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ПРЕДИСЛОВИЕ

Решение одной из задач самолетовождения -  вывод самолета в 
заданную точку по оптимальной траектории с установленной точно­
стью и в определенное время -  требует надежной и достоверной ин­
формации, позволяющей определить координаты самолета и пара­
метры движения его центра масс. Эту информацию получают от на­
вигационных комплексов самолетовождения.

Информация от навигационных комплексов самолетовождения 
отображается на индикаторах, оценивается экипажем, который, ис­
пользуя систему ручного или автоматического управления, выводит 
самолет в заданную точку. При автоматическом управлении самоле­
том информация системой связи с системой автоматического управ­
ления преобразуется в сигналы, воздействующие на органы управ­
ления.

Стремление расширить возможности самолетов ведет к увеличе­
нию числа функций, выполняемых системами автоматического 
управления. Автоматизация систем самолетовождения является од­
ним из важнейших вопросов развития современной авиационной 
техники. Она позволяет облегчить пилотирование, улучшить харак­
теристики устойчивости и управляемости и повысить эффективность 
применения самолетов.

Важнейшие вопросы создания и применения отдельных систем 
бортового радиоэлектронного оборудования самолетов достаточно 
полно освещены в известных трудах отечественных и зарубежных 
ученых.

Для системного подхода к формированию бортового пилотажно­
навигационного оборудования требуется подготовка специалистов, 
которые смогут участвовать в эксплуатации. Эксплуатация требует 
высокой квалификации специалистов по техническому обслужива­
нию и ремонту, умение правильно оценивать состояние как отдель­
ных систем, так и пилотажно-навигационных комплексов в целом.

Автор ставил перед собой задачу так изложить вопросы построе­
ния и применения различных пилотажно-навигационных комплек­
сов, чтобы у студента сложилось понимание особенностей функцио­
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нирования существующих и перспективных бортовых пилотажно­
навигационных комплексов в их взаимосвязи с летательным аппара­
том.

В книге подробно рассмотрены общие принципы построения 
аналоговых и цифроаналоговых пилотажно-навигационных ком­
плексов, их состав и общие и частные законы, реализуемые в раз­
личных режимах работы.

Большое внимание уделено вопросам автоматизации процессов 
управления полетом воздушных судов. Отдельно рассмотрены функ­
циональные и структурные схемы аналогового самолета ТУ-154 
и цифроаналогового самолета ТУ-204.

В заключение рассмотрены вопросы построения систем управле­
ния полетом самолета XXI века А-380.

Таким образом, книга позволяет получить всю необходимую ин­
формацию о пилотажно-навигационных комплексах в их историче­
ском развитии в рамках учебной программы подготовки специали­
стов по технической эксплуатации авиационных электросистем и 
пилотажно-навигационных комплексов.
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ЧАСТЬ I. АНАЛОГОВЫЕ ПИЛОТАЖНО-НАВИГАЦИОННЫЕ
КОМПЛЕКСЫ

1. ОСНОВЫ ПОСТРОЕНИЯ ПИЛОТАЖНО­
НАВИГАЦИОННЫХ КОМПЛЕКСОВ

1.1. Состояние и перспективы развития пилотажно­
навигационных комплексов

В последние годы все большее внимание уделяется проблемам 
навигации и управления полетом. Повышение интенсивности поле­
тов, скорости и увеличение числа управляемых параметров сделали 
неизбежным коренное изменение пилотажно-навигационных ком­
плексов (ПНК). Отсутствие времени для периодической проверки 
координат и курса вызвало необходимость пересмотреть обязанно­
сти членов экипажа и принять новые принципы построения ПНК.

Изменились и требования к ПНК, которые при сохранении всех 
обычных показателей (точность, быстродействие и др.) должны 
обеспечить оптимизацию траекторий полета в трехмерном, а не в 
двухмерном пространстве.

Трудность решения задач вождения сверхзвуковых самолетов 
осложняется тем, что значительная часть траектории их полета на­
ходится в зонах аэропортов, где соблюдаются единые правила 
управления движением и безопасности полетов сверхзвуковых и 
дозвуковых самолетов и применяются одни и те же средства ближ­
ней навигации и управления заходом на посадку.

При формировании систем для пассажирских самолетов необхо­
димо учитывать, что на современных авиалиниях с высокой интен­
сивностью движения полеты должны совершаться с интервалами 
порядка 10 мин в воздушных коридорах, отстоящих друг от друга на 
расстояниях 300 м по высоте и 92 км по горизонтали, а точность оп­
ределения места должна быть не ниже ±3,7 км в зонах аэропортов и 
± 18,5 км при полете на маршруте. Определение положения истин­
ной местной вертикали необходимо с точностью не ниже 0,1° для 
установившегося полета и 0,25° для длительных периодов ускоре­
ния. Эти требования реализованы в ПНК двух типов: аналоговых и 
цифровых.
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Наиболее перспективными в настоящее время являются цифро­
вые методы обработки и передачи информации, так как они дают 
возможность: получать высокую скорость передачи и обработки 
сигналов; преобразовывать комплексы бортового радиоэлектронного 
оборудования для выполнения новых требований (путем изменения 
программ, а не замены оборудования); подключать дополнительные 
датчики и увеличивать число функций, выполняемых системой, без 
изменения схемы соединения благодаря наличию средств уплотне­
ния каналов; применить оборудование одного типа на самолетах 
различных типов; увеличивать среднее время между отказами, за­
планированными резервированием подсистем, отдельных устройств 
и их элементов.

При таком пути совершенствования систем ПНК предполагается 
синтез различных требований, а также объединение близких целей и 
технических перспектив. Такой подход к созданию современных 
систем принято называть системным.

Системы ПНК состоят из датчиков (автономных, неавтономых, 
смешанных), подсистем траекторного, автоматического, полуавто­
матического, штурвального управления и т. д.

Существенным при выборе системы ПНК является ее окружение, 
т. е. множество предметов и явлений вне этой системы, изменение 
свойств которых влияет на систему и свойства которых изменяются 
при изменении параметров системы. Проблема выделения 
окружения системы очень сложна.

Всякую систему можно разбить на подсистемы. Работа подсис­
темы определяется множеством связей и отличается от работы всей 
системы в целом. Фон Берталанфи в "Общей теории систем" [5] от­
мечает свойство иерархической упорядоченности систем, которое 
часто используется.

В работе "Опыт методологии для системотехники" предлагается 
следующая укрупненная структура модели решения задачи выбора 
системы:

-  уяснение задачи;
-  выбор цели;
-  синтез системы;
-  анализ системы;
-  выбор наилучшего варианта;
-  планирование действия.
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Эта структура вполне удовлетворяет процессу создания системы 
самолетовождения. Более детальная структура характерна для раз­
работки конкретных подсистем данной системы. Остановимся более 
подробно на каждой операции из данного перечня.

Уяснение задачи включает обзор существующих систем, иссле­
дование их характеристик, окружения и постановку задачи. Пра­
вильной постановке задачи способствует изучение двух главных 
факторов: физико-технического и экономического. К физико- 
техническому окружению относятся: существующие системы; мето­
ды их создания, эксплуатации и ремонта; принятые технические 
стандарты; состояние технологии; перспективные разработки; при­
родное окружение и т. д. Этот перечень показывает, что при проек­
тировании системы необходимо принимать во внимание множество 
факторов. Значение факторов зависит в основном от значения дан­
ной системы.

Существующие системы изучают потому, что новая система бу­
дет работать вместе с какими-то старыми. Знание методов создания, 
эксплуатации и монтажа существующих систем позволяет планиро­
вать работы по созданию новой системы, унифицировать и стандар­
тизировать ее узлы, сокращать затраты на монтаж и ремонт, а также 
на обслуживание в процессе эксплуатации.

Методы выбора технических стандартов тесно связаны с мето­
дами выбора цели. Состояние технологии определяет выбор систе­
мы.

Внедрение новой системы в современное окружение требует 
тщательного планирования.

При разработке новой системы планируются работы по ее мо­
дернизации и совершенствованию с учетом изменений в технологии 
производства, в окружении и т. п.

Учет природных факторов, т. е. влияния, например, температуры, 
давления, влажности, солнечной радиации, ветра и т. д., необходим 
для введения ограничений в системе, которые определены требова­
ниями НЛГС-2.

Выбор целей включает разработку технических условий на соз­
дание системы и критериев оценки ее работы. Цели нельзя выбирать 
независимо от средств для их осуществления — физических систем. 
Ценность средства зависит от его причинной связи с целью.
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Рассмотрим наиболее общие виды целей в системе ценностей 
вновь разрабатываемых объектов, хотя каждая физическая система 
характеризуется своей уникальной системой ценностей. Основной 
характеристикой систем является их надежность.

Совместимость с уже существующими системами — чрезвычай­
но важное качество, особенно для бортовых комплексов самолетов. 
Когда система не стыкуется со старыми, то необходимо сформули­
ровать дополнительные условия, касающиеся переходного периода 
поэтапного ввода этой системы.

Приспособляемость и гибкость означает легкость преобразова­
ния системы при новых ее применениях.

Качественные показатели могут быть объективными и субъек­
тивными. На начальной стадии планирования они почти всегда 
субъективны. Стоимость в денежных единицах важна как критерий 
экономической осуществимости.

Цели во времени охватывают календарные планы, включая пла­
нируемые сроки для моделей, испытаний, изготовления и службы. 
Время — одна из главных величин в системе ценностей, особенно 
при выборе различных вариантов физических систем.

Перечислением целей не заканчивается работа по выбору систе­
мы. Цели необходимо обработать для выбора наилучшей системы. 
Эта обработка идет одновременно с проектированием самой систе­
мы, что позволяет, изменяя ее переменные, достичь наилучшего ва­
рианта.

Исследование окружения, выбор и оптимизация целей, поста­
новка задачи предшествуют синтезу альтернативных систем. Эта 
начальная стадия проектирования является весьма ответственной 
частью всего процесса создания новой системы.

Перечень всех известных систем составляет базу разработок. Ес­
ли такой базы не существует, то специалист разрабатывает план сис­
темы или обращается за помощью к экспертам — системотехникам в 
соответствующей области. Системотехник предлагает несколько ва­
риантов решения задачи. Необходимо, чтобы в методе выбора сис­
темы содержался контроль против преувеличения возможности ка­
кого-либо варианта. Для исключения такой возможности использу­
ются отзывы о выполненных изысканиях группы соответствующих 
специалистов.
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Проектирование систем самолетовождения начинается с опреде­
ления граничных условий и перечисления желательных входных и 
выходных параметров, а также с составления подробного перечня 
функций или операций, которые должны выполняться ею. Затем пу­
тем синтеза этих функций разрабатывается модель системы, в кото­
рой учитываются основные логические и временные связи. Как пра­
вило, возможны различные перестановки функций, которыми соз­
даются возможные комбинации для достижения целей. Планирова­
ние последовательного выполнения функций дает более значитель­
ный эффект при проектировании, направленном на увеличение чис­
ла функций и обновление их, чем при проектировании, направлен­
ном на снижение стоимости или улучшение технических характери­
стик.

При исследовании всех входных и выходных параметров необ­
ходимо:

-перечислить все входы и выходы в отдельных списках;
-описать полностью каждый перечисленный вход и выход; 
-связать множества входов со множествами выходов, при этом 

определяются известные преобразующие элементы или передаточ­
ные функции.

На первом этапе входы и выходы могут быть сгруппированы по 
тому, несут ли они информацию, энергию или воспринимают пере­
мещение органов управления. Такая группировка полезна тем, что 
проектирование частей системы, работающей с тремя типами вхо­
дов, допускает известное разделение.

На следующем этапе, если входом является поток информации, 
то необходимо описать его источник, характеристики, информаци­
онное содержание, скорость, избыточность. Эти входы анализиру­
ются для определения числа их видов и интенсивности. При наличии 
одного вида входов сложность системы будет зависеть от ее интен­
сивности, т. е. должен решаться вопрос своевременной обработки 
поступающей информации.

Если вид не один, система довольно сложна из-за необходимости 
различать каждый вид. При этом широко применяются методы уп­
лотнения во времени (учет последовательности событий), в про­
странстве. Весьма распространено частотное уплотнение. Наравне с 
перечисленными методами уплотнения существует чрезвычайно 
много других.
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Синтез системы иногда осуществляют для каждого вида входов, 
а затем анализируют усложнения, возникающие при одновременном 
действии многих входов.

Синтез значительно облегчается, если входы и выходы системы 
описаны с достаточной полнотой и точностью.

Если систему представить как многофункциональный преобра­
зователь, а синтез ее — как процесс согласования множества входов 
с множеством выходов, то станет понятна необходимость точного 
описания входов и выходов. В этом случае полнота и точность пе­
речня входов и выходов предопределяет разбиение системы на под­
системы таким образом, что данное подмножество входов преобра­
зуется желательным способом при помощи уже известного функ­
ционального устройства. Этот процесс применим не только к синте­
зу системы, но и подсистемы и состоит в выделении и проектирова­
нии однофункциональных преобразователей и в проектировании 
путей связи между ними.

Проблему совместимости систем можно сформулировать сле­
дующим образом. Пусть имеются две системы: система траекторно- 
го управления (СТУ) и система автоматического управления (САУ). 
Требуется, чтобы некоторая информация переходила от СТУ к САУ, 
т. е. требуется построить большую систему (АБСУ). СТУ передает 
сообщение САУ сигналами постоянного тока. Эти сигналы облада­
ют определенным набором свойств. Для того чтобы СТУ и САУ бы­
ли совместимы, значение каждого параметра сигналов, передавае­
мых СТУ, должно совпадать со значением параметра, которое САУ 
может воспринимать. Если это условие не выполнено, то системы 
называются несовместимыми и между СТУ и САУ необходимо по­
местить преобразователь, согласующий несовместимые параметры. 
Техническое описание несогласованных параметров включает в себя 
требования к преобразователям между входами и выходами. При 
этом необходимо описать два множества параметров на входе и два 
на выходе:

-параметры входных и выходных сигналов;
-параметры, которые, способна воспринимать входная сторона 

преобразователя, и параметры, которые приобретает сигнал на вы­
ходе.

Чтобы задать входы и выходы любой информационной системы, 
достаточно подробно описать ее параметры. Теория информации,
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применяемая для исследования внутренних связей системы ПНК, 
позволяет сформулировать метод для ее эффективного анализа.

Выбранные функции определяют большинство подсистем всей 
системы, например радиотехнический комплекс навигационного 
оборудования, аэрометрический комплекс, и с ними большинство 
заданий для отдельных разработчиков. Подсистемы, определенные 
по виду выполняемых функций, часто бывают еще слишком велики 
и разбиваются опять по этому же или по другим принципам. Напри­
мер, радиотехнический комплекс навигационного оборудования сис­
темы ПНК разбивается на подсистемы ближней навигации, посадки, 
командной связи и т. д.

Трудности, возникающие при комплексировании всего оборудо­
вания систем ПНК, могут быть уменьшены, если минимизировать 
число и виды их входов и выходов.

Другой принцип членения системы - минимизация взаимодейст­
вий между подсистемами. Оба принципа находят широкое примене­
ние при построении бортовых систем ПНК. Иногда на членение сис­
темы на подсистемы влияет способность данной организации вести 
проектную работу.

Рост числа и взаимосвязи задач проектирования и возможностей 
для решения этих задач увеличивает сложность определения на­
правлений и этапов совершенствования системы ПГК.

Быстрое усложнение бортовых комплексов оборудования само­
летов и, в частности, систем самолетовождения требует значитель­
ного увеличения затрат времени и труда для их реализации. Это по­
рождает необходимость прогнозирования состояния систем самоле­
товождения на отдаленное время. Поэтому появляется острая необ­
ходимость проведения математического анализа проблем качества 
систем ПНК.

Важнейшая функция анализа состоит в определении структуры 
связей между задачами и возможностями их решения.

Анализ многокомпонентных систем, какими являются системы 
самолетовождения, связан с необходимостью учитывать и оценивать 
большое количество разнообразных по своей природе факторов и 
принимать решения в условиях неопределенности и недостаточной 
информированности. Риск оценки, основанной на опыте и интуиции, 
в такой ситуации весьма велик, и последствия неудачного решения 
могут быть тяжелыми.
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Поэтому возникла необходимость в создании математического 
аппарата исследования сложных систем — системного анализа.

Рассмотрим кратко схему системного анализа комплекса обору­
дования. Система определяется системными объектами, их свойст­
вами и связями между ними. Системный объект — это вход, про­
цесс, выход, а также обратная связь и ограничение. Входом системы 
ПНК является информация, обрабатываемая в ней. Вход состоит из 
отдельных элементов. Процесс переводит вход в выход. Выходом 
называется результат или конечное состояние процесса. Связь опре­
деляет следование процессов, т. е. переход одного процесса в дру­
гой. Всякий вход системы является выходом другой системы, а вся­
кий выход — входом. Выделить систему — значит указать ее вход, 
процесс, который в ней протекает, и ее выход.

Система состоит из подсистем, каждая система является подсис­
темой некоторой системы. При этом любой реальный объект может 
быть описан терминами системных объектов, их свойствами и свя­
зями между ними.

В системах ПНК можно выделить три различных по своей роли 
процесса: основной процесс, преобразующий вход в выход; обрат­
ную связь, обеспечивающую соответствие между фактическим и же­
лаемым выходом путем изменения входа; процесс ограничения, 
обеспечивающий соответствие между выходом системы и требова­
ниями к нему как к входу в последующую систему, являющуюся по­
требителем описываемой системы.

Итак, система самолетовождения при анализе может рассматри­
ваться как большая система, подлежащая декомпозиции.

Рассмотрим более конкретную задачу, в которой задано к вари­
антов систем, описанных проектными параметрами. Так как задан­
ные варианты систем ПНК представляют собой некоторое подмно­
жество семейства этих систем и между проектными параметрами 
(затратами на производство Зп и эксплуатацию Зэ, а также эффектом 
внедрения Э) существует, по крайней мере, корреляционная зависи­
мость, то необходимо произвести выбор такого варианта системы 
ПНК, который бы удовлетворял критерию анализа потребительских 
эффектов

Кэ = Э/ (Зп + Зэ) = max. (1.1)
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Общее решение этой задачи сводится к определению зависимо­
стей типа:

3iTf(x), Зэ = g(x),
Э = h(x),

где х = хь х2, хт -  проектные параметры.
Частное решение задачи должно включать:
-определение параметров х для всего семейства решений, в кото­

рое входят рассматриваемые к. вариантов системы;
-расчет ожидаемых Зп и Зэ на основе выявленных зависимостей; 
-расчет эффекта по каждому из к вариантов;
-расчет эффективности внедрения для каждого из вариантов и 

сопоставление этих эффективностей между собой.
Рассмотрим более подробно этапы частного решения. Система 

может быть описана качественно и количественно. Качественное 
описание системы представляет собой словесную, дополненную ри­
сунками или чертежами характеристику свойств данной системы. 
Количественное описание - это упорядоченное множество величин, 
характеризующих свойства системы. Свойства обобщенной системы 
ПГК отражают проектные параметры.

Таким образом, каждую систему, принадлежащую к семейству 
систем ПНК, можно представить в виде матрицы проектных пара­
метров хь х2, ..., хт :

х = (хь х2, ..., хт).
Отдельные системы самолетовождения представим как множест­

во значений проектных параметров, присваивая им порядковый но­
мер системы. Для j -й системы

X, =  ( X i „ X 2„  . . . ,X i j ,  . .. ,x m).

где Хц — значение 1-го проектного параметра /-и системы.
Выбор конструктивного решения осуществляется из вполне оп­

ределенного числа различных вариантов. Отдельные варианты мы 
можем представить следующим образом:

вариант 1
X! = ( х ц , х 2Ь ..., хт1);

вариант 2
x2 = (xi 2, х22, ..., хт2);
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вариант к
Хк (̂ 1 к? ^2 к? •••? \ik)-

Метод анализа системы пользователь -  система ПНК и метод по­
требительских эффектов, используемые при проектировании, изго­
товлении и эксплуатации системы ПНК, основываются на выборе из 
всего множества такого варианта, который максимизирует кри­
териальную функцию.

При использовании этих методов необходимо рассчитать Кэ по 
формуле (1.1) в каждом из к вариантов, для чего нужно определить 
Зп, Зэ для каждого варианта конструкторского решения.

Определять производственные затраты будем, учитывая связи 
потребляемых ресурсов с проектными параметрами системы ПНК. 
Тогда, если через Зп обозначить затраты ресурсов 1-го вида на j -й 
элемент системы самолетовождения, через v, -  затраты ресурсов 1-го 
вида на сборку, то производственные затраты

Зп з
1 2  • Л  к

з„  =
321 з 22 • • 32j ^ 2

Зп з 1с2 • - З к1ук
причем для оценки затрат на ресурсы можно использовать проект­
ные параметры:

3ii = l№0||ij. (1.2)
Элементы матрицы (1.2) характеризуют системы ПНК.
Примеры использования эмпирических формул для расчета про­

изводственных затрат даны в работе М.И. Ипатова.
Эксплуатационные затраты определим матрицей, обозначив че­

рез 3Э1Г затраты ресурсов /-го вида (i=K). При r-м условии (r=t) полу-



Элементы матрицы (1.3) характеризуют элементарные затраты, 
ее /-я строка -  затраты z-ro вида ресурсов при наличии всех t условий 
и ее r -й столбец -  затраты всех видов ресурсов при r -м условии.

Потребительский эффект Э при выборе конструкторского реше­
ния из возможных вариантов будем определять, используя зависи­
мость

Э = Э о - Э с, (1.4)
где Эо и Эс — потребительские эффекты по различным способам 
действия.

В зависимости (1.4) лишь Эс зависит от проектных параметров, т. 
е. Эс = h(x), поэтому

Э = Э0- h(x).
Натуральный потребительский эффект описывает матричная за­

висимость
Э - ЭА м  А л

э  =
Э - Э02 с 2

Э - ЭA )  it А *

Натуральный эффект учитывает затраты по различным вариан­
там, потребительский эффект — экономию ресурсов при реализации 
каждого из вариантов.

Значения Зп, Зэ, Э зависят от конструкторского решения, от усло­
вий, в которых протекает производственный процесс и эксплуати­
руются системы ПНК, а также от времени эксплуатации.

1.2. Система самолетовождения самолета Ту-154
Пилотажно-навигационный комплекс самолета Ту-154, приведены 

на рис 1.1 [8], обеспечивает решение задач навигации и пилотирова­
ния в условиях, соответствующих требованиям второй категории 
ИКАО.

Общая навигационная задача заключается в безопасном выводе 
самолета и заданную точку пространства с заданной скоростью по 
установленной или оперативно выбранной траектории. Общую на­
вигационную задачу можно представить совокупностью главной и 
ряда частных навигационных задач.
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Рис. 1.1. Пилотажно-навигационный комплекс самолета
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Рис. 1.1. Пилотажно-навигационный комплекс самолета (продолжение):

?кг. 1.6. Гчсиа системы самолетовождения еомопета Ту-154:
Ду -  отклонение от заданной скорости попета гзнилетк; Н - высота попета; ДН -  
отклонение от заданной высоты попета; Д0а -  отклонение от итодмута радиомаяка; 
Ф - курсовой угол; #  -  угол тангажа; 7  -  угол крена; заданны» путевой угол: 
%аа -  ’«данный курсовой > гол; 7, -  боковое откпокекке; Ййок -  боковая комами: 
Sup -  протоптал команда; К -  сигнал бленкере куря; Г - сигнал бленкера глиоса- 
ДМ; Ск -откярноянс По ку рсу; ег -  отклонение от гтнсааы
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Главная навигационная задача включает в себя:
-определение текущих координат самолета;
-сравнение текущих координат самолета с заданными координа­

тами в рассматриваемый момент;
-вычисление параметров требуемого навигационного режима;
-формирование и выдачу команд в пилотажный комплекс для 

реализации требуемого навигационного режима полета.
В дополнение к главной навигационной задаче система ПНК ре­

шает ряд частных навигационных задач, постановка которых обу­
словлена стремлением увеличить безопасность полета в условиях 
интенсивного воздушного движения. Все частные навигационные 
задачи можно разделить на детерминированные и случайные. Част­
ные детерминированные задачи могут быть разделены на два класса. 
К первому классу относятся задачи, требующие непрерывного ре­
шения, ко второму — дискретного.

Задачи первого класса - это наблюдение за воздушной обстанов­
кой по маршруту всего полета для своевременного обнаружения 
грозовых фронтов, зон опасной турбулентности воздуха и наземных 
препятствий, а также логический выбор путей их обхода.

Ко второму классу частных навигационных детерминированных 
задач относятся:

-  передача информации о времени пролета промежуточных 
пунктов маршрута, границ служб управления воздушным движени­
ем, об изменении навигационного режима полета и метеообстанов­
ки, а также других данных;

-  прогнозирование на предстоящий период полета навигацион­
ных параметров. Эта задача включает следующие подзадачи:

-  определение времени полета соответствующих пунктов мар­
шрута;

-  определение максимально возможных дальности и времени 
полета по запасу топлива на борту;

-  определение оптимальных рубежей возврата и выхода на за­
пасные аэродромы в случае необходимости;

-  определение места встречи с темнотой или рассветом;
-  запоминание реализуемой навигационной программы (запись 

навигационных параметров в штурманском бортжурнале);
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-  оперативная настройка, контроль работоспособности и регу­
лировка систем ПНК.

-  Вероятностный характер частных навигационных задач опре­
деляется случайными событиями, исход которых заранее неизвестен. 
К этим событиям относятся:

-  прием (прослушивание) и выбор необходимой информации от 
служб управления воздушными движением и от экипажей других 
самолетов;

-  оперативное изменение навигационной программы при ус­
ложнившихся условиях полета, например при обходе зон опасных 
метеорологических условий;

-  оперативное восстановление систем комплекса при их отказах 
для безопасного выполнения полета.

По уровню автоматизации навигационный комплекс самолета 
Ту-154 относится к комплексам автоматизированного ПНК по мар- 
шруту. Главная навигационная задача решается навигационным вы­
числителем, а пилоты контролируют правильность ее решения, вво­
дят в навигационный вычислитель программу полета по сле­
дующему участку маршрута, управляют работой систем измерения 
навигационной информации, решают логические задачи навигации 
по определению необходимости коррекции вычисленных координат 
и все частные навигационные задачи.

Общая задача пилотирования может быть разделена на главную - 
стабилизация пространственного положения самолета на заданной 
траектории -  и ряд частных задач, обусловленных необходимостью 
контроля устройств и управления ими, а также взаимодействия ком­
плексов самолета.
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2. СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ САМОЛЕТОМ

2.1. Классификация систем управления
Развитие авиастроения связано с дальнейшим повышением эко­

номичности, надежности и улучшением динамических качеств са­
молетов, которые на современном этапе определяются сложным 
комплексом систем управления. Управление самолетом на земле и в 
полете осуществляется изменением действующих на него сил: аэро­
динамических трений и тяги двигателей.

Изменение аэродинамических сил обеспечивается отклонением 
органов управления (элеронов, руля высоты, руля направления, ста­
билизатора, дополнительных рулевых поверхностей), изменение ре­
жимов попета (взлет, полет по маршруту, посадка и т.п.) связано с 
комплексным изменением аэродинамических сил и тяги двигателей, 
которое достигается регулированием расхода топлива. Автоматиза­
ция управления полетом является одним из важнейших этапов со­
вершенствования систем управления. Увеличение тактических воз­
можностей современных самолетов связано с расширением объема 
функций, выполняемых системами автоматического управления 
(САУ).

В основу классификации систем управления положим их схемы. 
По схемам различают:

1. Системы прямого управления. Рычаги управления (штурвал, 
колонка, педали) в кабине имеют жесткую кинематическую связь с 
управляющими поверхностями. Давление встречного потока воздуха 
на отклоненную поверхность управления дает усилие, противодей­
ствующее отклонению рычага управления. Усилие отклонения ры­
чага управления -  основной параметр, информирующий пилота о 
процессе управления. Ощущение перегрузки позволяет пилоту бы­
стро, без размышлений, выполнять необходимое маневрирование 
или компенсацию возмущений любого происхождения, выводящих 
самолет из состояния установившегося полета.

2. Электромеханические системы управления. Рычаги управле­
ния в кабине имеют жесткую кинематическую связь с распредели­
тельными устройствами гидропривода, управляя которыми изменя­
ют положение управляющих поверхностей. В качестве гидроприво­
да применяют гидромеханические следящие системы с отрицатель­
ной механической обратной связью.
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Управляя распределительными устройствами гидроприводов, 
пилот чувствует только силы трения в них и проводке. Эти силы ма­
лы, нестабильны и намного меньше усилий, которые необходимо 
приложить к системам прямого управления. Поэтому для создания у 
летчика ощущения привычного управления к механической провод­
ке подключается загрузочное устройство, пружинный механизм с 
электроприводом или без него. Для исключения недопустимых ме­
ханических перегрузок, действующих на конструкцию самолета при 
отклонении гидроприводом управляющих поверхностей на опасный 
угол, в механической проводке устанавливаются устройства ограни­
чения отклонений рулей. Автоматы штурвального управления, под­
ключенные к механической проводке, обеспечивают заданные пара­
метры управляемости самолета. Система изменения передаточного 
числа от рычага управления к распределительным устройствам гид­
роприводов служит для сохранения чувствительности управления в 
заданных пределах независимо от скорости полета и при обеспече­
нии постоянства отношения усилия на рычаге к перегрузке.

3. Электродистанционные системы управления. В электродис- 
танционной системе отсутствует механическая проводка, что ис­
ключает сервоприводы автоматов управления, делает систему гиб­
кой в смысле модификаций и доработок.

Электродистанционные системы имеют некоторые преимущест­
ва перед электрогидромеханическими:

- в  электродистанционной системе управления нет температурно­
го смещения командных рычагов управления, так как механическая 
проводка отсутствует;

-точность передачи управляющих сигналов не зависит от разме­
ров самолета;

-при  правильной установке датчиков, сигналы которых управля­
ют работой электронавигационной системы, изгибные колебания 
упругой конструкции не оказывают влияния на работу гидропривода 
и движение управляющих поверхностей;

-демпфирование колебаний руля (независимо от причин их воз­
никновения) осуществляется простыми средствами;

-электродистанционная система управления не нуждается в сер­
воприводах автоматов управления, их функции выполняет сама сис­
тема при подаче выходных сигналов автоматов на вход сумматоров 
сигналов;
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-электрическая развязка параллельно работающих каналов и од­
новременно работающих автоматов достигается элементарными 
средствами, не связанными с увеличением габаритных размеров, 
массы и с уменьшением надежности;

- в  электродистанционной системе управления, в отличие от 
электрогидромеханической, легко проводить различные модифика­
ции, необходимость в которых может возникнуть в процессе летных 
испытаний или эксплуатации самолета;

-путем увеличения числа не связанных между собой одновре­
менно работающих каналов до четырех-пяти надежность электро­
дистанционной системы управления может быть повышена на один- 
два порядка, по сравнению с надежностью электрогидромеханиче­
ской системы, без значительного увеличения габаритных размеров и 
массы;

-благодаря простому согласованию с диагностическим бортовым 
комплексом затраты времени на обслуживание электродистанцион­
ной системы управления, на обнаружение неисправностей и отказов, 
на замену отказавших устройств во много раз меньше, чем те же за­
траты для электрогидромеханической системы;

- в  электродистанционной системе управления легко достигнуть 
частичного дублирования руля высоты элеронами, отклоняя их в 
одну сторону, и дублирования элеронов отклонением половин руля 
высоты в разные стороны.

Эксплуатация первых электродистанционных систем управления 
на таком самолете как "Конкорд" и на некоторых других самолетах 
показала, что применение этих систем является заметным этапом в 
развитии самолетостроения. Соответствующим резервированием 
можно достигнуть обеспечения устойчивости самолета, что даст 
снижение его массы на 20...30 % по сравнению с массой самолета 
такой же грузоподъемности, устойчивость которого обеспечивается 
средствами аэродинамической компоновки.

2.2. Электрогидромеханические системы управления самоле­
та Ту-154

2.2.1. Общая техническая характеристика
Размер самолета, диапазон скоростей, а также невозможность 

обеспечения заданных характеристик устойчивости и управляемости
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методами аэродинамических компоновок привели к появлению 
электрогидромеханической системы управления, к необходимости 
широкой автоматизации системы штурвального управления и к ис­
пользованию сложной системы автоматического управления.

На самолете Ту-154 установлен комплекс злектрогидромехани- 
ческих систем управления, включающий в себя: систему продольно­
го управления; систему управления рулем направления; систему по­
перечного управления; автоматическую бортовую систему управле­
ния (АБСУ); систему управления воздушными тормозами (интер­
цепторами); систему управления закрылками; систему управления 
предкрылками.

Основными органами управления самолетом Ту-154 относитель­
но его поперечной, вертикальной и продольной осей являются руль 
высоты 33 (рис. 2.1), руль направления 28 и элероны 14 с элеронами- 
интерцепторами 18. Кроме этих основных органов управления на 
самолете имеются средние интерцепторы 22, внутренние интерцеп­
торы 23, закрылки, предкрылки и управляемый в полете стабилиза­
тор 32.

Управление основными органами 14, 18, 28, 33 осуществляется с 
помощью постоянно включенных бустеров -  рулевых приводов, вы­
ходные звенья (штоки) которых соединены с соответствующими 
управляемыми поверхностями и при своем поступательном движе­
нии непосредственно отклоняют их в заданное положение. Входные 
звенья указанных рулевых приводов кинематически связаны оди­
нарной жесткой проводкой с колонками 2 (рис. 2.2), педалями 1 и 
штурвалами 3, установленными на пультах первого и второго пило­
тов -  перед сиденьем каждого из них. В цепи жестких связей вход­
ных звеньев рулевых приводов (основных органов управления) с ко­
мандными рычагами (колонками, педалями, штурвалами) первого и 
второго пилотов включены последовательно электрогидравлические 
рулевые агрегаты 12, 26, 27 (см. рис. 2.1), входящие в состав элек- 
трогидравлических сервоприводов -  исполнительных механизмов 
АБСУ, работающих по сигналам последней.
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Рис. 2.2. Пост управления самолетом Ту-54:

I -  педали управления рулем направления; 2 -  колонка управления рулем высоты; 
3 -  штурвал управления элеронами; 4 -  рама правого пульта управления; 5 — ме­
ханизм регулировки педалей по роет пилота; 6 -  карданный вал; 7 — рама левого 
пульта управления; 8 -  взлетночюсадочный загружатедь руля направления; 9 -  про­
водка управления рулем направления; 10—кронштейн; 1 1 -  электромеханизм трим- 
мерного эффекта загружателя руля направлении; 12 -  проводка управления рулем 
высоты; 13 -  проводка управления элеронами; 14 -  пружинный эагружатель элеро­
на; 15 — датчик крена; 16 — следящая тяга; 17 -  электромеханизм триммерного эф­
фекта загружателя элеронов; 18 -  датчик тангажа; 19 -  механизм включения полет­
ного загружателя; 20 -  апектромеханиэм триммерного аффекта; 21 -  полетный заг- 
ружатель; 22 — электромеханизм включения полетного загружателя
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При описании систем управления самолетом в данной книге 
приняты следующие определения:

1. Режим штурвального управления -  режим, при котором 
управление самолетом производится обычным перемещением ко­
мандных рычагов (колонок, педалей, штурвалов), установленных на 
рамах 4, 7 (см. рис. 2.2). При этом работает комплекс автоматов 
АБСУ, обеспечивающих улучшение характеристик устойчивости и 
управляемости самолета относительно его поперечной, вертикаль­
ной и продольной осей.

2. Режим полуавтоматического управления -  режим, при кото­
ром пилот управляет самолетом (посредством тех же рычагов) по 
положению командных стрелок пилотажно-командного прибора или 
по другим навигационно-пилотажным приборам при одновременной 
работе комплекса автоматов АБСУ.

3. Режим автоматического управления -  режим, при котором са­
молетом управляет АБСУ совместно с пилотажно-навигационным 
комплексом.

Установленные в системах управления рулевые приводы, откло­
няя руль (элерон, элерон-интерцептор), принимают на себя полно­
стью всю нагрузку от аэродинамических шарнирных моментов, воз­
никающих при скоростном напоре на управляемых поверхностях по 
мере их отклонения от нейтрального положения. Эта нагрузка в не­
обратимых рулевых приводах не передается на входное звено при­
вода и, следовательно, на колонку, педали и штурвалы, кинематиче­
ски связанные с ним жесткой проводкой. Поэтому нагрузка на ко­
лонках, педалях и штурвалах, пропорциональная отклонению руля 
высоты, руля направления и элеронов соответственно, создается ис­
кусственно пружинными загружателями.

Для уменьшения при необходимости нагрузки на колонках, пе­
далях и штурвалах, создаваемой пружинными загружателями, для 
каждого из них имеется электромеханизм триммерного эффекта 
(триммирующий механизм). Для ограничения углов отклонения руля 
высоты и руля направления в полете на всех режимах, кроме взлета 
и посадки, в системах управления этими рулями установлены до­
полнительные (полетные) пружинные загружатели (по одному в ка­
нале тангажа и канале курса).

Приводы рулей и элеронов трехкамерные поступательного дей­
ствия с плоскими золотниками распределительных устройств. Каме­

29



ры приводов полностью разделены между собой, и каждая питается 
от одной из трех независимых гидросистем. Золотники управляются 
через торсионные валики, обеспечивающие работоспособность при­
вода при заклинивании одного из его золотников.

Управление каждым (левым или правым) элероном- 
интерцептором осуществляется с помощью трех однокамерных ру­
левых приводов поступательного движения, каждый из которых пи­
тается от отдельной независимой гидросистемы.

На самолете применено совмещенное управление закрылками, 
предкрылками и стабилизатором от рукоятки управления закрылка­
ми и обеспечена возможность перехода на раздельное управление 
этими органами при открытых колпачках переключателя 
СТАБИЛИЗАТОР или ПРЕДКРЫЛКИ на козырьке средней прибор­
ной доски пилотов и на верхнем электрощитке пилотов.

Система продольного управления предназначена для управления 
самолетом относительно его поперечной оси -  в продольной плоско­
сти (по тангажу) на всех режимах полета.

Продольное управление самолетом осуществляется с помощью 
руля высоты и управляемого в полете стабилизатора.

Система управления рулем высоты предназначена для ручного и 
автоматического управления самолетом и обеспечивает:

-  отклонение руля высоты первым или вторым пилотом с помо­
щью двух постоянно включенных рулевых приводов 31 
(см. рис. 2.1);

-  автоматическое отклонение руля высоты с помощью диффе­
ренциально включенного в проводку 12 (см. рис. 2.2), 6 (см. рис. 2.1) 
электрогидравлического рулевого агрегата 27 и двух постоянно 
включенных рулевых приводов 31;

-  создание на коронках управления усилий, пропорциональных 
угловым отклонениям руля высоты, и снятие (триммирование) ука­
занных усилий;

-  изменение градиента усилий на колонках (взлетно-посадочный 
и полетный режим загрузки).

Система управления рулем высоты состоит из колонок 2 
(см. рис. 2.2) управления первого и второго пилотов; жестких оди­
нарных проводок 12 (см. рис. 2.2) и 6 (см. рис. 2.1) управления от 
рычага карданного вала 6 (см. рис. 2.2) колонок 2 до входных звень­
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ев рулевых приводов 31 (см. рис. 2.1); основного пружинного загру­
жателя для создания на колонках управления усилий, пропорцио­
нальных угловым отклонениям руля высоты; полетного пружинного 
загружателя для ограничения угла отклонения руля высоты в полете 
на всех режимах кроме взлета и посадки; механизма включения по­
летного загружателя для обеспечения увеличенных усилий на ко­
лонках в полете по сравнению с усилиями при взлете и посадке; 
электромеханизма 20 (см. рис. 2.2) триммерного эффекта для снятия 
усилий на колонках 2 при ручном управлении и перемещении коло­
нок при автоматическом управлении; электрогидравлического руле­
вого агрегата 27 (см. рис. 2,1), входящего в АБСУ; пружинных тяг 30 
в проводке управления для обеспечения возможности управления 
одной половины (левой или правой) руля высоты при отказе другой; 
двух (по одному на каждую половину руля) рулевых приводов 31 
для непосредственного отклонения руля высоты соответственно с 
перемещением проводки управления; следящей тяги для отключения 
режимов автоматической стабилизации тангажа при отклонении пи­
лотом колонки управления; датчиков, входящих в АБСУ, для изме­
рения длины основного пружинного загружателя и хода штока элек­
тромеханизма 20 (см. рис. 2.2) триммерного эффекта.

Система управления стабилизатором предназначена для откло­
нения стабилизатора во взлетно-посадочное положение при взлете и 
при заходе на посадку и в полетное положение после взлета.

Система управления стабилизатором состоит из электромеха­
низма для приведения в действие подъемника 34 (см. рис. 2.1) ста­
билизатора; винтового самотормозящего подъемника для непосред­
ственного отклонения стабилизатора; переключателя, установленно­
го на козырьке средней приборной доски пилотов для включения 
электромеханизма; указателя положения стабилизатора 32, установ­
ленного на средней приборной доске пилотов; светового табло с 
надписью СТАБИЛИЗАТОР ВКЛЮЧЕН, установленного на средней 
приборной доске пилотов над указателем положения стабилизатора.

Система управления стабилизатором может работать в режиме 
совмещенного управления или в режиме ручного управления. 
Управление стабилизатором при совмещенном режиме осуществля­
ется от рукоятки управления закрылками.
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Система управления рулем направления обеспечивает: отклоне­
ние руля направления первым и вторым пилотами с помощью руле­
вого привода 29; отклонение руля направления автоматически с по­
мощью электрогидравлического рулевого агрегата 26 по сигналам 
АБСУ; создание на педалях усилий, пропорциональных угловым 
отклонениям руля направления, и снятие указанных усилий; измене­
ние градиента усилий на педалях (взлетно-посадочный и полетный 
режим).

Система управления рулем направления состоит из педалей 1 
(см. рис. 2.2) первого и второго пилотов; одинарных жестких прово­
док 9 (см. рис. 2.2), 5 (см. рис. 2.1) управления от педалей до входно­
го звена рулевого привода 29; взлетно-посадочного пружинного за­
гружателя 8 (см. рис. 2.2) для создания на педалях усилий, пропор­
циональных угловым отклонениям руля направления; электромеха­
низма 11 триммерного эффекта для снятия усилий на педалях; по­
летного загружателя для ограничения угла отклонения руля направ­
ления в полете на всех режимах, кроме взлета и посадки; электро­
гидравлического рулевого агрегата 26 (см. рис. 2.1), входящего в 
АБСУ; рулевого привода 29 для непосредственного отклонения руля 
направления.

Система поперечного управления предназначена для управления 
самолетом по крену и курсу как пилотом, так и по сигналам АБСУ. 
Поперечное управление самолетом производится с помощью элеро­
нов и элеронов-интерцепторов.

Система управления элеронами предназначена для ручного и ав­
томатического управления самолетом по крену и курсу и обеспечи­
вает: отклонение элеронов первым и вторым пилотами с помощью 
двух рулевых приводов 15 (см. рис. 2.1); отклонение элеронов- 
интерцепторов для повышения эффективности поперечного управ­
ления при отклонении элеронов на углы более -  1°30'; автоматиче­
ское отклонение элеронов с помощью дифференциально включенно­
го в проводку 13 (см. рис. 2.2), 4 (см. рис. 2.1) элект­
рогидравлического рулевого агрегата 12; создание на штурвале уси­
лий, пропорциональных углу отклонения элеронов, и снятие указан­
ных усилий. Система управления элеронами состоит из штурвалов 3 
(см. рис. 2.2) первого и второго пилотов; жесткой одинарной про­
водки 13 (см. рис. 2.2), 4 (см. рис. 2.1) от кабины экипажа до вход­
ных звеньев рулевых приводов 15 правого и левого элеронов; пру­
жинного загружателя 14 (см. рис. 2.2) для создания на штурвалах
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усилий, пропорциональных углу отклонения элеронов; электромеха­
низма 17 триммерного эффекта для снятия при необходимости уси­
лий на штурвалах; электрогидравлического рулевого агрегата 12 (см. 
рис. 2.1) системы АБСУ; пружинных тяг в проводке управления для 
обеспечения возможности аварийного управления одним элероном 
при отказе другого; двух (по одному на каждый элерон) рулевых 
приводов 15 для непосредственного отклонения элеронов с переме­
щением проводки управления; дифференциальных механизмов 16 
для приведения в действие внешних секций элеронов-интерцепторов 
при отклонении элеронов на углы более -  1°30'; следящей тяги для 
отключения режимов автоматической стабилизации крена; датчика 
15 (см. рис. 2.2), входящего в состав АБСУ, для измерения длины 
пружинного загружателя.

Система управления элеронами-интерцепторами 18 (см. рис. 2.1) 
предназначена для повышения эффективности поперечного управ­
ления при отклонении элеронов на углы более -  1°30\ Эта система 
состоит из дифференциальных механизмов 16, обеспечивающих пе­
ремещение жесткой проводки управления элеронами- 
интерцепторами при отклонении элерона вверх на угол более 1°30' и 
неподвижность элеронов-интерцепторов в убранном положении при 
движении элеронов в диапазоне изменения углов от -  1°30' до 20°; 
жесткой проводки от дифференциального механизма до входного 
звена рулевых приводов управления элеронами-интерцепторами; 
пружинных тяг в проводке управления элеронами-интерцепторами 
для обеспечения возможности перемещения элерона в случае отста­
вания или отказа элерона-интерцептора; рулевых приводов 19 и 20 
для непосредственного отклонения элерона-интерцептора при от­
клонении элерона вверх и для принудительного приведения элерона- 
интерцептора в нейтральное положение при движении элерона вниз.

Система управления воздушными тормозами состоит из системы 
управления средними интерцепторами (воздушные тормоза, рабо­
тающие в полете и на земле) и системы управления внутренними 
интерцепторами (воздушные тормоза, работающие только при про­
беге на земле).

Система управления средними интерцепторами состоит из руко­
ятки 1 (см. рис. 2.1), расположенной в кабине экипажа на среднем 
пульте пилотов; тросовой и жесткой проводки управления от кабины 
до средних интерцепторов; рулевых приводов 21 со встроенным ме­
ханическим замком для отклонения интерцептора с перемещением
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проводки и для его жесткой фиксации в убранном положении при 
полете.

Система управления внутренними интерцепторами состоит из 
кнопки управления внутренними интерцепторами, установленной на 
рукоятке управления средними интерцепторами; электрогидравли­
ческого крана; гидравлических приводов 24 с механическим замком 
для отклонения интерцептора и жесткой фиксации его в полете.

Система управления закрылками гидроэлектромеханическая дис­
танционная и предназначена для выпуска и уборки трехщелевых за­
крылков.

Механическая часть системы -  винтовые подъемники, непосред­
ственно перемещающие закрылки, и трансмиссия, соединяющая все 
подъемники -  приводится в действие системой перемещения за­
крылков, включающей в себя электрогидравлический рулевой при­
вод.

Система перемещения закрылков обеспечивает три режима рабо­
ты: автоматический, ручного управления и синхронизации. Основ­
ным режимом работы системы является автоматический режим, в 
котором обеспечивается установка закрылков в положение, заданное 
рукояткой управления. Управление рукояткой совмещено с управле­
нием стабилизатором и предкрылками.

Положение закрылков контролируется по двухстрелочному ин­
дикатору, установленному на верхнем электрощитке пилота над ру­
кояткой управления закрылками.

Во избежание взлета самолета с убранными закрылками или вы­
пущенными на угол, не соответствующий взлетному режиму, сраба­
тывает звуковая предупредительная сигнализация (сирена).

Предкрылки управляются электромеханической системой, вклю­
чающей в себя винтовые подъемники, трансмиссию и реверсивный 
электромеханизм перемещения.

Управление электромеханизмом перемещения предкрылков про­
изводится от рукоятки управления закрылками или вручную пере­
ключателем ПРЕДПОСЫЛКИ, установленным на верхнем электро­
щитке пилотов.

Положение предкрылков контролируется сигнальной лампой, 
размещенной рядом с переключателем управления электромеханиз­
мом их перемещения. При убранных предкрылках сигнальная лампа 
не горит, при выпущенных -  горит, а при движении предкрылков 
мигает.
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Таблица 2.1

Органы управления
Отклонение

Направление Градусы мм

Элерон
вверх 20±1 180±9
вниз 20±1 180±9

Элерон-интерцептор вверх 45±2 413±20
Руль высоты:
при угле стабилизатора —1°30'

вверх 29±1 142±5
вниз 16±1 79±5

при угле стабилизатора -7° вверх 29±1 142±5
вниз 14,5±1 75±5

Руль направления вправо
влево

25±1
25±1

558±22
558±22

Внутренний интерцептор вверх 50±1 721±15
Средний интерцептор вверх 45±1 435±10

Таблица 2.2

Органы управления Отклонение
Направление Градусы Мм

Элероны вверх 8±1 58 ±7
вниз 8±1 58 ±7

Руль высоты вверх 10 ±1 40,5 ±4
вниз 10 ±1 40,5 ± 4

Руль направления вправо 10 ±1 226 ± 22
влево 10 ±1 226 ± 22

Таблица 2.3

Рычаги управления Отклонения
Штурвал управления элеронами от 125°до13°30'

Колонка управления руля высоты: на себя, от себя от 14°4Гдо15°10' 
от 8°10'до8°40'

Педали управления рулем направления от 115 до 125 мм

Регулировочные данные системы управления и отклонения эле­
ронов и рулей в автоматическом режиме представлены соответст­
венно в табл. 2.1 и 2.2. Отклонение рычагов управления дано в 
табл. 2.3.
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2.2.2. Основные агрегаты и их питание
К агрегатам современных систем управления относятся пульты 

управления, проводка управления, пружинные загружатели и тяги, 
рулевые приводы.

Пульты управления (левый и правый) служат для управления ру­
лями, элеронами, элеронами-интерцепторами и тормозами колес 
шасси. Пульт представляет собой литые рамы 4, 7 (см. рис. 2.2), на 
которых в особых приливах смонтированы: колонка 2 управления 
рулем высоты; педали 1, механизм 5 регулировки педалей, механизм 
управления тормозами шасси.

На левом пульте дополнительно смонтирован механизм стояноч­
ного торможения, на правом пульте - полетный загружатель руля 
направления и механизм его включения.

Пульты устанавливаются на самолете в собранном виде (с ко­
лонками управления, педалями и т. п.). Рамы пультов крепятся на 
продольных балках пола, каждая на восьми болтах диаметром 8 мм. 
Болты затягиваются самоконтрящимися гайками.

Рис. 2.3. Герметичный узел системы управления:
1 -  нижний входной рычаг; 2 -  сальник; 3 -  литой корпус; 4 -  заглушка;

5 -  масленка; 6 -  войлочное кольцо; 7 -  верхний рьиаг; 8 -  распорная втулка; 
9 -  вал; 10 -  резиновое кольцо; 11 -  фланец; 12, 13 -  гайки.
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Рис. 2.4. Гермовыводы тяг управления:
1 - корпус; 2 - масленка; 3 - обойма; 4 - вкладыш; 5 - распорная втулка;

6 - внутренний корпус; 7 - гайка; 8, 12 - войлочные уплотнения; 9, 11 - латунные 
гайки; 10 - штифт; 13 - резиновый фланец; 14 - сварной хомут;

15 - резиновое кольцо

Рис. 2.5. Компоновка гермовыводов:
1 - кронштейн; 2 - тяга (руля высоты); 3 - тяга (руля направления); 4 - гермовывод

После установки на самолете пульты соединяются между собой 
жесткими связями:

-колонки 2 (см. рис. 2.2) управления рулем высоты — карданным 
валом 6, который через кулисы соединяется с карданными вилками, 
закрепленными в колонках управления на осях их вращения;

-штурвалы 3 управления элеронами — тягой, проложенной 
внутри карданного вала 6 и соединяющей рычаги' секторных кача­
лок, установленных в основаниях колонок управления;

-педали 1 - дюралевой тягой, соединяющей качалки на левом и 
правом пультах управления.

Проводка управления служит для передачи движения от команд­
ных рычагов к выходным рычагам рулевых приводов.
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В основных системах управления используется смешанная про­
водка, включающая участки с гибкой (тросовые проводка в колонках 
управления и проводка управления воздушными тормозами) и жест­
кой проводкой (проводка из дюралевых труб), передающая движе­
ние от колонок управления к выходным рычагам рулевых приводов.

Тросы, соединяющие командные рычаги с жесткой проводкой, 
образуют замкнутую петлю, в которой для компенсации растяжения 
создается тендерами предварительное натяжение. Усилие натяжения 
контролируется специальными тензометрами. Жесткая проводка 
управления состоит из последовательно соединенных между собой 
шарнирными устройствами регулируемых и нерегулируемых труб­
чатых тяг, которые устанавливаются в роликовых направляющих 
или на поддерживающих качалках. Для изменения линейных пере­
мещений или направления движения тяг применяются рычажные 
качалки. Сечения тяг выбираются из условия их прочности при ра­
боте на продольный изгиб. Длина отдельной тяги выбирается исходя 
из условий компоновки.

Для вывода жесткой проводки управления из герметичного фю­
зеляжа в крыло или негерметичную часть фюзеляжа устанавливают­
ся герметичные узлы и выводы (рис. 2.3, 2.4, 2.5).

Включение гидроусилителя в проводку управления самолетом 
нарушает взаимосвязь между коэффициентами передачи по силе и 
по перемещениям, которая была в системах прямого управления.

, ,  6 7 a 9 юV I? v 1 I I / / . .1 2  г I  1-^ ----1-------1—аЬя-'tf

Рис. 2.6. Пружинный загружатель элеронов:
1 -  вильчатый наконечник; 2 -  контргайка; 3 -  шток; 4 -  гайка; 5 , 1 1 -  штифты; 

6, 9 -  вкладыши, 7 -  пружина, 8 -  цилиндр, 10 -  крышка с ушками

rfb

Рис. 2.7. Полетный загружатель руля направления:
1 - крышка с ушками; 2, 8 - штифты; 3, 6 - вкладыши; 4 - пружина; 5 - цилиндр; 

7 - гайка; 9 - шток; 10 - контргайка; 11 - вильчатый наконечник
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При больших дозвуковых и сверхзвуковых скоростях полета раз­
витие кризисных явлений обтекания сильно изменяет значение, а в 
ряде случаев и знак шарнирного момента, что исключает возмож­
ность подбора такого коэффициента передачи по силе, который 
обеспечивал бы удовлетворительные характеристики управляемости 
на всех режимах полета. В этих случаях применяется необратимая 
схема включения гидроусилителя (рулевого привода), при которой 
все усилия от шарнирного момента воспринимаются силовым ци­
линдром усилителя. В необратимых схемах управления устанав­
ливаются пружинные загружатели.

В системе управления элеронами установлен один, постоянно 
включенный в систему управления, пружинный загружатель. В сис­
темах управления рулями направления и высоты установлено по два 
пружинных загружателя: взлетно-посадочные, включенные в систе­
му постоянно, и полетные, которые включаются в систему управле­
ния в полете автоматически при уборке закрылков, а при их выпуске 
выключаются, так как цепи питания электромеханизмов включения 
полетных загружателей сблокированы с выпуском и уборкой за­
крылков. Дополнительная блокировка полетного загружателя руля 
направления с носовой стойкой шасси при ее обжатии исключает 
возможность включения полетного загружателя при уборке закрыл­
ков на земле.

Рис. 2.8. График работы пружинного 
загружателя руля направления:

Рис. 2.9. График работы полетного 
загружателя элеронов:

S - перемещение штока; р -  давление
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Рис. 2.10. Пружинные тяги:
а - элеронов; б - руля высоты; 1 - вильчатый наконечник; 2 , 12-  контргайки;
3 - шток; 4, 5 - гайки; 6 - контровочная шайба; 7, 10 - вкладыши; 8 - пружина;

9 - цилиндр; 11 - стакан; 13, 14,17 - ушковые наконечники;
15 - резиновый хвостовик; 16 - труба

Конструкции пружинных загружателей элеронов (рис. 2.6) и по­
летного загружателя руля направления (рис. 2.7) однотипны. Загру­
жатели отличаются друг от друга габаритными размерами входящих 
в них деталей и ввертываемыми резьбовыми наконечниками. Графи­
ки работы пружинных загружателей представлены на рис. 2.8 и 2.9.

Пружинные тяга (рис. 2.10,2.11) устанавливаются в системах 
управления элеронами и рулем высоты. Они служат для обеспечения 
возможности управления одним элероном или одной половиной (ле­
вой или правой) руля при отказе другого (другой) или в случае за­
клинивания штока одного из рулевых приводов, примененных в этих 
системах.

Центрирующие пружинные тяги применяются в управлении ру­
лем высоты, рулем направления и элеронами. Центрирующие пру­
жинные тяги служат для возвращения в нейтральное положение вы­
ходных рычагов рулевых агрегатов в случае выключения АБСУ.

Центрирующие пружинные тяги руля высоты и руля направле­
ния элеронов отличаются от пружинных тяг только материалом, 
размером деталей и типами ввертываемых наконечников.
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Растяжение

Рис. 2.11. Г рафик работы пружинных тяг

Рис. 2.12. Рулевой привод для управления элеронами:
1 - шток цилиндра; 2 - шатун; 3 - перепускной клапан; 4 - фильтр;

5 - ось (выходное звено); 6 - тяга обратной связи; 7 - ограничитель хода золотников; 
8 - входная качалка; 9 - качалка обратной связи; 10 - привод золотников;

11 - тяга золотника; 12 - распределительное устройство; 13 - вал золотника;
14 - золотник; 15 - блок цилиндров
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Рис. 2.13 Рулевой привод для управления рулями высоты и направления:
1 -  ограничитель хода золотников; 2 -  входная качалка; 3 -  тяга золотника; 4 -  при­
вод золотников; 5 , 9 -  верхняя и нижняя пята; 6 -  перепускной клапан; 7 -  фильтр;
8 - стопорное кольцо; 10 -  золотник; 11 -  рьиаг золотника; 12 -  распределительное 

устройство; 13 -  вал золотника; 14 -  шток; 15 -  выходная серьга;
16, 17 -  тяги золотников

Конструкция этих тяг рассчитана на длительный срок эксплуата­
ции, соответствующий сроку службы самолета. Рулевой привод 
предназначен для управления элеронами (рис. 2.12), рулями высоты 
и направления (рис. 2.13), элеронами-интерцепторами и воздушны­
ми тормозами. В системе управления элеронами и рулем высоты ус­
тановлено по два рулевых привода, а рулем направления -  один.

Рулевые приводы для управления элеронами и рулями высоты и 
направления управляются через механическую проводку управления 
от штурвала, колонки и от рулевого агрегата, работающего по сиг­
налам САУ. Эти приводы являются трехкамерными необратимыми
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следящими гидравлическими усилителями с жесткой отрицательной 
обратной связью. Усиление мощности создается за счет энергии ра­
бочей жидкости, подводимой к приводу.

Питание к приводу подводится одновременно от трех гидросис­
тем, каждая из которых питает только одну камеру. Привод сохраня­
ет работоспособность при отказе одной или двух гидросистем. При 
заклинивании одного из золотников привод остается работоспособ­
ным, так как вал 13 (см. рис. 2.12) заклинившегося золотника закру­
чиваясь, не мешает управлению двумя другими золотниками, а по­
лости камеры гидроусилителя, в которые поступает рабочая жид­
кость через заклинившийся золотник закольцовываются.

Рулевой привод для управления элеронами состоит из трех одно­
камерных цилиндров, смонтированных в одном блоке 15, трех рас­
пределительных устройств 12, объединенных общим входным зве­
ном — входной качалкой 8, перепускных клапанов 3, предохраняю­
щих от превышений давлений рабочей жидкости в полостях цилинд­
ра, фильтра 4 и ряда других элементов. В каждом цилиндре имеется 
шток 1 с поршнем и шатун 2. Шатуны связаны одним общим выход­
ным звеном -  осью S, к которой подсоединена тяга б обратной связи.

Управляющий сигнал поступает на входную качалку 8, которая, 
поворачиваясь относительно оси, передает перемещение через сис­
тему рычагов трем валам золотников распределительного устройст­
ва 12. Вал 13, поворачиваясь, перемещает золотник 14, и он откры­
вает доступ рабочей жидкости в одну из полостей рабочей камеры, в 
результате чего шток 1 и шатун 2 начинают перемещаться.

Рулевой привод для управления рулями высоты и направления 
состоит из цилиндра, в котором последовательно размещены три 
камеры, объединенные общим выходным звеном — штоком 14 
(см. рис. 2.13); трех распределительных устройств 12, объединенных 
входным звеном - входной качалкой 2; перепускных клапанов 6, 
предохраняющих от превышения давления рабочей жидкости в по­
лостях цилиндра; фильтра 7; тяг 3; приводов 4 золотников и ряда 
других элементов.

Управляющий сигнал поступает на входную качалку 2 рулевого 
привода для управления рулями высоты и направления. Входная ка­
чалка 2, поворачиваясь относительно неподвижного штока 14, пере­
мещает через систему тяг (3,16,17) три вала 13 золотников распреде­
лительных устройств 12.
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Рис. 2.14. Схема установки рулевого привода 
для управления рулем высоты и направления:

1 - кронштейн; 2 - выходной рычаг привода; 3 - регулируемая тяга;
4 - двуплечая качалка; 5 - тяга; 6 - рулевой привод; 7 - кабан руля высоты;

8 - гидропроводка к рулевому приводу

Вал 13, поворачиваясь, перемещает рычаги 11 золотника вместе 
с золотником 10, который открывает доступ рабочей жидкости в од­
ну из полостей рабочей камеры, в результате чего шток 14 начинает 
перемещаться, поворачивая входную качалку 2. Качалка 2 передает 
движение, соответствующее перемещению золотников 10, через сис­
тему рычагов на перекрытие окон, подводящих рабочую жидкость. 
После того как окна перекроются, движение штока 14 прекращается. 
Схема установки рулевого привода для управления рулем высоты и 
направления показана на рис. 2.14.

Управление элеронами-интерцепторами осуществляется двумя 
рулевыми приводами. Первый рулевой привод для управления эле­
ронами-интерцепторами является однокамерным необратимым сле­
дящим гидравлическим усилителем с жесткой обратной связью. 
Усиление мощности создается за счет энергии рабочей жидкости, 
подводимой к приводу от отдельной независимой гидросистемы. 
Этот привод обеспечивает подачу сигнала рассогласования на вто­
рой рулевой привод.
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Второй рулевой привод выполнен по гидравлической схеме, ана­
логичной схеме первого привода для управления элеронами- 
интерцепторами, и представляет собой однокамерный гидроусили­
тель без обратной связи.

Питание ко второму приводу для надежности подводится от двух 
различных гидросистем.

При стопорении золотника любого из приводов управляемость 
элероном-интерцептором сохраняется, так как вал 7 (рис. 2.15) или 
вал 10 (рис. 2.16) заклинившегося золотника закручивается и не ме­
шает управлению двумя другими золотниками, а полости камеры 
гидроусилителя закольцовываются.

Каждый из рулевых приводов для управления электронами- 
интерцепторами состоит из распределительного устройства; штока; 
перепускных клапанов, предохраняющих от превышений давлений 
рабочей жидкости в полостях цилиндра; фильтров; распределителя. 
Распределитель является неподвижным узлом и предназначен для 
подвода к приводу и отвода на слив рабочей жидкости через жесткие 
трубопроводы.

Первый привод отличается от второго привода тем, что он имеет 
кинематическую систему (детали 13,15,16,17 на рис. 2.15) со специ­
альной пружиной 12.

Управляющий сигнал поступает на входную качалку 13 первого 
привода. Входная качалка 13, поворачиваясь относительно оси 0 0 , 
передает перемещение через систему рычагов валу 7 золотников и 
перепускному клапану 10.

Вал 7, поворачиваясь, перемещает золотник 8, который открыва­
ет доступ рабочей жидкости в одну из полостей камеры, в результате 
чего шток 1 начинает перемещаться и через систему рычагов пово­
рачивает входную качалку 13 вокруг оси OiOi. Качалка 13, повора­
чиваясь, через систему рычагов перекрывает окна, подводящие жид­
кость. После того как окна перекроются, движение штоков пекра- 
тится. Рулевой привод для управления воздушными тормозами 
(рис. 2.17) является однокамерным необратимым следящим гидрав­
лическим усилителем с единичной обратной связью. Усиление мощ­
ности создается за счет энергии жидкости, подводимой к приводу по 
гибким шлангам.
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Рис. 2.15. Рулевой привод рассогласования 
для управления элеронами-интерцепторами:

1 - шток; 2 - цилиндр; 3 - корпус; 4 - распределительное устройство;
5 - рьиаг золотника; 6 - фиксатор нейтрали золотника; 7 - вал золотника;
8 - золотник; 9 - фильтр; 10 - перепускной клапан; 11 - распределитель;

12 - пружина; 13 - входная качалка; 14 - ограничитель хода; 15 - привод золотника;
16 - качалка обратной связи; 17 - тяга обратной связи

Когда интерцепторы убраны, силовой шток 1 то же убран и на­
ходится в крайнем положении.

Управляющий сигнал на выпуск поступает на входную качалку 
11. Входная качалка поворачивает вал 9 золотника, который пере­
мещает золотник 8. Золотник, перемещаясь, открывает доступ рабо­
чей жидкости в одну из полостей цилиндра.

Рис. 2.16. Рулевой привод перемещений для управления элероном-интерцептором: 
1 - распределительное устройство; 2 - рычаг; 3 — фильтр; 4 - перепускной клепан; 

5 - распределитель; 6 - вилка; 7 - цилиндр; 8 - шток; 9 - золотник;
10 - вал золотника; 11 - фиксатор нейтрали золотника; 12 - корпус
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При подаче рабочей жидкости в левую полость гидроцилиндра 
барабан 6 перемещается влево и освобождает стопорное кольцо 3, 
которое, в свою очередь, освобождает шток 1, и цилиндр 2 начинает 
перемещаться. В то же время барабан 6 нажимает на толкатель блока 
5 сигнализатора, который включает концевой выключатель 4, и в 
кабину пилота поступает сигнал о срабатывании замкового устрой­
ства. Цилиндр 2, двигаясь, поворачивает качалку и жестко связан­
ный с ней вал 9 золотника. При этом золотник возвращается в ней­
тральное положение, перекрывая окна, подводящие жидкость к по­
лостям цилиндра, и цилиндр останавливается. В случае отказа или 
выключения гидросистемы при выпущенном воздушном тормозе 
обратный клапан 13 отсекает гидроусилитель от линии подачи. Под 
действием внешней нагрузки происходит медленная просадка ци­
линдра из-за внутренних перетечек жидкости по зазорам.

Подача

Слаб

v̂ 5$22z z z z z z z z z !z 4.
Рис. 2.17. Рулевой привод для управления воздушными тормозами:

1 - шок; 2 - цилиндр; 3 - стопорное кольцо; 4 - концевой выключатель;
5 - блок сигнализатора; 6 - барабан; 7 - пружина; 8 - золотник; 9 - вал золотника; 

10 - распределительное устройство; 11 - входная качалка; 12 - фильтр;
13 - обратный клапан
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Питание систем управления самолетов осуществляется от энер­
гетических систем двух видов: систем электроснабжения и систем 
гидропитания.

Применение на современных самолетах электрогидравлической 
силовой системы управления со многими электрическими агрегата­
ми определяет состав системы электроснабжения.

Электропитание систем управления осуществляется от бортовой 
сети: постоянного тока напряжением ±27 В; трехфазного тока на­
пряжением З6.3 б+1’8 В частотой 400±8 Гц; однофазного тока напря­
жением 115±5,75В частотой 400±8 Гц; трехфазного тока напряже­
нием 200±10 В частотой 400±8 Гц.

Применение бустеров потребовало введения в состав энергети­
ческих систем системы гидропитания. Гидропитание бустеров, яв­
ляющихся рулевыми приводами органов управления современных 
самолетов, осуществляется от трех или четырех независимых гидро­
систем.

Контроль за работой энергетических систем осуществляется с 
рабочего места бортинженера. Для обеспечения заданной надежно­
сти каждая из энергетических систем имеет аварийные источники 
энергии — электрические аккумуляторы и преобразователи, аварий­
ные насосные станции и гидроаккумуляторы
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3. СИСТЕМЫ НАВИГАЦИИ

3.1. Корректируемые воздушно-допплеровские системы 
счисления пути

Методы навигации классифицируются в основном по способу 
определения координат самолета. Наибольшее распространение в 
современной практике получили:

Позиционные методы навигации, к которым следует отнести су­
ществующие методы радионавигации с использованием угломерно- 
дальномерной системы ближней навигации, VOR, DME, автомати­
ческого радиокомплекса, дальномера и бортовой аппаратуры, рас­
смотренные в разд. 2.

Методы счисления пути с использованием воздушно­
допплеровских и инерциальных систем счисления пути.

Рассмотрим принцип действия корректируемой воздушно­
допплеровской системы счисления пути (КВД ССП).

В состав КВД ССП входят: датчик курса, допплеровский измери­
тель путевой скорости и угла сноса (ДИСС), система воздушных 
сигналов и навигационно-вычислительное устройство (НВУ).

НВУ предназначено для непрерывного автоматического опреде­
ления текущих координат места самолета в частотноортодромиче- 
ской системе координат с индикацией их на планшете и выдачей 
данных для автоматического и полуавтоматического полета по мар- 
шруту. Кроме того, НВУ: преобразует текущие координаты самоле­
та; автоматически корректирует счисленные координаты самолета 
по данным угломерно-дальномерной системы ближней навигации; 
формирует управляющие сигналы и выдает их в бортовую систему 
управления (БСУ) для выполнения полета по маршруту.

НВУ работает при изменении навигационных параметров в сле­
дующих диапазонах: курса от 0 до 360°; воздушной скорости от 200 
до 1200 км/ч; путевой скорости от 200 до 1200 км/ч; угла сноса от - 
30 до +30°; скорости ветра от 0 до 300 км/ч - и в следующих экс­
плуатационных условиях: при изменении температуры окружающе­
го воздуха от 233,15 до 313,15 К; при изменении давления до 
11 998,98 Па.

НВУ программирует расстояние до пункта поворота в диапазоне 
±950 км; боковое отклонение от ЗЛП в диапазоне ±500 км; заданный
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путевой угол от 0 до 360°; значение линейного упреждения разворо­
та (ЛУР) от 5 до 25 км.

В НВУ предусмотрена автоматическая коррекция счисленных 
координат по данным угломерно-дальномерной системы ближней 
навигации в радиусе действия маяка 10...350 км. Значения координат 
маяка Sm , Z m в в о д я т с я  оперативно при полете по ЗЛП. НВУ выдает в 
БСУ сигналы Z линейного бокового отклонения от ЗЛП и Z скоро­
сти этого отклонения.

НВУ производит непрерывное автоматическое определение те­
кущих координат самолета S, Z в частотноортодромической системе 
координат. ЗЛП соединяет районы поворотных пунктов маршрута. 
Начало координат частотноортодромической системы совмещено с 
конечным пунктом каждого участка маршрута. Ось S ориентирована 
вдоль ЗЛП, ось Z перпендикулярна ей.

Текущие координаты самолета определяются в НВУ методом 
счисления пути. Эта задача решается на элементах дискретной и 
аналоговой техники.

При полете по ЗЛП необходимо обеспечить плавный переход 
самолета с предыдущего участка пути на следующий. Для этого 
электромеханическими счетно-решающими устройствами выполня­
ется преобразование координат, т. е. вычисляются координаты само­
лета относительно следующей ЗЛП по известным текущим коорди­
натам самолета и взаимному положению текущей и последующей 
ЗЛП.

Рис. 3.1. Схема воздушно-доплеровской системы счисления пути:
1 -  ДИСС; 2 -  Датчик курса; 3 -  Навигационно-вычислительное устройство; 

4 - автоматический планшет; а -  угол сноса; у/ -  курсовой угол
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Рис, 3,2. Схема счисления текущих к°°Р‘ 
динат самолета:
N — северное направление меридиаЯа>
О — заданный путевой угол; И11М -  **с" 
ходный пункт маршрута; Sn -  прогр^' 
мируемое значение длины участка ЗЛ™ 
»ц2 — составляющая вектора путе»оЯ 
скорости в частноортодромической с110' 
теме координат, перпендикуляр514® 
ЗЛГ1; ^nS — составляющая вектора 
тевой скорости в частноортодроми1*^' 
кой системе координат, параллель*14,1 
ЗЛП; 7 а  прод ~ продольная состав Л* *°‘ 
щая вектора путевой скорости; Vn цоП~ 
поперечная составляющая вектора 
вой скорости; Va — вектор путевой с*0- 
рости; Ф -  курсовой угол; а  -  утол 
сноса; V -  вектор воздушной скорое111’ 
So. п -  остаток пути; S, Z — оси час101' 
ноортодромической системы коордиЯаТ’ 
Z0. з -  отклонение от ЗЛП; ППМ -  а° ' 
воротный пункт маршрута

Рис. 3.2. Схема счисления текущих координат самолета: 
параметры ЗЛП и значение ЛУР программируются

Для обеспечения высокой точности самолетовождения в КВД 
ССП предусмотрена периодическая коррекция счисления по данным 
угломерно-дальномерной системы ближней навигации текущих ко­
ординат самолета. Для коррекции НВУ формирует текущие коорди­
наты самолета относительно координат радиомаяка, а затем сравни­
вает их с данными угломерно-дальномерной системы ближней нави­
гации. Координаты радиомаяка, по которым производится коррек­
ция, программируются в НВУ.

Для выполнения автоматического или полуавтоматического по­
лета по маршруту НВУ формирует управляющие сигналы и выдает 
их в бортовую систему управления (БСУ).

Основные режимы работы КВД ССП (рис. 3.1) - счисление коор­
динат, преобразование координат, коррекция координат по данным 
угломерно-дальномерной системы ближней навигации, индикация 
текущих координат на планшете, выдача параметров в БСУ.

Определение счисленных текущих координат самолета произво­
дится (рис. 3.2) путем решения уравнений
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Z 0,  = Z п - /  V n z d t ;

(3.i)
s„.„ = S n - J V nsdt ,

4
где Zn -  программируемое значение отклонения от ЗЛП. Решение 
уравнений (3.1) производится в НВУ методом импульсного счисле­
ния координат.

Импульсное счисление координат производится интегрирова­
нием импульсов, частоты которых пропорциональны составляющим 
путевой скорости.

По характеру информации, поступающей в канал счисления, раз­
личают два режима работы:

-п о  данным ДИССа -  режим РАБОТА;
-п о  данным системы воздушных сигналов и запомненным значе­

ниям составляющих скорости ветра — режим ПАМЯТЬ,
При включении ДИССа информация о путевой скорости и угле 

сноса поступает в НВУ в импульсном и аналоговом виде. Импульс­
ная информация о путевой скорости и угле сноса поступает в виде 
двух сдвигов допплеровских частот С и f2 лучей радиолокатора от­
носительно неподвижной антенны (рис. 3.3).

1пуч
177Я7777Л77777777т т

Рис. 3.3. Схема связи допплеровских частот с путевой скоростью: 
fj -  допплеровская частота I луча; f2 -  допплеровская частота II луча; р -  угол излу­
чения ДИССа относительно продольной оси в горизонтальной плоскости; ^  -  угол из­
лучения ДИССа относительно продольной оси в вертикальной плоскости
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Значения путевой скорости Vn и частот f) и /? связаны соотноше­
ниями

fj = cos фв cos(P -  а )  = aVn cos(P -  а);
X

f2 = ^ 1̂ Lcos9Bcos(P + a )  = aVncos(P + a), (3.2)
X

где а = coscp,,: X -  параметр ДИССа.
X

Составляющие путевой скорости в неподвижной частотно- 
ортодромической системе координат зависят от составляющих в 
подвижной, связанной с самолетом системе координат следующим 
образом:

Vns = V„ • cosCI' -  в + а) = ¥п прод • cosCI' -  0)Vns + Vn non • sin(T -,в)- 

Vnz = Vn • sin(T -  0 +a) = Уп прод • sin(T -  0)Vns -  Vn non • cosCI' -  в), 

где Сялрод,Сяяоя-продольная и поперечная составляющие путевой 
скорости в подвижной системе координат.

Выразим значения Уппрод и Vn поп через значения частот р и f2. 
Из уравнения (3.2) имеем

f x = aVn (cos /?cos a  + sin /?sin a);

/2  = a^n (cos/?cos a  -  sin/?sin a).
Отсюда

f  + f 2 = 2aVn cos/?cosa; 

f i ~  f 2 = 2aVn sin/?sin a.
Подставляя значения Уппрод и Vnnon в уравнение (3.3), получаем:

Vm = • cosOP -  в) + • sin(^ -  в);
2a cos/? 2a sin /?

Vn7 = • sin(^  -  в) -  • cos(vB -  в)
2a cos/? 2a sin /?

или после подстановки значений а и Р и введения коэффициента К, 
характеризующего подстилающую поверхность,
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Vns = 0, 07924/Д./; cos(^  -  в) -  / ,  • cos(^  -  в) +
+ /  s i n ^  - в )  -  f 2 sin(4^ -  #)];

Vnz = 0,07924AT[ /J sin(^  - в )  + / ,  • sin(^  -  в ) -  
-  f x cos(4^ -  в) + f 2 cos(4^ -  в )].

Формулы (3.4) реализуются в блоке импульсной раскладки. На­
ряду с импульсной системой, ДИСС выдает в НВУ и аналоговую 
информацию, которая используется совместно с информацией от 
ТКС-П2 и системы воздушных сигналов для формирования и отра­
ботки составляющих скорости ветра Wx , WY в неподвижной системе 
координат. При этом решаются уравнения (рис. 3.4)

Рис. 3.4. Схема связи составляющих скорости ветра с путевой скоростью:
_ _ X, Y -  оси координатой системы;

Wx , Wr -  составляющие вектора скорости ветра в системе координат X, Y;

Wr , Wu , -  составляющие вектора скорости ветра в подвижной системе координат, 
связанной с вектором воздушной скорости
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. - V  = WTcosx¥  + Wx sm x¥; 

= Wx co s '¥ -W Ysm'¥,
(3.5)

где V,, прод = Vn cos a, Vn non = Vn sin a  -  составляющие путевой ско­
рости в системе координат, образованной вектором V и направлени­
ем, перпендикулярным вектору V (подвижная система координат).

При переходе на работу в режим ПАМЯТЬ по запомненным зна­
чениям составляющих скорости ветра, значениям курсового утла и 
воздушной скорости формируются значения путевой скорости и уг­
ла сноса в аналоговом виде согласно уравнениям

В НВУ предусмотрен только импульсный канал счисления коор­
динат.

Так как в режиме ПАМЯТЬ информация о путевой скорости и 
углах Т, а, (3 поступает только в аналоговом виде, формирование
Vns и Vn/ и преобразование их в импульсы производится в блоке
импульсной раскладки согласно уравнениям (3.7)

Интегрирование составляющих путевой скорости производится 
по уравнениям (3.1).

Уравнения (3.1) ... (3.7) реализуются в схеме НВУ следующим 
образом:

-вводится информация от внешних систем;
-производится раскладка путевой скорости на составляющие; 
-интегрируются составляющие путевой скорости по времени.
Угол Ф вводится в НВУ непрерывно от ТКС-П2 через сельсин- 

ную передачу, сельсин-датчик которой находится в ТКС-П2, а сель­
син-приемник - в I навигационном устройстве.

Датчиком дистанционной передачи угла сноса является потен­
циометр ДИССа. Значение угла сноса, выдаваемое датчиком, срав­
нивается со значением, отработанным на потенциометре в НВУ.

Vn cos a -V  -  WY cos4^- Wx  sin'B = 0; 

Vn sin a  -  Wx  cos 4  ̂+ WY sin 4  ̂= 0.
(3.6)

Vns =Vn -cosC¥- 0 + a); 

Vm  = Vn ■ sin('P - 0 + a).
(3.7)
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Ввод путевой скорости производится через потенциометриче­
скую передачу, датчик которой находится в ДИССе, а приемник -  в 
узле отработки НВУ.

Заданные путевые углы частных ЗЛП устанавливаются на счет­
чике вручную, причем углы нечетных частных ЗЛП устанавливают­
ся ручкой ЗПУ I, а четных -  ручкой ЗПУ II.

Формирование сигналов, пропорциональных sin(\|/-0) и cos(\|/-0), 
производится вращающимися трансформаторами, установленными 
на осях датчиков углов \|/ и 0.

Доплеровские частоты fi и f2 выдаются последовательно ДИС- 
Сом в блок импульсной раскладки. Синхронное переключение час­
тот f, и f2 осуществляется НВУ путем выдачи импульсов синхрони­
зации в ДИСС.

Решение уравнений (3.4) и определение составляющих путевой
скорости Vns и Vnz производится в блоке импульсной раскладки, с
выхода которого выдаются импульсы с частотой следования, про­
порциональной составляющим путевой скорости.

В блоке импульсной раскладки происходит непрерывный кон­
троль за работой основных каналов и в случае неисправности выда­
ется сигнал РЕЗЕРВА НЕТ на табло. Этот же сигнал включает в ра­
боту резервный блок, который продолжает решение уравнений (3.4). 
При отказе резервного блока выдается сигнал отказа на самолетное 
табло, на котором загорается надпись ОТКАЗ НВУ.

Для автоматического перехода с одного участка пути на другой 
НВУ при полете определяет методом преобразования координаты 
самолета относительно частной ЗЛП. Исходными данными для оп­
ределения координат самолета относительно следующей частной 
ЗЛП являются счисленные текущие координаты самолета, координа­
ты очередного поворотного пункта маршрута и взаимное положение 
текущей и следующей ЗЛП (рис. 3.5). Текущие координаты самолета 
и преобразованные координаты связаны соотношениями

V = V +  V •О.П2 П2 ПР ’

7  = 7  + 70.32 ^ О . З Х ^ ^ П Р ’

^ п р  ~  &'о .п \  ' c o s ( $ j  — в 2̂ ) ~  Z 0 3 \ ' s i n ( $ j  — 0 2 \

Zpip ~ ^о.п\' sin($j — 02 ) т Za31 • cos(6> — 02У
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Вычисленные таким образом координаты So.m и Z0 32 обеспечи­
вают непрерывность счисления при переходе с одной частной ЗЛП 
на другую.

В НВУ индикация счисленных и преобразованных координат 
производится двумя индикаторными блоками. Один из этих блоков 
отрабатывает счисленные текущие координаты самолета и опреде­
ляет координаты маяка коррекции. Другим блоком определяются 
координаты поворотного пункта следующей частной ЗЛП и произ­
водится относительно нее отработка преобразованных текущих ко­
ординат самолета. С переходом на новую частную ЗЛП меняются 
функции, выполняемые индикаторными блоками. В результате 
счисление координат производится блоком, на котором были отра­
ботаны преобразованные координаты самолета, а преобразование 
координат -  блоком, на котором происходило счисление координат.

ппм-

в, fft

So-

Рис. 3.5. Схема определения положения самолета относительно следующей ЗЛП: 
Sni, Sn 2 -  программные значения протяженности первой и второй ЗЛП; S0.nb 

S0.ri2 - остаток пути до поворотных пунктов маршрута ППМ! и ППМ2;
Zo.3 b Z0 .3 2  - текущие значения отклонений от первой и второй ЗЛП;

Snp -  преобразованное значение протяженности 8Ш; Znp -  преобразованное 
линейное отклонение относительно 8Ш; S, Z -  оси частотноортодромической 

системы координат; 0!, 02 - заданные путевые углы первой и второй ЗЛП
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Каждый индикаторный блок состоит из механизмов. В механиз­
мах установлено по два счетчика, по одному из которых произво­
дится отсчет счисленных или преобразованных текущих координат 
самолета, а на другом устанавливаются координаты маяка коррек­
ции или маршрута.

N

ЗЛП,

Рис. 3.6. Схема коррекции координат по данным
угломерно-дальномерной системы ближней навигации:

0а -  азимут самолета относительно радиомаяка; U -  расстояние до радиомаяка; 
РМ -  радиомаяк; 0 -  заданный путевой угол; Vп  0, Vпв  -  составляющие вектора

путевой скорости в полярной системе координат радиомаяка; J TRS у Vnz -  состав­

ляющие вектора путевой скорости в частотноортодромической системе координат;
Nh -  направленно отсчета радиомаяка; *Р -  угол карты; ЗЛПЬ ЗЛП2 -  первая 

и вторая ЗЛП; S, Z -  оси частотноортодромической системы координат

НВУ, несмотря на его точность, обладает свойством интегриро­
вания абсолютных погрешностей, возникающих при формировании 
составляющих путевой скорости. Это обстоятельство вызывает зна­
чительные ошибки при определении места самолета, нарастающие с 
течением времени. Исходя из этого, в НВУ предусмотрена позици­
онная коррекция по данным угломерно-дальномерной системы
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ближней навигации. Система ближней навигации измеряет поляр­
ные координаты D и 0а самолета (0а азимут) относительно наземного 
маяка, координаты которого заранее известны. Точность определе­
ния полярных координат этой системы значительно выше, чем точ­
ность определения координат НВУ. Это используется для коррекции 
текущих координат самолета S и Z. Однако коррекция этих коорди­
нат, счисляемых в НВУ, возможна при непрерывном измерении по­
лярных координат D и 0а системой ближней навигации. При малей­
шем нарушении режима измерения D и 0а коррекция текущих коор­
динат S и Z, вычисляемых НВУ, прекращается и восстанавливается 
только после выяснения достоверности измеряемых D и 0а блоком 
оценки системы ближней навигации.

Система ближней навигации подвержена воздействию различно­
го рода помех и не всегда работает устойчиво (например, в непо­
средственной близости от радиомаяка, на малых высотах и т.д.). В 
таких случаях полярные координаты D и 0а вычисляются по данным 
НВУ. Это обстоятельство обеспечивает значительное повышение 
помехозащищенности системы ближней навигации.

Так как НВУ ведет счисление в частотноортодромической сис­
теме координат, а система ближней навигации -  в полярной, в по­
следней производится преобразование составляющих путевой ско- 
рости Vns, Vnz , Vne, VnD (рис. 3.6).

Составляющие путевой скорости Vm и Vnz интегрируются в
блоке коррекции системы ближней навигации, при этом на механиз­
мах блока коррекции отрабатываются дальность D и азимут 0а. Эти 
значения дальности D и азимута 0а сравниваются со значениями 
дальности и азимута, измеренными системой ближней навигации. 
Результаты сравнения AD и Д0а оцениваются на достоверность в 
блоке оценки системы ближней навигации и поступают на механиз­
мы дальности и азимута блока коррекции для отработки точных зна­
чений полярных координат.

Для выдачи автономных данных в систему ближней навигации 
необходимо:

-построить составляющие путевой скорости Vns, Vnz ; 
-сформировать разность углов ва-¥ ;
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-сформировать разность координат самолета и маяка S0.n - S m  и  

Zo.3~ZM',
Составляющие путевой скорости Vns, Vи/ определяются по 

формулам:
V U S  =Vn •c°s(4/ - 6 '+ a ) ;

Vnz = Vn • sin('P -  0+ a )

fJfTM

Рис. 3.7. Схема определения положения самолета
относительно радиомаяка системы ближней навигации:

S0.n -  вычисленное в НВУ значение остатка пути до ППМ; SM, ZM -  программируе­
мые значения координат радиомаяка в частотноортодромической системе; S Cm , Z Cm 

-  проекции смещения самолета относительно радиомаяка в частотноортодромиче­
ской системе координат на оси S и Z; Z0 3-  вычисленное в НВУ значение отклоне­
ния от ЗЛП; *Р -  угол карты; 0а -  азимут относительно радиомаяка; D -  расстояние 

до радиомаяка; N -  северное направление меридиана в месте установки радиомаяка 
выдаются с потенциометров НВУ

Для включения режима коррекции координат необходимо уста­
новить выключатель на блоке НВУ в положение КОРРЕКЦИЯ BKJ1. 
В случае готовности системы ближней навигации к проведению 
коррекции в НВУ выдается сигнал КОРРЕКЦИЯ BKJ1. По этому
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сигналу загорается лампа КОРРЕКЦИЯ BKJ1. на пульте управления 
НВУ и срабатывают реле, включающие цепи коррекции.

В системе ближней навигации в режиме коррекции текущих ко­
ординат по значениям дальности D и азимута 0а определяются час- 
тотноортодромические координаты самолета относительно маяка 
коррекции по уравнениям (рис. 3.7)

SCM = Z).cos(^a - ^ ) ;
Z см =D-  sin(0e -4 ' ) .

В блоке коррекции системы ближней навигации происходит 
сравнение координат SCm, ZGmC разностями координат So ll-S\|.

Z0 з-Z m и формируются поправки AS, AZ:
AS = SCM- ( S a n - S M);

-  Z CM ~  ( Z о.з ~  Z M )■

Поправки AS, AZ выдаются в НВУ для коррекции текущих коор­
динат. Дня проведения коррекции необходимо:

-установить на счетчиках индикаторных механизмов координаты 
маяка;

-сформировать разности координат So.ii-S m, Z0 з -Zm;
-внести поправки AS, AZ по текущим координатам.
Координаты маяка SM, ZM устанавливаются на счетчиках нечет­

ной ЗЛП или на счетчиках четной ЗЛП. Установка координат произ­
водится с помощью кнопок, расположенных на блоке НВУ.

Для удобства работы экипажа в полете в НВУ предусмотрена 
непрерывная индикация положения самолета на картографическом 
планшете, в который заложена географическая карта.

Карта представляет собой ленту, сделанную из частей, на кото­
рой в порядке очередности нанесены все участки маршрута. ЗЛП 
каждого участка маршрута ориентирована вдоль продольной оси 
ленты.

Движение карты в окне планшета совпадает с направлением пе­
ремещения местности под самолетом. Место самолета на карте ука­
зывается визиром.

Перемещение визира в направлении, перпендикулярном ЗЛП, 
указывает боковое отклонение. Оси S и Z системы координат, при­
нятой при расчетах на НВУ, направлены соответственно вдоль ЗЛП 
и перпендикулярно ей. Поэтому перемещение карты в планшете 
производится со скоростью, пропорциональной изменению текущей
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координаты самолета по оси S, а перемещение визира -  со скорос­
тью, пропорциональной изменению текущей координаты самолета 
по оси Z.

В планшете используются карты двух масштабов: 1:200000 -  для 
полета по трассе; 1:500 000 -  для полета в районе аэродрома.

При переключении счисления координат в систему отсчета сле­
дующей частной ЗЛП необходимо вызвать карту со следующим уча­
стком маршрута. Вызов карты следующего участка производится 
сигналом ЛУР, с появлением которого происходит быстрое переме­
щение карты ("скачок" карты).

Текущие координаты самолета Son, Z0.3 выдаются на планшет 
через дистанционную сельсинную передачу, работающую в транс­
форматорном режиме. Сельсины-датчики расположены на осях ша­
говых двигателей, отсчитывающих текущие координаты So n, Z0.3, а 
сельсины-приемники -  в планшете, в механизмах перемещения кар­
ты и визира.

Для повышения наглядности индикации и увеличения точности 
определения положения самолета по карте при полете в районе аэ­
родрома в планшете применена крупномасштабная карта (1:500000).

Применение крупномасштабной карты требует увеличения ее 
скорости движения и скорости движения визира. Для этого необхо­
димо следящие системы, связанные с картой и визиром планшета, 
переключить на другие сельсины-датчики или приемники, имеющие 
цену оборота, согласованную с масштабом карты 1:500000.

Для перехода на крупномасштабную карту при полете к послед­
нему пункту маршрута переключатель ТРАССА -  АЭРОДРОМ ус­
танавливается в положение АЭРОДРОМ.

При полете по маршруту НВУ выдает в автоматическую борто­
вую систему управления (АБСУ) сигналы Z, Z, 0.  Эти сигналы по­
ступают на навигационно-пилотажный прибор системы АБСУ и ис­
пользуются для формирования команд автоматического и полуавто­
матического управления.

Рассмотрим процесс выдачи сигналов Z, Z, д  отдельно по каж­
дому каналу.

Боковое отклонение от ЗЛП Z. преобразуется в напряжения, 
снимаемые с потенциометров четной или нечетной ЗЛП, Эти потен­
циометры механически связаны с осью шаговых двигателей счисле­
ния координат.
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Скорость изменения бокового отклонения Z преобразуется в 
напряжение, снимаемое с потенциометра, расположенного в меха­
низме отработки путевой скорости Vn . При этом

Z  = Vnz = s i n ^  + в  + а).

Скорость изменения бокового отклонения Z  используется в сис­
теме АБСУ для формирования команд управления самолетом.

Заданный угол пути выдается через дистанционную сельсинную 
передачу, датчик которой установлен на оси задатчика угла пути, а 
приемник -  в системе АБСУ.

3.2. Инерциальные системы счисления пути

3.2.1. Физические основы инерциального счисления пути

Инерциальное счисление пути основано на реализации основных 
законов механики: закона инерции, основного закона динамики, за­
кона действия и противодействия, закона независимости действия 
сил.

В инерциальных системах счислений ускорение тел однозначно 
определяется их взаимодействием.

Учитывая значения ускорений, определяемых уравнениями (2.9) 
и (2.10), получим на основании равенства (2.11)

(Р -  F)/m0 = F/m, откуда
P=(m0+m)/mF, (3.8)

где m0 -  масса самолета;
m -  масса присоединенного тела;
F -  сила, действующая на присоединенное тело;
Р -  активная сила.
На основании формулы (3.8) можно сформулировать теорему о 

динамическом подобии: динамика движения опорного тела под дей­
ствием сил реакции его связей с самолетом подобна динамике дви­
жения самого самолета под действием внешних активных сил. Сле­
довательно, измеряя вектор силы F  (возникающей, например, из-за 
деформации пружины), можно в масштабе (m0+m)/m определить 
вектор активной силы Р, действующей на самолет. Это дает возмож­
ность с помощью вычислителя инерциальной системы решать диф­
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ференциальные уравнения динамики движения самолета, представ­
ленные в виде

(m0 + m)R = P+Q, (3.9)
где R -  ускорение центра масс самолета относительно инерциальной 
системы отсчета;

Р и Q -  активная сила и сила тяжести, действующие на самолет.
уу̂   уу̂

Поскольку в правой части уравнения (3.9) сила р  = —̂-------/• яв-
т

ляется измеренной величиной, а сила Q должна быть задана, уравне­
ние преобразования скорости интегрируется с учетом заданных на­
чальных условий (t = 0, Rj. Rlt, где Ro, R0 начальные значения R и

R).
У инерциального метода счисления пути система отсчета высту­

пает в неявном виде и ее текущее положение относительно самолета 
может быть найдено в результате аналитического решения уравне­
ния (3.9).

Достоинством инерциального метода счисления пути является 
то, что относительные перемещения опорного тела и самолета изме­
ряются с достаточно высокой точностью.

3.2.2. Инерциальные системы управления
Современные инерциальные системы управления включают ги­

роскопы, акселерометры и бортовую ЭВМ.
В настоящее время наибольшее распространение получили так 

называемые карданные системы. Карданные инерциальные системы 
управления и навигации (рис. 3.8) измеряют линейные и угловые 
перемещения самолета в инерциальном пространстве, что позволяет 
получать автономную информацию об осевом положении, скорости 
и месте самолета.

Основным элементом клерикальных систем является стабилизи­
рованная платформа 3, на которой монтируются акселерометры, из­
меряющие ускорения, направленные вдоль осей координатной сис­
темы. Положение этой платформы измеряется гироскопами. Плат­
форма выполняет две основные функции: формирует координатную 
систему для акселерометров и препятствует перемещению датчиков 
при угловых перемещениях самолета.
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Уровень вычислительной аппаратуры первоначально ограничи­
вался использованием аналоговых способов, которые требовали ми­
нимизации объема вычислительных работ. Очень важной задачей 
было создание высококачественных гироскопов небольших разме­
ров. Эти гироскопы с исключительно малым дрейфом предназнача­
лись для обнаружения очень малых угловых перемещений и угловых 
скоростей, допускаемых на платформе.

1 Место

Скорость 
" Л  Вращательные 
^  моменты

Сиена/?
(упрадпеная 
самолетом

1 2

5
Н  *  I

Ооебое поношение, курс 
м е с т о

Z , J
С и г н а л

Скорость 
Вращательные моменты 
ОссЗое положение, курс

упрабленцй
с а м о л е т о м

Рис. 3.8. Схема карданной инерциаль- 
ной инерциальной системы управления:

1 -  акселерометры; 2 -  гироскопы;
3 -  стабилизированная платформа;
4 -  навигационная ЭВМ; 5 -  ЭВМ

управления

Рис. 3.9. Схема связанной системы 
управления:

1 -  акселерометры; 2 -  преобразующая; 
ЭВМ; 3 -  навигационная ЭВМ; 4 -  ЭВМ; 

управления; 5 -  гироскопы; 6 -  ЭВМ 
координатной системы

Появление цифровых ЭВМ позволило максимально повысить 
точность, надежность и эксплуатационные качества современных 
инерциальных систем, уменьшить габаритные размеры датчиков, 
повысить их надежность и снизить стоимость. Стабилизированные 
платформы совершенствовались, уменьшались в размере в связи с 
уменьшением габаритных размеров датчиков и миниатюризацией 
электронных схем. Несмотря на это, конструкторы стремились ис­
ключить стабилизированную платформу из инерциальных систем 
из-за ее сложности.
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В связи с этим в последнее время появился новый тип инерци­
альных систем -  связанные инерциальные системы. В этих системах 
вместо электромеханической стабилизированной платформы ис­
пользуется вычислительное устройство.

К связанным инерциальным системам управления (рис 3.9) отно­
сятся инерциальные системы, связанные с корпусом самолета.

ЭВМ инерциальной системы выполняет две функции: формирует 
опорную координатную систему по выходной информации гироско­
пов и проектирует выходные сигналы акселерометров по осям этой 
системы. Выходная информация бескарданной и карданноаналити­
ческой систем одна и та же: место, скорость, положение и курс са­
молета.

Эта информация рассчитывается на двух ЭВМ (навигационной и 
управления).

Навигационная ЭВМ рассчитывает вращательные моменты, ко­
торые подаются либо на гироскопы (в карданной системе), либо на 
вход ЭВМ управления (в бескарданной системе). Это необходимо 
для того, чтобы сохранить заданную ориентацию координатной сис­
темы: ориентация является функцией места самолета. В карданных 
системах заданная ориентация выполняете электромеханически, в 
связанных -  аналитически. Датчики, связанные с корпусом самолета, 
должны работать с той же точностью, что и датчики, установленные 
на стабилизированной платформе: они должны обеспечивать выход­
ные данные в форме, пригодной для цифровых вычислений при на­
личии значительных угловых скоростей.

Угловые скорости для связанных датчиков измеряются в радиа­
нах на секунду, а не радианах на час как для датчиков на стабилизи­
рованной платформе. В основном это относится к гироскопам, по­
скольку они измеряют угловые скорости с высокой точностью. Диа­
пазон изменения выходной величины этих гироскопов 0,3-10"3 ... 
1,7 рад/с. В современных связанных системах используются обычно 
применяемые для стабилизации платформ гироскопы.

В качестве акселерометров, работающих в импульсном реба- 
лансном (восстановительном) режиме, используются двухстепенные 
поплавковые гироскопы, обеспечивающие и точную входную ин­
формацию, и широкий диапазон. Гироскопы с тремя степенями сво­
боды, успешно применявшиеся на бортовых электронных платфор­
мах, не получили применения в связанных системах, вероятно, из-за
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сложности ввода корректирующих вращательных моментов, связан­
ной с угловыми сдвигами оси вращения гироскопа и осевыми пере­
крестными связями. Выходная информация обычного гироскопа 
подвержена существенному влиянию угловых перемещений осей 
прецессии относительно какой-либо оси, не совпадающей с нор­
мальной входной осью даже в том случае, если ребалансный регули­
ровочный контур срабатывает очень быстро. Однако эти перемеще­
ния могут быть скорректированы, поскольку они зависят от угловых 
скоростей, измеряемых другими гироскопами.

Основные задачи, выполняемые ЭВМ связанной системы, сво­
дятся к формированию неподвижных координатных осей системы 
по результатам измерений гироскопов и к преобразованию выход­
ных данных акселерометров о приращениях скорости по осям этой 
системы. Можно записать уравнение преобразования скорости сле­
дующим образом:

AVS=C-AVB,
где AVS -  приращение скорости по осям неподвижной системы ко­
ординат;

С -  матрица (3x3) преобразования;
AVB -  приращение скорости по осям, связанной с самолетом сис­

темы координат.
Матрица преобразования является функцией ориентации связан­

ной системы координат относительно неподвижной координатной 
системы.

Начальная или в полете выставка осей платформы карданной 
(гиростабилизированной) инерциальной навигационной системы 
требует либо связи с внешним опорным эталоном, либо вращения 
платформы до совпадения с этим эталоном. При выставке на земле 
для отыскания плоскости местного горизонта обычно используются 
акселерометры. Если гироскопы достаточно точны, то они могут 
быть применены для отыскания направления на истинный Север, т.е. 
для выставки в азимуте.

Выставка в связанной системе выполняется по результатам рас­
чета точного начального значения соответствующей матрицы.

Калибровка датчиков может быть затруднена в связанных систе­
мах, в то время как в карданной системе легко используются рамки 
карданова подвеса для установки датчиков в различных направлени­
ях.
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Решение проблемы для связанных систем было найдено в обес­
печении датчиков такой стабильностью калибровки, которая адек­
ватна продолжительности выполнения задания. Это решение пред­
почтительнее, чем добавление даже одной степени свободы модулю 
датчика, которое лишает связанную систему ее преимуществ.

Для увеличения диапазона применения связанных систем в пер­
вую очередь необходимо увеличить точность гироскопов, осущест­
вить стабильную калибровку для длительных периодов работы сис­
темы и разработать семейство взаимозаменяемых датчиков с элек­
трически нормализованными стыковочными устройствами. Успехи в 
математическом обеспечении и применение интегральных схем де­
лают все более реальной замену карданного подвеса его вычисляе­
мым аналогом. Эта замена уменьшает массу системы и удешевляет 
её.

В настоящее время наиболее распространенными являются: ги­
роскоп с электрической подвеской ротора и лазерный гироскоп.
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4. СИСТЕМЫ НАВИГАЦИОННЫХ КОМПЛЕКСОВ

4.1. Гироскопическая вертикаль
Существуют два пути повышения надежного функционирования 

систем ПНК, которые не исключают друг друга. Первый путь состо­
ит в переходе к такой технологии производства отдельных узлов 
устройств, при которой само понятие компонентов теряет или во 
всяком случае существенно изменяет свой смысл. Примером этого 
является применение микроэлектронных схем большой интеграции. 
Надежность интегральной схемы, содержащей 10 тысяч активных 
элементов, приближается к надежности одного транзистора.

Второй путь повышения надежности состоит во введении избы­
точности (структурной или информационной). Использование избы­
точности лежит в основе современных систем ПНК. В качестве при­
мера укажем на многообразие датчиков, которые определяют место­
положение самолета, на дублирование (трехкратное или четырех­
кратное) вычислителей, систем автоматического управления и др. Из 
этого примера следует, что существуют два способа введения избы­
точности: использования резерва (этот способ применен при по­
строении систем датчиков самолетовождения) и дублирования бло­
ков устройств.

Рассмотрим многообразие датчиков, применяемых в системах 
ПНК, чтобы перейти к проблеме комплексации их в системах авто­
матического управления.

Датчиками систем самолетовождения называют устройства, 
комплексы устройств или системы, предназначенные для получения 
и преобразования первичной информации о состоянии объекта 
управления и окружающей среды. Датчики преобразуют измеряе­
мый параметр в некоторую величину, которая подвергается даль­
нейшей обработке. Обязательным элементом датчика является чув­
ствительный элемент, который определенным образом связан с уси­
лительным, корректирующим, преобразующим и другими эле­
ментами, так же входящими в датчик.

Важнейшей из задач, которые решают датчики, можно считать 
определение текущих координат и составляющих вектора скорости 
самолета. Все датчики можно разделить на датчики угловых и ли­
нейных координат, а также датчики скорости.
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Рассмотрим свойства и принципы действия датчиков, которые 
нашли наибольшее применение в автоматизированных и прибли­
жающихся к полностью автоматическим системах управления.

Гироскопической вертикалью называется гироскопический дат­
чик, принцип действия которого основан на использовании трехсте­
пенного астатического гироскопа, устанавливаемого по направле­
нию вертикали места. Для уменьшения погрешностей в датчиках 
углов тангажа v и крена у введена коррекция положения собственной 
оси гироскопа по сигналам от чувствительного элемента типа маят­
ника в качестве которого, как правило, применяется жидкостной ма­
ятниковый переключатель. Переключатель представляет собой гер­
метичный сосуд, частично наполненный токопроводящей жидко­
стью, а частично инертным газом. Отклонение сосуда от вертикали 
вызывает смещение пузырька инертного газа, которое приводит к 
замыканию токосъемных контактов проводящей жидкостью, и сиг­
налы коррекции поступают в коррекционные механизмы гироскопи­
ческой вертикали.

Ось свободного трехстепенного гироскопа под действием вра­
щения Земли с угловой скоростью со3 и движения самолета со скоро­
стью V будет иметь уход относительно вертикали места. При этом 
угловая скорость вращения вокруг оси 00Y0, направленной на север, 
равна

Vсо,, =co„coscpH— sm'P,
О 3 R

а угловая скорость вращения вокруг оси О0Х0, направленной на вос­
ток, равна

где R — расстояние от центра Земли до гироскопа;
Ф — широта;
*Р — угол между вектором скорости V и плоскостью меридиана.
Дополнительно необходимо учитывать прецессию гироскопа от 

моментов трения, несбалансированности и погрешности датчиков 
выходных угловых сигналов. Составляющие угловой скорости пре­
цессии на осях 0 0Хо

а= Мх/Н и (3 = Му/Н, 
где Мх, Му -  суммарные возмущающие моменты;

Н  -  кинетический момент.
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Рис. 4.1. Схема малогабаритной гировертикали:
1 -  внутренняя рама; 2, 8, 14, 22 -  щеточные группы; 3, 9, 12, 23 -  потенциометры; 
4, 10 -  синусно-косинусные трансформаторы; 5 -  наружная рама; 6, 7 -  маятники; 
11, 13 -  жидкостные маятниковые датчики; 15, 31 -  щетки; 16, 30 -  потенциометры 

разгрузки; 17 -  упор гироскопа; 18, 33 -  роторы в кожухе; 19, 32 -  гироскопы;
20, 21, 34, 35 -  моментный датчик; 24 -  коллектор; 25, 27 -  разгрузочные двигатели; 

26, 29 -  шестерни; 28 -  корпус

Углы поворота гироскопа относительно вертикали места с уче­
том и компенсацией систематических уходов гироскопа определя­
ются по формулам

где а -  угол поворота гироскопа между продольной осью ОХ и про­
екцией скорости самолета V на плоскость OXY связной системы 
координат;

а0 -  начальное значение угла между продольной осью ОХ и про­
екцией скорости самолета V на плоскость OXY связной системы 
координат;

|3 -  угол поворота гироскопа между направлением скорости са­
молета V и плоскостью OXY связной системы координат;

|30 -  начальное значение угла поворота гироскопа между направ­
лением скорости самолета V и плоскостью OXY связной системы 
координат.

Установившиеся значения углов а и Р определяют погрешности 
гироскопической вертикали. Для уменьшения этих погрешностей, 
возникающих при ускорениях самолета и на виражах, применяются
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специальные корректирующие устройства и устройства отключения 
коррекции на виражах.

В качестве примера рассмотрим малогабаритную гироскопиче­
скую вертикаль (рис. 4.1), входящую в состав автоматической бор­
товой системы управления (АБСУ).

Эта гироскопическая вертикаль предназначена для определения 
пространственного положения самолета относительно горизонта и 
является датчиком углов крена и тангажа, значения которых выда­
ются в виде электрических сигналов.

На самолете Ту-154 установлены три гировертикали, сигналы ко­
торых поступают на кворум-элементы и далее на вычислительные 
устройства системы автоматического управления и системы траек- 
торного управления. Кроме того, сигналы поступают для индикации 
на авиагоризонты левого и правого пилотов, а также на антенну ра­
диолокационной станции.

Гироскопическая вертикаль является двухгироскопной платфор­
мой с силовой стабилизацией и с коррекцией относительно вертика­
ли места, осуществляемой одноосными жидкостными маятниковыми 
датчиками. В датчиках дистанционной передачи, установленных на 
измерительных осях, формируются электрические сигналы, пропор­
циональные углам крена и тангажа самолета.

Система силовой стабилизации разгрузки компенсирует возму­
щающие моменты, действующие по измерительным осям прибора X  
и У.

Внутренняя 1 и наружная 5 рамы образуют карданный подвес с 
углом поворота 60° вокруг оси У и 180° вокруг оси А  В канал сило­
вой стабилизации относительно измерительной оси У входят гиро­
скоп 32 и разгрузочный двигатель 27. Стабилизация относительно 
оси А  осуществляется гироскопом 19 и разгрузочным двигателем 25.

Гироскопы 19 и 32 содержат роторы 18 и 33 в кожухах. Кинети­
ческие моменты Hi и Н2 роторов равны между собой и направлены 
противоположно. Углы поворота гироскопов вокруг осей А; и У; ог­
раничены упорами для того, чтобы щетки 15 и 31 всегда находились 
в контакте с потенциометрами разгрузки 16 и 30.

При возникновении возмущающих моментов М, направленных 
по оси У, начинается прецессия гироскопа 32 вокруг оси Х х с угло­
вой скоростью сох и появляется гироскопический момент Мг. На
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щетках 31 появляется управляющий сигнал. Он идет на разгрузоч­
ный двигатель 27, который через шестерню 29 развивает компенси­
рующий момент разгрузки Мр обратный возмущающему моменту 
М. При наступлении равенства этих двух моментов ротор 33 в кожу­
хе гироскопа 32 останавливается с отклонением на небольшой угол 
и дальше не прецессирует, а гироскопический момент становится 
равным нулю. При этом внутренняя рама 1 под действием возму­
щающего момента вокруг оси У не поворачивается. Когда снимается 
момент М, гироскоп 32 под действием разгрузочного двигателя 27 
возвращается в первоначальное положение.

Аналогично происходит стабилизация при возникновении воз­
мущающих моментов, направленных по оси X. С потенциометров 
разгрузки 16 гироскопа 19 сигнал снимается щетками 15 и поступает 
на разгрузочный двигатель 25, который расположен на корпусе 28 и 
кинематически связан с наружной рамой 5 через шестерню 26.

Таким образом, внутренняя рама 1, являющаяся стабилизирован­
ной платформой гироскопической вертикали, при нормальной рабо­
те системы стабилизации сохраняет свое положение в пространстве 
независимо от воздействия возмущающих моментов, направленных 
по измерительным осям X и У.

Во время разгона гиромоторов система силовой стабилизации 
автоматически компенсирует автоколебания, возникающие из-за не­
достаточности кинетического момента. Восстановление рабочих па­
раметров системы стабилизации происходит одновременно с вклю­
чением системы быстрого восстановления.

Система быстрого восстановления (арретирования) в процессе 
запуска по сигналам, поступающим от механических маятников 6 и 
7, приводит платформу гироскопической вертикали в горизонталь­
ное положение. Оси маятников для повышения их чувствительности 
расположены вертикально. Если внутренняя рама 1 в момент запуска 
повернута относительно оси У, то один из контактов расположенных 
по обе стороны маятника 6, замыкается. Сигнал, поступающий с ма­
ятника на управляющую обмотку разгрузочного двигателя 27, вы­
бран так, чтобы он был противоположен по знаку максимальному 
сигналу, который может поступить на этот же двигатель со щеток 
31, и превышал его по значению. Избыточный момент; развиваемый 
двигателем, вызывает прецессию гироскопа 32, в результате которой 
он ложится на один из упоров 17. При этом теряется одна степень
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свободы и под действием момента разгрузочного двигателя 27 рама, 
как обычное негироскопическое тело, начинает ускоренно повора­
чиваться вокруг оси У к горизонтальному положению. Если это по­
ложение будет пройдено по инерции, маятник подаст сигнал и про­
цесс начнется в обратном направлении. После нескольких колебаний 
платформа гироскопической вертикали останавливается в положе­
нии, близком к горизонтальному.

Быстрое арретирование по оси X происходит так же, причем сиг­
нал на разгрузочный двигатель 25 поступает с маятника 7. Включе­
ние арретирования производится программным механизмом или 
вручную от кнопки, расположенной на пульте системы автоматиче­
ского управления (САУ). Для совмещения оси Z стабилизированной 
платформы с вертикалью в приборе предусмотрена система маятни­
ковой коррекции, работающая раздельно по измерительным осям 
крена X и тангажа У. Действие системы коррекции состоит в том, 
что при отклонениях платформы создаются моменты, возв­
ращающие ее в горизонтальное положение.

В систему коррекции входят жидкостные маятниковые датчики 
11 и 13, сигналы с которых поступают соответственно на моментные 
датчики 35 и 20.

При наклоне внутренней рамы 1 относительно оси У (измерения 
по тангажу) жидкостной маятниковый датчик 11, закрепленный на 
этой раме, перераспределяет токи, протекающие через его контакты. 
Результирующий сигнал с контактов жидкостного маятникового 
датчика 11 поступает в моментный датчик 35, который представляет 
собой рамку в магнитном поле. Возникает вращательный момент 
вокруг оси X, гироскопа 32, который создает прецессию рамы во­
круг оси У в сторону уменьшения угла наклона,, т. е. к горизонталь­
ному положению.

Коррекция относительно оси X (по крену) осуществляется жид­
костным маятниковым датчиком 13, ось которого направлена пер­
пендикулярно оси X. Его сигнал поступает в моментный датчик 20, 
вследствие чего появляется момент вокруг оси У гироскопа 19 и 
возникает прецессия рамы вокруг оси X.

Возмущающие моменты, направленные по измерительным осям, 
скомпенсированы системой силовой стабилизации, поэтому они не 
оказывают влияния на прецессию.
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Коррекция по каждому каналу для уменьшения погрешности ги­
роскопической вертикали при ускорении в полете может быть вы­
ключена. На самолете Ту-154 сигналы, по которым происходит вы­
ключение коррекции по крену, поступают в гироскопическую верти­
каль из выключателя коррекции, а коррекция по тангажу не отклю­
чается.

Система сигнализации о работоспособности контролирует со­
стояние гироскопической вертикали и выдает сигнал отказа, если 
вследствие возникшей неисправности, а также в процессе запуска и 
арретирования гироскоп ложится на упоры 17.

Система дистанционного поворота используется для контроль­
ных и наладочных работ. На специальные моментные датчики 21 и 
34, расположенные на каждом из гироскопов, подаются из повероч­
ной аппаратуры сигналы, которые в несколько раз превышают сиг­
налы маятниковой коррекции. Результирующий вращательный мо­
мент, например, вокруг оси гироскопа 32, заставляет внутреннюю 
раму 1 прецессировать от горизонтального положения в сторону 
требуемого поворота.

Дистанционная передача сигналов гироскопической вертикали 
осуществляется синусно-косинусными трансформаторами 4 (по кре­
ну) и 10 (по тангажу). Кроме того, на измерительных осях имеются 
потенциометры 3, 23 (по крену) и 9, 12 (по тангажу), с которых сни­
маются сигналы через щеточные группы соответственно 2, 22 и 8, 14.

Электрические цепи с корпуса на наружную раму 5 переходят 
через коллектор 24, далее на внутреннюю раму 1 — по гибким мон­
тажным проводам и на подвижные узлы гироскопа — по волоско- 
вым то ко под во дам.

Краткие технические данные гироскопической вертикали.
Электропитание напряжением: 

трехфазного переменного тока (от коммутатора гиродатчиков КГ-5) 
......................................................................... 36 Д86 В частотой 400±8 Гц;
постоянного тока............................................................... ±12,6; 27±2,7 В.

Точность выдерживания вертикали на качающемся основании с 
включенной коррекцией......................................................................±15’.

Скорость прецессии от маятниковой коррекции... 0,6 ... 3,3°/мин.
Диапазон измерения рабочих углов: 

по крену................................................................................................ ±180°;
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по тангажу 
Масса .

±60°. 
.4,5 кг

4.2. Курсовые системы самолета
Курсовые системы самолета предназначены для измерения орто- 

дромического, истинного и магнитного курсов. Они обрабатывают 
информацию от скомпенсированных датчиков, определяющих курс.

В качестве примера рассмотрим курсовую систему ТКС-П2 [9], 
которая представляет собой централизованное устройство, объеди­
няющее гироскопические и магнитные средства для определения 
курса самолета и средства выдачи сигналов курса потребителям.

Курсовая система ТКС-П2 состоит из индукционного датчика, 
коррекционного механизма, двух гироагрегатов, пульта управления, 
распределительного блока, блока гиромагнитного курса.

На самолете Ту-154 система ТКС-П2 работает совместно с бло­
ком дистанционной коррекции и указателем штурмана. Система 
ТКС-П2 работает в режиме гирополукомпаса (ГПК) с выдачей орто- 
дромического курса или в режиме гиромагнитного курса (ГМК) и 
астрокоррекции (АК). На самолетах Ту-134, Ту-154 режим АК не 
задействован. Система ТКС-П2. непрерывно определяет и выдает 
потребителям гиромагнитный курс самолета.

Погрешности ТКС-П2 не превышают: в режиме ГПК за 1 ч рабо­
ты ±0,5°. Система ТКС-П2 нормально функционирует на высотах до 
30000 м и при температуре окружающей среды от +50 до -60°С. 
Время готовности системы к работе не превышает 10 мин.

Система ТКС-П2 (рис. 4.2) по своей структуре является комплек­
сом взаимосвязанных с гироскопическими устройствами датчиков 
курса и обладает высокой точностью коррекции гироскопов. Систе­
ма основана на автономной независимой работе двух одинаковых 
гироагрегатов, работающих в режиме ГПК.

Перед взлетом оба гироагрегата устанавливаются на один и тот 
же курс. Установка может быть проведена в режиме ГМК с исполь­
зованием магнитного канала коррекции или в режиме ГПК с исполь­
зованием переключателя ЗАДАТЧИК КУРСА на пульте управления.

В полете основным режимом работы системы является режим 
ГПК. Контроль курса и при необходимости периодическая кратко­
временная коррекция осуществляются по сигналам магнитных, ас­
трономических или радиотехнических датчиков, выбираемых в за­
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висимости от условий полета. Система коррекции построена таким 
образом, что в каждый момент может быть использован один вид 
коррекции основного или контрольного гироагрегата. Некорректи­
руемый гироагрегат работает в режиме ГПК.

При работе ТКС-П2 в режиме ГМК датчиком магнитного курса 
является чувствительный в горизонтальной составляющей магнит­
ного поля Земли индукционный датчик.

Чувствительным элементом датчика является треугольник, со­
стоящий из трех магнитных зондов, расположенных на одной плат­
форме под углом 60° друг относительно друга. Применение такого 
чувствительного элемента позволяет получить высокую точность и 
стабильность измерений.

Направление магнитного поля Земли может быть измерено ин­
дукционными датчиками. В состав каждого датчика входят два пер- 
маллоевых сердечника 3, параллельных друг другу (рис. 4.3, а).

ТКС-П2

-Г*~1
AM

Крен

Рис. 4.2. Схема точной курсовой системы:
1 -  планово-навигационный прибор; 2 -  блок дистанционной коррекции;

3 -  указатель штурмана; 4 -  астродинамический компас; 5 -  блок гиромагнитного 
курса; 6 - основной гироагрегат; 7 -  контрольный гироагрегат; 8 -  пульт управле­
ния; 9 - коррекционный механизм; 10 -  индукционный датчик; 11 -  центральная 

гироскопическая вертикаль; АК -  отклонение от заданного курса; ДМ -  магнитное
отклонение
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На стержнях имеется первичная обмотка 1, которая питается пе­
ременным током частотой f  Электрические токи первичной обмотки 
создают в сердечниках магнитные потоки Ф1 и Ф2, равные по вели­
чине, но противоположные по направлению. Оба сердечника охва­
чены вторичной обмоткой 2. Во вторичной обмотке не наводится 
ЭДС частотой £, так как суммарный поток от первичных обмоток 
всегда равен нулю.

Напряжение на вторичной обмотке с числом витков w2 определя­
ется соотношением

и  = - w  — i  .
2 2 gt

Продольная составляющая магнитного поля Земли в датчике оп­
ределяется соотношением

Ф3= EpS,
где Е -  напряженность магнитного поля в сердечнике индукционно­
го датчика, которая зависит от угла между направлением магнитного 
меридиана и продольной осью сердечника, угла наклона полного 
вектора напряженности магнитного поля и угла между горизонталь­
ной плоскостью и продольной осью сердечника;

ц -  магнитная проницаемость;
S -  площадь сечения сердечника.
Из графиков, приведенных на рис. 4.3, б, видно, что частота из­

менения U2 равна 2f. Рассмотренный датчик может измерять только 
составляющую магнитного поля Е, совпадающую с осью чувстви­
тельности.

Для определения направления вектора горизонтальной состав­
ляющей поля Е применяют измерители, состоящие из трех одинако­
вых индуктивных чувствительных элементов, аналогичных рассмот­
ренному. Чувствительные элементы, установленные на общей плат­
форме (картушке), соединены вторичными обмотками 1 в треуголь­
ник (рис. 4.4). Картушка (на рис. 4.4 не показана) помещается в 
двухстепенном кардановом подвесе и благодаря нижней маятнико­
вой оси удерживается в горизонтальной плоскости.
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Рис. 4.3. Чувствительный элемент индукционного датчика:
а -  схем а; б -  граф и к  ф о р м и р о ван и я  Э лектрических и м агнитны х величин: I ,  2 - 
первичная и вторичная электрические о б м о тк и  во зб уж д ен и я; 3 -  сердечник чувстви 
тельного  элем ен та: 4  -  о с ь  чувствительности'. В -  м агнитная и н дукц и я

Первичные обмотки всех чувствительных элементов соединяют­
ся последовательно и питаются от источника переменного тока час­
тотой (обычно 400...500 Гц). Концы вторичных обмоток соединены с 
тремя фазами обмоток статора вращающегося трансформатора 2. 
Обмотки статора создают магнитный поток частотой 2 f  направление 
которого совпадает с направлением составляющей поля Земли, ле­
жащей в плоскости картушки. Если ось ротора 3 вращающегося 
трансформатора не перпендикулярна потоку статора, то возникаю­
щая в обмотке ротора ЭДС подается в усилитель 4, а после усиления 
-  на двигатель 5, связанный с ротором. В процессе отработки ротор 
устанавливается перпендикулярно магнитному потоку статора, обо­
значая тем самым направление горизонтальной составляющей поля 
Земли. Рассмотренные индукционные чувствительные элементы 
применяются в индукционных дистанционных компасах и курсовых 
системах, Подобные датчики более точны и надежны, чем датчики с 
вращающимися магнитными системами.

Таким образом, повороту индукционного чувствительного эле­
мента датчика относительно магнитного меридиана Земли соответ­
ствует поворот ротора трансформатора, расположенного в коррек­
ционном механизме.

Коррекционный механизм предназначен для связи индукционно­
го датчика с гироагрегатом или блоком гиромагнитного курса, для 
устранения девиации и инструментальных погрешностей специаль­
ным лекалом, для введения магнитного склонения с помощью кре­
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мальеры и для приведения в полете магнитного курса к ортодроми- 
ческому с помощью той же кремальеры.

В коррекционном механизме установлены два сельсина, один из 
которых служит для согласования ротора этого сельсина с индукци­
онным датчиком, а второй - для передачи сигнала курса, откоррек­
тированного лекалом и кремальерой, на гироагрегат и блок гиромаг­
нитного курса.

Если переключатель режимов работ на пульте управления уста­
новлен в положение ГПК, статор сельсина приемника коррекцион­
ного механизма через распределительный блок подсоединяется к 
сельсину-датчику гиромагнитного курса, который в этом случае вы­
дает сигнал гиромагнитного курса.

Рис. 4.4. Схема индукционного датчика:
1 -  вторичная обмотка индукционного датчика; 2 -  статор вращающегося 

трансформатора; 3 -  ротор вращающегося трансформатора; 4 -  усилитель;
5 -  электрический двигатель

Если переключатель режимов работ на пульте управления уста­
новлен в положение ГМК, то образуется система сельсина- 
приемника коррекционного механизма с курсовым сельсином- 
датчиком гироагрегата, обеспечивающая его коррекцию по сигналам 
магнитного курса.

Сигнал гиромагнитного курса выдается в этом случае блоком ги­
ромагнитного курса с сельсина-датчика.

Основным режимом работы ТКС-П2 является режим ГПК, по­
зволяющий осуществить полет с большой точностью по наикрот­
чайшему расстоянию -  ортодромии. Датчиками ортодромического 
курса системы ТКС-П2 служат два идентичных гироагрегата.
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Принцип действия гироагрегата основан на использовании свой­
ства трехстепенного астатического гироскопа, ось ротора которого 
удерживается горизонтально системой коррекции. Горизонтальная 
коррекция осуществляется с помощью маятниковой вертикали или 
путем обеспечения взаимной перпендикулярности рамок подвеса 
гироскопа.

В ТКС-П2 применены гироскопы с коррекцией по азимуту. Если 
гироскоп корректируется по азимуту (обычно разомкнутая система 
коррекции), то при движении самолета по локсодромии к горизон­
тальной оси внутренней рамки подвеса гироскопа должен быть при­
ложен момент коррекции

W EМх  = Е(со3 smcp+—-^tgcp),
кор

а при движении по ортодромии
Mv  =Eco„sincp,X окор

где Е -  кинематический момент гироскопа;
со3 -  угловая скорость вращения Земли;
Ф -  широта места;
WE -  восточная составляющая путевой скорости самолета.
В режиме ГПК точность выдачи курса гироагретатом зависит от 

ухода оси гироскопа в азимуте, которая весьма мала. Нормальная 
работа гироагрегата обеспечивается при строго горизонтальном по­
ложении гироскопического узла, удержание главной оси которого в 
этом положении осуществляется устройством горизонтальной кор­
рекции.

Основным элементом устройства горизонтальной коррекции ги­
роагрегата (рис. 4.5) является емкостной датчик 1 угла поворота оси 
прецессии, ротор которого расположен на оси прецессии гироскопа, 
а статор — на карданной раме. Питание на датчик подается от 
трансформатора 5 гироагрегата. Сигнал рассогласования с датчика 
поступает на вход усилителя горизонтальной коррекции 2, а затем на 
двигатель-корректор 3 гироагрегата, который прикладывает к внеш­
ней раме гироскопа момент, приводящий гироузел в горизонтальное 
положение.
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Рис. 4.6.Рис. 4.5.

Рис. 2.5. Схема устройства тори- Рис. 2.6 Схема устройства широтной и азиму 
зонтальной корр екц и и ; тальной ко ррекц и и :
1 -  ем костной  датчик; 2 — yen- I -  газогенератор; 2 .. двигатель; 3 -  усилитель 
яитснь; j  —двитатель-коррекгор; ш иротной корр екц и и ; 4  — сельсин коррскцион- 
4  - р едуктор ; 5 - трансф орм атор ноте  м еханизм а; 5 -  редуктор ; 6 -  сльсин-дзг 
питания ч и к ; 7, Я -  потенциометры

Минимальные уходы оси гироскопа объясняются незначитель­
ным моментом трения на горизонтальной оси и специальной техно­
логией выполнения гироузла и карданной рамы. Малый момент тре­
ния на горизонтальной оси обеспечивается применением специаль­
ных подшипников. Такие подшипники имеют уменьшенный момент 
трения из-за принудительного вращения средних колец, противопо­
ложных направлений их вращения на разных полуосях и периодиче­
ского реверса. Уходы оси гироскопа при этом вызываются разно­
стью моментов трения, которая весьма незначительна.

Полеты самолета совершаются по траектории, представляющей 
собой ортодромию (дугу большого круга). Для осуществления поле­
та по ортодромии необходимо обеспечить устойчивую работу гиро­
агрегата системы ТКС-П2 в режиме ГПК, высокую точность форми­
рования и ввода в гироскоп поправки на вращение Земли. Курсово­
му гироскопу, установленному на поверхности Земли и свободному 
от действия возмущающих моментов, свойствен "кажущийся" уход 
сил, вызываемый вращением Земли. Такой гироскоп регистрирует 
вертикальную составляющую угловой скорости вращения Земли

sin ср.3. вер 3
Для компенсации постоянной составляющей уходов гироагрегата 

в схему коррекции введен балансировочный потенциометр 8, кото­
рый совместно с потенциометром 7 формирует управляющий ши­
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ротный сигнал (рис. 4.6). Сформированный сигнал подается на гиро­
агрегат, где он суммируется с сигналом тахогенератора 1. Разность 
этих сигналов подается на вход усилителя широтной коррекции 3.

После усиления сигнал подается на управляющую обмотку дви­
гателя 2, с осью которого соединен тахогенератор 1. Двигатель 2 
развивает скорость, необходимую для того, чтобы сигнал на входе 
усилителя 3 стремился к нулю, и пропорциональную соз вер •

Двигатель 2 с тахогенератором 1 в режиме азимутальной коррек­
ции гироагрегата используется для ограничения скорости вращения 
оси гироскопа. Управляющий сигнал в этом режиме формируется 
так же, как сигнал рассогласования сельсина 4 коррекционного ме­
ханизма, который усиливается усилителем гироагрегата.

С усилителя 3 сигнал подается на управляющую обмотку двига­
теля 2, который через редуктор поворачивает корпус статора сельси­
на-датчика 6 гироагрегата до положения, соответствующего азиму­
ту.

4. 3. Радиотехнические системы измерения азимута самолета
4.3.1. Фазовый угломерный канал
Радиотехнические методы измерения азимута самолета основаны 

на том, что радиоволны распространяются по кратчайшему пути. 
Эти методы реализуются радионавигационными устройствами 
(РНУ), среди которых следует выделить фазовые, временные и ам­
плитудно-фазовые РНУ, выдающие информацию об измеряемой уг­
ловой координате в виде фазы, в виде временного сдвига либо в виде 
амплитуды и фазы принимаемых сигналов. РНУ определения угло­
вых координат разделяются на радиомаяки и радиопеленгаторы. Ра­
диомаяк представляет собой передающее устройство, характеристи­
ки излучаемого сигнала которого зависят от направления излучения. 
Радиопеленгатор представляет собой приемное устройство с элемен­
тами, позволяющими определять направление прихода радиоволн.

Обобщенная структурная схема угломерного канала РНУ приве­
дена на рис. 2.7. Он включает наземный радиомаяк и бортовой при­
емник с устройствами обработки принятых сигналов. Радиомаяк со­
стоит из передатчиков и антенной системы. Вращение антенны и 
соответственно ее диаграммы направленности антенны (ДНА) при­
водит к тому, что параметры сигнала, принимаемого в любой точке в 
пределах зоны действия радиомаяка, зависят от углового положения
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ДНА в данный момент. Измерения параметров сигнала, связанного с 
положением ДНА, дают азимут самолета. Для выделения информа­
ции об азимуте из сигналов, посылаемых радиомаяком, на борту са­
молета устанавливается приемник 5 с антенной 6 и устройствами 
обработки (7, 8, 9, 10). рис 4 ?

гис. I . ./  Схема углом ерного канала:
! -  передатчик азим утального сигнала;
1 -  передатчик опорного сигнала; 3 — 
вращ аю щ аяся антенна; 4 -  неподвижная 
антенна: 5 -  прием ник азим утального сиг­
нала: 6 -  Приемная антенна; 7 -  б л о к  в ы ­
деления азим утального сигнала: 8 -  б л о к  
выделения опорного сигнала; Ч -  изме­
ритель азим ута: 10 -  указатель азимута

ДНА

W РМ

ва~ 1вОа s

Графики, характеризующие Принцип формирования непрерывного аэимуталь-
Рис. 4.8.

ноги сигнала:
РМ — радиомаяк; ДНА -  диаграмма направленности антенны: 0а5 — напряжение ази­
мутального сигнала; 110п -  напряжение опорного сигнала: ф -  сдвиг фаз напряжения 
опорного и азимутального сигнала; вл  -  азимут; N -  север; О -  восток: W -  запад- 
S — юг ’
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Для передачи на самолет информации об угловом положении 
ДНА радиомаяка служит радиолиния опорного сигнала и бортовые 
устройства, выделяющие эту информацию. Задачи измерения азиму­
та сводится к сравнению параметров принятого и опорного сигна­
лов. В качестве опорного передают сигнал, отмечающий момент, 
когда максимум иди минимум ДНА совпадает с северным направле­
нием магнитного меридиана, проходящего через место, где распо­
ложен радиомаяк.

Опорный сигнал имеет ту же несущую частоту, что используется 
для передачи информации об азимуте. Для выделения опорного сиг­
нала при приеме его дополнительно кодируют. Опорный сигнал не 
должен зависеть от углового положения точки приема, в связи с 
этим этот сигнал излучается ненаправленными антеннами.

По характеру сигнала, несущего информацию об азимуте, РНУ 
можно подразделить на устройства с непрерывным и импульсным 
сигналами.

В РНУ с непрерывным сигналом радиомаяк имеет слабонаправ­
ленную ДНА. В горизонтальной плоскости ДНА имеет форму кар­
диоиды и вращается с постоянной частотой совр. Принцип формиро­
вания непрерывного азимутального сигнала показан на рис. 4.8.

Вращение ДНА приводит к непрерывному изменению напря­
женности поля в точке приема, т. е. к амплитудной модуляции при­
нимаемого сигнала, при этом частота модуляции равна частоте вра­
щения <авр.

Изменение углового положения точки приема относительно ра­
диомаяка приводит к изменению фазы огибающей модулированного 
сигнала.

Таким образом, если за опорную фазу сигнала принять фазу в 
точке, расположенной на северном направлении меридиана, прохо­
дящего через радиомаяк (т.е. <9а=0), то фаза сигнала при произволь­
ном азимуте <9а точки приема будет

i(r=a>t@a = 0 а,
так как эта фаза запаздывает относительно соответствующей фазы 
при азимуте

<9а = 0 на время
t0a=6>a/coBp (4.1)

Следовательно, при непрерывном азимутальном сигнале инфор­
мация заложена в фазе огибающей принимаемого амплитудно-
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модулированного сигнала, а РНУ с непрерывным азимутальным 
сигналом относятся к классу фазовых.

4.3.2. Амплитудно-фазовый угломерный канал
Обобщенная структурная схема амплитудно-фазового радиопе­

ленгатора приведена на рис. 4.9.
Информация о курсовом угле радиомаяка заключена в амплитуде 

принимаемого сигнала, а информация о знаке курсового угла -  в его 
фазе.

Для амплитудно-фазовых радиопеленгаторов используются сиг­
налы приводных и широковещательных радиостанций. Эти радиопе­
ленгаторы предназначены для определения курсовых углов радио­
маяков, т. е. углов между продольной осью самолета и направлением 
рамочной антенны, установленной на самолете.

В радиопеленгаторе используется рамочная антенна 13, диа­
грамма 3 направленности боковых проводников которой имеет фор­
му восьмерки (рис. 4.10).

5

6

7

Диаграмма направлсннос-
Рис. 4.9. Рис. 4.10.Схема амплитудно-фазового рэяшпеленгатора:

1 — усилитель вы сокой частоты; 2 — баланс­
ный м одулятор; 3 — контур сложения; 4 — 
приемник; 5 — фильтр; 6 — фазовы й детек- 
тор; 1  — усилитсль-прсобразователъ; fj -  гене­
ратор опорного напряжения; 9 — электричес­
кий двигатель, 10 — есльеин-датчик; 11 — у к а ­
затель курса; 12 — ненаправленная антенна; 
13 — рамочная антенна; 14 — ось рамочной 
антенны

ги ра пи one лен га тора:
I -  рамочная антенна; 2 -  ш лейфо­
вая антенна; 3 — диаграмма направ­
ленности боковы х проводников 
рамочной антенны; 4 — диаграмма 
Надрав пени ости ишейфовой антен­
ны; 5 — суммарная диаграмма 
направленности; 6 -  заряд поля 
проводников рамочной антенны

Под действием электромагнитного поля, излучаемого радиомая­
ком, в сторонах рамки а и b (см. рис. 4.9), наводятся равные по ам­
плитуде, но сдвинутые по фазе на угол

d p  ,  d p

где сои - круговая частота несущего сигнала;
с - скорость распространения радиоволн, ЭДС Еа и Еь.
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Результирующая ЭДС рамки Ер = Еа - Еь (рис. 4.11).
Расстояние dp (см. рис. 4.9) между сторонами а и b рамки обычно 

не превышает нескольких сантиметров и много меньше длины вол­
ны X. Кроме рамочной антенны 13 в состав амплитудно-фазового 
радиопеленгатора входит ненаправленная антенна 12. Так как рас­
стояние между антеннами 1 и 2 (см. рис. 4.10) много меньше длины 
волны принимаемых колебаний, то считают, что их поля совпадают 
по фазе. Диаграмма направленности шлейфовой антенны 2 имеет 
форму окружности.

Благодаря различиям диаграмм направленности антенн 12 и 13 
(см. рис. 4.9) в результате взаимодействия принимаемых сигналов с 
помощью контура сложения получается суммарная диаграмма на­
правленности 5 (см. рис, 4.10) в виде кардиоиды с явно выраженным 
минимумом.

Усиленный сигнал антенны 13 (см. рис. 4.9) моделируется в ба­
лансном модуляторе 2 и его напряжение определяется формулой

UC = U  _ sin27if„„TTtsinft)t , б. м in б. м 1 ОН
где U„, о. л, ~ амплитудное значение напряженности;

/гон ~ частота генератора опорного напряжения (ЕОН);
со -  несущая частота сигнала радиомаяка.

E i■Р

Рис. 4.11. Векторная диаграмма ЭДС рамочной антенны:
- ЭДС в стороне а; Еь -  ЭДС в стороне Ь; Ер -  результирующая ЭДС; 

Фр -  разность фаз между ЭДС в сторонах а и b
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На приемник 4 и контур сложения 3 поступают напряжения с ба­
лансного модулятора U6 m с ненаправленной антенны UH.a. Напряже­
ние на выходе контура сложения

U = UTT + U_ = UTT (1 + msin27if„„TTt)sinft)t к. с Н. а б. м Н. а ГОН
где m -  коэффициент модуляции по амплитуде.

Частота модуляции определяется ГОНом, а глубина зависит от 
амплитуды напряжения сигнала рассогласования антенн Up.a, т. е. от 
угла рассогласования <9Р. С уменьшением угла рассогласования глу­
бина модуляции уменьшается, так как уменьшается напряжение Up.a 
(при Up.a = 0 нулевой прием). При (9Р = О глубина модуляции равна 
нулю. Фаза огибающей может принимать два значения 0 и 180° в 
зависимости от знака угла рассогласования, так как фаза высокочас­
тотного сигнала Up.a изменяется на 180° при смене знака рассогласо­
вания. Поэтому в контуре сложения в те полу периоды модулирую­
щего напряжения, когда складываются колебания Ug, м и  Uh а будет 
происходить вычитание или сложение. Следовательно, на входе 
приемника 4 имеется информация об угле рассогласования 0 Р, т. е. и 
о курсовом угле радиомаяка, так как угол поворота рамочной антен­
ны относительно продольной оси самолета можно легко измерить.

4.4. Временной угломерный канал
Радиотехническая система ближней навигации с временным уг­

ломерным каналом включает радиомаяк, антенная система которого 
имеет узкую диаграмму направленности в горизонтальной плоско­
сти (рис. 4.12). Сигнал на входе приемника представляет собой им­
пульс, который действует в течение времени т, когда вращающаяся 
ДНА проходит через точку приема. Длительность этого импульса 
зависит от ширины ДНА в горизонтальной плоскости и частоты ее 
вращения. Изменение углового положения точки приема (антенны 
самолета) относительно радиомаяка приводит к смещению прини­
маемого импульса во времени.

Во временном угломерном канале для выделения информации об 
азимуте за начало отсчета t0 берут момент, когда максимум ДНА пе­
ресекает северное направление меридиана, тогда при <9а = 0 опорный 
сигнал совпадает с азимутальным импульсом, при произвольном 
азимуте смещение этих импульсов будет равно времени t0a, которое 
определяется выражением (4.1).



При импульсном азимутальном сигнале для определения азимута 
применяются измерители времени. РНУ с использованием этого ме­
тода измерения относятся к классу временных или импульсных.

'аз
ДНА

РМ

'аз

'on
аз

ю. 4.Ы. График, характеризующий принцип формирования импульсного азимуталь­
ного сигнала:

-  время задерж ки опорною сигнала: ГВр - период вращения антенны. TCJ, -  пе­
риод следования опорны х им пульсов
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Импульсный дальномерный канал

Радионавигационные устройства (РНУ), предназначенные для 
измерения наклонной дальности и угла места относительно опорной 
радионавигационной точки, положение которой точно известно, на­
зываются радиотехническими датчиками линейных координат иди 
радиодальномерами. Для измерения расстояния применяются фазо­
вые, частотные и импульсные радиодальномеры.

S  РетрансляторСамолет

Рис. 4.13. Схема импульсного дальномерного канала: 1 -  генератор запросных 
импульсов; 2 -  бортовой передатчик; 3 -  бортовой приемник; 4 -  измеритель 

времени; 5 -  указатель дальности; 6 -  приемник ретранслятора; 7 -  передатчик 
ретранслятора; 8 -  формирователь ответного сигнала

Вся радионавигационная аппаратура в зависимости от количест­
ва определяемых линий положения делится на радионавигационные 
устройства (определяющие одну линию положения) и системы (од­
новременно определяющие две линии положения). Линией положе­
ния называется геометрическое место точек с постоянной линейной 
или угловой координатой.

Обобщенная структурная схема импульсного дальномерного ка­
нала показана на рис. 4.13.

Определение дальности D радионавигационной точки (РНТ) 
ретранслятора производится на борту самолета измерением интерва­
ла времени, необходимого для прохождения сигналом расстояния от 
самолета до наземного ответчика и обратно

t0=2D/c, (4.2)
где с -  скорость распространения радиоволн.

Генератор запросных импульсов на самолете запускает передат­
чик и одновременно включает измеритель времени. Сигнал передат­
чика самолета переизлучается ретранслятором, включающим при­
емник, формирователь ответного сигнала и передатчик, установлен­
ный в РНТ, Принятый на борту самолета ответный сигнал ретранс­
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лятора поступает на измеритель времени, при этом начальной точ­
кой отсчета времени является момент излучения запросного импуль­
са.

Измерители времени (рис. 4.14) строятся по компенсационной 
схеме, в которой временной модулятор, задерживая опорный сигнал 
на время tB.M компенсирует задержку ответного сигнала.

Сигнал ошибки Лив д, полученный во временном дискриминато­
ре 2, интегрируется и используется для управления задержкой во 
временном модуляторе 1.
и № Urn on  |

Рис. 4.14. Схема измерителя времени:
1 -  временной модулятор; 2 -  временной дискриминатор; 3 -  интегратор; 

to -  время запаздывания ответного сигнала

В результате интегрирования будем иметь
t

и  = К  I д и  (t)dt,упр и 1 в. д

где Кп -  постоянная интегрирования; 
tn -  время интегрирования.
Замкнутая система измерителя времени приходит в состояние 

равновесия при A U B д = 0, которому соответствует:
1в.м Uynp/KB. м 2D/c, 

где Кв м -  коэффициент передачи временного модулятора.
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Фазовый дальномерный канал
Рассмотрим принцип работы фазового дальномерного канала

(рис 4.15). Генератор 1 вырабатывает напряжение
U = U лътюл = U , sinlfl, Л +юЛ,  (4.3)1 m l  П m l  v М ЧГ v ’

где Umi -  амплитуда;
(f>{) -  начальная фаза;
<Pi -  фаза напряжения моделирующего генератора;
QM -  масштабная частота.
Напряжение Ui поступает на амплитудный модулятор 2, куда 

подается также напряжение от генератора 4 несущей частоты, одно­
временно Ui поступает на измеритель фазы 7. Непрерывно излучае­
мые антенной 8 колебания достигают ретранслятора, переизлучают- 
ся и принимаются антенной 9.

На выходе приемника выделяется напряжение
U~ = U ,sin<9 ,  = и  .  sin(fl, Л + тп -  ю - т  ),2 m 2  ^2 m 2  v М г0 Шр щ ет7

где Um2 -  амплитуда принятого сигнала;
фпр -  фазовый сдвиг сигнала в цепях приемника; 
фрет -  фазовый сдвиг сигнала в цепях ретранслятора; 
ф2 -  фаза принятого сигнала.
Напряжение U2 поступает на измеритель фазы 7.
Фаза напряжения Ui за время прохождения сигнала от самолета 

до ретранслятора и обратно tD изменяется на ЦАз и выражение (4.3) 
принимает вид

U = U , sinffi. _(t + 1_) + ©„],1 m 1 М D y 4 )J
В измерителе фазы изменяется сдвиг по фазе U2 относительно

Ui. Разность фаз
ю = тл -  = О., Д_ + ю +югр Ч v2 М D Чгр рет

где (р ;'- О;,. const.
Значения <рЩ) и ^рет учитываются при градуировке шкалы D. 

Шкала D градуируется в значениях измеряемого расстояния, тогда
с

D =  (т -т  -т  ),
2ПМ Р ПР Рет

или с учетом постоянных значений (рЩ) и <ррс1. тогда
с 1

D =  ю = М ю ,
2 П ,,  Р Р М

где М  -  масштабный коэффициент.
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Масштабный коэффициент зависит от частоты QM и поэтому QM 
называют масштабной частотой.

ь

9

Рис. 4.15. Схема фазового дальномерного канала;
1 -  генератор частоты моделирующего напряжения; 2 -.модулятор; 3 -  усилитель 

мощности; 4 -  генератор несущей частоты; 5 -  приемник; 6 -  указатель дальности;
7 -  измеритель фазы; 8 -  передающая антенна; 9 -  приемная антенна

4.4.1. Частотный дальномерный канал
Принцип действия частотного дальномерного канала (рис. 4.16) 

заключается в следующем. Передатчик частотного дальномера, ус­
тановленный на самолете, излучает через передающую антенну мо­
дулированные колебания несущей частоты, которые, распространя­
ясь в пространстве, достигают земной поверхности, отражаются от 
нее и частично возвращаются к приемной антенне дальномера, уста­
новленной на самолете.

Для преодоления расстояния от самолета до земли и обратно по­
надобится время, определяемое выражением (4.2). Для определения 
дальности достаточно измерить время между моментом посылки 
сигнала к земной поверхности и моментом приема отраженного сиг­
нала. Это может быть достигнуто различными способами.

Излучаемые через передающую антенну сигналы представляют 
собой высокочастотные колебания, периодически модулированные 
по частоте специальным модулятором. Закон частотной модуляции 
может быть любой периодической функцией времени: синусоидаль­
ной, треугольной, пилообразной (рис. 4.17, а) и т. п.

93



Рис. 4.16. „
, хсма час ю  твою  вальвомср- 

ногс канала:
1 -  частотный модулятор; 2 -  усили­
тель низкой частоты; 3 -  ограничитель; 
4 -  счетчик; 5 -  генератор высокой 
частоты; 6 -  балансный детектор: 7 -  
усилитель постоянного тока: S -  ука­
затель высоты: 9 -  схема сравнения: 
fnp — частота прямого сигнала; 1ОТр -  
частота отраженного сигнала; Нр „ -  
высота, измеренная радиовысотомс 
ром; Н)|1Д-  заданная высота

Рис. 4.17.
гис i n  Временные диаграммы час 
1 отлого измерителя: 
а — модулирующее напряжение:
1 -  прямой сигнал: 2 - отраженный 
сигнал, 1 м -  частит  моделирующего 
сигнала; б -  частота биений

Частота излучаемого сигнала плавно изменяется в диапазоне:
fo+Affl,

где flj— среднее значение несущей частоты;
A fa -  девиация частоты (2 Af4 -  полоса качания частоты).
За время to частота излучаемого передатчиком сигнала изменяет­

ся
Af = 4Af4 FMtD = 8Af4 FM D/c, 

где Fm -  частота моделирующего напряжения.
Следовательно, в пределах полупериода модуляции изменение 

частоты А£д прямо пропорционально времени tD (или дальности D).
Для измерения Af к приемнику непосредственно от передатчика 

подводятся высокочастотные колебания. Этот сигнал принято назы­
вать прямым, в отличие от сигнала, возвращающегося от земли и 
называемого отраженным. Таким образом, на балансный детектор 6 
(см. рис. 4.16) одновременно поступают два сигнала: прямой с час­
тотой fnp и отраженный с частотой f0Tp. Здесь происходит сложение 
обоих сигналов, в результате чего на выходе балансного детектора 
выделяются низкочастотные биения с частотой

f6 = Af = Afnp - f0Tp.
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За исключением небольших промежутков времени на участках а, 
б, в (см. рис. 4.17, б) частота биений f6 постоянна.

Низкочастотные биения усиливаются в усилителе низкой часто­
ты 2 (см. рис. 4.16), а затем передаются в ограничитель 3, где они 
преобразуются в импульсы строго определенной (независимо от 
дальности) амплитуды. Частота следования импульсов определяется 
частотой биений, а значит, и дальностью. С выхода ограничителя 
импульсы подаются на счетчик 4, выходное постоянное напряжение 
которого пропорционально частоте следования импульсов. Это на­
пряжение поступает на усилитель постоянного тока, нагрузкой кото­
рого является стрелочный указатель дальности.

Измеряемая дальность равна

D = — -— f  =M i'
8AtM 6 6

4.5. Радиотехнические датчики инструмента дальней посадки
Система посадки (рис. 4.18) включает каналы курса, глиссады и 

маркерный канал.
Система посадки обеспечивает получение следующей информа­

ции: в канале курса -  об отклонении от курсовой равносигнальной 
зоны; в канале глиссады -  об отклонении от расположения глиссады; 
в маркерном канале -  о проходе фиксированных точек.

Рис. 4.18. 2хема системы посадки: 1—7 -1  Y Y Г Т 1
1 -  курсовой радиомаяк; 2 -  курсовой радиоприем- 1_Z_J пирса I
ник; 3 -  глиссадный радиомаяк; 4 -  глиссадаый pa- ^  I
диоприемник; 3 -  маркерный радиомаяк; 6 -  маркер- г —i Y  Y I 1 Дч
ный радиоприемник; 7 -  командно-пилотажный при- [ * 1 г | у Г у ./
бор; 8 -  индикатор кода маркерных радиомаяков Канал глиссады

Маркерный канал
Каждый канал состоит из наземных радиомаяков (курсового 1, 

глиссадного 3, маркерного 5), излучающих сигналы, содержащие 
информацию для ориентировки экипажа самолета; бортовых радио­
приемников (курсового 2, глиссадного 4, маркерного 6), производя­
щих прием и обработку информации; а также индикаторных уст­
ройств (командно-пилотажного прибора 7, индикатора кода маркер­
ных радиомаяков 8).
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Движение центра масс самолета при заходе на посадку и посадку 
можно рассматривать состоящим из двух изолированных движений: 
бокового и продольного. Боковое движение, происходящее в гори­
зонтальной плоскости, должно обеспечить вывод самолета в плос­
кость посадочного курса -  в вертикальную плоскость, проходящую 
через заданную траекторию. Проекция этой плоскости на горизон­
тальную плоскость, являющаяся также проекцией заданной траекто­
рии, называется курсовой линией (рис. 4.19). Диаграммы, форми­
рующие курсовые линии, показаны далее (см. рис. 4.22, 4.24 и др.).

Продольное движение, осуществляемое в вертикальной плоско­
сти, должно обеспечить вывод самолета в плоскость глиссады сни­
жения (планирования) — в плоскость, проходящую через заданную 
траекторию и перпендикулярную плоскости посадочного курса. 
Плоскость глиссады снижения наклонена к горизонту, обычно на 
угол 0  = 2,5 ... 3°. Этот угол является углом наклона глиссады сни­
жения самолета.

Таким образом, траекторию захода на посадку можно предста­
вить как линию пересечения плоскостей посадочного курса и глис­
сады снижения, задаваемых курсовым и глиссадным радиомаяками.

Эти плоскости представляют собой равносигнальные зоны или 
зоны минимума излучения частот модуляции. Они совпадают с за­
данными плоскостями захода на посадку.

Отклонения самолета от равносигнальной зоны курсового ра­
диомаяка (курсовой линии) определяются курсовым радиоприемни­
ком, а отклонения от радиосигнальной зоны глиссадного радиомаяка 
(глиссады снижения) -  глиссадным радиоприемником.

Информация об этих отклонениях выдается на нуль-индикатор, 
являющийся визуальным указателем, и в систему управления - в ви­
де тока, пропорционального этим отклонениям.

Кроме того, для обозначения (маркирования) нескольких, обыч­
но двух-трех, контрольных точек на земле устанавливают маркерные 
радиомаяки, момент пролета над которыми определяется маркерным 
радиоприемником. Информация о пролете над маркерным маяком 
выдается в виде светового и звукового сигналов.

В настоящее время в мировой практике гражданской авиации 
используются две радиомаячные посадочные системы: между народ­
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ная система ИЛС и отечественная система СП-50, отличающиеся 
друг от друга составом аппаратуры и характером излучения радио­
маяков (рис. 4.20).

Плоскость посадочного 
11 курса

'Кассовая линия
Рис. 4.19. Схема формирования траекторий посадки

Важные параметры курсового и глиссадного радиомаяков дают в 
привязке к нескольким базовым точкам (рис. 4.21):

-  точка А на линии глиссады, расположенная над продолжением 
оси ВПП (со стороны захода на посадку) на расстоянии 7,4 км от 
порога ВПП. Она находится на высоте около 400 м. Обычно послед­
няя часть предпосадочного маневра выполняется на этой высоте. 
При этом в точке А осуществляется переход из режима горизонталь­
ного полета в режим снижения по глиссаде:

-точка В на линии глиссады, расположенная на расстоянии 
1050 м от порога ВПП на высоте 60 м;

-точка С, через которую проходит продолженная прямая часть 
глиссады. Она расположена на высоте 30 м;

-точка Д, расположенная на высоте 6 м над осью ВПП и на рас­
стоянии 600 м от порога ВПП.

В соответствии с действующими международными правилами 
посадочные курсовые радиомаяки и радиоприемники работают в 
диапазоне 108 ... 111 МГц. По принципу действия курсовые радио­
маяки и радиоприемники системы ИЛС и отечественной системы 
различны. Сначала подробно рассмотрим курсовые радиоприемники 
и радиомаяки системы ИЛС, принцип действия которых несколько 
проще.
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Рис. 4.20. ц х ,.м а  расположения оборудования посадки:
а -  система ИЛС; б -  отечественная система: 1 - курсовой радиом аяк; 2 - взлет но 
посадочная полоса (13ПМ); 3 пшссалный радиом аяк; 4 ближний маркерный ра­
ди ом аяк; 5 -  средний маркерный радиомаяк; 6 -  дальний маркерный радиомаяк

Курсовой радиомаяк системы ИЛС излучает сигнал несущей 
частоты, про модулированной по амплитуде двумя различными час­
тотами fi=90 Гц и f2=150 Гц. Поэтому поле, созданное этим маяком, 
можно представить состоящим из двух пересекающихся полек: поля, 
созданного сигналом с несущей частотой, модулированным по ам­
плитуде частотой И] = 2nf]. и поля, созданного сигналом с несущей 
частотой, модулированным по амплитуде частотой ГГ=2лС (рис. 
4.22). При этом коэффициенты глубины модуляции mffl, и птр ме­
няются в зависимости от угловой координаты е, отсчитываемой от 
оси ВПП.

Курсовой радиоприемник, установленный на борту самолета, 
измеряет разность коэффициентов глубин модуляций несущей час­
тоты обоих полей. На выходе курсового радиоприемника включен 
нуль-индикатор.

На оси ВПП коэффициенты глубины модуляций несущей часто­
ты обоих полей одинаковы и, следовательно, разность коэффициен­
тов глубин модуляции равна нулю. Поэтому ток на выходе курсово­
го радиоприемника равен нулю и стрелка нуль-индикатора находит­
ся в среднем положении.

При отклонении от оси ВПП разность коэффициентов глубин 
модуляции вначале меняется по линейному закону, а затем остается 
выше определенного значения в пределах некоторого рабочего диа­
пазона. Вследствие этого каждому угловому отклонению самолета 
от оси ВПП в пределах линейного участка изменения разности ко­
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эффициентов глубины модуляции соответствует определенное от­
клонение стрелки нуль-индикатора. Очевидно, если самолет пересе­
чет ось ВПП, то соответственно стрелка нуль-индикатора, пройдя 
нулевое положение, отклонится в противоположную сторону.

Рассмотрим принцип формирования равносигнальной зоны кур­
совым радиомаяком. Колебания несущей частоты с УВЧ-генератора 
3 (рис. 4.23) поступают на электромеханические модуляторы 2 и 5.

Ю50
\600

I

Рис. 4.21.
. Р асполож ение б азовы х  точек  си стем ы  п осад ки :

1 -  к у р со в о й  р а д и о м а я к : 2 ВПП; А, Л . С". В б азо в ы е  точки  систем ы  ИЛС

Рис. 4.22.

со

Рис. 4.23.
. Схема ку р со в о го  радиом аяка;
1 -  генератор м оделирую щ ей частоты 
Г 2 |; 2  — м одулятор  частоты  П , ; 3 - г е -  

поле сигнала, пром одулиронанного нератор несущ ей частоты; 4 -  генератор

in». Д и аграм м ы , объясняю щ ие прин­
цип ф о рм ирования  ноля ку р со в о го  радио­
м аяк а  ИЛС;

моделирующей частоты ; 5 -  моду­
лятор часюты Яг; 6 -  антенно-фидер­
ная система

частотой 2 — поле еигнала^лромоду 
лированною частотой £2(; 3 -  равносит 
наивная юна: F|(6>, Г2(€) -  характерис 
гики направленности излучения

На одном из них осуществляется амплитудная модуляция несу­
щей частотой Q.i=2k{\ а на другом — несущей частотой Q2=2nf2- Ко­
эффициенты глубины модуляции в обоих каналах одинаковы.

Полученные колебания излучают через две антенны. Характери­
стики направленности излучения Fi (е) и F2 (е) (см. рис. 4.22) таковы, 
что они являются функцией угловой координаты, отсчитываемой от 
оси ВПП.
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Коэффициент глубины модуляции для частот определяется 
формулой

m  _  2 m E m J i ( s )  _  m F i ( s )

n' 2Emax[F1(6) + F2(6)] F1(6) + F2(6)’

а для частот Q2 - формулой
m  _  2 m E rnaxF 2 ( S )  _  т К С Ю

2Emax[F1(6) + F2(6)] F1(6) + F2(6)’

где m -  коэффициент глубины модуляции в равносигнальной зоне.
Следовательно, коэффициенты глубины модуляции mffl и т П2 

являются функциями угловой координаты s. Нетрудно заметить, что 
и разность коэффициентов глубин модуляции, которую обозначим 
д т ,  является функцией угловой координаты s:

E .(g )-F .(g )
Am = m „  - m „  = m ^ -------- 2—  (4  4)

^  F1(g) + F2 (g)

Равносигнальная зона представляет собой геометрическое место 
точек, в которых А т = 0, а это возможно при условии, что числитель 
зависимости (4.4) тождественно равен нулю, т. е. при Fi(e) = F2(e). 
Равносигнальная зона должна быть расположена в вертикальной 
плоскости, проходящей через ось ВПП. Курсовая линия, заданная 
курсовым радиомаяком, представляет собой геометрическое место 
точек, в которых разность коэффициентов глубин модуляции равна 
нулю. Эти точки близко расположены к оси ВПП в горизонтальной 
плоскости.

Курсовые радиомаяки, рассмотренные нами выше, иногда назы­
вают маяками равносигнального типа. В последние годы в системах 
ИЛС начали получать распространение курсовые радиомаяки друго­
го типа, работающие с гак называемым опорным нулем (рис.4.24).

В радиомаяках этого типа по симметричной относительно курсо­
вой линии, совпадающей с осью ВПП, по характеристике Fi(e) излу­
чается сигнал, промодулированный частотами 90 и 150 Гц. Одно­
временно этот радиомаяк излучает сигнал с боковыми частотами, 
образуя поле в виде двух лепестков с характеристикой F2(e). Фазы 
напряжений боковых частот в этих лепестках противоположны. При 
этом в одном лепестке фаза напряжения боковой частоты совпадает 
с фазой напряжения сигнала, излучаемого первой антенной, а в дру­
гом -  находится в противофазе.
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Результирующее поле курсового радиомаяка, работающего с 
опорным нулем, аналогично полю курсового радиомаяка равносиг­
нального типа.

Вместе с тем курсовые радиомаяки, работающие с опорным ну­
лем, обладают большими регулировочными возможностями по фор­
мированию поля, что позволяет получить более высокую точность и 
стабильность характеристик.

Ось ВПП Г 3 г Ч *
U  t 2 6

?' —  6
Рис. 4.24.
гни . i.it. Диаграммы, объясняющие

Рис. 4.25.
   ,. Схема ку р со во го  радиоприем-

принцип ф орм ирования доля к у р со в о го  н ика систем ы  И Л С :
радиом аяка с опорны м  нулем : 1 -  вы сокочастотны й  тр ак т ; 2 -  ам пли-
1, 2 -  поля сигналов с F 2 (e ); 3 -  поле тулны й д етек то р ; 3 -  ф ильтр частоты 
сигнала с F ^ e )  90  Гц; 4  -  вы п рям и тель; 5 -  нуль-инди­

к атор ; 6 -  вы п рям и тель; 7 -  ф ильтр час­
тоты  150 Гц; 8 -  потребители

Теперь перейдем к рассмотрению принципа действия курсового 
радиоприемника, функциональная схема которого представлена на 
рис. 4.25. Сигналы курсового радиомаяка воспринимаются антенной, 
обычно представляющей собой горизонтальный вибратор. Принятый 
сигнал после прохождения высокочастотных каскадов, в которых 
происходит усиление по высокой, а после преобразования - по про­
межуточной частоте, поступает на амплитудный детектор 2. Выде­
ленные на нагрузке детектора напряжения частот П| и ГГ подаются 
на разделительные фильтры 3 и 7, настроенные на частоты 90 и 150 
Гц. Напряжения с фильтров подаются на мостовые выпрямители 4 и 
6, с которых встречно-направленные токи поступают на нуль- 
индикатор и потребители 8.

Курсовой радиомаяк СП-50 излучает сигналы двух видов. Один 
из них представляет собой сигнал несущей частоты, промодулиро- 
ванный по амплитуде низкой частотой f=60 Гц. Характеристика на­
правленности F2(e) этого излучения такова, что образуются два лепе­
стка, разделенных плоскостью посадочного курса (рис. 4.26). При 
этом модулирующие напряжения в обоих лепестках находятся в 
противофазе, а коэффициент глубины модуляции является функцией 
угловой координаты е, отсчитываемой от оси ВПП (плоскости поса­
дочного курса). На оси ВПП А т = 0. Поскольку фаза модулирующе­
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го напряжения этого излучения при переходе через плоскость поса­
дочного курса меняется на 180°, то его называют излучением "пере­
менной фазы".

Второй вид излучения также имеет напряжение частотой 
f=60 Гц. Это излучение слабонаправленное, имеет характеристику 
направленности Fi(e), фаза напряжения частотой f=60 Гц постоянна 
в любой точке поля, вследствие чего такое излучение называют из­
лучением "постоянной фазы".

Рис. 4.26. Диаграммы, объясняющие принцип 
формирования поля курсового радиомаяка системы СП-50:

1 -  поле сигнала постоянной фазы с F^s);
2,3 -  поля сигналов переменной фазы F2(e)

Напряжение сигнала постоянной фазы синфазно с модулирую­
щим напряжением сигнала переменной фазы в одном из лепестков 
(см. рис. 4.24).

Курсовой радиоприемник, установленный на борту самолета, ис­
пользуя напряжение частотой f=60 Гц постоянной фазы в качестве 
опорного сигнала, определяет фазу моделирующего напряжения пе­
ременной фазы и коэффициент глубины модуляции его несущей 
частоты.

На выходе курсового радиомаяка включен нуль-индикатор. В 
плоскости посадочного курса сигнал переменной фазы равен нулю. 
Поэтому ток на выходе курсового радиомаяка равен нулю и стрелка 
нуль-индикатора занимает нулевое положение.

При отклонении от оси ВПП появляется сигнал переменной фа­
зы, причем коэффициент глубины модуляции в определенном диа­
пазоне изменения угловой координаты е нарастает по линейному 
закону. Благодаря этому в пределах линейной части зависимости 
коэффициента глубины модуляции сигнала переменной фазы от е 
каждому s соответствует вполне определенное отклонение стрелки 
нуль-индикатора.
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Временные диаграммы сигналов, излучаемых курсовым радио­
маяком, приведены на рис. 4.27.

Сигнал постоянной фазы промодулирован по амплитуде напря­
жением поднесущей частоты fn= 10000 Гц, которое, в свою очередь, 
промодулировано по частоте напряжением низкой частоты f=60 Гц. 
Девиация поднесущей частоты ДС= 1 100 Гц. Поднесущая частота 
использована для того, чтобы напряжение частотой f=60 Гц сигнала 
постоянной фазы можно было отделить в курсовом радиоприемнике 
от такого же напряжения сигнала переменной фазы.

Сигнал постоянной фазы излучается по ненаправленной или сла­
бонаправленной ДНА с характеристикой F| (?,). Сигнал переменной 
фазы, который представляет собой амплитудно-модулированное на­
пряжение несущей частоты, излучается по ДНА с характеристикой 
Ще).

а)
Рис. 4.27. Временные диаграммы сигналов курсового радиомаяка: 

а -  постоянной фазы; б -  переменной фазы 
Канал постоянной /разы 

fn -Ю ООО Гц f -б О Г ц

ч  — —------------------------- 9  т —* в
Y=80Гц*

Канал переменной сразы
Рис. 4.28. Схема курсового радиоприемника системы СП-50:

1 -  высокочастотный тракт; 2 -  амплитудный детектор; 3 -  усилитель-ограничитель; 
4 -  частотный детектор; 5 -  усилитель низкой частоты канала постоянной фазы;

6 -  фазовый детектор; 7 -  нуль-индикатор; 8 -  потребители; 9 -  усилитель низкой 
частоты канала переменной фазы
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Для сигнала переменной фазы
Am=E2max F2(s)/[Elmax...F1(s)], 

где Eimax, E2max-  амплитудные значения напряженности поля пере­
менной фазы.

Е1ри обеспечении E2max / Е1тт= const значение А т является функ­
цией угловой координаты s.

Зависимость m от е, так же как характеристика направленности 
излучения сигнала переменной фазы, для малых значений е линейна.

Курсовая линия, заданная курсовым радиомаяком, представляет 
собой геометрические места точек, в которых для переменной фазы 
А т (г) = 0 и которые имеют наибольшее приближение к оси В1И1 в 
любой горизонталь ной плоскости.

На самолете принятые антенной сигналы курсового радиомаяка 
поступают в высокочастотные каскады курсового радиоприемника 
(рис. 4.28). Здесь они усиливаются по высокой частоте, преобразу­
ются, а затем после усиления по промежуточной частоте поступают 
в амплитудный детектор 2. На нагрузке детектора выделяются на­
пряжения с fn=10 ООО Ец, модулированные по частоте f=60 Ец сигна­
ла постоянной фазы, и напряжение с f=60 Ец сигнала переменной 
фазы. Эти напряжения разделяются фильтрующими цепочками.

Частотно-модулированное напряжение с fn= 10000 Гц после уси­
ления и ограничения поступает на частотный детектор 4, на нагрузке 
которого выделяется напряжение с f=60 Ец сигнала постоянной фа­
зы. После усиления это напряжение поступает на фазовый детектор. 
На него же подается напряжение с f=60 Ец сигнала переменной фа­
зы, так же предварительно усиленное.

В фазовом детекторе происходит сравнение фаз этих двух на­
пряжений и преобразование напряжения с f=60 Ец сигнала перемен­
ной фазы в постоянный ток, знак которого зависит от соотношения 
фаз сравниваемых напряжений. Ток с фазового детектора поступает 
на нуль-индикатор 7 потребителя.

Характеристики курсовых радиомаяков и радиоприемников сис­
тем СП-50 и ИЛС аналогичны. Отметим, что курсовым сектором 
курсового радиомаяка СП-50 называется сектор, охватывающий 
курсовую линию и ограниченный геометрическими местами точек, 
наиболее близко расположенных к курсовой линии, в которых ко­
эффициент глубины модуляции сигнала переменной фазы т=0,175.

104



По своему принципу действия глиссадные, курсовые радиомаяки 
и радиоприемники системы ИЛС очень похожи, так как в них ис­
пользуется двойная амплитудная модуляция. Глиссадные радиомая­
ки и радиоприемники работают в диапазоне частот 328,6...335,4 мГц; 
частоты модуляции fj=90 Гц и Г2= 150 Гц.

Излучение глиссадного радиомаяка образует в пространстве два 
пересекающихся поля (рис. 4.29). Равносигнальная зона лежит в за­
данной плоскости снижения, образуя с горизонтальной плоскостью 
угол 0  ~ 2,5 ... 3°. При этом в системе ИЛС над равносигнальной зо­
ной преобладает сигнал частотой модуляции 90 Гц, а в СП-50 с час­
тотой 150 Гц.

Коэффициенты глубины модуляции mffl и тп2 меняются в зави­
симости от угловой координаты £,, отсчитываемой от глиссады сни­
жения - линии пересечения равносигнальной зоны глиссадного ра­
диомаяка с плоскостью посадочного курса. Оптимально глиссада 
снижения должна точно совпадать с заданной траекторией захода на 
посадку.

На борту самолета глиссадный радиоприемник, на выходе кото­
рого установлен нуль-индикатор с горизонтальной глиссадной 
стрелкой, измеряет разность коэффициентов глубин модуляции обо­
их полей, вырабатывая ток пропорциональный этой разности.

Когда самолет (точнее - антенна глиссадного радиоприемника) 
находится на глиссаде (в плоскости снижения), являющейся геомет­
рическим местом точек, в которых разность коэффициентов глубин 
модуляции равна нулю, ток на выходе глиссадного радиоприемника 
равен нулю и стрелка нуль-индикатора находится в нулевом поло­
жении.

При отклонении от глиссады снижения в пределах некоторого 
сектора разность коэффициентов глубин модуляции меняется по ли­
нейному закону, благодаря чему каждому угловому отклонению са­
молета от глиссады снижения соответствует определенное положе­
ние стрелки нуль-индикатора.

За пределами этого сектора разность коэффициентов глубин мо­
дуляции продолжает нарастать и, достигнув некоторого экстремаль­
ного значения, уменьшается, находясь выше определенного значе­
ния в пределах некоторого рабочего сектора.

Сигналы с несущей частотой, модулированные сигналами с час­
тотами Q.i-2nfi и Q2-2nf2 (рис. 4.30), излучаются антенной системой,
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состоящей в 
положенных

Рис.
гис. L .i'i .  Диаграммы, объясняющие 
принцип формирования равносильной 
зоны глиссадного радиомаяка:
1 -  верхняя диаграмма направленное™ с 
F ,(£> ; 2 -  нижняя диаграмма надрав- 
лепи ости с  F 2(£ ) ; 3 -  равносигиалтлая 
зона; в  -  угон наклона равпосигналь- 
НОЙ ЗОНЫ

Рис. 4.30.
«™,. i.jw . Схема глиссадного радиомая­
ка:
I -  генератор моделирующей частоты 
O i ; 2 -  м одулятор частоты f2 jj 3 -  
верхняя антенна; 4 -  генератор несущей 
частоты; 5 -  генератор моделирующей 
частоты O ai 6 - модулятор частоты П а; 
7 -  нижняя антенна

простейшем случае из двух элементарных антенн, рас- 
одна над другой на высотах Нв и Нн.

Щ
Рис. 4.31. Диаграмма направленности излучения маркерного радиомаяка: 

а -  в вертикальной плоскости; б -  в горизонтальной плоскости;
1 -  маркерный радиомаяк; 2 -  взлетно-посадочная полоса

На формирование характеристик направленности поля глиссад­
ного радиомаяка очень большое влияние оказывает земная поверх­
ность, что выражается, в частности, в многолепестковости характе­
ристик антенн и искривлении равносигнальных зон. Многолепестко- 
вость характеристик приводит к появлению ложных равносигналь­
ных зон, имеющих значительно больший угол наклона к земной по­
верхности, чем у плоскости снижения. Формированием характери-



стик излучения антенн добиваются того, чтобы ближайшая ложная 
равносигнальная зона отстояла от глиссады снижения на угол не ме­
нее 12°.

Для уменьшения искривлений равносигнальных зон используют 
глиссадные радиомаяки, работающие с опорным нулем, и двухчас­
тотные глиссадные радиомаяки, аналогичные по принципу действия 
соответствующие курсовым радиомаякам, подробно рассмотренным 
ранее.

Антенна глиссадного радиомаяка имеет высоту около 15 м и по­
этому ее нельзя расположить вблизи ВПП.

Глиссадный радиоприемник не имеет каких-либо принципиаль­
ных отличий от курсового радиоприемника с двойной амплитудной 
модуляцией (см. рис. 4.25).

Ч 7

’. I

ю — -  11

я 13
16

1 7

т 1 5

Рис. 4.32.
Схема м аркерного какала:

а -  м аркерны й ради ом аяк; 6 -  м аркерны й радиоприемник; 1 -  передающая антен­
на; 2 -  экран; 3 -  'звуковой генератор; 4 -  м одулятор; 5 -  генератор несущей час­
тоты ; 6 - мани нуля гор; 7 -  усилитель промежуточной частоты; В - детектор; 9 - 
усилитель низкой частоты; Ш, 12, 14 - фильтры ы укокы х  частот; I I ,  13, 15 -  ре­
лейные схемы ; 16 -  схема вклю чения звонка: 17 -  звонок; 18 -  усилитель сигналов 
звуковой  частоты; 19 — приемная антенна; 20 -  лампа

Глиссадная стрелка нуль-индикатора отклоняется на крайние от­
метки (верхнюю и нижнюю), когда самолет находится на краю глис­
сады снижения, где разность коэффициентов глубин модуляции рав­
на 0,175.

Маркерные радиомаяки работают на несущей частоте 75 МГц 
(рис. 4.31, 4.32). Сигнал с этой частотой модулируется напряжением 
с низкими частотами б =3000 Гц, f2=1300 Гц, f3=400 Гц и усиливается
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в усилителе промежуточной частоты 7, после чего он детектируется 
и усиливается в усилителе низкой частоты 9. На выходе усилителя 
низкой частоты установления узкополосные фильтры частот fb f2 и 
f3 (поз. 10, 12, 14), с которых напряжения низкой частоты поступают 
на спусковые релейные схемы 11, 13, 15. При срабатывании реле 
загорается лампа (табло) 20 и срабатывает звонок 17. При изменении 
низкой частоты световая и звуковая сигнализация воспроизводят 
тире и точки. Лампы (табло), коммутируемые различными реле, мо­
гут отличаться по цвету. Например, при пролете дальнего маркерно­
го радиомаяка выдается зеленый сигнал, при полете среднего -  жел­
тый. При пролете ближнего -  красный. В некоторых случаях уста­
навливается одна лампа, загорающаяся при полете любого маркер­
ного радиомаяка. Кроме, того, сигнал с детектора 8 поступает на 
усилитель 18 телефонного канала к которому подключены телефоны 
членов экипажа.

Весьма важным является точное определение момента пролета 
над маркерным радиомаяком. Поэтому время приема сигналов 
должно быть строго ограничено. В системе СП-50 при снижении по 
глиссаде со скоростью 240 км/ч это время для дальнего маркерного 
радиомаяка составляет 12±4, а ближнего -6±2 с. В системе ИЛС при 
снижении со скоростью 180 км/ч время приема сигналов дальнего 
радиомаяка -  12±4, среднего -6±2, ближнего -3±1 с. Это, в частно­
сти, достигается тем, что напряжения включения и выключения ре­
лейных схем мало отличаются друг от друга.

4.6. Комплексные радиотехнические датчики
4.6.1. Навигационно-посадочная система "Курс-П2"
Бортовые измерители угловых и линейных координат комплек- 

сируются в радионавигационные системы, выдающие информацию 
для определения и прогнозирования положения самолета.

Рассмотренные устройства измерения угловых и линейных коор­
динат используются в ряде радиотехнических систем и устройств 
ближней навигации.

Навигационно-посадочная аппаратура "Курс-МП2", приведенная 
на рис. 4.33 [11], реализует фазовый метод измерения азимута и ме­
тоды инструментальных посадок и предназначена для обеспечения 
полетов самолетов по сигналам всенаправленных радиомаяков меж­
дународной системы ближней навигации VOR, выполнения предпо­
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садочных маневров и инструментальных посадок по сигналам мая­
ков международной системы ИЛС и системы СП-50, применяемой в 
СССР.

Аппаратура состоит из комплекса УКВ-радиоприемников, бло­
ков обработки информации и преобразования ее в сигналы:

-положения самолета относительно продольной плоскости, про­
ходящей через ось ВПП;

-положения самолета относительно плоскости, проходящей под 
углом наклона глиссады снижения;

-положения самолета относительно заданной линии пути (ЗЛП); 
-азимута самолета на маяк VOR;
-курсового угла радиостанции.

ш
Y

Жт

т,

Рис. 4.33.
, Схема аппаратуры ’ТСурс-МШ":
1 и  м аркерны й радиоприемник; 2 -  курсовой радиоприемник: 3 -- навигарнсшнос 
устройство; 4 -  глиесаплый радиоприемник; 5 -  блок  сигналов готовности; 6 блок 
управления; 7 — селектор курса: Я -  телефон члена экипажа; 9 - звон ок; 10 све­
товая сигнализация; И  -  индикатор курсовы х углов; 12 -  блик усиления и преоб­
разования сигналов: 13 -  автоматический радиокомпас; 14 -  потсгшиомеЩическкП 
блок преобразования: 16 - командно-пилотажный прибор левого летчика: 16 к о ­
мандно-пилотажный прибор правоте летчика; 17 -  блок ком мутации; 1S - селектор 
реж имов; 19 блок установки электрического баланса; 20 — указатель :з' г;. [■ и н J :
21 -  вычислитель; 22 - радиотехническая система ближней навигации; 23 -
курсовая система

При полуавтоматическом пилотировании сигналы выдаются на 
плановый прибор системы траекторного управления и на вычисли­
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те ли. Аналогичное использование сигналов происходит и при авто­
матическом управлении полетом системой траекторного управления.

Аппаратура "Курс-МП2" состоит из двух одинаковых пол у ком­
плектов, а также УКВ-приемников и блоков, обеспечивающих неза­
висимое управление каждым полукомплектом. В зависимости от 
сложившейся обстановки и выполняемых задач экипаж самолета 
может поставить каждый полукомплект в режим навигации или по­
садки и работать по одному или двум маякам системы VOR. При 
работе обоих полукомплектов и режиме посадки к вычислителю 
подключается один полукомплект, второй находится в "горячем" 
резерве, т. е. включен и поставлен в режим посадки.

В случае выхода из строя первого полукомплекта автоматически 
подключится второй, резервирование каналов, обрабатывающих ин­
формацию о боковом и продольном положении самолета, независи­
мое.

При выполнении тактических задач аппаратура "Курс-МП2" вы­
дает следующие сигналы индикации:

-сигналы, характеризующие положение самолета относительно 
ЗЛП в горизонтальной и вертикальной плоскостях (АК и АГ соответ­
ственно);

-сигналы, характеризующие работоспособность аппаратуры и 
извещающие о входе самолета в зону действия маяка;

-текущий азимут самолета на маяк VOR;
-курсовой угол относительно маяка VOR;
-сигналы, характеризующие пролет самолетом маяка VOR; 
-сигналы, характеризующие пролет самолетом маркерных мая­

ков (маршрутных и посадочных).
В зависимости от типа самолета, наличия на нем других систем 

ближней навигации и посадки и типа полуавтоматической системы 
состав аппаратуры "Курс-МП2" (см. рис. 4.33) может быть различ­
ный.

Рассмотрим краткие технические данные аппаратуры.
Аппаратуру "Курс-МП2" можно эксплуатировать:
-при температуре окружающей среды от -50 до + 50°С;
-при относительной влажности не более 100%;
-при вибрационных нагрузках с ускорением до 5g, в диапазоне 

частот 10 ... 80 Гц;
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-при  ударных нагрузках с ускорением не более 4g.
Как правило, при эксплуатации аппаратура устанавливается в 

герметизированных отсеках самолета на амортизационную раму.
Аппаратура "Курс-МП2" совместно с наземным оборудованием 

реализует системы VOR, ИЛС и СП-50.
Управление аппаратурой "Курс-МП2" осуществляется дистанци­

онно. Органы управления расположены на приборных досках пило­
тов и штурмана.

4.6.2. Самолетный дальномер
Дальномер (рис. 4.34), предназначенный для определения на­

клонной дальности между самолетом и наземными радиомаяками 
системы DME, основан на том же принципе, что и импульсные или 
временные радионавигационные устройства, описанные ранее.

Радионавигационная система, включающая сеть наземных ра­
диомаяков VOR, DME и комплекс бортового оборудования, образует 
международную угломерно-дальномерную систему ближней нави­
гации.

Дальность действия дальномера равна 370 км. При этом погреш­
ность измерение не превышает 273 м Дальномер работает в диапазо­
не частот 1025 ... 1150 МЕц. В него входят антенна 13, приемопере­
датчик 14, установленный на амортизационной раме, пульт управле­
ния 2 и индикаторы дальности 1. На самолетах средних и дальних 
линий устанавливаются два комплекта дальномера.
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Рис. 4.34. Схема самолетного дальномера:
1 -  индикатор дальности; 2 -  пулы управления; 3 -  механизм перестройки;

4 -  задающие кварцевые генераторы; 5 -  умножитель частоты; 6 -  шифратор;
7 -  модулятор; 8 -  передатчик; 9 -  блок измерения дальности; 10 -  выходное 

устройство; 11 -  дешифратор; 12 -  приемник; 13 -  антенна; 14 -  приемопередатчик
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Измеренная дальность отражается индикаторами, представляю­
щими собой следящие системы сопровождения стробирующего им­
пульса, которые приводят во вращение диски с цифровыми шкала­
ми.

Радиомаяки системы DME при отсутствии запросных импульсов 
дальности от самолетов работают в режиме опознавания, излучая 
кодированные пары импульсов со средней частотой повторения 
2700±90 Гц и передавая через каждые 30 с в течение 5 с телеграфные 
сигналы.

4.6.3. Радиовысотомер
Радиовысотомер (рис. 4.35) реализует частотный метод измере­

ния дальности, описанный ранее. Он предназначен для измерения и 
индикации истинной высоты полета, а также для выдачи сигнала 
текущей высоты в систему траекторного управления и предупреж­
дения экипажа самолета о пролете высоты, заранее установленной 
на указателях. Погрешность измерения малых высот над толстым 
слоем льда или снега увеличивается.

При пролете высоты принятия решения с выхода радиовысото­
мера поступает сигнал на световое табло, а также на телефоны само­
летного переговорного устройства левого пилота и на громкоговори­
тели. Диапазон частоты передатчика радиовысотомера лежит в пре­
делах 4200 ... 4400 МГц. Радиовысотомер имеет автоматическую 
сигнализацию отказа, световое табло и лампы красного цвета на 
кнопках КОНТРОЛЬ указателей высоты.

Конструктивно радиовысотомер оформлен в виде следующих 
блоков: приемопередатчика 14, указателя высоты, передающей 18 и 
приемной 19 антенн, реле давления, распределительной коробки 
(указатель высоты, реле давления и распре делительная коробка на 
схеме не показаны). На самолетах средних и дальних авиалиний ус­
танавливается два радиовысотомера.

Радиовысотомер является радиолокационной станцией непре­
рывного излучения с частотной модуляцией. Его схема включает 
блоки: измерения высоты 10, автоматической подстройки 3 посто­
янной радиовысотомера, встроенного контроля 9, сигнализации 1, 
питания 20.
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Рис. 4.35. Схема радиовысотомера:
1 -  блок сигнализации; 2 -  указатель высоты; 3 -  блок автоматической 

подстройки; 4 -  генератор моделирующей частоты; 5 -  модулятор; 6 -  усилитель 
постоянного тока; 7 -  счетчик; 8 -  ограничитель; 9 блок контроля; 10 -  блок 

измерения высоты; 11 - усилитель разностной частоты; 12 -  интегратор;
13 - генератор сверхвысокой частоты; 14 -  приемопередатчик; 15 -  усилитель 

низкой частоты; 16 -  промежуточный усилитель разностной частоты;
17 -  смеситель; 18 -  передающая антенна; 19 -  приемная антенна; 20 -  блок 
питания; 21 -  реле отключения; Uon -  опорное напряжение; СТУ -  система 

траекторного управления

Сигнал текущей высоты снимается с выхода блока измерений и 
преобразуется следящей системой в угол поворота стрелки указате­
ля.

Блок сигнализации 1 при отклонении стрелки указателя высоты 
ниже высоты принятия решения (предварительно установленной на 
указателях высоты) выдает сигнал на табло. При достижении высо­
ты принятия решения по указателю левого пилота в телефоны через 
самолетное переговорное устройство выдается кратковременный 
звуковой сигнал.

При полете за пределами рабочего диапазона радиовысотомер 
автоматически выключается барометрическим реле отключения.
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4.6.4. Угломерно-дальномерная система ближней навигации
Нами рассмотрены международные радионавигационные систе­

мы ближней навигации VOR и DME, которые используют для нави­
гации бортовое оборудование аппаратуры "Курс-МП2" и дальномер.

В настоящее время в отечественной авиации на территории 
СССР также широко используется угломерно-дальномерная система 
ближней навигации. Эта система предназначена для непрерывного 
измерения и индикации полярных координат самолета (азимута и 
наклонной дальности) относительно наземного азимутально- 
дальномерного радиомаяка; построения полярных координат само­
лета по данным навигационно-вычислительного устройства относи­
тельно радиомаяка; коррекции текущих координат самолета, вычис­
ленных навигационно-вычислительным устройством по измеренным 
азимуту и дальности, логически оцененным на достоверность выда­
чи сигналов наземному радиомаяку для индикации отметки самолета 
на наземном индикаторе с целью его опознавания.

Дальность действия системы зависит от высоты полета и соот­
ветственно равна: на высоте полета 10 ООО м -  360 км; 5000 м -  
250 км; 250 м -  70 км. При этом максимальная погрешность измере­
ния азимута не превышает ± 0,25°; наклонной дальности ± 250 м, 
коррекции ± 0,01D.

Конструктивно система представляет функционально связанные 
между собой отдельные блоки (рис. 4.36).

Азимут и дальность самолета относительно радиомаяка с извест­
ными географическими координатами определяет бортовое обору­
дование угломерно-дальномерной системы с помощью радиомаяка, 
в который входят передатчики опорных, азимутальных и дально- 
мерных сигналов и приемник.

Азимутальный радиомаяк через антенну, вращающуюся с часто­
той 100 об/мин, и всенаправленную антенну излучает азимутальный 
и опорные импульсы.

Опорные импульсы излучаются в моменты, когда вращающаяся 
антенна ориентирована по северному направлению меридиана, т.е. 
импульсы опорные и азимутальные совпадают по времени. При всех 
других направлениях будет задержка азимутального импульса отно­
сительно опорного, пропорциональная текущему значению азимута 
самолета.
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ЗапросD

Рис. 4.36. Схема угломерно-дальномерной системы ближней навигации:
1 -  навигационно-вычислительное устройство; 2 -  задатчик угла карты; 3 -  блок 

преобразования; 4 -  блок коррекции; 5 -  блок оценки; 6 -  блок измерения азимута;
7 -  самолетный приемник азимута и дальности; 8 -  приемная антенна;

9 -  прямопоказывающий прибор азимута и дальности; 10 -  переключатель 
каналов связи; 11 -  блок дальности; 12 -  самолетный запросчик дальности;

13 -  передающая антенна

Расстояние от самолета до радиомаяка РСБН-2 определяется по 
принципу запрос - ответ путем измерения времени прохождения за­
просного сигнала от самолета до радиомаяка и от радиомаяка до са­
молета. Это время преобразуется в измеряемое расстояние.

Сигналы, пропорциональные измеренным азимуту и дальности, 
поступают в блок оценки 5, где производится их оценка на досто­
верность, и управление коррекцией координат самолета, вычислен­
ных навигационно-вычислительным устройством.

Блок коррекции 4 осуществляет: построение полярных коорди­
нат самолета по данным навигационно-вычислительного устройства, 
преобразование ортодромических составляющих путевой скорости 
VnS и VnZ в полярные составляющие с учетом угла карты и вычисле­
ние полярных координат самолета относительно радиомаяка по по­
лярным составляющим путевой скорости Vn® и Vmj так же с учетом 
угла карты.
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Из блока коррекции в блок оценки поступают ортодромические 
составляющие рассогласований между координатами, вычисленны­
ми блоком коррекции 4 по измеренным D и азимуту самолета отно­
сительно радиомаяка и автономно вычисленным навигационно­
вычислительным устройством 1, которые преобразу-ются в состав­
ляющие скорости ветра Ws и Wz используемые для повышения точ­
ности определения полярных координат при включенном режиме 
коррекции.

4.6.5. Автоматический радиокомпас
В автоматическом радиокомпасе (рис. 4.37), предназначенном 

для измерения курсовых углов приводных радиомаяков и широко­
вещательных радиостанций, работающих в диапазоне частот
150...1799,5 кГц, реализуется амплитудно-фазовый метод измерения. 
Радиокомпас является резервным датчиком для получения информа­
ции о координатах самолета.

Входное устройство радиокомпаса -  рамочная антенна, обла­
дающая резко выраженным направленным приемом. В радиокомпа­
се в качестве направленной антенны используется система, состоя­
щая из двух взаимно перпендикулярных обмоток рамочной антенны 
и гониометра. Гониометр представляет собой устройство, имеющее 
две взаимно перпендикулярные неподвижные полевые катушки и 
одну подвижную искательную катушку, размещенную между поле­
выми катушками и выполненную в виде витка. Каждая из полевых 
катушек соединена с одной обмоткой рамочной антенны.

Ненаправленная антенна радиокомпаса представляет собой по­
лоску латунной посеребренной фольги, вклеенную в диэлектриче­
ский кожух. В результате взаимодействия и сложения двух сигналов, 
принятых, рамочной и ненаправленной антеннами, образуется ам- 
плитудно-модулированный сигнал. Сигнал ненаправленной антенны 
является в нем опорным, а сигнал от рамочной антенны -  модули­
рующим.

Сигнал, образовавшийся в результате взаимодействия сигналов 
от рамочной и не направленной антенн, пройдя приемник амплитуд- 
но-модулированных сигналов с однократным преобразованием час­
тоты, поступает в следящую систему измерения курсового угла.
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Рис. 4.37. Схема автоматического радиокомпаса:
1 -  рамочная антенна; 2 -  антенное устройство; 3 -  фазирующие цепи;

4 -  коммутатор фазы; 5 -  усилитель рамки; 6 -  эквивалент кабеля; 7 -  гониометр;
8 -  вращающийся трансформатор; 9 -  указатель курса; 10 -  электрический 

двигатель; 11 -  звуковой генератор; 12 -  управляющая схема; 13 -  шлейфовая 
антенна; 14 -  блок согласования; 15 -  пульт управления; 16 -  приемник;

17 -  блок питания

4.7. Датчики скорости полета

4.7.1. Измерение воздушной скорости
Одной из первостепенных задач самолетовождения является 

точное определение скорости. Скорость полета самолета может быть 
измерена либо относительно воздуха, либо относительно земли.

В первом случае измеренная аэрометрическими методами ско­
рость называется воздушной, а во втором, измеренная либо доппле­
ровскими системами, либо датчиками инерциальной системы нави­
гации, - путевой.

Рассмотрим принцип действия этих датчиков и конкретные сис­
темы, реализующие эти принципы.

Совершенствование допплеровских и инерциальных систем сни­
зило значение воздушной скорости как основной величины, вводи­
мой в бортовую вычислительную машину. Однако ее необходимо 
учитывать при выходе из строя основной допплеровской системы 
счисления пути.
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Принцип действия датчиков для измерения воздушной скорости 
основан на зависимости динамического давления рдин, измеряемого 
упругим чувствительным элементом, от воздушной скорости V. Эта 
зависимость имеет вид: 
для V < 400 км/ч

Рдин  =  w 2/(2g);
для V > 400км

Рдин =  Pox {[(k-l)vV2 /(2gkpCT) + I f  ̂  -  l j ;

для V > а

_)2/(k-l)M 2k/(k-l)

31 ’
_ l ) k - l

где рст и v -  статическое давление и плотность воздуха на высоте по­
лета;

g -  ускорение свободного падения;
К = 1,4 -  показатель адиабаты;
М = V/a -  число Маха.
Датчики воздушной скорости входят в состав централизованных 

систем, которые являются источниками информации о параметрах 
движения самолета относительно воздушной среды (скорости, высо­
те, числе Маха и др.) и о параметрах, характеризующих атмосферу 
(плотности, давлении, температуре и т. п.). Эти параметры измеряют 
централи скорости и высоты, называемые также системой воздуш­
ных сигналов.

По своему назначению централь является датчиком сигналов в 
системах автоматического управления и других устройствах. Прин­
цип ее действия основан на измерении аэрометрических величин -  
статического рст и полного рп давлений потока воздуха, набегающего 
на летательный аппарат, и температуры заторможенного потока Тзат, 
а также вычислении выходных параметров на основе известных аэ­
родинамических закономерностей.

Пилотажно-навигационная система воздушных сигналов 
(рис. 4.38), измеряющая высоту до 15 км представляет собой вычис­
лительное устройство аналогового типа, определение параметров в 
котором основано на измерении:

Рдин Р  С'

( k + l yk+i)/(k-i)(
к -

< f r M2
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г ; -ш  —
Ъкпюченкё коррекций 

*278от 5a/-t$4
чг<У

Сиънал гот овност и

Дмт
'ЧШрст

-т

Р и с . 4 .3 8 .
• С х е м а  с и с т е м ы  а й з и у ш к ы ж  с и г н а л о в :

I  -  в ы ч и с л и т е л ь  с к о р о с т и , ч и с л а  М и  в ы с о т ы ; 2 — н о т е в щ ю м е т р н ч е с ж и й  б л о к  п р е о б ­
р а з о в а н и я  3 - п о т е ш и о м е т р и ч е с к и й  б л о к  р р а д б р в зо и а д ш я  V ; 4  -  п о т е н к н о м е т -
р я ч е с к н й  б л о к  п р е о б р а з о в а н и я  5 -  э л е к т р и ч е с к и й  б л о к  к о р р е к ц и и  ч и с л а  М;
б  -  б л о к  п и т а н и я ; 7 — ф и л ь т р ; Ё — к о р р е к т о р  в ы с о т ы ; 9 — б л о к  с ш т а л я з щ н н  г о т о в ­
н о с т и ; 1 0  -  у к а з а т е л ь  в ы с о т ы  с  б л о к о м  п и т а н и я ; 11 -  у к а з а т е л ь  с к о р о с т и  с  б л о к о м  
п и т а н и я ; 12  — у к а з а т е л ь  ч и с л а  М с  б л о к о м  п и т а н и я ; 1 3  — б л о к  п р е о б р а з о в а н и я  и уси­
л е н и я

-статического давления рст;
-динамического давления рдин;
-давления на уровне земли р ;:
-температуры Т,;п.
Система воздушных сигналов входит в комплекс пилотажно­

навигационного оборудования самолета Ту-154 и предназначена для 
определения и непрерывной выдачи в бортовые системы навигации 
и пилотирования следующих параметров: числа М, воздушной ско­
рости V, относительной барометрической высоты Нотн, абсолютной 
барометрической Набс, приборной скорости УпрПб, отклонений числа 
М от заданного значения AM, отклонения абсолютной барометриче­
ской высоты от заданного значения АН, отклонения приборной ско­
рости от заданного значения ДУпрпб.

Для информации экипажа о режиме полета система воздушных 
сигналов выдает на табло параметры: Нотн, М, V. Кроме того, в сис­
теме предусмотрена возможность индикации путевой скорости
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Vn путем переключения выключателя на указателе V из положения 
ВОЗД. и положение ПУТ. Выдача определяемых системой парамет­
ров производится: 

в НВУ:
-Н отн -  для выполнения элементов вертикального маневра,
-Н ист -  для счисления параметров пути в режиме ПАМЯТЬ; 
в самолетный ответчик:

-Нотн и Набс -  для контроля эшелонирования на диспетчерском 
пункте;

в систему автоматического управления (САУ):
-Уприб -  для ограничения приборной скорости самолета,
-Н абс -  для коррекции передаточных чисел,
-АН  - для стабилизации полета на заданной высоте с целью обес­

печения эшелонирования,
-  AM -  для стабилизации полета по заданному числу,
-  AV -  для стабилизации полета по заданной приборной скорости. 
Параметры Уприб и АУприб выдаются корректором скорости, а АН

-  корректором высоты.
Параметры в системе воздушных сигналов определяются по сле­

дующим формулам:
при значениях, меньших 1, числа М определяется по формуле 

Рдин/Рст = (1 + 0,2М2)3,5 -1; 
воздушная скорость определяется по формуле

v = f(M)A/T ^ ,

где f(M) = 72,1728МД/1+0,2М2;
При значении, меньшем или равном 11 км, абсолютная баромет­

рическая высота определяется по формуле
Набс = 44309,39[1 -(рсх/р 0)0’19028];

Относительная барометрическая высота определяется по форму­
ле

Н 0тн Н абс -  Н 3 ,

где Н3 -  абсолютная барометрическая высота местности, относи­
тельно которой определяется НоТН:

приборная скорость определяется по формуле
Рдин = Ро(1_ 0-133334-10н5Уприб)3’5 -1 .
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4.7.2. Изменение путевой скорости
Допплеровский метод. Допплеровские системы измеряют ско­

рость с большой точностью. При полете самолета как над землей, 
так и над водой скорость измеряется с погрешностью, не превы­
шающей 0,5%.

В основу принципа действия допплеровской системы положен 
эффект Допплера -  Белопольского, заключающийся в изменении 
частоты отраженных радиоволн, принятых движущимся приемни­
ком, по сравнению с частотой радиоволн, излучаемых передатчиком.

Уравнение связи разности упомянутых частот, т. е. частоты Доп­
плера Бд с измеряемыми параметрами имеет вид

Бд = fo-^ c o s0 c o s(P -a ) ,
С

где f0 -  частота излучения передатчика;
с -  скорость распространения радиоволн;
0  -  угол наклона диаграммы направленности антенны к Зем­

ле;
Р -  угол в горизонтальной плоскости между проекциями 

продольной оси самолета и оси ДНА передатчика; 
a -  угол сноса.

Таким образом, в допплеровской частоте содержится информа­
ция как о путевой скорости, так и об угле сноса а. Поэтому доппле­
ровские системы строятся как измерители путевой скорости и угла 
сноса, их сокращенно называют ДИССом. ДИСС реализуется в виде 
радиолокационной станции с непрерывным излучением, работаю­
щей в трехсантиметровом диапазоне радиоволн. Современные 
ДИССы включают в свой состав четыре передающие и четыре при­
емные антенны с одинаковыми диаграммами направленности.

Схема излучения радиоволн показана на рис. 4.39, 4.40.
Частота радиоволн для отражающих площадок 1, 2 (см. рис. 4.40) 

будет возрастать на Бд, а для отражающих площадок 3 и 4 умень­
шаться на Бд, т.е.

fl,2 = fo + £ц; 3̂,4 = fo ~~ ffl-
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Из-за отсутствия полной развязки передающих и приемных сис­
тем на входе приемника ДИССа существует спектр частот ампли- 
тудно-модулированных колебаний с несущей f0 и боковыми часто­
тами f] о И f3-4 .

При отсутствии бокового ветра допплеровские частоты не изме­
няются и пропорциональны путевой скорости самолета. Если само­
лет летит со сносом (см. рис. 4.40), то при использовании лучей, па­
дающих на площадки 1...3, допплеровские частоты будут опреде­
ляться формулой

= f13 = f0— cosOcos(P-a), (4.5)
5 С

а при использовании лучей, падающих на площадки 2 . . . 4-формулой

= f9 4 = fo -^cosO cos^  + a). (^.б)

Ось

Рис. 4.39. Схема излучения ДИССа в вертикальной плоскости
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Рис. 4.40. Схема излучения ДИССа в горизонтальной плоскости

Решая уравнения (4.5) и (4.6), определяют угол сноса и путевую 
скорость самолета. Рассмотренный принцип реализуется в широко 
используемом ДИССе, схема которого и его связи с бортовым нави­
гационным комплексом представлены на рис. 4.41.

Передатчик формирует стабилизированные высокочастотные ко­
лебания: Эти колебания поступают на передающую антенну и излу­
чаются под углом 0  и направлении площадок 1 ... 4 (см. рис. 4. 40). 
Отраженные от Земли колебания воспринимаются приемной антен­
ной одновременно с колебаниями, излучаемыми передающей антен­
ной, и поступают на вход приемника, где формируется спектр частот 
амплитудно-модулированных колебаний.

На выходе приемника 7 (см. рис. 4.41) выделяется и усиливается 
спектр допплеровских частот, которые подаются в блок частотоме­
ров.

Напряжение допплеровских частот в блоке частотомеров преоб­
разуется в импульсы постоянной амплитуды и длительности, частота 
которых пропорциональна средней допплеровской частоте. Эти им­
пульсы используются в навигационно-вычислительном устройстве 
12 для определения путевой скорости и угла сноса. Одновременно
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блок частотомеров выдает постоянные напряжения Ui и U2, пропор­
циональные допплеровским частотам fi 3 и f2 4. Эти напряжения по­
даются в вычислители 8, которые решают уравнения (4.5) и (4.6), 
представленные в виде

(4.7)и 9 = и х- и ^ ;1 m
тт VnU = seca = -г^, 

к (4.8)

где U = Ui + U2;
т и к  — постоянные коэффициенты.
В уравнении (4.7) одно неизвестное а, которое определяется вы­

числителем в первую очередь. Второе уравнение (4.8) относительно 
модуля путевой скорости Vn решается после подстановки в него 
значения а.

Полученные значения путевой скорости и угла снова подаются в 
аналоговый канал навигационно-вычислительного устройства 12, на 
указатель скорости 10 системы воздушных сигналов и на планово­
навигационный прибор 11 системы траекторного управления.

Импульсная информация об Упи а из ДИССа в виде двух частот 
поступает одновременно на два входа навигационно­
вычислительного устройства.

Р и с . 4 .4 1 .
„хема связи ДИССа с борто­

вым навигационным комплексом:
1 -  ДИСС; 2 -  антенно-фидерное уст­
ройство; 3 -  передатчик; 4 -  часто­
томер; 5 -  балансный смеситель; 6 -  
гетеродин; 7 -  приемник; 8 -  вычис­
литель; 9 -  схема управления; 10 -  
указатель скорости; 11 -  планово- 
навигационный прибор; 12 -  навига­
ционно-вычислительное устройство;
13 -  малогабаритная гировертикаль;
14 - пульт управления

Инерционный метод. Инерционный метод применяется для вы­
числения составляющих скорости движения центра масс самолета, 
измерения углов ориентации корпуса самолета относительно нави­
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гационных систем координат, а также позволяет измерять ускорения 
центра масс самолета, возникающие под действием активных (не­
гравитационных) сил, вычислять координаты центра масс самолета 
относительно заданной системы отсчета (моделируемой навигаци­
онной системы координат).

Инерциальный метод определения составляющих путевой скоро­
сти основан на физическом и математическом моделировании дина­
мики движения самолета как твердого тела под действием совокуп­
ности внешних сил и вращающихся моментов. Процесс определения 
составляющих путевой скорости сводится к интегрированию во вре­
мени дифференциальных уравнений, в правых частях которых нахо­
дятся ускорения, измеренные датчиками.

Инерциальные методы, нашедшие широкое распространение в 
авиации, основаны на применении опорных тел, кинематически свя­
занных с самолетом. Инерциальная система отсчета, относительно 
которой определяется скорость, реализуется аналитически, посколь­
ку опорное тело массой m движется вместе с самолетом (рис. 4.42)

В состоянии покоя центр масс опорного тела, связанного с само­
летом через пружину, находится в точке А, являющейся точкой от­
счета, пружина не нагружена. При отсутствии начальных деформа­
ций пружины и при равномерном и прямолинейном движении само­
лета опорное тело 2 массой m движется вместе с самолетом как еди­
ная инерциальная система. Пусть к корпусу самолета приложена си­
ла Р, вызывающая его движение с ускорением а, направление кото­
рого совпадает с направлением действия силы.

Тело с массой ш, сохраняя равномерное движение, будет отста­
вать от корпуса, растягивая пружину на величину г. Сила F упруго­
сти пружины, зависящая от г, приложена, с одной стороны, к телу с 
массой ш, а с  другой, - к корпусу самолета. В результате тело будет 
двигаться с ускорением

a ^ F /m , (4.9)
а корпус самолета - с ускорением

а с = (p -F ) /m 0, (4.10)
где ш0 -  масса корпуса самолета.

По окончании переходного процесса самолет и тело будут дви­
гаться как единое целое с одинаковым ускорением

ас = ах. (4.11)
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Это ускорение измеряется акселерометрами (рис. 4.43).
Применяемые в инерциальных системах акселерометры пред­

ставляют собой устройства с силовой обратной связью, в которых 
сила, пропорциональная ускорению и действующая на чувствитель­
ный элемент, уравновешивается силой, создаваемой током в катуш­
ке, помещенной в магнитном поле.

При совпадении оси чувствительности акселерометра с направ­
лением силы, действующей на прибор, чувствительный элемент 
стремится двигаться в направлении, обратном действию этой силы. 
Любое его отклонение относительно нулевого положения создает в 
укрепленной на нем катушке ЭДС, пропорциональную действующей 
силе, а значит и ускорению. Эта ЭДС после усиления и преобразова­
ния используется для питания катушки обратной связи, расположен­
ной на упругой подвеске чувствительного элемента. Магнитное поле 
восстанавливающей катушки взаимодействует с полем постоянных 
магнитов, вмонтированных в чувствительный элемент, стремясь 
вернуть его в нулевое положение.

Для измерения составляющих вектора путевой скорости необхо­
димо получить горизонтальные составляющие сигналов с двух аксе­
лерометров ах и aY.

Рис. 4 42 ^хемз, поясняющая прияциг 
определения ускорения опорного тела:
1 -  пружина; 2 -  опорное тело с массой 
г а ;  3  — к о р п у с  с а м о л е т а ;  а  -  у с к о р е н и е  
самолета; F -  сапа упругости пружи­
ны; Р -  сила, действующая на летатель­
н ы й  а п п а р а т

Р и с. 4 .4 3 . I'xeM a а к с е л е р о м е т р а :  
г — оомотка датчика; 2 -  обмотка воз­
буждения; 3 -  направление оси чувст­
вительности; 4 -  постоянный магнит; 
5 -  упругая подвеска чувствительного 
элемента; 6 -  корпус; 7 — усилителъно- 
преобразующее устройство; 8 -  генера­
т о р  в о з б у ж д е н и я ;  9  -  в ы х о д н о й  р е з и с ­
тор; 10 -  восстанавливающая обмотка;
11 -  выход акселерометра
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Для этого нужно исключить из сигналов акселерометров компо­
ненты поворотных ускорений (этим устраняется методическая по­
грешность), а затем проинтегрировать сигналы по времени, после 
чего получим

_  *i _

^ п Х  =  j ( a X  _ a X K O M n ) d t + V n o X ’
*0
*1 _

^ n Y  =  j ( a Y  _ a Y K O M n ) ^  +  ^ n 0 Y ’
*0

где аХкомп, аукомп - компенсационные сигналы;
VI|UX.VI|UV - начальные путевые скорости движения самоле­

та.
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5. АВТОМАТИЧЕСКАЯ БОРТОВАЯ СИСТЕМА 
УПРАВЛЕНИЯ АБСУ-154

Электрогидромеханический комплекс системы управления само­
летом, включающий системы управления в продольной и боковой 
плоскостях, интерцепторами, закрылками, предкрылками и стабили­
затором, можно рассматривать состоящим из двух основных частей: 
гидромеханической и электроавтоматической.

Гидромеханическая часть, состоящая из механических и гидрав­
лических элементов, их состав, назначение, конструкция, характери­
стики и управление рассматриваются в соответствующих разделах 
курса "Конструкции самолетов"»

Отличительной особенностью системы управления является на­
личие бустерных устройств, устанавливаемых непосредственно у 
рулевых поверхностей, в которых не предусмотрена возможность 
перехода на безбустерное управление (ручное, ножное). Из-за отсут­
ствия обратной связи по усилиям на командном рычаге от аэродина­
мической нагрузки в систему управления введены загрузочные уст­
ройства (пружинные загружатели (ИЗ)), имитирующие эту нагрузку 
при отклонении педалей, штурвальной колонки и штурвала. Искус­
ственная загрузка командных рычагов позволяет получить опти­
мальные характеристики управляемости самолета независимо от ве­
личины шарнирного момента. Благодаря предварительному поджа- 
тию пружинные загружатели не позволяют передавать движения 
выходного звена рулевого агрегата системы автоматического управ­
ления (САУ) на командные рычаги. Подключение загружателей к 
взлетно-посадочным в каналах курса и тангажа может осуществ­
ляться автоматически специальными устройствами или вручную. 
Для снятия усилий с рук и ног пилота, созданных ИЗ, применяются 
специальные электромеханические устройства, уменьшающие обжа­
тие пружин. Управление этими устройствами осуществляется пере­
ключателями, скомпонованными, как правило, по продольному ка­
налу на штурвале, по боковому каналу на козырьке приборных досок 
пилотов. Суммирование механических перемещений, сформирован­
ных пилотом и автоматом, осуществляется на дифференциальной 
качалке. В каналах САУ приняты специальные меры на случай двух- 
и трехканального отказа гидропитания и электроуправления. При 
этих отказах рулевой агрегат закольцовывается, и тогда управление 
самолетом становится невозможным. Для исключения такой ситуа­
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ции в состав проводки включена пружинная тяга, непосредственно 
связанная с выходным звеном рулевого агрегата, которая при подоб­
ных отказах возвращает выходное звено в нейтральное положение, 
после чего система управления в отказавшем канале работает без 
САУ.

Электроавтоматическая часть включает в себя автоматическую 
бортовую систему управления (АБСУ), создающую «комфортные» 
характеристики управления, делает его легким и «однообразным», 
не зависящим от скорости полета, веса и центровки.

5.1. Автоматическая бортовая система управления АБСУ-154
Назначение

Автоматическая бортовая система управления АБСУ-154 уста­
навливается на самолет Ту-154 и предназначена для:

- обеспечения заданных характеристик устойчивости и управ­
ляемости самолета на всех режимах полета от взлета до приземле­
ния;

- автоматизации управления самолетом на этапах набора высоты, 
снижения, а также маршрутного полета по сигналам систем навига- 
циионно-пилотажного комплекса;

- обеспечения автоматического и директорного управления са­
молетом при заходе на посадку в соответствии с временными нор­
мами для установления минимума II категории ИКАО.

Состав и комплектность АБСУ-154:
АБСУ-154 состоит из трех невзависимых, но тесно связанных 

между собой подсистем.
Система автоматического управления САУ-154:
1) коммутатор гиродатчиков КГ-5;
2) датчики положения строенные ДПС-1 и ДПС-2;
3) блоки демпфирующих гироскопов БДГ-26;
4) платформа коммутационная амортизированная ПКА-8 с вхо­

дящими блоками: блок управления триммированием БУТ-4, блоки 
автопилота БАП-1-1, блок управления БУ-48, блок встроенного кон­
троля БВК-5-2, блок штурвального управления БПГУ-1, вычислитель 
корректора высоты ВКВ-1-2, блок связи с навигацией БСН-2;

5) пульт поиска неисправностей ППН-3-2;
6) кнопки отключения;
7) индикатор нулевой ИН-3-2;
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6) пульт управления ПУ-33;
9) корректор-задатчик приборной скорости КЗСП;
10) блок сигнализации готовности БОГ;
11) малогабаритная гировертикаль МГВ-1СК;
12) механизм эффекта триммирования МЭТ-4Б (МЭТ-4У);
13) рулевой агрегат РА-56В.
Система траекторного управления СТУ-154:
1) пилотажный командный прибор ПКП-1;
2) прибор навигационный плановый ПНП-1;
3) соединительная коробка КС-2 с входящими блоками: вычис­

лители В-20 и В-21, блоки контроля БК-17, блок суммирования 
БС-14, усилители У-87.

Автомат тяги АТ-4-2:
1) указатель скорости УС-И;
2) платформа коммутационная амортизированная ПКА-7 с бло­

ками автоматики БА-13-2;
3) приставка навигационная ПН-3-3;
4) исполнительный механизм автомата тяги ИМАТ;
5) кнопка;
6) микровыключатель.
Блоками, связывающими между собой все три подсистемы, яв­

ляются:
1)блок звуковой сигнализации БЗС-2;
2) блок коммутации навигационный БКН-4;
3) приставка навигационная ПН-4;
4) блок навигации и сигнализации БНС-1М, состоящий из плат­

форм соединительной ПС-11 и блоков БСА-1, БИС-1,ВН-1.
Основные технические характеристики АБСУ-154:
1. АБСУ-154 может применяться в следующих условиях работы:
- диапазоне скоростей от О до 950 км/час;
- диапазоне высот от 0 до 15000 м, при этом атмосферное давле­

ние для блоков, устанавливаемых в гермокабине, должно быть в 
пределах от 806 до 430 мм. рт. ст. и для блоков, устанавливаемых 
вне гермокабины - в пределах от 806 до 90 мм. рт. ст.;

- диапазоне температур от -15 до +50°С для блоков, размещен­
ных в гермокабине, и от -60 ° до +60°С для блоков, устанавливаемых 
вне гермокабины.
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ПРИМЕЧАНИЕ: в интервале температур от -15° до -60°С 
обеспечивается функционирование АБСУ.

- вибрации мест крепления в соответствии с "Инструкциями по 
эксплуатации" подсистем;

- линейных ускорений до 4 g;
- ударных нагрузок с ускорением до 4 g;
2. Энергопитание АБСУ-154 осуществляется от:
- бортовой сети постоянного тока 27±2В;
- бортовой сети переменного трехфазного тока напряжением 

36(+3,6;-1,8) В частоты 400±8 Ец;
- бортовой сети переменного однофазного тока напряжением 

П5±5,7 В частоты 400 Ец;
- бортовой сети переменного однофазного тока напряжением 

208±Ю В частоты 400±8 Ец;
- трех независимых гидросистем с давлением рабочей жидкости 

АМЕ-10 на входе подканалов рулевых агрегатов 200± 10 кг/см2 и 
давлением на выходе рулевых агрегатов от 8 до 15 кг/см2.

3. Мощности, потребляемые АБСУ:
- от сети постоянного тока 680 Вт;

от сети переменного трехфазного тока напряжением
36 В-830 ВА;

от сети переменного однофазного тока напряжением
115 В-23 В А;

от сети переменного однофазного тока напряжением
208 В-400 В А  при номинальном напряжении питания.

4. Вес АБСУ не более 250.кг.
5. Время готовности АБСУ - не более 5 мин (при условии готов­

ности смежных систем).
6. Максимальный ход выходного звена рулевых агрегатов 

РА-56В-±35(+2,5;-1) мм.
7. Максимальная скорость перемещения выходного звена руле­

вых агрегатов РА-56В 85(+15;-30) мм/сек.
8. Рабочий ход штока механизма эффекта триммирования 

МЭТ-4Б ±40±1 мм.
9. Скорость перемещения штока МЭТ-4Б при противодействую­

щей нагрузке 40кг - 2,24 мм/сек (при работе двух электродвигателей 
в режиме ручного триммирования), а для МЭТ-4У - при нагрузке 
30 кг -2,5 мм/сек (+10;-15)%. Скорость перемещения штока МЭТ-4Б
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при противодействующей нагрузке 40 кг - 1,12 мм/сек (+10;-15)% 
(при работе одного двигателя в режиме автоматического управле­
ния), для МЭТ-4У - при нагрузке 30 кг -  1,25 мм/сек (+10;-15)%.

10. Точность автоматической стабилизации углового положения 
самолета ±0,5° относительно 3-х осей.

11. Точность автоматической стабилизации заданной высоты по­
лета:

- на маршрутном полете ±20 м;
- на посадочном маневре ±10 м.
12. Точность стабилизации приборной скорости полета автома­

том тяги ±5 км/час.
13. Точность стабилизации приборной скорости без изменения 

тяги двигателей ±7 км/час.
14. Точность стабилизации числа М без изменения тяги двигате­

лей ±0.01М.
16. АБСУ-154 обеспечивает управление самолетом в автомати­

ческом режиме с углами крена до ±30° и углами тангажа от -12.5° до 
±12,5°.

16. Точность выхода самолета на высоту 30м в режиме захода на 
посадку соответствует требованиям II категории ИКАО.

17. Точность стабилизации при маршрутном полете ±0,5 км от­
носительно сигналов, выдаваемых вычислителем НВУ-БЗ и РТС в 
режиме VOR.

18. АБСУ-154 в режиме штурвального управления обеспечивает 
характеристики устойчивости и управляемости самолета в соответ­
ствии с установленными требованиями.

5.1.1.Система траекторного управления СТУ-154 
Назначение
СТУ-154 устанавливается на самолете Ту-154 и предназначена 

для формирования и индикации команд директорного и автоматиче­
ского управления в режиме захода на посадку по II категории 
ИКАО, а также для индикации основных пилотажно-навигационных 
параметров во всех режимах полета.

В соответствии со своим назначением система выполняет сле­
дующие функции:

а) Формирует и индицирует командные сигналы для полуавто­
матического управления самолетом на этапе захода на посадку;
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б) Индицирует с помощью комбинированных приборов основ­
ные текущие и заданные параметры пространственного положения 
самолета:

-крен у;
-тангажи;
-заданный курс щшд;
-курс ///:
-заданный путевой угол ЗПУ;
-угол сноса УС;
-отклонение от заданной траектории в вертикальной плоскости ег; 
-отклонение от заданной скорости полетав С;
-отклонение от заданной траектории в горизонтальной плоскости г,1/,:

в) Выдает информацию об отказе систем, обеспечивающих 
формирование команд управления (радиосредств систем посадки, 
авиагоризонта, курсовой системы и т.д.);

г) Выдает информацию об отказе бокового и продольного кана­
лов системы;

д) Индицирует режимы полета системы (СП, VOR, НВ, РСБН);
е) Выдает командные сигналы на автопилот в режиме автомати­

ческого управления.
Режим формирования команд управления
Система траекторного управления входит в состав АБСУ и пред­

назначена:
-для формирования управляющих сигналов и команд, обеспечи­

вающих полуавтоматическое (траекторное) и автоматическое управ­
ление самолетом в режиме захода на посадку до высоты принятия 
решения (30 м);

-для индикации основных пилотажно-навигационных парамет­
ров на визуальных приборах;

-для формирования сигнала отклонения от ЗЛИ в режиме разво­
рота на заданный курс;

-для формирования управляющих сигналов и команд, обеспечи­
вающих автоматический уход на второй круг.

В состав системы входят (рис. 5.1):
-вычислители бокового 4, 5, 6 и продольного 11, 12, 13 каналов; 
-навигационно-плановые приборы 2 левого и правого пилотов;
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-командно-пилотажные приборы 9, 15 левого и правого пилотов; 
-блоки контроля 8, 14; усилители 7,10;
-соединительная коробка.
Система траекторного управления представляет собой комплекс 

взаимосвязанных агрегатов, необходимых для выполнения двух ос­
новных задач: индикации пилотажно-навигационных параметров; 
формирования сигналов управления и выдачи их на командно­
пилотажные приборы и САУ.

Пилотажно-навигационные параметры, определяемые гировер­
тикалью, точной курсовой системой, радиотехнической системой, 
доплеровской системой, НВУ и другими устройствами, индициру­
ются на комбинированных навигационно-плановых и командно­
пилотажных приборах. Эти приборы устанавливаются в центральной 
части приборных досок левого и правого пилотов.

Сигнал

Гест  Г

Тест

САУ праВалыт ес

Сигнал иеярайности

Рис. 5.1. Схема систем траекторного управления:
1 -  датчики системы; 2 -  планово-навигационный прибор; 3 -  блок суммирования; 

4, 5, 6 -  вычислители бокового канала; 7,10 -  усилители тестовой проверки 
приборов; 8, 14 -  блоки контроля боковых и продольных вычислителей;

9,15 -  пилотажно-командные приборы; 11,12,13- вычислители продольных каналов

Формирование командных сигналов управления самолетом осу­
ществляется в вычислителе в соответствии с законами, действую­
щими при режимах захода на посадку и ухода на второй круг. По-
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своему конструктивному исполнению и назначению вычислитель 
системы траекторного управления разделен на две части: боковой 
вычислитель и продольный вычислитель, вырабатывающие команд­
ные сигналы для управления самолетом в боковой и продольной 
плоскостях соответственно.

Навигационно-плановый прибор объединяет в себе указатели 
положения самолета в горизонтальной и вертикальной плоскостях 
относительно ЗЛП, заданной наземными радиомаяками системы по­
садки; расстояния до радиомаяка.

Кроме того, на этом приборе имеется сигнализатор отказа ра­
диосредств посадки и датчика курсового угла. Он индицирует: те­
кущий и заданный курсовые углы самолета, угол сноса, расстояние 
до радиомаяка, отклонение самолета от курсовой и глиссадной зон 
посадочных радиомаяков или от траекторий полета в горизонталь­
ной и вертикальной плоскостях; сигнализирует об отказах глиссад- 
ного и курсового радиоприемников, а также выдает указания о ре­
жимах работы.

Командно-пилотажный прибор объединяет в себе дистанцион­
ный авиагоризонт; командный нуль-прибор; указатель положения 
самолета относительно ЗЛП, отклонения от заданной скорости, 
скольжения; а также сигнализаторы исправности работы бокового и 
продольного каналов системы траекторного управления, датчиков 
углов крена и тангажа. Он индицирует: углы крена и тангажа; ко­
манды управления самолетом в горизонтальной и вертикальной 
плоскостях; отклонение самолета от траектории в горизонтальной и 
вертикальной плоскостях; отклонение скорости самолета от за­
данной; скольжение; исправность бокового и продольного каналов 
системы траекторного управления, датчиков углов крена и тангажа.

5.1.2. Система автоматического управления САУ-154
Система автоматического управления (САУ-154) предназначена 

для улучшения характеристик устойчивости и управляемости само­
лета при ручном пилотировании, для автоматической стабилизации 
управления.

Она обеспечивает:
1. Улучшение характеристик устойчивости и управляемости са­

молета во всем диапазоне эксплуатационных скоростей и высот по­
лета при ручном пилотировании.
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2. Стабилизацию углового положения самолета относительно 
трех основных осей.

3. Стабилизацию барометрической высоты полета.
4. Стабилизацию приборной скорости полета.
5. Стабилизацию числа М.
6. Выполнение координированных разворотов с углами крена до 

30°.
7. Выполнение координированных разворотов на заданный угол 

курса.
8. Набор высоты с углами тангажа до +12,5° и снижение с углами 

тангажа до -12,5°.
9. Управление самолетом в боковой плоскости в режимах полета 

по радиомаякам «VOR» и в режиме автоматического управления по 
сигналам навигационного вычислительного устройства НВУ-БЗ.

10.У правление самолетом в боковой и продольной плоскости в 
режиме автоматического захода на посадку по сигналам системы 
траекторного управления (СТУ-154).

Принцип действия, состав и режимы работы САУ-154 
САУ-154 по принципу действия является многорежимным трех­

канальным резервированным регулятором с жесткой отрицательной 
обратной связью и регулированием по отклонению и функционально 
может быть разделена на:

-собственно систему автоматического управления;
-систему устойчивости и управляемости;
-систему триммерного эффекта;
-сервопривод.
САУ-154 работает в четырех основных режимах:

-турвальное управление;
-автономное автоматическое управление;
-автоматическое управление по данным ПНК (НВУ, КУРС МП); 
-автоматическое управление по сигналам СТУ.
Режим штурвального управления 
Общие положения
Требования к характеристикам устойчивости и управляемости 

современных дозвуковых самолетов, как правило, не удается удов­
летворить методами аэродинамической компоновки. Эти характери­
стики могут существенно изменяться в зависимости от:
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1. Скоростных режимов полета. Так скорость отрыва и захода на 
посадку в зависимости от полетного веса находится в пределах 
240-280 км/час, что достигнуто благодаря эффективной взлетно- 
посадочной механизации крыла и в то же время величина макси­
мальной крейсерской скорости составляет 930 км/час (М=0.88), где 
даже для стреловидного крыла весьма ощутимы кризисные явления, 
связанные с приближением к скорости звука.

2. Широкий диапазон рабочих высот (предельная разрешенная 
для эксплуатации высота 12000 м).

3. Широкий диапазон полетных весов (от 50 т.с. - пустого до 92 
т.с. максимального взлетного веса).

4. Широкий диапазон полетных центровок (предельно­
допустимая передняя центровка 18% САХ, задняя -  40% САХ и да­
же до 44% САХ).

5. От действия внешних возмущений (неспокойная атмосфера, 
неравномерность обтекания, несимметрия тяги двигателей и т.д.).

Для устранения разброса характеристик устойчивости и управ­
ляемости снятия нагрузки с пилота при ручном пилотировании в со­
став системы управления введены автоматические устройства, рабо­
тающие по определенным законам, учитывающим динамику полета. 
Эти автоматические устройства объединены в единую систему ав­
томатического управления (САУ), которая обеспечивает:

1. Повышение устойчивости самолета в боковом и продольном 
движениях.

2. Уменьшение разброса характеристик управляемости в про­
дольном канале.

3. Устранение явления «зависания» самолета по крену.
4. Улучшение характеристик управляемости самолета по крену .
5. Снятие дополнительных усилий на педалях при длительных 

разворотах самолета.
Для выполнения указанных функций САУ в режиме штурваль­

ного управления реализует в каналах курса, крена и тангажа опреде­
ленные законы управления. Для повышения надежности каждый ка­
нал состоит из трех идентичных подканалов, которые работают од­
новременно. Это обеспечивает нормальную работоспособность при 
отказах любого одного подканала и устраняет значительные и резкие 
перемещения рулей при втором отказе. Исполнительным механиз­
мом канала, реализующим закон управления, является строенный
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электрогидравлический агрегат РА-56В. который совместно с бло­
ком демодуляции и усиления (БДУ) образует сервопривод (СП-1Г). 
Подканалы сервопривода имеют автономное электро- и гидропита­
ние.

БДУ состоит из усилителя постоянного тока (УПТ) и усилителя 
мощности (УМ), образующих усилитель сервопривода. Преобразо­
ватель фазы (ПФ - фазочувствительный выпрямитель) и усилитель 
УПТ в цепи жёсткой отрицательной обратной связи (ЖООС) состав­
ляют фазочувствительный усилитель. Он преобразует сигнал ЖООС 
в виде переменного тока, выдаваемого датчиком обратной связи, в 
пропорциональное напряжение постоянного тока.

Все три подканала сервопривода работают одновременно. По­
скольку штоки рулевых агрегатов соединены жестко выходным зве­
ном (траверсой), то перемещение выходного звена пропорционально 
средневыборочному перемещению штоков РА-56В, включенного в 
проводку управления самолета через дифференциальную качалку.

Канал курса
Общий закон управления канала

А  = ААя,™ + А З ря,с л у = К шпМ п + F Su( K a y + К 7  - А )

где ён- отклонение руля направления;
Аёрн.лет - отклонение руля направления от педалей пилота;
Дёрн.сАУ - отклонение руля направления от РА-56В;
Кшп - передаточное число от педалей к рулю направления при 

выключенной АБСУ;
АХп - отклонение педалей. Общий ход педалей ±125 мм;

1 (^ограничение отклонения руля направления по общему 
входному сигналу. Максимальный угол отклонения руля направле­
ния на самолете влево-вправо 25°±1°;

. град.рн. - передаточное число демпфера по оси OY;с̂оу х Iград / с
Т3=2,5 сек - постоянная времени фильтра;
Р = ±- - дифференциальный оператор;

dt
сйу - угловая скорость рыскания;

= 2  гРа<кРи- . дополнительное передаточное число демпфера
ту град  /  с

по оси OY в режимах ЗК и АЗП.
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Структурно-функциональная схема канала представлена на 
рис.5.2.

В канале курса руль направления отклоняется под действием ал­
гебраической суммы двух движений: перемещения, определяемого 
кинематикой механической проводки управления, и перемещения от 
РА-56В (САУ).

Канал курса работает как демпфер рыскания, уменьшающий ко­
лебания самолета вокруг оси OY.

'/О

I—

Рис. 5.2. Структурно-функциональная схема канала курса во всех режимах

Он состоит из датчика угловой скорости (ДУС), фильтра и сер­
вопривода СП-1Г, образующего три параллельно и одновременно 
работающих контура с жесткой отрицательной обратной связью. 
Управляющий сигнал в каждом подканале снимается с гироскопиче­
ского датчика угловой скорости (ДУС), находящегося в блоке демп­
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фирующих гироскопов БДГ-26, имеющего порог чувствительности 
0,09 град/сек, и подается на кворум-элемент (КЭ).

КЭ является устройством, формирующим достоверный выход­
ной сигнал, представляющий собой среднее арифметическое значе­
ние большинства входных сигналов, мало отличающихся по величи­
не.

Если один из выходных сигналов отличается от среднеарифме­
тического более чем на заранее выбранную величину, что может 
быть при возникновении неисправности, то КЭ локализует этот сиг­
нал. Кроме того, КЭ выдает сигнал отказа, который после логиче­
ской обработки в системе встроенного контроля используется для 
сигнализации работоспособности САУ или отключении отказавших 
устройств. Таким образом, КЭ позволяет исключить прохождение, 
возникающих в случае отказов ложных сигналов на сервопривод, 
что повышает надежность канала.

Формирование управляющего сигнала осуществляется с помо­
щью фильтра (Ф), представляющего пассивную RC-ячейку с переда­
точной функцией реального дифференцирующего звена. Введение 
фильтра исключает прохождение постоянной составляющей угловой 
скорости разворота в контур привода, что облегчает работу пилота в 
установившемся развороте. В первый момент при возникновении и 
росте угловой скорости руль направления отклонится в противопо­
ложную развороту сторону. Пилот вынужден парировать отклонение 
руля перемещением педалей, испытывая дополнительные усилия. В 
дальнейшем, по мере прекращения роста, а затем и стабилизации 
угловой скорости, руль направления встанет в нейтральное положе­
ние и дополнительные усилия на педалях будут сняты.

Таким образом, демпфирование колебаний самолета осуществля­
ется сигналом, пропорциональным угловому ускорению рыскания.

Из схемы видно, что на входе УПТ сервопривода каждого подка­
нала алгебраически суммируются два сигнала: управляющий - FsH и 
сигнал жесткой отрицательной обратной связи. Сигнал ошибки уси­
ливается и подается на преобразователь сигнала (ПС), который, пе­
ремещая золотник перераспределения давления гидросистемы в по­
лостях гидроцилиндра, вызывает перемещение поршня РА-56В. 
Скорость перемещения поршня пропорциональна величине тока в 
ПС. Перемещение прекратится тогда, когда сигнал F&H=)KOOC. Пе­
ремещение трех поршней и связанных с ним штоков РА-56В переда­
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ется на выходное звено (траверсу), которое перемещает руль на­
правления на величину, пропорциональную средневыборочному 
значению трех управляющих сигналов. Отклонение руля направле­
ния создает момент примерно равный, но противоположный дейст­
вию внешнего возмущения, что эквивалентно улучшению характе­
ристики устойчивости самолета.

Канал крена
Общий закон управления каналом.

ТР 1
=  ^ э . м е ш  +  А<5 ,.С 4 У  =  К шэ ̂ ш ш  +  F Ss ( К сох ' j p + ^  +  ' К хэ ' р  р )  ’

где ёэ - отклонение элеронов;
^э.лет - отклонение элеронов от летчика;
Дёэ.слу - отклонение элеронов от РА-56В САУ;
К -ОД6 гРа^ эл- - передаточное число от штурвала к элерону

град.шт.
при выключенной АБСУ;

АХШТ - отклонение штурвала;
Б5э=±10о - ограничение отклонения элеронов по суммарному 

выходному сигналу.
Общий угол отклонения элеронов на самолете вверх-вниз 20°±1°.
К = 1. 5  гРа<>:311 - передаточное число демпфера по оси ОХ;

град  /  с
Ti=l,6 сек - постоянная времени фильтра Фу
сох - угловая скорость самолета относительно оси ОХ;
к  _ 1 град.эл.от РА -  56 . передаточное число управляемости;

ХЭ Nград.эл.от лет.
Т2=0,5 сек - постоянная времени фильтра Ф2
При возникновении неисправности в одном подканале переме­

щение штока в этом подканале будет отличаться от движения вы­
ходного звена, и система контроля отключит неисправный подканал 
(1 отказ). Канал курса остается полностью работоспособным. На 
приборной доске бортинженера на пульте поиска неисправностей 
(ППН-3) гаснет табло "ИСПР. АБСУ" и высвечивается информация 
«1’А ///». а также № отказавшего подканала. При возникновении неис­
правности в любом другом подканале, которая определяется как 
расхождение перемещения оставшихся подканалов относительно
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выходного звена, системой контроля канал курса отключается как 
отказавший и на ППН-3 высвечивается информация «РАу» «1,2,3». 
Выходное звено РА-56В пружинной тягой возвращается в нейтраль­
ное положение и фиксируется в нем.

Функциональная схема канала крена1 представлена на рис.5.3.

Рис. 5.3. Функциональная схема канала крена

В соответствии с общим законом управления элероны отклоня­
ются под действием алгебраической суммы двух движений: переме­
щения, определяемого кинематикой механической проводки, и пере 
мещения рулевого агрегата РА-56В. В общем законе составляющая
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САУ представлена в виде суммы двух слагаемых: сигнала демпфера
Т Р  1

К. • 1 qj К  • К  • АХ'/■/' + ! v и сигнала управляемости ,ю‘ "' y;/j + i
Сигнал демпфера формируемся фильтром Ф1 из сигнала, пропор­

ционального угловой скорости крена С0х, аналогично каналу курса.
При установившейся угловой скорости вращения по крену, что 

присуще управлению, сигнал не проходит на сервопривод. При дей­
ствии внешних возмущений, вызывающих изменение угловой ско­
рости (ускорения) сигнал поступает на сервопривод, который откло­
няет элероны в сторону, противоположную действию внешнего воз­
мущения, что повышает степень затухания колебаний относительно 
оси ОХ и улучшает характеристику устойчивости самолета по крену. 
Сигнал демпфера улучшает также и характеристику управляемости. 
Совместная работа демпфера крена и курса устраняет "зависание" 
самолета по крену. Это явление выражается в том, что угловая ско­
рость крена при ступенчатом отклонении элеронов (интерцепторов) 
вначале увеличивается, а затем уменьшается, после чего достигает 
величины, соответствующей углу отклонения управляющей поверх­
ности (см. рис.5.4).

управляемость

демпфер

Рис. 5.4

Основной причиной немонотонного нарастания сох при вводе
самолета в крен является большая поперечная устойчивость и слабое 
демпфирование движения самолета вокруг оси ОХ. При крене само­
лета, вследствие появления неуравновешенной силы, появляется 
скольжение, уменьшающее эффективную стреловидность одного 
полукрыла и увеличивающую -  другого. Это вызывает момент,
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уменьшающий угловую скорость крена. Для устранения отрица­
тельного влияния стреловидности крыла и улучшения характеристик 
устойчивости и управляемости в его систему управления включены 
демпферы крена и рыскания. Если проанализировать сигнал произ­
водной по сох, получаемой после фильтра при форме входного сигна­
ла, изображенного на рис.З, то, основываясь на принципе работы 
демпфирующего звена, можно сделать вывод:

на этапе роста угловой скорости крена РА-56В будет отклонять 
элероны в сторону, препятствующую этому росту, а на этапе умень­
шения - наоборот, в сторону увеличения угловой скорости, в чем и 
будет проявляться свойство улучшения характеристики управляемо­
сти. Одновременно сигнал демпфера канала курса будет стремиться 
уменьшить возникшее скольжение.

Одной из важных характеристик пилотажных свойств самолета 
является управляемость. Это реакция самолета на действия пилота 
по управлению. Для усиления этой реакции необходимо увеличить 
моменты, действующие на самолет со стороны рулевых поверхно­
стей. Эту задачу в канале крена выполняет сигнал управляемости, 
введенный в закон управления с передаточной функцией апериоди­
ческого звена. Сигнал управляемости формируется по трем незави­
симым параллельно и одновременно работающим подканалам. Сиг­
налы переменного тока, пропорциональные углу поворота штурвала 
с строенного датчика ДПС-1 поступают на фазовые преобразователи 
(ПФ) и далее в виде сигналов постоянного тока на усилители посто­
янного тока (УПТ), охваченные жесткой обратной связью с переда­
точной функцией фильтра Фг. Сформированные таким образом сиг­
налы управляемости подаются на вход кворум-элемента (КЭ), где 
после оценки на достоверность поступают на сумматор сервоприво­
да, который через дифференциальную качалку всегда отклоняет эле­
роны по апериодическому закону в сторону увеличения углов, а, 
следовательно, и увеличивается момент относительно оси ОХ. От­
клонение элеронов вызывает перераспределение аэродинамической 
нагрузки по размаху и хорде крыла, увеличивая нагрузку и на эле­
рон. Если сила, действующая на элерон, принципиально может быть 
очень большой, то шарнирный момент, (то есть момент аэродинами­
ческих сил относительно оси вращения поверхности управления) 
ограничен величиной усилия, развиваемого гидроусилителем. Пере­
распределение аэродинамической нагрузки по хорде вызывает кру­
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чение крыла и как результат этого действия - потерю эффективности 
элерона. Именно поэтому на самолете Ту-154 осуществляется совме­
стная работа элеронов и элерон-интерцепторов, которые за счет ме­
ханической связи начинают отклоняться вверх при отклонении эле­
рона вверх на 2°. Так как элерон-интерцепторы расположены на 
крыле ближе к корню крыла, они полностью компенсируют сниже­
ние эффективности элерона и обеспечивают хорошую поперечную 
управляемость во всем диапазоне скоростей полета. Благодаря вы­
бранному закону и работе системы управления Ту-154, эффектив­
ность поперечного управления самолетом достаточно высока. Так, 
при полете на Н  =11000 м со скоростью 500 км/час пилоту для соз­
дания сох=5°/сек достаточно отклонить элерон всего на 5° и прило­
жить к штурвалу усилие около 8 кг. В полете с отклоненными за­
крылками при полном отклонении элеронов на скорости 250 км/час 
сох=17°/сек. Даже при отклонении элеронов на 10°, приложив усилие 
порядка 15 кгс, он может создать при полете с закрылками, откло­
ненными на 45° при скорости 250-260 км/ч сох=8°/сек.

Канал тангажа
Общий закон управления каналом

5  = А 5 + A S rAV = К  А X  +FX (К  со - К  К  А Х  )в в.лет в.САУ гик к S e x  coz z  шк хв к /
?

где 8в - отклонение руля высоты;

A A _  - отклонение руля высоты от летчика;

ААв.с, у - отклонение руля высоты от РА-56В;

К =о 1 1 1 <‘Ра<> рг’ . передаточное число колонки на руль вы-
мм  колонки

соты при выключенной АБСУ;
Для самолета Ту-154 ход колонки: «на себя» - 263 мм, «от себя» - 

150 мм.
аа;  - отклонение штурвальной колонки от балансировочного 

(стриммированного) положения;
FSe — + \0 °рв - ограничение отклонения руля высоты по суммар­

ному входному сигналу.
Общий угол отклонения руля высоты на самолете: вверх - 

29°±1°, вниз +16°±1°.
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К = i гРад рв - передаточное число демпфера по оси OZ;
град / с

0 . - угловая скорость самолета относительно оси OZ; 
к  граб рв от РА -  56 - передаточное число по балансировочному

х е  чград рв от лет
положению руля высоты.

График К хв для самолета Ту-154Б изображен на рис. 5.5.

0 ,4

_ |________^  РВ
7 7 ° (пикир) 

РВ вниз

2 .2 °(кабрир) 
РВ вверх

Рис. 4

Рис. 5.5. Функциональная схема канала

В соответствии с общим законом управления руль высоты откло­
няется под действием двух движений: перемещения определяемого 
кинематикой механической проводки управления, и перемещения от 
рулевого агрегата РА-56В. В общем законе составляющая САУ 
представ лена в виде разности двух величин: сигнал демпфера K, jZ-o)z 
и сигнал управляемости Кшк, Кхв, ДХК.
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Сигнал демпфера является сигналом, пропорциональным угло­
вой скорости самолета относительно оси OZ. Угловая скорость из­
меряется датчиком ДУС, находящимся в блоке демпфирующих ги­
роскопов, и далее сигнал, пропорциональный coz, поступает на кво­
рум-элемент, где после оценки на достоверность, идет на сумматор 
сервопривода СП-1Г, который изменяет отклонение руля высоты в 
сторону, противоположную действию факторов, вызвавших угловую 
скорость. Это приводит к уменьшению заброса по перегрузке и бо­
лее быстрому затуханию короткопериодического движения вокруг 
оси OZ, делает управление более плавным, а также улучшает харак­
теристику устойчивости самолета в продольном канале. Сигнал 
управляемости за счет работы РА-56В обеспечивает увеличение от­
клонения руля высоты на малых скоростях полета и уменьшения - на 
больших. Это приводит к тому, что функция Х п = /  (X к ) -  расход 
колонки на единицу перегрузки при работе РА-56В по суммарному 
сигналу K a}zcoz + К хвА Х к существенно зависящему от скорости, вы­
соты, веса и центровки при отсутствии РА-56В, становится незави­
симой от этих величин при его работе за счет изменений кинемати­
ческой зависимости между отклонениями руля высоты и колонки в 
функции балансировочного положения. Это достигается путем вы­
бора соответствующего закона изменения передаточного коэффици­
ента К хв в функции балансировочного положения колонки X  ХГ)Т .

Закон К хд = /  ( X ХГ)Т ) обеспечивает постоянство Х п . Общее выра­
жение коэффициента, исходя из выше изложенного, имеет вид:

X  — Xт/- -» во в бал
Х в  ~  1  5

зад
где Х во = Х во - положение колонки при пу=0, т.е. когда С = 0 ; 

■̂ -мэт ~ ^г: бал '  ход колонки, когда пилот в установившемся режиме 

снимает усилия с помощью механизма МЭТ. Х п;ап - заданное значе­

ние Х п, которое желательно получить при работе АБСУ по сигна­
лам К n)zcoz + К хв А Х к . При рассмотрении аэродинамических харак­
теристик установлено, что во всем диапазоне чисел М, характерных
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для самолета Ту-154, Х во изменяется сравнительно мало и близко к

140 мм. Х"ад не превышает значения 120 мм. Таким образом:
У  —  90

j r  _  Л М ЭТ

120
Отсюда видно, что при Хмэт=20 мм передаточное число управ­

ляемости К хв— 0, т.е. при полете на режиме

X х г )Т = Х бал = +20 мм  сигнал управляемости не влияет на величи­

ну Х п . При Х мэт > 20 К хв > 0, что соответствует росту скорости и 
руль высоты системой САУ будет отклоняться на меньшую величи­
ну, а при Х мэт < 2 0 , что имеет место при полете на малых скоро­

стях, К хв < 0 и руль высоты системой САУ будет отклоняться на
большую величину.

Сигнал управляемости формируется строенными датчиками 
ДПС-1, измеряющими балансировочное положение колонки, соот­
ветствующее балансировочному положению самолета и ДПС-2, из­
меряющий отклонение колонки от балансировочного положения при 
ручном пилотировании. Колонка устанавливается в балансировочное 
положение пилотом, а механизмом эффекта триммирования, кото­
рый управляется нажимными переключателями, расположенными на 
штурвалах, снимается усилие с рук летчика. Сигнал управляемости 
представлен в законе в виде произведения двух переменных 
К шк • К хг. .Операция умножения реализуется на датчике ДПС-2, для

чего сигналы, пропорциональные балансировке с ДПС-1, являются 
входными сигналами для ДПС-2.

Далее сигналы переменного тока по трем независимым каналам 
поступают на фазочувствительные выпрямители, где преобразуются 
в напряжение постоянного тока. Далее, после усиления на УПТ и 
оценки на достоверность в кворум-элементе, сигнал идет на сумма­
тор сервопривода, где алгебраически складывается с сигналом 
демпфера и жесткой отрицательной обратной связи, которая опреде­
ляет отклонение РА-56 на величину, пропорциональную сумме сиг­
налов демпфера и управляемости.
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Таким образом, РА-56В по выбранному закону управления при­
водит к улучшению характеристик короткопериодического движе­
ния (уменьшается амплитуда (заброс), улучшается затухание) и к 
улучшению управляемости, так как при любой скорости и высоте, 
полетном весе и центровке при необходимости выполнения опреде­
ленного маневра (перегрузки) пилоту нужно будет отклонять колон­
ку на одну и ту же величину, близкую к заданной и приложить к ней 
одно и то же усилие.

Режим автономного автоматического управления
Общие положения
После отрыва от взлетно-посадочной полосы (ВПП), уборки 

шасси, уборки механизации крыла и балансировки самолета по тан­
гажу, крену и курсу, включение автоматических режимов разреша­
ется с высоты 400 метров во всем эксплуатационном диапазоне масс, 
центровок, скоростей и высот полета. Переход от штурвального к 
автоматическому режиму осуществляется нажатием на пульте 
управления АБСУ (ПУ-33) кнопки «СТАБ.», при этом САУ обеспе­
чивает:

1. Стабилизацию углового положения самолета относительно 
трех основных осей;

2. Стабилизацию барометрической высоты полета;
3. Стабилизацию приборной скорости;
4. Стабилизацию числа М;
5. Выполнение координированных разворотов с углами крена до 

30°;
6. Выполнение координированных разворотов на заданный угол 

курса;
7. Набор высоты с углами тангажа до +12,5° и снижение с углами 

тангажа до -12,5°;
8. Полет по сигналам пилотажно-навигационного комплекса 

(НВУ, VOR);
9. Дискретный и автоматический заход на посадку (полет по сиг­

налам СТУ), уход на второй круг.
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Для выполнения этих функций САУ реализует соответствую­
щие законы управления в каждом канале.

Канал курса
Канал курса работает аналогично, как и в режиме штурвального 

управления. Кроме того, в режиме автоматического захода на посад­
ку (АЗП) и режиме заданного курса (ЗК) дополнительно подключа­
ется сигнал, пропорциональный угловой скорости вращения вокруг 
оси OY, для усиления демпфирования.

Канал крена
Общий закон управления

ТР
S3=FS3{Km

где 5Э - угол отклонения элеронов;
FSa =±10° - отклонение элеронов -  ограниченные отклонения 

элеронов по суммарному выходному сигналу;
К 11Р д - демпфирующее звено, работающее так же, как и в

ж  ТХР + 1 1

режиме штурвального управления с теми же значениями К п)х и 7\ ;

^   ̂ град.эл . передаточное число «элерон-крен» (МГВ);
г град.крена

у - текущий угол крена, измеряемый малогабаритной гироверти­
калью;

у зад - заданное значение угла крена, выдаваемое датчиками САУ.
Структурно-функциональная схема канала представлена на 

рис. 5.7.
Канал крена включает: датчики и вычислитель САУ, демпфер, 

элементы связи с курсовой системой. Вычислитель САУ, включаю­
щий УПТ, ограничитель сигналов, предназначен для формирования 
управляющего сигнала канала при автоматическом пилотировании и 
состоит из 3-х параллельно и одновременно работающих подкана­
лов. На вход каждого подканала непрерывно поступает достоверный 
сигнал текущего крена, сформированный кворум-элементом из сиг­
налов трех МГВ и в зависимости от режима работы один из трех 
сигналов узад.
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При стабилизации курса

y3ad = Fl W(.K W -k4/ ),

где F [  = ±14° угла курса -  ограничение угла крена по входному

сигналу отклонения от курса;
к  т град.эл . передаточное число «элерон-блок связи»

w град.откл.курса
(БС), формирующий сигнал отклонения от стабилизируемого курса;

Ацг - отклонение от стабилизируемого курса, сформированного 
блоком связи из сигнала текущего курса, выдаваемого точной курсо­
вой системой самолета (ТКС).

Курсовая система выдает информацию о текущем курсе в виде 
сигнала переменного тока с сельсин-датчика. В блоке связи он пре­
образуется в сигнал постоянного тока, являющийся узад, который по 
величине и полярности соответствует сигналу отклонения от стаби­
лизируемого курса.

При развороте с заданным углом крена:

r3ad=F:y(KJad.— L - . y Z d)
i yr+ Y  5

где Fny7=±26° угла крена -  ограничение угла крена по входному сиг­
налу управления от рукоятки разворота.

г"' = 2 гРад- эл . передаточное число отклонения элерона
узад чград, угла крена

от задатчика разворота. Угол крена самолета пропорционален углу 
поворота ручки задатчика разворота.

Ту=0,1 сек - постоянная времени апериодического звена;
Узад"у - значение угла крена, задаваемое рукояткой разворота, 

представляющая строенный потенциометр, размещенный на пульте 
управления (ПУ-33).

При развороте на заданный курс (режим ЗК):
У з а д =  Fny [Kv3K-( Ц/-Ц/зад) \  

где F¥3ic=±2 0 ° угла крена -  ограничение угла крена по входному 
сигналу разворота на заданный курс;

_ ,  ̂ град.элерон - передаточное число отклонения элерона 
’ град.{ц/-ц/зк)

по сигналу Ьщ/=Ц1-Ц1зад, формируемого прибором ПНП.
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Рис. 5.7. Структурно-функциональная схема канала крена в режиме АЛУ
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Сигнал разворота самолета на заданный курс формируется в на­
вигационно-плановом приборе ПНП-1 в виде напряжения перемен­
ного тока, пропорционального sin(if/-if/md), который снимается с бес­
контактного синусно-косинусного трансформатора, находящегося на 
выходной оси механического дифференциала, у которого одна вход­
ная ось связана с ТКС и вводит текущий курс самолета, вторая -  с 
кремальерой в левой нижней части прибора ПНП-1. Затем сигнал 
переменного тока подается на фазочувствительный выпрямитель 
(ПФ), который преобразует его в напряжение постоянного тока ве­
личины и полярности, пропорциональной ДЗК. Далее он усиливается 
УПТ, ограничивается и в виде сигнала у зад, пропорционального
ДЗК, подается на вход вычислителя канала крена. При всех значени­
ях цг-цг3адЪ^10° формируется сигнал 20°. а при значениях \|/-
\|/зад<±10° - пропорционально этой разности. Рассмотрим работу ка­
нала. Для включения автономного автоматического управления не­
обходимо рукоятку «разворот» на ПУ-33 установить в нейтральное 
положение, что соответствует у"уд = 0. После перевода кнопки
«СТАБ.» системы в режим ААУ и при наличии крена самолета на 
входы предварительных усилителей подаются управляющие сигна­
лы Ду=КУ7  - узад, где К7-у - сигнал с кворум-элемента МГВ-1, а 
Узад=/(Ду) ~ с блока связи. Сигнал, пропорциональныйДу. подается 
на вход сумматора сервопривода, где алгебраически суммируется с 
сигналом демпфера и жесткой отрицательной обратной связью. Та­
ким образом, управляющим сигналом, приводящим в действие 
РА-56, является разность | Ay f(oj:) |-ЖООС=Л.

Если учесть, что скорость отклонения рулевых поверхностей от 
приводов достигает 50° в секунду с чрезвычайно малым запаздыва­
нием -  чего нельзя сказать о самолете в целом, в силу его сравни­
тельно большой инерционности -  то сначала отклоняются элероны 
на угол у что обеспечит жесткая отрицательная обратная
связь, а затем начнет вращаться самолет относительно оси ОХ. По 
мере поворота самолета по крену величина Ау будет уменьшаться и 
под действием ЖООС элероны начнут перемещаться в противопо­
ложном направлении. Когда будет выполнено равенство Ау=0, тогда 
и у=0 - элерон вернется в исходное положение. С этого момента на­
чинается стабилизация курса. При появлении сигнала Ацг -  отклоне­
ние от текущего курса, в блоке связи будет сформирован сигнал 
Узад=/(Лщ'), по которому формируется сигнал Ау=у-узад. Поскольку
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существует перекрестная связь между каналом крена и каналом кур­
са, то начнется изменение курса, что в свою очередь приведет к 
уменьшению Ацг, а, следовательно, и узад=/(Ацг). Уменьшение Ацг из­
менит знак Ау на противоположный. Элероны переместятся в проти­
воположном направлении, и так будет продолжаться до тех пор, по­
ка не выполнится условие Ацг=0. При этом условии Ау=0 и ёэ =0. Ре­
жим стабилизации курса завершен.

При работе рукояткой «разворот» режим стабилизации курса от­
ключается. В этом случае блок связи, представляющий по курсу 
электромеханическую следящую систему, начинает работать в ре­
жиме синхронизации. В этом случае выходной сигнал отключается с 
выхода блока и подается на внутреннюю схему обнуления, состоя­
щую из усилителя и электродвигателя с электромагнитной муфтой. 
Теперь каждое изменение сигнала (курса) на входе блока будет рав­
но 0 на выходе. Режим синхронизации, иногда его называют режи­
мом «подготовка», будет продолжаться до срабатывания реле вре­
мени, которое через 8 секунд после установки рукоятки «разворот» в 
нулевое положение вновь переведет блок связи в режим стабилиза­
ции. Теперь каждое изменение входного сигнала (курса) после пре­
образования в фазочувствительном выпрямителе в напряжение по­
стоянного тока полярности, соответствующей отклонению, будет 
передаваться на вход сумматора, как сигнал управления узад. Для на­
дежной фиксации оси сельсин-приемника, с которой снимается сиг­
нал, пропорциональный А ц/, она стопорится электромагнитной муф­
той.

При работе режима разворота на заданный курс режим стабили­
зации текущего курса -  отключается. Управление самолетом в боко­
вой плоскости в режиме ААУ осуществляется пилотом от рукоятки 
«разворот» (полет с заданным креном) или от кремальеры заданного 
курса прибора ГОШ (разворот на заданный курс).

При отклонении рукоятки «разворот» (от у=0) на ПУ-33 от ней­
трального положения со входа сумматора вычислителя отключается 
управляющий сигнал у зад = / ( А щ )  и реле времени переведет блок связи 
в режим синхронизации, а сигнал, пропорциональный углу поворо­
та, проходит через фильтр, который имея передаточную функцию 
апериодического звена, формирует выходной сигнал у задПу в соответ­
ствии с законом управления и после ограничения подается на сум­
матор, где формируется сигнал Ау=у-узад”у. Работа канала по сигналу 
Ау была рассмотрена ранее. После окончания переходного процесса
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угол крена самолета будет пропорционален величине отклонения 
рукоятки задатчика разворота от нейтрального положения. Самолет 
начнет разворот с изменением курсовых углов. Режим разворота 
прекращается с установкой задатчика в нейтральное положение. 
Этим на вход сумматора вычислителя вновь подключаются входы 
сигналов y3ad=f(^w) и  Узад=/(кЗК) и снимается сигнал у задпу ( у зад У =0). 
Под действием сигнала текущего крена (у) А у  изменит знак на про­
тивоположный и самолет выйдет в горизонтальное положение 
(Ау=0). Через 8 секунд после установки рукоятки «разворот» в ней­
тральное положение, реле времени переведет блок связи в режим 
стабилизации нового курса, который был в момент срабатывания 
реле времени.

Управление разворотом на заданный курс (режим ЗК) осуществ­
ляется с помощью прибора ПНП, на котором кремальерой вводится 
значение заданного курса. Поскольку на самолете установлено два 
прибора: один ГОШ для левого и другой -  для правого летчика, то на 
средней приборной доске установлен специальный переключатель, 
коммутирующий сигнал от соответствующего прибора. Ввод сфор­
мированного на ГОШ сигнала АЗК=цг-цгзк осуществляется нажатием 
на блоке ПНЗ-2 кнопки-табло «ЗК». После чего начинается работа 
этого режима, и кнопка-табло высвечивается. Сформированный, со­
гласно закону управления, сигнал узад=/(АЗК) подается на вход сум­
матора вычислителя, где формируется сигнал Ау. Далее работа кана­
ла ничем не отличается от рассмотренного ранее.

При условии A'U\ 0° самолет получает крен ±20°, и на­
чинается разворот. Во время разворота при выполнении условия 
АЗК<10°, каждому новому значению А З К  будет соответствовать и 
новое значение узад=/(АЗК), поэтому величина текущего крена будет 
уменьшаться до нуля. Самолет плавно выйдет на заданный курс, ко­
гда будет выполнено условие АЗК = 0, и будет продолжать полет с 
этим курсом.

Канал тангажа
Общий закон управления каналом в режиме угловой стабилиза­

ции и управления:

S'=X + FA{Km .a>1+Fi[K9(3 -30)-F^KZadj ^ 3 Z ) -

- K 9 r \ r \ + s on— ^— f on}},
S o n
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где X  - отклонение руля высоты по линии механической проводки 
при работе механизма эффекта триммирования (МЭТ) в режиме ав­
томатической балансировки;

F4 = ±10° руля высоты -  ограничение отклонения руля высоты 
по суммарному выходному сигналу;

К,„--со- - демпфер (пропорциональное звено) работает так же, как 
и в режиме штурвального управления с тем же К,,,:.

F3 =±4° руля высоты при полетной конфигурации самолета;
F3 =±8° руля высоты при подготовке посадочной конфигурации: 

подготовительная операция по команде «выпуск шасси», оконча­
тельная операция переключения на этот предел -  спустя 4 секунды 
после начала выпуска закрылков;

К = 2 гРад РВ _ передаточное число по углу тангажа; 
град.тангаж а

v - текущее значение угла тангажа;
v о - угол тангажа при работе канала в режиме «подготовка» (цен­

трирование тангажа);
F„y=± 12,5° угла тангажа -  ограничение угла тангажа по выход­

ному сигналу управления от рукоятки «спуск-подъем»;
v задПу - значение угла тангажа, задаваемое рукояткой «спуск- 

подъем»;
град.РВ - передаточное число на руль высоты от крена.

Зг град.крен
Оно меняется в зависимости от режима полета и может принимать 
значения 0,035 до выпуска шасси и 0,085 после выпуска шасси.

1 - апериодическое звено в канале управления от рукоятки
ТР + 1 

«спуск-подъем»;
|у| - модуль текущего крена;
v оп - опорный тангаж.
Сигнал, пропорциональный этому тангажу, вводится для предот­

вращения увеличения высоты (взмывания) самолета при выпуске 
закрылков вследствие роста подъемной силы, а также выдерживания 
определенного тангажа в режиме захода на посадку. Подготовка к 
подключению функций сигнала опорного тангажа осуществляется 
по команде «выпуск шасси». Через 4 секунды после начала выпуска 
закрылков сигнал опорного тангажа по апериодическому закону 
подключается в управление и равен 8±2° для Ту-154Б и 3,5±0,5° для 
Ту-154М, а через 20 секунд плавно уменьшается (действие аперио­
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дического звена) до величины 5±0,8° для Ту-154Б и 2,5±0,5° для 
Ту-154М (на самолете Ту-154М площадь рулевой высоты больше, 
чем у Ту-154Б). Разнесенная по времени подключения и оп определя­
ется сложностью закона изменения подъемной силы при выпуске 
закрылков.

Т и оп=2 сек - постоянная времени апериодического звена;
1 - при выпущенных шасси и закрылках (д;фОу.

fon=0 - при убранных шасси и закрылках (д3=0).
Структурно-функциональная схема представлена на рис. 5.8.
Изменение опорного тангажа и передаточных чисел связано с 

особенностью динамики полета на малых высотах и скоростях, осо­
бенно, когда самолет принимает предпосадочную и посадочную
конфигурации.

Рис. 5.8. Структурно-функциональная схема канала тангажа

158



Канал тангажа включает:
-Датчик системы автоматического управления;
-Демпфер;
-Устройства согласования;
-Вычислители САУ;
-Вычислитель стабилизации Н, VnpU6 и числаМ;
-Устройства триммерного эффекта.
Демпфер включает те же элементы, что и в режиме штурвально­

го управления и работает аналогично.
Устройство согласования, обеспечивающее плавное включение 

подканала в режим стабилизации, состоит из магнитного усилителя 
(МУ) и исполнительного механизма (МИ). Еще до нажатия на ГТУ-33 
кнопки "СТАВ." на сумматор вычислителя каждого подканала пода­
ется:

1. Сигнал текущего тангажа с кворум-элемента МГВ;
2. Заданного тангажа с строенного потенциометра рукоятки 

"спуск-подъем". Этот сигнал равен нулю, т.к. потенциометр задат­
чика при

3. Обесточенной электромагнитной муфте возвращается пружи­
ной в нулевое положение.

Сигнал, пропорциональный модулю крена (|у|), который форми­
руется диодной ячейкой (ДЯ), преобразующей сигнал, пропорцио­
нальный крену с МГВ-1, в однополярный сигнал |у|, необходимый 
для компенсации изменения тангажа при развороте.

Суммарный сигнал, усиленный на УПТ, поступает на управляю­
щую обмотку усилителя, который управляет исполнительным меха­
низмом. С выходного потенциометра исполнительного механизма 
сигнал идет на сумматор вычислителя, компенсируя сумму всех 
входных сигналов, поступающих на вход сумматора. Таким образом, 
сигнал с потенциометра МИ является жесткой отрицательной обрат­
ной связью. Работа исполнительного механизма прекратится, когда 
на выходе сумматора сигнал равен нулю. Каждый подканал, работая 
в режиме "подготовка", обеспечивает нулевой сигнал на входе кво­
рум-элемента, а, следовательно, при нажатии на кнопку "СТАВ." бу­
дет обеспечено плавное (безрывковое) включение канала в режим 
ААУ, при этом исполнительный механизм отключается и его вы­
ходная ось стопорится. Выходной сигнал, снимаемый с потенцио­
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метров исполнительного механизма будет ничем иным, как v3ad на 
момент нажатия кнопки "СТАВ.", или его еще называют сигналом 
центрирования тангажа v0. Иными словами, если на момент перехода 
в режим ААУ самолет имел какой-то угол тангажа (например, пилот 
сбалансировал самолет под углом тангажа, обеспечивающим задан­
ный режим набора высоты), то этот угол не изменяется и САУ ста­
билизирует его. Дальнейшее изменение v 0 осуществляется в соот­
ветствии с режимом работы канала по законам управления.

Вычислитель САУ предназначен для формирования управляю­
щего сигнала при автоматическом пилотировании и стабилизации 
угла тангажа. Он представляет собой три параллельно и одновре­
менно работающих УПТ, выдающих сигналы на кворум-элемент.

Стабилизация высоты, приборной скорости и числа М обеспечи­
вается вычислителем, состоящим из двух УПТ, усилителя мощности 
(УМ) и блока интеграла (БИ). До включения стабилизации этих па­
раметров вычислитель работает в режиме "подготовка".

Устройство триммерного эффекта обеспечивает автоматическую 
установку штурвальной колонки в положение, соответствующее ба­
лансировке самолета и состоит из двух усилителей, автомата трим- 
мирования (УАТ) и механизма эффекта триммирования (МЭТ).

Рассмотрим работу канала в режиме стабилизации и управления.
При изменении стабилизируемого угла тангажа, вызванного дей­

ствиями внешних факторов или нарушением балансировки, малога­
баритная гировертикаль (МГВ) выдает с линейных потенциометри­
ческих датчиков, имеющих разрешающую способность от 6 до 15 
угловых минут, сигнал на вход сумматора вычислителя, где форми­
руется A v = v - v зад. После усиления на УПТ и ограничения, предот­
вращающего прохождения больших сигналов на сервопривод, кото­
рые могли бы привести к большим перегрузкам, недопустимым при 
автоматическом управлении, и оценки на достоверность кворум- 
элементом, поступает на сумматор блока демодуляции и усиления 
(БДУ), а также на один из подканалов автомата триммирования, 
"второй подканал которого находится в "горячем резерве". На сум­
маторе БДУ складываются сигналы: пропорциональный А и, про­
порциональный coz (сигнал демпфера) и жесткой отрицательной об­
ратной связи.

Сервопривод отклоняет руль высоты на величину, пропорцио­
нальную сумме входных сигналов сумматора, и в сторону компен­
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сирующую изменение угла тангажа. Работа руля высоты не отлича­
ется от работы элеронов по аналогичному сигналу.

Если изменение угла тангажа происходит вследствие нарушения 
балансировки самолета (выгорание топлива, выпуск и уборка меха­
низации крыла, шасси, изменение скоростных режимов полета и 
т.д.), то работа канала происходит следующим образом. Изменение 
балансировки приводит к вращению самолета вокруг оси 0Z. МГВ в 
пределах своей чувствительности измеряет изменение угла тангажа 
и, как было рассмотрено ранее, сформированный по этому измене­
нию сигнал через сервопривод отклоняет руль высоты, который соз­
дает момент, компенсирующий момент, вызванный разбалансиров- 
кой. Вращение самолета прекращается, руль высоты занимает новое 
балансировочное положение, при этом компенсации изменения угла 
тангажа не происходит, что является статической ошибкой системы. 
Так будет продолжаться до тех пор, пока суммарный угол изменения 
тангажа (суммарная статическая ошибка) не достигнет 2 , что соот­
ветствует концу зоны нечувствительности усилителя автомата 
триммирования, имеющего релейную характеристику на включения 
МЭТ (см. рис. 5.9). На этом этап балансировки самолета с помощью 
только РА-56 заканчивается.

При суммарном угле изменения тангажа более 2 включаются в 
работу РА-56 и МЭТ одновременно. РА-56 компенсирует действие 
момента, а МЭТ, действуя в том же направлении, что и РА-56, нач­
нет перемещать проводку управления вместе с штурвальной колон­
кой, а следовательно, и руль высоты со скоростью 0,6°/сек. Движе­
ние руля высоты от РА-56 и МЭТ сначала создает момент, компен­
сирующий очередное изменение угла тангажа, а затем увеличит его, 
что вызовет вращение самолета в сторону уменьшения (статической 
ошибки) этого угла. Величина жесткой отрицательной обратной свя­
зи станет больше сигнала, пропорционального ЕА и, и РА-56 начнет 
перемещение выходного звана в противоположном направлении. 
После окончания переходного процесса вращение самолета относи­
тельно оси OZ становится постоянным, а значит и скорость переме­
щения выходного звена РА-56, которая определяется скоростью из­
менения угла тангажа, тоже будет постоянной. Выходное звено 
дифференциальной качалки прекратит свое движение и руль высоты 
займет соответствующее положение, т.к. на нее со стороны входных
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звеньев будут поступать 2 одинаковых, но противоположных меха­
нических движений: одно - от РА-56, второе - от МЭТ.

А '  

0,6°/с

-2° *
- 

1

оЛ.
/ /

/1

1
1
1

зона нечувствительности ^ Л

Рис. 5.9

Поскольку усилитель автомата триммирования имеет гистере- 
зисную характеристику, определяемую его настройкой, то выключе­
ние МЭТ произойдет при ЕА и значительно меньше 2°. Остановка 
МЭТ приведет к фиксации проводки управления, а, следовательно, и 
штурвальная колонка будет зафиксирована в положении, соответст­
вующем новой балансировке самолета. Если на момент остановки 
МЭТ на входе БДУ будет присутствовать сигнал, пропорциональ­
ный А и, больше его зоны нечувствительности, то РА-56 отклонени­
ем руля высоты в новое балансировочное положение скомпенсирует 
А и так же, как это было рассмотрено ранее. Канал будет продолжать 
стабилизацию углового положения самолета по тангажу. При оче­
редном нарушении балансировки процесс компенсации будет про­
ходить аналогично выше изложенному.

Управление самолетом в автономном автоматическом режиме 
работы САУ осуществляется рукояткой "СПУСК-ПОДЪЕМ" задат­
чика тангажа пульта управления ЕГУ-33. При перемещении рукоятки 
задатчика на вход сумматора УПТ вычислителя поступает сигнал 
и за0, по которому будет сформирован сигнал А в =( в - в 9)±  в за0, ко­
торый через сервопривод СП-IE вызовет перемещение руля высоты 
и, как следствие, изменение углового положения самолета в про­
дольной плоскости. Изменение угла тангажа будет проходить до тех 
пор, пока сигнал и зад от задатчика не компенсируется сигналом те­
кущего тангажа (и) с кворум-элемента гировертикалей.
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Работа канала в режиме стабилизации барометрической высоты 
полета, приборной скорости и числа М  происходит в соответствии с 
законами управления. Одновременная работа по стабилизации М, V, 
//-исключена. Включение стабилизации V  и М  производится на эта­
пе набора высоты или снижения при постоянных оборотах двигате­
ля, стабилизация Н  - на заданном эшелоне.

Стабилизация барометрической высоты 
Общий закон управления каналом:

= x + F 4 -{KaJz -®z + * 4  -®z +F3[F2 ■ (F: ( K j ^ - ~ A H )  +

+K  £ ------AH + K .„ -A H ) + K 4- ( 3 - A ) - F l> ■ [ к у  l------ 3 F  -
AHT.  -p + 1 V ;  '  1 T p  + 1 J

A H

- Ka/ \ r \+^ - v ± — 'XJb
on P

где X, F 4, K az, F 3, K B, F„y , К  v зад ? ^ зад > KVy, |y|, v on, Ton, f on такие же, 
как и в режиме стабилизации и управления.

р ' = 2  гРа()-Рв . передаточное число по сигналу дополнитель-
Юг град! сек

ного демпфирования. Включается при включении режима М . V. FI и 
выключается на 2 0 -й секунде от начала выпуска закрылков.

Fb F2 = ±20° руля высоты - ограничение отклонения руля высо­
ты по входному сигналу;

Кг = 0 , 0 0 2  гРа<)-Рв - передаточное число по интегралу от АН.
Iм1 ’ т ■ сек

град .рв
К  . = 0 ,4 -----------  - передаточное число по скорости измене-

ля т /  сек
ния АН.

К АН - передаточное число отклонения руля высоты по АН.
Оно изменяется в зависимости от режима полета: до выпуска

„ , град.рвшасси или включения радиовысотомера - 0 , 1  —— —  после -
т

0 2 град.рв 
т

А Н  - отклонение от барометрической высоты полета на момент 
нажатия кнопки [Н] на ПУ-33.
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Стабилизация приборной скорости V и числа М происходит по 
тому же закону, что и Н, только выражение в скобках перед функци­
ей F2 имеет следующий вид:

Для V:

F r \ к г • — . д V \  + K  . ------- ^ ---- -Д V + K „ , -----   AV
iAV [  1№  Р  )  ЛТ Т . р  + 1 AV TAVp  + \

A V

где Fj, \ =± 10°тангажа - ограничение отклонения руля высоты по 
входному сигналу, соответствующее максимальному изменению уг­
ла тангажа.

р  =0 011 гРад Рв - передаточное число по интегралу от AV.
1АГ ’ сек -км /час

град ре '  передаточное число по скорости изменения AV.
К  , = 0 ,6 ----- ------

av км I час
сек

Т  . =1 сек - постоянная времени дифференцирующего звена.
Д V

р  = 0 5  гРа^ Рв - передаточное число по изменению скорости V.
км/ час

TAV=\ сек - постоянная времени апериодического звена.
A V - отклонение от приборной скорости, которая была на момент 

нажатия кнопки V на ГГУ-ЗЗ.
Для числа М:

Ft А К ,  •— -АМ \  + К .  -  АМ  + К ш    Д М ,\ ш  \ \ ш  р  I w  т р  + 1 ЛМ Т ш Р  + 1
дм

где Р) ц/=± 10°тангажа - ограничение отклонения руля высоты по вы­
ходному сигналу, соответствующая максимальному изменению угла 
тангажа.

р = 4  6  гРа</-Рв . передаточное число по интегралу от ДМ.
Jam ’ едМ ■ сек

К _ - град.рв _ передаточное число по скорости изменения
дм ед.М / сек

ДМ.
Т . =1 сек - постоянная времени дифференцирующего звена.

дм
р  = 3 4 0  гРад‘ Рв - передаточное число по изменению числа М.

Ш едМ
ТАм =1 сек - постоянная времени апериодического звена.
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AM  - отклонение от числа М, которое было в момент нажатия 
кнопки [М] на ПУ-33. Для стабилизации барометрической высоты в 
качестве датчика, выдающего сигнал, пропорциональный отклоне­
нию высоты от заданной {АН Н-Н;ап). используется корректор- 
задатчик высоты (КЗВ), который до включения стабилизации рабо­
тает в режиме "подготовка", т.е. сигнал на выходе равен 0. Форми­
рование закона управления по сигналу отклонения высоты АН  про­
исходит в блоке вычислителя корректора высоты (ВКВ). Сигнал с 
КЗВ, пропорциональный АН, подается на сумматор УПТ, затем на 
усилитель мощности (УМ) и далее на блок интеграла. После усили­
теля мощности сигнал разветвляется по четырем цепям, каждая из 
которых формирует элементы закона управления.

1. Цепь блока интеграла - формирует сигнал, пропорциональный 
интегралу от изменения высоты, необходимый для устранения ста­
тической ошибки, неизбежно возникающей при стабилизации высо­
ты, т.к. автоматическая система работает по отклонению.

2. Цепь дифференцирующего звена - формирует сигнал, пропор­
циональный производной от изменения высоты, необходимый для 
улучшения динамики полета при стабилизации высоты. При полете 
"в болтанку" этот сигнал отключается для предотвращения возмож­
ных колебаний по высоте.

3. Цепь пропорционального звена - формирует сигнал, пропор­
циональный только по отклонению высоты с коэффициентами, ме­
няющимися по команде "выпуск шасси" или включению радиовысо­
томера.

4. Цепь апериодического эвена - формирует сигнал по апериоди­
ческому закону только при включении режимов стабилизации при­
борной скорости и числа М.

До включения режима стабилизации вычислитель корректора 
высоты работает в режиме "подготовка", т.к. его УПТ, УМ и БИ ох­
вачены жесткой отрицательной обратной связью, при этом щетка 
выходного потенциометра БИ устанавливается в нулевое положение. 
После нажатия кнопки Н, КЗВ и его вычислитель переводятся в ре­
жим стабилизации, подключается сигнал дополнительного демпфи­
рования, при этом отключается жесткая отрицательная обратная 
связь и сигналы, пропорциональные интегралу, производной и от­
клонению от высоты подаются на вход сумматора выходного УПТ,
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где формируется закон управления. После усиления и ограничения 
выходной сигнал УПТ, являющейся ничем иным как v шдн подается 
на сумматор вычислителя канала тангажа, где формируется сигнал 
A v н = (  v - v о)- v  ,а,! '. который подается на сумматор БДУ. РА-56 в 
соответствии с общим законом управления канала отклоняет руль 
высоты от своего балансировочного положения в направлении и на 
величину, пропорциональную этому сигналу. Самолет начнет изме­
нять угол тангажа до тех пор, пока не будет выполнено условие 
v  = v задн, при этом с началом уменьшения и, РА-56 будет переме­
щать руль высоты к своему балансировочному положению и оста­
нется в нем при A v н = 0. Начнется уменьшение АН , а значит и v задн. 
Изменяет знак и v н - руль высоты отклонится в противоположную 
сторону. Процесс будет повторяться до тех пор, пока А Н  не будет 
находиться в пределах допуска стабилизации ±20 м на маршруте и 
±10 метров при построении маневра захода на посадку. Для лучшей 
стабилизации самолета по высоте в режиме захода на посадку спустя 
4 секунды после начала выпуска закрылков, когда происходит 
"взмывание" самолета, подается сигнал опорного тангажа, устра­
няющий это явление, а затем еще через 15 секунд отключается сиг­
нал дополнительного демпфирования, что уменьшает общий коэф­
фициент сигнала демпфера. Все это необходимо для выдерживания 
параметров динамики полета.

Стабилизация приборной скорости обычно производится при 
выполнении полета в режиме максимальной дальности при наборе 
высоты от высоты круга (400-600 м) до высоты 9500 м путем откло­
нения руля высоты по закону управления. Формирование закона, 
включение режима и его работа не отличаются от формирования за­
кона стабилизации высоты и выполняется на том же вычислителе 
после коммутации элементов схемы, обеспечивающей необходимые 
передаточные числа. Датчиком, измеряющим отклонение приборной 
скорости от заданной, является корректор-задатчик скорости при­
борной (КЗСП). В законе управления вместо пропорционального 
эвена по отклонению от приборной скорости введено апериодиче­
ское звено. Астатичность система к внешним возмущениям по дан­
ному закону управления значительно повышает точность стабилиза­
ции.
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Включение режима стабилизации; приборной скорости осущест­
вляется нажатием кнопки V на ПУ-33, при этом режимы стабилиза­
ции Н  или М  отключаются и соответственно отключается режим 
стабилизации V при нажатии любой из этих кнопок. При поступле­
ния с вычислителя ВКВ сигнала, сформированного по отклонению 
приборной скорости, эквивалентного v заду на вход сумматора вычис­
лителя канала тангажа, там формируется сигнал 
A v у=( v - v о)- v заду, по которому РА-56 отклоняет руль высоты на 
величину, пропорциональную этому сигналу и в сторону уменьше­
ния A v у .  При этом A v (=0 руль высоты займет балансировочное по­
ложение. Начнется изменение угла тангажа, а вместе с ним и 
уменьшение А V, а, следовательно, и v зау. Руль высоты отклонится 
в противоположную сторону, самолет начнет возвращаться к преж­
нему углу тангажа и когда A V=0, то и и м„,=0.

Если сигнал A v у ( v - v 0)~ v зад'окажется больше 2°, то вступает 
в работу механизм эффекта триммирования, изменяя балансировоч­
ное положение руля высоты и штурвальной колонки, как было опи­
сано ранее.

Режим стабилизации числа М
Режим стабилизации числа М осуществляется в наборе высоты с 

Н>9500 м, нажатием кнопки [М] на ПУ-33. Формирование закона, 
включение режима и его работа ничем не отличаются от канала ста­
билизации приборной скорости. Разницу составляют лишь величины 
передаточных чисел. Датчиком, выдающим сигнал, пропорциональ­
ный AM, является блок БКМЭ системы СВ С.

Режим автоматического управления по сигналам пилотажно­
навигационного комплекса

Основной задачей режима является автоматическая стабилизация 
управления самолетом на траектории, задаваемой навигационной 
системой НВУ-БЗ и навигационно-посадочной системой Курс-МП в 
режиме ближней навигации (VOR).

Режим НВУ
Общий закон управления
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53 =FS ■ {К ■ ^ — ■сох + К а - у - К Бун с -[КаАЗПУ + - ^ — J3-
3 *’ T p  + l x a r”> a T„p + l

T p
где r s и К ю —------   • соx имеют те же параметры, что и в режиме

стабилизации и управления.
Тр=1,2 сек - постоянная времени апериодического звена.
Ку - передаточное число по текущему углу крена 

^ град.элерон 
7 град.крена 

А З П У  = у/ — З П У  - отклонение от линии заданного пути.

передаточные числа по изменению ЗПУ ик  = 1 3  град

к а = 1,3

град.АЗПУ

гРад-Гзад
град.угла сноса

угла сноса.
р ,;иг = 2 —град.элерон— _ передахочное числ0 по заданному 

г“д град.задан.крен.
значению угла крена от всех датчиков, работающих в режиме ПНК.

„ град.кренаК2 = 0,02 —----------    передаточное число крена по отклонению
м

от заданной линии пути.
Fz = ±2000 м - ограничение выходного сигнала по отклонению 

от заданной линии пути.
к кг град.кренаК. =0,06 —---------    - передаточное число по скорости откло-

i м / сек
нения от заданной линии пути.

F. = ±300 м ! сек - ограничение выходного сигнала по скорости
Z

отклонения от заданной линии пути.
ТНАВ = 0,6 сек - постоянная времени апериодического звена за­

данного крена F6 = ±20°.
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Ограничение общего навигационного сигнала заданного крена по 
отклонению от заданной линии пути. Структурно-функциональная 
схема представлена на рис. 5.10.

Включение режима осуществляется летчиком после включения 
режима стабилизация АБСУ. На приставке навигационной (ПН) 
включается тумблер "подг.нав.", переключатель ЗПУ устанавливает­
ся в положение: "авт.", а затем нажимается кнопка-табло НВУ, кото­
рое при исправности и готовности системы НВУ, агрегатов и эле­
ментов формирования законов управления в БНС - высвечивается.

В этом режиме демпфер крена работает так же, как и в режиме 
штурвального управления. При наличии отклонения самолета от за­
данной линии пути или скорости отклонения начинается работа это­
го режима.

Для полета самолета из точки А в точку В без отклонения от за­
данной линии пути (ЛЗП) необходимо выполнить условие Z=0, а это 
возможно, когда вектор путевой скорости W будет направлен вдоль 
ЛЗП, что в свою очередь определяется условием:

щ+Р=ЗПУ,
где цг - курс самолета,

Р - угол сноса.
Сумма ц/+Р является фактическим путевым углом. При несоблю­

дении этого условия, как видно из рис. 5.11, появляется разность 
АЗПУ=цг+Р-ЗПУ и как следствие составляющая путевой скорости

Z  = Wz = W sin (/// + jB- З П У ) ,  которая приводит к отклонению от 

ЛЗП.

IVsZ* _

А

Рис. 5.11
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Система НВУ-БЗ, решая навигационную задачу определения 
места положения самолета, вычисляет это боковое отклонение Z по 
закону

nP u Z co> 0 “ I ^

Z  = Z co+ \W z -dt, tAQZ co=0  И  .

4 nP U Z co <  О +J 4

Таким образом, зная Z как функцию; Z, ц/, (3 . ЗПУ можно пу­
тем изменения курса самолета, ибо остальные параметры не зависят 
от положения самолета, выполнить условие ДЗПУ=0.

Поскольку существует перекрестная связь канала курса с кана­

лом крена, то формируя сигнал узад = j\z, Z, АЗПУ  j и вводя его в

уравнение управления, можно устранить возникшее отклонение са­
молета от ЛЗП.

Формирование управляющего сигнала для работы САУ осущест­
вляется в блоке навигационных сигналов (БНС) по данным НВУ-БЗ:

Z  и Z  АЗП У  = у/ — ЗП У  с прибора ПНП-1 системы СТУ, (3 -  угол 
сноса из доплеровского измерителя скорости и сноса (ДИСС) и зна­

чение текущего угла крена из МГВ. Сначала сигналы Z  и Z  ограни­
чиваются на усилителях НВУ, а затем поступают в БНС. После ум­

ножения на передаточные коэффициенты сигналы Z  и Z  сумми­
руются на УПТ. Усиленная сумма сигналов поступает на магнитный 
усилитель, управляющий исполнительным механизмом, который 
служит для гальванической развязки сигналов НВУ с сигналами вы­
числителей САУ. В АБСУ-154 серии П исполнительный механизм 
отсутствует и сигнал узад снимается непосредственно с магнитного 
усилителя. С выходных потенциометров исполнительного механиз­
ма, сформированный в соответствии с законом, сигнал уШд через ог­
раничительное сопротивление поступает на сумматоры трех УПТ, 
куда с кворум-элемента МГВ подается сигнал текущего крена у.
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Усиленный сигнал Ау у-у:с„, (и если он будет велик - ограничивается) 
подается на сумматоры сервопривода, где формируется общий закон 
управления этого режима. Рулевой агрегат начнет отклонять элеро­
ны и самолет будет входить в крен до тех пор, пока не будет выпол­
нено условие Ау, т.е. у y,L!„. Начнется координированный разворот в 
сторону заданной траектории.

Рассмотрим динамику работы канала, приняв, что сигнал

Z  > 2к м , a Z  > 3 0 0 м / с е к , накоплен в НВУ. Тогда после нажатия 
на кнопку-табло [НВУ], мы введем сигналы на вход САУ в виде 
скачка. На входе сумматора в БНС складываются сигналы

K z ■ Z , К .  ■ Z  и К зпу ■ (АЗП У  + /?) . Поскольку сигнал

A3I7y+fi>Z+ Z  , а система стремится к уменьшению рассогласования 
между ЗПУ и текущим курсом, то сформированный сигнал введет 
самолет в координированный разворот в сторону заданной траекто­
рии и, следовательно, будет изменять курс. АЗПУ будет уменьшать­

ся, а значит Z = W/ = W  sin ( АЗ П У ) тоже будет уменьшаться, и

когда ДЗПУ=0, то и Z = Wz = 0 , но самолет не изменит крен, т.к.

дальнейшее формирование у за д идет по ТфО. Разворот самолета про­
должается. Теперь ФПУ>ЗПУ, следовательно, вновь появятся сигна­

лы АЗПУ, то и Z = Wz , увеличивающиеся по модулю, но с обрат­

ным знаком. Поскольку сигнал Z ограничен, то при достижении ра­

венства (по уровню входного сигнала) Z + АЗП У  = Z , что соответ­
ствует изменению курса на 25° от ЗПУ, узад будет стремиться к 0, а, 
следовательно, самолет выйдет из крена и будет продолжать полет в 
сторону заданной траектории с постоянным курсом, отличающимся

от ЗПУ на 25°. Одновременно рост Z = Wz прекратится и она станет 

постоянной. В системе НВУ-БЗ будет продолжаться счисление ко­
ординаты Z , но теперь она будет уменьшаться, т.к. Wz изменила
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свой знак на противоположный. Когда на сумматоре будет выполне­

но условие Z < '+ АЗП У  , то на входе УПТ появится сигнал раз­

ности, по которому будет сформирован сигнал - узад и самолет, войдя 

в противоположный крен, будет уменьшать АЗПУ=25° и Z  — Wz до

выполнения очередного условия Z  = Z + A 3 n Y ,  где АЗПУ<25° и 
так далее, уменьшая узад. Таким образом, плавно уменьшая значение 
у3ад самолет асимптоматически выйдет на ЛЗП, где значения всех 
сигналов, формировавших узад, будут равны 0. Ограничение сигнала 
АЗПУ=25° связано с характером переходного процесса регулирова­
ния. Если бы не было ограничения, то самолет продолжал бы изме­
нять курс до тех пор, пока алгебраическая сумма Z  + Z  не была бы 
равна нулю. В этом случае продольная ось самолета была бы под 
большим углом к ЛЗП, а это привело бы к переходу через ЛЗП при 
подаче сигнала - узад, т.е. имел бы место колебательный процесс.

При значениях сигналов Z<2 км и Z <300 м/сек величина узад бу­
дет принимать значения, пропорциональные этим сигналам. Процесс 
будет кратковременным, обеспечивая точность регулирования 
±500 м от ЛЗП.

Режим VOR
Общий закон управления:

ТнАвР + ̂.

где г  г  _1_£_т г  х шс F  1 имеют те же параметры, что$э 5 «
имеют те же параметры, что

и в режиме НВУ.

К  =1,3 гРа '̂Узад . передаточное число по изменению АЗ (маг-
град.ААЗ

нитного курса) маяка VOR.
X  = 1 3  град.узад _ передахочное число по углу сноса.

град.угла сноса
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F2 = ±4° - ограничение по углу рассогласования между направ­

лением на маяк VOR и направлением линии пути.
град.у .К  = 8 ------— ----  - передаточное число по углу отклонения

град.отклон.е
от ЛЗП, выдаваемой системой Курс МП-2.

ТЕ = 2 сек - постоянная времени апериодического звена.

ААЗ=цг-АЗ - отклонение от азимута на маяк.
s - угол отклонения самолета от ЛЗП, выдаваемой Курс-МП.
В этом режима демпфер крена работает так же, как и в режиме 

штурвального управления. Включение режима осуществляется лет­
чиком на расстоянии устойчивого приема сигналов маяка 
(20-200 км). После включения режима стабилизации АБСУ, на при­
ставке навигационной (ПН) включается тумблер "подгот. нав.", а 
затем нажимается кнопка-табло [АЗ-I] (если первый полукомплект 
Курс МП-2 настроен на частоту радиомаяка VOR), которая при ис­
правности и готовности системы Курс МП-2 агрегатов и элементов, 
участвующих в формировании закона управления в БНС - высвечи­
вается. Работа режима VOR аналогична работе НВУ, отличие лишь в 
передаточных числах. Входным сигналом, пропорциональным от­
клонению самолета от направления на радиомаяк VOR(e), является 
напряжение постоянного тока, снимаемое с потенциометра фазового 
детектора блока УН-2П системы Курс МП-2. Этот сигнал после уси­
ления, формирования на апериодическом звене и ограничения, по­
ступает на тот же сумматор, что и сигналы Z и Z  системы НВУ, ко­
торая в этом режиме - отключена. Формирование узад по сигналу £ 
аналогично режиму НВУ. Автоматический полет по сигналам ра­
диомаяка VOR происходит следующим образом. При включении 
режима кнопкой-табло [АЗ-I] сигнал у..ап определяется сигналом 
ААЗ+/3, учитывающим отклонение самолета от заданного азимута с 
учетом угла сноса, так как в этот момент £ значительно меньше этой 
суммы. Под действием у,а„ самолет входит в координированный раз­
ворот в сторону заданного направления на маяк. В процессе разво­
рота AA3+/3 уменьшается и постепенно приближает к значению £.

174



Величина уит уменьшается, самолет постепенно выходит из крена и 
когда ААЗ+/З=е, уШд=0. Самолет переходит в прямолинейный полет. 
По мере приближения к ЛЗП величина е уменьшается и вновь 
ААЗ+/З>е, самолет входит в крен и разворачивается в сторону ЛЗП. 
Так будет продолжаться до тех пор, пока не выполнится условие 
е=0. Таким образом, при нахождении самолета на ЛЗЛ в направле­
нии на маяк VOR алгебраическая сумма всех сигналов на входе 
УПТ, формирующих ушд будет равна 0.

Режим автоматического управления по сигналам СТУ 
Автоматический режим захода на посадку 
Автоматический режим захода на посадку осуществляется 

управлением самолета по радиолучу в боковом и продольном кана­
лах с целью стабилизации его на траектории, задаваемой равносиг­
нальными зонами наземных курсовых и глиссадных радиомаяков. 
Датчиком сигналов отклонения от равносигнальных зон курсового 
ек и глиссадного ег  радиомаяков, равного разности между текущим 
положением центра тяжести самолета на траектории и заданным, 
определяемым этими маяками, является система Курс МП-2. 

Боковой канал
Формирование управляющего сигнала узадСТУ производится в вы­

числителях В-20 системы траекторного управления (СТУ).
Общий закон управления канала крена

Закон отклонения командной стрелки бокового канала прибора

K , A t / / + K w s l

пкп

гДе Fs., К  • -  --сох , К.
1 р  +  \

-С Т У  т^БНСзад = имеют те же параметры, что

и в режиме НВУ и VOR.
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F2 = ±20° - ограничение узад по суммарному входному сигналу 

до и после захвата глиссады; на высоте Н  < 250м  она меняется на 
F2 =±10°.

град.у
К 3 = К 6 = 1,3 -------—— - передаточное число узад по отклоне-

град.А у/
нию от курса А у/ .

гРадГза6

К5 =

2  -_тд_ _ д0 захваха глиссады
град / сек
град.у д

3  —  - после захвата глиссады
град / сек

Передаточное число по угловой скорости изменения курса А цг.

гРад-Узад

* 1 7  =

170 --------_̂ ад_ _ д0 захваха глиссады
град / сек
град у120 -_ssd_ _ после захваха глиссады
град / сек

Передаточное число узад по скорости отклонения от равносиг­
нальной зоны курса ек.

Fl = +25° курса -  ограничение суммарного входного сигнала при 
формировании узад по изменению курса Ау/ иек.

К  = 8 гРа^'^зад - передаточное число у зад по отклонению от
град.£к

равносигнальной зоны курса ек.
град уК 2 - К А- 1 ———  ад ~ передаточное число у зад  по положитель-

гРад-Гза0,Р.
ной обратной связи.

Т4= 15 сек - постоянная времени апериодического звена.

Узад ср. - среднее значение у зад , полученное после кворум-элемента.
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- град.у , с т уv  = 1 —— iJsL- - передаточное значение у зад  по суммарному
15 град!.± сигн

сигналу.

[0,85 сек - в автоматическом режиме 
[l, 7 сек - в директорном режиме

К т - передаточное число по текущему углу крена,

Т ,  5 = '

к =

2 градиром  _ п р и Н > 2 5 0 м

град.крена 

2^ р а д Ж рон , п р и Н < 2 5 0 м  

град.крена

Т  = Т  =1 5 1 17

Постоянная времени апериодического звена
2,3 сек - до и после захвата глиссады 
1 сек - на высоте Н < 250м

Постоянная времени дифференцирующего звена 
£к - отклонение от равносигнальной зоны курса.

Ацг=цг- цгза0. 
где цг - текущее значение курса,

Узад - курс ВПП, вводимый летчиком вручную на приборе ВПП с 
помощью кремальеры ® .

.   ̂ м м
1 = 0  6------------  - передаточное число по отклонению команд-

гРад-Узад
ной стрелки 8Z на приборе ПКП от уза0.

8Z - отклонение командной стрелки на приборе ПКП. Структур­

но-функциональная схема бокового канала представлена на рис.5.12.
Демпфер крена в этом режиме работает так же, как и в режиме 

штурвального управления. Заход на посадку можно осуществлять 
как в директорном (по командным стрелкам), так и в автоматиче­
ском режимах. Включение директорного режима производится пи­
лотом с приставки навигационной (ПН) после предварительного
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включения тумблера "подг.посадки", выключения тумблера "стрелки 
команд" и нажатия на кнопку-табло [ЗАХОД]. Для включения авто­
матического режима предварительно должна быть нажата кнопка 
"СТАБ." на ПУ-33. При готовности и исправности систем, агрегатов 
и элементов, участвующих в формировании закона уШд кнопка-табло 
[ЗАХОД] высвечивается.

Для формирования сигнала у..ап в режимах автоматического и ди- 
ректорного заходов на посадку используются сигналы Ацг, посту­
пающий из ПНП-1, и ек - из системы Курс МП-2. Автоматический 
(или директорный) режим захода на посадку может начинаться как с 
прямой (Ац/=0), так и с маневра типа "коробочка". В последнем слу­
чае производится автоматически четвертый разворот и вписывание в 
равносигнальную зону курсового радиомаяка. Сигнал Ацг обеспечи­
вает высокую скорость разворота с плавным подходом к равносиг­
нальной зоне.

Для этого сигнал Ацг проходит через нелинейное звено типа "зона 
нечувствительности", которое образуется на трех сумматорах и ог­
раничителе. При больших значениях Ацг на сумматор нелинейного 
звена подается сумма сигналов К 3-Ац/ и F|„-r,7; ограниченных ограни­
чителем, и сигнал - Кб-Ацг. Под действием этих сигналов вырабаты­
вается узад ср. и система САУ вводит самолет в крен, который разво­
рачивает его в сторону ВПП. Разворот длится до тех пор, пока на 
сумматоре алгебраическая сумма Y у (К 3-Ацг+Т V)-eK)+ К б-Ац/ не будет 
равна нулю. В этом случае у зад= 0 и самолет, выйдя из крена, будет 
двигаться с постоянным курсом до момента линейного изменения 
сигнала ек. При входе в равносигнальную зону с участком линейного 
изменения ек, этот сигнал пропускается через реальное дифференци­

рующее звено — п £ _  и алгебраически складывается на сумматоре 
Т17р  + \

нелинейного звена с общим сигналом.
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T17 - постоянная времени, необходимая для фильтрации радио- 
помех сигнала ек вносит запаздывание в систему. Для компенсации 
этого запаздывания на сумматор подается дополнительный сигнал

К 5р
A if/, пропущенный через дифференцирующее звено ---------- . Сумма

Т5р  + \
сигналов с сумматора нелинейного звена подается на ограничитель, 
ограничивающий дискретно на высоте Н = 250  м  величину сигнала, 
по которому формируется узад. Величина ограничения выбрана в со­
ответствии с требованиями безопасности режима автоматического 
(или директорного) захода на посадку и составляет у,а„ 10°.

Для устранения колебаний командной стрелки прибора ПКП под 
действием радиопомех у,а„ пропускается через апериодическое звено 

К  р
 —----, представляющее фильтр низких частот. При включении
Т15р  + \
автоматического режима постоянная времени Ti5 уменьшается до 
значения 0,85 сек. По мере приближения к ВПП коэффициенты К 5
и К 17 по сигналу "захват глиссады" и постоянные времени Т5, Ti7 по 
сигналу "Н=250м" -  уменьшаются, благодаря чему устойчивость 
системы управления повышается.

Статические ошибки системы, которые могут возникнуть, на­
пример, от несимметрии тяги двигателей, неточности установки 
крыльев, погрешности в установке МГВ и т.д., устраняются введе­

нием положительной обратной связи — -——. Благодаря большой
Т4р  + 1

постоянной времени Т4=15сек, это звено играет роль интегрирующе­
го. Сформированный сигнал узад поступает на кворум-элемент, где 
осредняется (узад ср), оценивается на достоверность и как сигнал 
УзадСТУ  подается в блок БНС системы САУ для формирования управ­
ляющего сигнала Ау=у-узад0ТУ. Для повышения устойчивости работы 
системы, по сигналу Ау  коэффициент Кту в БНС на высоте Н <250 м  
увеличивается. Кроме того, сигнал у зад ср. сравнивается в блоке кон­
троля (БК-17) системы СТУ с сигналом текущего крена у и форми­
руется управляющий сигнал Sz на отклонение командных стрелок 
приборов ПКП.
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Руководствуясь работой элементов системы автоматического за­
хода на посадку в боковом канале, рассмотрим динамику полета в 
этом режиме. После выпуска закрылков на 28°, установки на ПНП 
курса ВПП, на ПН выключателя в положение "подгот. посадка" и 
определения начала четвертого разворота по показаниям АРК, инди­
катору "Гроза" или команде диспетчера, на приставке навигацион­
ной (ПН) нажимается кнопка-табло [ЗАХОД]. На ПКП командная 
стрелка отклонится в сторону, необходимую для выполнения чет­
вертого разворота (влево - при левом развороте, вправо - при пра­
вом). Самолет войдет в крен с углом 20±2°, а командная стрелка на 
ПКП подойдет к. нулевому положению. В случае раннего начала 
разворота на посадочный курс (рано нажата кнопка [ЗАХОД]), само­
лет выводится в равносигнальную зону курса в два этапа: сначала 
самолет разворачивается по курсу на угол 65°, выходит из крена 
(командная стрелка ПКП - на упоре) и без крена приближается к 
ЛЗП под углом 25°, а затем с момента снятия командной стрелки 
ПКП с упора (самолет вошел в равносигнальную зону с линейным 
участком изменения sK) он вновь вводится в крен и выходит к ЛЗП. 
При позднем начале разворота (поздно нажата кнопка [ЗАХОД]), 
самолет разворачивается по курсу на угол 115° и выходит из крена, 
приближаясь к ЛЗП под углом 25°, но с другой стороны.

С момента снятия с упора командной стрелки ПКП, самолет вхо­
дит в противоположный крен и выходит на ЛЗП. При посадках на 
зарубежных аэропортах по нестандартной схеме кнопку-табло 
[ЗАХОД] нажимают на удалении 4км от точки входа в глиссаду. 
Вначале четвертого разворота сигнал узад определяется сигналом At//. 
т. к. в этот момент сигнал ек значительно меньше А цг. Под действием 
сигнала у,а„ с.р самолет входит в координированный разворот в сто­
рону ВПП. В процессе разворота А /// уменьшается и становится со­
измеримым с ек. Т.к. сигналы Ацг и ек имеют противоположные зна­
ки, сигнал у3ад ср. уменьшается и самолет постепенно выходит из кре­
на. Когда А ц/=£к, Узад ср.=0 - самолет переходит в прямолинейный по­
лет с постоянным значением Ац/ = 25° -30°, которые определяются 
максимальным значением ек. При входе самолета в линейную часть
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равносигнальной зоны курсового радиомаяка £к - уменьшается, при 
этом сигнал Ацг становится больше текущего значения ек и самолет 
вновь входит в координированной разворот в сторону ВПП. При 
уменьшении сигнала ек, в линейной части равносигнальной зоны, 
вырабатывается сигнал ёк , который способствует выполнению раз­

ворота и в дальнейшем стабилизирует движение самолета на оси 
равносигнальной зоны. При "захвате" глиссады сигнал Ацг исключа­
ется из управления (отключается) и в дальнейшем управление осу­
ществляется по сигналам ек и ёк , под действием которых САУ

удерживает самолет на оси ВПП. В связи с тем, что по мере прибли­
жения к радиомаяку увеличивается крутизна сигнала ек, введено пе­
реключение коэффициента в сторону уменьшения сигналов вычис­
лителя бокового канала СТУ по сигналу "захвата" глиссады и посто­
янной времени дифференцирующего звена ек по сигналу радиовысо­
томера на высоте Н=250 м.

Продольный канал
Общий закон управления:

4  =Х+{Каг + А £ Ц  +F6-{K ^-1у{\КЛ  +К: Р s„ +
7^+1

TllP+Y 71/9+1 /(/з+l
Закон отклонения командной стрелки продольного канала при­

бора ПКП

5Н = >„ ■ ■
где X, F4, Kmz - имеют те же значения, что и в режиме стабилизации и 
управления.

^.g град.рв _ передаточное число по дополнительному сиг-
mz град / сек

налу демпфирования в момент захвата глиссады и при уходе на 2 -й 
круг.
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+7° руля высоты при Н>250м F  = J - ограничение отклонения
[+3° руля высоты при Н<250м

Л Г)СТУруля высоты по сигналу Д &.:ап .

К = 4  град.рв . передаточное число отклонения руля высо- 
градАЭ™

л пстуты по сигналу Д &.:ап .

/ ’, = ±7,5° - ограничение Д3 (.]пУ по общему суммарному сигна­

лу.

i град3*°> при Н>250м сту
град.ег - передаточное число Д З...ю поFn =

6, 5 град3™« при Н<250м 
град.ег

сигналу s r .

2 1 0 — гР а ^  з̂а> п р и Н > 2 5 0 м  д  п С Т У
град./сек-ег - передаточное число д З...ю по

9 0  град.З^ п р и Н < 2 5 0 м
град./ сек- ет

скорости изменения s r .

Т2 =0,7 сек - постоянная времени реального дифференцирующе­
го звена.

к  £ гРад-̂ Уз™ - передаточное число Д 3 (JJ' по вводи-
град./ сек тангажа

мым значениям текущего и опорного тангажа.
Ти =1,7 сек - постоянная времени реального дифференцирующе­

го звена.
3  - значение текущего тангажа.
Зи = -2,5° - значение опорного тангажа.

К 4 = 1 - передаточное число апериодического звена.
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[2,3 сек - при Н>100мр =\ - постоянная времени апериодического
4 [l сек - при Н<100м 

звена.
К -К =13 гРад&зад - передаточное число Ззад по ско-

град. / сек. тангажа
рости изменения 3  -  Ззад .

Г8 = 15 сек - постоянная времени реального дифференцирующе­

го звена.
8j - отклонение командной стрелки прибора ПКП.

. _ | мм _ передахочное число по отклонению командной
градЛЗзад

стрелки от сигнала А Ззад .
Структурно-функциональная схема канала представлена на 

рис.5.13. Для обеспечения лучшего качества переходного процесса, 
при выходе самолета на глиссаду в момент "захвата" глиссады, под­
ключается дополнительный сигнал на демпфирование возможных 
колебаний. Заход на посадку по глиссаде может осуществляться как 
в директорном режиме (полуавтоматическом) по командным стрел­
кам, так и в автоматическом. Включение режима осуществляется 
пилотом с приставки навигационной (ПН) аналогично боковому ка­
налу в момент пересечения глиссады нажатием на кнопку-табло 
[глис.] или автоматически по сигналу блока "захвата" глиссады 
(БЗГ). Для автоматического режима захода на посадку по глиссаде 
необходимо дополнительно перевести САУ в режим стабилизации, 
нажав на ПУ-33 кнопку "СТАБ.". Одновременно с включением ре­
жима захода на посадку, отключатся режим стабилизации высоты, 
приборной скорости и числа М. Формирование управляющего сиг­
нала ^$т дСП ' как в директорном, так и в автоматическом режимах,
происходит в блоках В-21 системы СТУ. Для этого используется 
сигнал отклонения от равносигнальной зоны глиссадного радиомая­
ка ег с Курс-МП и сигнал текущего тангажа с МГВ. Автоматический 
или директорный заход на посадку начинается по команде "захват" 
глиссады.
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При этом сигнал ег складывается с сигналом его производной, 
повышающей реакцию системы на отклонение и улучшающую ста­
билизацию самолета на глиссаде. ёг - формируется из сигнала ег на
реальном дифференцирующем звене. Большой уровень радиопомех 
и большой коэффициент усиления по производной требует фильтра­
ции этих сигналов, которая осуществляется на апериодическом звене 
(фильтр низких частот) с изменяющейся постоянной времени с 2,3 
сек на высотах более 100 м за 1 сек на высотах менее 100 м. Введе­
ние такого звена с относительно большой постоянной времени сни­
жает запас устойчивости системы до фазе. Для компенсации потери 
устойчивости на сумматор подается дополнительный сигнал 3 , 
формируемый из сигнала тангажа на реальном дифференцирующем 
звене. Сигнал прошедший через фильтр устраняет колебание ко­
мандной стрелки прибора ПКП и является сигналом щай. Кроме того, 
по мере приближения к ВПП передаточные числа К 2 и К7, а также 
постоянные времени Т2 и Т4 дискретно уменьшаются по команде 
радиовысотомера "Н=250 м" и "Н=100м". Благодаря этому, устой­
чивость системы повышается.

Автоматический режим захода на посадку в зависимости от ба­
лансировки самолета возможен с различными углами тангажа. Для 
исключения влияния начального тангажа вводится дополнительный 
сигнал, пропорциональный производной с большой постоянной вре­
мени от текущего тангажа, который также стабилизирует самолет 
при: короткопериодических колебаниях вокруг центра тяжести.

Для форсированного выхода самолета на глиссаду в момент ее 
пересечения, дополнительно вводится сигнал опорного тангажа, 
равный - 2,5°, что примерно соответствует углу наклона глиссады. 
Для исключения его влияния в дальнейшем этот сигнал, как и сигнал 
текущего тангажа, проходит через одно и то же изодромное звено. 
После усиления, ограничения и проверки на достоверность сигнал 
Ащай идет в БНС, где вновь усиливается и ограничивается, а затем 
поступает на сумматор сервопривода для формирования общего за­
кона управления продольным каналом, по которому работает серво­
привод. Кроме того, сигнал Ащаа идет на приборы ПКП для от­
клонения горизонтальных командных стрелок.
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Рассмотрим динамику захода на посадку по глиссаде. Когда са­
молет выйдет на курс посадки и пересечет ось равносигнальной зо­
ны глиссадного радиомаяка, при этом планка положения глиссады 
на пнп находится в приделах половины нижней части силуэта- 
самолета, начинается заход по глиссаде. Одновременно срабатывает 
блок "захвата" глиссады (БЗГ) и выдает команду на автоматическое 
включение режима. На приставке навигационной высвечивается ин­
формация [глис.] на кнопке-табло, а кнопка-табло [Н] - гаснет, что 
сигнализирует об автоматическом "захвате" глиссады и начале сни­
жения по ней. Командная стрелка продольного каната на ПКП энер­
гично отклонится вниз, а затем подойдет к среднему положению, и в 
дальнейшем будет находиться около него. Если кнопка-табло [глис.] 
на ПН не высвечивается при выходе планки положения глиссады на 
ПНП за пределы половины нижней часты силуэта-самолета, то ре­
жим включается вручную, нажатием на кнопку-табло [глис.].

Самолет начинает управляться по сигналам СТУ, в результате 
чего руль высоты отклоняется и самолет переходит в режим плани­
рования, при этом обеспечивается стабилизация центра тяжести от­
носительно глиссады. В момент захвата глиссады в СТУ вырабаты­
вается форсированный сигнал (т>оп= -2,5°) для энергичного перевода 
самолета в режим планирования. По мере снижения самолета на вы­
сотах 250 м и 100 м вводятся изменения в передаточные числа для 
сигналов 8 г и £г, благодаря чему обеспечивается более стабильное

движение самолета по глиссаде. На высоте 30 м пилот отключает 
автоматический режим. Дальнейший заход на посадку и приземле­
ние выполняются экипажем вручную.

Режим ухода на второй круг
Принятие решение ухода на второй круг согласно требованиям 

ИКАО производится экипажем при нахождении самолета на глисса­
де на высоте не менее высоты принятия решения. При этом уход 
может производиться как из режима директорного управления, так и 
автоматического захода на посадку только после "захвата" глиссады. 
В основе формирования сигнала "уход" лежит управление траекто­
рией и скоростью полета через руль высоты при наличии команд от
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концевых выключателей закрылков при их уборке, которые пере­
ключают заданные значения скоростей и программные значения 
тангажа:

V3adl =280 км /час {83 = 45°),

Узад2=ЪМ км/час (5з = 34°),

К а д з  = 400 км/час (д3 = 25°), 
при этом стабилизируется заданная скорость отклонением руля вы­
соты.

Общий закон управления:

FP а.8В =ХЩ  \ ( у  +KZ)ab+Kf
7>+1 Т?р+1

Щ: ■Fr(8V)+KT
Т?р+\ Т%р+\

где F4, К  и К ”''" - те же значения, что и в режиме захода на по­

садку.
S; - отклонение руля высоты.

X -  перемещение штурвальной колонки от МЭТ, который вклю­
чается при достижении сигнала К',/11 ■ Fyx = 1,35В  .

тгЛП 2]ЭС1(). D 6Ка = 3  —- — - —  - передаточное число по отклонению руля 
граоА9ух

высоты от сигнала Л 5  .ух

+7° руля высоты - вниз 
F  = < - ограничение отклонения руля

1-17° руля высоты - вверх

высоты по сигналу А З  .

град А З
К:3: = 1 ------------- —— - передаточное число А 3  по сигналу

град.тангаж
тангажа.

Т9 = Т9Х =10 сек - постоянные времени реальных дифференци­

рующих (изодромных) звеньев.
Зтек - текущее значение тангажа.
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TyX = 1 сек - постоянная времени апериодического звена.

г, гг град.тангажаКу = 0 ,7 ---------------------  - передаточное число тангажа по при-
м / сек

борной скорости самолета.
A V  -  VmeK — V3adi, где i= l, 2 , 3 -  отклонение текущей скорости от 

заданной.
V3adi - заданная скорость, переключаемая концевыми выключа­

телями закрылков при их уборке.
Fv = ±2,5 м / с е к  - ограничение по AV.

, град.тангажаК/  = 1 —-----------------  - передаточное число тангажа по произ-
v м /  сек

водной от приборной скорости.
Уприб- приборная скорость самолета.
&"р, / = 1, 2 , 3 - программное значение тангажа ,9 , = 1 0 °.

i92 = i9j + 2°, ,9, = ,92 + 2,5°, переключаемое концевыми выключателя­
ми закрылков при их уборке.

Структурно-функциональная схема ухода на 2-й круг представ­
лена на рис.5.14.

Формирование закона режима ухода на 2-й круг происходит в 
вычислителе ухода ВУ-1-2, входящим в состав АБСУ, при этом ис­
пользуются сигналы корректора-задатчика скорости приборной 
(КЗСП) - VmeK, МГВ - х>тек. По команде "уход" формируется сигнал 
AV=VmeK-V3ad, который ограничивается, усиливается и складывается с 
сигналом производной от текущего значения скорости.

Ограничитель, после которого т> подается на кворум-элемент и 
далее на сумматор сервопривода, где формируется общий закон 
управления этого режима. Под действием сигнала Avyx, через руль 
высоты осуществляется перегиб траектории, набор высоты при од­
новременном разгоне самолета до заданной скорости V3ad с после­
дующей
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ее стабилизацией. В этом режиме согласно общему закону управле­
ния добавляется дополнительный сигнал с передаточным числом 
К*” 4U1Z для усиления демпфирования.

Включение автоматического режима "уход" производится нажа­
тием кнопок "уход", расположенных на штурвалах обоих пилотов, 
или перестановкой (не менее двух) рычагов управления двигателями 
(РУД) в положение "взлетный режим" с последующим дожатием 
РУД вперед до упора.

При включении автоматического режима кнопкой уход:
1 ) команда в виде импульса подается в автомат тяги, по которой 

обоими каналами с максимальной скоростью -  10°/сек РУД переме­
щаются в положение "взлетный режим", на ПН гаснет кнопка-табло 
С и автомат тяги переходит в режим "подготовка".

2) на приставке навигационной гаснут кнопни-табло [ЗАХОД и 
ГЛИС].

3) на приборных досках летчиков загораются зеленые табло 
"уход" и "слабил, боков.", а на табло режимов гаснет табло "глис." и 
"курс". Боковой канал продолжает работать в режима стабилизации 
курса.

4) на ПКП разведутся командные стрелки курса, а командные 
стрелки глиссады энергично отклонятся вверх, а затем подойдут к 
среднему положению и в дальнейшем будут находиться около него.

5) на индикаторе ИН-3-2 руля высоты планка отклоняется вверх.
6 ) на ПНП планки положения равносигнальных зон будут про­

должать работать в режиме индикации зон курсоглиссадных радио­
маяков.

При появлении положительного градиента набора высоты (появ­
ление вертикальной скорости) - убирают шасси. При достижении 
Vnpu6=280 км/час на высоте не менее 50 м убирают закрылки на 28°. 
При Vnpu6=310-320 км/час и вертикальной скорости Vy=10-12 м/с 
плавным перемещением штурвальной колонки "от себя" отключает­
ся режим автоматического ухода на второй круг и, перейдя на штур­
вальное управление в продольном канале, приступают к уборке за­
крылков на "0". При достижении высоты круга при необходимости 
переводят самолет в горизонтальный полет и уменьшают режим ра­
боты двигателей, затем нажимают кнопку-табло [сброс прогр.], чем 
подтверждают отключение режима ухода на второй круг.
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Для самолета Ту-154м порядок ухода на второй круг несколько 
отличается от Ту-154Б. После перемещения РУД во "взлетный ре­
жим" рычаг управления закрылками устанавливается в положение - 
28°. При появлении вертикальной скорости набора убирают шасси. 
При достижении скорости V3n+40 км/час рычаг управления закрыл­
ками устанавливается в положение -15°. При достижении скорости 
V3„+60 км/час рычаг управления закрылками устанавливается в по­
ложение - 0°. При скорости 400 км/час на высоте круга уменьшают 
режим работы двигателей. После ухода на второй круг в зависимо­
сти от метеоусловий и остатка топлива принимают решение о по­
вторном заходе на посадку или, следовании на запасной аэродром.

5.1.3. Автомат тяги АТ-6
Назначение
Автомат тяги АТ- 6  устанавливается на самолете Ту-154 и пред­

назначен для управления секторами газа в режимах предпосадочного 
маневрирования и захода на посадку в условиях метеоминимума II 
категории ИКАО.

Он существенно облегчает пилотирование самолета в этих усло­
виях.

Автомат выполняет следующие функции:
1. Управление и стабилизация приборной скорости полета;
2. Перемещение секторов газа самолета во взлетное положение 

при автоматическом уходе на второй круг.
3. АТ- 6  работает в следующих режимах:
4. Режим согласования приборов УС-И.
5. Режим подготовки.
6 . Режим управления скоростью полета.
7. Режим " уход".
Режим управления скоростью полета
Автомат тяги предназначен для управления скоростью полета 

самолета при посадке и уходе на второй круг. Автомат тяги входит в 
состав АБСУ. Он представляет собой автоматический регулятор, 
который выводит самолет на заданную пилотом скорость полета и 
поддерживает эту скорость постоянной, воздействуя на секторы газа 
двигателей самолета.

Автомат тяги обеспечивает: дистанционное управление заданной 
скоростью полета; автоматический выход самолета на заданную
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скорость и ее стабилизацию; управление тягой двигателей самолета 
по команде УХОД.

Автомат тяги является автономным устройством, включающим в 
себя все необходимые датчики и органы управления, за исключени­
ем датчика угла тангажа, входящего в состав САУ. Для повышения 
надежности автомат тяги имеет два канала. Один канал является ос­
новным, а второй находится в резерве.

В состав автомата тяги входят блоки автоматики и связи, указа­
тели скорости левого и правого пилота, блок датчиков линейных ус­
корений, исполнительный механизм, пульт управления.

Высокая точность стабилизации скорости при заходе на посадку 
в рабочем диапазоне от 180 до 400 км/ч достигается автоматическим 
управлением тягой двигателя. Структурная схема управления тягой 
представлена на рис. 5.15.

Автомат измеряет разность между текущей V и заданной скоро­
стью V3ad полета самолета AV= V -V3ad.

p L f & i— j

Рис. 5.15. Схема управления тягой двигателя:
1 - указатель скорости; 2, 8, 14 - фильтры; 3 - сумматор; 4, 5, 7 - ограничители;

6 - интегрирующее устройство; 9 - блок датчиков линейных ускорений;
10 - блок формирования коэффициента q; 11 - малогабаритная гировертикаль;

12,13 - передаточные звенья по углу тангажа и перегрузкам

Сигнал, пропорциональный этой разности, вместе со вспомога­
тельными сигналами, характеризующими режим полета (сигналами, 
пропорциональными углу тангажа т> и перегрузке (пу) поступает в
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вычислитель блока автоматики, который преобразует их в соответ­
ствии с законом управления

Р8с г - ^ 1  
Тф + 1

K r { V - V 3A„) + K v Y ^ ( y - V m )

~(к „х -  к „х „ р  X <pix -  КГии),
Тп р  + Х

где Зс.г. ~ перемещение секторов газа;
K v , Ky , К п ,К л -передаточные коэффициенты по скорости и

перегрузке;
пх  -  перегрузка; 
v -  угол тангажа;
Тф-  постоянная времени фильтра; 
q -  коэффициент перегрузки.
Первичная информация о разности между текущими и заданны­

ми скоростями выдается указателем скорости, имеющим стрелку, 
которую устанавливает пилот.

Выходной сигнал вычислителя управляет интегрирующим при­
водом исполнительного механизма автомата тяги, перемещающим 
секторы газа двигателей самолета. Для обеспечения плавного под­
ключения автомата тяги к системе управления двигателями самолета 
режиму стабилизации скорости и управления ею предшествует ре­
жим подготовки, при котором осуществляется согласование текущей 
скорости с заданной.

Изменением тяги двигателей обеспечивается выход самолета на 
заданную скорость полета и стабилизация ее.
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ЧАСТЬ II. ЦИФРОАНАЛОГОВОЕ ПИЛОТАЖНО - 
НАВИГАЦИОННОЕ ОБОРУДОВАНИЕ САМОЛЕТОВ 

РОССИЙСКОГО ПРОИЗВОДСТВА

1. ЦИФРОАНАЛОГОВОЕ ПИЛОТАЖНО­
НАВИГАЦИОННОЕ ОБОРУДОВАНИЕ САМОЛЕТА ТУ-204

Пилотажно-навигационное оборудование (далее ПНО) обеспечи­
вает решение следующих задач:

1 ) самолетовождение по запрограммированным маршрутам при 
полетах по внутренним и международным трассам;

2 ) автоматический заход на посадку по 1 и 2  категории;
3) выявление неисправного конструктивно-сменного блока сис­

темы ПНО и выдачу этой информации для документирования и ин­
дикации на комплексную информационную систему сигнализации 
(далее КПСС).

Для выполнения перечисленных задач настоящий раздел ПНО 
включает в себя следующие системы и приборы:

1. Антенну АКН-005-204
2. Хронометр авиационный электронный ХАЭ-85М.
3. Комплексный пульт радиотехнических средств КПРТС-95М-1.
4. Вычислительные системы самолетовождения, управления по­

летом и тягой.
5. Системы предупреждения критических ситуаций.
6 . Систему воздушных сигналов СВС-96.
7. Неавтономные радиолокационные и навигационные системы.
8 . Бортовую аппаратуру радиотехнических и посадочных систем.
9. Средства отображения информации, сигнализации, органы 

управления и системы контроля.
Комплексный пульт радиотехнических средств (КПРТС) предна­

значен для ручного управления радиотехническими средствами и их 
режимами, а также для трансляции и индикации данных в про­
граммном режиме управления от вычислителя системы самолетово­
ждения (ВСС).

КПРТС обеспечивает управление:
- аппаратурой радиотехнической системы ближней навигации 

метрового диапазона волн VOR (сдвоенный комплект);
- аппаратурой радиотехнической системы посадки метрового 

диапазона волн ILS (строенный комплект);
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- самолетным дальномером ДМЕ (2 комплекта);
- автоматическим радиокомпасом АРК (2 комплекта);
- радиостанциями декаметровых волн (ДКМВ) (2 комплекта); 
радиостанциями метровых волн (MB) (2 комплекта).
Управление радиотехническими средствами осуществляется с

лицевой панели КПРТС, рис.1. Лицевая панель КПРТС разделена на 
две функциональные зоны:

- зона НАВИГАЦИЯ предназначена для настройки радиотехни­
ческих средств (РТС) навигации и посадки;

- зона СВЯЗЬ предназначена для настройки радиосвязных стан­
ций (PC).

Рис. 1.1. Пульт ПРТС:
1 - табло ОСНОВНАЯ; 2 - кнопка переключения; 3 - кнопка МФК; 4 - табло 
РЕЗЕРВ/ЗПУ; 5 - табло РЕЖИМ; 6 - кнопки выбора РТС; 7 - ручки задатчика; 8 - кнопка 
“Опознавание” РСБН; 9 - переключатель КОМПЛ 1-2 - ОТКЛ ПУ; 10 - кнопка выбора 
посадки по РТС; 11 - кнопка включения управления от ВСС; 12 - кнопка переключе­
ния чувствительности; 13 - табло ОСНОВНАЯ; 14 - табло РЕЗЕРВ; 15 - кнопка пере­
ключения; 16-табло РЕЖИМ; 17 -кнопки выбора РТС; 18 -ручки задатчика; 
19 -кнопка включения подавителя шумов; 20 - кнопка включения режима AM; 
21 - кнопка включения сетки частот 8,33 кГц; 22 - кнопка выбора режимов “Речь- 
данные”; 23 - кнопка включения приема аварийного МРП канала
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2. ВЫЧИСЛИТЕЛЬНЫЕ СИСТЕМЫ  
САМОЛЕТОВОЖДЕНИЯ, УПРАВЛЕНИЯ 

ПОЛЕТОМ И ТЯГОЙ

Вычислительные системы самолетовождения, управления поле­
том и тягой предназначены для автоматизации управления самоле­
том во всех режимах полета, взлета, посадки и включают в себя:

1) вычислительную систему самолетовождения ВСС-95-1В;
2) вычислительную систему управления полетом ВСУП-85-3;
3) вычислительную систему управления тягой ВСУТ-85-3.

2.1. Вычислитель системы самолетовождения ВСС-95-1В

Вычислитель системы самолетовождения ВСС-95-1В (далее 
ВСС) предназначена для выполнения следующих основных задач:

1 ) непрерывного автоматического определения и индикации те­
кущих координат по данным автономных и неавтономных средств 
навигации.

2) автоматизированного ввода данных с помощью Загрузчика и 
оперативного управления программой полета.

3) формирование управляющих сигналов для автоматического 
управления по запрограммированному маршруту в боковом канале.

4) формирование в соответствии с планом полета и выдачу дан­
ных в КП РТС для обеспечения автоматической настройки и управ­
ления радиотехническими средствами навигации, посадки и автома­
тизированной настройки УКВ радиосистем.

5) ввод начальных данных в сопрягаемые системы (БИНС, 
СПКР).

6 ) индикация о состоянии ПНО по информации CCJ10 с обеспе­
чением задания тест-контроля ПНО с МПУИ при включении в его 
режим «ССЛО».

7) формирование и выдача в СЭИ навигационной информации в 
режиме «КАРТА» «НВ».

8 ) формирование полного веса самолета.
9) формирование и выдача сигнала в КТЦ о выходе из 100 км зо­

ны аэродрома вылета.
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В состав ВСС входят базовый моноблок ВСС-95-1В с ПО для 
самолета ТУ-204-3 00. Для сопряжения ВСС с датчиками и потреби­
телями информации на самолете установлено два блока вычисли­
тельных систем БВС-3000.

Цифровой вычислитель самолетовождения ВСС используется 
системе в качестве вычислительного устройства, реализующего об­
работку входной и выходной информации в соответствии с решае­
мыми задачами, и для управления навигационными данными в соот­
ветствии с процедурами. В составе ВСС имеется многофункцио­
нальный пульт управления МПУИ, лицевая панель которого пред­
ставляет собой индикатор на жидких кристаллах с алфавитно- 
цифровой и функциональной клавиатурой (см. рис.2 .1 ).

БВС-3000 используется для обеспечения взаимодействия ВСС с 
системами авионики и смежными самолетными системами. В корпу­
се БВС-3000 установлен сдвоенный модуль ввода-вывода МВБ и 
блок питания.

Обмен информации с потребителями и датчиками производится 
асинхронным способом последовательным 32-х разрядным двоич­
ным и двоично-десятичным кодом с несущей частотой 12-14,5 Гц, 
кроме систем СЭИ, БИНС и загрузчика данных (100 кГц).

Принцип работы системы ВСС изложен в РЭ поставщика 
ВСС-95-1В.

Управление режимами, страницами и набором данных осущест­
вляется на клавиатуре МПУИ каждой ВСС. С помощью МПУИ в 
вычислитель вводится необходимая (исходная или оперативная) ин­
формация.

На самолете устанавливаются два комплекта ВСС.
Для обеспечения согласованного взаимодействия двух комплек­

тов, с целью получения единой выходной информации, повышения 
достоверности контроля, работоспособности и диагностики отказов 
каждой ВСС предусмотрена функция межмашинного обмена ВСС.

Для обновления бортовой навигационной базы данных в ВСС 
применяется Загрузчик данных (ЗД). Загрузка базы данных осущест­
вляется последовательно в каждый комплект ВСС путем подключе­
ния Загрузчика через соответствующие электросоединители «За­
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грузка ВСС№1(2)», установленные внижней части пульта наземной 
подготовки в районе 5-6 шпангоутов по правому борту. Выключате­
ли включения загрузки информации расположены на щитке АНИ 
031.14.31-212.

Каждый вычислитель ВСС имеет по два цифровых входа от каж­
дого интерфейсного блока и по одному цифровому выходу на каж­
дый интерфейсный блок с несущей частотой 1 0 0  кГц.

ВСС №1 выдает информацию в ВВС №1 через МВВ1, в ВВС №2- 
через МВВЗ. ВСС №2 выдает информацию в ВВС №1 через МВВ2, в 
ВВС №2-через МВВ4. Для обеспечения функции межмашинного 
обмена каждый вычислитель ВСС имеет по два цифровых входа от 
смежного ВСС и по два выхода.

ВСС имеет также цифровые входные каналы для связи со сле­
дующими информационно-измерительными системами:

- инерциальными навигационными системами (ВИНС № 1,2,3)-3 
канала;

- хронометрами (ХАЭ № 1,2) - 2 канала;
- загрузчиком данных (ЗД) -1 канал.
Вычислители ВСС осуществляют вставку ХАЭ по дате и време­

ни от СНС. ВСС имеет цифровые выходные каналы для связи со 
следующими информационно-измерительными системами и потре­
бителями информации:

- системой электронной индикации (СЭИ) - 1 канал;
- пультами КП РТС - 1 канал;
- системой CCJ1 0 .
Модули ввода-вывода (МВБ) интерфейсных блоков БВС-3000 

для ВСС являются концентраторами сигналов, поступающих от сле­
дующего оборудования:

комплексных пультов управления РТС (КП РТС); 
систем воздушных сигналов (СВС); 
пультов СЭИ (ПУ СЭИ);
системы измерения топлива, массы и центровки (КТЦ); 
радиотехнических систем (VOR.ILS.flME. СНС); 
пульта вычислительной системы управления полетом 

(ПУ ВСУП);
системы управления механизацией крыла (СПЗ, СПИ);
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системы управления тягой (ВСУТ); 
загрузчика данных (ЗД).

Через модули ввода-вывода (МВБ) интерфейсных блоков ВСС 
выдает информацию в следующие системы оборудования:

КПРТС, СПКР, БИНС, КПСС, КТЦ, МСРП, СПЗ, СПП, ВСУП, 
село, СНС.

ВСС имеет два входа для подключения к системе электроснаб­
жения (СЭС) и блок БВС-3000 -2 входа для подключения к СЭС.

ВСС не требует принудительного охлаждения и сохраняет рабо­
тоспособность в интервале температуры окружающего воздуха от «- 
» 20 град, до «+» 55 град. В конструкции блока БВС-3000 преду­
смотрено принудительное охлаждение от замкнутой бортовой сис­
темы охлаждения стеллажа.

Система ВСС и БВС-3000 имеют встроенные средства контроля, 
обеспечивающие определение состояния исправности ВСС и 
БВС-3000 и достоверность входной информации от сопрягаемого 
ВСС оборудования в полете и на земле; передачу данных о результа­
тах контроля в КПСС и ССЛО.

Формирование и выдача данных о состоянии наличии и исправ­
ности информации от сопрягаемого с ней оборудования осуществля­
ется на индикатор МПУИ.

В состав ВСК ВСС входят средства тестового, аппаратного и ал­
горитмического контроля. В состав ВСК БВС-3000 входят средства 
тестового встроенного контроля, обеспечивающие контроль аппа­
ратной части БВС-3000.

Включение ВСС и БВС-3000 осуществляется от выключателей 
«ВСС1» и «ВСС2», расположенных на щитке включения систем.

На земле по команде «Заправка» от КТЦ включаются БВС № 1 и 
№2 для формирования кодового сигнала в КТЦ на перекачку топли­
ва при заправке. При получении команды «контроль» от ССЛО ВСС 
выдает:

1) команду на проведение контроля в КП РТС, БИНС;
2 ) тестовые значения выходных параметров и осуществляет соб­

ственную проверку с помощью ВСК.
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После окончания собственной проверки (не более 15 сек.) ВВС 
принимает контрольные тестовые значения, анализирует их и вклю­
чает в слова состояния.

После окончания проверки датчики выдают свои слова состоя­
ния в систему, которые также включаются в слова состояния ВСС и 
выдаются в CCJ10. В полете контроль CCJ10 заблокирован.
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Рис. 2.1. Лицевая панель МПУИ 
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2.2 Вычислительная система управления полетом ВСУП-85-3
Вычислительная система управления полетом ВСУП-85-3 (далее 

по тексту ВСУП) предназначена для формирования сигналов авто­
матического управления самолетом и командных индексов элек­
тронных индикаторов для директорного управления, а также другой 
информации в смежные системы в процессе управления полетом.

Вычислительная система управления полетом ВСУП при взаи­
модействии с другими системами и самолетным оборудованием 
обеспечивает:

Совмещенное управление и отклонении миништурвала в про­
дольной и/или в боковой плоскостях обеспечивается фаза маневри­
рования (выход самолета на новые значения тангажа, курса, крена); 
нейтральном положении миништурвала, обеспечивается фаза стаби­
лизации текущих углов тангажа (0), курса (ф), или крена (у); Автома­
тическую стабилизацию высоты;

Автоматическое управление в режиме «Выход на заданный эше­
лон»;

Автоматическое управление в режиме «Управление и стабилиза­
ция Vy»;

Автоматическое управление в режиме «ЗПУ/ЗК»; автоматиче­
ское управление по командам от ВСС в режиме «Горизонтальная 
навигация»;

Автоматический или директорный заход на посадку по I катего­
рии по радиомаякам I категории типа ILS;

Автоматический заход на посадку по II категории по радиомая­
кам II категории типа ILS, СП;

Автоматический уход на второй круг;
Формирование и выдачу сигналов для информации о готовности 

бортовой аппаратуры к выполнению посадки по I и II категории по­
садки;

Формирование и выдачу для отображения сигналов о предель­
ных отклонениях от расчетной траектории в боковой и продольной 
плоскостях при автоматическом и директорном заходе на посадку 
(S r5 SK) ,

Формирование и выдачу сигналов о подготовленных и включен­
ных режимах управления, об отказах управления полетом и тягой в 
КПСС, СЭИ и на речевой информатор «Алмаз-УП»;

Формирование и выдачу сигналов об отказах блоков ВСУП, 
смежных систем и линий связи в КПСС и CCJIO;
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Формирование и выдачу сигналов на МСРП.
ВСУП состоит из трех вычислительных блоков БВУП-1-2 и 

пульта управления ПУ-56М (ПУ-56М сер.2), далее по тексту 
ПУ-56М.

Блок вычислительный управления полетом БВУП-1-2 предна­
значен для реализации вычислительных, логических и контрольных 
алгоритмов, вычисления управляющих сигналов, управления режи­
мами.

Блоки БВУП установлены в техотсеке № 3 на самолетном стел­
лаже и требуют обдува.

Блоки БВУП идентичны между собой и взаимозаменяемы. При 
замене вновь устанавливаемые блоки не требуют регулировки и под­
гонки.

Пульт ПУ-56М - двухканальный, предназначен для включения, 
выключения и индикации режимов управления, ввода и индикации 
заданных значений параметров. Пульт ПУ-56М установлен на ко­
зырьке приборной панели пилотов 031.11.00-210.

Взаимодействие блоков системы ВСУП приведено на рис. 2.2.
Вся информация, принимаемая и выдаваемая ВСУП разделена

на:
Информацию в виде последовательного биполярного кода (ПБК) 

- 12,5 кбит/с и 100 кбит/с;
Информацию в виде аналоговых сигналов постоянного тока;
Информацию в виде разовых команд типа «27 В/разрыв» или 

«корпус/разрыв».
Информация в виде последовательного биполярного кода посту­

пает в пульт от двух вычислителей БВУП на два независимых входа 
пульта. Информация по каждому из двух БВУП №1и №2 одинакова 
по составу.

Пульт принимает и обрабатывает информацию с одного из двух 
входов от одного из вычислителей. При неисправности первого вы­
числителя пульт принимает и обрабатывает информацию от второго 
вычислителя в зависимости от сигналов исправности вычислителей. 
Количество принимаемых пультом разовых команд исправности вы­
числителей - две: «Исправность БВУП1» и «Исправность БВУП2» 
Выдача информации с пульта осуществляется в виде последователь­
ного биполярного кода ПБК. Информация с каждого из выходов
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одинакова по составу и электрически развязана. Перечень выдавае­
мых с пульта слов ПБК:

слова с разовыми командами вызова включения режимов; 
слова с заданными значениями параметров: Упрзад , Мзад, 

Нэш зад, Vy , ЗПУзад, зкзад, У зад-

БВУП
№3

БВУП
№1

БВУП
№2

ПУ-56М

< Е  =  =  : э ле кт р ич ес к ие  к од овы е связи (12,5 кбит/с)

< = :  =  : = э ле кт р ич ес к ие  к од овы е связи (100 кбит/с)

э ле кт р ич ес к ие  ан ал о го вы е  связи

< ------------- э ле кт р ич ес к ие  связи по р аз ов ым с и гн ал ам +27 В

или з а мы к ан ие  на корпус.

Рис. 2.2. Схема взаимодействия элементов системы ВСУП

Связи системы ВСУП.
В процессе функционирования система ВСУП взаимодействует с 

рядом систем, обеспечивающих выполнение возложенных на нее 
задач:

• Вычислительной системой самолетовождения ВСС-95-1В;
• Бесплатформенной инерциальной навигационной системой 

HG2030AE(21) или IRS HG1150 ВЕ01;

204



• Системой воздушных сигналов СВС-96;
• Радиовысотомером малых высот РВ-85;
• Системой посадки метрового диапазона ILS-85;
• Системой электронной индикации СЭИ-85-2;
• Вычислительной системой управления тягой ВСУТ-85-3;
• Системой предупреждения критических режимов СПКР-85;
• Автоматизированной системой штурвального управления 

АСШУ-204М;
• Комплексной информационной системой КИСС-1-9А;
• Магнитной системой регистрации параметров МСРП;
• Речевым информатором «Алмаз-УП»;
• Системой сбора и локализации отказов CCJ10-95.
На рис. 2.3 показаны связи системы ВСУП с основными систе­

мами.
Системы АСНГУ, ВСС, ВСУТ, CCJ10 имеют с ВСУП двухсто­

роннюю связь, являясь одновременно датчиками и приемниками 
сигналов.

Сигналы, идущие с датчиков СВС, РВ, ILS поступают в каждый 
канал ВСУП: каждый БВУП имеет линию связи только с одним дат­
чиком, сигналы с двух других датчиков принимаются блоками 
БВУП по линиям межмашинного обмена. В случае отказа одного из 
блоков БВУП в системе ВСУП теряется информация по одному из 
датчиков.

Сигналы, идущие с датчиков БИНС поступают с каждого датчи­
ка в каждый блок БВУП. При этом отказ одного из блоков БВУП не 
приводит к потери информации от БИНС в системе ВСУП.

Системы КПСС, СЭИ, МСРП, ССЛО и РИ АЛМАЗ-УП предна­
значены для индикации, сигнализации и регистрации параметров и 
разовых команд системы ВСУП.

Выходная информация ВСУП поступает потребителям с каждого 
из трех блоков БВУП и пульта управления. Системы СЭИ, КПСС, 
ВСУТ, АСПГУ, ССЛО получают информацию с выходов блоков 
БВУП, а системы ВСС и СПКР - с выхода пульта управления.
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кнопка
ОТКЛАП

(миништурвалы)

ВСУТ-85-3

РУДВСУП-85-3
ПУ-56М

ВСУП, ВСУТ

БВУП № 1 БВУП № 2 БВУП № 3
продол/бок

------------------------- - э л е к т р и ч е с к а я  к од ова я  с вяз ь  (100  кбит /с )

------------------------  . э л е к т р и ч е с к а я  к од ова я  с вяз ь  (12 ,5  кбит /с )

------------------------- - р а з о вы е  си гн ал ы  + 27В или « з а м ы ка н и е  на корпус»

Рис. 2.3. Схема связи системы ВСУП-85-3

1. Вычислительная система самолетовождения ВСС-95-1В 
обеспечивает выдачу во ВСУП управляющего сигнала узад (заданный 
крен) в режиме «Горизонтальная навигация».

2. Инерциальная навигационная система БИНС обеспечивает 
систему ВСУП информацией об угловом положении самолета в свя­
занных осях координат, угловых скоростях, ускорениях и бароинер- 
циальной вертикальной скорости.

3. Система воздушных сигналов СВС-96 дает информацию о 
высотно-скоростных параметрах полета и угле атаки.

4. Радиовысотомер РВ-85 обеспечивает систему ВСУП инфор­
мацией о высоте полета относительно земли.

5. Система посадки по радиомаякам ILS-85 выдает информацию 
о курсе ВПП, а также о положении самолета относительно заданной 
траектории на взлетно-посадочных режимах работы ВСУП.

Система электронной индикации СЭИ-85-2 отображает на своих 
индикаторах принимаемую от ВСУП информацию:

О включенных и подготовленных к включению режимах управ­
ления полетом и тягой;
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Об отказах режимов автоматического управления полетом и тя­
гой;

О категории посадки;
О положении директориях индексов;
О предельных отклонениях от заданной траектории посадки;
Кроме того, СЭИ транслирует информацию ВСУП, предназна­

ченную для записи на МСРП;
Вычислительная система управления тягой ВСУТ-85-3 принима­

ет от ВСУП сигналы на включение (отключение) автоматических 
режимов, принимает заданные с пульта ПУ-56М значения Ущ, или 
числа М на маршруте, управляющий сигнал в режиме “Уход на вто­
рой круг”, положение угла отклонения закрылков;

Система предупреждения критических режимов СПКР-85 полу­
чает от ВСУП (с пульта ПУ-56М) информацию о заданной высоте 
эшелона;

Автоматическая система штурвального управления АСПГУ-204М 
обеспечивает отработку выдаваемых ВСУП управляющих сигналов 
в режимах автоматического управления, а также выдает во ВСУП 
данные о положении механизации крыла, органов управления, о по­
тере момента компенсации на руль направления при отказе двигате­
ля и о фиксировании системой контроля АСПГУ отказов системы 
ВСУП;

Комплексная информационная система сигнализации 
КИСС-1-9А обеспечивает прием и отображение информации об от­
казах пульта и вычислительных блоков ВСУП, о автоматической 
смене режима управления ВСУП, о отказе режимов автоматического 
управления полетом и об отключении ВСУП экипажем для воспро­
изведения в виде тонального звукового сигнала «Кавалерийская ата­
ка»;

Речевой информатор «Алмаз-УП» обеспечивает речевое воспро­
изведение сигналов ТЯГОЙ УПРАВЛЯЛ и АВТОМАТИЧЕСКАЯ 
ПОСАДКА ОТКАЗ;

Система сбора и локализации отказов ССЛО-95 при проведении 
наземного контроля выдает в систему ВСУП сигнал на ее включение 
в режим расширенного контроля.

ССЛО-95 принимает от ВСУП для хранения и отображения ин­
формации об отказах как собственных элементов ВСУП (блоков 
БВУП-1-2, пульта ПУ-56М), так и составных частей взаимодейст­
вующих с ВСУП систем.
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Кроме связей с выше перечисленными системами, ВСУП:
- принимает сигналы на отключение автоматического управле­

ния полетом с кнопок OTKJI АП на миништурвалах;
- принимает сигналы обжатия передней и основных стоек шас­

си;
- принимает сигналы от ПУП СЭИ - футы/метры;
- выдает сигналы на муфты торможения при включении траек- 

торных автоматических режимов;
- принимает сигналы от концевых выключателей взлетного ре­

жима системы управления двигателями, расположенных на РУД для 
включения режима «Уход на второй круг»;

- принимает сигнал с кнопки ВСУП ВСУТ СНЯТИЕ ОТКАЗА, 
расположенной на пульте бортовом пилота правом.

Включение и отключение автоматических и директорных режи­
мов, ввод заданных параметров (приборная скорость, число М, вы­
сота эшелона, путевой угол, магнитный курс), вызов на индикацию 
директорных индексов осуществляется с пульта управления 
ПУ-56М.

I вых I
[Э Ш ЕЛ| ВВЕРХ

Рис 2.4. Пульт управления ПУ-56М

\  \ в н и з ' У ' ' » ' ун\ ЗПУ/ЗК

КЗ ОН А ГНАВ

ОТКЛ
АПОТКЛ \ СКОР

Рис. 2.4 а. Пульт управления ПУ-56М сер. 2
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Управление режимами работы системы ВСУП членами экипажа 
осуществляется с помощью пульта управления ПУ-56М, нажатием 
переключателей кнопочных включения и отключения режимов.

При нажатии переключателя кнопочного включения режима вы­
числительные блоки БВУП формируют и выдают по обратному ад­
ресу в пульт информацию о включении режимов управления.

Эта информация, может иметь несколько значений:
1. Вызываемый режим включился, начато выполнение его функ­

ций.
В этом случае на ПУ-56М загорается переключатель кнопочный 

вызванного режима.
На индикаторах КПП высвечивается текст зеленого цвета, сигна­

лизирующий о включении режима.
2. Вызываемый режим подготовлен, но условия для его выпол­

нения еще не соблюдены (например, не достигнута минимальная 
высота).

В этом случае выполняются функции предыдущего режима.
На ПУ-56М горят переключатели кнопочные предыдущего (если 

он был включен) и вызванного режима.
На индикаторах КПП информация о предыдущем режиме не 

снимается (зеленый цвет). Загорается надпись голубого цвета, сиг­
нализирующая о подготовленном к выполнению режиме.

3. Вызываемый режим не включился.
Продолжает выполняться предыдущий режим.
Все сигнализация предыдущего режима на ПУ-56М и индикато­

рах КПП сохраняется.
Контроль за функционированием собственных элементов систе­

мы, а также проверка достоверности принимаемой от других систем 
информации обеспечивается встроенной системой контроля.

Система ВСУП обеспечивает выполнение следующих режимов 
управления:

СОВМЕЩЕННОЕ УПРАВЛЕНИЕ
Режим является базовым для всех автоматических режимов 

управления полетом.
Режим имеет две фазы:
-фаза «Стабилизация углового положения самолета»;
-фаза «Маневрирование».
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СТАБИЛИЗАЦИЯ ВЫСОТЫ
Режим обеспечивает стабилизацию барометрической высоты.
ГОРИЗОНТАЛЬНАЯ НАВИГАЦИЯ
Режим обеспечивает автоматическое управление полетом в гори­

зонтальной плоскости путем отработки сигнала Узад, выдаваемого 
ВСС.

ВЫХОД НА ЗАДАННЫЙ ЭШЕЛОН
Режим обеспечивает автоматический выход на заданную с пуль­

та ПУ-56М высоту эшелона с возможностью изменения приборной 
скорости или числа М полета с помощью задатчика V/М на пульте 
ПУ-56М при автоматическом (через ВСУТ) или ручном управлении 
тягой двигателей.

При автоматическом управлении тягой от ВСУТ обеспечивается 
стабилизация значения Пг для этапа НАБОР, или НАБОР 1, или 
НАБОР 2.

При подходе к высоте эшелона обеспечивается автоматический 
переход к режиму стабилизации приборной скорости или числа М 
полета через тягу двигателей и автоматический переход на режим 
«Стабилизация высоты».

ВЕРТИКАЛЬНАЯ СКОРОСТЬ
Режим обеспечивает автоматическую стабилизацию заданной с 

пульта ПУ-56М вертикальной скорости через руль высоты, с воз­
можностью ее изменения при помощи задатчика вертикальной ско­
рости на пульте и автоматическую (от ВСУТ) или ручную стабили­
зацию приборной скорости через тягу двигателей. При подходе к 
заданной высоте эшелона текущая вертикальная скорость, без изме­
нения ее заданного значения, уменьшается по модулю до 2  м/с.

При достижении высоты эшелона автоматически включается ре­
жим «Стабилизация высоты».

ЗАДАННЫЙ ПУТЕВОЙ УГОЛ
Режим обеспечивает стабилизацию путевого угла заданного с 

пульта ГТУ-5 6 М.
ПОСАДКА
Режим предназначен для выполнения автоматического захода на 

посадку по категории I и II ИКАО и директорного захода на посадку 
по категории I ИКАО. ВСУП в процессе выполнения автоматическо­
го и директорного захода на посадку обеспечивает выход на расчет­
ную траекторию захода на посадку в горизонтальной и вертикальной 
плоскостях.
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Автоматический заход на посадку включается при наличии го­
товности радиотехнических средств захода на посадку на высоте 
более 120 м нажатием переключателя кнопочного ПОС на пульте 
ПУ-56М при включенном переключателе кнопочном АП. Автомати­
ческий заход на посадку по I категории может выполняться с авто­
матической (от ВСУТ) и ручной стабилизацией приборной скорости.

Директорный заход на посадку включается на высоте более 
120 м нажатием переключателя кнопочного ПОС при включенных 
выключателях ДИР на пульте ПУ-56М (переключатель кнопочный 
АП не горит).

Директорный заход на посадку может выполняться с автомати­
ческой (от ВСУТ) и ручной стабилизацией приборной скорости. 

УХОД НА ВТОРОЙ КРУГ
В режиме «Уход на второй круг» в вертикальной плоскости вы­

полняется перегиб траектории с нормальным ускорением до 3 м/с2 и 
углом атаки, не превышающим адоп, с последующим набором высо­
ты и выполнением разгона по скорости.

Режим включается перемещением обоих РУД (при отказе двига­
теля - одного РУД) во взлетное положение, из автоматического ре­
жима «Посадка» по II категории при условии, что после включения 
режима «Посадка» в фазе стабилизации глиссады прошло не более 5 
секунд.

2.3 Вычислительная система управления тягой ВСУТ-85-3

Вычислительная система управления тягой ВСУТ-85-3 (далее по 
тексту ВСУТ) предназначена для реализации на самолете режимов 
автоматического управления тягой (в том числе при отказе одного 
двигателя).

ВСУТ при взаимодействии с другими системами и самолетным 
оборудованием обеспечивает:

Формирование и выдачу управляющих сигналов для перемеще­
ния рычагов управления двигателями;

Формирование и выдачу командных цифровых корректирующих 
сигналов в РЭД-90 каждого двигателя для изменения значения обо­
ротов п2 в ограниченном диапазоне ±3%;

Задание пониженных значений п2 на режиме взлета с понижен­
ной тягой;
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Отработку и стабилизацию заданных на пульте ПУ-56М значе­
ний Vnp на предпосадочном маневре захода на посадку, посадке и в 
режиме «Стабилизация и управление вертикальной скоростью»;

Отработку и стабилизацию заданных на пульте ПУ-56М значе­
ний Vnp или числа М на маршруте;

Стабилизацию эквивалента тяги (п2) на взлете, в наборе высоты 
и в режиме «Выход на заданный эшелон»;

Отработку управляющего сигнала, формируемого ВСУП-85-3, 
при включении режима «Уход на второй круг» перемещением РУД 
во взлетное положение;

Формирование и выдачу сигналов заданных значений п2 для 
отображения в КПСС-1-9А при автоматическом управлении тягой и 
на режиме взлета с пониженной тягой;

Формирование и выдачу сигналов предельных значений Пг для 
отображения в КПСС-1-9А при автоматическом управлении тягой;

Формирование и выдачу сигналов для отображения в
КИСС-1-9А необходимого уровня ограничения режима работы дви­
гателей по этапам полета;

Формирование и выдачу сигналов для отображения в КИСС-1- 
9А о достижении ограничения режима работы двигателей по этапам 
полета, заданным с пульта ПУТ-3;

Формирование и выдачу сигналов для отображения в
КИСС-1-9А и ССЛО-95 информации об отказах в системе;

Формирование и выдачу сигналов для записи на МСРП;
Выдачу информации для регистрации на АСК-90.
ВСУТ состоит из двух вычислительных блоков БВУТ-1-1, пульта 

ПУТ-3 и привода регулирования тяги ПРТ-204, который в свою оче­
редь состоит из двух блоков управления БУПРТ-96 и двухканально­
го электромеханизма регулирования тяги МРТ-204У.

Вычислительные блоки БВУ Т-1-1 предназначены для реализа­
ции вычислительных логических и контрольных алгоритмов, вычис­
ления управляющего аналогового сигнала, вычисления предельного 
значения п2 по этапам полета.

Привод регулирования тяги ПРТ-204 предназначен для преобра­
зования маломощного сигнала управления, выдаваемого блоками 
БВУТ в аналоговой форме, в угловое перемещение рычагов управ­
ления двигателями со скоростью пропорциональной уровню управ­
ляющего сигнала.
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Привод ПРТ выполнен по двухканальной схеме, с одновременно 
работающими каналами. Каждый канал МРТ-204У с одним блоком 
БУПРТ-96 образуют один подканал ПРТ-204.

Аналоговые сигналы с двух вычислительных блоков БВУТ по­
ступают на соответствующие входы подканалов ПРТ. При отказе 
одного из вычислителей БВУТ взаимодействующий с ним подканал 
ПРТ исключается из работы, а оставшийся в работе подканал увели­
чивает коэффициент передачи вдвое.

Вычислительные блоки БВУ Т-1-1 и блоки управления БУПРТ-96 
размещаются на стеллаже в техническом отсеке № 2.

Блоки БВУ Т-1-1 и БУПРТ-96 при функционировании требуют 
обдува.

Электромеханизм МРТ-204У установлен в техническом отсеке № 1.
Пуль управления тягой ПУТ-3 предназначен для включения эта­

пов полета. Пульт ПУТ-3 размещается на среднем пульте пилотов. 
Блоки ВСУТ (БВУТ и БУПРТ) взаимозаменяемы и не требуют при 
замене регулировки и подгонки, за исключением регулировки кон­
цевых выключателей электромеханизма МРТ-204У.

Связи системы ВСУТ.
В процессе функционирования система ВСУТ взаимодействует с 

рядом систем, обеспечивающих выполнение возложенных на ВСУТ 
задач:

Бесплатформенной инерциальной навигационной системой 
HG2030AE(21) или IRS HG1150 ВЕ01;

Системой воздушных сигналов СВС-96;
Вычислительной системой управления полетом ВСУП-85-3;
Комплексной информационной системой сигнализации 

КИСС-1-9А;
Системой сбора и локализации отказов ССЛО-95;
Регулятором электронным двигателей РЭД-90;
Магнитной системой регистрации параметров МСРП;
Механической системой управления двигателями автономной 

системой контроля АСК;
Автономной системой контроля АСК.
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С хем а с в я зей  систем ы  ВСУТ-85-3 при вед ен а  на рис.1 .
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Рис. 2.5. Схема связей ВСУТ-85-3 общая

1. Инерциальная навигационная система БИНС обеспечивает 
ВСУТ информацией об угле наклона траектории и траекторном ус­
корении.

2. Система воздушных сигналов СВС-96 обеспечивает ВСУТ 
информацией о высотно-скоростных параметрах (Нбар ; Vnp; число 
М).

3. Вычислительная система управления полетом ВСУП-85-3 
обеспечивает:

1) включение и отключение режимов автоматического управле­
ния тягой с пульта управления ПУ-56М;
2) выдачу заданных с пульта ПУ-56М значений Vnp или числа 
М;
3) выдачу управляющего сигнала в режиме "Уход на второй 
круг";
4) выдачу информации о угле отклонения закрылков (5зак);
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5) выдачу сигнала ТЯГОЙ УПРАВЛЯЙ для отображения на ин­
дикаторах КИИ системы СЭИ и на речевой информатор при от­
казе автоматического управления тягой;
6) выдачу информации о включенных и подготовленных к 
включению функциях ВСУТ для отображения на индикаторах 
КИИ системы СЭИ.

4. Система сбора и локализации отказов ССЛО-95 при проведе­
нии наземного контроля выдает в систему ВСУТ сигнал на ее вклю­
чение в режим расширенного контроля. ССЛО-95 принимает от 
ВСУТ для хранения, отображения и передачи в МСРП информации 
об отказах как собственных элементов ВСУТ (БВУТ-1-1, ПУТ-3, 
подканалов ПРТ-204), так и составных частей взаимодействующих с 
ВСУТ систем.

5. Комплексная система сигнализации и индикации КИСС-1-9А 
обеспечивает прием и отображение следующей информации от сис­
темы ВСУТ:

1) этапов полета;
2) заданных значений п2;
3) предельных значений п2;
4) отказов составных элементов системы ВСУТ;
5) достижение двигателями предельных значений п2 по этапам 
полета.

6. РЭД-90 каждого двигателя обеспечивает ВСУТ информацией 
о текущих, программных и максимально допустимых для заданного 
этапа полета значениях п2.

7. Механическая система управления двигателями обеспечивает 
перемещение РУД в соответствии с заданным значением п2, сфор­
мированным во ВСУТ.

8. Кроме связей с вышеперечисленными системами, система 
ВСУТ-85-3 принимает следующие разовые сигналы:

1) от устройства стопорения РУД;
2) от кнопок ОТКЛ РУД ОТ АТ ДВ1 АТ ОТКЛ и ДВ2 АТ 
ОТКЛ;
3) от ручек отключения расположенных на РУД;
4) от стоп-кранов каждого двигателя;
5) сигналы обжатия передней и основных стоек шасси;
6) сигнал с кнопки ВСУП ВСУТ СНЯТИЕ ОТКАЗА, располо­
женной на пульте бортовом пилота правом.
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9. Автономная система контроля АСК-90 принимает информа­
цию от ВСУТ для хранения и дальнейшей обработки наземными 
службами аэропорта.

Управление и сигнализация:
1. Включение и отключение автоматических режимов работы 

ВСУТ, ввод заданных значений приборной скорости и числа М осу­
ществляется от системы ВСУТ с пульта ПУ-56М.

Включение ВСУТ в режим подготовки осуществляется переклю­
чателем кнопочным АТ. При этом на индикаторах КПИ системы 
СЭИ в зоне сигнализации включения ВСУТ высвечивается текст АТ 
зеленого цвета. (При включении системы ВСУТ установкой выклю­
чателей ВСУТ I II во включенное положение автоматически высве­
чиваются переключатель кнопочный АТ на пульте ПУ-56М и пере­
ключатель кнопочный УХОД на пульте ПУТ-3.)

Отключение ВСУТ из режима подготовки осуществляется пере­
ключателем кнопочным АТ (переключатель кнопочный АТ на пуль­
те ПУ-56М гаснет, текст АТ на индикаторах КПИ снимается).

Включение режимов «Стабилизация и управление приборной 
скоростью/числом М» полета осуществляется переключателем кно­
почным СКОР и кнопкой V/М (для переключения индикации с Vnp 
на число М). При этом на индикаторах КПИ системы СЭИ в зоне 
сигнализации режимов работы ВСУТ высвечивается текст СКОР 
или ЧИСЛО М зеленого цвета (в зависимости от включенного ре­
жима). При включении режима автоматического захода на посадку 
нажатием переключателя кнопочного ПОС, автоматически загорает­
ся переключатель кнопочный СКОР, если система ВСУТ готова к 
автоматическому управлению тягой (горит переключатель кнопоч­
ный АТ). При включении режима «Стабилизация и управление вер­
тикальной скоростью» ВЕРТ* нажатием переключателя кнопочного 
СКОР (ВСКОР**) автоматически загорается переключатель кнопоч­
ный СКОР.

Включение режима «Стабилизация эквивалента тяги» осуществ­
ляется переключателем кнопочным ТЯГА (ТЯГА**). При этом на 
индикаторах КПИ системы СЭИ в зоне сигнализации режимов рабо­
ты ВСУТ высвечивается текст СТАВ ТЯГИ зеленого цвета. На ре­
жиме взлета с пониженной тягой при включенном переключателе 
кнопочном ТЯГА (ТЯГА) до скорости 60 км/ч на КПИ в зоне сигна­
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лизации подготовленных режимов управления ВСУТ высвечивается 
текст СТАВ ТЯГИ голубого цвета. После скорости 60 км/ч текст 
СТАВ ТЯГИ голубого цвета гаснет и в зоне сигнализации режимов 
работы ВСУТ высвечивается текст СТАВ ТЯГИ зеленого цвета.

При включении режима «Выход на заданный эшелон» переклю­
чатель кнопочный ТЯГА (ТЯГА ) загорается автоматически.

Включение режима «Уход на второй круг» осуществляется пе­
ремещением РУД вручную во взлетное положение. При этом на ин­
дикаторах КПИ СЭИ в зоне сигнализации режимов работы ВСУТ 
высвечивается текст ТЯГА зеленого цвета.

При отказе автоматического управления тягой от ВСУТ на фоне 
авиагоризонта КПИ СЭИ высвечивается текст ТЯГОЙ УПРАВЛЯЛ 
красного цвета, при этом звучит речевое сообщение ТЯГОЙ 
УПРАВЛЯЙ.

3. Данные об этапе полета для формирования ограничения по 
предельному значению п2, а также задание пониженного значения 
п2на режиме взлета задается с пульта ПУТ-3.

При отказе пульта ПУТ-3 в вычислительных блоках БВУТ реа­
лизуется:

-блокировка информации с пульта управления;
-сохранение готовности выполняемых режимов автоматического 

управления тягой от системы ВСУТ;
-формирование признаков этапов полета реализуется непосред­

ственно от вычислителей БВУТ для этапов взлет, уход, набор, набор 
с одним отказавшим двигателем, крейсерский полет, снятие опера­
ции понижения тяги на взлете и в наборе высоты.

Управление яркостью встроенного подсвета надписей и симво­
лов на пульте ПУТ-3 осуществляется от централизованного регуля­
тора напряжения.

На пульте ПУТ-3 располагаются 6 переключателей кнопочных и 
задатчик пониженного значения п2 на режиме взлета с пониженной 
тягой (см. рис. 2.6).
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Рис. 2.6. Пульт управления тягой ПУТ-3

4. Система ВСУТ обеспечивает:
1. Автоматическое отключение управления тягой при выявлении 

системой контроля отказов в контуре управления.
2. Отключение автоматического управление тягой от ВСУТ эки­

пажем при любом из действий:
- повторным нажатием на высвечивающийся переключатель 

кнопочный СТАБ*(СКОР или ТЯГА (ТЯГА**)) включенного режи­
ма на пульте ПУ-56М на высоте более 120 м;

- нажатием переключателя кнопочного АТ на пульте ПУ-56М на 
высоте более 120 м;

- перемещением обоих РУД вручную на себя (от себя);
- нажатием на два переключателя кнопочных ОТКЛ РУД ОТ АТ 

ДВ1 АТ ОТКЛ (ДВ2 АТ ОТКЛ) на пульте пилотов среднем;
- стопорением РУД.
3. Ручное отключение РУД одного двигателя от управления тя­

гой нажатием на соответствующий переключатель кнопочный ОТКЛ 
РУД ОТ АТ ДВ1 АТ ОТКЛ (ДВ2 АТ ОТКЛ) или перемещением РУД 
соответствующего двигателя рукой положенной на рычаг управле­
ния двигателем.

4. Возможность “пересиливания” приложением усилий к РУД 
при включенной в управление системе ВСУТ в случае отказа уст­
ройств отключения.
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При подаче питания на ВСУТ и включенном переключателе 
кнопочном АТ на пульте ПУ-56М система ВСУТ включается в ре­
жим «Подготовка». При этом муфты сцепления-пересиливания элек­
тромеханизма МРТ-204У отключены от проводки управления двига­
телями.

При включении режима автоматического управления от системы 
ВСУТ (нажатием соответствующего переключателя кнопочного 
включения режима на пульте ПУ-56М) система ВСУТ переходит в 
режим «Отработка». Для формирования управляющего сигнала 
ВСУТ получает из РЭД обоих двигателей программные значения 
оборотов ротора высокого давления п 2пр0г. ВСУТ формирует среднее 
значение п 2срПрог и сравнивает его с заданным п 2зад , рассчитанным 
вычислителями ВСУТ. По величине ошибки Л п 2= п 2зад-п 2срПрог форми­
руется управляющий сигнал, который передается с помощью меха­
нической системы управления двигателями через привод регулиро­
вания тяги ПРТ одновременно на оба насоса-регулятора (HP) двига­
телей и по кодовой линии связи непосредственно из ВСУТ в РЭД 
обоих двигателей для изменения значения оборотов п 2 в ограничен­
ном диапазоне ±3%. При этом тяга двигателей меняется таким обра­
зом, чтобы свести ошибку управляющего сигнала п 2 к нулю.

Маломощный сигнал управления, выдаваемый вычислителями 
ВСУТ в аналоговой форме, преобразуется в приводе ПРТ в угловое 
перемещение рычагов управления двигателями (РУД) со скоростью, 
пропорциональной уровню управляющего сигнала. Выходное звено 
электромеханизма МРТ состоит из двух секций и подключено через 
выходной вал к РУД каждого двигателя. Передача движения проис­
ходит через встроенные муфты сцепления-пересиливания, которые 
подключаются к проводке управления двигателями при включении 
автоматического режима управления тягой от ВСУТ.

Управление режимами работы системы ВСУТ членами экипажа 
осуществляется с помощью пульта управления ПУ-56М системы 
ВСУП нажатием переключателей кнопочных включения и отключе­
ния режимов. Данные об этапе полета для формирования ограниче­
ния по предельному значению п2, а также задание пониженного зна­
чения п2 на режиме взлета задается с пульта ПУТ-3.

Система ВСУТ обеспечивает выполнение следующих режимов 
управления:
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СТАБИЛИЗАЦИЯ ЭКВИВАЛЕНТА ТЯГИ
Режим используется на режиме взлета с пониженной тягой и в 

наборе высоты (автономно), а также в режиме «Выход на заданный 
эшелон», реализуемом системой ВСУП.

1. На режиме взлета с пониженной тягой обеспечивается автома­
тический выход двигателя на заданное с пульта ПУТ-3 пониженное 
значение п2 и стабилизация этого значения в процессе взлета с по­
ниженной тягой. Пониженное значение п2 для взлета выставляется 
задатчиком ПОНИЖЕНИЕ п2 пульта ПУТ-3 на счетчиках п2зад кадра 
ДВ/СИГН одновременно по первому и второму двигателям.

ВЗЛЕТ
На пульте ПУТ-3 горит переключатель кнопочный УХОД (вы­

свечивается автоматически при включении питания системы ВСУТ) 
Режим включается перед разбегом в фазу «подготовлено» с пульта 
ПУ-56М нажатием переключателя СТАБ* кнопочного ТЯГА 
(ТЯГА**) (переключатель кнопочный АТ горит). На скорости разбе­
га 60-70 км/ч происходит автоматическое включение режима «Ста­
билизация эквивалента тяги» в фазу «выполняется». При этом дви­
гатели автоматически выходят на заданный режим.

Режим отключается:
- до скорости VI нажатием на переключатель кнопочный АТ 

ОТКЛ или и переводом РУД в положение малого газа;
-после скорости VI переводом РУД на максимальный взлетный 

режим.
2. В наборе высоты и в режиме «Выход на заданный эшелон» 

система ВСУТ обеспечивает стабилизацию значения п2 для номи­
нального режима работы двигателей или пониженное значение п2. 
Режим включается:

СТАБ*
- с пульта ПУ-56М нажатием переключателя кнопочного ТЯГА 

(ТЯГА**) (если режим включается сразу после взлета, то для снятия 
блокировки с РЭД устанавливается режим работы двигателя не вы­
ше номинального режима работы двигателя);

- автоматически при включении режима «Выход на заданный 
эшелон».

В режиме набора высоты на пульте ПУТ-3 нажимается переклю­
чатель кнопочный НАБОР.
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При включении режима «Выход на заданный эшелон» переклю­
чатель кнопочный НАБР загорается автоматически.

Понижение тяги на режиме набора задается с пульта ПУТ-3 на­
жатием переключателей кнопочных «1» или «2» при включенном 
переключателе кнопочном НАБОР.

При этом ВСУТ стабилизирует значение п2 для номинального 
режима работы двигателей или пониженное значение п2.

СТАБИЛИЗАЦИЯ И УПРАВЛЕНИЕ ПРИБОРНОЙ 
СКОРОСТЬЮ ИЛИ ЧИСЛОМ М ПОЛЕТА

Режим предназначен для автоматической стабилизации прибор­
ной скорости или числа М полета через тягу двигателя с возможно­
стью задания нового значения приборной скорости (числа М) задат­
чиком с пульта ПУ-56М.

Режим используется для стабилизации приборной скорости на 
режиме «Посадка» (автоматическом, директорном или штурваль­
ном), в режиме «Стабилизация и управление вертикальной скоро­
стью» и при стабилизации приборной скорости или числа М полета 
на маршруте.
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3. СИСТЕМЫ ПРЕДУПРЕЖДЕНИЯ КРИТИЧЕСКИХ 
СИТУАЦИЙ

Системы предупреждения критических ситуаций предназначены 
для предупреждения экипажа о критических режимах полета, об 
опасных приближениях земли и других самолетов для автома­
тической выдачи наземным системам воздушного движения инфор­
мации о номере самолета, высоте полета, остатке топлива и включа­
ют в себя:

1) систему предупреждения критических режимов полета 
СПКР-85;

2) систему предупреждения приближения земли EGPWS;
3) систему предупреждения столкновений TCAS-II;
4) самолетный ответчик СО-72М.

3.1. Система предупреждения критических режимов полета
СПКР-85

Система предупреждения критических режимов полета СПКР-85 
предназначена для формирования и выдачи в бортовые системы 
отображения (СЭИ, КПСС) информации о приближении и достиже­
нии контролируемыми параметрами полета границ эксплуатацион­
ных допусков на всех режимах полета вне зависимости от режима 
управления самолетом (автоматический, директорный, ручной).

Используя информацию систем-датчиков СПКР-85 обеспечива­
ет:

1.Контроль следующих параметров полета:
1) угла атаки;
2) нормальной перегрузки;
3) угла крена;
4) приборной скорости;
5) отклонения от заданной высоты полета на эшелоне;
6) изменений скорости и направления ветра («сдвиг ветра») на 

этапах взлета и захода на посадку, ухода на 2-ой круг.
2. Вычисление пороговых значений контролируемых параметров 

полета (т. е. границ рекомендуемых и эксплуатационных допусков 
этих параметров с учетом запасов на суммарные погрешности их 
формирования).

3. Выдачу в виде двоичного кода информации о пороговых зна­
чениях параметров полета в СЭИ.
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4. Формирование и выдачу в КИСС разовых предупреждающих 
сигналов о приближении и достижении параметрами полета своих 
пороговых значений с учетом их приоритетности, а также выдачи в 
КИСС и ССЛО информации о готовности и работоспособности вы­
числителей СПКР-85, в том числе об исправности линий связи и 
достоверности информации, поступающей в виде последовательного 
двоичного цифрового кода из систем-датчиков информации.

5. Формирование и выдачу разовых команд при превышении за­
данных значений скоростей и высот.

СПКР-85 состоит из двух вычислителей предупреждения крити­
ческих режимов типа БВУ-6. Вычислители БВУ-6 расположены на 
стеллаже в техотсеке № 2, в районе шпангоутов 12-15.

Связи СПКР-85.
В процессе своего функционирования СПКР-85 взаимодействует 

с рядом систем, обеспечивающих выполнение возложенных на нее 
задач:

1) системой воздушных сигналов СВС;
2) бесплатформенной инерциальной навигационной системой 

HG2030AE21;
3) вычислительной системой самолетовождения ВСС;
4) радиовысотомером РВ-85;
5) пультом управления ПУ-56М вычислительной системы 

управления полетом ВСУП;
6) комплексной информационной системой сигнализации КИСС;
7) системой электронной индикации СЭИ;
8) системой сбора и локализации отказов CCJ1;
9) тормозной системой 75Т-271;
10) датчиками положения рычагов управления двигателями

(РУД).
А также:
1) речевым информатором АЛМАЗ-УП;
2) системой кондиционирования воздуха СКВ 6510;
3) блоками питания и защиты фар БПЗ-З;
4) системой перемещения закрылков СПЗ-6.
Схема связи СПКР-85 с взаимодействующими системами приве­

дена на рис.3.1.
1. СВС выдает информацию о высотно-скоростных параметрах 

полета, углах атаки.
223



2. БИНС обеспечивает СПКР-85 информацией об инерциальных 
параметрах полета.
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Рис.ЗЛ. Схема связи СПКР-85

3. ВСС обеспечивает выдачу в СПКР-85 информации о полной 
полетной массе.

С пульта ПУ ВСУП выдается информация о заданной высоте 
эшелона.

РВ обеспечивает СПКР-85 информацией о высоте полета отно­
сительно земли.

КИСС обеспечивает СПКР-85 информацией о текущем угле от­
клонения закрылков и предкрылков, о состоянии основных стоек 
шасси, а также принимает следующую информацию от СПКР-85:

1) для отображения в кадре БЛОКИ информацию об отказе вы­
числителей СПКР-85;
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2) для звуковой сигнализации информацию о достижении допус­
тимого угла атаки или допустимой максимальной или минимальной 
нормальной перегрузки;

7. СЭИ отображает на своих индикаторах принимаемую от 
СПКР-85 информацию:

1) максимально допустимая приборная скорость:
2) минимально допустимая приборная скорость;
3) допустимый угол атаки;
4) максимально допустимая нормальная перегрузка;
5) о достижении допустимого угла атаки;
6) о допустимой максимальной или минимальной нормальной 

перегрузки;
7) о достижении допустимой максимальной или минимальной 

нормальной перегрузки;
8) о превышении максимально допустимой приборной скорости;
9) скорость приборная меньше минимально допустимой скоро­

сти;
10) крен левый или правый велик;
11) о недопустимом отклонении от эшелона 60 м < /ЛНэш/ 

<150 м;
12) об опасном отклонении от эшелона /ЛНэш/ > 150 м;
13) о приближении к заданному эшелону 60 м < /ЛНэш/ <150 м;
14) о выходе на заданный эшелон /ЛНэш/ <60 м;
15) о величине «сдвига ветра» больше допустимого значения;
16) о величине «сдвига ветра» больше критического значения;
17) об отказе вычислителей СПКР-85 .
Кроме того, БВФ СЭИ транслируют предназначенную для запи­

си на МСРП информацию от СПКР-85.
8. ССЛО при проведении наземного контроля выдает в СПКР-85 

команду на включение СПКР-85 в режим расширенного контроля.
ССЛО принимает от СПКР-85 для хранения, отображения и пе­

редачи в МСРП информацию об отказах как вычислителей СПКР-85, 
так и взаимодействующих с СПКР-85 систем, включая линии связи 
СПКР-85 с этими системами.

9. Из тормозной системы СПКР-85 получает информацию в виде 
разовой команды о состоянии тормозов шасси.

10. С датчиков положения РУД СПКР-85 получает информацию 
в виде разовых команд о положении РУД
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11. Речевой информатор АЛМАЗ-УП воспроизводит речевые со­
общения по сигналам из СПКР-85:

1) «СКОРОСТЬ МАЛА»;
2) «СКОРОСТЬ ВЕЛИКА»;
3) «ОТКЛОНЕНИЕ ОТ ЭШЕЛОНА»;
4) «КРЕН ВЕЛИК»;
5) «СДВИЕ ВЕТРА».
12. СПКР-85 выдает разовые команды о превышении заданных 

значений скоростей и высот:
1) барометрическая высота Нб > 8000 м в СКВ 6510;
2) приборная скорость Vnp >400 км/ч в блоки БПЗ-З и в СПЗ-6;
3) приборная скорость Vnp >V1 в РЭД-90;
4) путевая скорость VnyT >260 км/ч в 75Т-271;
5) путевая скорость VnyT >60 км/ч в 75Т-271 и РЭД-90.
Предполетная подготовка СПКР-85 к работе заключается в про­

ведении контроля исправности в рамках ПНО, ввода и контроля ис­
ходных данных через ВСС.

При нормальной работе СПКР-85 формирует признак готовности 
без уведомления экипажа. Признак неготовности СПКР-85 к взлету 
поступает в КПСС для отображения в кадре БЛОКИ.

На исполнительном старте осуществляется периодический кон­
троль состояния вычислителей с помощью встроенных средств кон­
троля.

На воздушном участке взлета, при заходе на посадку и при уходе 
на 2-ой круг СПКР-85 формирует:

1) величину допустимого угла атаки ОСдоп ;

2) величины максимально допустимой и минимально допусти­
мой нормальной перегрузки пумакси и пумин;

3) величину максимально допустимой приборной скорости VMaKC;
4) величину минимально допустимой приборной скорости VMUH;
5) величину удоп,
6) величины сильного и умеренного сдвига ветра дсв кр, и дсв доп;
7) признаки достижения параметрами полета своих пороговых 

значений.
Величины адот VMaKC, VMUH, удоп отображаются на соответствующих 

шкалах КПИ.При достижении углом атаки своего допустимого зна­
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чения адоп на КПИ №1 и №2 появляются мигающая стрелка красного 
цвета над индексом текущего угла атаки и надпись красного цвета 
«а ПРЕДЕЛ», звучит тональный сигнал ЕАИ.

При достижении нормальной перегрузкой своих допустимых 
значений пу маКси или пу мин на КЕИ №1 и №2 появляется надпись 
красного цвета «пу ПРЕДЕЛ», счетчик текущего значения нормаль­
ной перегрузки окрашивается в красный цвет, звучит тональный 
сигнал ЕАИ.

При достижении приборной скоростью значения максимальной 
приборной скорости VMaKC на КЕИ № 1 и № 2 появляется мигающая 
стрелка красного цвета над счетчиком приборной скорости и прохо­
дит речевое сообщение «СКОРОСТЬ ВЕЛИКА».

При достижении приборной скоростью значения минимальной 
приборной скорости Умин на КПИ № 1 и № 2 появляется мигающая 
стрелка желтого цвета под счетчиком приборной скорости и прохо­
дит речевое сообщение «СКОРОСТЬ МАЛА».

При достижении углом крена своего допустимого значения удоп 
на КПИ №1 и №2 появляется мигающая стрелка желтого цвета у 
верхнего индекса ВЕРТИКАЛЬ САМОЛЕТА и проходит речевое 
сообщение «КРЕН ВЕЛИК».

При попадании самолета в умеренный сдвиг ветра на КПИ появ­
ляется надпись желтого цвета «ВЕТЕР», мигает стрелка желтого 
цвета под счетчиком приборной скорости.

При попадании самолета в сильный сдвиг ветра на КПИ появля­
ется надпись красного цвета «СДВИЕ ВЕТРА», мигает стрелка крас­
ного цвета под счетчиком приборной скорости и проходит речевое 
сообщение «СДВИГ ВЕТРА».

На этапах набора высоты, полета по маршруту и снижения с уб­
ранной механизацией контролируются следующие параметры: угол 
атаки, нормальная перегрузка, приборная скорость, угол крена.

Также при полете по маршруту формируются следующие при­
знаки:

1) о приближении к заданной высоте полета на эшелоне;
2) о выходе на заданную высоту полета на эшелоне;
3) о недопустимом отклонении от заданной высоты полета на 

эшелоне;
4) об опасном отклонении от заданной высоты полета на эшелоне.
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5) при подходе к заданному эшелону в ручном или автоматиче­
ском режиме в зоне, ограниченной отклонением 150-160 м от задан­
ной высоты эшелона на КПИ № 1 и № 2 счетчик заданной высоты 
эшелона помещается в мигающую рамку голубого цвета (до входа в 
зону высоты эшелона 60 м). При входе в зону высоты эшелона 60 м 
и при полете на высоте эшелона (в пределах 60 м) счетчик заданной 
высоты эшелона исчезает.

При отклонении от высоты эшелона более 60 м (но не более 
150м) рамка счетчика текущей высоты окрашивается в желтый цвет 
и мигает, счетчик заданной высоты эшелона появляется, звучит ре­
чевое сообщение «ОТКЛОНЕНИЕ ОТ ЭШЕЛОНА».

При отклонении от высоты эшелона более 150 м счетчик задан­
ной высоты эшелона помещается в мигающую рамку желтого цвета, 
рамка счетчика текущей высоты, окрашенная в желтый цвет, про­
должает мигать.

Сигнализация СПКР-85 на КПИ в режимах „Взлет” („Посадка”), 
„Маршрут” приведена на рис. 3.1 соответственно.

При отказе вычислителя СПКР-85 или функции контроля какого- 
либо параметра исчезает соответствующая индикация предельных 
параметров на соответствующем КПИ.

Также в кадре «Блоки» КПСС по вызову выдается информация 
об отказе вычислителей СПКР-85.

Контроль за функционированием собственных элементов систе­
мы, а также проверка достоверности принимаемой от других систем 
информации обеспечивается встроенной системой контроля 
СПКР-85.

3.2. Система предупреждения приближения земли EGPWS
Система EGPWS обнаруживает источники угрозы на местности 

внизу и впереди по полету самолета, выполняет анализ информации 
об этих источниках угрозы и предупреждает экипаж, что самолет 
находится в ситуации, развитие которой может привести к непред­
намеренному столкновению с земной поверхностью.

Дистанция упреждения подачи предупредительных сигналов 
достаточна по времени для своевременного реагирования экипажа. 
Сигналы предупреждения воспроизводятся в виде речевых сообще­
ний, текстов на КПИ и ИМ №2 в формате ДВ/СИЕН и цветного изо­
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бражения рельефа местности впереди по полету самолета на КИНО 
№1 и №2.

Система EGPWS обеспечивает сигнализацию предупреждений в 
следующих режимах работы:

Режим 1. Чрезмерная скорость снижения. Выдаются речевые со­
общения SINKRATE или (при развитии ситуации) PULL UP; одно­
временно на КПИ №1 и №2 высвечивается текст желтого цвета 
СПУСК ОПАСНЫЙ или текст красного цвета ТЯНИ ВВЕРХ и ми­
гает стрелка под центром символа самолета.

Режим 2. Чрезмерная скорость сближения с земной поверхно­
стью.

В режиме 2А (радиовысота менее 600 м, закрылки не в посадоч­
ном положении, самолет не находится на оси глиссады):

Выдается речевое сообщения TERRAIN, TERRAIN, на КПИ № 1 
и №2 высвечивается текст желтого цвета ЗЕМЛЯ. Если расстояние 
до поверхности земли продолжает уменьшаться выдается речевое 
сообщения PULL UP, и на КПИ №1 и №2 высвечивается текст крас­
ного цвета ТЯНИ ВВЕРХ.

В режиме 2Б закрылки в посадочном положении, сообщения вы­
даются на высотах ниже 300 м. При этом если шасси находятся в 
посадочном положении, то выдается только речевое сообщения 
TERRAIN, TERRAIN и на КПИ АЛ и №2 высвечивается текст жел­
того цвета ЗЕМЛЯ.

Режим 3. Потеря высоты на взлете или при уходе на второй 
круг.

На радиовысотах менее 700 м, закрылки и шасси не в посадочной 
конфигурации.

Выдается речевое сообщение DON’T SINK, одновременно на 
КПИ № 1 и №2 высвечивается текст желтого цвета НЕ СНИЖАЙСЯ.

Режим 4
Режим 4А. Крейсерский полет и заход на посадку, шасси убраны 

или закрылки не в посадочном положении.
Радиовысота менее 150 м скорость менее 340 км/ч. Выдается ре­

чевое сообщение ТОО LOW TERRAIN, одновременно на КПИ №1 и 
№2 высвечиваете текст желтого цвета НИЗКО ЗЕМЛЯ.
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Радиовысота менее 150 м, скорость менее 340 км/ч выдается ре­
чевое сообщение ТОО LOW GEAR; одновременно на ИМ №2 вы­
свечивается текст желтого цвета НИЗКО ШАССИ, мигает ЦСО.

Режим 4Б. Крейсерский полет и заход на посадку, шасси выпу­
щены, закрылки не в посадочном положении.

Радиовысота менее 300, скорость более 290 км/ч, Выдается рече­
вое сообщение ТОО LOW TERRAIN, одновременно на КПИ №1 и 
№2 высвечивается текст желтого цвета НИЗКО ЗЕМЛЯ.

Радиовысота менее 80 м скорость менее 290 км/ч, выдается рече­
вое сообщение ТОО LOW FLAPS, одновременно на ИМ №2 высве­
чивается текст желтого цвета НИЗКО ЗАКРЫЛКИ мигает ЦСО.

Режим 5. Недопустимое отклонения вниз от радиотехнической 
глиссады при заходе на посадку. Обеспечивает два уровня сигнали­
зации.

Сигнал 1 уровня возникает, когда радио высота менее 300 м и 
отклонение самолета ниже глиссады по планке положения равно 1,3 
точки или более. Выдается речевое предупреждение GLIDESLOPE; 
которое звучи в полсилы, одновременно на КПИ № 1 и №2 высвечи­
вается текст желтого цвета GLIDESLOPE, мигает стрелка под сим­
волом самолета.

Сигнал 2 уровня возникает, когда радио высота менее 100 м, от­
клонение самолета от глиссадной зоны по планке положения 2 точки 
и более. При этом речевые сообщения звучат громче и выдаются ка­
ждые 3 с.

Режим отключается вручную кнопкой ЕЛИС, расположенной на 
щитке С1И13 и автоматически восстанавливается, когда самолет 
спускается ниже 10 м или набирает высоту выше 600 м над уровнем 
аэродрома.

Режим 6. Выдача уведомительного сигнала на радио высоте 
150 м (500ф) -  тон.

Оповещение оповещает пилотов о снижении ниже допустимого 
уровня над преждевременном подстилающей поверхностью. Опове­
щение о выходе на этот снижении допустимый уровень не зависит 
от конфигурации самолета и является функцией радиовысоты и дис­
танции до центра ближайшей ВИИ (для ВИИ с твердым покрытием 
длинной более 500 м.), имеющейся в базе данных EGPWS.
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При попадании самолета в область оповещения выдается речевое 
сообщение ТОО LOW TERRAIN, одновременно на КПИ №1 и №2 
высвечивается текст желтого цвета НИЗКО ЗЕМЛЯ.

Сигнализация и индикация на КИНО №1 и №2 обеспечивается 
при установке индикация переключателя режимов на ПУ СЭИ в по­
ложение СИЛЗ рельефа местности установленном на диапазоне. При 
этом впереди лежащая местность впереди по полету изображается в 
кадре зонами зеленого, желтого и красного цветов самолета зависи­
мости от относительной высоты рельефа (в этой зоне) и высоты по­
лета самолета. Неопасная зона изображается черным цветом, море - 
голубым.

Рельеф, превышающий высоту полета самолета более, чем на 
600м изображен зонами красного цвета.

Рельеф, высотой до 600 м и 150 м ниже (80 м при выпущенных 
шасси) полета самолета изображен зонами желтого цвета. Кадр ори­
ентирован по курсу.

При подлете к этим зонам (за 40-60 сек) выдается речевое сооб­
щение CAUTION TERRAIN одновременно на КИНО №1 и №2 вы­
свечиванием текст желтого цвета ЗЕМЛЯ ВПЕРЕДИ и в кадре 
GPWS на КИНО появляется зона сплошного желтого цвета.

Если экипаж не принял необходимые действия, то за 30 с до 
опасной зоны выдается речевое сообщение TERRAIN, TERRAIN, 
PULL UP - одновременно на КИНО №1 и №2 высвечивается текст 
ЗЕМЛЯ ВПЕРЕДИ красного цвета в красной мигающей рамке и ав­
томатически устанавливается кадр СИЛЗ в диапазоне 20 км

EGPWS представляет собой моноблок.
EGPWS получает входную информацию от следующих систем: 

БИНС 1,2, СВС 1,2, МНРЛС, TCAS-II, РВ 1,2, ВСС 1,2, СНС 1,2, 
СЭИ, ILS 1,2, датчиков обжатого положения передней стойки шасси, 
выпущенного положения левой стойки шасси, выпущенного поло­
жения закрылков.

EGPWS выдает информацию в СЭИ, КИСС, МСРП, АВСА, 
ССЛО, РИ.

Схема взаимодействия EGPWS со смежными системами пред­
ставлена на рис. 3.2.

Ввод в режим ТЕСТ обеспечивается от кнопки Контроль на па- 
неле наземной подготовки и от кнопки на лицевой панели блока.
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Рис. 3.2. Схема связи EGPWS с взаимодействующими системами

3.3. Система предупреждения столкновений TCAS-II
Бортовая система предупреждения столкновений TCAS-II (далее 

по тексту БСПС) предназначена:
- для обзора воздушной обстановки и обнаружения оборудован­

ных радиолокационными ответчиками режима RBS (А, С, S) при­
ближающихся воздушных судов (ВС-н), находящихся в зоне дейст­
вия системы;

- для отображения их положения на КИНО № 1 и № 2 СЭИ в ви­
де символов;

- для предупреждения экипажа о возникновении опасной ситуа­
ции и выдачи звуковых и визуальных рекомендаций на выполнение 
маневра в вертикальной плоскости для предупреждения столкнове­
ний.

В состав БСПС входят:
- процессор ТРА-81А (в дальнейшем процессор) 1 шт.
- блок ответчика RBS/„S” TRA-67A (в дальнейшем ответчик) 1 шт.
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-пульт управления СТА-81А (в дальнейшем пульт управления) 
1 шт.

- направленные антенны ANT-81A 2 шт.
- ненаправленные антенны L-диапазона 2 шт.
БСПС определяет и отслеживает ВС-н, оборудованные ответчи­

ками, отвечающими на запросы в режиме RBS (А, С или S).
В системе непрерывно анализируется и оценивается потенциаль­

ная угроза со стороны ВС-н, выдаются предупреждающие сигналы, 
высвечивающиеся на КИНО № 1 и № 2 (в виде разных по форме и 
цвету символов, отображающих степень близости и опасности ВС- 
н), и выдаются визуальные и звуковые (на английском языке) реко­
мендации экипажу для предупреждения столкновений.

Отслеживание ВС-н осуществляется приемом сигналов на верх­
нюю и нижнюю направленные антенны.

Не направленные антенны L-диапазона предназначены для рабо­
ты ответчика.

Визуальные команды выдаются на КПИ № 1 и № 2 в виде диапа­
зонов зеленого и красного цвета на шкале вертикальной скорости, 
соответствующих рекомендуемым и запрещенным значениям. Реко­
мендуемый диапазон вертикальных скоростей окрашивается зеле­
ным цветом, запрещенный - красным. Звуковые сообщения переда­
ются через динамики в кабине экипажа и в авиационные гарнитуры 
КВС и второго пилота.

Взаимосвязь систем.
Для нормальной работы БСПС необходимо поступление в нее 

данных от следующих самолетных систем:
- информации о курсе, крене и тангаже, выдаваемой в коде по 

ARING429 от инерциальной системы;
- информации о баровысоте, выдаваемой в коде по ARING429 от 

двух СВС;
- информации о радиовысоте, выдаваемой в коде по ARING429 

от двух РВ-85 литер 07;
- сигнал обжатия от концевого выключателя обжатия стойки 

шасси. Из БСПС информация выдается;
- на СЭИ в коде по ARING429 для визуализации изображения;
- на АВСА-Э через блоки ССН и МН-УК1 для прослушивания 

экипажем сигналов специальног назначения;
- импульсы бланкирования на радиодальномеры ДМЕ № 1 и № 2;
в КИСС и в CCJ10 для отображения отказов.
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4. СИСТЕМА ВОЗДУШНЫХ СИГНАЛОВ СВС-96

Система воздушных сигналов СВС-96 (далее СВС) предназначе­
на для измерения, вычисления и выдачи на индикацию экипажу и в 
бортовые системы информации о высотно-скоростных параметрах и 
угле атаки.

СВС представляет собой счетно-решающее устройство цифрово­
го типа. В качестве датчиков полного и статического давлений при­
менены датчики абсолютного давления.

Система осуществляет коррекцию на аэродинамическую поправ­
ку высотно-скоростных параметров и угла атаки на основе храня­
щихся в памяти вычислителя коэффициентов коррекции.

ПРИМЕЧАНИЕ. При проверке в лаборатории проверяемые точ­
ки должны задаваться с учетом закона компенсации аэродинамиче­
ских поправок, приведенного в паспорте на СВС.

СВС выполняет свои функции при поступлении на ее входы сле­
дующих сигналов:

1) статического давления (Рст);
2) полного давления (Рп);
3) температуры торможения (И-104);
4) местного угла атаки (амест);
5) давления относительно уровня QNH,QFE или Рст;
6) дискретных сигналов (о положении закрылков и шасси; ко­

манда на проведение «Тест-контроль» от CCJ10, об отказе обогрева 
ППДиДАУ);

7) СВС обеспечивает вычисление и выдачу потребителям по че­
тырем независимым линиям связи последовательным кодом сле­
дующих значений:

1) абсолютной барометрической высоты Набс;
2) относительной барометрической высоты Нотн;
3) приборной скорости Vnp;
4) истинной скорости Уист;
5) числа М;
6) максимально-допустимой приборной скорости VMax;
7) температуры наружного воздуха Тн;
8) температуры торможения Тт;
9) динамического давления Рдин;
10) полного давления РПолН;
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11) местного угла атаки амеСт;
12) истинного угла атаки апст;
13) барокоррекции Р0, Р;. Рст.
Параметры Нотн, Vnp., М, апст, Р .Р ;. Рст индицируются of КПИ of 

СЭИ.
Параметры VIICT. и Тн - на СЭИ по вызову - при нажатии кнопки 

СПРАВКА. Выходные параметры: Нотн , Р - Vnp., Тн, VIICT - индициру­
ются как в полете, так и на земле. Выходные параметры: V, М, 
Одет индицируются только в полете при срабатывании концевых вы­
ключателей шасси ЗЕМЛЯ-ВОЗДУХ.

СВС имеет встроенное средство контроля, которое с момента 
включения электропитания СВС и ее датчиков осуществляет непре­
рывный автоматический контроль собственной работоспособности и 
датчиков. Встроенные средства контроля обеспечивают полноту 
контроля при выявлении отказов не ниже 0,95.

Наличие отказов СВС и ее датчиков фиксируется на МСРП, про­
веряется вызовом кадра БЛОКИ на индикаторе КПСС, отказ двух 
СВС сигнализируется на экранах СЭИ (выпадение бленкера).

СВС представляет собой моноблок. На самолете установлено три 
СВС.

Ь  J-LX '= 5
* — I *п “

f f l А

ДАУ * —  
ЛЕВ 2 —

[П -1041 I NB1 2 —

I Б1Ч й 1

1П-104 а Мо2

Рис. 4.1. Схема сопряжения СВС с датчиками 
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5. БЕСПЛАТФОРМЕННАЯ ИНЕРЦИАЛЬНАЯ 
НАВИГАЦИОННАЯ СИСТЕМА ADIRS HG2030 АЕ21 ФИРМЫ

HONEYWELL

Бесплатформенная инерциальная навигационная система ADIRS 
HG2030 фирмы HONEYWELL (далее - IRS) на лазерных гироскопах 
является основным датчиком пилотажной информации и параметров 
пространственного положения самолета.

IRS измеряет, вычисляет и выдает потребителям по трем незави­
симым выходам сле-дующую информацию в двоичном 32-х разряд­
ном коде:

1) ускорения вдоль осей самолета (продольное, боковое и верти­
кальное);

2) траекторный и путевой углы;
3) траекторное ускорение;
4) угловые скорости изменения углов курса, крена и тангажа;
5) путевую скорость и ее составляющие (Север - Юг, Запад - 

Восток);
6) скорость и направление ветра;
7) инерциальные высоту и скорости;
8) углы курса (магнитный и истинный), крена и тангажа;
9) географические координаты.
Техническое состояние IRS индицируется на ВСС, ССЛО-95,

кисс.
Режимы работы
IRS имеет два режима работы:
1. „ВЫКЛЮЧЕНО”.
2. „НАВИГАЦИЯ” (с подрежимом „ВЫСТАВКА”).
IRS включается в режим „НАВИГАЦИЯ” сразу после подачи пи­

тания.
Режим „НАВИГАЦИЯ” состоит из трех последовательных подэ- 

тапов:
1. „СТАРТОВЫЙ ТЕСТ”.
2. „ПОЛНАЯ ВЫСТАВКА”.
3. „НАВИГАЦИЯ”.
Подрежим „ВЫСТАВКА”
Во время стартового теста осуществляется проверка исправности 

IRS встроенными средствами контроля. Длительность подэтапа 45 с.
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На подэтапе полной выставки (гирокомпасирование) IRS вы­
ставляет свои оси по местной вертикали и истинному меридиану 
(истинный Север). Длительность подэтапа - 9,5 мин.

Выставка производится нормально на широтах от 73° Северной 
широты до 70° Южной широты.

На широтах свыше указанных выставка может не завершиться 
или после завершенной выставки возможно ухудшение навигацион­
ной точности.

В процессе 10-минутной выставки с ВСС в IRS должны быть 
введены истинные значения места стоянки самолета. В противном 
случае автоматический переход в подэтап „НАВИГАЦИЯ” будет 
задержан (на время не более 1 мин после получения начальных дан­
ных местоположения и текущих времени и даты).

Выставка не выполняется и система выдает признак отказа в сле­
дующих случаях:

1. При отличиях введенных данных местоположения самолета от 
хранящихся в памяти системы координат места посадки более чем 
на 1°.

2. При несравнении вычисленного значения широты от введен­
ной более чем на 1°20\

3. На рулении или при буксировке самолета со скоростью более 
0,15 м/с.

4. Если температура системы ниже минус 15°С.
Для устранения отказа необходимо:
В первом и втором случаях - повторить ввод начальных данных с 

ВСС. При этом последние принятые IRS значения широты и долготы 
должны быть идентичны предыдущим. Если отказ не устраняется 
повторным вводом ф0 и Д), выключить систему на время не более 5 с 
и произвести повторную выставку с вводом правильных значений 
широты и долготы места стоянки самолета.

В третьем случае подэтап „ВЫСТАВКА” включается автомати­
чески через 30 с после прекращения движения.

В четвертом случае подэтап „ВЫСТАВКА” включается немед­
ленно после прогрева системы до температуры минус 15°С.

Подрежим трехминутной повторной выставки включается путем 
кратковременного (до 5 с) отключения и повторного включения 
электропитания IRS, находящейся в режиме „НАВИГАЦИЯ”. Путе­
вая скорость при этом не должна превышать 20 узлов (36 км/ч).
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В процессе трехминутной выставки в IRS должны быть введены 
данные местоположения, которые проверяются в IRS путем сравне­
ния с вычисленными. Они не должны отличаться по широте более 
чем на 0,5° и по долготе - более чем на 1°.

Повторная трехминутная выставка инициализируется с сущест­
вующими углами крена, тангажа, курса. Скорости обнуляются.

При несравнении данных местоположения должно быть произ­
ведено выключение и повторное включение IRS с последующей вы­
ставкой гирокомпасированием.

Режим „НАВИГАЦИЯ”
„НАВИГАЦИЯ” - основной режим работы IRS в полете.
IRS обеспечивает работу в неограниченном диапазоне угловых 

положений самолета без каких-либо поправок от внешних источни­
ков и возможность глобальной навигации.

Магнитный курс и магнитный путевой угол вычисляются как ал­
гебраическая сумма магнитного склонения (как функция текущего 
местоположения в диапазоне от 73° Северной широты до 69° Юж­
ной широты) и истинного курса и истинного путевого угла.

Магнитное склонение в каждой данной точке вычисляется с ис­
пользованием четырехмерной сетки данных с двухмерной линейкой 
интерполяции.

Данные для таблиц получают от Национальной океанской и ат­
мосферной администрации и должны обновляться каждые 10 лет. 
Магнитная карта оптимизирована для 1990 года.

Скорость и направление ветра вычисляются из вектора инерци- 
альной скорости и истинной скорости СВС (при Уист>180 км/ч).

Вертикальная навигация вычисляется из Vy СВС и Набс. На осно­
вании этих данных IRS вычисляет угол наклона траектории 0 и ус­
корение вдоль траектории, инерциальные вертикальную скорость и 
высоту. Инициализация вычисления вертикальных параметров про­
исходит в ходе выставки IRS.
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6. БОРТОВАЯ АППАРАТУРА РАДИОТЕХНИЧЕСКИХ 
И ПОСАДОЧНЫХ СИСТЕМ

Бортовая аппаратура радиотехнических и посадочных систем 
предназначена для определения параметров полета, обеспечиваю­
щих решение задач навигации и посадки, и включает в себя:

1) систему навигационную спутниковую СНС-2;
2) аппаратуру радиотехнической системы посадки ILS-85;
3) аппаратуру радиотехнической системы ближней навигации;
4) радиодальномер ДМЕ/Р-85;
5) автоматический радиокомпас;
6) радиовысотомер малых высот.

6.1. Система навигационная спутниковая СНС-2
На самолете установлены два комплекта системы СНС-2.
Система СНС-2 (в дальнейшем СНС) предназначена для вычис­

ления навигационных параметров самолета при работе в зоне дейст­
вия навигационных искусственных спутников Земли (ИСЗ), выдачи 
этих параметров в вычислитель ВСС для коррекции счисленных ко­
ординат, в комплексную систему электронной индикации и сигнали­
зации СЭИ для индикации и в систему предупреждения приближе­
ния земли EGPWS.

Антенна системы, представляющая собой всенаправленную мик- 
рополосковую конструкцию круговой поляризации, принимает сиг­
налы спутниковых систем GPS и GLONASS и выдает их в антенный 
усилитель.

Антенный усилитель предназначен для усиления высокочастот­
ных сигналов, полученных из антенны, и выдачи их в БСП-11.

При наличии в памяти приемника альманаха ИСЗ, вращающихся 
вокруг Земли, СНС выбирает до 16 исправных спутников, обеспечи­
вающих наибольшую точность определения навигационных парамет­
ров (при минимальном геометрическом факторе). Каналы приемника 
настраиваются на эти спутники и принимают сигналы от них.

По информации выбранных 5 и более спутников система форми­
рует и выдает координаты самолета, его высоту, путевую скорость и 
ее составляющие, путевой угол, магнитный угол, а также оценку по­
рога целостности информации.
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Рис. 6.1. Схема электрическая СНС:
1. Усилитель антенный УА-1 № 1;
2. Антенна А-5 № 1;
3. Блок спутникового приемника БСП-11 № 1;
4. Блок спутникового приемника БСП-11 № 2;
5. Усилитель антенный УА-1 № 2;
6. Антенна А-5 № 2
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После захвата сигналов хотя бы одного спутника производится 
прием и запись альманаха всех спутников, а в дальнейшем поиск и 
захват сигналов остальных ИСЗ в изложенной выше последователь­
ности.

Захват сигналов ИСЗ, их прием и обработка позволят системе 
вычислить:

- дальность до каждого ИСЗ и скорость изменения этой дально­
сти;

- координаты и скорость их изменения для каждого спутника, 
сигналы которого захвачены СНС;

- всемирное координированное время (UTC).
Наличие указанных данных позволяет решать задачи вычисления 

для целей навигации координат, высоты и скорости самолета, уточ­
нения времени UTC, а также оценить точность вычисления указан­
ных параметров.

В процессор вычислителя СНС необходим также ввод следую­
щих данных:

- код используемого эллипсоида;
- тип созвездия (GPS, GLONASS) или смешанное созвездие;
- код или величину порога сигнализации целостности.
Эти данные процессор должен получать по двум каналам управ­

ления. При отсутствии данных или отказе обоих каналов управления 
указанные данные устанавливаются в СНС по умолчанию, а именно:

- эллипсоид WGS-84;
- тип созвездия - смешанный (GPS+GLONASS);
- порог сигнализации целостности - 0,555 км.
Работают одновременно оба комплекта, а выработанные ими па­

раметры передаются всем потребителям параллельно. Отказ одного 
из комплектов СНС не нарушает работы второго, и работа всех по­
требителей продолжается без каких-либо сбоев.

Сигнал «Обжатие шасси» используется на земле для расширен­
ного контроля СНС.

Система работает в режимах:
- «Начальный пуск»;
- «Автономный».
Работа в режиме «Начальный пуск».
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После подачи питания производится:
- автоматический контроль собственной работоспособности;
- поиск, опознавание и захват сигналов ИСЗ, попавших в диа­

грамму направленности антенны;
- прием и обработка навигационных данных от спутников, фор­

мирование и выдача исходных данных.
При этом СНС выдает потребителям произвольные значения на­

вигационных параметров с матрицей НВД (нет вычисленных дан­
ных).

После окончания указанных процедур система автоматически 
переходит в «Автономный режим».

2. Работа в режиме «Автономный».
Для работы системы в этом режиме в нее должны быть введены 

данные, о которых сказано в пункте 3. При наличии этих данных 
системой:

- принимаются и обрабатываются данные, поступающие от 
спутников, а также от ПС;

- контролируется принимаемая информация с автоматическим 
исключением из обработки некачественных данных;

- контролируется целостность навигационных измерений и оп­
ределение навигационных параметров с учетом заданной величины 
порога сигнализации целостности, определяемым этапом полета или 
введенной внешней командой.

- формируется и выдается навигационная информация потреби­
телям последовательным биполярным двоичным кодом в соответст­
вии с ГОСТ 18977-79.

В зависимости от исправности системы информация потребите­
лям выдается с матрицей состояния:

- нормальная работа;
- нет вычисленных данных;
- предупреждение об отказе.
Индикация параметров, режимов работы и состояния системы 

отображается на экранах МПУИ ВСС (страница «СНС») и СЭИ. При 
отказе обоих комплектов или при необходимости отмена коррекции 
ВСС от СНС производится нажатием клавиши 4П на МПУИ ВСС, 
страница «ДАННЫЕ А».
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В систему из ВСС поступает информация о пороге сигнализации 
целостности, эллипсоиде пользователя, о типе созвездия, а также 
выходная информация от инерциальных систем.

Из СНС потребителям поступает текущая навигационная инфор­
мация, сообщения НАВ, НВД, ОТК.

6.2. Аппаратура радиотехнической системы посадки ILS-85

На самолете установлена трехканальная аппаратура радиотехни­
ческой системы посадки метрового диапазона ILS-85, состоящая из 
трех приемников, установленных раздельно на групповом стеллаже, 
и одной антенно-фидерной системы, состоящей из глиссадной и 
курсовой антенны, имеющих отдельные выходы на каждый из трех 
приемников.

Аппаратура системы посадки ILS-85 (далее по тексту ILS) пред­
назначена для:

- приема сигналов курсового и глиссадного радиомаяков систе­
мы ILS, определения по ним информации об отклонениях самолета 
от курса и глиссады посадки и выдачи этой информации в систему 
электронной индикации (СЭИ), в вычислительную систему управле­
ния полетом (ВСУП) и другим потребителям;

- ретрансляции в режиме ПОСАДКА заданного на КПРТС или 
ВСС курса ВПП в систему электронной индикации.

В состав аппаратуры системы посадки ILS входят:
1) три радиоприемных блока БРП (далее по тексту - приемники 

ILS);
2) антенна глиссадная АГ-006;
3) антенна курсовая АКН-005 в составе:
а) колодка соединительная (2 шт.);
б) устройство симметрирующее (3 шт.);
в) вибратор (2 шт.);
Схема электрическая общая аппаратуры ILS-85 приведена на рис.

6.2.
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Рис. 6.2. Схема электрическая общая аппаратуры ILS-85:
1 - колодка соединительная левая; 2 - колодка соединительная правая; 

3 - устройство симметрирующее; 4 - устройство симметрирующее;
5 - устройство симметрирующее; 6 - антенна глиссадная АГ-006
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Рис. 6.2 а. Схема электрическая общая аппаратуры ILS:
1 - блок радиоприемный ILS № 1;
2 - блок радиоприемный ILS № 2;
3 - блок радиоприемный ILS № 3
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Аппаратура ILS работает в следующих режимах:
1) «Посадка» - режим работы, в котором осуществляется прием 

сигналов курсового и глиссадного радиомаяков типа ILS и выработ­
ка отклонений от курса и глиссады посадки;

2) «Контроль» - режим работы, в котором по сигналам "Кон­
троль'’, выдаваемым КПРТС или ВСС, вырабатываются тестовые 
значения отклонения от равносигнальных зон курса и глиссады 
"вверх - влево”, "вниз - вправо” и индикация контрольного значения 
частоты настройки на КИНО (КПИ) СЭИ.

ОСНОВНАЯ НАВИГАЦИЯ р е з е р в /зп у

РЕЖИМ

Рис. 6.3. Органы управления и индикации зоны НАВИГАЦИЯ 
на КПРТС для аппаратуры ILS

6.3. Аппаратура радиотехнической системы ближней навигации
VOR-85

На самолете установлена двухканальная аппаратура радиотехни­
ческой системы навигации метрового диапазона VOR-85 , состоящая
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из двух приемников, установленных на групповом стеллаже, и одной 
антенно-фидерной системы, состоящей из навигационной антенны, 
имеющей общий выход на два приемника, и маркерной антенны, 
подключенной только к первому приемнику.

Аппаратура системы VOR-85 (далее по тексту VOR) предназна­
чена для:

- определения текущего азимута (пеленга) на радиомаяк VOR и 
выдачи его значения в ВСС, для совместной (с полученной от ДМЕ 
информации о дальности) коррекции счисленных координат место­
положения самолета;

- ретрансляции в СЭИ значения заданного азимута (из КПРТС 
или ВСС);

- обеспечения самолетовождения по радиомаякам VOR, по ин­
дицируемым СЭИ и РМИ курсовым углам (КУР) VOR, текущему 
азимуту и угловому отклонению от заданного азимута;

- выдачи в АВСА-Э звуковых сигналов, принимаемых от маяков 
VOR (опознавание, дополнительная справочная информация);

- определения момента пролета маршрутных и посадочных мар­
керных радиомаяков с обеспечением соответствующей звуковой 
(через АВСА-Э) и световой (СЭИ и табло МАРКЕР) сигнализации.

В состав аппаратуры системы посадки VOR входят:
Е Два блока радиоприемных БРИ (далее по тексту приемник 

VOR);
2. Антенна маркерная АБ-045;
3. Устройство питания антенн УПА;
4. Делитель мощности ВО-029;
5. Антенно-фидерное устройство, в составе:

а) антенна АУ-003М;
б) делитель мощности ВО-029;
в) радиочастотные кабели.

Схема электрическая общая аппаратуры VOR-85 приведена на рис.
6.4.
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Рис. 6.4. Схема электрическая общая аппаратуры VOR-85:
1 - приемник VOR № 1;
2 - приемник VOR № 2;

3 - антенна маркерная АБ-045
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Рис. 6.4 а. Схема электрическая общая аппаратуры VOR-85 
4 - делитель мощности ВО-029; 5 - блок УПА-001; 6 - антенна АУ-003М

6.4. Радиодальномер DME/P-85
В качестве аппаратуры радиодальномера на самолете установле­

ны два комплекта радиодальномера DME/P-85, каждый со своей ан­
тенной.

Радиодальномер DME/P-85 (далее по тексту DME) предназначен 
для измерения наклонной дальности самолета относительно назем­
ных радиомаяков типа DME/N (DME/W) и DME/Р, а также системы 
TACAN и выдачи ее значений в ВСС для совместной с VOR коррек­
ции координат, счисленных ВСС, навигации по указанным радио­
маякам, а также индикации измеренной дальности в СЭИ и на РМИ.
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Рис. 6.5. Схема электрическая общая радиодальномера DME/P-85

6.5. Радиовысотомер малых высот РВ-85
На самолете установлены три комплекта радиовысотомера ма­

лых высот РВ-85.
Радиовысотомер РВ-85 предназначен для непрерывного измере­

ния текущей высоты полета самолета над любой поверхностью и 
выдачи ее потребителям в виде последовательного цифрового кода: 
в систему СЭИ на блоки БВФ-№1, №2 и №3; в систему ВСУП на 
блоки БВУП №1, №2, №3; в систему CCJIO; в систему СППЗ 
(EGPWS); в систему БСПС (TCAS-II), в МНРЛС (RDR-4B).
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Рис. 6.6. Схема электрическая общая радиовысотомера РВ-85
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7. СРЕДСТВА ОТОБРАЖЕНИЯ ИНДИКАЦИИ, 
СИГНАЛИЗАЦИИ И СИСТЕМЫ КОНТРОЛЯ

Средства отображения индикации, сигнализации и системы кон­
троля предназначены для отображения и индикации пилотажно­
навигационной информации, контроля работы систем ПНО и вклю­
чают в себя:

1) систему электронной индикации СЭИ-85-2;
2) резервные приборы;
3) систему сбора и локализации отказов ССЛО-95.

7.1. Система электронной индикации СЭИ-85-2

Система электронной индикации СЭИ-85-2 (далее по тексту 
СЭИ) предназначена для приема, обработки и отображения на экра­
нах электронных индикаторов пилотажно-навигационной информа­
ции.

Функционально СЭИ состоит из следующих блоков:
-индикатор многофункциональный ИМ-8 - 4 шт. (КИИ №-1 и 

№-2, КИНО №-1 и №-2);
-блок вычисления и формирования БВФ-1-2 - 3 шт. (БВФ № 1, 

№ 2 и № 3);
- пульт системы индикации ПУ СЭИ-2-1 - 2 шт. (ПУ СЭИ № 1 и №

2).
1. Пульт управления индикацией ПУ СЭИ осуществляет:
- выставку барометрического давления и высоты принятия ре­

шения;
- выбор режимов индикации КИНО;
- переключение диапазонов отображения (карты, метеоинформа­

ции, рельефа местности и воздушной обстановки);
- снятие информации: снятие изображения карты в режиме 

MHPJ1C и С11113; снятие изображения воздушной обстановки в ре­
жиме КУРС;

- включение отображения посадочных параметров;
- вызов/снятие на КИИ информации от радиотехнических сис­

тем;
- снятие отказной информации;
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- вызов справочной информации;
- выбор магнитного курса;
- вызов (сброс) информации от радиотехнических систем;

- вызов (дополнительно) параметров в британской системе еди­
ниц (приборной скорости, высоты барометрической, вертикальной 
скорости и расстояния до ППМ-НА и дальности до DME);

- регулировку яркости графических изображений и фона неба, 
изображения метеообстановки и рельефа местности на правом инди­
каторе;

- включение данных от АРК;
- переключение индикации с КПИ на КИНО;
- переключение на резервный БВФ (№ 3);
- отключение пульта.
Выставка барометрического давления и высоты принятия реше­

ния с ПУ СЭИ производится следующим порядком:
Стандартное барометрическое давление:
- переключатель ВЫСТАВКА установить в положение STD.
На индикаторе КПИ в “Технологическом окне” отображается 

STD 1013,2, а сверху надпись ВВЕДИ;
- кнопкой ВВОД ввести давление. Значение параметра в “Техно­

логическом окне” и надпись ВВЕДИ гаснут, а на основном месте 
этого параметра отображается STD 1013,2

Барометрическое давление дня на уровне аэродрома:
- переключатель установки заданных значений установить в по­

ложение QFE.
На индикаторе КПИ в “Технологическом окне” отображается 

QFE 1013,2, а сверху надпись ВВЕДИ:
- кремальерой ВЫСТАВКА в “Технологическом окне” КПИ ус­

тановить давление аэродрома;
- кнопкой ВВОД ввести давление. Значение параметра в “Техно­

логическом окне” и надпись ВВЕДИ гаснут, а на основном месте 
этого параметра отображается информация о введенном QFE и Нбар 
(в метрах).

Барометрическое давление дня на уровне моря:
- установить переключатель БРИТ в положение БРИТ;
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- переключатель ВЫСТАВКА установить в положение QNH.
На индикаторе КПИ в “Технологическом окне” отображается 

QNH 1013,2, а сверху надпись ВВЕДИ:
- кремальерой ВЫСТАВКА в “Технологическом окне” КПИ ус­

тановить давление, приведенное к уровню моря;
- кнопкой ВВОД ввести давление. Значение параметра в “Техно­

логическом окне” и надпись ВВЕДИ гаснут, а на основном месте 
этого параметра отображается информация о введенном QNH и Рбар 
(в футах).

Высота принятия решения:
- переключатель ВЫСТАВКА установить в положение ВИР.
На индикаторе КПИ в “Технологическом окне” отображается 

ВИР 700, а сверху надпись ВВЕДИ;
- кремальерой ВЫСТАВКА в “Технологическом окне” КПИ ус­

тановить высоту принятия решения;
- кнопкой ВВОД ввести параметр.

Значение параметра в “Технологическом окне” и надпись 
ВВЕДИ гаснут, а на основном месте этого параметра отображается 
информация о введенной ВИР (счетчик индицируется только при 
нажатой кнопке ВВОД).

Кремальера ВЫСТАВКА представляет собой подпружиненный 
регулятор скорости изменения значений счетчика в “технологиче­
ском окне”.

В исходном положении (риска кремальеры совпадает с риской на 
панели пульта) изменение показаний счетчика не происходит.

Для увеличения (уменьшения) показаний счетчика кремальера 
поворачивается по часовой (против часовой) стрелки. При страгива- 
нии кремальеры последний разряд счетчика изменяется на единицу 
младшего разряда.

При повороте кремальеры до щелчка изменение показаний счет­
чика происходит со скоростью единицы младшего разряда в секун­
ду. При дальнейшем повороте кремальеры скорость изменения пока­
заний счетчика увеличивается пропорционально углу поворота кре­
мальеры.
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При отпускании кремальеры она возвращается (под действием 
пружины) в исходное положение и показания счетчика перестают 
изменяться, фиксируется установленное значение.

При отказе пульта (выявленного встроенным контролем) пере­
ключение на управление системой от исправного пульта осуществ­
ляется автоматически, а при отказе органов управления пульта на­
жатием кнопки OTKJ1 ПУЛЬТ на неисправном пульте.

2. Каждый блок БВФ обеспечивает прием информации от систем 
пилотажно -навигационного комплекса по кодовым линиям связи и 
разовых команд от самолетных систем (шасси, закрылки, РУД).

При нормальном функционировании датчиков:
- БВФ № 1 формирует изображение в соответствии с входной 

информацией от каналов № 1 датчиков;
- БВФ № 2 - от каналов № 2 датчиков;
- БВФ № 3 - от каналов № 3 датчиков (для трехканальных датчи­

ков) или от канала № 1 (для двухканальных датчиков).
3. Индикатор ИМ-8 предназначен для отображения пилотажно - 

навигационной информации.
В зависимости от состава индицируемых параметров ИМ-8 вы­

полняет следующие функции:
1) комплексного пилотажного индикатора (КПИ);
2) комплексного индикатора навигационной обстановки (КИНО).
На КПИ отображается пилотажная информация (авиагоризонт,

высотно-скоростные параметры, заданные и предельные значения 
параметров и др.) в объеме, необходимом для каждого этапа полета.

На КИНО отображается навигационная информация, вид и объ­
ем которой определяется положением переключателя КИНО на ПУ 
СЭИ:

- PH - режим индикации по данным радиотехнических систем 
навигации и посадки;

- СЕВЕР - режим индикации карты маршрута полета по данным 
навигационного вычислителя в ориентации на север;

- КУРС - режим индикации карты маршрута полета по данным 
навигационного вычислителя в ориентации по курсу самолета с изо­
бражением информации от СПС;
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- MHPJ1C - режим индикации метеообстановки, наложенной на 
карту, в ориентации по курсу самолета;

- С1И13 - режим индикации рельефа местности, наложенной на 
карту в ориентации по путевому углу;

- СПС - режим индикации информации о воздушной обстановке.
Выбор вариантов отображения навигационной информации про­

изводится с ПУ СЭИ.
СЭИ функционирует в двух режимах:
1)рабочем;
2) расширенного контроля.
Рабочий режим системы устанавливается автоматически при по­

даче на систему электропитания от бортовых источников.
Режим расширенного контроля устанавливается при поступле­

нии от CCJ10 разовой команды „Контроль”. Окончание режима 
расширенного контроля СЭИ определяется моментом снятия разо­
вой команды „Контроль” и переходом СЭИ в рабочий режим. Для 
исключения включения режима расширенного контроля и индика­
ция его результатов на этапах полета предусмотрена блокировка по 
разовым командам „Шасси обжато”.

Режимы функционирования определяются командами от CCJ10 
и стоек шасси и соответствуют данным табл. 7.1.

Таблица. 7.1. Режимы функционирования от команд CCJ10 
и стоек шасси

Разовая команда 

„Контроль” от CCJ10

Разовые команды 

обжатия стоек шасси

Режим

функционирования

1 1 Расширенный контроль

1 0 Рабочий режим

0 1 Рабочий режим

0 0 Рабочий режим
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ПРИМЕЧАНИЕ:
„ 1 ” - наличие разовой команды.
„О” - отсутствие разовой команды.
Встроенные средства контроля СЭИ позволяют оценить собст­

венную работоспособность с точностью до конструктивно-сменного 
блока. Наименование и номер отказавшего блока высвечивается на 
экране КИСС в кадре БЛОКИ, по вызову. Например, СЭИ: КПИ 1.

ан ал ог

а н алог

Рис. 7.1. Схема связи СЭИ-85-2
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ПУ-СЭИ-2-1

ВЫСТАВКА

ВВОД

ДИАПАЗОН

КИНО

17-

РИС. 7.2. Пульт управления Системы электронной индикации (ПУ СЭИ):
1 - кремальера для выставки значений барометрических давлений и ВПР; 2 - кнопка 
ввода выставленных значений; 3 - кнопка снятия карты в режиме MHPJIC и СППЗ, а 
также для снятия формата СПС с изображения карты; 4 - Кнопка вывода на индика­
цию посадочных параметров; 5 - кнопка снятия индикации недостоверного пара­
метра; 6 - кнопка вывода на КПИ и КИНО справочных данных; 7 - переключатель 
вызова на индикацию магнитного курса; 8 - выключатель для вывода на индикацию 
значений параметров в британской системе единиц; 9 - рукоятка регулировки ярко­
сти фона неба, изображения метеообстановки и рельефа местности на правом инди­
каторе; 10 - рукоятка регулировки яркости графического изображения на правом 
индикаторе; 11 - кнопка вызова изображения КПИ ни индикатор КИНО, а изобра­
жений режимов КИНО на индикатор КПИ; 12 - кнопка подключения КПИ и КИНО 
к резервному каналу формирования изображений; 13 - кнопка отключения отказав­
шего пульта СЭИ; 14 - кнопка вывода на индикацию параметров АРК №1; 
15 - кнопка вывода на индикацию параметров АРК №2; 16 - рукоятка регулировки 
яркости фона неба; изображения метеообстановки и рельефа местности на правом 
индикаторе; 17 - рукоятка регулировки яркости графического изображения на левом 
индикаторе; 18 - переключатель режимов КИНО; 19 - переключатель диапазона 
(масштаба изображения) карты, радиолокационного изображения, рельефа местно­
сти и изображения воздушной обстановки; 20 - переключатель для выбора выстав­
ляемых значений параметров
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7.2. Резервные приборы

Резервные приборы, включающие в себя авиагоризонт АГБ-96Р, 
радиомагнитный индикатор РМИ-3 и магнитный компас КИ-13БС, 
предназначены для отображения членам экипажа информации о 
пространственном положении самолета по крену, тангажу и курсу 
при аварийных режимах работы системы электроснабжения.

Регулировка
яркости

счетчиков
дальности

ЕИНС

АРК-25

ДМЕ/Р-85

VOR

САС РМЙ-3

Рис. 7.2. Схема связи РМИ-3 с взаимодействующим оборудованием 

7.3. Система сбора и локализации отказов CCJIO-95
Система сбора и локализации отказов CCJ10-95 (далее CCJ10) в 

составе ПНО предназначена для непрерывного контроля исправно­
сти аппаратуры и линий связи в полете и сокращения времени об­
служивания и восстановления работоспособности ПНО на земле.

На борту самолета CCJ10 выполняет следующие функции:
- управление процедурой наземного расширенного контроля 

ПНО при периодических формах обслуживания и после замены обо­
рудования;
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- осуществляет сбор информации по отказам, сбоям систем ком­
плекса и линий связи в полете и при проведении расширенного на­
земного контроля;

- совместно с ВСК систем комплекса участвует в обнаружении 
места отказа с точностью до съемного блока и линии связи в полете 
и предполетной подготовке;

- хранение информации об отказах, зарегистрированных в энер­
гонезависимой памяти.

Взаимодействие системы CCJ10 с обслуживающим персоналом 
осуществляется только на земле с панели управления и индикации 
ВСС-95-1В (далее МПУИ).

Система CCJ10 обеспечивает выполнение следующих функций:
Задание режима НРК (наземный расширенный контроль) для 

систем, по команде оператора с МПУИ. Для систем зарубежного 
производства режим НРК включает подрежим «Автономный кон­
троль» (задается индивидуально для каждой системы по команде 
оператора с МПУИ).

Автоматический сбор данных о техническом состоянии от сис­
тем ПНО на земле и в полете.

Логическую обработку информации по отказам на земле и в по­
лете по специальным алгоритмам локализации с определением наи­
более вероятного места отказа до конструктивно-сменного блока 
или линии связи для систем.

Хранение в энергонезависимой памяти (ЭЗУ) информации по от­
казам систем ПНО.

Отображение всей необходимой информации об отказах по за­
просу оператора с МПУИ.

Формирование и выдачу на земле и в полете в систему КИСС 
интегральных слов состояния по обнаруженным отказам.

Проведение самоконтроля.
Выдачу всей хранимой в ЭЗУ информации в переносной загруз­

чик для последующей наземной обработки в условиях авиакомпа­
нии.

Система ССЛО работает в двух основных режимах:
1. Режим «Работа».
2. Режим «Наземный расширенный контроль (НРК)».
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После подачи питания на CCJ10 происходит проверка системы 
на работоспособность средствами встроенного контроля («Самокон­
троль») и на МПУИ на странице «ПУП МЕНЮ» индицируется над­
пись «<ССЛО» для перехода в основное меню CCJ10 в режиме «Ра­
бота». В случае обнаружения отказов в CCJ10 на данном этапе одно­
временно с надписью «<ССЛО» индицируется надпись «ОТКАЗ
село».

В данном режиме ССЛО производит:
- сбор данных о техническом состоянии от систем ПНО на земле 

и в полете;
- логическую обработку информации по отказам на земле и в по­

лете по специальным алгоритмам локализации с определением наи­
более вероятного места отказа до конструктивно-сменного блока 
или линии связи;

- отображение всей необходимой информации об отказах по за­
просу оператора через МПУИ;

- формирование и выдачу на земле и в полете в КПСС инте­
гральных слов состояния по обнаруженным отказам;

- запись в ЭЗУ информации по отказам анализируемых систем 
после каждого полета (по размыканию концевиков левой и правой 
стойки шасси и достижению путевой скорости менее 60 км/час);

- выдачу данных на бортовой принтер при условии его установки 
на борту, проведение самоконтроля средствами ВСК.

Кроме того, в режиме «Работа» на земле ССЛО обеспечивает 
возможность:

выдачи по запросу оператора с МПУИ всей хранимой в ЭЗУ 
информации по отказам и проводимым контролям на МПУИ или в 
переносной загрузчик для последующей наземной обработки в усло­
виях АТБ;

занесения в ЭЗУ информации по установленным на борту 
системам, такой как: заводской номер, установленная версия ПО, 
официальная версия ПО (по специальному паролю, вводимому опе­
ратором с МПУИ);

включения в контроль и выключения из контроля установ­
ленного оборудования с записью новых масок в ЭЗУ (по специаль­
ному паролю, вводимому оператором с МПУИ).
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Режим «Наземный расширенный контроль» (НРК) задается из 
режима «Работа» только на земле по команде оператора с МПУИ и 
выполняется в соответствии с внутренней диаграммой ССЛО. Выход 
из режима «Наземный расширенный контроль» происходит автома­
тически, ССЛО возвращается в режим «Работа», после чего возмо­
жен просмотр результатов проведения контроля на МПУИ и их за­
пись в ЭЗУ по команде оператора.

Режим НРК включает в себя подрежимы «Автономный кон­
троль», в котором НРК задается каждой системе (импортного произ­
водства) отдельно по команде оператора, и «Самоконтроль», в кото­
ром производится автономный расширенный контроль ССЛО.
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8. ЦИФРОАНАЛОГОВАЯ АВТОМАТИЧЕСКАЯ СИСТЕМА 
ШТУРВАЛЬНОГО УПРАВЛЕНИЯ

Автоматическая система штурвального управления АСШУ-204М 
(в дальнейшем АСИГУ) в совокупности с системой управления ру­
лями СУР-204 составляет электродистанционный контур управления 
самолетом.

Функциональная схема АСИГУ-204М и взаимодействующих с 
ней систем приведена на рис. 8.1.

АСШУ-204М функционально подразделяется на основной кон­
тур управления и на резервный контур управления.

В состав АСШУ-204М входят:
1. Цифровые блоки вычислителей устойчивости и управляемости
продольного канала управления БВУУ-1-ЗМ 3 шт.
2. Цифровые блоки вычислителей устойчивости и управляемости 

бокового канала управления БВУУ-1-5М 3 шт.
3. Блоки БУК-8-1 резервного контура управления 3 шт.
4. Датчики положения миништурвала по тангажу строенные ДПС- 

64 шт.
5. Датчики положения миништурвала по крену строенные 

ДПС-64 шт.
6. Датчики положения педалей строенные ДПС 64 шт.
7. Датчик обратной связи положения выходного звена MP3 стро­

енный ДПС-6 1 шт.
8. Датчики углового положения стабилизатора строенные ДПС- 

62 шт.
9. Датчики угловых скоростей по курсу ДУСУ-М 6АС 6 шт.
10. Датчики угловых скоростей по тангажу ДУСУ-М 12АС 6 шт.
11. Датчики угловых скоростей по крену ДУ СУ-М 18АС 3 шт.
12. Датчики нормальной перегрузки ДЛУК-36 шт.
13. Пульт предполетного обслуживания 11110-5 11 шт.
14. Вычислитель контроля БВУУ-1 41 шт.
15. Блоки трансформаторов БТ 53 шт.
Основной контур управления АСШУ обеспечивает:
1. С помощью вычислителей продольного канала БВУУ-1-ЗМ 

выработку сигналов управления по тангажу через руль высоты, сиг­
налов балансировки по тангажу через стабилизатор, сигналов на ус­
тановку дополнительного загружателя через механизм регулирова­
ния загрузки (MP3) в соответствии с алгоритмами АСШУ.
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2. С помощью вычислителей бокового канала БВУУ-1-5М выра­
ботку сигналов управления по крену через элероны и интерцепторы, 
сигналов управления по курсу через руль направления, сигналов ба­
лансировки по крену и курсу с помощью переключателей 
ТРИММИРОВАНИЕ КРЕН (КУРС) в соответствии с алгоритмами 
АСШУ.

Резервный контур АСШУ обеспечивает:
1. Демпфирование самолета по тангажу, крену и курсу при уб­

ранных закрылках.
2. Демпфирование самолета по тангажу, крену и курсу, увеличе­

ние коэффициентов передачи от миништурвала на руль высоты и от 
педалей на руль направления при выпущенных закрылках.

Основной контур АСШУ совместно с СУР обеспечивает:
1. Штурвальное управление самолетом по тангажу, крену и кур­

су.
2. Приемлемые характеристики устойчивости и управляемости в 

соответствии с требованиями норм.
3. Ограничение угла тангажа самолета на взлете.
4. Балансировку самолета по тангажу, крену и курсу.
5. Ограничение допустимого угла атаки самолета алгоритмиче­

ски и через установку дополнительного загружателя.
6. Ограничение максимальной эксплуатационной скорости са­

молета отклонением руля высоты и интерцепторов.
7. Ограничение угла крена в пределах ±450 при отклонении ми­

ништурвала в пределах ±35 мм.
8. Компенсацию уменьшения подъемной силы при полете само­

лета с креном.
9. Изменение величины отклонения руля направления в зависи­

мости от скорости полета по условиям его прочности.
10. Автоматическое отклонение руля направления при отказе 

одного из двигателей для компенсации разворачивающего момента.
11. Автоматический выпуск интерцепторов и воздушных тормо­

зов на пробеге.
12. Отклонение рулевых поверхностей при автоматическом и со­

вмещенном режимах управления.
13. Автоматический непрерывный контроль с момента включе­

ния системы с выдачей результатов контроля в системы КИСС, 
МСРП, табло и речевой информатор.
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Наземный автоматизированный контроль исправности комплек­
тующих систему блоков и линий связи с системами электродистан- 
ционного управления СДУ и приводами ПАБ-204.

АСШУ-204М представляет собой трехкратно резервированную 
цифро-аналоговую систему (информационные датчики и резервный 
контур аналоговые, вычислители основного контура - цифровые).

Функционально АСШУ делится на основной и резервный конту­
ры. В свою очередь основной контур состоит из продольного (три 
блока БВУУ-1-ЗМ) и бокового (три блока БВУУ-1-5М) каналов.

Резервный контур выполнен в виде трех аналоговых блоков 
БУК-8-1.

Для предполетного контроля, а также для проведения техниче­
ского обслуживания системы АСШУ и целостности линий связи 
АСШУ с системами СДУ и ПАБ-204 используется вычислитель 
БВУУ-1-4 совместно с пультом 11110-5-1.

Вычислители продольного и бокового каналов включают в себя:
- микро-ЭВМ, состоящей из процессора (ПР), оперативной (ОЗУ) 

и постоянной (ПЗУ) блоков памяти;
- преобразователи аналоговых сигналов в цифровые (АЦП) для 

приема сигналов с датчиков АСШУ и смежных систем;
- преобразователи цифровых сигналов в аналоговые (ЦАП) для 

выдачи управляющих сигналов в смежные системы;
- устройства разовых команд (УРК) для приема из смежных сис­

тем и выдачи в смежные системы разовых команд (используется два 
типа разовых команд - “27 В - разрыв” и “Замыкание на корпус - 
разрыв”);

- приемники цифровых сигналов биполярного кода (УБК) двух 
типов: скорость приема информации 100 кбит/с и 12,5 кбит/с;

- передатчики цифровых сигналов биполярного кода (УБК) двух 
типов: скорость передачи информации 100 кбит/с и 12,5 кбит/с;

Вычислители продольного и бокового каналов обеспечивают вы­
числение управляющих сигналов, а также непрерывный автоматиче­
ский контроль входящих в АСШУ блоков, входной и выходной ин­
формации. Время вычисления от приема входной информации до 
выдачи результатов в смежные системы составляет 0,05 с (20 раз в 
сек).

Входными сигналами для вычислителей продольного канала ос­
новного контура являются:
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1) Аналоговые:
Хв - отклонение миништурвала по тангажу с датчиков ДПС-6; 
фст - угловое положение стабилизатора с датчиков ДПС-6; 
coz - угловая скорость тангажа с датчиков ДУСУ-М; 
пу - нормальная перегрузка с датчиков ДЛУК-3;
5закр - сигнал положения закрылков из системы СП36;
5пр - сигнал положения предкрылков из системы СПП6;
Хмрз - положение выходного звена механизма регулирования за­

грузки с датчика ДПС-6.
2) Цифровые:
Vnp - приборная скорость;
VHCT - истинная скорость из системы СВС;
М - число М; 
а- угол атаки;
у- угол крена из системы БИНС; 
и- угол тангажа;
G - вес самолета из системы КТЦ;
Хт- центровка;
Овсуп - управляющий сигнал по тангажу из системы ВСУП.
3) Разовые команды:
- обжатого положения стоек шасси;
- разовые команды с кнопок быстрого отключения (OTKJ1 АП), 

расположенных на миништурвалах левого и правого пилотов;
- с выключателя отключения ПАБ от управления стабилизато­

ром.
Входными сигналами бокового канала основного контура явля­

ются:
1) Аналоговые:
Хэ - отклонение миништурвала по крену с датчиков ДПС-6;
Хн - отклонение педалей с датчиков ДПС-6; 
сох - угловая скорость крена с датчиков ДУ СУ-М;
С0у - угловая скорость рыскания с датчиков ДУСУ-М;
5закр - сигнал положения закрылков из системы СП36.
2) Цифровые:
Vnp - приборная скорость из системы СВС; 
у- угол крена из системы БИНС;
п2 лев, п2 пр - величина оборотов турбин контура высокого дав­

ления двигателей из системы РЭД;
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Оэвсуп - управляющий сигнал по крену из системы ВСУП;
пм всуп - управляющий сигнал по курсу из системы ВСУП;
оэ всуп - управляющий сигнал балансировки по крену из системы 

ВСУП;
пм всуп - управляющий сигнал балансировки по курсу из системы 

ВСУП.
3) Разовые команды:
- балансировки по крену с переключателя ТРИММИРОВАНИЕ 

КРЕН;
- балансировки по курсу с переключателя ТРИММИРОВАНИЕ 

КУРС;
- обжатого положения основных стоек шасси;
-“РЕВЕРС 1”, “РЕВЕРС2”, “МАЛЫЙ ЕА31”, “МАЛЫЙ ЕА32”, 

РУД 1 >5 9° и РУД2>59° с концевых выключателей пульта управления 
двигателями;

- разовые команды с кнопок быстрого отключения (ОТКЛ АП), 
расположенных на миништурвалах левого и правого пилотов;

- РАССИНХРОНИЗАЦИЯ ЗАКРЫЛКОВ из системы СП36;
- разовые команды обжатого положения передней опоры;
- разовая команда КОНТРОЛЬ.
Входными сигналами резервного контура АСШУ являются:
Хв - сигнал перемещения миништурвала по тангажу из блока 

БУК 17 системы СДУ РВ;
Хн - сигнал перемещения педалей из блока БУК17 системы 

СДУРИ;
сох - угловая скорость крена с датчиков ДУ СУ-М;
Шур - угловая скорость рыскания с датчиков ДУ СУ-М резервных;
coCOzp - угловая скорость тангажа с датчиков ДУСУ-М резервных;
пур - нормальная перегрузка с датчиков ДЛУК-3 резервных;
Разовая команда 5пр > 0 из системы СПП6.
Выходными сигналами вычислителей продольного и бокового 

каналов основного контура АСШУ, а также резервного являются 
аналоговые сигналы управления рулевыми поверхностями и MP3, 
разовые команды исправности сигналов управления и информация о 
состоянии системы АСШУ, поступающая в КИСС и МСРП.Питание 
датчиков ДПС-6 и ДУСУ-М трехфазным переменным током напря­
жением 36 В, частотой 400 Ец осуществляется с блоков трансформа­
торов БТ-5. Питание датчиков ДУСУ и ДЛУК постоянным напряже­
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нием ±15 В осуществляется от источников питания соответствую­
щих каналов блоков вычислителей.АСШУ обеспечивает в соответ­
ствии с заданными алгоритмами формирование электрических сиг­
налов управления рулевыми поверхностями при штурвальном 
управлении самолетом по тангажу, крену и курсу по сигналам с дат­
чиков положения левого и правого миништурвалов для управления 
по тангажу и крену, педалей для управления по курсу.

АСШУ обеспечивает формирование электрических сигналов 
управления рулевыми поверхностями также и при автоматическом и 
совмещенном режимах управления.

Так как функционально и аппаратурно продольный и боковой 
каналы основного контура АСШУ построены одинаково, то их рабо­
та будет описана на примере продольного канала.

Канал состоит из трех идентичных подканалов.
Сигналы с датчиков ДПС-6, ДУСУ-М, ДЛУК-3, 5з, 5пр и т.д. по­

ступают на аналоговые входы вычислителей продольного (бокового) 
канала. С помощью аналого-цифрового преобразователя сигналы с 
датчиков преобразуются и выдаются в микро-ЭВМ в виде двоичного 
кода. По каналам межмашинного обмена между вычислителями 
продольного (бокового) канала входные сигналы с датчиков сравни­
ваются между собой и при наличии рассогласовании по величине 
сигнала выше порогового значения неисправный датчик от вычисли­
теля отключается. Одновременно на цифровые входы поступает ин­
формация в биполярном коде от смежных систем о текущих значе­
ниях сигналов Vnp Vucm, М, пдв, G, а, и , Х т. После преобразования в 
устройстве биполярного кода сигналы от смежных систем в виде 
двоичного однополярного кода поступают в микро-ЭВМ.

Разовые команды обжатия шасси, реверса, малого газа, баланси­
ровки, синхронизации, OTKJ1 АП, РУД 1 >5 90, РУД2>590, 
КОНТРОЛЬ поступают в устройство разовых команд и преобразу­
ются в двоичный код и затем в микро-ЭВМ. Изменение балансиров­
ки должно происходить:

а) для элеронов и руля направления - при подаче в АСШУ двух 
одноименных разовых команд от сдвоенных переключателей соот­
ветственно по крену и курсу;

б) в продольном канале автоматически через отклонение стаби­
лизатора.
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Микро-ЭВМ производит вычисление сигналов управления в со­
ответствии с законами управления, осуществляя при этом контроль 
как входных, промежуточных, так и выходных сигналов.

В случае недостоверности какого-либо выходного управляющего 
сигнала снимаются сопровождающие его разовые команды исправ­
ности и даже если сам управляющий сигнал по каким-либо причи­
нам не снялся, система СДУ при снятии разовых команд исправно­
сти этот управляющий сигнал дальше не пропускает и исключает его 
из управления.

Один отказ в продольном и боковом каналах управления АСШУ 
не приводит к изменению характеристик системы управления по 
тангажу, крену или по курсу, и поэтому не сопровождается сигнали­
зацией для пилотов. Одиночный отказ фиксируется в МСРП и кадре 
БЛОКИ КИСС и устраняется при обслуживании на земле.

При двух отказах одноименных входных сигналов либо проис­
ходит реконфигурация алгоритмов АСШУ основного контура 
управления, либо автоматический переход на резервный контур 
управления. При двух отказах одноименных выходных сигналов 
управления, либо при отказе двух вычислителей (продольных или 
боковых) происходит автоматический переход на резервный контур 
управления по соответствующему каналу управления (тангажу, кре­
ну, курсу). При этом отказы сопровождаются сигнализацией для пи­
лотов.

С цифровых выходов вычислителей информация о состояние 
системы АСШУ поступает на КИСС, МСРП. При наземной проверке 
состояния системы информация поступает также в блок наземного 
контроля БВУУ-1-4 и на пульт предполетного обслуживания 
ППО-5-1.

Резервный контур АСШУ. Входной информацией для резервного 
контура АСШУ являются сигналы с датчиков ДУСУ, ДЛУК и с дат­
чиков ДПР-45 через БУК 17 СДУ.

Выходные управляющие сигналы подаются на соответствующие 
СДУ с трех аналоговых вычислителей - три вычислителя по рулю 
высоты, три вычислителя по элеронам, три вычислителя по рулю 
направления. Отказы резервного контура АСШУ фиксируются в 
МСРП и КИСС, а при наземном контроле в БВУУ-1-4 и индициру­
ются на ППО-5-1.
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Функциональная блок-схема АСШУ и взаимодействующих с ней 
систем (рис 8.1) состоит из:

1. Датчики положения левого миништурвала по тангажу стро­
енные ДПС-6.

2. Датчики положения левых педалей строенные ДПС-6.
3. Датчики положения левого миништурвала по крену строен­

ные ДПС-6.
4. Датчики положения правого миништурвала по крену строен­

ные ДПС-6.
5. Датчики положения правых педалей строенные ДПС-6.
6. Датчики положения правого миништурвала по тангажу стро­

енные.
7. Датчик положения механизма регулирования загрузки стро­

енный.
8. Пульт предполетного обслуживания 11110-5 -1.
9. Реле ШАССИ ОБЖАТО.
10. Блок датчиков углового положения закрылков и концевых 

выключателей БДКВ-11 № 1 и № 2 системы СП36.
11. Блок датчиков углового положения предкрылков и концевых 

выключателей БДКВ-11 № 1 и № 2 системы С! 1116.
12. Механизм концевых выключателей МКВ-45К, МКВ-45КС 

системы С! 1116.
13. Комплекс топливоизмерения и центровки КТЦ.
14. Блок управления приводом автоматической балансировки по 

тангажу через стабилизатор и приводом механизма регулирования 
загрузки БУП ПАБ-204.

15. Реле выпуска воздушных тормозов.
16. Инерциальная система.
17. Блоки вычислителей устойчивости и управляемости боково­

го канала управления БВУУ-1-5.
18. Блоки вычислителей устойчивости и управляемости про­

дольного канала управления БВУУ-1-3.
19. Системы дистанционного управления элеронами СДУ6.
20. Системы дистанционного управления интерцепторами 

СДУ6.
21. Системы дистанционного управления рулем высоты СДУ6.
22. Комплексно-информационная система сигнализации КИСС.
23. Многоканальная система регистрации параметров МСРП.
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24. Привод автоматической балансировки стабилизатора 
ПАБ-204.

25. Датчик углового положения стабилизатора ДПС-6.
26. Датчик углового положения стабилизатора ДПС-6.
27. Датчики угловой скорости рыскания резервного контура 

ДУ СУ-М-6 АС.
28. Датчики линейных ускорений капиллярные резервного кон­

тура Д2ГУК-3.

29. Датчики угловой скорости тангажа резервного контура 
ДУСУ-М-12АС.

30. Датчики линейных ускорений капиллярные основного кон­
тура Д2ГУК-3.

31. Датчики угловой скорости рыскания основного контура 
ДУ СУ-М-6 АС.

32. Датчики угловой скорости тангажа основного контура 
ДУСУ-М-12АС.

33. Датчики угловой скорости крена ДУСУ-М-18АС.
34. Системы дистанционного управления рулем высоты СДУ6.
35. Системы дистанционного управления интерцепторами 

СДУ6.
36. Системы дистанционного управления элеронами СДУ6.
37. Системы дистанционного управления рулем направления 

СДУ6.
38. Блоки управления и контроля резервного контура АСШУ 

БУК-8-1.
3 9. Вычислитель контроля БВУУ-1 -4.
40. Вычислители системы управления полетом ВСУП.
41. Система воздушных сигналов СВС.
42. Регулятор электронный двигателя РЭД.
43. Блоки трансформаторов БТ-5.
44. Концевые выключатели балансировки по тангажу.
45. Концевые выключатели триммирования по крену и Конце­

вые выключатели триммирования по курсу.
46. Кнопка отключения автоматического режима на штурвале 

правого пилота АП OTKJ1.
47. Кнопка отключения автоматического режима на штурвале 

левого пилота АП OTKJ1.
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48. Система управления электромагнитными тормозами СУЭТ-5.
49. Переключатель ПРИОРИТЕТ УПРАВJI.
50. Концевые выключатели и реле выдачи сигналов ME, МЕ2, 

РЕВЕРС 1, РЕВЕРС2, РУД1>59°, РУД2>59°.

г  = = .

и

Г- ' Г“

^ _ _ г_

г - 4

273

Ри
с. 

8.
1.

 Ф
ун

кц
ио

на
ль

на
я 

бл
ок

-с
хе

ма
 

АС
Ш

У 
и 

вз
аи

мо
де

йс
тв

ую
щ

их
 

с 
не

й 
си

ст
ем



СИСТЕМА СИСТЕМАБЛОК/СВЯЗЬ

КОНТР.
оконч. ОТКАТ ИСПР

готовы.

ОТКАЗ
ПУЛЬТА

КОНТР

откл
СБРОСвводснят.

ПАМ.

031.14.00-212

Рис. 8.2. Размещение пульта предполетного обслуживания ППО-5-1 
на панели наземной подготовки
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Рис. 8.3. Структурная схема путевого канала АСШУ
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Рис. 8.4. Структурная схема поперечного канала управления АСШУ
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Рис. 8.5. Структурная схема продольного канал управления АСШУ

Рис. 8.5 а. Структурная схема продольного канала управления АСШУ
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ЧАСТЬ III. ЦИФРОВЫЕ СИСТЕМЫ ПИЛОТАЖНО­
НАВИГАЦИОННЫХ КОМПЛЕКСОВ САМОЛЕТА А-380

1. ЭЛЕКТРОДИСТАНЦИОННАЯ СИСТЕМА УПРАВЛЕНИЯ 
(FLIGHT CONTROL)

1.1. Общее
АЗ80 имеет электродистанционную систему управления по про­

водам «fly by wire».
Органы управления (рис 1.1) могут быть разделены на две кате­

гории:
Органы основной системы управления, которые управляют са­

молетом по трем осям (крен, тангаж, рыскание) и выполняют вспо­
могательные функции.

Предкрылки и закрылки, выполняющие задачи создания высокой 
подъемной силы.

На самолете АЗ 80 вводит следующие основные совершенствова­
ния:

Замещение всех механических резервных органов управления 
электрическими.

Добавление нового переключателя триммирования по тангажу, 
заменяющего колесико триммера в связи с удалением механического 
управления триммером тангажа.

Объединение Системы Ведения (BC/FG) и функции полетных 
ограничений (ПО/FE) в основных полетных компьютерах.

Введение активной системы стабилизации для продольной и по­
перечной осей с целью уменьшения размеров горизонтального и 
вертикального оперения.

----------- О сн овн ы е органы  уп равл ен и е
Предкрылки и закрылки

Э лероны

С п ой леры

Закры лки

Р ул и  высоты

Рис. 1.1. Поверхности управления
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1.2. Описание системы

Система основного управления (рис. 1.2) составлена из:
Трех Первичных Компьютеров ПК/PRIMs. Каждый ПК может 

полностью обеспечивать управление самолетом под нормальным, 
непосредственным и резервным правилом. ПК производит функции:

• Управления Полетом.
• Ведения Самолета.
• Полетных ограничений.
• Трех вторичных компьютеров BK/SECs. ВК могут обес­

печивать управление только в непосредственном прави­
ле.

• Два Концентратора Данных Управления Полетом 
КДУП/FCDCs, которые:

• Концентрируют данные и посылают их в Систему Кон­
троля и Отображения CKO/CDS для отображения на 
Главном Полетном Дисплее ГПД/PFD, E/WD 
(Engine/Warning Display-дисплей двигателей и предупре­
ждений), System Display SD( System Display-системный 
дисплей).

• Посылают данные Полетную Систему Предупреждения 
ПСП (FWS).

• Посылают данные на Центральную Систему Обслужива­
ния ЦСО/CMS.

• Органов управления палубами самолета.
• Управляемые поверхности и сервоприводы.
• Электрическая резервная система, управляющая самоле­

том в случае отказа всех Первичных и Вторичных ком­
пьютеров.

ПК и ВК построены по-разному, используют различные техноло­
гии программное обеспечение для повышения надежности системы.
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Рис. 1.2. Функциональная схема системы основного управления

Работа
Управляющий сигнал, вычисленный ПЕРВком и ВТОРком. Каж­

дый из этих компьютеров может выполнять две функции:
Вычислительная функция:
Перевод команд экипажа или Системы Ведения ВС в цели для 

самолета, и вычисляет соответствующие отклонения поверхностей, 
которые посылаются другим компьютерам.

Сравнивает ответную реакцию самолета с целевой, чтобы прове­
рить, выполнены ли команды.

Исполнительная функция, приводящая в движение поверхности 
и отслеживающая их положение, чтобы проверить, достигнуто вер­
ное отклонение.



Один из ПЕРВком главный. Он производит вычислительную 
функцию, посылает команды другим компьютерам. Каждый из трех 
ПЕРВком и  трех ВТОРком производит выполнение функций на сво­
их назначенных поверхностях. Как часть вычислительной функции, 
главный E I E P B k o m  производит самоконтроль, проверяя, совпадает 
ли реакция самолета вычисленным целям для него. Если обнаружено 
нарушение в работе, главный ПЕРВком передает вычислительную 
функцию другому ПЕРВком. Елавный ПЕРВком продолжает выпол­
нять исполнительную функцию, в зависимости от нарушения в рабо­
те. Если все ПЕРВком вышли из строя, каждый ВТОРком произво­
дит вычислительные и исполнительные функции. Среди ВТОРком 
главных нет.

PRIM2 PRIM3
F/CTL F/CT1. F/CT1. F/CTL F/CTLFlight

Controls

Рис. 1.3. Режим нормальной работы: 
COMPUTATION -  вычисление; EXECUTION -исполнение

Сервоприводы
А380 имеет три типа сервоприводов (рис. 1.4):

Обычных сервоприводов, включающих:
• Силовой привод;
• Гидравлический блок, подсоединенный к одному источни­

ку гидравлической энергии на самолете;
• Сервопоршень, принимающий команды от управляющих 

компьютеров и контролирующий направление перемеще­
ния штока силового привода;

• Традиционное сервоуправление не работает, если нет ис­
точника гидравлической энергии.

Электрогидростатические приводы ЭГП/ ЕНА, включающие:
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Силовой привод.
Гидравлический блок.
Электрогидравлическая система генерирования, которая прини­

мает команды от компьютеров, управляющих полетом. Направление 
вращения и скорость электрогидравлической системы генерирова­
ния определяют направление и скорость перемещения штока сило­
вого привода.

ЭГП полностью изолированы от источников гидравлической 
энергии самолета. ЭГП могут функционировать без обеспечения 
гидроэнергией, но нуждаются в электричестве.

Гидравлические рулевые приводы с электрическим резервирова­
нием ГРПЭР/ ЕВНА, представляющие собой комбинацию обычных 
сервоприводов и Электрогидростатических.

В нормальном режиме они работают, как простые сервоприводы, 
при отказе гидравлики, работают как Электрогидростатические.

Conventional A ctuator

Flight Control Ш Й 1 5jFlight Control
Computer i ■ Computer

О " Ш ШI
■ Servovalve

Electro-Hydrostatic A ctuator 
(ЕНА)

,—  Electro 
-Hydraulic

I Unit
I I---- О

J k m

Electrical Backup Hydraulic A ctuator 
(EB|HA) )

EBHA in 
Normal O peration

II— О

EBHA in 
Backup Operation

Рис. 1.4. Сервоприводы 
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L ow er

C aption:

G reen  Hydraulic S y s tem  
Y ellow  Hydraulic S y s tem

1 = )  Control S u rfa ce  
1 = 3  Actuator

A C  E S S  Bu sb ar  
A C  2  B u sb ar
A C  1 B u sb ar

Рис. 1.5

1.3 Функции органов управления

Первичные функции:
Поперечное управление (Крен +рыскание). Оно обеспечивается:

• Всеми элеронами.
• Спойлеры с Зго по 8й.
• Обоими рулями направления.
Курсовые команды посылаются:
• Джойстиками на ПЕРВкомы и ВТОРкомы.
• Педалями и триммерами педалей на ПЕРВкомы и ВТОРко­

мы.
• С панели управления триммерами - только на ВТОРком.
• Автопилотом -  только на ПЕРВкомы.
Управление тангажом. Обеспечено:
• Рулями высоты при кратковременных воздействиях.
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• Переставным стабилизатором ПС/THS при долгосрочных 
воздействиях.

Команды тангажа посылаются:
• Джойстиками на ПЕРВкомы и ВТОРкомы.
• Переключателя триммирования на ПЕРВкомы и ВТОРкомы 

(только на земле или в непосредственном правиле).
• Автопилотом только на ПЕРВком.
Второстепенные функции:
• Функция аэродинамического тормоза.
• Целью аэродинамического тормоза является увеличить со­

противление самолета с приемлемым влиянием на комфорт пасса­
жиров. Аэродинамический тормоз требует отклонения всех спойле­
ров (интерцепторов). Команды крена имеют приоритет перед коман­
дами воздушного тормоза. Автоматическая уборка производится при 
выполнении одного из условий:

• Сработала защита по углу атаку (ЗУ А/АО А).
• Перегрузка ниже 0,3 при нормальном и запасном законе 

управления.
• При уходе на второй круг.
• В случае отказа, спойлеры отключаются симметричными 

парами.
• Наземная функция спойлеров.
Задачей наземной функции является:
• Прижать самолет к земле и уменьшить риск отскока на ка­

сании.
• Увеличить эффективность тормозов.
• Замедлить самолет.
• Наземная функция спойлеров задействует отклонение всех 

спойлеров.
• Функция зависания элеронов.
• Целью зависания элеронов является увеличить действие за­

крылков и предкрылков по созданию высокой подъемной силы. Все 
элероны зависают вниз, когда закрылки выпущены. Они продолжа­
ют исполнять функцию создания крена.

• Функция Снижения Нагрузки (ФСН/LAF).
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• Целью ФСН является снизить знакопеременные и статиче­
ские нагрузки на крыло при маневрах и в турбулентности. В ФСН 
задействованы спойлеры (интерцепторы) с 6 по 8 и все элероны. 
ФСН доступна только в нормальном законе управления.

Функция контроля зоны эксплуатационных режимов* (КЗЭР). 
Эта функция выполняет следующие операции:

• Вычисление характерных скоростей.
• Вычисление Зоны эксплуатационных режимов.
• Распознавание ненормальных погодных условий (как, на­

пример, сдвиг ветра), к примеру - зависимость допустимой пере­
грузки от скорости ( Flight Envelope).

1.4. Правила управления

1.4.1. Общее

Полетное управляющее правило определяет зависимость между 
командами экипажа и откликом самолета на них.

Основные задачи нормального управляющего правила:
Обеспечивать инстинктивные и комфортные характеристики 

управления.
Обеспечивать комфорт пассажиров и экипажа.
Защитные меры предотвращают выход самолета из нормальной 

зоны допустимых режимов.
Полномочия пилота преобладают внутри нормальной зоны экс­

плуатационных режимов. Полномочия пилота постепенно умень­
шаются по мере выхода из нормальной зоны и перехода от нормаль­
ной зоны к периферийной.

Постепенная перестройка управляющего правила имеет место в 
зависимости от числа и типа отказов (доступности компьютеров, 
сенсоров и приводов). Существуют различные уровни управляющих 
правил, являющихся комбинацией правил и мер защиты:

Нормальное правило: Для нормальной работы (даже после оди­
ночного отказа сенсоров, электросистемы, гидросистемы или Пер­
вичного Компьютера).

Резервное правило
Непосредственное правило.
ПРИМЕЧАНИЕ: Одиночный отказ не может спровоцировать 

потерю нормального правила.
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Управляющие правила и меры защиты, применимые к этим пра­
вилам обобщены в нижеследующих рисунке и таблице.

Нормальная/периферийная Зона режимов и защита при нормаль­
ном правиле

Угол крем а

П е р е гр у зк а

1{У*2 5q т ctev? 
0д/*2д т -15775*1 ЧУ<ж)

" VMO+25 НМО’СЬЧ и с л о  М аха
Н и зк а я  с к о р о с т ь

Джойстик отпуш*н или вклюмои автопилот, 
полот но выйдет за этот предел

Рис. 1.6. Правила управления

Таблица 1.1
Нормальное

правило Резервное правило Непосредственное пра­
вило

Продольное 
управляющее пра­

вило

Нормальное 
правило тангажа

Нормальное правило 
тангажа 

(с меньшей 
эффективностью)

Непосредственное пра­
вило тангажа

Поперечное пра­
вило управления

Нормальное
поперечное

правило

В зависимости от отка­
зов:

Нормальное попереч­
ное правило (менее 
эффективное) или 

непосредственное по 
крену/резервное 

по рысканию

•Непосредственное 
правило по крену

•Резервное правило 
по рысканию

Зашита Вся активна Большая часть защиты 
утеряна Нет

Автопилот Доступны все 
режимы

Доступны в зависимо­
сти от отказа Нет
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1.4.2. Нормальное правило
Управление по тангажу
С целью обеспечения оптимальных характеристик управления во 

все фазах полета, нормальное правило управления тангажом меняет­
ся, в соответствии с фазами полета и обеспечивает следующие пра­
вила управления:

Правило Вращения 
Цель:
Обеспечить равномерное вращение всех масс самолета, снижая 

риск задевания хвостом о полосу.
Свойства:
Вращение в непосредственном режиме
Ослабление в случае необходимого темпа увеличения тангажа во 

избежание задевания хвостом о землю 
Нормальное правило тангажа 
Цель:
Контролировать траекторию полета самолета путем запрашива­

ния перегрузки и сохранять область допустимых режимов.
Свойства:
Отклонение джойстика выражается в изменение вертикальной 

перегрузки, из чего следует изменение траектории полета.
Когда пилот отпускает джойстик, траектория сохраняется. 
Ограничение перегрузки до:
- l g / + 2 . 5 g B  полетной конфигурации;
О g / +2 g при выпущенных предкрылках и закрылках. 
Автотриммирование
Компенсирование тангажа при отклонении спойлеров, выпуске и 

уборке предкрылков/ закрылков, изменениях тяги.
Правило Выравнивания 
Цель:
Обеспечить поведение самолета подобное традиционному само­

лету при выравнивании и дать возможность точного управления вер­
тикальной скоростью и моментом касания.

Свойства:
Выравнивание в непосредственном режиме (без автотриммиро- 

вания)
Правило опускания ПОШ
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Цель:
Обеспечить комфортное опускание передней опоры без вмеша­

тельства всех тормозных средств.
Свойства:
Опускание ПОШ без прижатия в полосе 
Полетное правило

Sidestick
Released

Sidestick
Pushed

Sidestick
Released

Sidestick Sidestick
Released Pulled

+2.5 g.

+1.0 g 
Og- 

-1.0 g .

Рис. 1.7. Полетное правило

Поперечное управление
Нормальное правило поперечного управления
Цель:
Управлять по осям крена и рыскания запросами темпа крена и 

рыскания.
Свойства:
Результатом отклонения джойстика является запрос темпа крена 

с координацией поворота.
Нейтральная спиральная устойчивость в вираже до 33° крена:
Автоматическое триммирование по тангажу.
Угол крена поддерживается при отпускании ручки джойстика.
Положительная спиральная устойчивость в вираже восстанавли­

вается при угле крена свыше 33°:
Нет автоматического триммирования по тангажу.
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Угол крена возвращается к 33° при нейтральном положении 
джойстика.

Ограничение угла крена до:
67° в полетной конфигурации;
60° вовзлетно-посадочных конфигурациях;
45° при срабатывании защиты по превышению скорости или угла 

атаки.

А втом атическая координация 
поворота

А втотрим м ирование 
по тангажу

Поддерживается 
заданная позиция

Когда пилот
возвра щ ен ие  Возвращ ениеО граничение 

угла крена
О граничение 

угла крена
В озвращ ение 

к 33°
ю звращ ение

к 33°
отпускает
дж ойстик

Рис. 1.8. Поперечное управление

Земное поперечное правило управления
Цель:
Способствовать управлению самолетом на земле.
Свойства:
Угол крена пропорционален отклонению джойстика. Если джой­

стик установлен в нейтральное положение, крыло сохраняет прежнее 
положение.

Отклонение педалей выражается в пропорциональный темп рыс­
кания, вместо пропорционального управления PH и рулением.

Зашита
Защита по скорости
Цель:
Ограничить возможный выход скорости/ числа М за пределы 

Vmax/Mmax при любых положениях рукоятки джойстика.
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Не оказывать влияния на полет на скоростях Vmax/Mmax.
Свойства:
Возможности пилота опустить нос самолета снижены и посте­

пенное отклонение РВ вверх применяется для стабилизации самоле­
та на скорости Vmax+25 узлов (46 км/ч)/ Мтах+0,06 при полном 
отклонении рукоятки от себя.

Защита по тангажу.
Цель:
Повысить эффективность защиты по углу атаки и защиты по 

превышению скорости в чрезвычайных условиях.
Свойства:
Ограничение тангажа на:
-15° / +30° на высокой скорости;
-15° / +25° на низкой скорости.
Защита по углу атаки.
Цель:
Предохранять самолет от сваливания при маневрах и порывах 

ветра;
Обеспечить безопасность полета и хорошую управляемость на 

высоких углах атаки;
Не создавать помех полетным скоростям и маневрам.
Свойства:
Угол атаки ограничен
а защиты ПРИ нейтральной ручке джойстика;

ОСmax ПРИ полном отклонении ручки назад;

При достижении When reaching afloor ( ССзащиты <OCdonycm<CCmax), 
устанавливается B3J1 тяга;

Убираются воздушные тормоза;
Дезактивируется, как только отклонение ручки джойстика дается 

команда на угол атаки, меньший, чем а защиТы .

Отказ двигателя или асимметричность самолета.
Полетные правила управления обеспечивают особые характери­

стики управления в случае отказа двигателя. Без каких бы то ни бы­
ло корректирующих действий происходит:

Стабилизация углов крена и рыскания.
Плавное отклонение курса.
Безопасность полета.
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Управляющее правило вычисляет на взлете, целевое значение 
угла рыскания, обеспечивающее оптимальное триммирование ( т. е 
оптимальное отклонение органов управления креном с целью мини­
мизировать отклонение спойлеров). Различие между текущим и це­
левым значениями рыскания показывается голубым символом на 
главном полетном дисплее (только на взлете).

Рекомендуются кратковременные действия для:
Достижения нулевого или целевого угла рыскания с помощью 

педалей;
Последующей стабилизации курса использованием рукоятки 

джойстика;
Ровного полета отпусканием джойстика, отсутствием усилий на 

педалях (триммирование PH).

Символ 'Защита по 
скорости*

Д ж ой сти к  о тп у щ ен
Возвращение в зону 
нормальных режимы

Сгабилииция на 
Vma«»?5 Mmaup+O 06

Защита по 
тангажу

Рис. 1.9
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АР 1+2 
1FD2 

A/THR

9 0 0  М

S id e s l ip  
T a r g e t '

Рис. 1.10

1.4.3. Резервное правило
Правила продольного управления
Нормальный закон управления по тангажу все еще доступен , но 

менее эффективен, в зависимости от числа и вида отказов, скорости 
и конфигурации.

Правила поперечного управления
В зависимости от числа и вида отказов, доступны следующие 

правила управления:
Нормальное поперечное правило, но менее эффективное, в зави­

симости от числа и вида отказов, скорости и конфигурации;
Непосредственное правило по крену и резервное по рысканию;
Непосредственное правило по крену.
Цель:
Обеспечивать контроль по оси крена самолета через непосредст­

венную связь между рукояткой управления и поверхностями управ­
ления по крену.
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Свойства:
Линейный отклик с предпочтением командам по крену;
Достаточные но не чрезмерные отклонения (или полномочия) 

для обеспечения достаточной эффективности;
Резервное правило по рысканию.
Цель:
Обеспечивать контроль по оси рыскания выдачей команд на PH 

путем отклонения педалей.
Свойства:
Координация поворота;
Обратная связь темпа рыскания для обеспечения устойчивости.
Защита
Защита показывается утерянной. Однако некоторые ее виды мо­

гут быть по-прежнему доступны.

1.4.4. Непосредственное правило
Правила продольного управления
Непосредственное правило по тангажу.
Цель:
Управлять по оси тангажа через выдачу команд на РВ, пропор­

циональных отклонению рукоятки джойстика.
Свойства:
Нет автотриммирования;
Обратная связь по темпу изменения тангажа для обеспечения ус­

тойчивости;
Поведение самолета соответствующее для выполнения посадки и 

достаточные полномочия для компенсации выпуска/уборки воздуш­
ного тормоза, изменения тяги двигателей, и ли отклонения пред­
крылков/закрылков .

Правила поперечного управления
Непосредственное по крену и резервное по рысканию.
Защита
Все виды защиты утеряны. Обычные звуковые сигналы свалива­

ния и превышения скорости заменяют защиту нормального правила.
Электрическая дублирующая система управляет самолетом в 

случае отказа всех первичных и вторичных компьютеров или источ­
ников их питания. Электрическая дублирующая система полностью

292



отделена от системы нормального управления и полагается на дос­
тупность «зеленых» или «желтых» источников гидравлической 
энергии и использует специальные датчики и преобразователи в уст­
ройствах управления экипажа.

Резервный управляющий модуль управляет и контролирует 
только:

Переставной стабилизатор;
Внутренние секции элеронов;
Внутренние секции рулей высоты;
Верхнюю и нижнюю секции PH.
Правила особого управления применяются всякий раз при вклю­

чении электрической резервной системы и имеют следующие свой­
ства:

Гашение колебаний по тангажу;
Гашение колебаний по рысканию;
Непосредственной управление креном.

1.5. Резервирование

Управляющие поверхности

Переставной PH
стабилизаторВнутренние секции 

элеронов
Внутренние  
секции РВ

Внутренние секции 
элеронов

Резервный модуль управления 

Триммер тангажа

Рис. 1.11. Резервирование

Построение системы

F iighl с  
Control

Actuators х

Джойстики

Педали PH
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Верхняя панелРгонь  
управления приоритетности  
пйлетом “ I джойстиков ДжОЙСТ!

Главный 
полетный дисплей

Рычаг 
1амятки воздушного Панель 

тормоза триммера PH

Панель Дисплей 
триммера системы  
тангажа управлени

1.6. Элементы управления и контроля

Рис. 1.12 Элементы управления и контроля

Элементы управления
Панель F/CTL над головой

PRIM1 SEC 1_ PRIM 3 SEC 3
• =] • “=] * • *

u J  L - L - L J

PRIM 2 SEC 2

Рис. 1.13. Панель F/CTL
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Рычаг воздушного тормоза Панель управления 
триммированием тангажа и  PH

SPEED
BRAKE

PITCH TRIM
NOSE DM

nose up

R U D D E R  TRIM
NOSE NOSE

Рис. 1.14. Рычаг воздушного тормоза и панель 
управления триммированием тангажа и PH

Джойстики и логик л их приоритетности
Кнопка на дж ойстике используется для приема 
приоритета от другого дж ойстика:

*  П илот м ож ет дезактивировать другой дж ойстик 
и  принять полное управление наж ав и удерж ивая 
кнопку на своем дж ойстике

* Е сли  кнопка держ ится наж атой более 30 секунд, 
приоритетность фиксируется и  другой дж ойстик 
остается дезактивированным

* Дезактивированны й дж ойстик мож ет быть 
активирован вновь единовременным нажатием 
кнопки

Sidestick pb:
То takeover from 
opposite sidestick 
or d isengage the AP

Нормальная работа: Отклонен только один джойстик

Звуковое сообщение 
«СОВМЕСТНЫЙ 

ВВОД>:

В води м ы е дан н ы е  К ап итан ом  н  В торы м  п и лотом  алгебраически 
сум м и рую тся . М аксимальны й результирую щ ий в в од  ограничен  
п олн ы м  отклонением  одного  дж ойстика

«ПРИОРИТЕТ 
ЛЕВОГО» + Звуковое 

сообщение

Капитан ВС нажимаетюнопку в то время, пока второй 
пияототклонят джойстик. Капитан получает приоритет.

Рис. 1.15. Джойстики и логика их приоритетности
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Индикаторы
Главный полетный дисплей:

Нормальное правило Р езервное правило Н епосредственное правило

Нормальные показания 
на FMA

Защита по тангажу 
Защита по крену

Нормальные показания 
на FMA

Н орм альны е показания на FMA 
+сообщ ение USE MAN TRIM 

(ИСПОЛЬЗУЙТЕ РУЧНОЕ 
ТРИММИРОВАНИЕ ТАНГАЖА)

щ ш r j

щ ш

+3вуковое предупреждение +Звуковое предупреждение 
■^сообщения в ЕСАМ +сообщения в ЕСАМ

■VLS

\ /1 5 -Миминм ал ы 1ая выбираемая скорость

77гу -скорость срабатывания защиты по углу атаки
prot

у а  -скорость предупреждения о сваливании
SW

ЕСАМ- E lectron ic  C entra lised  A irc ra ft M on ito r- систем а контролирует 
ф ункционирование  сам олета в целом и вы дает инф орм ацию  пилотам . 

FMA - инликатоо оежима полета
Рис. 1.16. Главный полетный дисплей



(Триммер (предкрылки) (закрылки) 
тангажа)

FwAPS 1

PITCH
TRIM

FLAPS-
flam

Рис. 1.18. Страница ЕСАМ SD F/CTL- контроля систем/ управления полетом

Зеленая граница Взлетный центр тяжести

Т OTHSFOR 36 5%

Положение спойлеров Позиция триммера тангажа

Дисплей триммера доступен 
только на земле

Рис. 1.19. Дисплей положения механизации и триммера на главном полётном
дисплее
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2. АВТОМАТИЧЕСКАЯ ПОЛЕТНАЯ СИСТЕМА AFS 
(AUTO FLIGHT SYSTEM)

2.1. Описание системы
AFS имеет:
Три компьютера основного контроля полета и ведения (PRIM), 

которые воздействуют на Автопилот АР, задатчика полета FD 
(.Flight D irector), Автотяга A/THR;

Три компьютера управления полетом FMC (.Flight Management 
Computers), которые воздействуют на две системы управления поле­
том FMS.

Экипаж работает с AFS посредством:
Одной Панели Контроля AFS -AFS CP (AFS Control Panel) AFS 

СР является основным инструментом для работы с системой ведения 
смолета FG. Многофункциональные дисплеи MFD (Multi Function 
Displays) могут резервно дублировать AFS СР;

Два многофункциональных дисплея MFD. MFD является основ­
ным инструментом для работы с FMS;

Два главных полетных дисплея PFD (Primary Flight Displays), 
которые отображают;

Основные полетные параметры;
Цели ведение ВС (напр, цели для скорости и высоты) ;
Располагаемый и исполняемый режимы на Указателе Полетных 

Режимов FMA (FlightMode Annunciator)',
Указания по ведению ВС для Полетного Задатчика FG;
Приборная информация о подходе.
Два навигационных дисплея ND (Navigation Displays), которые 

отображают вертикальную и курсовую составляющие полетных 
планов, и связанную с ними навигационную информацию;

Две кнопки отключения Автопилота на каждом джойстике;
Четыре Рычага Управления Двигателем (Thrust Lever) и две 

кнопки отключения Автотяги A/THR.
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Рис. 2.1. Автоматическая полетная система

299



2.2. Система ведения полета FG (Flight Guidance)

2.2.1. Общее
Задачей Системы Ведения Полета FG (Flight Guidance ) являет­

ся обеспечение кратковременного управления самолетом по верти­
кали и горизонтали, включая управление по скорости или числу М, 
основываясь на определенных целях.

Для решения этих задач FG контролирует:
Автопилоты (API и АР2), которые обеспечивают ведение ВС в 

процессе полета , рассчитывая команды по углу тангажа, крена и 
рыскания;

Полетные Указатели FD (Flight Directors) (FD1 и FD2), кото­
рые отображают команды ведения ВС на главных полетных диспле­
ях PFD, Это позволяет экипажу вести самолет в ручном режиме или 
отслеживать команды Системы Ведения Полета FG на главных по­
летных дисплеях PFD, когда включен автопилот;

Автотяги A/THR, контролирующий тягу двигателей.
П анель  управлен ия AFS

кнопка на 
дж ойстике

кнопка
отклю чения АП

Полотноо ведение

Команды 
ведения ВС

Полномочная сметам» 
К ом анды  тяги УПР

FADEC

У казатель полетны х режимов FMA 
на многофункциональном  

д и с п л е е MFD

Рис. 2.2. Система ведения полета
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Проведение полета может осуществляться двумя различными 
способами:

• Выбираемое (селективное) ведение
Экипаж выбирает цели, используя Панели Контроля AFS AFS 

СР. Эти цели посылаются непосредственно в Систему Ведения По­
лета FG.

н ж я  _  шшшшш
1 -  V  9

ш
Рис. 2.3. Выбираемое ведение 

• Управляемое ведение
Система Ведения Полета FG использует цели, рассчитанные сис­

темой управления полетом FMS, чтобы производить регулируемое 
ведение ВС.

Регулируемые цели

FM S

Полетный план

F G

Обеспечивает ведение 
самолета к достижению 

регулирумых целей

Рис. 2.4. Управляемое ведение
Выбираемое ведение всегда имеет приоритет перед управляемым 

ведением.
Вертикальное и курсовое ведения могут выбираться и управлять­

ся независимо друг от друга.
Однако, управляемое ведение по вертикали невозможно, когда 

выбрано выбираемое ведение по горизонтали.
Скорость может быть задана селективно или управляемо вне за­

висимости курсового или вертикального ведения.
Экипаж может включать режимы Системы Ведения Полета FG 

посредством:
Панели Контроля AFS СР: кнопками LOC (локалаизер),

APPR(nodxod), ALT {высота), API (автотиот). АР2, A/THR (авто­
тяга).
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Кнопперами на Панели Контроля AFS CP (SPD(скорость), 
HDG/TRK (курс/траектория), МР1{еысота) and V/S-FPA selection 
knob):

Когда кноппер выбора нажат, включен режим управляемого ве­
дения;

Когда кноппер выбора вытянут, выбран режим выбираемого ве­
дения;

Режимы работы системы ведения полета отображаются на Ука­
зателе Полетных Режимов FMA главных полетных дисплеев PFD.

2.2.2. Построение системы
Имеются три первичных компьютера PRIM. Каждая может ра­

ботать с одним или обоими автопилотами АР и/или полетными ука­
зателями FD, и/или Автотягой A/THR.

Главный PRIM (Master PRIM) -  это первичный компьютер, 
имеющий наивысшую степень полномочий при работе. 1й Подчи­
ненный PRIM (Slave 1 PRIM) имеет вторую степень полномочий, и 
наконец 2й Подчиненный (Slave 2 PRIM)имеет третью степень пол­
номочий.

Все PRIM имеют одинаковые полномочия, когда:
PRIM1 является главным;
PRIM2 является 1м подчиненным (Slave 1 PRIM)',
PRIM3 является 2ым подчиненным (Slave 2 PRIM)',
Главный PRIM имеет приоритет командовать АП/ АР , ПЗ/ FDs и
Если главный PRIM теряет высшую степень полномочий, то ра­

ботающие с ним АР, FD , A/THR не отключаются, а переводятся на 
работу с 1ым подчиненным PRIM.

'Pjpooti T K IU C u jw f i А Р 7 Г

РШМ1

АР2 

ГО 1

гог
А/ТШ

PRIM? PRIM]

'  PRflUH 7 PRHJ7 PRIM]

\  / APJ
У 1

ГО 1

/  \  1
1

/  \
.

АЛИЙ

Рис. 2.5. Построение системы
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2.2.3. Режимы ведения полета
Система ведения полета FG работает, используя следующие ре­

жимы:
Курсовые режимы АР/FD: контролируют курсовую траекторию. 
Вертикальные режимы АР/FD контролируют либо:
Траекторию в вертикальной плоскости;
Скорость (Число М).
Режимы A/THR: Контролируют либо:
Тягу;
Скорость (Число М).
Эти режимы являются выбираемыми либо управляемыми

Ведение Управляемые Режимы Выбираемые режимы

Курс

NAV 
LOC*, LOC 

LOC В/С*, LOC В/С 
F-LOC*, F-LOC 

RWY, RWY TRK

GATRK

HDG, TRACK

Вертикальная плоскость

SRS 
CLB 

ALT*, ALT 
ALT CRZ*, ALT CRZ 

ALT CSTR*, ALT 
DES 

G/S*, G/S

F-G/S*, F-G/S

OP CLB 
ALT*, ALT 

ALT CRZ*, ALT CRZ 
OP DES 
V/S, FPA

Курс и вертикальная плос­
кость

LAND
FLARE

ROLL OUT

Скорость/Число М
SPEED, MACH 

С передачей в FMS.

SPEED, MACH

С передачей 
в AFS СР.
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ПРИМЕЧАНИЕ: Режимы со * являются запрашиваемыми ре­
жимами соответствующих режимов:

Например режим G/S*-захватывает глиссаду в то время как ре­
жим G/S удерживает самолет на глиссаде.

2.2.3.1. Режимы автопилота/полетного указателя AP/FD 
Курсовые режимы AP/FD
Таблица 2.2. Курсовые режимы AP/FD______________________________

Режим Описание

• NAV

• NAV направляет самолет вдоль курсового полетного плана, 
определенного FMS
• Взаимодействие с вертикальными режимами: вертикальные 
управляемые режимы берут во внимание скорость / число М 
из требования полетного пути СУП

• LOC
• LOC
В/С

• LOC направляет самолет вдоль луча указателя положения 
(«Локалайзера»)
• LOC В/С направляет самолет на обратном курсе вдоль луча 
указателя положения («Локалайзера»).

• HDG / 
TRACK

• HDG / TRACK направляет самолет вдоль выбранного AFS 
направления или маршрута полета

Вертикальные режимы AP/FD
Таблица 2.3. Вертикальные режимы AP/FD
Режим Описание

Изменения
эшелона
• CLB / DES

• OP CLB / 
OPDES

• CLB / DES (Набор/снижение) направляет самолет вдоль 
вертикального пути на полетном плане FMS, беря во вни­
мание высоту и скорость, взятые с полетного плана
• OP CLB / OP DES обеспечивает набор или снижение до 
выбранной AFS высоты, поддерживая целевую скорость 
(TARGET SPEED) (управляемую или выбираемую), под­
держивая заданный уровень тяги. Высота, требуемая по­
летным планом не учитывается

Удержание 
высоты 
•ALT 
•ALT CRZ 
• ALT CSTR

• ALT поддерживает заданную АПС высоту
• ALT CRZ достигает и поддерживает крейсерскую высоту
• ALT CSTR поддерживает высоту, требуемую из полетно­
го плана FMS.

•V/S/FPA • V/S / FPA достигает и поддерживает вертикальную ско­
рость, задаваемую FMS или путевой угол, выбранный на 
Контрольной панели AFS
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• G/S • G/S направляет самолет вдоль линии глиссады.
• SRS • SRS направляет самолет вдоль вертикального пути на 

скорости, определенной руководством SRS

Объединенные и общие режимы AP/FD
Таблица 2.4. Объединенные и общие режимы AP/FD

Общий режим Вертикаль­
ный режим

Курсовой
режим Описание

• TAKEOFF 
/ВЗЛЕТ SRS

RWY
RWY
TRK

•SRS направляет самолет 
вдоль вертикального пути 
на скорости, определенной 
руководством SRS 
•RWY ведет самолет вдоль 
луча LOC до высоты 15 
метров
•RWY TRK удерживает 
самолет на линии пути, по 
которой он бы летел при 
включенном режиме на 
высоте 15 метров

• ILS
APPROACH

G/S LOC

G/S направляет само­
лет вдоль линии глиссады 

LOC направляет само­
лет вдоль линии указателя 
положения («Локалайзе­
ра»)

LAND направляет са­
молет вдоль линии указа­
теля положения и линии 
глиссады при снижении 
ниже 120 метров и вырав­
нивает самолет до касания. 
• FLAKE(ebipaeHiieaHiie) 
производит выравнивание 
и устанавливает A/THR, 
если он включен, на МГ

LAND
FLARE
ROLLOUT

• FLS
APPROACH
• GO AROUND 
(GA)

F-G/S
SRS

F-LOC 
GA TRK

• F-LOC направляет са­
молет вдоль воображаемо­
го луча указателя положе­
ния FLS.
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SRS направляет само­
лет вдоль вертикальной 
линии пути для поддержа­
ния скорости, которую са­
молет имел бы при вклю­
ченной GA или VAPP, 
исходя из того которая вы­
ше
GA TRK держит самолет на 
линии, по которой он летел 
бы при включенном режи­
ме GA (уход на второй 
круг).

2.2.3.2. Режимы автотяги A/THR
Режим Автотяги контролирует тягу 4х двигателей, и может рабо­

тать независимо или совместно с Автопилотом/ Полетным указате­
лем AP/FD:

Если АР/ выключены, A/THR всегда контролирует скорость или 
число М;

Если АР и/или FD включены, A/THR и вертикальный режим 
АР/FD связаны.

A/THR посылает команды от тяги на Полномочную Электрон­
ную Систему Контроля Двигателя FADEC (.Full Authority Digital En­
gine Control).

Рычаги управления двигателем (РУД)
Экипаж использует РУД для:
Ручного выбора тяги двигателя;
Снять или включить A/THR;
Включения режимов TAKEOFF (взлет) и GO AROUND (уход 

на второй круг).
4 упора разделяют каждый из секторов РУД на 3 сегмента:
ТО GA: Максимальная взлетная тяга;
FLX МСТ: Максимальная продолжительная тяга (или FLX на 

взлете, в соответствии с настройками температуры по странице 
FLX/ТО на странице Многофункционального дисплея MFD);

CL(набор): Максимальная тяга при наборе высоты;
IDLE: Малый газ.
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А Ж -IR Active R ange: 

All en g in e s  opera tive

r

Inoperative en g in e (s)

i M l  I M I  | |

з!

Рис. 2.6. Рычаги управления двигателем

Режимы работы A/THR
Кроме этапа взлета, для нормальной работы A/THR требуется, 

чтобы РУДы были на отметке «СЬ» (набор) или «МСТ» (макс про­
должительный) .

Режимы работы A/THR автоматически выбираются в согласова­
нии с режимами AP/FD.
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Таблица 2.6. Режимы работы A/THR

A /T H R  Modes Description

SPEED/MACH • A/Др достигает и поддерживает 
целевые скорость/число М

(скоростъ/числоМ) • AP/FD.ccan включен, управляет 
вертикальным путем.

THRU ST {тяга)

THR МСТ(макс прод тяги)

• Автотяга управляет определенным 
уровнем тяги
• Вертикальный режим AP/FD 
управляет скоростью/числом М

THR CLB (набора)

THR 1^ЧЩмаксрежим до набора)

THR IDLE (МГ)

THR DCLB (прекр набора)

THR DES (снижение)

ALPHA FLOOR (достиж допус­
тимого угла атаки)

2.2.3.3. Взаимодействие между АР/FD и A/THR
Вертикальный режим АР/FD определяет связанный с ним режим 

A/THR:
Когда вертикальный режим АР/FD управляет целевой скоро­

стью/числом М, а режим A/THR управляет тягой;
Когда вертикальный режим АР/FD управляет вертикальной тра­

екторией, а режим A/THR контролирует целевые скорость/число М. 
Вертикальный режим АР/FD и связанные режимы A/THR.
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Таблица 2.7. Взаимодействие между АР/FD и A/THR
AP/FD A/THR

Вертикальные ре­
жимы Цели Режимы Цели

SRS
OPCLB

CLB
OPDES

DES

Управле­
ние целе­
вой скоро­
стью/число 

м М

Режимы 
THRU ST (тяга)

Управление тя­
гой

V/S/FPA 
ALT*, ALT 

ALT CSTR* ALT 
CSTR 

ALT CRZ*, ALT 
CRZ

DES по геометри­
ческому пути 

G/S*, G/S 
F-G/S, F-G/S* 
LAND общий 

FLARE общий при 
включенном FD

Управле­
ние верти- 
каль-ной 
траекто­

рией

SPEED/MACH
(скорость/Число

М)

Управление це­
левой скоро­

стью/числом М

FLARE общий при 
включенном АП 

ROLL OUT общий

Управл­
ение вер- 

тикаль-ной 
траекто­

рией

THRUST Управление тя­
гой на МГ

Нет SPEED/MACH
Управление ско­
ростью/числом 

М
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2.2.4 Элементы управления и индикации

п а н е л и  EFIS  
(E le c tr o n ic  F llgh  

In stru m en t S y s t e i  i)

П а н ел ь  
у п р а в л ен и я  AF >

У к а за т ел ь  п о л е т н ы х  
р е ж и м о в  FMA 

на г л а в н о м  п о л о т н о м  
д и с п л е е  PFD

Главный полеп 
дисплей

РУД
ДЖОЙСТИ1

Рис. 2.7. Элементы управления и индикации

Режимы Режимы AP/FD 
А/Т HR  -1 ---------

В ертикальны й  К урсовой

Рис. 2.8. Указатель полетных режимов FMA на PFD

310



Скорость 
/Число М

AP/FD 
и А/Т HR

по курсу по вертикали

Рис. 2.9. Панель управления AFS

Рис. 2.10. РУДы
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Тол о  с  ка 
тан гаж а крена

Рис. 2.11. Полетный указатель на PFD

Рис. 2.12. Панель управления EFIS
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2.3. Система управлением полетом FMS

2.3.1. Общее
Система управления полетом FMS (Flight Management System) 

способствует выполнению экипажем законченных полетных опера­
ций, обеспечивая функции:

Навигации;
Вычисления местоположения самолета;
Радионавигационной настройки;
Полюсной навигации;
Полетного планирования;
Создание полетного плана;
Пресмотр полетного плана;
Прогнозирование полетного плана;
Выполнения вычисления и оптимизации;
Долговременного ведения;
Вывод информации на дисплеи MFD, ND, PFD.

2.3.2. Построение системы
На самолете две системы управления полетом FMS:
FMS 1 на стороне Капитана;
FMS 2 на стороне второго пилота.
Каждая FMS использует:
Компьютер, называемый Компьютером управления полетом

FMC (Flight Management Computer).
Следующие системные интерфейсы кабины пилотов:
Один Многофункциональный дисплей MFD (Multi Function 

Display);
Один Блок управления курсором и клавиатурой KCCU
(Keyboard and Cursor Control Unit);

Один Навигационный дисплей ND (Navigation Display);
Один Главный полетный дисплей PFD (Primary Flight Display); 
Одна Панель управления Электронной полетной приборной 

системой EFIS- EFIS CP (EFIS Control Panel);
Есть три компьютера FMC: FMC-A, FMC-В и FMC-C.
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ксси

FMC В

FMC-C

Рис. 2.13. Построение системы

Есть три различных режимов работы: сдвоенный, независимый и 
одиночный.

Сдвоенный режим: FMS 1 и FMS 2 исправны.

SOURCE
SELECT

sw

FMC А FMC-B

FMC-C

Рис. 2.14. Нормальная работа
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FMS

SOURCE
SELECT

sw

РЫС-С

Рис. 2.15. Отказ одного FMC

FMC-A обеспечивает информацией FMS 1, FMC -В обеспечивает 
информацией FMS 2 и компьютер FMC -С является резервным.

Из двух компьютеров , один FMC является «главным», а другой 
-  «подчиненным», зависимости от того, который автопилот активен 
и от выбранной позиции переключателя FMS SOURCE SELECT SW

СВЫ БОР ИСТОЧНИКА).
Два активных FMC независимо друг от друга рассчитывают дан­

ные и обменивают, сравнивают и синхронизируют эти данные. Ре­
зервным компьютер не производит никаких вычислений, но обычно 
он обновляется главным FMC. Например: отказ FMC-A.

В этом случае FMC-C Обеспечивается данными FMS 1

Независимый режим:
И FMS 1 и FMS 2 работоспособны, но нет обмена данными меж­

ду ними из-за рассогласования по одному или более критичным 
пунктам, таким как местоположения самолета, центровка и т.д.
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FMC-A

SOURCE
SELECT

SW

-с-'­ flu', ft

FMC-C

Рис. 2.16. Независимый режим 

Одиночный режим:
Потеря двух FMC ведет к выходу из строя FMS 1 или FMS 2. 
Экипаж выводит данные от работающей FMS на обе стороны с 

помощью переключателя FMS ВЫБОР ИСТОЧНИКА.

SOURCE  
SELECT 

SW

f m c -b

Рис. 2.17. Одиночный режим
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2.3.3. Навигация
Вычисление местоположения
Функция вычисления местоположения состоит из определения 

наилучшей оценки позиции самолета и вычисления точности этой 
оценки.

Вычисление местоположения
Каждая FMS вычисляет свою собственную позицию самолета и 

ее точность, используя три источника:
Инерциальный с помощью системы соотношения воздушной и 

инерциальной информации ADIRS (Air Data and Inertial Reference 
System)',

Глобальную Систему Позиционирования GPS с помощью много­
режимного приемника MMR;

Радионавинационный, используя Радионавигационные средства 
NAVAIDS.

Местоположение, вычисленное FMS это комбинация инерциаль- 
ного местоположения и местоположения по GPS или радио, в зави­
симости от того, какой инструмент обеспечивает наиболее точные 
данные. Это отражено в четырех навигационных методах в порядке 
уменьшения приоритетности:

Инерциальный - GPS (IRS/GPS);
Инерциальный - DME/DME (IRS/DME/DME);
Инерциальный - VOR/DME (IRS/VOR/DME):
Только инерциальный (IRS);
ПРИМЕЧАНИЕ: Вычисление местоположения самолета FMS 

всегда использует инерциалъное местоположение. И  такое вычис­
ление невозможно, если инерциалъное местоположение недоступно. 
В таком случае, все функции FMS по навигации и планировании по­
лета становятся недоступными.

FMS Position Computation.
Точность Местонахождения по FMS
FMS непрерывно вычисляет Неточность Оценки Местоположе­

ния EPU(EstimatedPosition Uncertainty). EPU используется, вместе с 
Требуемыми Навигационными Характеристиками RNP (Required 
Navigation Performance), чтобы определить навигационную точ­
ность.
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FMS постоянно сравнивает фактическую EPU с текущими RNP и 
назначает навигационное качество как:

* ВЫСОКОЕ, если EPU меньше или равна RNP;
* НИЗКОЕ, если EPU больше чем RNP.
Навигационное качество должно удовлетворять Требованиям

Летной Еодности по Точности AAAR.

FMS Position Computation

INERTIAL
Инерциальный

Me стог оложен не 
no FMS

FM S Position

GPS

RADJO
Navigation

лдионааигациОннь

Posidon
Accuracy

Точность 
ue стог йлож^ни!

Рис.2.18. Точность местонахождения по FMS
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Рис.2.19

Радионавигационная Настройка
FMS автоматически настраивает:

• NAVAIDS используемое для вычисления радио местоположе­
ния;

• NAVAIDS для отображения на навигационном дисплее ND;
• Посадочную систему NAVAIDS.

В сдвоенном и независимом режимах FMS, каждая FMS на­
страивает NAVAIDS своей стороны:

• 1 VOR -  Всенаправленный азимутальный радиомаяк (VHF
Omni-directional Radio Range)',

• 4 DME Всенаправленные дальномерные радиома­
яки (Distance Measuring Equipment:

• 1 ILS Система инструментального захода на посадку 
{Instrument Landing System);

• 1 ADF автоматический радиокомпас — {automatic direction
finder).

В одиночном режиме работы FMS или в случае сбоя связи между 
FMS и ее RMP -панелью радиоуправления {Radio Management 
Panel), доступная FMS будет настраивать NAVAIDS на обоих сто­
ронах.

Настройка NAVAIDS какой-либо стороны происходит через 
RMP этой стороны, для того чтобы синхронизировать настройку 
NAVAIDS между FMS и RMP.

319



ПРИМЕЧАНИЕ: Навигационные средства NAVAIDS, отобра­
женные на Навигационном Дисплее ND и NAVAIDS посадочной сис­
темы, также могут быть настроены вручную на странице 
POSITION NAVAIDS или на RMP. Ручная настройте! всегда имеет 
приоритет над автоматической!.
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Рис. 2.21

Резервная навигационная система
Интегрированная Резервная Инструментальная Система ISIS это 

независимая система на случай отказа ADIRS, CDS или сетей авио­
ники.
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2.3.3.1.Самолетовождение

2.3.3.1.1. Общее
Навигационная система составлена из:
Навигационных источников для вычисления положения самоле­

та:
ADIRS (Air Data and Inertial Reference System-система соотноше­

ния воздушной и инерциальной информации );
Навигационных датчиков;
MMR (Multi-Mode Receiver -многорежинный приемник);
Радионавигационные средства -NAVAIDS;
PaflHOBbicoTOM cpbi-(RA-Radioaltimctcrs):
Запасная навигационная система: ISIS (Integrated резервная In­

strument System- интегрированная запасная приборная система).
Системы, оказывающие содействие экипажу в различных ситуа­

циях:
SURV (SURVeillance-Наблюдение), оповещающая экипаж обо 

всех существующих угрозах в пределах самолета;
OANS (Onboard Airport Navigation System-Бортовая система аэ­

ропортовой навигации), помогающая экипажу в навигации по аэро­
портам.

2.3.3.1.2 ADIRS (Air Data and Inertial Reference System-система 
соотношения воздушной и инерциальной информации )

2.3.3.1.2.1. Описание системы
ADIRS (Air Data and Inertial Reference System-система соот­

ношения воздушной и инерциальной информации ) является цет- 
ром в навигации самолета. Она обеспечивает параметрами воздуш­
ной информации и инерциальными параметрами различные само­
летные системы (включая систему управления и систему управления 
полетом FMS) и систему контроля и отображения информации 
(CDS). ADIRS состоит из трех AD IRU  (Air Data and Inertial Refer­
ence Units-блоков соотношения воздушной и инерциальной информа­
ции).
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•Секция Воздушных сигналов (The Air Data (AD)) вычисляет 
первичные параметры воздушной информации, используя информа­
цию от разлтчных приемников(зондов), установленных на фюзеля­
же:

•Один многофункциональный приемник (Multi-Function Probe 
(MFP)) на каждый ADIRU  обеспечивает измерения полного давле­
ния (Pt), полной тепературы (ТАТ) и угла атаки (АОА);

•Один приемник угла скольжения (SSA) на каждый AD IRU  
обеспечивает измерение угла скольжения;

•Два интегрированных приемника статического давления (ISPs) 
на каждый AD IRU  обеспечивает измерение статического давления 
(Ps).

Секция Инерциального соотношения (IR) вычисляет первичную 
инерциальную информацию, используя данные от инерциальных 
акселерометров и гироскопов.

При нормальной работе, часть IR автоматически выравнивается, 
используя позицию, взятую с GPS.

V  I П рием ники  (зо н д ы ) , /
! » ♦  \  угла с к о л ь ж е н и я  S S A  5 ^ ^

И н те гр и р о в а н н ы е  ст а т и ч е с к и е  
п р и ем н и ки  (Зонды )

Многофункциональные 
приемники (зонды) MFP

Многофункциональные 
приемники (зонды) MFP

Рис. 2.21
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ADIRS

2.3.3.1.2.2 Управление 
ADIRS Panel ATT HDG/AIR DATA 

SWITCHING Selector

Рис.2.22

2.3.3.1.3 Многорежнмныи приемник (MMR)
Основной функцией системы MMR (Multi-Mode Receiver -  

многорежимного приемника) является выдавать руководства по 
траектории полета самолету во время финального подхода и посад­
ки.

Система MMR составлена из:
• Двух многорежимных приемников MMR;
• Двух активных антенны GPS;
• Одной антенны Локалайзера;
• Одной глиссадной антенны.
Одной антенны захвата глиссады
MMR включает следующие функции:
Функция ILS (Instrument Landing System - приборной посадочной 

системы);
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Функция Системы управления полетом на посадке FLS (The 
FMS Landing System);

Функция GPS (Global Positioning System - глобальной системы 
позиционирования);

Функция смешанного вождения по Локалайзеру/Вертикальному 
вождению (The Mix Localizer/Vertical Navigation (MIX LOC7VNAV): 

Функция посадочной системы по GPS (опционально).
Антенны многорежимного приемника.

А н тен н а  G PS

А н тенна Л о к а л а й зер а

А н тен н а  за х в а т а  г л и с с а д ы

A l l

X

Г л и сса дн а я  ан тен на

Ж

MMR1

М иогор еж им н ы й п р ием ник MMR 2

ь ' \

Н о со в а я  о п о р а

Рис. 2.23

2.3.3.1.4 ISIS (Integrated Standby Instrument
интегрированная резервная приборная система)

Svstem-

2.3.3.1.4.1 Общее
ISIS (Integrated Standby Instrument System- интегрированная 

резервная приборная система) обеспечивает резервное полетное и 
навигационное отображение в случае ADIRS, FMS или CDS.

ISIS составлен из:
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Двух независимых блоков ISIS , блока SFD (Standby Flight Dis­
play- резервного полетного отображения) и блока SND (Standby 
Navigation Display резервного навигационного отображения):

Одного резервного приемника воздушного давления (ПВД);
Двух резервных приемников статического давления (Ps); 
Внутренних гироскопов;
В дополнение к ISIS, имеется один магнитный компас, показы­

вающий магнитный курс.

I щиемники uiaiHMHCKom давлении Резервный ПВД

Рис. 2.24

2.3.3.1.4.2 Описание системы
ISIS имеет два независимых блока: SFD и SND.
В нормальной конфигурации:
Блок SFD вычисляет и отображает параметры соотношения воз­

душной и инерциальной информации;
Блок SND вычисляет и отображает навигационную информацию 

и информацию о полетном плане.
Каждый блок может выполнять все функции ISIS Each unit can 

perform all the ISIS functions.

2.3.3.1.4.3 Элементы управления и индикаторы
SFC дает информацию:
• О тангаже и крене;
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вручную вводить путевые

• О скольжении;
• Отображает данные ILS;
• О вычисленной скорости;
• О поперечных ускорениях;
• Высоту;
• Технических дефектах скорости и высоты;
• О числе Маха.
SND обеспечивает:
• Резервные Навигационные средства (NAVAIDS);
• Возможность вручную вводить путевые точки.

Рис. 2.25
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2.3.3.1.5 Системы наблюдения (SURV)

2.3.3.1.5.1 Общее
Целью SURV (SURVeillance-системы наблюдения) является 

группировать все самолетные наблюдательные функции в единую 
систему с интегрированной панелью управления.

SURV обеспечивает работу:
• Функцию Системы предупреждения о столкновении с зем­

лей TAWS (Terrain  A w a ren ess  a n d  W a rn ing  S ys tem )  при опасности 
сближения с землей;

• Функцию Погодного радара WXR ( W eather R a d a r)  с функ­
циями обнаружения прогнозируемого Сдвига ветра (WXR) и Турбу- 
лснтности(ТиЯВ) для опасностей неспокойной атмосфере;

• Наблюдательную функцию Системы избегания столкнове­
ния в воздухе TCAS (T ra ffic  C ollision A v o id a n c e  S y s te m -)  для 
опасностей воздушных столкновений и функции транспондера ( пе- 
редатчика-ответчика) (XPDR).

2.3.3.1.5.2 Построение системы
SURV имеет две системы наблюдения (SYS 1 и SYS 2).
Каждая из систем SYS может выполнять все функции внешнего 

наблюдения, сгруппированные в пары:
• WXR/TAWS;
• TCAS/XPDR..

2.3.3.1.5.3 Система предупреждения о столкновении с землей 
TAWS

TAWS включает в себя Систему предупреждения о близости 
земли GPWS {Ground Proximity Warning System) с пятью режимами.

Дополнительно, TAWS имеет следующие функции, основанные 
на всемирной безе земной поверхности:

• Информирования и Отображения Земной поверхно­
сти/помехи TAD {Terrain/obstacle Awareness and Display), вычис­
ляющую зону предупреждения впереди самолета;

• Чистоты земной поверхности TCF (Terrain Clearance 
Floor), дополняющая 4й режим GPWS , снабжая предупреждениями 
основанными на недостаточной чистоте земной поверхности в поса­
дочной конфигурации самолета.
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Представление

поверхности

{Сообщения о
земной

поверхности

■ - Сообщения 
и*— TAWS 
J на ND

Сообщения

Рис. 2.26. Система предупреждения о столкновении с землей

2.3.3.1.5.4 Погодный радар
Погодный радар WXR включает обнаружение прогнозируемого 

сдвига ветра PWS (Predictive Windshear) и турбулентности TURB. 
Погодный радар непрерывно сканирует воздушное пространство 
вблизи самолета и хранит эту Зх-мерную информацию в базе дан­
ных.

Система использует базу данных для отображения картинок с 
различных точек обзора:

• При автоматическом выборе, погода отображается на нави­
гационном (ND) и вертикальном (VD) дисплеях также по пути по­
летного плана системы управления полетом (FMS), и на угле верти­
кальной траектории системы ADIRS;

• При ручном выборе:
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Навигационный дисплей ND отображает погодную информацию 
в соответствии с выбранным: 

углом наклона;
возвышению (высоте над или под самолетом).
Дисплей вертикального положения VD отображает информацию 

в зависимости от выбранного азимута.

3 3  Н  .15 л I

Индикация jdkbi 
прогнозируй»* го 
сдвига ветра Iws

Представлениг 
цветов погодь

F
Сообщения 
о [р о гнозируемом 
сдТиге ветра PWS

-  т Сообщения 
погодного 
радара WXR 

 1 на ND

самолета
Сообщения 
погодного 
радара WXR 
на VD

Рис. 2.27. Погодный радар
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2.3.3.1.5.5 Система избегания столкновения в воздухе ТС AS
Система TCAS обнаруживает и отображает окружающие самоле­

ты, имеющие транспондер (передатчик-ответчик). Она вычисляет 
потенциальные угрозы столкновения и делает соответствующие ре­
комендации.

TCAS отображает на горизонтальном дисплее воздушное дви­
жение в пределах объемной зоны вокруг самолета:

При автоматическом выборе, верхняя и нижняя границы этой 
объемной зоны установлены для отображения всех вторгающихся 
самолетов вдоль пути полета;

При ручном выборе экипаж может выбирать между двумя ото­
бражениями: СВЕРХУ (ABV) и СНИЗУ (BLW).

Рис. 2.28. Система избегания столкновения в воздухе TCAS

2.3.3.1.5.6 Управление и контроль работы 
Панель системы наблюдения SURV

331



Рис. 2.29. Управление и контроль работы
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Страница системы наблюдения SURV на многофункциональном 
дисплее MFD.

SURV *__________________
[c o n t r o l s ! s t a t u s  t  SWITCHING

| CON TRO LS

SQuk XPDR

IDENT 

ALT RPt G

TCAS J

e l e y n / t i l T

PRCD U / S  TORВ

MODE UX ON VO

TAUS
G / S  FLAP

ПООЕ flOOL SURV
| DEFAULT 

SETTINGS

Дублирование панели управления SURV 
Дополнительные системные переключатели

Рис. 2.30. Страница системы наблюдения SURV на много фу нкцинальном
дисплее MFD

333



SURV

CONTROLS s t a t u s  t  s w i t c h i n g

STATUS £ SWITCHING

s v s ?S Y S  1

WX DISPLAY 1 

TUftB 1 

PRED W /S  1

W X R Ш  DISPLAY 2  

T U R B 2 

PRED W / S 2

TERR SYS 1 

C P W S 1

TAWS TERR S Y S 2  

G PW S 2

*PDR 1 XPOR XPOR?

TCA S i

В ы бранная система и 
ее текущ ее состояние

Рис. 2.31. Выбранная система и её текущее сосотояние
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Панель управления Электронной полетной 
Панель радиоуправления RMP приборной системой EFIS 

(Electronic Flight Instrument System)
Выбор отображения ин<формации от SURV

в  я

b i b 1ШЖЙМЛ |

Рис. 2.32. Панель управления электронной полетной 1 

Ключ SQWK

7 QOicon|QQ !
л! шш -"ШШKEPYjMjlцщ -1

■

Й
Рис. 2.33. Панель управления электронной полетной 2
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2.3.3.1.6 Бортовая система аэропортового навигации OANS (On­
board Airport Navigation System)

2.3.3.1.6.1 Общее
Бортовая система аэропортовой навигации OANS (Onboard Air­

port Navigation System) снабжает экипаж улучшенными осведомле- 
ниями о положении самолета на поверхности аэропорта путем ото­
бражения подвижной карты аэропорта.

OANS создает навигационную карту аэропорта, используя:
• Данные по аэропорту, сохраненные в базе данных;
• Самолетную информацию в основном от системы управления 

полетом (FMS) и ADIRS;
• Данные, введенные экипажем.
Панель управления Электронной полетной приборной системой 

EFIS (Electronic Flight Instrument System) управляет отображением 
навигационной картинки на навигационном дисплее.

Экипаж использует блок управления курсором и клавиатурой 
KCCU  (Keyboard and Cursor Control Unit) для непосредственной ра­
боты с навигационной картинкой.

2.3.3.1.6.2 Управление н индикаторы

Земная скорость самолета
Курс самолета

Карта аэропорта 
-ворота 
-строения 
-рулежные дорожки 
-ВПП

неподвижный СИМВОЛ 
самолета

П анель управления EFIS

KCCU Карта аэропортовой навигации OANS на 
навигационном дисплее ND

Рис. 2.34. Управление и индикаторы
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2.3.4. Планирование полета

2.3.4.1 Общее
Главной целью Системы Управления Полетом FMS является по­

мощь экипажу в полетном планировании. Экипаж может ввести по­
летный план в FMS. Этот полетный план включает суженную кур­
совую и высотную траектории. Когда все необходимые данные вве­
дены, FMS вычисляет и отображает скорость, высоту, время и про­
гнозы по топливу, связанные с полетным планом.

Экипаж может изменять полетный план в любое время:
Если изменения сделаны в курсовом полетном плане, то такие 

изменения называются курсовым пересмотром;
Если изменения сделаны в высотном полетном плане, они назы­

ваются высотным пересмотром.
FMS может одновременно держать в памяти четыре полетных 

плана:
Один активный полетный план: для долгосрочного курсового и 

высотного ведения самолета и для навигационной автонастройки;
Три вторичных полетных плана: эскизы для сравнения прогно­

зов, для упреждения отклонений или для хранения заложенных по­
летных планов.

2.3.4.2 Создание полетного плана
Курсовой полетный план включает в себя план вылета 

DEPARTURE, крейсерский CRUISE и план прибытия ARRIVAL и 
состоит из путевых точек, связанных с полетным планом ветками и 
переходами между этими ветками.

Полетный план может быть создан любым из трем способов:
Вставкой пары начало/пункт назначения и затем ручным выбо­

ром отправления, путевых точек, воздушных линий и прибытия;
Вставкой маршрута авиакомпании, хранящегося в базе данных;
Посылкой запроса в авиакомпанию на землю за передачей на са­

молет активного Полетного Плана F-PLN.
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MISSED
APPROACH

ALTERNA,ТЕ F-PLN

APPROACH

VIA

TRANS

S

F-PLN 
W AYPOINTS 

and  LEGS

ARRIVAL

TRANS

TAKEOFF RWV DEPARTURE

PRIMARY F-PLN

Рис. 2.35. Создание полетного плана 

2.3.43 Пересмотры Полетного Плана
Экипаж может производить следующие курсовые пересмотры:
• Удалять и вставлять путевые точки;
• Для вылета: Взлетная ВПП ,SID (маршруты вылета) и связь;
• Для прилета: ВПП, тип подхода, STAR (маршрут прибытия в 

терминал), связь;
• Сегменты Воздушных линий;
• Удерживаемые схемы;
• Запасной аэропорт.
Экипаж также может производить следующие высотные пере­
смотры:
• Временные ограничения (constraints);
• Скоростные ограничения;
• Этапы постоянного числа М;
• Ограничения высоты;
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• Эшелоны;
• Ветер.

MFD ACTIVE / F-PLN Page

l lACTI V E / F - P L N
UTC [ SPO A IT  

FROM P.POS DIR TO*

TRK d i s t  f p a

C i4 5 *  INSERT NEXT WPT

99 9  DELETE* и
0 1 4 5 *  ; - - »:

145 1

OFFSET

А Щ 4А Н01-0 
|  AIRWAYS

AFRI4A OVERFLY*

ENABLE ALTN* 

NEW DEST 

CONSTRAINTS

UA34 STEP ALTS

T  1  DEST LFPO02 01=54 7 . 8  486

FPLN INFO

Рис. 2.36. Пересмотры полетного плана 1

DIR ТО
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Страница MFD ACTIVE/INIT
[ A C T I V E / I N I T

I B H d
Н ^ В я в н в ^ Н !

И̂ ^̂ Й11ШЛгН
ш |

| В щ т  1̂ Ш1§й

1

■ H D

^ Н щ Я
' / •  к ?  ■

Рис. 2.37. Пересмотры полетного плана 2
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Страница MFD ACTIVE /FUEL&LOAD 
Ц д С И  VE/ FUEL&LOAD_ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ |  | И

Н И м Н

т и ш я м

Рис. 2.38. Пересмотры полетного плана 3
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2.3.5. Эффективные вычисления и оптимизация
Для каждого этапа высотного плана FMS вычисляет оптимизи­

рованный профиль скорости/числа М и дополнительно вычисляет 
для:

Взлета: Характерные скорости;
Набора высоты: Оптимальную целевую скорость;
Крейсерского полета: Оптимальный эшелон и

ЭКОНОМИЧЕСКОЕ число М;
Снижение: Оптимальную целевую скорость и профиль сниже­

ния;
Подход: Характерные скорости.

MFD ACTIVE PERF Page_________
[|ЛС T IV E /PE R F I I Й

J F L E X

DERATED

FL APS

ACCEL ЕО ACCEL

NOISE

CPNY T .O  
REQUESTTRANS

PO S MONITORRETURN

Рис. 2.40. Эффективные вычисления оптимизация

2.3.6. Долгосрочное ведение ВС
FMS отправляет задания Системе Ведения FG:
• Чтобы вести самолет по введенному полетному плану ( При 

включенном АП);
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• Для отображения Полетного Указателя FD на MFD.

2.3.7. Элементы управления и индикаторы

Рис. 2.41. Элементы управления и индикаторы

PFD- Основной Полетный Дисплей;
ND- Навигационный Дисплей;
EFIS-CP-контрольная панель EFIS;
KCCU-контрольная панель курсора и клавиатуры; 
MFD-многофункциональный дисплей;
SOURCE SELECT sw - переключатель ВЫБОР ИСТОЧНИКА; 
ЕСАМ Memo- панель памяти ЕСАМ. 
Многофункциональный дисплей MFD
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МФД отображает текстовые данные от FMS. Есть более 50 стра­
ниц FMS, обеспечивающих информацией о полетном плане, место­
положении самолета, характеристиках полета. МФД является инте­
рактивным: Экипаж может переходить от страницы к странице, по­
лучать консультацию, вводить и изменять данные посредством
ксси.

Системное меню MFD к л асть  ситемных 
, сообщении

Полоска _ I ' 1 т
'главного меню — [ l i  а : и .1 . ' p c s p i o i .  s t c  I Г

Заголовок —Г II
страницы FMS f l  f L T  ч 9 »  I s t a t u s  [f L f  * t * _______________  I I АСГТ S T A T U S

fR O f l  |  T O ________ |  AL T *   ]

ГРК* RTf  у  » | | tT £  SCI

A lt*  АТС ' i  I IA N • ' (  'Л

Страница FMS
CP** II2MO 

ACQUEST

0 X 6  W 24C 
RCQU CBT*

Зона
сообщений > 
FMS 4

DC P A R T I R £ I RTC S U fW A R f 

[ N A V A 10S  

I Г U C L 1 .0 A 0  

[ t . o  P t V p g 1

Рис. 2.42. Многофункциональный дисплей MFD

Блок управления курсором и клавиатурой KCCU (Keyboard 
and Cursor Control Unit)

Экипаж использует KCCU для:
Перехода по страницам FMS на MFD;
Ввода и изменения данных на MFD;
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Производства пересмотров полетного плана на курсовом навига­
ционном дисплее.

Рис. 2.43. Блок управления курсором и клавиатурой

Навигационный Дисплей ND (Navigation Display) and Глав­
ный Полетный дисплей PFD (Primary Flight Display)

Навигационный ND и Главный полетный PFD дисплеи отобра­
жают графическую и текстовую информацию, связанную с управле­
нием полетом. ND показывает курсовую и вертикальную части по­
летного плана. На курсовой части ND экипаж может делать некото­
рые изменения курсового плана FMS посредством KCCU. Диалого­
вым является только курсовой ND.
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Панель управления Электронной полетной приборной сис­
темы EFIS - EFIS СР

С панели управления EFIS экипаж управляет текстовой и графи­
ческой информацией FMS, появляющейся на навигационном дис­
плее ND.

Переключатель выбора источника- SOURCE SELECT sw.

№ М  2 Ж -

0"
л: щ

V  I V  ,1 V  V  11 V

"** С5ТЯ **** VOWO,,
Д W  I1WR n w  I  I

Л  A ,  A  I  Л  i f  Л  I
J J  VJJ

•  s»» « Ш«9* ж * «вэ
10 3»

ZOOM w o

/  V \  'flOUAJ

f %

FMS
во ти  j E ”  both 0H2^i|^.ONI

Рис. 2.44. Главный полетный дисплей.
Панель управления электронной полетной приборной системы. 

Переключатель выбора источника

Переключатель FMS SOURCE SELECT sw позволяет экипажу 
связать все управляющие интерфейсы с обоих сторон кабины с ком­
пьютером FMC на стороне Капитана ВС при выборе позиции «Оба
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на 1» BOTH ON 1 или же на компьютер FMC второго пилота при 
выборе позиции «Оба на 2» . BOTH ON 2

Система управления полетом FMS

ACTIVE POSITION SEC DATA OTHERS

jt c  sPtXKT) A in m

Пересмотр полетного плана 
на навнгаппонном дисплее 
 с помощью К С CU 1

РООК

OFTUR

MONTT

I  I  Ia j r p o r

OTHER REV Все функппп FMS доступн] 
на многофункциональном 
дисплее \fF D  черет KCCU

Z, A I R B U S

Рис. 2.45. Система управления FMS

2.4. Сети авионики и интегрированной модульной авионики

2.4.1. Общее описание системы
Все бортовые системы сообщаются друг с другом посредством 

двух резервированных сетей авионики вместо привычных проводов
Эти системы контролируются и управляются с помощью:
Обычной авионики, с компьютерами, которые относятся к кон­

кретным системам;
Интегрированной модульной авионики ИМА, с компьютерами, 

которые могут контролировать и управлять несколькими системами 
через несколько приложений.

2.4.2. Интегрированная модульная авионика (ИМА)
ИМА состоит из:
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Центральных обрабатывающих модулей ввода/вывода 
СРЮМ (Core Processing Input/Output Modules) которые непосредст­
венно подключены к сети авионики. Каждый СРЮМ может контро­
лировать и управлять несколькими системами самолета;

Модули ввода/вывода ЮМ {Input/OutputModules) которые дей­
ствуют как интерфейс для обычной авионики, которая не может на­
прямую подключаться к сети авионики. Для резервирования, каж­
дый из агрегатов обычной авионики подключен к двум ЮМ для 
того чтобы получить доступ к сети авионики.

2.4.3. Сети авионики
Все бортовые системы подключены к обеим сетям авионики. 

Информация, поступающая от бортовых систем приходит в сеть 
авионики через несколько точек входа, играющих роль переключа­
телей.

Эти переключатели автоматически управляют связями между 
бортовыми системам и the aircraft systems:

Они подсоединяют бортовые системы к сети;
Они направляют определенным образом информацию, которой 

обмениваются между собой подключенные бортовые системы.
ПРИМЕЧАНИЕ: Критично важные системы могут всегда со­

общаться между собой через традиционные провода, обеспечивая 
возможность сообщения при отказе обоих сетей авионики.

Обычная авионика против ИМА

iPPUCATION

C o n v en tio n a l A vionics 
"Line Replaceable Unit" 

(LRU)

Традиционная
авионика

In teg ra ted  M odular A v ion ics  (IMA) 
"Core Processing Input/Output Module" 

(CPIOM)

Интегрированная 
модульная авионика

Рис. 2.46. Обычная авионика против ИМА 
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Построение сетей авионики

L E G E N D

C o n v en tio n a l
A v io n ics

Рис. 2.47 Построение сетевой авионики
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