespe” impusa de Regula
Suprafetelor. Cele trei celule de combustibil ocupa volumul central superior , fiind flancate structural
de cadrele de forta din Al-L1i si Titan care ancoreaza lonjeroanele aripii. Nisele trenului principal de
aterizare sunt plasate geometric imediat In spatele rezervoarelor.

Fuzelaj Posterior (X = 8650 ...11.850 mm): Nacele metalice duble din Al 7075-T6, izolate termic
prin paturi interne din Inconel si aerogel de siliciu (mentin invelisul exterior sub 60°C). Se termina cu
o structurd plata beavertail unde se ancoreaza carligul de urgenta si cele 4 containere de capcane ALE-
47. Este zona dinamica si ,,calda” a avionului, responsabild de generarea tractiunii si asigurarea
controlului de stabilitate si franare la sol. Structura gondolele motoarelor este realizatd din tabla de titan
rigidizata si este izolata termic cu paturi ceramice pentru a rezista la radiatia termicad a motoarelor.
Accesul pentru mentenanta, inspectie boroscopica sau schimbarea completa a motoarelor se face
extrem de rapid prin doud usi batante mari situate pe burta avionului.Tot aici se afla si structuri
metalice de 1nalta rezistentd pe care sunt montate axele rotative ale ampenajelor orizontale integrale
(stabilizatoarele) si caseta de fixare a derivei verticale.

5.2. POSTUL DE PILOTAJ

Postul de pilotaj in configuratie biloc tandem este proiectat dupa conceptul modern HMIL (Human-
Machine Interface Optimization), replicand fidel ergonomia avioanelor de vanatoare de generatia a 4-
a+ sia5-a(cum ar fi F-16 sau F-35). Cabina este dispusa in tandem, in trepte, postul instructorului (din
spate) fiind 1ndltat cu 250 mm fatd de cel al elevului (din fatd), asigurandu-i o vizibilitate excelentd in
fata, peste tetiera scaunului Martin-Baker Mk.16 anterior. Ambele posturi dispun de comenzi de zbor
complete si ecrane active, insa sistemul de misiune acorda prioritate de control instructorului, care
poate prelua instantaneu comanda avionului sau poate bloca actiunile eronate ale elevului prin
intermediul sistemului Fly-By-Wire .

5.2.1.Arhitectura postului de pilotaj- un Glass Cockpit digital de afisare a datelor , structurat simetric
in ambele cabine. Fiecare cabina este echipata cu doua ecrane tactile de mari dimensiuni (MFD —
Multifunction Display), de tip LAD (Large Area Display), sau un ecran unic partajabil, similar cu cel
de pe F-35. Ecranele sunt complet configurabile de catre pilot prin ferestre dinamice. MFD 1 (Stanga):
dedicat de regula navigatiei, hartii tactice digitale, starii motorului si managementului combustibilului
(FMC). MFD 2 (Dreapta): alocat afisarii datelor radarului AESA, managementului armamentului
(SMS) si scenariilor tactice virtuale generate de computerul EVA. Toate ecranele si sistemele de
iluminare interna folosesc tehnologie LED compatibila cu ochelarii de vedere pe timp de noapte.
Cabina fata este echipatd cu un HUD (Head-Up Display) optic cu unghi larg de vedere. Acesta
proiecteaza parametrii vitali: vectorul viteza, altitudinea, unghiul de atac, linia orizontului si simbolurile
de ochire CCIP/CCRP pentru armament . Instructorul nu are un HUD fizic. Pe ecranul sau MFD central
este proiectata o replica video digitald in timp real (HUD Repeater) a ceea ce vede elevul in fata,
permitandu-i sa evalueze acuratetea ochirii sau panta de aterizare a elevului. Integrarea HMD (Casca
Inteligenta): Sistemul este pre-echipat pentru integrarea unei casti cu afisaj electronic (HMD —
Helmet Mounted Display). In mod de lupta (LCA) sau antrenament (EVA) , simbolurile radarului sau
ale rachetelor wing-tip sunt proiectate direct pe viziera castii pilotului, permitandu-i sa ocheasca tinte
prin simpla privire in lateral. Unitatea UFCP (Up-Front Control Panel) este o tastatura numerica si
alfanumerica digitala amplasata direct sub HUD, la nivelul ochilor. Se utilizeaza pentru introducerea
rapida a frecventelor radio (comunicatii criptate), selectarea canalelor IFF sau introducerea
coordonatelor GPS pentru punctele de pivot (waypoints) ale sistemului de navigatie .
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5.2.2. Ergonomia cabinei prin filozofia HOTAS (Hands On Throttle-And-Stick)

Impune ca toate butoanele necesare pentru pilotaj, navigatie, selectare senzori si darea focului sa fie
amplasate direct pe mansa (mana dreaptd) si pe maneta de gaze (méana stinga), fara ca pilotul sa isi ia
mainile de pe comenzi in momentele tensionate.

5.3. ARIPA

A. Geometria si modelarea aerodinamica a aripii este prezentata la punctul 2. Planul geometric al
aripii este optimizat pentru a intarzia aparitia undelor de soc in regim transonic nalt (Mach 0,8 — 0,95) ,
pastrand o suprafata portanta mare pentru evolutiile la viteze reduse

B. Caracteristici constructive. Aripa este proiectata dupa o arhitecturd multilonjeron — multilisa cu
panouri de invelis, utilizand un mix hibrid avansat intre materiale compozite si aliaje metalice grele.
Structura de Forta (Caseta de Rezistentd): Piesa centrala a aripii este o caseta rigida formata din 3
lonjeroane principale (anterior, central si posterior) si nervuri.

invelisul Structural Integrat: Panourile superioare si inferioare de invelis sunt realizate din Material
Compozit (CFRP — Fibra de carbon/Epoxy) , fiind coapte dintr-o singura bucata in autoclava,
impreuna cu lisele de rigidizare.

Rezervoarele Alare : Spatiul etans dintre lonjeronul anterior si cel posterior din interiorul aripii este
utilizat direct ca rezervor structural de combustibil, stocand 2x 300 kgf de kerosen. Acestea sunt
prevazute la interior cu poliuretan expandat reticulat si pereti despartitori deflectori pentru a opri
miscarea violenta a lichidului in timpul virajelor stranse la 4g .

Grinzile de Acrosare (Hardpoints Structural Attachment): Structura aripii incorporeaza punctele de
prindere pentru grinzile de armament (punctele 2, 3 pe stdnga si 5, 6 pe dreapta). Nervurile din dreptul
punctelor 3 si 5 (intrandul aripii, alocat sarcinilor mari) sunt ranforsate structural cu profile din Titan
pentru a distribui momentele de incovoiere si fortele de ejectare ale bombelor grele direct catre
lonjeroane.

C. Mecanizarea Aripii (Sisteme de hipersustentatie si comenzi)

Pentru a asigura controlul zborului guvernat de sistemul Fly-By-Wire Quadruplex, aripa este complet
mecanizata, suprafetele de comanda fiind actionate de servoactuatori electro-hidraulici cu cilindri in
tandem (dubla cavitate, 3.000 psi) . Dispune de flapsuri (voleti) de bord de atac adaptive (Combat
Flaps), flapsuri de bord de fuga cu fantd Fowler si eleroane cu rata de ruliu de 2500/s. Sinele
permanentizate de la capat functioneaza ca winglets, reducand intensitatea vartejurilor de capat de aripa
si scazand rezistenta indusa, ceea ce optimizeaza polara aerodinamicd in croaziera .

-Voletii de bord de atac asigura controlul automat continuu in functie de unghiul de atac () si numarul
Mach (regim Combat Flaps). La viteze mari se aliniaza cu profilul, iar in virajele de 4g sau patrulare C-
UAS la viteza mica coboard pana la 20° pentru a mentine curgerea atasata si a preveni angajarea. Sunt
controlati automat de FBW 1n mod adaptiv in functie de numarul Mach si de unghiul de atac.
-Flapsurile de bord de fuga asigura o crestere masiva a coeficientului de portantd maxim (CL—2,1-2,5)
pentru a reduce viteza de abordaj la aterizare, scurtand rulajul la sol. Flapsurile sunt de tip Fowler cu
fanta simpla sau dubla. La decolare se extind la 15° - 20° (maresc portanta cu rezistentd minima), iar la
aterizare se extind complet la 40°, culisand spre spate pe sine speciale. Aceasta miscare mareste coarda
reald a aripii si suprafata portantd efectiva, asigurand stabilitatea la viteza redusa solicitata.

—Eleroanele functioneaza pentru controlul pe ruliu, dar pot fi coborate simetric (mecanizare hibrida tip
flaperon) pentru a suplimenta portanta in regim de decolare/aterizare scurtd (STOL)

- Sinele de capat de aripa sunt montate permanent la extremitatile aripii (punctele 1 si 7) pentru
rachetele aer-aer cu ghidaj infrarosu.
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5.4. AMPENAJELE

Ampenajele orizontale complet mobile (Tailerons): Anvergura de 4,0 m, suprafata de 5,85 m?,
sageatd de 35° si diedru negativ de -3° pentru a evita ecranarea aerodinamica la unghiuri mari de atac.
Montate pe un ax forjat din otel care traverseaza lagarele posterioare. Sunt actionate independent de
cate doi servoactuatori electro-hidraulici tandem de mare putere (3.000 psi, Circuitul I si II) . Ele
indeplinesc un rol dublu : comanda de tangaj (simetric- bracaj sus-jos) si comanda ruliu
(diferentiat) (la viteze mici sau la unghiuri mari de atac, functionand ca eleroanele).

Ampenajul vertical (Deriva si directia)

Ampenajul vertical asigura stabilitatea directionala (la giratie) si controlul unghiului de glisare

(B). Configuratia: monoderiva masiva, plasatd central pe fuzelajul posterior. Baza ampenajului vertical
este prelungita spre fata printr-o carena aerodinamica care Incorporeaza prizele de aer pentru racirea
schimbatoarelor de caldura ale sistemului hidraulic si ECS. Caracteristici geometrice ampenaj vertical)
: Indltimea (de la axul fuzelajului): 2,1 m, suprafata totala (Sv): 2,85 m?, unghiul de sageata la bordul
de atac (£LE v): 40°. Directia) reprezintd 28% din suprafata totald a ampenajului vertical. Directia
este actionata de un actuator hidraulic plasat in interiorul derivei, controlat automat de FBW pentru
compensarea glisarii asimetrice . SuprafaTa chilei/derivei ventral e de 0,32 m”2 mentine controlul in
giratie la o peste 25 © (deriva este ecranata la aceste unghiuri)

6. ORGANE SI SISTEME ALE AVIONULUI

6.1. TRENUL DE ATERIZARE

Trenul de decolare/aterizare este configurat ca un triciclu escamotabil ranforsat pentru a rezista erorilor
de pilotaj specifice elevilor:

Capacitate de impact: Proiectat pentru o rata de coborare verticala la atingerea pistei de 4,5 m/s — 5,0
m/s (absorbtie de soc tranzitoriu de pana la +4,0¢g) fard deformatii plastice.

Geometrie Jamba Principala: Tip ,,Trailing Link” (brat tras) din otel forjat de ultra-inalta
rezistentd 300M sau AerMet 100, transferand forta de soc in unghi longitudinal catre cadrele de Titan.
Jambele principale se escamoteaza spre interior, rotile fiind culcate plat sub rezervorul colector din
fuzelajul central.

Amortizor: Oleopneumatic cu dublad camera (dual-stage) cu o cursa marita constructiv la 350 - 400
mm pentru atenuarea adaptiva a energiilor de impact.

Senzorii ,, Weight-on-Wheels” (WoW): Microcontacte magnetice redundante pe jambe blocheaza
electronic prin SMS orice tragere cu armamentul real cand aeronava se afla la sol. Scoaterea de urgenta
a trenului 1n caz de pana hidraulica se face prin gravitatie (Free-Fall Extension).

Jamba de fata se escamoteaza catre spate in nisa de sub prima cabina .

Sistemul anti-skid si frane C/C: Servovalve modulate digital la 30-50 Hz. Discuri din compozit
Carbon-Carbon capabile sa suporte temperaturi de 1.200°C. Dotat cu dopuri fuzibile termice (Fuse
Plugs) pentru dezumflarea controlatd a pneurilor la 180°C si ventilatoare electrice de butuc.

6.2. SISTEMUL HIDRAULIC

Sistemul functioneaza la o inalta presiune de 3.000 psi (~207 bar), structurat pe doua circuite
principale complet independente, asistate de un backup de urgenta:

Circuitul I (Sistemul Gri): Actionat de o pompa cu debit variabil (EDP) pe motorul stang.
Alimenteaza prima cavitate a actuatorilor tandem de zbor, franele rotilor si directia rotii de bot.
Circuitul IT (Sistemul Alb): Actionat de o pompa identica (EDP) pe motorul drept. Alimenteaza a
doua cavitate a actuatorilor tandem de zbor, escamotarea trenului si flapsurile.
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Sistemul de Urgentii (RAT - Ram Air Turbine): In cazul opririi ambelor motoare, o turbina
aerodinamica se ejecteaza automat in fluxul de aer exterior, generand presiune in Circuitul I pentru a
mentine controlul FBW pe toatad durata zborului de planare.

Fluide: Ulei sintetic de tip MIL-PRF-83282 (ignifug, cu punct de aprindere ridicat). Racirea fluidului
se face prin schimbatoare de caldurd aer-ulei plasate in canalele prizelor de aer.

6.3. SISTEMUL DE COMBUSTIBIL

Pentru o masa de combustibil intern de 1710 kg, arhitectura este impartitd geometric intre fuzelaj si
aripi, fiind controlata automat de un computer de management al fluidelor (FMU - Fuel Management
Unit) integrat in sistemul FBW. Sistemul este compus din 5 rezervoare interne izolate, plus
capabilitatea de alimentare externa (acrosaje): rezervorul central frontal (F1) = 400 kg, rezervorul
central principal (F2) = 510 kg, rezervorul colector (Feeder Tank - FT) = 200 kg , rezervoarele alare 2x
300 kg = 600 kg si rezervoare externe dislocabile (optional - pilonii P3, P4, PS). Rezervorul colector
este amplasat inferior, izolat structural si mentinut plin in permanenta. Dispune de pompe de ejectie
speciale si pereti compartimentati antival (baffles) care garanteaza alimentarea motoarelor in timpul
manevrelor cu factor de sarcina negativ (pana la (-3g) sau in picajele de interceptie C-UAS.
Rezervoarele externe - fie un rezervor central sub fuzelaj (800 1 = 640 kg, fie doud sub aripi (2 x 600 1=
960 kg) pentru misiunile de tranzit lung sau patrulare C-UAS extinsa.

Toate rezervoarele sunt usor presurizate cu aer purjat din compresoarele motoarelor (prin intermediul
sistemului inertizor OBIGGS - On-Board Inert Gas Generation System, care inlocuieste oxigenul din
rezervoare cu azot pentru a preveni exploziile in cazul in care avionul este lovit de focul de la sol in
misiuni LCA).

Rezervorul Colector (FT) alimenteaza direct ambele motoare prin doua conducte independente. Fiecare
conducti are o pompa principali alimentati de circuite electrice/hidraulice diferite. In caz de avarie la
un motor sau la o pompa, o supapa de interconectare se deschide automat, permitand celuilalt sistem
sa alimenteze ambele motoare sau motorul functional din orice rezervor disponibil.

Pentru a mentine stabilitatea statica longitudinala si a preveni migrarea necontrolata a Centrului de
Greutate (x_CQ) in afara plajei ideale de (33,47 % - 36%) din coarda MAC, ordinea de golire a
rezervoarelor este strict gestionata electronic:

Faza I: Se consuma Rezervoarele externe, daca exista. Combustibilul din ele este pompat direct in
rezervorul central F2 pentru a mentine interiorul avionului plin. Odata golite, pilonii pot fi lansati
pentru a curata aerodinamica avionului inainte de angajarea in lupta.

Faza II: Se consuma Rezervoarele alare (W_Stg si W_Dr). Combustibilul din aripi se transfera
simetric (pentru a evita dezechilibrul pe ruliu) in rezervorul central frontal F1. Consumarea
combustibilului din aripi la inceputul misiunii reduce fortele de torsiune pe incheietura aripii in virajele
stranse de mare viteza si descarca structural aripa.

Faza III: Consumul din Rezervorul central frontal (F1). Combustibilul din F1 alimenteaza prin
cadere si pompare rezervorul F2. Deoarece F1 se afla in fata focarului aerodinamic (X = 4,50 — 5,50
m), golirea lui mutd usor x_CG spre inapoi (cu cca. 1 % - 1,5%, crescand controlabilitatea si agilitatea
avionului exact In momentul in care intrd In zona tactica (regim dogfight sau interceptie drond). Faza
IV: Consumul din Rezervorul central principal (F2) (de la 710 kg la 200 kg) . F2 alimenteaza direct
rezervorul colector (FT). Fiind plasat chiar in jurul centrului de masa, golirea sa masiva (510 kg) are un
impact minim asupra tangajului avionului. Faza V: Rezerva intangibila - Rezervorul Colector (FT).
Cand nivelul din F2 ajunge la zero, in cabina pilotilor se aprinde avertizarea "Low Fuel". Cele 200 kg
ramase in FT reprezinta rezerva de sigurantd de 10% (asigura cca. 15-20 de minute de zbor economic la
joasa altitudine pentru procedurile de abordare si aterizare pe pistd). Computerul FMC mentine CoG
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intr-o plaja ultra-strictd de £ 1 - 2% MAC. Inertizare: Spatiul gol din rezervoare este inundat cu azot
generat la bord pentru a preveni autoaprinderea vaporilor in caz de impact cu proiectile in misiunile
LCA. Alimentarea sub Presiune la Sol (SPFR): Receptor centralizat sub LERX stanga conform
STANAG 3105. Permite umplerea celor 1710 kgf de kerosen sub o presiune de 4 bar in mai putin de 4
minute. Computerul FMC coordoneaza valvele solenoid pentru umplerea simetrica si oprirea automata
prin senzori de tip Pilot Valve, asistat de sisteme de ventilatie si Impamantare anti-electrostatica.

6.4. CLIMATIZARE SI PRESURIZARE (ECS)

Sistemul de mediu actioneaza prin intermediul unei unitéti cu ciclu de aer de tip ACM (Air Cycle
Machine) utilizand aerul purjat de la compresoarele motoarelor. Furnizeaza aer uscat la +5°C cu
umiditate sub 5% (separator Water Coalescer).

Profilul de Presurizare: Mentine o diferentd de presiune maxima de Ap = 0,45 bar. La altitudinea de
croaziera de 10.000 m, presiunea din cabina este reglata automat prin Outflow Valve la o valoare
confortabila, echivalenta altitudinii de 2.400 m.

Racirea Avionicii: Un flux dedicat de aer uscat la +50C este trimis permanent in compartimentul
fuzelajului anterior pentru a preveni supraincalzirea computerelor FCC, SMS si a radarului. Sistemul
ECS incorporeaza o bucla primara activa de racire cu lichid dielectric sintetic PAO (Polyalphaolefin)
care circuld prin canalele interne ale antenei radar AESA, extragand direct cei 3,5 kW de sarcina
termica disipati in timpul emisiilor de inaltd putere. La sol, sistemul activeaza automat o suflanta
electrica turbo conectata la prize dinamice secundare NACA. Sistemul Pneumatic Anti-G: O supapa
rapida preia aer comprimat de la motor si umfla instantaneu costumele anti-G ale pilotilor cand senzorii
FBW detecteaza manevre agresive de peste 4G.

6.5. RETEAUA ELECTRICA DE BORD

Sistemul utilizeaza un regim hibrid de generare pentru a garanta alimentarea neintrerupta a FBW
Quadruplex:

Generarea Principala (Curent Alternativ - CA): 2x Generatoare IDG independente de 40 kVA (unul
pe fiecare motor), livrand curent trifazic la 115 V / 400 Hz. Conectate prin logica de cuplaj electronica
(Bus Tie Rule — timp de reactie < 50 ms in caz de avarie motor).

Generarea Dedicata FBW: 4 Alternatoare cu Magnet Permanent (PMG A, B, C, D) montate direct pe
axul motoarelor, alimentand independent cele 4 calculatoare FCC, izolate de restul retelei.

Conversia si Distributia (Curent Continuu - CC): Unitétile TRU transforma curentul de 115V CA in
28 V CC pentru avionicd, EVA si SMS. Sistemul utilizeaza relee electronice rapide cu semiconductori
(SSPC), eliminand sigurantele fuzibile clasice.

Baterii si Backup: 2x Baterii principale Litiu-lon de 24 V /28 Ah asigura minimum 30 de minute de
functionare autonoma a sistemelor vitale (acoperind timpul maxim de planare). Generatorul RAT de
urgenta livreaza S kVA CA aditionali pe durata coborarii.

6.6. SISTEMUL DE OXIGEN DE LA BORD (OBOGS)

Sistemul genereaza oxigen respirator In mod continuu prin principiul adsorbtiei prin presiune alternanta
(PSA), preluand aer purjat de la compresoarele motoarelor:

Concentratorul cu Zeolit: Utilizeaza doua paturi moleculare din zeolit care functioneaza alternat
(adsorbtie/desorbtie), retinand azotul si livrand oxigen respirator cu o puritate de 93% - 95%.

Reglare Adaptiva: Un microprocesor regleazd concentratia de O2 injectatd in masti in functie de
altitudinea reala de zbor (de la ~25% la sol, pana la concentratie maxima in caz de depresurizare de
urgenta la 13.500 m).
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Siguranta (Anti-Hypoxia): Senzorul de oxigen pe linie (O2 Sensor) monitorizeaza puritatea gazului,
declansand alerta "Oxygen Low". In caz de avarie sau ejectare, sistemul comuti automat pe butelia de
urgentd (EOS) integrata in scaun, oferind 10-15 minute de autonomie.

Sistemul Cupolei si Salvarea ISS: Etansare pneumatica activa din cauciuc fluorosiliconic. Brisajul
(spargerea) se executd prin detonarea cordonului miniatural MDC cu miez RDX/Hexogen in mai putin
de 10 ms. Scaunele Martin-Baker Mk.16 (Zero-Zero) sunt secventiate automat prin sistemul ISS:
cupola explodeaza (150 ms), scaunul instructorului pleacad primul spre stanga (200 ms), iar cel al
elevului pleaca al doilea spre dreapta (600 ms), traiectoriile fiind divergente.

SISTEMUL DE NAVIGATIE SI COMUNICATII CRIPTATE

Reprezinta arhitectura neuronald de interoperabilitate NATO a variantei LCA (Light Combat Aircraft).
Pentru a opera integrat Intr-un teatru de operatii modern alaturi de avioane de generatia a 4-a++ si a 5-a
(F-16, F-35), platforme AWACS sau sisteme de aparare antiaeriana Patriot, acronava de 9 tone
incorporeaza o suita digitald standardizatd, guvernata de computerul de misiune (MDP). Sistemul de
Navigatie Hibrid: EGI (Embedded GPS/INS) rezistent la bruiaj;

Sistemul Link-16 de comunicatii criptate interoperabil NATO, implementat prin intermediul unui
terminal compact MIDS-LVT; Sistemul IFF Standard NATO (Identificare Amic-Inamic) integrat
cu radarul de bord si SMS ; Sisteme de Navigatie si Aterizare Tactica Auxiliare (TACAN,
ILS/MMR).

7. CALCULUL CENTRAJULUI SI VERIFICAREA STABILITATII STATICE

Pentru a asigura stabilitatea staticd longitudinala fara a penaliza manevrabilitatea (esentiald pentru
misiunile LCA si C-UAS), Centrul de Greutate (x_CG) trebuie si se afle in fata Focarului
Aerodinamic al avionului complet (x_F). Distanta dintre ele reprezinta rezerva de stabilitate statica
(SM):

SM =(x_F-x CG)/CMA

Pentru un avion multirol modern cu comenzi de zbor digitale (Fly-By-Wire), se tinteste o rezerva de
stabilitate statica la sol/subsonic de SM = 3% - 5% (avion usor instabil sau la limita, optimizat pentru
viraje rapide).

A. Pozitia Focarului Aerodinamic al Avionului (x_F)

Focarul aripii izolate se afla la cca. 25% din CMA. Influenta fuzelajului si a ampenajului orizontal
(efectul de descurgere) muta focarul avionului complet la aproximativ x_F = 38% din CMA.

B. Bilantul de Centraj (Pozitia x_CG)

Pozitia x_CG se masoara de la bordul de atac al corzii MAC :

Moment masic

Componenta Masa (kg) Pozitie preliminara (x_i) (% CMA) (kg x % CMA)
Avion Gol (W _e) 4590 38% 174420
Echipaj (W_crew) 250 -45% (In fata aripii) -11250
Combustibil Intern (W_f) 1710 32% (In rezervoarele alare/centrale) 54720
Payload (W_payload) 2450 34% (Centrat pe piloni) 83300
MASA TOTALA (W_0) 9000 301190

X CG=sumaM i/W 0 — x CG=301190/9000 = 33,47% din CMA. Corespunde axei
fizice X =5,31 m.
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Verificarea Stabilitatii Statice:

SM =38% - 33,47% =+ 4,53%

Valoarea aratd ca: avionul este stabil static nativ, iar rezerva micd de (4.53 %) garanteaza un raspuns
prompt in tangaj la comenzi (manevre de 4g rapide pentru C-UAS). Pe masura ce combustibilul se
consumad, centrajul migreaza usor spre fata sau spate in functie de managementul rezervoarelor,
mentinandu-se in plaja sigurad de (3% - 8%)).

8. ARHITECTURA SISTEMULUI DE ARMAMENT (7 PUNCTE DE ACROSARE)
Cu o anvergura de 9,3 m si o structurd calculata pentru 2450 kg incarcatura, configurarea celor 7
puncte de acrosare (1 ax central sub fuselaj, cate 3 pe fiecare aripd) este optimizatd pentru flexibilitate
operationala.

[P1] [P2] [P3] [P4] [P5] [P6] [P7]

| | | | | | |
(Varf Stg) (Ext Stg) (Int Stg) (Central) (Int Drp) (Ext Drp) (Véarf Drp)

100 350kg 700kg 850kg 700kg  350kg 100 kg
8.1. Capabilitati pe Puncte de Acrosare:

- Punctul 4 (Central sub fuselaj - Max 850 kg: Pod Radar AESA suplimentar / Pod Electro - Optic
(EO/IR) de mare distanta pentru detectie drone small/micro, sau rezervor suplimentar de combustibil
(800 litri). Sistemul SMS induce electromagnetic prin gura tevii un cod de timp digital in focosul de
proximitate al proiectilelor de tip ABM (Airburst Munition-Munitie exploziva), programand
explozia lor sub forma de nor de srapnel cu exact 5 metri Tnaintea / deasupra dronei.

- Punctele 3 si 5 (Interioare aripa - Max 700 kg fiecare: Rezervoare dislocabile (600 litri), bombe
ghidate laser/GPS (ex: GBU-12, Mk.82) pentru misiuni LCA, sau lansatoare multiple de rachete
ghidate de 70 mm (optime pentru C-UAS cost-eficient).
- Punctele 2 si 6 (Exterioare aripa - Max 350 kg): Containere de bruiaj electronic (EW/ECM Pods),
rachete aer-aer cu ghidaj radar activ (ex: AMRAAM / Meteor) pentru interceptii dincolo de raza vizuald
(BVR). Sau pot fi acrosate bombe usoare (100 si 250 kg), rachete antitanc, rezrvoare suplimentare
usoare de 350 I fiecare.
-Punctele 1 si 7 (Sine de ghidaj in varful aripii - Max 100 kg fiecare): Rachete aer-aer cu ghidaj IR
cu reactie rapida si capabilitate HOBS (High Off-Boresight), cum ar fi AIM-9X Sidewinder sau
Python-5. Acestea sunt esentiale pentru angajarea dronelor in viraje stranse.
8.2. Configuratii Tactice Specifice
8.2.1. Configuratie C-UAS dedicata (Counter-UAS)
P4 (Central): Pod Electro-Optic / IR cu telemetru laser si sistem radar de banda Ku (optimizat pentru
drone mici).
o P3,P5: 2 Lansatoare rachete ghidate laser (ex: APKWS sau rachete usoare LMM/Martlet) —
oferd un numar mare de lovituri ieftine per misiune.
e P2, P6: Poduri cu mitraliere grele/tunuri rapide de calibru mic (sistem cinetic optim pentru
distante scurte).
e P1,P7: 2 AIM-9X pentru interceptia tintelor UAS rapide sau manevrabile (Group 3).
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8. ARHITECTURA SISTEMULUI DE MISIUNE: DE LA DETECTARE LA EFECT

Senzori integrati, fuziune de date, decizie asistata si efecte multi-domeniu (LIFT + LCA + C-UAS)

1. DETECTARE 2. FUZIUNE DE DATE 3. DECIZIE 4. EFECT
Achizitia si supravegherea mediului Integrarea si corelarea informatiilor Asistenta pentru pilot $i management Neutralizarea amenintarilor
operational de misiune

Senzori Datalink Informatii - -
Radar AESA Detectie, proprii (NATO) si navale de la alti vectori = EFECT KINETIC (Hard-klll)
multimod urmarire, - kZomGE
(AA / AG / GMTI) clasificare o  Rachete A/A (BVR / WVR)
MANAGEMENTUL DATELOR * Rachete C-UAS (inclusiv cu focos
7 Supraveghere DE MISIUNE (MDP) de proximitate)
i iva. identi * Tun de bord (precizie ridicata)
Sistem EO/IR  pasiv, denticare Corelare si fuziune multi-senzor / ot e/ e 1
L (EKF, A, logica fuzzy) Imagine tactica integrati o
ry e ne o Detectie pasiva Clasificare automata a tintelor (pe HM&/ MFD)
5 4 ; ioane, elicoptere, UAV, rachete, vehicul ”
§ {inte beriene (avioane, elicoptere, UAV, rachete, vehicule) Clasfcae i identificare tnte EFECT NELETAL (Soft-kill)
Generare imagine tactica unificata (IFF, recunoastere inteligenta artificiala) - o
Avertizare (Air Picture / Ground Picture) ¥ * Rézboi electronic (jammer)
RWR radiatii radar go o iy Propunerea efectului optim o Perturbarea legaturilor de
Priorizare $i evalyare ameml‘\tén (armament / soft-kill / manevra) date ale UAV
g 2 s (nivel de risc, timp de reactie) ¥ o Preuarea controlului (dach este
MAW: Validare de citre pilot # posibil)
la het
Ll (interfata HOTAS) « Deceptie (chaff / flare)
Identificare ‘
e e | MANEVRAEVAZVA |
‘ ( ) amic = inamic DECIZIE AS'STATA MANW EVAZWA
= Timp de reactie redus * Manevre de evitarea a rachetelor
Link-16 / retele Transfer date 5 ® Cresterea constientizarii situationale « Utilizarea mediului (teren, relief)

EXEMPLU DE SCENARIU OPERATIONAL C-UAS

NATO 5i cooperare « Cooperare cu alti vectori

5. REZULTAT
Spatiu aerian securizat
B continuarea misiunii

1. DETECTARE
UAV detectate si clasificate
(multi-senzor) <

Fuziune de date
i evaluare amenintare

INTEROPERABILITATE NATO A F COOPERARE MULTI-DO} I !
(STANAG, Link-16, IFF Mod 5) " otec ) AR  (oer - <ol - mare - spat ol et

8.2.2. Configuratie LCA (Light Combat Aircraft)
e P4 (Central): Rezervor extern de combustibil (800 1).
o P3,P5: 2 Bombe ghidate de 500 Ib (GBU-12).
o P2, P6: 2 Rachete aer-sol (ex: Maverick) sau rachete aer-aer mediu domeniu.
e P1, P7: 2 Rachete IR autoaparare.

8.3. O varianta posibila - Integrarea tunului rotativ M61 Vulcan (250 lovituri calibru 20 mm, cu 6
tevi) in fuzelajul anterior pe partea stdinga. Pentru misiunile de interceptare C-UAS (unde tunul ofera
cel mai bun raport cost-eficientd per lovitura comparativ cu rachetele ghidate) si pentru rolul de LCA, o
arma internd este extrem de utild deoarece elimina rezistenta la inaintare a unui container extern (gun
pod). Tunul poate fi amplasat sub podeaua cabinei din spate , X = 3,20 — 4,25 m, la = 0,4 m sub
Centrul de Greutate pe axa verticala Z. Gura de tragere trebuie pozitionata in spatele radomului (X =
2,50 m, orientata usor in jos. Zona din jurul gurii de tragere necesita panouri structurale din Titan (Ti-
6Al1-4V) pentru a rezista la temperaturile extreme si la undele de soc generate de gazele de ardere.
Greutatea totala a sistemului instalat ~ 210 kg (tunul propriu-zis + magazia cu 250 de lovituri de 20
mm + sistemul hidraulic de antrenare). Aceasta masa va fi retrasa direct din incarcatura de 2450 kg,
lasand 2240 kg pentru pilonii externi. Desigur, avionul gol echipat este mai greu. Acest tun muta
centrajul usor spre inainte cu ~0,8% - 1,2%) din MAC. Cadrele fuzelajului din zona X = 3,50 m trebuie
rigidizate cu lonjeroane secundare din titan pentru a disipa forta de recula tunului in structura centrala
de rezistentd. Mai trebuie instalat un deflector aerodinamic in spatele gurii de tragere si programat
sistemul de control al motorului (FADEC) sa imbogateasca automat amestecul de aer/combustibil in
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milisecundele in care tunul trage. Pentru a evita avarierea fuzelajului posterior sau aspirarea tuburilor
goale in motoare, sistemul de alimentare trebuie sa fie de tip bucla inchisa , in care tuburile trase sunt
transportate inapoi In tamburul de munitie, in loc sa fie lasate in exterior. Desi penalizeaza capacitatea
utild externd cu aproximativ 210 kg, avantajele operationale in misiunile C-UAS sunt decisive: oferd o
arma integratd cinetica cu timp de reactie zero, capabild sd distruga drone mici la un cost per angajare
infim in raport cu rachetele ghidate si fara a afecta aerodinamica curata transonica a zborului LIFT.
Daca nu se monteaza acest tun in fuzelaj, se pot amplasa 2 poduri (containere) cu tunuri cu calibru
cel mult 20 mm in punctele de acrosaj 3 si 5. Ventral nu se poate acrosa pentru a acrosa poduri speciale
(senzori) pentru misiuni C-UAS.

9. RAZBOI ELECTRONIC EW SI SISTEMUL DE AVERTIZARE OPTICA MAWS

e EW si Reducerea Radar (RCS): Include 4 antene RWR (acoperire 360°) si sistem de bruiaj
digital intern DRFM/ECM. Solutiile de shaping geometric (alinierea muchiilor, fuzelaj inclinat,
S-duct in prizele de aer) cumulate cu tratamentul vopselei feromagnetice (Iron Ball Paint) si
ecranarea cupolei cu ITO reduc RCS-ul frontal .

e Sistemul MAWS (Missile Approach Warning System ) in Ultraviolet si Infrarosu (UV/IR):
4 pana la 6 senzori electro-optici monitorizeaza sferic emisia de radiatii UV produsa de flacadra
motoarelor racheta sau propulsoarelor UAS de la sol (regiune solar-blind imuna la alarme false).
In caz de atac iminent (MANPADS cu Time-to-Go < 2 secunde), MAWS comandi automat
ejectarea secventiald de capcane termice Flares din containerele ALE-47 din coada si
semnalizeaza prioritar catre FBW, permitand o suprasolicitare tranzitorie structurala de pana la
+9,5g pentru o manevra brusca de degajare.

e Reducerea Amprentei Termice (Low-IR): Ajutajele de evacuare a gazelor motoarelor sunt
mascate fizic de profilul inferior extins al cozii (beavertail). Fante superioare de tip NACA
capteaza aer rece atmosferic si 1l amesteca fortat prin efect Venturi in jurul ajutajului, scazand
masiv temperatura jetului de la = 600°C la sub 350°C, devansand cu peste 50% raza de
achizitie a rachetelor inamice de la sol. Structura exterioara este acoperitd cu vopsea de
emisivitate redusa (Low-E coating).

10. AVIONICA, CONTROL INTEGRAT (FBW, SMS, EVA)
10.1. Avionica centrala si fuziune de date multi-senzor

Sistemul utilizeaza conceptul IMA (Integrated Modular Avionics) bazat pe procesorul central de mare
putere MDP interconectat prin retea de fibrd optica FC-AE:

Fuziunea de Date: MDP ruleaza algoritmi avansati (filtre Kalman extinse) care coreleaza in timp real
datele culese independent de Radarul AESA, reteaua tacticd Link-16 (terminal MIDS-LVT UHF),
receptorul RWR si transponderul IFF Mode 5 (STANAG 4193). Logica Urmaririi Automate
(Pseudocod Implementat): MDP fuzioneaza contactele radar SMTI, vectorii Link-16 UHF (MIDS-
LVT), RWR si transponderul IFF Mode 5 (STANAG 4193). Sistemul orienteaza (sclaveaza) automat
podul optronic pe tintd, calculeaza distanta si decide predictiv arma optima: activeaza podul de bruiaj
(Soft-Kill), incarcad coordonatele laser STANAG 3733 in rachetele APKWS sau calculeaza unghiul
(Lead Angle) si timpul de spargere pneumaticd ABM pentru tunul de 30 mm, proiectand reticula
balistica CCIP pe HUD/HMD. Ecranele LAD panoramice de 20 x 8 inci afiseaza o interfata unificata
gata filtrata, optimizand conceptul de control HOTAS ,,Eyes Out”.

Interfata Tactica (LAD/HOTAS): Toate tintele sunt curatate de zgomot electromagnetic si transpuse
pe cele doua ecrane tactile de mari dimensiuni din cabine sub forma de simboluri geometrice unice,
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unificate cu vectorii de vandtoare. Comenzile complete se executd prin filozofia HOTAS (mansa
centrala si maneta de gaze dubld) fard ca pilotii sa isi abata privirea din exterior (Eyes Out).

10.2. Sistemul Fly-By-Wire (FBW) Quadruplex
Arhitectura de control digital elimind legdturile mecanice, fiind structurata pe 4 canale redundante
independente (Quadruplex) cu algoritm de votare majoritar:
Legi de control : Tip C* (combina rata de tangaj la viteze mici cu raspunsul in G la viteze mari;.
Protectie automata a anvelopei de zbor: Limitare structurald automata la +8 g/ —3 g (curat) sau+5 g
(la detectarea armamentului via SMS). Prevenirea automata a angajarii prin blocarea electronica a
comenzii la atingerea unghiului limitd de atac (a = 30°);
Buton de Recuperare : Readuce automat avionul in zbor orizontal stabilizat din orice pozitie
neobisnuitd la pierderea orientarii spatiale.

10.3. Managementul Armamentului (SMS)
Sistemul SMS comunica prin magistralele digitale standardizate MIL-STD-1553B (inter-sisteme) si
MIL-STD-1760 (inteligenta din grinzile de acrosare):
Bucla de ochire (CCIP/CCRP): Sistemul de navigatie (EGI GPS/INS) furnizeaza vectorii cinematici,
Podul Electro-Optic masoara distanta la tinta, iar Computerul de Misiune suprapune tabelele balistice
ale SMS pentru a proiecta reticula de impact pe HUD.
Interogare FBW: SMS blocheaza lansarea munitiei daca senzorii FBW indica depasirea domeniului
de separare in siguranta. Imediat dupa lansare, anuntd FBW pentru compensarea automata a asimetriei
alare.
10.4. Integrarea Simularii Tactice (EVA / ETTS)
In mod antrenament, computerul EVA (Embedded Virtual Avionics) ruleazi scenarii tactice
complexe (radar virtual, rachete si tinte de vanatoare generate direct pe ecrane).
EVA transmite instructiuni sistemului FBW pentru mimetism dinamic, fortdnd comenzile de zbor sa replice
inertia si raspunsul unui avion greu de generatia a 5-a (ex. F-35);
Plafon de siguranta: Sistemul FBW detine prioritate absolutd; daca pilotul depaseste parametrii fizici
reali in timpul urmaririi unei tinte virtuale, FBW ignora EVA si protejeaza structural celula.

11. MENTENANTA PREDICTIVA SI REZUMAT ECONOMIC

Platforma integreaza un sistem de management al starii tehnice de tip IVHM, asistat de o retea de
senzori pentru monitorizarea integritatii structurale (SHM).

Sistemele IVHM (Integrated Vehicle Health Management) / SHM (Structural Health Monitoring) /
Compozite NDT (Non - Destructive Testing): Datele de zbor sunt descarcate automat dupa aterizare
prin Wireless ground link. O retea de senzori piezoelectrici PZT (ultrasunete active pentru detectie
delamindri CFRP 1n aripi) si senzori cu fibrd opticd FBG (monitorizare stress/strain la +9,5g) oferd date
algoritmilor de Machine Learning, realizdnd urmarirea spectrului de sarcina (Load Spectrum Tracking).
Pentru omologarea celulei compozite, se executd scanarea Phased Array (PAUT), criterii de
acceptabilitate a defectelor sub 100 mm? si teste distructive ale casetei alare in presa hidraulica (rupere
controlata strict peste pragul de 12g). Cele doua motoare Honeywell F124-GA-200 sunt monitorizate
digital prin unitatea de control FADEC.

Indicatori Financiari

Estimare costuri per avion , in ipoteza fabricarii sau achizitiei unei escadrile de 16 avioane hibride

multirol (LIFT +LCA +C-UAS): Costul de productie (Flyaway Cost) = 30 milioane USD, Costul cu
Suport Logistic (Weapon System Cost) = 38 milioane USD, Cost program de achizitie = 46 milioane
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USD. Acest ultim cost este costul total platit de beneficiar (bugetul de stat) pentru livrarea unui avion
din escadrila operationala de 16 avioane. Cuprinde Weapon System Cost, plus pachetul initial de
armament pentru cele 7 puncte de acrosare (rachete AIM-9X, kituri APKWS), tun integrat pe avion P61
Vulcan si proiectile de 20 mm pentru acesta), sistemele de bruiaj electronic (EW Pods), elemente de
infrastructura specifica bazei aeriene si managementul de program. Costul cu Suport Logistic (Weapon
System Cost) include costul de productie de mai sus, la care se adaugd echipamentele de suport la sol
(Aircraft Ground Equipment), simulatoarele de zbor in tandem pentru misiunea LIFT, stocul initial de
piese de schimb (motoare de rezerva, module AESA), documentatia tehnica si instruirea initiald a
pilotilor si personalului tehnic Costul pe durata ciclului de viata (Life-Cycle Cost ) estimeaza
totalitatea cheltuielilor generate de aeronava pe o durata de serviciu de 30 de ani, calculatd la un profil
mediu de 200 de ore de zbor per avion pe an (total 6000 de ore de zbor per avion). Datorita
sistemului de mentenanta predictiva (PHM) care reduce cu 20% logistica reactiva si a motoarelor
F124 cu consum redus, structura LCC este destul de optimizatd. Rezulta Costul pe durata ciclului de
viata (Life-Cycle Cost ) = 96 milioane de dolari per avion. Acest cost este distribuit astfel : cost de
procurare initiald si armament = 48%, cercetare-proiectare si incercari in zbor = 6%, operare si suport
logistic =38%, modernizari la mijlocul duratei de viata = 6%, scoaterea din serviciu si reciclare =2%

Costul estimat per ora de zbor (CPFH) este de 5000 USD datoritd consumului optimizat in
croaziera si a eficientei logistice aduse de sistemele SPFR(Spare Parts Fill Rate) si IVHM. Costul orei
de zbor include costurile pentru: combustibil, consumabile, exploatare si intretinere, manopera la
nivelul bazei aeriene, modernizari, amortizare, inflatie si costuri financiare. Pentru a face o comparatie
cu alte aeronave cu aceeasi destinatie , putem sd ne rezumam la folosirea valorilor pentru costul orei de
zbor in care sunt incluse doar cheltuielile directe : consumabile (10 — 15 %), combustibil , ulei,
lubrifianti (20 — 25%) intretinere si reparatii ( 60 — 70%). Dar este clar ca fatd de un avion multirol
supersonic greu (F-16, Rafale, Eurofighter sau F-35), costul pe ora de zbor al acestui avion este de
cateva ori mai mic.

12. CADRUL DE CERTIFICARE SI OMOLOGARE MILITARA

Pentru intrarea in serviciul operational, produsul parcurge certificarea de tip conform reglementarilor
europene EMAR 21 si criteriilor standardului NATO MIL-HDBK-516C:

Demonstrarea Conformitatii: Dosarul tehnic include rapoartele testelor la sol validate experimental:
incercdrile la vibratii (GVT) pentru excluderea flutterului aeroelastic la viteze de peste Mach 1,1;
testele statice la sarcina limita (8g) si sarcina ultima de calcul (12g); si testul de oboseala structurala pe
scard completa extins la 16.000 de ore simulate. Dosarul tehnic trebuie sa includa obligatoriu
rezultatele si rapoartele testelor in zbor. Testele In zbor reprezinta validarea finala (faza de
demonstratie a conformitatii) :

-Teste pentru deschiderea si validarea domeniului de zbor (V-n): determinarea si validarea vitezelor de
angajare; testarea la factori de sarcina limita din diagrama de manevra V-n; teste de flutter si viteza
maxima;

-Teste de stabilitate si control (validare FBW si LERX): teste la unghiuri mari de atac (a); evaluarea
momentelor aerodinamice induse de LERX 1n tangaj;

-Teste specifice de performanta si propulsie: performante de aerodrom (decolare / aterizare); rata de
urcare si plafon practic;
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-Teste de integrare a armamentului si integritate (specifice pentru LCA / C-UAS): teste de tragere in
zbor cu tunurile externe de calibru mic din containerele acrosate sub aripi sau cu tunul intern daca este
integrat (ex. M 61 Vulcan) ; test de verificare a ingestiei de gaze fierbinti In priza de aer bifida
apropiatd de tunul integrat; separarea si lansarea armamentului din cele 7 puncte de acrosare;

Aceste teste in zbor demonstreaza, prin date fizice reale cd modelele matematice, simularile
computerizate (CFD) si testele in tunelul aerodinamic au fost corecte, iar aecronava este sigura de
exploatat in Intreg domeniul de zbor.

Certificarea Software: Codul sursa al FBW este auditat conform DO-178C Level A (Safety-Critical).
Certificarea Tactica: Include testele de separare in sigurantd a munitiilor sub zgomot electromagnetic
(HERO) si testele de rezistentd la mediu in camera climatica (—400C ...+55C) si la trasnet.

RAPORT TEHNIC CONSOLIDAT - SISTEM AERONAUTIC INFOGRAMA FINALA
AVION DE INSTRUIRE AVANSATA, ATAC USOR S| COMBATERE UAS (LIFT + LCA + C-UAS) et
o >

Anvergura: 9,30 m
Tnltime totala:

445m

INSTRUIRE
ATAC USOR

COMBATERE UAS
INTEROPERABILITATE ="

Ecartament:
2

,70 m
(intre mijloacele rotilor principale)
Lungime totala (cu deriva): 12,35 m
Lungime fuselaj: 11,85 m

2. DATE NOMINALE $I BILANT MASIC (MTOW 9.000 kg) PROPULSIE 4. REZERVOARE $I DISTRIBUTIA COMBUSTIBILULUI S. glijﬁlllrxggrg)gikﬂ

Hement elowre'. ' Py (%) Ob i 2 motoare turbofan Rezervoare In fuselajul central

Honeywell F124-6A-200 (situate in dreptul aripli)
Masa avionului gol (OEW) 4,590 kg 510 Structurd, sisteme, (exemplu de referinta) F1-400 kg F2-510kg Rezervor colector - 200 kg
echipamente  ckn it ot 28 (=500 ltr) (=638 litr) (=250 litr) y
Combustibilintem 1710k 190 2135 it B T o P in spatele cabineia doua | |_rezervor principal sub rezervorul principal
Numér motoare =y Voo Capacitate volumetricd
Echipaj (2) 250kg 28 Pilot elev + pilot instructor P 0, i 083 et PP
Tncarcatura utila 8 kg/(kgf x h)
(amament/senzori) 2450kg 22 7 puncte de acrosare exteme @ Avion gol - 4.590 kg Postcombustie Masa unitaré (plin) = 480 kg
Combustibil intern — 1,710 kg ;ungme motor 5 g? m
e jametru max. m — = 7S
Masa maximé la decolare g 00 k 100 - ° _ECP;PBI 250 :;D . Dl i 061 m Rezervo aipbstings | Rezervor arips dreapta Pozitionare  Puncte de acrogare
(MTOW) ® incarcatura utild - 2,450 kg Greutate motor 5086 kg (integeat n arip3) T (integrat in aripé) (externe)
6. GEOMETRIA ARIPII §1 PARAMETRI GERODTTAMICI 7. PARAMETRII AERODINAMILOI PRINCIPALI 8. PERFORMANTELE PRINCIPALE
ST— Comddlaviet: Parametru Valoare  Unitate  Condifii / Observatii Parametru Valoare  Unitate  Condifil/ Configuratie
3,345m 1,171 Coarda medie aetodinamicy 2432 m = Viteza de angajare (Ve ~ curatd 168 km/h  Mas3=6000 kg, flaps scos complet
g s £ L,i/im Coeficient de portants maxim (C, ma) 2,10 - La aterizare Viteza de angajare (Vasu) — LCA 25 km/h  MTO = 9000 ko, flaps decolare
= 2 e Coeficient de portanta maxim ~ curat 1.25 - LIFT, fara mecanizare Viteza de angajare (Vyu) ~ C-UAS 205 km/h  Masa = 7500 kg, voleti scosi, flaps 20°
Coeficient de rezistentd la zero (Coo) 0,0155 - Configuratie curata (LIFT) Viteza maxima (Venax) — curatd 970 km/h LaH=10km
Coeficient de rezistenta la zefo (Coo) 0,0270 - Configuratie LCA Viteza maximd (Vmad) ~ LCA 862 km/h  LaH=10km
Factor de rezistentd indusa (k) 0,096 - 1/frx X xe) Viteza de croaziera optima - curatd 828 km/h  M=078H=11km
Finete aerodinamica maxima (C,/Co) 1217 - Configuratie LIFT, M = 0,9, H = 10 km Viteza de croazierd optima ~ LCA 7% km/h M =075, H =11 km
Finete aerodinamica maxima (C,/C,) 9,07 - Configuratie LCA, M = 0,8, H = 10 km Viteza de croazierd rapida 700 km/h Sub 500 m
Finete eerodinamica maxima (C./Cy) 10,22 - Configuratie C-UAS, M = 0,35, H =3 km Rata maxima de urcare 737 ms La sol
Mach critic (M) 0919 - LIFT, apar primele unde de soc locale Plafon practic 14.100 m LIFT
Mach critic (Mc.) 0912 - LCA, apar primele unde de soc locale Raza de actiune in tranzot (ferry) 2,640 km LIFT
Pozitia centrului de greutate (Xcq) 33.47 %LMAC - Raza tactica de lupta - LCA 400 km Creste Ia 790 km cu 2 rezervoare exteme
Anduranté in patrulare C-UAS 2,14 ore Féra rezervoare exeme
Podis focanshs serodinam (). S Ly e . =% Distanta de decolare =880 m MTOW, pista belon,
Rezerva stabilitate staticé longitudianla +4, % MA 0zitiva, dar relaxats, normal Distanta de ateizare 2450 Wash et atars 6000 ,(9 T

9 CONFIGURATII DE ARMAMENT (exemple) SCENARI! DPERA]’IONALE (exemp!e) 11, CAPABILITATI CHEIE

5 © Instruire avansau (LIFT)
© Atac usor (
Combatere UAS (C-UAS)
ISR si recuncagtere

Tun de aviafie Rachete aer-aer Rachete aer-sol Bombeghidate  Rachete C-UAS  Rezervoare suplimentare  Poduri mult-senzor Inslmlre avansaté Atacugor ers recunoaslere :emhame S @ Noctuis doltal caiss
(clasa scurté / medie) ~ (anti-blindaj / multirole)  (GPS / INS / Laser) (anti-drong) (600 itri) (Recunoagtere / C-UAS) (LIFT) (Lca) Colectare si transmitere (C-UAS) 0

~30mm )
Modularitate ter abilitate
(calibru uzual) Pregatire pentru F-16/F-35  Sprjin aerian apropiat (CAS) date n'timp real oty © Costrt o diaes pe siad Ha vifs

ANEXA A
Abrevieri si acronime

Prezenta anexa reuneste principalele abrevieri utilizate in cadrul lucrdrii, conform cu terminologia
consacrata in domeniul aviatiei militare, al instruirii aeronautice si al standardelor NATO :

AESA (Active Electronically Scanned Array) - radar cu matrice activa de scanare electronica

Al (Artificial Intelligence) - Inteligenta Artificiald

AJT (Advanced Jet Trainer ) - Avion de instruire avansata

CAS (Close Air Support) —Sprijin aerian apropiat

CFD (Computational Fluid Dynamics ) - Dinamica Computationala a Fluidelor

CFRP - Material Compozit Carbon-Epoxy
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CPFH - Costul pe ora de zbor

C-UAS (Combat Unmanned Aerial Systems) - Combaterea sistemelor aeriene fara pilot (contra-
drone)

DRFM/ECM- Sistem de bruiaj digital intern

EO/IR (Electro-Optical/Infrared)- Electro-opticad/Infrarosu

ETTS (Embedded Tactical Training Suite) — Sistem de instruire tactica in zbor prin simularea
amenintarilor si armamentului /munitiilor la bord , fara utilizarea munitiei reale

EVA (Embedded Virtual Avionics) —Avionica electronica virtuala

EW (Electronic Warfare ) — Razboi electronic

FADEC (Full Authority Digital Engine Control ) - Control digital al motorului cu autoritate deplina
FBW (Fly-by-Wire) — comenzi de zbor digitale

GBTS (Ground Based Training System) — sistem de instruire cu simulare la sol. Contine o
varietate de zboruri si misiuni simulate la sol, cursuri de pregdtire, de management si planificare a
misiunilor

HMD (Helmet-Mounted Display) — Afisaj montat pe casca. Utilizeaza afisaje digitale si optice pentru a
proiecta imagini si/sau simbologii in ochii pilotului

HOTAS (Hands On Throttle And Stick) — Sistem de comanda cu mainile pe mansa si maneta de gaze
HUD (Head-up Display) — Afisaj frontal de date

ILS (Integrated Logistic System) —sistem logistic integrat

IMA (Integrated Modular Avionics)-Avionica integratd modular

INS (Inertial Navigation System) — Sistem de navigatie inertial

ISR (Intelligence, Surveillance and Reconnaissance) — Evaluare, supraveghere si cercetare

ITS (Integrated Training System) - Sistem de instruire integrat

IVHM (Integrated Vehicle Health Management)-Management integrat de viata al vehiculelor

LAD (Large Aria Display)- Afisaj de intindere mare

LCA (Light Combat Aircraft) — Avion de atac usor

LERX (Leading-Edge Root Extensions) — Extensie la baza aripii

LIFT ( Lead-In Fighter Trainer ) - Avion de instruire avansatd pentru trecerea pilotilor pe avioane de
lupta

LVC (Live Virtual Constructive) — Simulare tactic integrata si instruire

MFD ( Multi Function Display) —Afisaj multifunctional

MANPADS (Man-Portable Air Defense System)- Sistem de aparare aeriana portabil

MPA (Maritime Patrol Aircraft) — Aeronava de patrulare maritima cu capacitate de angajare a tintelor
de suprafata;

MUM-T (Manned Unmanned Teaming) — Cooperare cu sisteme aeriene fara pilot

MTOW (Maximum Take-Off Weight ) - Greutatea maxima la decolare

NATO (North Atlantic Treaty Organization)-Organizatia Tratatului Nord Atlantic

NDT (Non - Destructive Testing)- Testare nedistructiva

NVG (Night Vision Goggles) —Ochelari / dispozitive pentru vedere nocturna

OFP (Operational Flight Program) — Program de zbor operational

OBIGGS (On-Board Inert Gas Generation System)-Sistem de generare gaz inert la bord

OBOGS (On-Board Oxygen Generation System)- Sistem de generare oxygen la bord

RCS ( Radar Cross Section) —Semnatura radar redusd

SAR (Synthetic Aperture Radar) - Radar utilizat sa creeze imagini in 2 sau 3 dimensiuni

SFC (Specific Fuel Consumption) — Consum specific de combustibil

SHM (Structural Health Monitoring) —Monitorizarea vietii structurii
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SISTEM AERONAUTIC: Avion de Instruie Avansata, Atac Usor si Combatere UAS

STANAG (NATO Standardization Agreement) —Standard NATO

UAS (Unmanned Aircraft System ) - Sisteme aeriene fara pilot

UAYV (Unmanned Aerial Vehicle)-Vehicul aerian fara pilot

UCAY (Unmanned Combat Aerial Vehicle) — Combaterea vehiculelor aeriene fara pilot
UMPK - rachete multifunctionale neghidate

Autor: gl. de flotila aeriana rtg. ing. CONSTANTIN Nicolae
Editat cu ajutorul Al
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