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КОНСТРУКЦИЯ. Истребитель МиГ-29 выполнен по нормальной аэродинамической схеме с плавным сопряжением низкорасположенного крыла и фюзеляжа, двумя разнесенными двигателями, установленными в хвостовой части, и двухкилевым вертикальным оперением.

Планер выполнен в основном из алюминиевых сплавов и стали. В лонжеронах крыла, хвостовой части фюзеляжа и ряде других элементов использованы титановые сплавы. Доля КМ (по массе) составляет около 7%.

Крыло имеет развитые корневые наплывы, обеспечивающие высокие несущие свойства на больших углах атаки. Угол стреловидности по передней кромке консолей крыла 42°, корневых наплывов (у борта фюзеляжа) 73,5°. Каждая консоль крыла имеет трехсекционные отклоняемые носки, элероны и щелевые закрылки.

Фюзеляж — цельнометаллический, типа полумонокок, с плоскими боковыми стенками в районе кабины летчика и резким уменьшением площади поперечного сечения за кабиной. Между соплами двигателей расположены расщепляющиеся тормозные щитки и контейнер тормозного парашюта. 

Кабина МиГ-29 гораздо просторнее, чем на предыдущих «мигах».

Козырек фонаря—односекционный беспереплетный. 

Катапультируемое кресло К-36ДМ имеет угол наклона спинки 16° и обеспечивает аварийное покидание самолета во всем диапазоне высот и скоростей, включая режимы движения по земле. Угол обзора из кабины «вперед—вниз» — 14°.

Хвостовое оперение установлено на балках, служащих продолжением гондол двигателей. Кили отклонены наружу от вертикали наугол 6°. Их обшивка изготовлена из углепластика. С 1984 года все самолеты оснащены рулями направления, имеющими увеличенную хорду и выступающими за заднюю кромку килей. На истребителях МиГ-29С перед форкилями расположены гребни, в которых размещаются блоки выброса ложных целей.

Стабилизатор — цельноповоротный дифференциально отклоняемый. Шасси трехопорное с одноколесными основными и двухко-
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лесной носовой опорами. Основные опоры убираются вперед по полету в ниши корпуса самолета с поворотом на 90°, передняя опора — назад в отсек между воздухозаборниками. Передняя опора — управляемая в пределах ±31 ° при рулении и ±8" — при взлете и посадке.

СИЛОВАЯ УСТАНОВКА. На самолете МиГ-29 установлены два ТРДЦФ РД-33 (2 х 5040/8340 кгс). Имеется стартер-энергоузел ГТДЭ-117 (66,2 кВт).

Основные воздухозаборники — регулируемые. Для исключения повреждения двигателей при взлете и посадке посторонними предметами они могут закрываться подвижными защитными панелями. В этом случае поступление воздуха к ТРДДФ осуществляется через открываемые пятисекционные верхние входы.

Топливо размещается в пяти фюзеляжных и двух крыльевых баках общей емкостью 4300 л (на самолетах «9-13» и «9-13С» — 4540 л). Под фюзеляжем возможна подвеска ПТБ на 1500 л, а под крылом — двух ПТБ по 1150 л.

БОРТОВЫЕ СИСТЕМЫ И ОБОРУДОВАНИЕ. Имеется система автоматического управления САУ-451 и система ограничительных сигналов СОС-ЗМ, настроенная на срабатывание при достижении углов атаки 26° (на МиГ-29С, МиГ-29СЭ и МиГ-29СД—28°).

Самолет МиГ—29 оснащен комплексной системой управления вооружением СУВ-29, включающей импульсно-доплеровский радиолокационный прицельный комплекс РЛПК—29 (НО— 19 «Сапфир-29») с цифровым вычислителем серии Ц 100, а также оптико-электронный прицельно-навигационный комплекс ОЭПрНК-29 (С-31). БРЛС массой 350 кг с параболической антенной, имеющей механическое сканирование по азимуту и углу места, способна обнаруживать цели типа «истребитель» (ЭПР порядка 3 м2) в передней полусфере (в том числе и на фоне земли) на дальности 60 км и в задней полусфере — на дальности 35 км. Диапазон углов обзора по азимуту ±70°, по углу места +60°/—40° Станция способна одновременно сопровождать до 10 целей.

На истребителе МиГ-29С установлена СУВ-29М с усовершенствованным РЛПК-29М (НО-19М) массой 380 кг, оснащенная цифро-
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вым вычислителем серии Ц101М. Дальность обнаружения воздушных целей увеличена до 70 км в передней полусфере и 40 км — в задней полусфере. Возможен одновременный пуск ракет по двум воздушным целям.

ОЭПрНК-29 включает оптико-электронную прицельную систему ОЭПС-29, которая, в свою очередь, состоит из лазерной оптико-локационной станции КОЛС (ИК датчик и коллимированный с ним лазерный дальномер) и автономной нашлемной системы целеуказания «Щель-ЗУМ»; систему навигации СН-29; систему управления оружием СУО-29М; цифровой вычислитель серии Ц 100; систему единой индикации и фотоконтрольный прибор. Зона обзора воздушного пространства посредством КОЛС ±30° по азимуту и ± 15° по углу места, дальность обнаружения воздушной цели типа истребитель в задней полусфере 15 км, дальность устойчивого сопровождения 12 км, дальность действия лазерного дальномера 6,5 км.

Имеется аппаратура командной радиолинии управления (КРУ) Э502—20 «Бирюза», обеспечивающая взаимодействие с наземными автоматизированными системами наведения и система автоматического управления САУ-454.

Самолет МиГ-29 оснащен станцией предупреждения о радиолокационном облучении СПО—15ЛМ «Береза», имеющей круговой обзор. Для создания активных радиолокационных помех истребители МиГ-29 «9-13» и МиГ-29С оборудованы встроенной станцией «Гардения-1 ФУ» (на МиГ-29СЭ — «Гардения-1 ФУЭ»), обеспечивающей защиту самолета в задней полусфере в диапазоне углов ±60° по азимуту и ±30° по углу места.

Для защиты от ракет с ТГС имеется система выброса ложных целей ППИ-26 (в двух блоках выброса помех размещается 60 патронов).

ВООРУЖЕНИЕ. Имеется встроенная пушечная установка ТКБ-687 с 30-мм пушкой ГШ-301 (30 мм, боекомплект 150 патронов). Ракетное вооружение МиГ-29 включает две УР класса «воздух—воздух» средней дальности Р-27Р (на экспортных модификациях Р-27Р 1) с радиолокационным полуактивным наведением (две едини-
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цы) и УР малой дальности Р-73 (на экспортных самолетах — Р-73Э) или Р—60М с ТГС (до шести единиц).

Комплекс вооружения истребителя МиГ-29С (МиГ-29СЭ, МиГ-29СД) дополнен ракетами средней дальности с активным самонаведением РВВ-АЕ (до шести единиц) и УР Р-27Т с ТГС, а также УР увеличенной дальности типа Р-27РЭ и Р-27ТЭ (две единицы).

Неуправляемое вооружение включает блоки НАР С-8 (80 мм, 40 или 80 ракет) или две-четыре НАР С-24Б (240 мм), свободнопадающие бомбы калибром 250 и 500 кг, КМГ-У и другие авиационные средства поражения.

	ХАРАКТЕРИСТИКИ САМОЛЕТОВ ТИПА МИГ-29

	Тип самолета
	МиГ-29 «9-12»
	МиГ-29 «9-13»
	МиГ-29С «9-1ЗС»

	Размах крыла, м
	11,36
	11,36
	11,36

	Длина самолета, м
	17,32
	17,32
	17,32

	Высота самолета, м
	4,73
	4,73
	4,73

	Площадь крыла, м2 3
	38,10
	38,10
	38,10

	Пустого самолета, кг
	10.900
	11.200
	11.200

	Нормальная взлетная масса, кг
	15.300
	15.300
	15.600

	Максимальная взлетная, кг
	18.100
	18.480
	19.700

	Боевая нагрузка, кг
	2000
	3000
	4000

	Запас топлива с ПТБ, л
	5800
	8340
	8340

	Максимальная скорость, км/ч:

	на высоте
	2450
	2450
	2450

	у земли
	1500
	1500
	1500

	Практический потолок, м
	18.000
	18.000
	18.000
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	Скороподъемность, м/с
	330
	330
	330

	Практическая дальность, км:

	на малой высоте без ПТБ
	700
	700
	700

	на большой высоте с ПТБ
	1430
	1500
	1500

	на большой высоте с одним ПТБ
	2100
	2100
	2100

	на большой высоте с тремя ПТБ
	—
	2900
	2900

	Длина разбега, м
	250—600
	250—600
	250—600

	Длина пробега, м
	600—750
	660—870
	600—870


ЭКСПЛУАТАЦИОННЫЕ ОГРАНИЧЕНИЯ

	№

п/п
	Ограничение
	Причина

введения

	1
	2
	3

	По самолету

	1
	Максимальная взлетная масса самолета 18480 кг.
	По прочности шасси

	2
	Максимально допустимая скорость полета при уборке, выпуске и полете с выпущенным шасси 700 км/ч ***

(на скорости 500...700 км/ч скольжение не должно превышать двух диаметров шарика).
	По прочности щитков шасси

	3
	Полет с выпущенными носками крыла на числах M ( 0.9*
	По прочности носков крыла

	4
	Максимальный угол атаки самолета без подвесок, симетрично подвешенными УР (кроме 3хУР под одной консолью при отсутствии УР под другой) УР с подфюзеляжным ПТБ независимо от его выработки:

- 22( на M ( 0.85 
	По устойчивости и управля-емости
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	1
	2
	3

	
	Максимально допустимый угол атаки самолета с несиметрично подвешенными УР (три УР под одной консолью) с одним работающем двигателем без подвесок или с УР:

- 20( на M ( 0.85;
	По устойчивости и управля-емости

	
	- 15( (M ( 0.85) сдвумя или тремя ПТБ независимо от их выработки, в том числе с УР Р-73 или Р-60.
	

	
	- 15( (M ( 0.85) со всеми вариантами подвесок (в том числе с комбинированными, со всеми вариантами подвесок во ВПК, с отключенной (отказавшей) САУ, с отказавшими носками крыла в убранном положении.
	

	
	- 15( (М>0.85) по настройке СОС.
	

	5
	Взлет и посадка самолета разрешается при боковой составляющей ветра не более 15 м/с
	Из условия эффективности рулей направления для устранения разворота при скольжении и прочности шасси.

	6
	Путевая скорость отрыва не более 375 км/ч, приземления – не более 330 км/ч.
	По прочности колес шасси

	7
	Расчетная посадочная масса самолета 12900 кг. На самолетах без подвесок ей соответствует остаток топлива соответственно: для самолета МиГ-29 (9-12) - 1800 кг, а для самолета МиГ-29 (9-13) - 1500 кг.
	По прочности колес шасси.
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	1
	2
	3

	
	Предельная посадочная масса -15760 кг. Количество посадок массой 14200…15760 кг не должно превышать 3% общего количества посадок.

После посадки самолета массой 14200…15760 кг произвести осмотр и контрольную уборку шасси.
	

	8
	Максимально допустимая скорость при выпуске тормозного парашюта 310 км/ч.
	По прочности 

крепления парашюта.

	9
	Скорость начала торможения на пробеге без использования тормозного парашюта не более 215 км/ч. При необходимости разрешается начинать торможение на любой скорости.
	По энергоемкости колес.

	По силовой установке

	10
	Максимально допустимая температура газов за турбиной не более:

- до желтой риски (750(С) на указателе при запуске на земле и в полете;


	По прочности и надежности охлаждения лопаток турбины.

	
	- 500(С при работе двигателей на земле на режиме малого газа;

- до красного сектора на всех установившихся режимах работы двигателя;

- не более 3 с в пределах красного сектора при приемистости до максимала и форсажа, включении и выключении форсажа.

Предупреждение. Работа в пределах красного сектора запрещается.
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	1
	2
	3

	11
	Максимальные обороты РВД на режимах “максимал” и “
тклюю” не более 103%.
	По прочности лопаток турбины.

	12
	Разница оборотов РВД двигателей на установившихся режимах “максимал” и “
тклюю” не более 4%.
	Из-за индивидуальных

особенностей двигателей (по отладке и регулировке)

	13
	Допускается заброс до 3 с (провал до 10 с) оборотов РВД при приемистости, дросселировании, включении и 
тклюючении форсажа – до 3 с.
	По прочности и устойчивости двигателя.

	14
	Продолжительность околонулевых ( ( 0.2)  перегрузок не должна превышать 10 с на максимале и 5 с на форсаже, а отрицательных – не более 15 с на максимале и 5 с на форсаже. Нулевые перегрузки (невесомость) допускаются не более 2 с как проходные. Повторяемость отрицательных и околонулевых перегрузок разрешается не более 5 раз за полет с интервалом не менее 30 с. 
	Из условия обеспечения бесперебойного питания двигателей и восстановления давления масла в двигателях и КСА.

	15
	Время непрерывной работы двигателей:

· в полете – на всех режимах без ограничений;

- на земле: на малом газе – не долее 15 мин, на максимале и форсаже – не более 10 мин; на остальных режимах без ограничений.
	По надежности охлаждения лопаток турбины.
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	1
	2
	3

	16
	Работа на форсаже при загорании сигнала ОСТАЛОСЬ 550 КГ запрещается.
	Из условия обес-печения питания двигателей топливом.

	17
	При верхнем входе воздухозаборников полет на числах M > 0.8 запрещается.


	По устойчивости силовой установки.

	По системам жизнеобеспечения, средствам аварийного покидания и спасения

	18
	Покидание самолета обеспечивается:
а) На разбеге и пробеге при скорости не менее 75 км/ч.

б) В горизонтальном полете:

-при скорости не более 950 км/ч без ограничения по высоте;

-при скорости от 950 км/ч до скорости 1200 км/ч на высотах не менее 40 м над рельефом местности;

-при скорости от 1200 км/ч до 1300 км/ч на высотах не  менее 80 м над рельефом местности.

в) В горизонтальном полете и наборе высоты: при крене 90° на высотах не менее 100 м, а в перевернутом полете - на высотах не менее 200 м.

г) На снижении: на высоте, равной вертикальной скорости, умноженной  на  4  (без учета времени на принятие решения и подготовку к катапультированию).
	По времени, необходимому для срабатывания элементов парашютной системы, и по 

воздействию воздушного потока на летчика.
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	1
	2
	3

	19
	Безопасное покидание самолета в зависимости от типа применяемого защитного снаряжения обеспечивается  на скоростях не более 1300 км/ч в ЗШ-5А и ЗШ-7А с КМ-34Д (35) и
	По воздействию воздушного потока на летчика.

	
	 не более 900 км/ч в ЗШ‑5МКВ с КМ-34(Д).
	

	20
	Аварийный  сброс фонаря разрешается производить в режиме прямолинейного ГП на высотах не более 5000 м на скоростях 400...700 км/ч. 
	По безопасному пролету фонаря над килями.

	21
	Полет со сброшенным фонарем разрешается в ЗШ с опущенным светофильтром и надетой кислородной маской на скорости не более 1200 км/ч.
	По воздействию воздушного потока на летчика.

	22
	Все полеты выполнять с использованием кислородного оборудования, при этом в зависимости от задания на полет  применять следующее высотное снаряжение:

-на высотах не более 12000 м - ЗШ + КМ без ВКК, а при полете с перегрузками более 4 - с ППК;

-на высотах не более 16000 м - ЗШ + КМ + ВКК-6М
-на высотах не более 20000 м - ЗШ-

5А(МКВ) + КМ-34Д + ВКК-6М или ЗШ-7А с КМ-35(34Д) и ВКК-15,  или  ЗШ-7А с КМ-34Д + ВКК‑6.

При полетах над водной поверхностью использовать  морское спасательное снаряжение  (комплект ВМСК  или спасательный пояс).
	Для нормального обеспечения летчика кислородом, компенсации избыточного давления кислорода в легких при разгерметизации кабины, для уменьшения 

воздействия перегрузок 
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	Прочие ограничения

	1
	2
	3

	23
	Режим автоматического захода на посадку разрешается использовать до высоты 50 м.
	По условиям без-сной пос. из-за возм. возник. колеб. по тангажу.

	24
	Полеты с использованием САУ в режиме “Стабилизация барометрической высоты” выполнять на высотах на менее 100 м.
	По точности стабилизации барометрической высоты.

	25
	Включение в полете режимов САУ “Приведение к горизонту” и “Увод с опасной высоты” со всеми вариантами подвесных топливных баков независимо от их заправки, кроме одного пустого подфюзеляжного ПТБ, запрещаются.
	Из-за возможного выхода за ограничение по ny=4.

	26
	В тренировочных полетах при атаках с КОЛС зеркала заднего обзора 

должны быть повернуты так, чтобы исключить отражения луча ЛД на летчика. Атаки в ППС на производить.
	Из условий обеспечения 

безопасности летчика самолета-цели.

	27
	Тормозными щитками с углами отклонения 45 и 42( пользоваться запрещается.
	По значительной перебаласировке самолета.

	28
	При наличии на самолете подфюзеляжного ПТБ выпускать тормозные щитки запрещается.
	По значительной перебалансировке самолета.


*
На самолетах, имеющих в составе СОС СЧМ-0.85, полет с выпущенными носками крыла разрешается до M ( 0.95.

***
Временно, до снятия лобового щитка с передней стойки шасси и доработки продольных створок шасси, максимально допустимая скорость полета с выпущенными шасси 600 км/ч (на скорости 500...600 км/ч скольжение не должно превышать двух диаметров шарика).
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ПОДГОТОВКА К ПОЛЕТУ

I. Перед полетом летчик обязан принять доклад от техника о готовности самолета к полету в соответствии с заданием (заправке, зарядке), о последних проделанных работах на самолете, о величине магнитного склонения, выставленного на задатчике, об установке на пульте широтной коррекции ПШК значения широты аэродрома вылета, о типе навигационного вычислителя, введенных в него программах и номере выбранной на полет программы, об установке в левой нише шасси переключателя РПТ-МАКС-У или РПТ-МАКС в соответствии с заданием.

2. При внешнем осмотре самолета проверить:

· - отсутствие заглушек и чехлов;

· - отсутствие внешних повреждений планера, органов приземления и обтекателей антенн;

· - закрытие эксплуатационных люков;

· - отсутствие снаружи следов подтекания гидросмеси и топлива;

· - наличие подвесок в соответствии с заданием на полет и убедиться в отсутствии на них внешних повреждений;

· - надежность установки колодок под основными колесами шасси.

ДЕЙСТВИЯ ЛЕТЧИКА ПЕРЕД ПОСАДКОЙ В КАБИНУ
3. Перед посадкой в кабину дать команду технику самолета снять все предохралительнье стопоры, кроме предохранителей на рычагах ручек катапультирования, рукоятки аварийного сброса фонаря, и убедиться, что: 

· - в кабине нет посторонних предметов.

ПРЕДУПРЕЖДЕНИЕ. Укладка на сиденье кресла нештатных подушек и других предметов  запрещается;
· - ручки катапультирования находятся в исходном положении (указатели исходного положения утоплены, на рычагах стопорения видна белая полоса) и в них установлены наземные предохранительные стопоры (  на самолетах с ломающееся ручкой катапуль-
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тирования установлен наземный предохранительный стопор и она откинута вперед);

· - фалы притяга ног закреплены в пружинах держателях на приборной доске;

· - установлены предохранительные стопоры в рукоятку аварийного сброса фонаря;

· - блокировочный фал подвижной части фонаря подсоединен к карабину механизма блокировки кресла и законтрен;

· - нижняя и верхняя колодки ОРК состыкованы;

· - установлен необходимый размер подвесной системы;

· - свободные концы парашюта подсоединены к замкам ОСК-2 и замки закрыты.
ДЕЙСТВИЯ ЛЕТЧИКА ПОСЛЕ ПОСАДКИ В КАБИНУ
4. После посадки в кабину необходимо:

· - самостоятельно или с помощью техника надеть подвесную систему парашюта и плотно подогнать ее;

· - подсоединить коммутационные разъемы полетного снаряжения к креслу;

· - на ДУ-7 рукоятка дополнительной подачи кислорода в положении СМЕСЬ, а рукоятка аварийной подачи кислорода в вентиляции шлема в положении ОТКЛ.;

· - рукоятка крана аварийной разгерметизации кабины в положении ЗАГЕРМ. и законтрена;

· - переключатель АРУ в положении АВТ. и законтрен;

· - выключатель АВАР. ОТКЛ. МРК отключен и законтрен;

· - выключатель АВАР. НАСОСН. СТАНЦИЯ отключен и законтрен;

· - на пульте управления радиостанции установлен рабочий канал, регулятор громкости повернут  по часовой стрелке до упора и выключатели аварийного приема (АП) прослушивания  сигналов по АРК (РК) - отключены, а подавитель шумов (ПШ) - включен;

· - РУДы в положении СТОП;

· - выключатель ФОРСАЖ-АВАР. ОТКЛ. в положении ФОРСАЖ и законтрен;
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· - выключатели ЗАПУСК В ВОЗДУХЕ отключены и законтрены;

· - выключатель АВАР. ОТКЛ. ПРИВОД. ГЕНЕРАТ. в отключенном положении и законтрен;

· - переключатели ВОЗДУХОЗАБОРНИКИ (если есть в кабине) в положении АВТ. и законтрены;

· - переключатели АВАР. УБОРКА КЛИНА законтрены в нейтральном положении;

· - переключатели ПЕРЕКРЫВ. КРАНЫ в положении ОТКР. и законтрены;

· - переключатели ОГНЕТУШИТЕЛЬ в нейтральном положении и законтрен;

· - кнопка АВАР. СБРОС закрыта колпачком;

· - переключатель ДАЛЬН. - БЛИЖН. в положении ДАЛЬН.;

· - переключатель ФАРЫ в положении ОТКЛ;

· - выключатель ГЛАВН-ОТКЛ в положении ОТКЛ;

· - рукоятка ШАССИ в положении ВЫПУЩЕНО;

· - рукоятка АВАР. ШАССИ утоплена ("от себя") до упора и законтрена;

· - переключатель КУРС ЗАДАН, в положении АВТОМ.;

· - рычаг ТОМОЗ ПЕРЕДН. КОЛЕСА в положении ВКЛ.;

· - часы показывают точное время и подготовлены к полету;

· - переключатель ТЕК.-ОПТ. на индикаторе ИСТР в положении ТЕК.;

· - шторки на индикаторе положения клиньев на отметке 0%;

· - задатчик температуры воздуха в кабине находится в пределах 15-20 С;

· - рукоятка ПВД в положении РАБОЧ.;

· - переключатель ОБОГРЕВ КАБИНЫ в положении АВТ.;

· - выключатель ОБОГРЕВ СТЕКЛА ПВД отключен;

· - на пульте управления СН переключатели ИКВ, КАНАЛЫ, КУР, ППМ-АЭР... КУРС в положении ОСН., АВТ., РСБН, АЭР.  в соответствии с курсом взлета, выключатель ПОСАДКА отключен, на правом пульте переключатель РАБОТА-ПОДГОТОВКА в положении ПОДГОТОВКА;
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· - на пульте самолетного ответчика СО-69: переключателем ВОЛНЫ установлен заданный  номер волны, переключатель рода работы в положении по заданию, переключатель АМ-ЧМ положении АМ и законтрен;

· - на пульте СПО: рукоятка ГРОМЧЕ повернута по часовой стрелке до упора, переключатель ОБЗОР-ОТКЛ. в положении ОБЗОР, выключатель СПО отключен;

· - кран ОБДУВ в положении ФОНАРЯ;

· - на блоке УНН установлен номер позывного летчика;

· - на пульте АРК: переключателем КАНАЛЫ АРК установлен номер канала ДПРС аэродрома вылета, переключатель ТЛФ-ТЛГ и КОМЛ.-АНТ. в положении ТЛФ и КОМП., рукоятка ГРОМК.  повернута по часовой стрелке до упора;

· - на пультах СРО: выключатель БЕДСТВ. отключен и законтрен, переключатели КО и режимов работы в положении по заданию, кнопка СТИРАНИЕ под колпачком, переключатель кодов в положении АВТ., переключатель РАБОЧИЙ-ЗАПАС, в положении РАБОЧИЙ;

· - на пульте аппаратуры наведения галетными переключателями установлены необходимые радиоданные;

· - переключатель Э/УЗЕЛ ЗАПУСК-ПРОКРУТ-КА в положении ЗАПУСК и зафиксирован скобой;

· - переключатель ЗАПУСК в положении ДВУХ;

· - выключатель МОЛЧАНИЕ РСБН РВ отключен;

· - кран ПИТАНИЕ КАБИНЫ в положение ОТКР

· - все остальные выключатели на правом вертикальном и горизонтальном пультах отключены.

ПРОВЕРКА СИСТЕМ И ОБОРУДОВАНИЯ САМОЛЕТА
6. Проверку систем и оборудования самолета во избежание разрядки бортовых аккумуляторов производить только от наземных источников переменного и постоянного тока. При автономном запуске двигателей все проверки систем производить после запуска двигателей.
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Проверить напряжение бортовых аккумуляторов под нагрузкой, для чего включить выключатели АККУМ. БОРТ. АЭРОДРОМ., ТОПЛИВН. НАСОС, ПТО. Напряжение по вольтметру должно быть не менее 22 В. Отключение выполнить в обратной последовательности.

Дать команду технику подключить наземные  источники электроэнергии и включить выключатель АККУМ. БОРТ. АЭРОДРОМ. Напряжение должно быть 27,5-28,5 В при работающем АПА или 22 В при неработающем.

Примечание. Если при включении выключателя АККУМ. БОРТ. АЭРОДРОМ мигает кнопка-лампа КСЦ, отключить ее нажатием.

7. После подключения электропитания убедиться:

· - в правильности установки сиденья по высоте (при необходимости отрегулировать);

· - в правильности высвечивания сигналов на индикаторе подвесок в соответствии с наличием подвесок;

· - в исправности световой сигнализации (табло и ламп) нажатием кнопки КОНТР. ЛАМП;

· - запас кислорода по ИКЖ 100 + 10%;

· - запас топлива по ИСТР в соответствии с заправкой;

· - давление в основной и аварийной воздушных системах в пределах зеленых секторов ИКГ;

· - давление в гидросистемах на ИКГ на отметке Рак.

8. Проверить исправность тормозной системы. При полном нажатии тормозного рычага давление в системе 6-8 кгс/см2, а при нажатии стартового тормоза 10-12 кгс/см2; при отпускании рычага падает до 0.

· 9. Проверить работу комплекта кислородного оборудования без избыточного давления в последовательности:

· - надеть кислородную маску;

· - произвести 2-3 глубоких вдоха и выдоха, дыхание должно быть свободным, а индекс индикатора подачи кислорода не двигается или двигается незначительно;

· - установить рукоятку дополнительной подачи в положение 100%02 и произвести 2-3 глубоких вдоха и выдоха. Индексиндикатора по
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дачи кислорода при выдохе должен подниматься, а при вдохе опускаться;

· - установить рукоятку дополнительной подачи кислорода в положение СМЕСЬ;

· - установить рукоятку аварийной подачи кислорода в положение ВКЛ., при этом должно ощущаться поступление кислорода в маску постоянным потоком;

· - отключить аварийною подачу, при этом поступление кислорода в маску должно прекратиться;

· - установить рукоятку ВУШ в положение ВКЛ. и убедиться в нормальной рабой вентилирующего устройства по поступлению кислорода под маску постоянным потоком;

· - отключить ВУШ и убедиться в прекращении поступления кислорода потоком.

10. Проверка комплекта кислородного оборудования под избыточным давлением производит
ся при полетах на высоту более 12000 м только при надетом и подключенном ВКК. 

11. Проверить установку переключателя РАБОТА-ПОДГОТОВКА в положение ПОДГОТОВКА. Включить выключатели РАДИО, БОРТ/СИСТ, КВосн. КВзап, НАВИГАЦИЯ, СРО СО.

Проконтролировать включение СН по загоранию кнопок-ламп № 1 в рядах ППМ-АЭР и МАЯКИ, убранному положению бленкера КС на ПНП и не горению лампы АРРЕТИР на КПП.

Выполнить ускоренную или навигационную подготовку СН.

При выполнении ускоренной подготовки необходимо:

· - проверить установку переключателя ППМ-АЭР в положение АЭР, нажать кнопку-лампу из ряда ППМ-АЭР, соответствующую номеру аэродрома вылета (если она не высвечивается);

· - через 30-40 с после включения выключателей КВосн, КВзап, одновременно  нажать и удерживать 10-15 с кнопку СОГЛАС. М КУРСА при установке на задатчике магнитного склонения значения склонения или кнопку НВК при установке на задатчике стояночного курса и кнопку-лампу ВК/ОБНУЛ;
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Примечание. После нажатия кнопки НВК, необходимо на ЗМС установить магнитный курс аэродрома вылета и нажать на 10-15 с кнопку согласования МК.

· - проконтролировать отработку стояночного курса самолета на ПНП;

· - переключатель РАБОТА-ПОДГОТОВКА установить в положение РАБОТА;

· - через 3 мин проконтролировать переход  СН в рабочий режим по высвечиванию табло УСКОР. ГОТОВ, показаниям стояночных углов крена и тангажа на КПП, заданного курса и дальности до выбранного аэродрома (ППМ!) на ПНП.

При необходимости ускоренную подготовку СН разрешается производить после запуска одного двигателя (запуск второго двигателя производить после высвечивания табло УСКОР. ГОТОВ) или после запуска двух двигателей.

Выруливание разрешается после высвечивания табло УСКОР. ГОТОВ.

Примечание. Табло УСКОР. ГОТОВ гаснет на взлете.

При выполнении навигационной подготовки СН переключатель РАБОТА-ПОДГОТОВКА переводится в положение РАБОТА после высвечивания табло ГОТОВ НАВИГ., но не ранее чем через 15 мин после включения выключателей КВосн, КВзап, при этом табло ГОТОВ НАВИТ, гаснет.

При выполнении навигационной подготовки наземным экипажем перевод переключателя РАБОТА-ПОДГОТОВКА в положение РАБОТА выполняется летчиком перед запуском двигателя.

12. Проверить работу:

а) АРК по прослушиванию позывных и показанию стрелки КУР ПНП на ДПРС и БПРС при соответствующих положениях переключателя ДАЛЬН-БЛИЖН;

б) указателя поворота прибора ДА-200: при нажатии на одну из сторон приборной доски стрелка отклоняется в противоположную сторону, а при отпускании возвращается в нулевое положение;

в) установить высоту Ом на указателе высоты, при этом давление на указателе может отличаться от давления на уровне ВПП до 2 
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мм рт.ст. при давлении дня 760 мм рт.ст. и более и до 3 мм рт.ст. при давлении дня менее 760 мм рт.ст.;

г) проверить показания числа М и Vист; число М должно быть в пределах 0,2-0,29, а Vист - 200-350 км/ч;

д) системы "Экран" по последовательному высвечиванию сигналов САМОКОНТРОЛЬ, и ЭКРАН ГОДЕН через 15 с после нажатия кнопки ЭКРАН ВЫЗОВ.

Примечание. При неисправной системе высвечивается табло ОТКАЗ, появляется кадр ЭКРАН НЕ ГОДЕН или кадры САМОКОНТРОЛЬ и ЭКРАН ГОДЕН в искаженном виде (или печатание не произошло):

е) проверить работу запасной курсовертикали по показаниям КПП и ПНП при установленном переключателе ИКВ в положение ЗАП;

ж) аппаратуры опознавания по высвечиванию лампы КД и погасанию табло ОТКАЗ СРО через 1-2,5 мин. после включения выключателя БОРТ/СИСТ;

з) самолетного ответчика по высвечиванию лампы СО при нажатой кнопке КОНТРОЛЬ;

и) связной радиостанции на необходимых каналах;

к) при необходимости проверить работу бортовой командной радиолинии в станции оповещения.

ЗАПУСК ДВИГАТЕЛЕЙ

13. Запуск двигателей разрешается выполнять как от наземных, так и от бортовых источников питания.

14. Основным видом запуска является запуск при положении переключателя ЗАПУСК ДВУХ.

(согласно полковой методике производить запуск двигателей поочередно)

ПЕРЕГОВОРНАЯ ТАБЛИЦА

	ДЕЙСТВИЯ
	РАДИООБМЕН

	ЛЕТЧИКА
	Летчик
	Техник

	1 .Подать команду технику на снятие предохранительных чек.
	Снять чеки
	Чеки сняты
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	2. Включить: «АККУМ. БОРТ. АЭР.» 
	
	

	3 .Контроль напряжения по вольтметру.

-от АПА 27,5-28,5 В

-от АКБ не менее 22 В
	Напряжение

норма
	Понял

	4. Включить:

«НАВИГАЦИЯ», 

«РАДИО», запросить запуск.

Выключить «РАДИО» (при групповом полете не выключать).
	001

запуск

Понял

выполняю
	

	5. Проверить готовность системы «ЭКРАН» к работе по загоранию команды «ЭКРАН ГОДЕН».
	Экран

норма
	Понял

	6. Включить на правой вертикальной панели: «Ген. – тока», «Ген..( тока», «ПТО», «Двиг. сист»», «Топл. насос», «СПП», «
	Вертикальн.

включен
	Понял

	7. Проверить:

- исправность световой сигнализации нажатием кнопки  «КОНТР. ЛАМП»;

- запас кислорода по ИКЖ (100(10%);
- запас топлива по ИСТР;

-давление в воздушной системе по ИКГ;

- Рак по ИКГ;

- исправность тормозной системы.
	Контроль ламп, 

ИКЖ. 

ИСТР, ИКГ. тормоза – норма.
	Понял

	8. Проверить ККО без избыточного давления.
	
	

	9. Дать команду на закрытие фонаря. Ручку закрытия фонаря переместить в крайнее переднее положение.
	От

фонаря
	Есть. от

фонаря


- 23 -
	10 .Контроль закрытия фонаря:

-совмещение меток закрытого положения на ручке и трафарете.

-полная уборка мех. указателя.

-погасание табло «Запри фонарь»

-уменьшение шума.
	Фонарь закрыт,

проштырен,

лампа не 

горит
	Понял,

подтверж-даю

	11. Проверить легкость хода РУД - ов, фиксацию их на МГ, М, ПФ, МГ, СТОП.
	Проверил

РУД
	Понял

	12. Дать команду на подготовку к запуску.
	К запуску
	Чеки, заглушки сняты, к запуску готов

	13. Включить на горизонтальном пульте

«РЕГИСТР»
	Регистратор-

включен
	Понял

	14. Установить РУД левого на МГ.
	РУД левого,

малый газ
	Понял

	15.Переключатель «ЗАПУСК ЛЕВ.-ДВУХ-ПРАВ..» переключить в положение «ЛЕВ.»
	Запуск в пол. левого. От двигателя.
	Есть от двигателя

	16. Нажать кнопку «ЗАПУСК НА ЗЕМЛЕ», включить секундомер.
	
	

	17. В процессе запуска контролировать:

-загорание табло «ЗАПУСК ЛЕВОГО»;

- рост оборотов, температуры;


	Запуск левого горит

Обороты пошли, температура растет, гидро - норма, 
	Понял

понял, 
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	- погасание табло «ОТКАЗ ДВУХ 
ГИДРО.»

- рост давления на ИКГ, 

-на N=21% отсутствие сигнала «ТС - опасный режим»

- погасание табло «ЗАПУСК ЛЕВОГО» на оборотах 34-36%

-закрытие осевого входа.

- выход дв. на N прив.=63% (не более 50 сек.)

- заброс максимальной Т4 не более 750((но не далее желтой риски на ИТГ)

- выход дв. на МГ (N=68-72% при Т=(40(С.)
	ТС-норма, запуск левого погас, клин ВП

63%, …сек.

Т4=…., падает

малый газ, обороты ….
	понял

понял

осевой закрыт

понял

понял

понял

	18. Подать команду на отключение наземного источника питания.
	Отключить питание
	Понял, питание отключено

	19. Контроль включения в работу генераторов.

- отсутствие информации «ГЕНЕР.ПОСТ.», «ГЕНЕР.ПЕРЕМ.» на Экране.

- контроль табло «ОТКАЗ ТРАНСФОРМАТОРА»- не горит
	Генераторы включились, напряжение ….В,

отказ трансф. не горит
	Понял

	20. Проверить МТЭ и установка в нейтральное положение.
	Проверяю триммера ,триммера- нейтрально
	Понял, управление нейтрально

	21. Проверка работы сист. управления самолетом и гидросистем.
	Проверяю управление, гидро-норма.
	Рули отклоняют., понял
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	22. Включить «БОРТ.СИСТ.», «КВ ОСН.», «КВ ЗАП.», «СРО», «СУВ», «ОРУЖИЕ».Включить секундомер.
	Включаю горизонтальный пульт
	Понял

	23. Проверить слева на право работу:

- радиокомпаса;

- указателя скорости;

- высотомера;

- КПП, НПП;

- ДА-200;

- АРК;

- радиовысотомера;

- Топливомер-расходомер;

- блок речевой информации.
	Проверяю,

компас, скорость, высотомер, КПП, НПП, ДА-200, АРК, радиовысотомер, РИ-норма.

Т/мер=…

Р/мер=…
	Понял

	24. Через 30-40 сек.  нажать на 10-15 сек. кнопки «Соглас. М курса» и «ВК/обнул.».

Переключатель «Работа / Подготовка» в «Работа».Проверить работу основной и запасной КВ (переключатель «ОСН./ ЗАП.)
	Согласовал, перевел в «Работа».

КВ. осн., КВ зап.- норма
	Понял

	25. Включить выключатель САУ. Контроль тест-контроля.
	САУ включил, тест пошел.
	Понял

	26. Переключатель «ЗАПУСК…» в положение «ПРАВ.»

Установить РУД правого на МГ.

Подать команду на запуск правого двигателя. 

Нажать кнопку «ЗАПУСК НА ЗЕМЛЕ»
	Запуск правого, РУД на МГ, от правого.
	Понял, есть от правого

	27. Контроль запуска двигателя проводить аналогично левому двигателю.
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	28. Установить переключатель в положение «ЗАПУСК ДВУХ».
	Установил запуск двух
	Понял

	29. Пере щелкнуть СПП.
	СПП переключ.
	Понял

	30. Убедиться в окончании Тест-контроля.. Выставить МТЭ нейтрально.
	Тест прошел, трим. нейтрально
	Понял

	31. Проверить носки, закрылки. 

( Визуально и по ИП-52 )
	Проверяю носки, закрылки.

Убираю
	Носки, закрыл. выпущ.
Убраны

	32. Проверить  работоспособность АРУ по высвечиванию табло «АРУ-взлет-посадка» и отсутствие сигнала АРУ по ЭКРАНУ
	АРУ-взлет посадка- горит 
	Понял

	33. Проверить  работоспособность СОС-3М по отсутствию сигналов «Отказ СОС» и « Нет резерва СОС»
	СОС-3 норма
	Понял

	34. Убедиться в загорании «УСКОР. ГОТОВ»
	«Ускор. готов» горит
	Понял

	35. Проконтролировать ЭКРАН до появления команды - «ЗАКРЫЛКИ ВЫПУСТИ».
	«Закрылки выпусти» - горит
	Понял

	36. Проверить сигнализацию подвески вооружения согласно задания на полет.
	Наличие по типам-

норма
	Понял

	37. Включить « РАДИО», «ОБОГРЕВ», приготовиться к выруливанию.
	Включил радио, обогрев, убрать колодки, конец связи
	Понял, колодки убраны, счастливого полета, есть конец связи.
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Предупреждение. Повторное нажатие кнопки ЗАПУСК НА ЗЕМЛЕ в процессе запуска и при работающих двигателях запрещается.
Примечание. При перекладке передней створки из 0% в ВП допускается промигивание табло КОНТРОЛЬ ВХОДА ЛЕВ. (ПРАВ.);

17. Запуск следует прекратить переводом РУД на СТОП:

· - при отсутствии загорания ламп ЗАПУСК ЛЕВ. (ЗАПУСК ПРАВ.);

· - при высвечивании сигналов ТУРБОСТАРТЕР ОПАСН РЕЖИМ, ВИБРАЦИЯ КСА. ВИБРАЦИЯ ЛЕВ. (ПРАВ.), МАСЛО КСА или МАСЛО ЛЕВ. (ПРАВ.);

· - при отсутствии возрастания оборотов и температуры газов через 10 с после нажатия кнопки ЗАПУСК НА ЗЕМЛЕ;

· - при "зависании" оборотов с увеличением температуры газов;

· - при возрастании температуры газов выше допустимой;

· - при одновременной раскрутке роторов обоих двигателей.

Повторный запуск разрешается производить после выяснения и устранения причин неудавшегося запуска.

18. При прекращении запуска из-за невоспламенения топлива перед повторным запуском произвести холодную прокрутку в последовательности:

· - убедиться в нахождении РУДов на упоре СТОП и остановке роторов двигателей;

· - установить переключатель Э/УЗЕП-ЗАПУСК - ПРОКРУТКА ДВИГ. - ПРОКРУТКА ТС в положение  ПРОКРУТКА ДВИГ., переключатель ЗАПУСК в положение ЛЕВ. (ПРАВ.);

· - нажать кнопку ЗАПУСК НА ЗЕМЛЕ.

Обороты РВД при прокрутке должны быть не менее 21%. 

Перерыв между повторными запусками или прокрутками 

должен составлять не менее 3 мин.

ПРОВЕРКА САМОЛЕТНЫХ СИСТЕМ ПРИ 

РАБОТАЮЩИХ ДВИГАТЕЛЯХ

19. После выхода одного из двигателей на режим малого газа проверить давление в общей и бустерной гидросистемах и работу механизмов триммерного эффекта:
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а) продольного управления нажатием ползунка триммерного эффекта стабилизатора "от себя'' до погасания, затем "на себя" до загорания табло ТРИММЕР. СТАБИЛИЗ. Освобожденная ручка управления должна отклоняться соответственно направлению перемещения ползунка;

б) поперечного управления нажатием ползунка триммерного эффекта крена вправо до погасания, затем влево до загорания табло ТРИММЕР, ЭЛЕРОН. Освобожденная ручка управления должна отклоняться по направлению перемещения ползунка;

в) руля направления нажатием переключателя ТРИММ. РП вправо до погасания, а затем влево до загорания табло ТРИММЕР.РП. Освобожденные педали должны перемещаться по направлению нажатия переключателя.

После проверки дать команду технику проверить нейтральное положение стабилизатора, элеронов и рулей направления.

ПРЕДУПРЕЖДЕНИЕ. Механизм триммерного эффекта необходимо устанавливать в нейтральное положение в направлениях, указанных выше, во избежание возникновения дополнительных усилий на ручке управления и педалях на взлете.

20. Включить выключатель САУ и проверить её работу. После включения выключателя САУ запускается встроенный тест-контроль. В процессе проверки отклоняются органы управления самолета и на пульте САУ мигает кнопка-лампа ДЕМП. При исправной САУ через 1,5-2 мин автоматически включается режим "демпфер". Табло ДЕМПФЕР ВЫКЛ. гаснет. Установить ручку механизмами триммерного эффекта в нейтральное положение. При обнаружении отказа САУ тест-контроль прекращается, все кнопки-лампы (кроме ПОВТ. ЗАХОД) мигают.

Для повторного запуска тест-контроля необходимо установить ручку управления в нейтральное положение и кратковременно нажать красную кнопку ВЫКЛЮЧ. РЕЖИМА САУ на ручке управления.

Примечания: I. В процессе тест-контроля органы управления самолетом по усилиям должны быть освобождены.
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2. В процессе тест-контроля допускается кратковременное высвечивание  всех кнопок-ламп (кроме ПОВТ. ЗАХОД) на пульте САУ, при этом тест-контроль  не прекращается.

21. После выхода обоих двигателей на режим малого газа дать команду на отключение наземного электропитания, проверить включение в работу генераторов  - на табло "Экрана" не должны высвечиваться сигналы ГЕНЕР. ПОСТ. и ГЕНЕР. ПЕРЕМ., а напряжение бортовой сети по вольтметру должно быть 28-29 В. На самолетах с ПТБ при оборотах двигателей менее 85%  РИ и "Экран" могут выдавать информацию об отсутствии выработки ПТБ.

22. Проверить работу системы управления самолетом:

· - плавно отклонить 3-4 раза ручку управления в крайние положения. Отклонения должны быть плавными, без вождения и толчков, сигналы нейтрального положения механизмов триммерного эффекта не гаснут;

· - убедиться, что усилия от загрузочных механизмов ощущаются, а при освобождении по усилиям ручка управления и педали возвращаются в нейтральное положение.

23. Проверить работу гидросистем, для чего произвести несколько быстрых полных отклонений ручки управления по диагонали, при этом давление в общей и бустерной гидросистемах не должно падать ниже отметки  0 м на ИКГ,

24. Проверить работу тормозных щитков путем выпуска и уборки их с контролем срабатывания по сигнализации на ИП.

25. Проверить работу системы выпуска и уборки закрылков и носков крыла визуально и по сигнализации на ИП.

26. Проверить работоспособность АРУ по высвечиванию табло АРУ ВЗЛЕТ ПОСАДКА и отсутствию сигнала  АРУ на табло "Экрана",

27. Проверить работоспособность СОС по отсутствию сигналов ОТКАЗ СОС и НЕТ РЕЗЕРВА СОС.

28. Проверить работу системы управления клиньями воздухозаборников для чего:

· - убедиться, что шторки положения клиньев по ИПК совмещены с отметкой ВП, на табло «Экрана» не высвечиваются предупреж-
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дающие сигналы и не горят табло КОНТРОЛЬ ВХОД ЛЕВ. И КОНТРОЛЬ ВХОД ПРАВ;

· - увеличить на 1-2 с обороты двигателей до 80-90%, при этом должны высвечиваться табло КОНТРОЛЬ  ВХОД. ЛЕВ. и КОНТРОЛЬ ВХОД. ПРАВ;

· - уменьшить обороты двигателей - табло должны погаснуть.

ПРЕДУПРЕЖДЕНИЕ. Если табло КОНТРОЛЬ ВХОД. ЛЕВ. (ПРАВ.) высвечиваются на режиме малого газа или не высвечиваются на оборотах 80-90% или высвечивается сигнал ВОЗД. ЗАБ. ЛЕВ. (ПРАВ.), выключить двигатели для выяснения ПРИЧИН.

29. Проверить подачу воздуха в противоперегрузочное устройство ВК (ППК) автоматом давления. При плавном нажатии головки автомата давления должно происходить равномерное и плавное обжатие ног и брюшной полости. При уменьшении нажатия головки автомата обжатие уменьшается, а при отпускании - прекращается.

30. При использовании вентилируемого костюма или ВМСК проверить работу систем вентиляции одежды:

31. До выруливания просмотреть все имеющиеся на табло "Экрана" команды повторным нажатием кнопки ЭКРАН ВЫЗОВ до появления команды ЗАКРЫЛКИ ВЫПУСТИ.

ПОДГОТОВКА К ВЫРУЛИВАНИЮ И РУЛЕНИЕ

32. После окончания проверки самолетные систем запросить у РП разрешение на выруливание и, получив его, нажать рычаг тормозов и дать команду технику на уборку колодок из-под колес.

33. Перед началом руления следует  убедиться в нормальной работе тормозов, для чего увеличить обороты двигателей до 70-80% - самолет должен удерживаться на месте, проверить отсутствие препятствий в направлении выруливания, задросселировать двигатели и запросить разрешение на выруливание у техника самолета. Получив разрешение на выруливание (одновременно техник должен показать летчику вынутые предохранительные чеки пусковых устройств), еще раз проверить отсутствие препятствий, отпустить тормозной рычаг и начать руление. Реакция самолета на 
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боковой ветер при рулении парируется ногой. На рулении для перехода МРК на большие углы разворота следует нажать кнопку на РУДе МРК. ЗАХВ. ПЗ. Резкое торможение дает плавное, но не значительное опускание носовой части самолета. Скорость руления должна обеспечивать безопасность движения по аэродрому и исключить возможность столкновения самолета с препятствиями, при этом не следует допускать 

ПРЕДУПРЕЖДЕНИЕ. В случае отказа основной системы торможения руление прекратить, используя для остановки самолета и сруливания с ВПП  аварийную систему торможения. При необходимости выключить двигатель.

В процессе руления по прямой и на разворотах обратить внимание на работу системы навигации (индикацию текущего курса, крена, тангажа, изменение дальности, наличие коррекции).

ПОЛЕТ ПО КРУГУ
34. Перед выруливанием на ВПП застопорить плечевые ремни в притянутом положении, включить, при необходимости, выключатель ОБОГРЕВ СТЕКЛА ПВД, запросить разрешение вырулить на ВПП. Получив разрешение, вырулить на взлетную полосу и установить самолет по оси ВПП, плавно затормозив при нейтральных педалях.

35. Перед взлетом необходимо:

· - убедиться, что высвечивается табло АРУ ВЗЛЕТ - ПОСАДКА;

· - выпустить закрылки, проверить выпуск закрылков, носков и погасание команды "Экрана" ЗАКРЫЛКИ ВЫПУСТИ;

· - проверить соответствие показаний навигационно-пилотажных приборов положению самолета на полосе;

· - проверить отсутствие сигнала ОЧЕРЕДЬ на табло «Экрана» (при наличии сигналов принять решение на вылет);

· - проверить отсутствие сообщений РИ при оборотах 85% и более;

· - запросить разрешение на взлет.

При необходимости выполнить уточнение текущего курса по ВПП, для чего:
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· - убедиться, что переключатель ППМ-АЭР находится в положении АЭР и кнопка-лампа, соответствующая номеру аэродрома вылета нажата;

· - установить переключатель КУРС на ЩУ СН в соответствие с курсом взлета;

· - в режиме "СЕТКА" по ИЛС с помощью МРК уточнить установку самолета по продольной оси ВПП и нажать кнопку-лампу ВК/ОБНУЛ.;

· -проконтролировать показания курса на ПНП и СЕИ.

ПРЕДУПРЕЖДЕНИЯ: I. Если текущий курс самолета отличается от курса ВПП на 5( и более, взлет не производить, зарулить, выяснить причину.

2. Все полеты выполнять с включенной САУ в режиме "демпфер".

3. Режим "увод" включать только после набора высоты более установленной "опасной".

36. Взлет производить с выпущенными закрылками, как правило, на максимале. После получения разрешения на взлет включить счетчик времени полета на часах и, удерживая самолет на стартовом тормозе, плавно перевести РУДы в положение максимал. После выхода двигателей на максимальный режим или при появлении юза колес отпустить тормозной рычаг и начать разбег, в процессе начала которого контролировать работу двигателей. При страгивании с места самолет несколько "задирает" нос и до перехода воздухозаборников на осевой вход движется в этом положении.

На разбеге удерживать ручку управления в нейтральном положении. Направление выдерживать отклонением педалей. В процессе разбега переход воздухозаборников на осевой вход ощущается летчиком по приросту продольного ускорения и опусканию носа самолета. Разбег самолета при этом становиться более устойчивым. На скорости 240-250 км/ч отклонением ручки управления "на себя" произвести подъем передних колес до угла тангажа 10-11( по КПП.

Отрыв самолета практически совпадает с моментом создания взлетного угла и происходит на скорости 260-280 км/ч в зависимости от взлетной массы самолета и темпа подъема передних колес. По-
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сле отрыва выполнить плавный отход от земли, сохраняя угол тангажа примерно равным углу отрыва, при этом самолет устойчив, усилия на ручке управления тянущие, небольшие.

При необходимости разрешается выполнять взлет на форсаже.

На высоте 10-15 м установить кран шасси в положение УБРАНЫ, проконтролировать положение клиньев воздухозаборников по ИПК (0%) и отсутствию сигнала ВЕРХНИЙ ВХОД на табло «Экрана», убедиться в полной уборке шасси по ИП и восстановлению давления в гидросистемах по ИКГ.

Если шасси полностью не убралось – горит лампа промежуточного положения ИП, то следует оставить кран шасси в положении УБРАНЫ, уменьшить скорость до 400 км/ч, проконтролировать полную уборку шасси.

Набрать высоту 100 м, убрать закрылки, проверить уборку закрылков и носков по ИП.

Установить скорость 450-500 км/ч и на этой скорости выполнять дальнейший полет по кругу. На высоте 150-200 м ввести самолет в разворот с креном 35-45( и выполнить первый и второй развороты слитно.

На прямой после второго разворота необходимо проверить давление в гидросистемах давление воздуха в основной и аварийной пневмосистемах, включение тормоза передних колес.

При подлете к траверзу ДПРС выпустить шасси, самолет при выпуске шасси устойчив, перебалансировка практически не ощущается. Проконтролировать выпуск шасси по световой сигнализации на ИП и восстановлению давления в общей гидросистеме, убедиться, что колеса расторможены.

При выпуске шасси на табло "Экрана" появляется команда АРУ УСТАНОВИ ЛЕГКО, а в очереди - ЗАКРЫЛКИ ВЫПУСТИ. Команда АРУ УСТАНОВИ ЛЕГКО снимается после перехода штока АРУ на большое плечо (высвечивается табло АРУ ВЗЛЕТ-ПОСАДКА) на скорости около 400 км/ч. Выпустить закрылки - нажать кнопку выпуска закрылков и, не убирая руки со щитка закрылков, проконтролировать выход закрылков и отклоняемых носков по ИП. Момент перебалансировки при выпуске незначительный, легко парируется ручкой.
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ПРЕДУПРЕЖДЕНИЯ: I. В случае энергичного кренения самолета в момент выпуска закрылков немедленно убрать их и посадку производить с убранными закрылками.

Перед третьим разворотом установить скорость 400 км/ч, проверить стопорение плечевых ремней, доложить о выпуске шасси и запросить разрешение на посадку.

Ввод в третий разворот начинать при КУР=250° (110°). Разворот выполнить в горизонтальной плоскости с креном 35-45° на угол 100-110°.

После вывода из разворота перевести самолет на снижение с вертикальной скоростью 3-5 м/с и выполнять полет, выдерживая КУР=350° (10°) до начала четвертого разворота.

Четвертый разворот выполнить на скорости не менее  350 км/ч с креном 30-35(.Высота вывода менее 200 м. Выход в створ ВПП регулировать изменением величены крена до 45°.

После четвертого разворота пройти ДПРС на высоте 200 м при скорости 320 -330 км/ч и перевести самолет  на снижение с вертикальной скоростью 3-5 м/с с таким расчетом, чтобы глиссада планирования была направлена в точку начала выравнивания, удаленную на 50-70 м от порога ВПП. Планирование выполнять с постепенным уменьшением скорости до 280 - 290 км/ч к моменту начала выравнивания. Высота пролета 

БПРС при нормальном сохранении наклона глиссады (без просадки) составляет 50 м.

В процессе уменьшения скорости происходит заметное для летчика увеличение угла тангажа. Усилия на ручке управления тянущие. ВПП просматривается все время: и на планировании, и на выравнивании. Возникающие при уточнении расчета перебалансировки от изменения режима работы двигателя парировать ручкой управления.

С высота 30-20 м, убедившись в точности расчета и проверив скорость, перенести взгляд на землю влево вперед и в направлении снижения самолета.

С высоты 8-10 м начать выравнивание самолета плавным выбором ручки "на себя" вплоть до момента, касания. Обороты убирать 
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после выравнивания или во второй половине его. Расход ручки в процессе выравнивания значительный - от нейтрального до почти полного "на себя".

Приземление происходит мягко на скорости 250 - 260 км/ч при расчетной посадочной массе с посадочным углом атаки около 11(. Стремление самолета опустить нос в момент касания парируется подбором ручки "на себя".

При посадке с предельной посадочной массой скорости планирования и посадки увеличиваются на 25-30 км/ч.

37. При приземлении на повышенной скорости для данной посадочной массы возможно отделе- ние самолета от ВПП ("козел"). В этом случае необходимо:

· - плавным отклонением ручки управления "от себя" прекратить дальнейший отход самолета от ВПП;

· - соразмерным снижению самолета взятием ручки управления "на себя" создать посадочное положение самолета;

· - при повторном приземлении самолета сразу нажать кнопку выпуска тормозного парашюта во избежание развития прогрессирующего "козла".

С началом устойчивого пробега плавно опустить передние колеса, перенести взгляд вперед, выпустить тормозной парашют и начать торможение плавным нажатием на тормозной рычаг, длина пробега при этом составит 600-700 м. Для сокращения длины пробега тормозной рычаг может быть выбран полностью с началом торможения. При боковой составляющей ветра не более 6 м/с разрешается производить выпуск тормозного парашюта до опускания передних колес.

38. При выполнении посадки без выпуска тормозного парашюта, после приземления удерживать самолет в двухточечном положении до опускания передних колес, после чего отдать ручку управления "от себя" и на скоростное более 215 км/ч приступить к торможению. Длина пробега три этом составит около 1300 м. При необходимости разрешается начинать торможение на скорости более 215 км/ч.

Тормозной парашют должен быть выпущен обязательно:

· - при посадке сразу после взлета с полной заправкой;
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· - с четырьмя подвесками АБ-500, Б-8, КМГУ;

· - на коротких или мокрых ВПП;

· - при выполнении посадки с убранными закрылками;

· - с АРУ на малом плече;

· - при прекращении взлета после подъема передних колес.

На пробеге самолет устойчив, стремлений к рысканию и разворотам не имеет.

Направление выдерживать при помощи управляемых передних колес.

Для исключения резкие бросков на пробеге включение больших углов разворота передние колес запрещается до окончания пробега. При резком затормаживании одного из колес после нажатия на тормозной рычаг отпустить его, немедленно выпустить парашют и вновь начать плавное торможение, увеличивая давление в тормозах по мере уменьшения скорости и сообразуясь с оставшейся длиной ВПП. Если при нажатии на тормозной рычаг торможение не происходит (отказ основной системы торможения), необходимо выпустить тормозное парашют, если он не был выпущен, выключить двигатели и применить аварийное торможение. При этом следует сорвать контровку рукоятки, выбрать свободный ход рукоятки и производить торможение плавным вытягивание ручки "на себя", сообразуюсь со скоростью пробега и оставшейся длиной ВПП. При возникновении юза отдать рукоятку несколько "от себя", восстановить направление пробега педа- лями и дальнейшее увеличение давления производить на меньшей скорости.

39. Перед сруливанием с ВПП убрать закрылки, отключить выключатель ОБОГРЕВ  СТЕКЛА, ПВД и проверить закрытие осевых входов воздухозаборников по положению шторок на ИПК. После сруливания с ВПП, сбросить в установленном месте тормозной парашют. Если осевой вход какого-либо воздухозаборника де закрыт, выключить оба двигателя. Руление запрещается.

При высокой температуре наружного воздухе руление после посадки разрешается производить с приоткрытым фонарем кабины.

40. Выключение двигателей после заруливания на стоянку (место для выключения двигателей) произвести в следующем порядке:
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· - выключить все выключатели, кроме ДВЙГАТ. СИСТЕМЫ,  АККУМ. БОРТ. АЭРОДРОМ. и РЕГИСТ;

· - поочередно с интервалом не менее 3 с установить РУД на СТОП. Для улучшения условий фиксации верхних створок воздухозаборников, после выключения двигателей,. ручку управления самолетом и педали не перемещать;

· - убедиться в открытии осевого входа по ИПК;

· - выключить выключатели ДВЙГАТ. СИСТЕМЫ,  АККУМ. БОРТ. АЭРОДРОМ. и РЕГИСТ.

На самолетах с ломающейся ручкой катапультирования после открытия откидной части фонаря и установки наземного предохранителя установить ручку катапультирования в нерабочее (откинутое вперед) положение, нажав боковые гашетка.

ПРЕДУПРЕЖДЕНИЕ. В случае остановки двигателей (двигателя) закрытием перекрывного крана дальнейшая эксплуатации их не допускается.

41. Буксировка самолета по аэродрому должна производиться с закрытым или приоткрытым фонарей со  скоростью не более 20 км/ч по бетону и не более 10 км/ч по грунту. Буксировка ночью должна выполняться с включенными АНО. Во время буксировки в кабине должен находиться летчик или техник, готовый к торможению самолета при остановке буксировщика.

УХОД НА ВТОРОЙ КРУГ
42. Уход на второй круг возможен с высот, вплоть до высоты начала выравнивания. Однако в целях безопасности решение об уходе на второй круг следует принимать на высоте не менее 50 м. При уходе на второй крут со скоростей 300-330 км/ч и увеличении оборотов в темпе приемистости возникает энергичный кабрирующий момент, требующий отдачи ручки управления и снятия усилий с неё механизмом триммерного эффекта.

Для ухода на второй круг необходимо:

· - перевести РУДы в положение МАКСИМАЛ, не изменяя угла планирования, возникающий кабрирующий момент при этом парировать ручкой управления;
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· - уменьшать угол планирования по мере увеличения скорости с таким расчетом, чтобы перевести самолет в горизонтальный полет на скорости 320-330 км/ч;

· - перевести самолет в набор высоты с постепенным увеличением скорости;

· - на высоте не менее 10-15 м убрать шасси;

· - на высоте не менее 100 м убрать закрылки;
· - дальнейший полет производить на скорости 450-500 км/ч.

Если решение об уходе на второй круг было принято поздно, то, увеличив обороты до максимальных, следует продолжать выполнение посадки, вплоть до касания ВПП, с последующим отходом от земли после набора скорости.

ПОСАДКА С ОДНИМ РАБОТАЮЩИМ ДВИГАТЕЛЕМ
43. Посадка с одним работающим двигателем в технике пилотирования особых трудностей для летчика не представляет.

Выдерживание режимов снижения и посадки практически не отличается от выдерживания в нормальных условиях. Скольжение в сторону работающего двигателя парируется отклонением рулей.

Уход на второй круг на одном двигателе возможен с любых высот, вплоть до касания ВПП, при этом следует не допускать запаздывания в парировании разворачивающего момента при выведении двигателя на максимальный режим.

ПОСАДКА С УБРАННЫМИ ЗАКРЫЛКАМИ

44. Посадку с убранными закрылками разрешается выполнять в случаях невозможности вы-

пуска закрылков (отказ общей гидросистемы) или при появлении кренящего момента при их выпуске.

Третий разворот при заходе на посадку выполнить несколько позднее при КУР=240( (120() на угол 100-110(.

Скорость на заходе, разворотах и планировании выдерживать на 20-25 км/ч более установленных для нормальной посадки.
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Точку выравнивания наметить в 200-250 м от порога ВПП, высота прохода БПРС при этих условиях будет 40 м.

Выравнивание выполнить обычным темпом, дросселирование двигателей производить только после выхода самолета на ВПП.

В связи с повышенной посадочной скоростью заход на посадку с убранными закрылками выполнять при минимальном остатке топлива.

На пробеге после опускания переднего колеса выпустить тормозной парашют на скорости не более 310 км/ч и полностью нажать тормозной рычаг. Длина пробега в этом случае составит около 1000 м.

После посадки с убранными закрылками осмотреть шасси.

ВЗЛЕТ И ПОСАДКА ПРИ БОКОВОМ ВЕТРЕ

45. Взлет и посадка самолета разрешается при боковой составляющей ветра не более 15 м/с. Боковой ветер вызывает разворот против ветра и кренение по ветру.

На взлете разворот самолета устранить педалями, а кренение – ручкой управления против ветра. По мере увеличения скорости на разбеге потребные отклонения педалей и ручки уменьшаются. Подъем переднего колеса следует производить на меньшую величину – до 10( по КПП, чтобы отрыв самолета произошел на повышенной (на 10-15 км/ч) скорости. Не допускать отрыв с одного колеса или кренение самолета в момент отрыва.

На посадке бороться со сносом следует подбором курса. В момент приземления для исключения юза колес дать ногу по сносу и выдержать направление по оси ВПП.

Для повышения устойчивости самолета на пробеге опустить передние колеса при нейтральных педалях и приступить к торможению, затем выпустить тормозной парашют. Длина пробега при боковой составляющей ветра 15 м/с увеличивается на 20% по отношению к пробегу без бокового ветра.
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ПОЛЕТ С "КОНВЕЕРА"

46. На самолете без подвесок разрешается выполнять очередной взлет сразу после приземления (взлет с "конвейера"). При этом первая посадка должна производиться при остатке топлива не более 2500 кг, а последний взлет - при остатке, топлива не менее 700 кг.

Разрешение на взлет с "конвейера" запрашивать при пролете ДПРС. 

Техника выполнения посадки до момента приземления обычная.

После касания ВПП колесами убедиться, что самолет устойчиво совершает пробег на двух ос-новных колесах, перенести взгляд вперед и, не опуская передних колес, вывести обороты двигателей до максимальных за 2-3 с и произвести взлет, не допуская излишнего подъема передних колес.

Общая длина пробега - разбега составляет 700 м. Расход топлива за один полет с "конвейера" составляет:

- 230 кг при уборке шасси после взлета;

- 330 кг при полете по кругу с выпущенными шасси;

Максимальное количество полетов с "конвейера" не должно превышать четырех.

ВЫПОЛНЕНИЕ ДВУХ ПОСЛЕДОВАТЕЛЬНЫХ ПОЛЕТОВ

47. При выполнении двух последовательных полетов первую посадку выполнять при остатке топлива не более 2500 кг без подвесок и не более 1200 кг с подвесками.

Выполнение первой посадки произвести без выпуска тормозного парашюта на пробеге и с началом торможения на скорости не более 215 км/ч.

Перед выруливанием на ВПП для второго взлета проконтролировать давление воздуха в системе, которое должно быть не ниже желтого сектора ИКГ.

После выполнения второго взлета полет в течение 5-6 мин. выполнять с выпущенными шасси для охлаждения колес, после чего можно произвести уборку шасси.
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ОСОБЫЕ СЛУЧАИ В ПОЛЕТЕ

Пожар  двигателей  и  КСА.

168.
Признаки:

-мигает кнопка-лампа КСЦ;

-высвечивается сигнал "ПОЖАР ЛЕВ. (ПРАВ., КСА)";

-выдается речевая информация.


Дополнительные признаки:
-дым или пламя за самолетом;

-появление дыма в кабине.

169. 
Действия на стоянке (рулении):
-немедленно выключить двигатели (затормозиться);

-закрыть перекрывной кран горящего двигателя;

-установить "ОГНЕТУШИТЕЛЬ" в необходимое положение;

-после остановки самолета покинуть его.
170.
Действия на разбеге (до отрыва):

-выключить двигатели установкой РУД на СТОП;

-принять меры для остановки самолета;

-закрыть перекрывные краны;

-установить  "ОГНЕТУШИТЕЛЬ"  в  нужное по
ложение;

-после остановки самолета покинуть его.
При опасности столкновения с препятствиями или другой угрозе жизни летчика при скорости более 75 км/ч катапультироваться, менее 75 км/ч аварийно сбросить фонарь, после выкатывания с ВПП отвернуть от препятствия (при необходимости убрать шасси) и обесточить самолет.

171.
Действия после отрыва:

а) При пожаре КСА:

-продолжать взлет;

-установить "ОГНЕТУШИТЕЛЬ" в положение КСА;

-набрать высоту в направлении, безопасном для катапультирования и падения самолета;

-убедившись в продолжении пожара, катапультироваться, по 
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возможности выключив двигатели;

-если пожар КСА ликвидирован (погас сигнал "ПОЖАР КСА" и отсутствуют дополнительные признаки) немедленно произвести посадку.

б) При пожаре в отсеке двигателя:

-продолжать взлет;

-установить  "ОГНЕТУШИТЕЛЬ" в положение "ЛЕВ (ПРАВ)";

-не изменяя режима работы двигателей, набрать необходимую высоту и скорость в направлении безопасном для катапультирования и падения самолета;

-выключить горящий двигатель;

-закрыть перекрывной кран;

-убедившись в продолжении пожара, катапультироваться, по возможности выключив двигатели;

-если пожар ликвидирован, погас сигнал ПОЖАР ЛЕВ. (ПРАВ.) и отсутствуют дополнительные признаки пожара, немедленно произвести посадку.

172. Действия в полете:

а) При пожаре КСА:

-выключить форсаж двигателей;

-установить "ОГНЕТУШИТЕЛЬ" в положение "КСА";

-развернуться в направлении безопасном для катапультирования  и падения самолета;

-убедившись в продолжении пожара, катапультироваться, по возможности выключив двигатели;

-если пожар ликвидирован (погас сигнал "ПОЖАР КСА" и отсутствуют дополнительные признаки пожара), немедленно произвести посадку.

б) При пожаре в отсеке двигателя:

-выключить форсаж двигателей;

-установить РУД на стоп;

-закрыть перекрывной кран;

-отключить  САУ  кратковременным  нажатием  красной кнопки на РУС (режим "ДЕМПФЕР" сохраняется);

-установить "ОГНЕТУШИТЕЛЬ"  в  положение  ЛЕВ. (ПРАВ.);
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-убедившись в продолжении пожара, катапультироваться, выключив двигатели (по возможности);

-если пожар ликвидирован, погас сигнал "ПОЖАР ЛЕВ. (ПРАВ.)" и отсутствуют дополнительные признаки пожара, немедленно произвести посадку.

Отказ одного двигателя.

173.
Признаки (при неизменном положении РУД):

-изменение звука работы двигателей;

-уменьшение продольного ускорения (скорости полета);

-возникновение разворачивающего и кренящего моментов;

-погасание табло "ФОРСАЖ ЛЕВ.(ПРАВ.)";

-резкое падение оборотов двигателя;

-возможно появление дыма в кабине из-за попадания масла

через лабиринтные уплотнения отказавшего двигателя в систему кондиционирования.

174. 
Действия на разбеге при длине БВПП 1800 м и более:

а) На V < 200 км/ч или взлетной массе 16500 кг:

-прекратить взлет;

-принять все меры для остановки самолета;

-выключить отказавший двигатель;

-при необходимости выключить второй двигатель.

При опасности столкновения с препятствиями или другой непосредственной угрозе жизни летчика при скорости более 75 км/ч катапультироваться, а при скорости менее 75 км/ч аварийно сбросить фонарь, после выкатывания с ВПП отвернуть от препятствия (при необходимости убрать шасси) и обесточить самолет.

175. Действия после отрыва:

б) На V > 200 км/ч   и   Gвзл < 16500 кг:

-при взлете на форсаже установить РУД обоих двигателей в положение "МАКСИМАЛ";

-продолжать взлет на одном двигателе.
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Предупреждение: при отказе двигателя сразу после отрыва возможна просадка самолета до касания колесами ВПП с последующим отрывом после непродолжительного разбега.

-Удерживать самолет от кренения и рыскания;

-после устойчивого отрыва убрать шасси;

-набор  высоты до достижения скорости 350 км/ч выполнять с вертикальной скоростью 1...2  м/с  с  последующим  увеличением  до 3...5 м/с;

-на высоте не менее 100 м убрать закрылки;

-установить  РУД  отказавшего двигателя в положение "СТОП",  если обороты двигателя упали более 10% независимо от наличия или отсутствия сигнала "РЕЗЕРВНАЯ СИСТЕМА";

-при необходимости в безопасном месте сбросить подвески  и произвести посадку.

Примечание: при длине ВПП менее 1800 м взлет продолжать только в случае отказа двигателя на скоростях, обеспечивающих отрыв самолета в пределах  ВПП,  определенных для фактической взлетной массы по рис.62а. В остальных случаях действовать в соответствии с п.174а.

176. Действия в полете:

-парировать разворачивающий и кренящий моменты;

-немедленно отключить форсаж двигателей;

-отключить САУ кратковременным нажатием  красной кнопки  на  РУС (режим "ДЕМПФЕР" сохраняется);

-установить РУД отказавшего двигателя в  положение  "СТОП",  если обороты уменьшились менее 45%;

-следовать на ближайший аэродром и произвести  посадку  на  одном двигателе.

При полете на одном двигателе  выдерживать  скорость  400...600 км/ч, разворачивающий  момент  парировать  рулем  направления,  не допуская их резкого отклонения. При посадке при наличии ветра  со стороны отказавшего двигателя боковая составляющая ветра не более 10 м/с.
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Помпаж силовой установки.

177.
Признаки:

-наличие звуковых явлений в районе воздухозаборников или двигателей, а также продольных толчков из-за резких изменений тяги двигателей;

-отсутствие роста оборотов с увеличением температуры при приемистости (зависание оборотов);

-падение оборотов двигателя с возможным ростом температуры газов за турбиной при неизменном положении РУД;

-выдвижение клина воздухозаборника;

-загорание табло "ЗАПУСК ЛЕВ. (ПРАВ.)

178.
Действия:

-парировать разворачивающий и кренящий моменты;

-отключить форсаж обоих двигателей;

-установить РУД спомпировавшего двигателя в положение "СТОП", если помпаж не ликвидирован АПЗ в течение 5...8 с;

-проверить положение клиньев;

Примечание: если перед запуском двигателя на М>1.15 клин стоит в положении 100% по ИПК, необходимо погасить скорость до М<1.15, перевести клин вручную в положение 0% по ИПК нажатием переключателя АВАР. УБОРКА КЛИНА.

-запустить двигатель;

-проконтролировать выход двигателя на обороты малого газа;

-выйти на аэродром, произвести посадку;

-при высвечивании табло "СБРОСЬ ОБОРОТЫ ЛЕВ. (ПРАВ.)" и сигнала "ПЕРЕГРЕВ ЛЕВ. (ПРАВ.)" на табло "ЭКРАНА", выдаче речевой информации "ПЕРЕГРЕВ ЛЕВОГО (ПРАВОГО) ДВИГАТЕЛЯ" действовать в соответствии со ст. 192.
Самовыключение обоих двигателей в полете.

179.
Признаки:

-энергичное торможение самолета;

-резкое снижение оборотов и температуры.

180.
Действия:
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-отключить САУ нажатием красной кнопки "ВЫ-КЛЮЧ. РЕЖ. САУ" (более 3 секунд) на РУС до погасания кнопки-лампы "ДЕМПФЕР";

-установить РУДы в положение "СТОП", если обороты упали менее 45%;

-произвести одновременный запуск двигателей (можно поочередный, начиная с левого);

-выйти на аэродром и произвести посадку.

Предупреждение: если ни один из двигателей до высоты 2000 метров не запустился, катапультироваться.

Отказ управления двигателями

на форсажных режимах.
(Заклинивание РУД или рассоединение тяг управления)
180а.
Признак: 

- оба РУД не снимаются с упоров полного или минимального форсажа.

180б.
Действия:

- убрать тянущие усилия с РУД;

-приложить к РУД давящие усилия (от себя);

-полностью нажать гашетки;

-удерживая гашетки нажатыми, переместить РУД на себя;

-если РУД не перемещаются, необходимо, удерживая гашетки нажатыми, нажать гашетки "СТОП" и переместить РУД на себя не выключая двигатели, при этом до завершения полета ФОРСАЖ не включать;

-при невозможности снятия РУД с форсажных упоров действовать в соответствии со ст.180г.

180в. Признак: 

- при перемещении РУД ниже упоров "МАКСИМАЛ" не выключаются форсажи и не уменьшаются обороты двигателей.

180г.
Действия:

-отключить форсажные режимы двигателей установкой выключателя "ФОРСАЖ  АВАР. ОТКЛ." в положение "АВАР.ОТКЛ.";

-выключить левый двигатель закрытием перекрывного крана;
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-выполнить снижение до высоты захода на посадку на числах М  около 0.83...0.8.

Примечание 1. При большом удалении от аэродрома и малом остатке топлива, не выключая двигатель, выполнить набор высоты 13000 м на числе М=0.8 и продолжать полет на этой высоте и числе М с двумя работающими на максимальном режиме двигателями. На удалении 130...150 км от аэродрома посадки выключить левый двигатель закрытием перекрывного крана и выполнить снижение на М=0.83...0.8 до высоты захода на посадку.

Примечание 2. Километровый расход топлива для  горизонтального полета при полете с одним или двумя двигателями, работающими на максимальном режиме, указан для самолета без подвесок с массой 13000 кг в таблице:

	Высота, м
	Максимал + Максимал
	Стоп + 

Максимал

	1000
	8.6
	5.1

	7000
	4.5
	2.7

	13000
	2.1
	-


Примечание 3. Расход топлива на снижении с высоты 13000 м до высоты 600 м на числе М=0.8 на одном двигателе, работающем на режиме "Максимал", составляет около 500 кг.

-освободиться от внешних подвесок и выработать топливо до остатка около 1000 кг;

-уменьшить скорость до 550...500 км/ч выполнением форсированного виража с перегрузкой 4...5 с выпущенными тормозными щитками;

-выпустить шасси и закрылки;

-выполнить заход на посадку одним из способов:

а) Заход на посадку без выполнения дополнительных маневров:

-на высоте 600 м определить установившуюся скорость горизонтального полета с выпущенными шасси и закрылками и сообщить ее группе руководства полетами. В зависимости от положения пере-
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ключателя "РПТ-МАКС-У" и атмосферных условий эта скорость будет находиться в пределах 470...520 км/ч;

-ГРП увеличивает полученное значение скорости на 50 км/ч (на эту величину возрастает скорость в процессе снижения по стандартной глиссаде (2° 40') с высоты 600 м до высоты 200 м) и по номограмме на рис.48а определяет удаление от начала ВПП точки выключения работающего двигателя для фактических МУ и сообщает его летчику и РЗП;

-выполнить заход на посадку двумя разворотами на 180°  или с использованием СН в режиме "ВОЗВРАТ".

Предупреждение 1: С целью уменьшения роста скорости после перевода самолета на снижение по глиссаде и соответственно удаления точки выключения двигателя от начала ВПП высота предпосадочного маневра должна быть как можно меньшей  с учетом условий базирования и фактических метеоусловий.

Предупреждение 2: Снижение по глиссаде на посадочном курсе с высоты 600 м до высоты 200 м происходит  с вертикальной скоростью около 10 м/с и увеличением  скорости к ДПРС на 50...60 км/ч.

-на удалении 8...10 км выключить обогревы ПВД, фары  включать только в случае крайней необходимости после пролета БПРС;

-на удалении 6...8 км от начала ВПП доложить фактическую скорость и при необходимости уточнить точку выключения двигателя;

-на заданном удалении от начала ВПП, определенном по наземным ориентирам, по счетчику дальности на ПНП (ИПВ) или по команде РЗП закрыть перекрывной кран правого двигателя. Точное определение точки выключения двигателя с помощью номограммы на рис.48а обеспечивает планирование с остановленными двигателями по обычной глиссаде с уменьшением скорости к началу ВПП до 310 км/ч;

-при подходе к началу выравнивания на скорости более 300 км/ч движения РУС в процессе выравнивания и выдерживания должны быть плавными;
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-после приземления на скорости не более 310 км/ч выпустить тормозной парашют, опустить носовые колеса и приступить к торможению;

-направление в конце пробега (после перемещения индекса указателя давления гидросмеси в основной системе в красную зону) выдерживать с помощью тормозов колес, при этом закрылки не убирать;

-при правильном расчете на посадку и уменьшении скорости на пробеге менее 20 км/ч (по возможности, с целью освобождения ВПП) срулить на РД по инерции, отключив предварительно тормоз носовых колес.

б) Заход на посадку после выполнения виражей в районе ДПРС:

Этот способ захода на посадку возможен только при видимости не менее 5...6 км и нижнем крае не менее 250...300 м. При этом необходимо:

-выполнить снижение на ПК таким образом, чтобы пройти траверз ДПРС на удалении 150...200 м со стороны, противоположной направлению выполнения виражей;

-на траверзе ДПРС выполнить 2...3 форсированных виража  на высоте 200 м, выдерживая угол атаки 13...14°  с уменьшением скорости до 320 км/ч;

-после окончания виражей перевести самолет на снижение в район начала выравнивания как при обычной посадке и уточнить заход по направлению (снижение будет происходить с ростом скорости, которая при удалении от ВПП  2 км составит 410...440 км/ч;

-в процессе снижения по глиссаде, оценивая увеличение скорости и уменьшение дальности до ВПП, закрыть перекрывной кран правого двигателя в момент, когда будет обеспечен выход в одну из точек, указанных в табл.14б на соответствующей скорости. При этом учитывать, что после выключения двигателя скорость планирования при выдерживании стандартной глиссады снижения будет уменьшаться на 30...40 км/ч на каждые 0.5 км уменьшения дальности до ВПП;
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	Дальность до ВПП
	1
	1.5
	2

	Потребная скорость
	380
	410
	450


-дальнейшие действия при снижении по глиссаде, выравнивании и посадке аналогичны действиям, описанным в пункте а.

Примечание: При соблюдении условий, указанных в табл. будет обеспечиваться приземление самолета в пределах ВПП длиной 2.5 км и завершение пробега без выкатывания за пределы ее концевой полосы безопасности при отклонении метеоусловий от стандартных в пределах:


-давления 700...780 мм рт.ст.;


-температуры наружного воздуха -35...+35°C;


-встречной скорости ветра 0...15 м/с.


Предупреждение 1: Работоспособность гидросистем при планировании с выключенными двигателями с дальностей, указанных в табл. обеспечивается только при выключении второго двигателя перекрывным краном. При выключении второго двигателя стоп - краном от РУД из-за более быстрого снижения оборотов авторотации гидросистема обеспечивает планирование самолета с авторотирующими двигателями с дальностей не более 2 км от начала ВПП.

Предупреждение 2: При неточности в определении точки выключения двигателя, когда не обеспечивается приземление самолета в пределах концевой полосы  безопасности до начала ВПП или при угрозе столкновения с препятствиями после выкатывания за пределы ВПП  -  катапультироваться.

Запуск двигателей в полете.

181.
 Надежный запуск двигателей обеспечивается на выбеге роторов и при оборотах аторотации 12% и более (запуск двигателей выпуска до 1.01.1985 производить с оборотов 40% и более).

Запуск двигателей производить при скоростях:
-400...1000 км/ч на высотах менее 12000 м;

-от 550 км/ч до М=1.8 на высотах 12000...17000 м

 (запуск обеспечивается с оборотов не менее 50%).
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Примечания: 1.Для повышения надежности запуска следует выдерживать скорость ближе к верхнему пределу, что увеличивает обороты авторотации.

2: Запас кислорода на борту обеспечивает пять запусков в воздухе с учетом пяти запусков турбостартера на земле.

Основной вид запуска - встречный (автоматический или ручной при падении оборотов РВД до 50...40%).

182. Запуск двигателей осуществляется следующими способами:

а) Автоматический - при падении оборотов менее 50%  и положении РУД от МГ до ПФ автоматическим включением системы запуска двигателей, при этом высвечивается табло "ЗАПУСК ЛЕВ.(ПРАВ.)" на правом пульте и увеличиваются обороты двигателей и температура газов за турбиной до значений, определенных положением РУД;

б) Полуавтоматический - установкой РУД на 2...3 секунды в положение "СТОП", а затем в любое положение выше упора МГ, вплоть до МАКСИМАЛА, при этом высвечивается табло "ЗАПУСК ЛЕВ. (ПРАВ)" на правом пульте;

в) Ручной - установкой РУД в положение "СТОП", включением выключателя "ЗАПУСК В ВОЗДУХЕ ЛЕВ. (ПРАВ.)" и переводом РУД в положение МГ. После выхода двигателя на обороты МГ отключить выключатель "ЗАПУСК В ВОЗДУХЕ", но не позже 100 секунд с момента его включения. Ручной запуск применяется в случае несрабатывания автоматического и (или) полуавтоматического запусков - не высвечивалось табло "ЗАПУСК ЛЕВ. (ПРАВ.)"

Время запуска двигателя в полете не более 70 сек.

При любом способе запуска после выхода двигателя  на режим определенный положением РУД, проверить работу двигателя плавным перемещением РУД. Если двигатель не управляется, установить РУД в положение "СТОП" и повторить запуск на большей скорости.

Отказ маслосистемы двигателя.

183. Признаки:
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-мигает кнопка-лампа КСЦ;

-высвечивается табло "ДАВЛ. МАСЛА ЛЕВ. (ПРАВ.)";

-высвечиваются сигналы на табло ЭКРАНА  "ДАВЛЕНИЕ МАСЛА ЛЕВ. (ПРАВ.)" или "ТЕМПЕР. МАСЛА ЛЕВ. (ПРАВ.)", или "СТРУЖКА ЛЕВ. (ПРАВ.)";

-выдается речевая информация "МАЛО ДАВЛЕНИЕ МАСЛА ЛЕВОГО (ПРАВОГО) ДВИГАТЕЛЯ", или "ТЕМПЕРАТУРА МАСЛА ЛЕВОГО (ПРАВОГО) ДВИГАТЕЛЯ ВЫШЕ ДОПУСТИМОЙ", или "СТРУЖКА В МАСЛЕ ЛЕВОГО (ПРАВОГО) ДВИГАТЕЛЯ" и инструкция "СБРОСЬ ОБОРОТЫ ЛЕВОГО (ПРАВОГО) ДВИГАТЕЛЯ".

184. Действия:

 -отключить форсаж двигателей;

-снизить режим работы двигателя до прекращения выдачи сигнализации об отказе;

-выключить двигатель, если сигнализация продолжает высвечиваться; 

-выйти на аэродром и произвести посадку на одном двигателе.
Отказ системы регулирования температуры

 газов за турбиной и оборотов.

185. Признаки: 

-мигает кнопка-лампа КСЦ;

-высвечивается сигнал "РЕЗЕРВ. СИСТАМА ДВ. ЛЕВ. (ПРАВ.)" на табло ЭКРАНА;

-снижаются обороты на 1...7% и температура газов за турбиной на 20...120°С при неизменном положении РУД.

186. Действия:

-прекратить выполнение учебного задания;

-выйти на аэродром и произвести посадку;

-разрешается выполнение полета на высоте не более 14000 м;

-при невключении форсажа установить РУД в бесфорсажное положение и повторно форсаж не включать.

Необходимо учитывать, что при работе двигателей на резервной системе уменьшается на 10% тяга двигателей на режимах МАКСИМАЛ и ФОРСАЖ, возрастает до 5% расход топлива на высотах ме-
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нее 8000 м, возможно несрабатывание АПЗ при возникновении помпажа двигателя.

Самопроизвольное отключение 

форсажа.

187. Признаки: 

-погасание табло "ФОРСАЖ" на правом пульте;

-энергичное торможение самолета (изменение продольной перегрузки);

-возникновение кренящего и разворачивающего момента.

188. Действия:

-парировать кренящий и разворачивающий  моменты;

-установить РУДы в положение "МАКСИМАЛ";

-установить переключатель "ФОРСАЖ-АВАР.ОТКЛ"  в положение "АВАР.ОТКЛ.";

-повторное включение форсажа не производить;

-выйти на аэродром и произвести посадку.

Стопорение (Самозапирание) РУД

187а. Признаки:

Летчик не может снять РУД с упоров "МФ" или "ПФ" (при снятии РУД с упоров ощущается эффект "стопорения").

188а. Действия:

Для снятия РУД с упоров "МФ" или "ПФ" необходимо убрать тянущие усилия с РУДов и, приложив усилия вперед (от себя), полностью расфиксировать гашетки. Только после этого перемещать РУД "на себя".

Падение давления топлива за 

подкачивающим насосом расходного бака.

189. Признаки:

 -мигает кнопка-лампа КСЦ;

-высвечивается сигнал "ПОДКАЧКИ НЕТ, ВЫКЛЮЧИ ФОРСАЖ" на табло "ЭКРАНА";
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-выдается речевая информация "НЕТ ПОДКАЧКИ ТОПЛИВА. ВЫКЛЮЧИ ФОРСАЖ".

190. Действия:

-отключить форсаж и снизить режим работы двигателей;

-выполнять полет на высоте не более 5000 м;

-не допускать отрицательных и околонулевых перегрузок;

-выйти на аэродром и произвести посадку.

Отказ топливорегулирующей автоматики. 

Повышение вибрации. Перегрев двигателя.

191. Признаки: 

-мигает кнопка-лампа КСЦ;

-высвечивается табло "СБРОСЬ ОБОР. ЛЕВ. (ПРАВ.)";

-высвечиваются сигналы на табло ЭКРАНА "ПЕРЕГРЕВ ЛЕВ.(ПРАВ.)", и (или) "ВИБРАЦИЯ ЛЕВ.(ПРАВ.)", и (или) "ОБОРОТЫ ЛЕВ.(ПРАВ.) ВЫШЕ ДОП." и (или) "ДАВЛЕНИЕ ТОПЛИВА ЛЕВ.(ПРАВ.)"

-выдается речевая информация "ПЕРЕГРЕВ ЛЕВОГО (ПРАВОГО) ДВИГАТЕЛЯ", и (или) "ВИБРАЦИЯ ЛЕВОГО (ПРАВОГО) ДВИГАТЕЛЯ", и (или) "ОБОРОТЫ ЛЕВОГО (ПРАВОГО) ДВИГАТЕЛЯ ВЫШЕ ДОПУСТИМЫХ" и инструкция "СБРОСЬ ОБОРОТЫ ЛЕВОГО (ПРАВОГО) ДВИГАТЕЛЯ".

192. Действия:

-отключить форсаж  двигателей;

-снизить режим работы отказавшего двигателя;

-если сигнал на "Экране" продолжает гореть, выключить двигатель;

-выйти на аэродром и произвести посадку на одном двигателе.

Отказ КСА.

193. Признаки:

 -мигает кнопка-лампа КСЦ;

-высвечивается табло "МАСЛО КСА";

-высвечивается сигнал на табло ЭКРАНА "ДАВЛЕНИЕ МАСЛА КСА", и(или) "ВИБРАЦИЯ КСА";
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-выдается речевая информация "МАЛО ДАВЛЕНИЕ МАСЛА КОРОБКИ САМОЛЕТНЫХ АГРЕГАТОВ", и (или) "ВИБРАЦИЯ КОРОБКИ САМОЛЕТНЫХ АГРЕГАТОВ" и инструкция "ПРЕКРАТИ ЗАДАНИЕ".

194. Действия на разбеге:

-прекратить взлет;

-выключить двигатели.

195. Действия после отрыва и при невозможности безопасного прекращения взлета:

- после отрыва самолета шасси и закрылки не убирать;

-зайти на посадку по кратчайшему маршруту;

-снизить режим работы двигателей;

-следить за давлением в гидросистемах;

-при наличии давления выполнить посадку и на пробеге выключить двигатели;

-если давление в обеих гидросистемах падает, создать условия для катапультирования и катапультироваться.

196. Действия в полете:

-отключить форсаж двигателей и снизить режим работы двигателей;

-прекратить задание и развернуться на ближайший аэродром;

-следить за давлением в гидросистемах;

-при наличии давления выполнить снижение, заход на  посадку и посадку;

-на пробеге выключить двигатели;

-если давление в обеих гидросистемах падает, создать условия для катапультирования и катапультироваться.

Отказ автоматики управления

воздухозаборниками.

197. Признаки: 

-мигает кнопка-лампа КСЦ;

-высвечивается сигнал "ВЕРХНИЙ ВХОД" на табло ЭКРАНА после уборки шасси;
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-выдается речевая информация "ВЕРХНИЙ ВХОД ВОЗДУХОЗАБОРНИКА" и инструкция "НЕ РАЗГОНЯЙСЯ ВЫШЕ  М 0.8";

-шторки-индикаторы (одна или обе) находятся на отметке ВП.

198.
Действия:

-не превышать число М=0.8;
-выполнить полет по кругу и посадку.

198. Признаки: 

-мигает кнопка-лампа КСЦ;

-высвечивается сигнал "ВОЗД. ЗАБ. ЛЕВ. (ПРАВ.)" на табло ЭКРАНА;

-выдается речевая информация "ОТКАЗ АВТОМАТИКИ ЛЕВОГО (ПРАВОГО) ВОЗДУ-ХОЗАБОРНИКА";

-клин левого (правого) воздухозаборника застопорился в положении отказа;

-при разгоне самолета и одинаковых оборотах двигателей один из клиньев к моменту достижения числа М=1.6 не сдвигался с отметки 0% по ИПК;

-при одинаковых оборотах двигателей разница в положениях левого и правого клиньев превышает 15% по ИПК.

200. Действия:

-прекратить выполнение задания;

-перевести РУД с отказавшим воздухозаборником на МГ;

-при появлении "бубнения" отказавшего воздухозаборника увеличить обороты этого двигателя до пропадания "бубнения";

-уменьшить скорость полета и при числе М менее 1.2 установить клин отказавшего воздухозаборника в положение 0% по ИПК нажатием нажимного переключателя "АВАР. УБОРКА КЛИНА ЛЕВ. (ПРАВ.)";

-возврат на аэродром выполнять на дозвуковой скорости полета.

Примечание: При отпускании переключателя "АВАР.УБОРКА КЛИНА ЛЕВ.(ПРАВ.)" допускается возвратное выдвижение клина на величину не более 8%.
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Отказ генератора постоянного тока.

201. Признаки:

 -мигает кнопка-лампа КСЦ;

-высвечивается сигнал "ГЕНЕР.ПОСТ." на табло ЭКРАНА;

-выдается речевая информация и инструкция: "ОТКАЗ ГЕНЕРАТОРА ПОСТОЯННОГО ТОКА. ВРЕМЯ ПОЛЕТА 15 МИНУТ";

- напряжение по вольтметру составляет  21...22 В с аккумуляторными батареями 15СЦС-45Б и 23…24 В с аккумуляторными батареями 20 НКБН-22 вместо 27...28 В;

-выпадают бленкеры Д, КС, ЗПУ, гаснут сигнализаторы на ЩУ, стрелки курсов занимают произвольное положение.

202.
Действия:

-отключить САУ нажатием красной кнопки "ВЫК-ЛЮЧ.РЕЖИМА САУ" (более 3 секунд) на РУС до погасания кнопки-лампы "ДЕМП." или выключателем САУ;

-отключить форсаж двигателей;

-посадку выполнить в минимально возможное время на ближайший аэродром;

-переключатель "КАНАЛЫ" установить в положение "РУЧН.", показания текущего курса восстановятся, бленкер КС уберется.

Примечания: 1. При отказе генератора постоянного тока от бортовой сети автоматически отключается СУВ, а режим "ПОСАДКА" СН не включается.

2. При выполнении полета ночью или в СМУ переключатель АНО установить в положение "ПРОБЛ.", переключатель ФАРЫ - в положение "ФАРЫ ПОСАД." на посадочном курсе после пролета БПРС.

-Время безопасного полета с отказавшим генератором постоянного тока составляет 15...35 минут с аккумуляторными батареями 15СЦС-45Б и 15 минут с аккумуляторными батареями 20НКБН-22. Напряжение по вольтметру должно составлять 20...22 В.

203.
Признаки (кроме указанных выше):

-падение напряжения в сети ниже 20 В;

-снижение яркости ламп;

-отказ радиосвязи и других систем и оборудования;
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-клинья воздухозаборников застопорились в положении, которое было при падении напряжения.

204.
Действия:

-перейти на визуальное пилотирование и визуальную ориентировку;

-рассчитывать остаток топлива, исходя из показаний расходомера в момент обесточивания и минутного расхода топлива на данном режиме;

-посадку выполнить в минимально возможное время на ближайший аэродром, пилотируя по ДА-200, высотомеру, указателю скорости и компасу КИ-13;

-выпускать шасси аварийно.

Предупреждения 1. Следует иметь в виду, что закрылки и тормозные щитки выпустить невозможно, может не выпуститься тормозной парашют и не сработать система автома-тического растормаживания колес, в связи с чем давление в тормозах следует увеличивать плавно.

2. При напряжении менее 18 В индикация крена, тангажа и курса, а также штатная работа системы АРВ и аварийная уборка воздухозаборников не обеспечивается.

Для исключения нештатной работы системы АРВ при напряжении 20 В, но не ниже 18 В необходимо:

-уменьшить скорость полета до числа М менее 1.2;

-установить клинья воздухозаборников в положение 0% по ИПК нажатием нажимных переключателей АВАР. УБОРКА КЛИНА ЛЕВ(ПРАВ);

-отключить выключатель ДВИГАТ, СИСТЕМЫ, при этом автоматика двигателей переходит на резервную систему, отключается АРВ, СТР, сигнализации о пожаре, система пожаротушения и топливные перекрывные краны.

Примечания: 1. При отпускании нажимных переключателей АВАР. УБОРКА КЛИНА ЛЕВ(ПРАВ) допускается возвратное выдвижение клина до 8%.

2.Включение форсажных режимов работы двигателей запрещается.
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3. Переход воздухозаборников на верхний вход не обеспечивается.

Отказ привод генератора переменного тока.

205. Признаки: 

-мигает кнопка-лампа КСЦ;

-высвечивается сигнал "ОТКЛЮЧИ ПРИВОД ГЕНЕР." или "ГЕНЕР. ПЕРЕМ." на табло ЭКРАНА;

206.
Действия:

-отключить САУ нажатием красной кнопки "ВЫК-ЛЮЧ.РЕЖИМА САУ" (более 3 секунд) на РУС до погасания кнопки-лампы "ДЕМП." или выключателем САУ на правом пульте;

-переключатель "АВАР. ОТКЛ. ПРИВОД-ГЕНЕРАТ." на левом пульте нажать (включить) "на себя" на время не более 25 секунд (для исключения выхода из строя электроклапана);

-проверить включение ПТО;

-следовать на посадку.

Предупреждение: повторно включать включатель "ГЕНЕР.ПЕРЕМ.ТОКА" запрещается.

Отказ двух генераторов.

207.  Признаки: 

-мигает кнопка-лампа КСЦ;

-высвечивается сигнал "ГЕНЕР.ПОСТ." на табло ЭКРАНА в очереди "ЭКРАНА" сигнал "ГЕНЕР.ПЕРЕМ.";

-выдается речевая информация и инструкция "ОТКАЗ ГЕНЕРАТОРА ПОСТОЯННОГО ТОКА. ВРЕМЯ ПОЛЕТА 15 МИНУТ";

-автоматически отключается управление механизма триммерного эффекта по крену, тангажу и СУВ;

-автоматически отключаются все режимы САУ, при этом высвечивается табло ДЕМПФЕР ВЫКЛ;

-напряжение по вольтметру составляет 21...22 В с аккумуляторными батареями 15СЦС-45Б и 23…24 В с аккумуляторными батареями 20НКБН-22.

208.
Действия:
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-отключить форсаж обоих двигателей;

-прекратить выполнение задания;

-следовать на аэродром посадки на скоростях менее 800 км/ч(числах М менее 0.8) и углах –атаки не более 15º;

-посадку выполнить в минимальное возможное время на ближайшем аэродроме.

Время полета с отказавшими генераторами составляет 10...25 минут с аккумуляторными батареями 15СЦС-45Б и 10 минут с аккумуляторными батареями 20НКБН-22.

208а.
Признаки (кроме указанных выше):

-падение напряжение в сети ниже 20 В;

-снижение яркости ламп;

отказ радиосвязи и других систем и оборудования.

208б. Действия:

-перейти на визуальное пилотирование и визуальну.ю ориентировку;

-рассчитать остаток топлива, исходя из показаний расходомера в момент обесточивания и минутного расхода топлива на данном режиме;

-посадку выполнить в минимально возможное время на ближайший аэродром, пилотируя по ДА-200, высотомеру, указателю скорости и компасу КИ-13;

-выпустить шасси аварийно.

Предупреждения: 1. Следует иметь в виду, что закрылки и тормозные щитки выпустить невозможно, может не выпуститься тормозной парашют и не сработать система автоматического растормаживания колес, в связи с чем давление в тормозах следует увеличивать плавно.

2. При напряжении менее 18 В индикация крена, тангажа и курса, а также штатная работа системы АРВ не обеспечивается.

Для исключения нештатной работы системы АРВ при напряжении 20 В, но не ниже 16 В необходимо:

-установить клинья воздухозаборников в положение 0% по ИПК нажатием нажимных переключателей АВАР. УБОРКА КЛИНА ЛЕВ, ПРАВ;
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-выключить выключатель ДВИГАТ. СИСТЕМЫ, при этом автоматика двигателей переходит на резервную систему, отключается АРВ, СТР, сигнализация о пожаре и система пожаротушения.

Примечания: 1. при отпускании нажимных переключателей АВАР. УБОРКА КЛИНА ЛЕВ. ПРАВ. допускается возвратное выдвижение клиньев на величину до 8%.

2. Включение форсажных режимов двигателей запрещается.

3. Переход воздухозаборников на верхний вход не обеспечивается. Днем в сложных метеоусловиях и ночью, если не обеспечивается визуальный полет и заход на посадку  и отсутствует возможность использовать самолет-лидер, катапультироваться.
Отказ САУ.

209.
Признак:

-броски или уводы самолета по крену и тангажу, самопроизвольное изменение тангажа или курса.

210.
Действия:

-парировать бросок, увод или изменение крена, тангажа или курса;

-отключить САУ нажатием красной кнопки "ВЫК-ЛЮЧ.РЕЖИМА САУ" (более 3 секунд) на РУС до погасания кнопки-лампы "ДЕМП." или выключателем САУ на правом пульте;

-снять усилия с органов управления самолетом механизмами триммерного эффекта;

-прекратить выполнение задания.

211.
Признак:

-возникновение продольных или поперечных автоколебаний с постоянной или увеличивающейся амплитудой.

212.
Действия:

-зафиксировать ручку управления, не парируя возникшие колебания;

-отключить САУ нажатием красной кнопки "ВЫК-ЛЮЧ.РЕЖИМА САУ" (более 3 секунд) на РУС до погасания кнопки-лампы "ДЕМП." или выключателем САУ на правом пульте;
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-после прекращения колебаний снять усилия с ручки управления механизмами триммерного эффекта;

-прекратить выполнение задание.

212а. Признаки:

-мигает кнопка-лампа КСЦ;

высвечивается табло ОТКАЗ АПУС на правом пульте;

-возможен бросок самолета по тангажу.

212б. Действия:

-пилотировать самолет на скоростях менее 800 км/ч (числах М менее 0.8) и углах атаки не более 15º.

Предупреждения: 1. При отказавшем АПУС выход носков крыла сопровождается возникновением пикирующего момента.

2. При отключении САУ на высотах менее 4000 м (числах М более 0.8) значительно возрастает чувствительность управления в продольном канале. Попытка парировать продольные колебания самолета знакопеременными отклонениями ручки управления по тангажу может привести к продольной раскачке самолета. На указанных режимах полета парировать продольные колебания самолета отклонением ручки управления  при отключенной САУ запрещается. Для предотвращения продольной раскачки после отключения САУ необходимо плавно перевести самолет в набор высоты с уменьшением скорости полета. Дальнейший полет выполнять на скоростях менее 800 км/ч (числах М менее 0.8) со стриммированной по усилиям ручкой управления и застопоренными в притянутом положении поясным и плечевым притягами.

3. Во всех случаях перед отключением САУ на больших углах атаки необходимо предварительно уменьшить угол атаки до 15º.

213. Признаки: 

-невыполнение маневра по курсу и глиссаде или увеличение крена более 35° (до ДПРС и более 10º после пролета ДПРС – для самолета МиГ-29УБ) в режиме автоматического и директорного управления  при заходе на посадку. 
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-несоответствие показаний директорных стрелок КПП, директорного кольца СЕИ показаниям планок положения КПП и ПНП.

214.
Действия:

-отключить режимы САУ кратковременным нажатием (1-2 сек) красной кнопки "ВЫКЛЮЧ.РЕЖИМА САУ" на ручке управления (режим "ДЕМПФЕР" сохраняется);

-заход на посадку выполнять в режиме ручного управления по планкам положения ПНП с контролем захода по АРК.

Отказ системы автоматического регулирования управления самолетом (АРУ).

215.  Признаки:

 -мигает кнопка-лампа КСЦ;

-высвечивается сигнал "ОТКАЗ АРУ" (АРУ) в полете с убранными шасси или АРУ УСТОНОВИ ЛЕГКО с выпущенными шасси на табло "ЭКРАНА";

-выдается речевая информация и инструкция "ОТКАЗ  АРУ. ПЕРЕД ПОСАДКОЙ УСТАНОВИ "ЛЕГКО".

-несоразмерно легкое управление самолетом по тангажу, не соответствующее режиму полета.
216.
Действия:

-немедленно перевести самолет в набор высоты, не допуская знакопеременных отклонений РУС по тангажу, для исключения раскачки самолета;

-отключить САУ нажатием красной кнопки "ВЫК-ЛЮЧ.РЕЖИМА САУ" (более 3 секунд) на РУС до погасания кнопки-лампы "ДЕМП.";

-уменьшить скорость до 500 км/ч;

-вывести самолет в горизонтальный полет;

-доложить руководителю полетов;

-перевести АРУ в положение "ЛЕГКО" (до загорания табло "АРУ ВЗЛЕТ-ПОСАДКА") установкой переключателя в положение "ЛЕГКО";

-выйти на аэродром и произвести посадку.

217. Признаки:

 -мигает кнопка-лампа КСЦ;
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-высвечивается сигнал "ОТКАЗ АРУ" (АРУ) в полете с убранными шасси или АРУ УСТОНОВИ ЛЕГКО с выпущенными шасси на табло "ЭКРАНА";

-выдается речевая информация и инструкция "ОТКАЗ  АРУ. ПЕРЕД ПОСАДКОЙ УСТАНОВИ "ЛЕГКО".

-несоразмерно тяжелое управление самолетом по тангажу, не соответствующее режиму полета.
218.
Действия:

-отключить САУ нажатием красной кнопки "ВЫК-ЛЮЧ.РЕЖИМА САУ" (более 3 секунд) на РУС до погасания кнопки-лампы "ДЕМП.";

-уменьшить скорость до 500 км/ч;

-перевести АРУ в положение "ЛЕГКО" (до загорания табло "АРУ ВЗЛЕТ-ПОСАДКА") установкой переключателя в положение "ЛЕГКО";

-выйти на аэродром и произвести посадку.

Предупреждение: если АРУ в положение "ЛЕГКО" не перешло (перешло не полностью), табло "АРУ ВЗЛЕТ-ПО-САДКА" не высвечивается, при заходе на посадку следует увеличить скорость планирования на 40...50 км/ч.

Самопроизвольный выход штока

гидроцилиндра СОС.

219.
Признаки: 

-высвечивается сигнал "УПОР СОС" на табло "ЭКРАНА" после выпуска шасси;

-ощущается упор ручки управления при отклонении ее  "на себя".

220.
Действия:

-перевести механизм триммерного эффекта стабилизатора полностью на кабрирование ("на себя");

-пилотировать самолет в процессе захода на посадку и при выполнении посадки, пересиливая упор гидроцилиндра СОС, помня при этом, что по мере уменьшения скорости потребные усилия будут расти;
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-удерживать после приземления ручку управления в положении "на себя" до опускания носа самолета, не допуская резкого опускания передних колес на ВПП.
Отказ механизма триммерного

 эффекта стабилизатора.

221.
Признаки: 

-самопроизвольное возникновение давящих или тянущих усилий на ручке управления при неизменном режиме полета;

-невозможность полного снятия давящих или тянущих усилий с ручки управления ползунком механизма триммерного эффекта.

222.
Действия:

-отключить САУ кратковременным нажатием красной кнопки "ВЫКЛЮЧ.РЕЖИМА САУ" на РУС (режим "ДЕМПФЕР" сохраняется);

-снять давящие или тянущие усилия ползунком механизма триммерного эффекта стабилизатора;

-прекратить выполнение задания.

Если невозможно полностью снять усилия, необходимо для уменьшения тянущих усилий полет выполнять на скорости 600...700 км/ч (не превышая М=0.8), а для уменьшения давящих усилий - на скорости 500 км/ч.

-посадку выполнять обычным порядком.

Тянущие усилия по мере уменьшения скорости растут. При необходимости пилотирование осуществлять двумя руками.

Отказ обеих гидросистем.

216. Признаки: 

-мигает кнопка лампа КСЦ;

-высвечивается табло "ОТКАЗ ДВУХ ГИДР."  и "АВАР. НАСОС. СТАНЦИЯ";

-высвечивается сигнал "БУСТЕРН. ГИДРО" на табло "ЭКРАНА", сигнал "ОБЩАЯ ГИДРО" в очереди "ЭКРАНА";

-выдаются речевые информации и инструкция: "ОТКАЗ БУСТЕРНОЙ ГИДРОСИСТЕМЫ. СКОРОСТЬ НЕ БОЛЕЕ 600 КМ/Ч" и "ОТКАЗ ОСНОВНОЙ ГИДРОСИСТЕМЫ. ШАССИ АВАРИЙНО";
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-давление в обеих гидросистемах падает, стрелки в красных зонах ИКГ.

224.
Действия:

-отключить САУ нажатием красной кнопки "ВЫК-ЛЮЧ. РЕЖИМА САУ" (более 3 секунд) до погасания кнопки-лампы "ДЕМП." или выключателем САУ на правом пульте;

-если давление в бустерной гидросистеме не возросло, (вся сигнализация высвечивается), , создать условия для катапультирования, избегая резкой работы рулями, и катапультироваться;

-если давление в бустерной гидросистеме возросло, прекратить выполнение задания, не снижая обороты менее 85% выйти в район аэродрома (район катапультирования) и покинуть самолет, предварительно создав безопасные условия для этого.

Отказ бустерной гидросистемы.

223. Признаки:

 -мигает кнопка лампа КСЦ;

-высвечивается сигнал "БУСТЕРН. ГИДРО" на табло "ЭКРАНА";

-выдается речевая информация и инструкция: "ОТКАЗ БУСТЕРНОЙ ГИДРОСИСТЕМЫ. СКОРОСТЬ НЕ БОЛЕЕ 600 КМ/Ч";

-давление в бустерной гидросистеме падает, стрелка в красной зоне ИКГ.

226.
Действия:

-отключить САУ нажатием красной кнопки "ВЫК-ЛЮЧ. РЕЖИМА САУ" (более 3 секунд) до погасания кнопки-лампы "ДЕМП." или выключателем САУ на правом пульте;

-тормозными щитками не пользоваться, лишние маневры не выполнять;

-посадку выполнить в минимально возможное время на ближайший аэродром с убранными закрылками;

-шасси выпустить аварийно.

Отказ общей гидросистемы.

227. Признаки: 
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-мигает кнопка лампа КСЦ;

-высвечивается сигнал "ОБЩАЯ ГИДРО" на табло "ЭКРАНА";

-выдается речевая информация и инструкция: "ОТКАЗ ОСНОВНОЙ ГИДРОСИСТЕМЫ. ШАССИ АВАРИЙНО";

-указатель давления в общей гидросистеме - в красной зоне ИКГ.

228.
Действия:

-отключить САУ нажатием красной кнопки "ВЫК-ЛЮЧ. РЕЖИМА САУ" (более 3 секунд) до погасания кнопки-лампы "ДЕМП." или выключателем САУ на правом пульте;

-установить РУД обоих двигателей в положение МАЛЫЙ ГАЗ;

-снизиться до высоты менее 10000 м и на скорости не менее 800 км/ч убрать клинья обоих воздухозаборников аварийно нажатием одного из переключателей "АВАР. УБОРКА КЛИНА ЛЕВ. (ПРАВ.)";

-дальнейший полет выполнять на дозвуковой скорости;

-посадку выполнять на ближайшем аэродроме в минимальное время с убранными закрылками;

-шасси выпустить аварийно;

-по окончании пробега отключить тормоз носовых колес;

-для сруливания с ВПП использовать тормоза колес;

-после освобождения ВПП выключить двигатели, обесточить самолет и покинуть его.

Разгерметизация кабины на высотах более 12000 м.

229.
Признаки:

-уменьшается перепад давления в кабине;

-появляется кратковременно туман в кабине;

-создается давление в натяжном устройстве (камерах) ВКК.

230.
Действия:

-снизиться с максимально возможной вертикальной скоростью до "высоты" в кабине менее 12000 м (при этом перепад давления будет не более 0.05 кгс/см2);

-проверить положение рукоятки крана "ПИТАНИЕ КАБИНЫ" - должна быть полностью "от себя";
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-усилить контроль за работой кислородного прибора и расходом кислорода;

-снизиться до высоты 4000 м при запасе кислорода 15% и менее.

231.
Действия при разрушении остекления фонаря или срыве его откидной части:

-немедленно уменьшить скорость полета;

-опустить светофильтр ЗШ;

-снизиться до "высоты" в кабине менее 12000 м;

-следовать на ближайший аэродром.

Примечание: При "высоте" в кабине более 7000 м возможно появление декомпрессионных расстройств (высотных болей в суставах, мышцах и т.п.) Для снятия высотных болей следует снизиться до "высоты" в кабине менее 7000 м.

Отказ системы автоматического регулирования

 температуры воздуха в кабине.

232.
Признак:

-резкое повышение или понижение температуры воздуха в кабине независимо от условий и режима полета.

233.
Действия:

-кратковременно установить переключатель "ОБОГРЕВ КАБИНЫ" в положение "ХОЛ.", если в кабине жарко, или в положение "ГОР.", если в кабине холодно;

-установить переключатель "ОБОГРЕВ КАБИНЫ" в нейтральное положение;

-повторить действия через 2...3 минуты (при необходимости;

-увеличить обороты двигателей на снижении для более быстрого прогрева кабины;

-снизиться на высоту менее 11000 м и отключить наддув кабины установкой рукоятки крана "ПИТАНИЕ КАБИНЫ" в положение "ЗАКР." (полностью "на себя"), если высокая температура в кабине сохраняется.
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Если крайне неудовлетворительный температурный режим сохраняется, уменьшить скорость полета, разгерметизировать кабину и действовать по обстановке, вплоть до сброса фонаря.

Предупреждение: открывать и приоткрывать фонарь в полете запрещается.

Запотевание или обмерзание

 остекления фонаря кабины.

234.
Действия:

-проверить положение рукоятки крана "ПИТАНИЕ КАБИНЫ" (должна быть отклонена полностью "от себя" - в положение "ОТКР.");

-проверить герметизацию фонаря по наличию избыточного давления;

-установить рукоятку крана "ОБДУВ" в положение "ФОНАРЯ";

-кратковременно установить переключатель "ОБОГРЕВ КАБИНЫ" в положение "ГОР." (при необходимости повторить);

-установить переключатель "ОБОГРЕВ КАБИНЫ" в положение "АВТ." после устранения замерзания или запотевания. Если запотевание сохраняется, то на снижении уменьшить вертикальную скорость, увеличить обороты двигателей, при необходимости выпустить тормозные щитки.

Появление дыма в кабине.

235.
Действия:

-плотно подтянуть кислородную маску;

-перейти на дыхание чистым кислородом, установить рукоятку дополнительной подачи в положение 100%;

-отключить наддув кабины установкой рукоятки крана "ПИТАНИЕ КАБИНЫ" в положение "ЗАКР." ("на себя"). Если при этом в маске по ИКЖ создается избыточное давление, а "высота" в кабине составляет 12000 м, снизиться с максимально возможной вертикальной скоростью до высоты менее 11000 м. При снижении давление по шкале ИКЖ должно уменьшаться до нуля.
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Если поступление дыма в кабину продолжается, уменьшить скорость полета, разгерметизировать кабину и действовать по обстановке, вплоть до сброса фонаря.

Предупреждение: открывать и приоткрывать фонарь в полете запрещается.
Появление тумана в кабине.

236.
Действия:

-кратковременно установить переключатель "ОБОГРЕВ КАБИНЫ" в положение "ГОР.", а затем в нейтральное положение;

-повторить действия при необходимости;

-установить переключатель в положение "АВТ." после исчезновения тумана.
Отказ кислородного оборудования.

237.
Признаки:

-прекращается подача кислорода в маску при "высоте" в кабине более 2000 м (стрелка индикатора потока кислорода не реагирует на глубокий вдох и выдох);

-резко уменьшается запас кислорода по ИКЖ;

-при разгерметизации кабины на высотах более 12000 м в камеры натяжного устройства ВКК не подается кислород и в маске не создается избыточное давление.

238.
Действия:

-включить подачу кислорода от парашютного прибора рукояткой "КИСЛОРОД АВАР.";

-снизиться с максимально возможной скоростью до высоты менее 4000 м;

-снять кислородную маску на высоте менее 4000 м и скорости полета не более 700 км/ч.

Отказ радиосвязи.

239.
Признаки:

-нет самопрослушивания, но прослушиваются передачи в сети;
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-самопрослушивание есть, но не прослушиваются передачи в сети. 

240.
Действия:

-проверить надежность подсоединения переходного жгута к разъему ЗШ;

-проверить положение органов управления и регулировки радиостанции;

-отключить подавитель шумов;

-проверить работу радиостанции на других каналах связи;

Если причина не обнаружена и радиосвязь не восстановлена:

-следовать на аэродром посадки, продолжая работу на передачу;

-включить сигнал "БЕДСТВ.";

-периодически обозначать себя нажатием кнопки "ЗНАК", предварительно убедившись, что переключатель рода работ СО-69 установлен в положение П-35;

-доложить руководителю полетов о переходе на прием по АРК;

-установить переключатели "РСБН-АРК" и "АНТ.-КОМП." в положения "АРК" и АНТ.";

-включить выключатель "РК";

-переключатель "АНТ.-КОМП." периодически устанавливать в положение "КОМП." при полете по АРК для определения направления полета на приводную радиостанцию;

-установить перед заходом на посадку переключатель рода работ СО-69 в положение "РСП".

Если передачи в сети прослушиваются, а самопрослушивания нет, выполнять команды наземных пунктов управления.

Отказ системы воздушных сигналов.

241.
Признаки:

-высвечивается сигнал "СВС" на табло "Экрана";

-выдается речевая информация "Отказ 

системы воздушных сигналов";
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-стрелки прибора истинной скорости, числа М и высотомера колеблются или устанавливаются в крайние положения;

-наблюдаются значительные несоответствия показаний числа М, высоты, скорости и вариометра профилю полета и режиму работы двигателей.
242.
Действия:

-отключить САУ кратковременным нажатием красной кнопки "ВЫКЛЮЧ. РЕЖИМА САУ" на ручке управления;

-следовать на посадку;

-выдерживать скорость по указателю скорости не более 600 км/ч;

-контроль высоты осуществлять по ИКЖ ("высота" в кабине на высотах более 2000 м примерно равна половине высоты полета, на высотах менее 2000 м примерно равна высоте полета), а на высотах менее 1000 м и по радиовысотомеру;

-выйти на аэродром и произвести посадку.

Отказ системы навигации.

243.
Признаки:

-не отрабатывается заданный курс на запрограммированную точку;

-неправильные показания дальности (счетчик дальности закрывается шторкой);

-шкала курсов прибора ПНП при разворотах самолета беспорядочно перемещается или неподвижна (выпадает бленкер КС).

244.
Действия:

-принять решение о возврате или продолжении полета;

-установить переключатель "КАНАЛЫ" в положение "РУЧ.";

-установить каналы навигационного и посадочного радиомаяков аэродрома посадки;

-проверить отработку курса, азимута и дальности на ПНП;

-выполнить выход на выбранный аэродром по РСБН или АРК;

-выполнить заход на посадку как на незапрограммированный аэродром.

245.
Признаки:
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-погасание лампы "КОРР." на ЩУ;

-показание КУРМ (азимута) на ПНП от РСБН неправильны (определяется сравнением с КУР от АРК).

246.
Действия:

-выполнять дальнейший полет и выход на аэродром по АРК и курсозадатчику.

247.
Признак:

по окончании предпосадочного маневра бленкеры курса и глиссады на ПНП (или один из них) не закрылись и планки положения ПНП не работают.

248.
Действия:

-включить режим "ПОСАДКА"  принудительно выключателем "ПОСАДКА";

-выполнить заход на посадку по АРК, курсо
задатчику, если режим "ПОСАДКА" не включился.

249.
Признаки:

-на глиссаде снижения при автоматическом заходе на посадку самолет начал выходить в горизонтальный полет (включился режим САУ "Приведение к горизонту", при этом загорается кнопка-лампа "ПРИВЕД. К ГОРИЗ." на ручке управления);

-открылся курсовой или глиссадный бленкер.

250.
Действия:

-отключить режим "приведения" кратковременным нажатием красной кнопки "ВЫКЛЮЧ. РЕЖИМА САУ" на ручке управления, при этом режим "Демпфер" сохраняется;

-принять решение о продолжении захода или уходе на второй круг;

-заход выполнять в ручном режиме управления по АРК и курсозадатчику.

Отказ ИК-ВК.

251.
Признаки:

-горит  кнопка-лампа "АРРЕТИР" на лицевой части КПП;

-показания крена и тангажа на КПП (возможно и курса на ПНП) не соответствуют положению самолета в пространстве;

- 74 -
-выпадает бленкер КС на ПНП;

-высвечивается сигнал "ОСНОВН. КУРСОВЕРТИК." на табло "Экрана".

252.
Действия:

-отключить автоматические режимы работы САУ кратковременным нажатием красной кнопки "ВЫКЛЮЧ. РЕЖИМА САУ" на ручке управления, при этом режим "ДЕМПФЕР" сохраняется;

-установить переключатель "ИКВ" в положение "ЗАП.", при этом должна погаснуть кнопка-лампа "АРРЕТИР" и убраться бленкер КС на ПНП;

-проверить правильность показаний крена, тангажа и курса сопоставлением показаний пилотажно-навигационных приборов и запросом пеленга на аэродром;

-оценить возможность продолжения задания.

253.
Признаки:

-горит кнопка-лампа "АРРЕТИР" после установки переключателя ИКВ в положение "ЗАП." (бленкер КС не убрался);

-показания крена и тангажа на КПП (возможно и курса на ПНП) не соответствуют положению самолета в пространстве.
254.
Действия:

-вывести самолет в горизонтальный полет по ДА-200, компасу КИ-13, указателям высоты и скорости;

-установить постоянную скорость полета;

-выполнить повторный запуск основной курсовертикали нажатием кнопки-лампы "АРРЕТИР";

-выполнить в течение 2...3 минут установившийся горизонтальный полет (до погасания сигнала отказа на табло "Экрана") в процессе которого установить переключатель "КАНАЛЫ" в положение "РУЧ." и нажать кнопку "СОГЛАС.М.КУРСА" на 10...15 секунд;

-проконтролировать погасание сигнализации и восстановление правильных показаний крена, тангажа и курса сопоставлением показаний пилотажно-навигационных приборов и запросом пеленга на аэродром;
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-оценить возможность дальнейшего выполнения задания, учитывая, что СН будет работать с большими погрешностями, особенно при выполнении маневров.

Если сигнализация продолжает высвечиваться и правильные показания углов не восстановились:

-пилотировать самолет по ДА-200 в сочетании с показаниями высотомера, указателя скорости и компаса КИ-13;

-следовать на аэродром посадки;

-выдерживать направление полета по КИ-13, пеленгам и АРК.

Отказ ПВД.

255.
Признаки:

-показания указателя скорости и числа М не соответствуют режимам полета и работы двигателей;

-показания высотомера и вариометра не соответствуют показаниям КПП и режиму полета самолета;

-нарушается нормальная работа автоматики управления клиньями воздухозаборников, - системы управления режимами двигателей, АРУ, САУ и системы навигации.
256.
Действия:

-проверить включение выключателя "ОБОГРЕВ СТЕКЛА, ПВД";

-включить его, если он был отключен (работоспособность анероидно-мембранных приборов должна восстановиться через 2...3 минуты полета);

-установить переключатель ПВД в положение "АВАР."

Если  показания восстановились, продолжать выполнение задания и через 2...3 минуты проверить работу системы при положении "РАБОЧ." переключателя ПВД.

При невосстановлении работоспособности приборов от аварийной и рабочей систем ПВД:

-отключить САУ нажатием красной кнопки "ВЫКЛЮЧ. РЕЖИМА САУ (более 3 секунд) на РУС до погасания кнопки-лампы "ДЕМП." или выключателем "САУ" на правом пульте;

-прекратить выполнение задания;
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-отключить форсаж, затормозиться до дозвуковой скорости полета и следовать на посадку;

-при необходимости аварийно убрать клинья воздухозаборников.

При выходе на аэродром и заходе на посадку контролировать:
-скорость полета - по УУА, КПП и оборотам двигателей;

-высоту полета - по ИКЖ ("высота" в кабине на высотах более 2000 м примерно равна половине высоты полета, а на высотах менее 2000 м примерно равна высоте полета), а на высотах менее 1000 м и по радиовысотомеру.

Неисправность лампы сигнализации выпуска шасси.

257.
Признак:

не горит одна (две или три) лампа выпущенного и красная лампа промежуточного положения шасси.
258.
Действия:

проверить исправность сигнализации и наличие нормального давления в общей гидросистеме.

Если сигнализация неисправна (лампы при контроле не загораются) при нормальном давлении в гидросистеме, необходимо:

-оставить кран шасси в положении на выпуск;

-доложить руководителю полетов и пройти над стартом на высоте 100 м для визуального контроля выпуска шасси с земли;

-произвести посадку при получении подтверждения выпуска шасси.

Невыход одной из основных 

опор шасси.

259.
Признаки (при исправных лампах сигнализации ИП):

-не высвечивается одна из зеленых сигнализации выпущенного положения основных опор 

шасси;

-высвечивается постоянно или в проблесковом режиме красная лампа промежуточного положения.
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260.
Действия (при нормальном давлении в общей гидросистеме):

-доложить РП;

-сделать 2...3 попытки повторного выпуска, в процессе которых создать знакопеременную перегрузку на скорости не более 700 км/ч (ставить кран на уборку из положения на выпуск следует не ранее чем через 15 секунд;

-сделать несколько энергичных покачиваний с крыла на крыло при положении крана шасси на выпуск и скорости не более 700 км/ч.

а). Если указанные действия привели к выпуску основной опоры шасси (лампа сигнализации выпущенного положения загорелась и возросло давление в основной гидросистеме), выполнить нормальную посадку.

б). Если в результате указанных действий лампа сигнализации выпущенного положения основной опоры шасси не загорелась, пройти над стартом на высоте 50...100 м для визуального контроля шасси с земли и, получив информацию РП о том, что все опоры в положении на выпуск, выпустить закрылки в посадочное положение и выполнить посадку.

в). Если указанные действия не привели к выпуску основной опоры шасси (красная лампа световой сигнализации промежуточного положения шасси высвечивается в проблесковом режиме и РП подтверждает невыход одной из основных опор), необходимо:

-убрать шасси;

-убедиться, что все опоры стоят на замках убранного положения;

-в безопасном месте сбросить подвески вооружения и подвесные топливные баки;

-застопорить привязные ремни в притянутом положении;

-аварийно выпустить переднюю опору;

-выпустить закрылки в посадочное положение;

-выполнить посадку на ГВПП на переднюю опору и фюзеляж;

-перед приземлением выключить двигатели;

-после приземления выпустить тормозной парашют и выключить аккумулятор.
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Примечания: 1. Заход на посадку в двух последних случаях выполнить с минимальным остатком топлива.

2. На посадке не допускать высокого выравнивания.

3. Если одна из основных стоек шасси застопорилась в промежуточном положении и не убирается - катапультироваться.

Невыход передней опоры шасси.

261.
Признаки:

-не горит зеленая лампа сигнализации выпуска передней опоры шасси;

-горит постоянно или мигает в проблесковом режиме красная лампа промежуточного положения.
262.
Действия:

-проверить наличие нормального давления в общей гидросистеме;

-сделать 2...3 попытки повторного выпуска, в процессе которых создать знакопеременную перегрузку на скорости не более 700 км/ч (ставить кран на уборку из положения на выпуск следует не ранее чем через 15 секунд;

Если указанные действия  не привели к выпуску передней опоры шасси, 

необходимо убрать шасси, аварийно выпустить переднюю опору, проконтролировать ее выпуск по сигнализации;

-аварийно выпустить основные опоры шасси;

-если передняя опора вышла, но не встала на замок, создать знакопеременную перегрузку;

-если в результате выполненных действий передняя опора не вышла либо не встала на замок выпущенного положения, разрешается посадка на БВПП на основные опоры шасси.

В случае принятия решения на такую посадку необходимо:

-освободиться от подвесок вооружения и ПТБ в безопасном месте;

-застопорить привязные ремни в притянутом положении;

-выполнить заход на посадку и посадку с минимальным остатком топлива;
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-после приземления выключить двигатели установкой РУД в положение "СТОП" и удерживать ручку управления полностью взятой на себя до остановки самолета;

-после опускания носовой части самолета до положения, близкого к горизонтальному (скорость 200...220 км/ч) выпустить тормозной парашют.

Примечание: выпуск тормозного парашюта в посадочном положении приводит к резкому опусканию носовой части самолета, для парирования которого эффективность стабилизатора недостаточна.

-Торможение осуществлять после касания носовой частью самолета БВПП с учетом ее длины;

-после остановки самолета отключить выключатель "АККУМ. БОРТ. АЭРОДРОМ."  и покинуть его.

Аварийный выпуск шасси.

263.
Действия (независимо от положения крана шасси):

-установить скорость 500 км/ч;

-вытянуть "на себя" рукоятку аварийного выпуска шасси до упора - должна выпуститься передняя опора шасси;

-проконтролировать выпуск передней опоры по высвечиванию зеленого сигнала на ИП;

-повернуть рукоятку аварийного выпуска шасси вправо (по часовой стрелке) и вытянуть 

ее "на себя" до упора - должны выпуститься основные опоры шасси;

-оставить рукоятку аварийного выпуска в вытянутом положении.

Разрушение пневматика 

основного колеса.

264.
Признаки:

-сильная тряска самолета;

-разворачивающий момент и кренение самолета в сторону разрушившегося пневматика.
265.
Действия на разбеге до подъема передних колес:

-удерживать самолет от разворота;
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-прекратить взлет;

-выпустить тормозной парашют;

-при необходимости выключить двигатели;

-производить нормальное торможение.

266.
Действия на разбеге после подъема передних колес и невозможности безопасного прекращения взлета:

-удерживать самолет от разворота;

-продолжать взлет;

-после отрыва самолета затормозить колеса;

-не убирать шасси, если задание не боевое;

-отключить тормоз передних колес перед заходом на посадку;

-произвести посадку с минимальным остатком топлива.

267.
Действия на пробеге:

-удерживать самолет от разворота;

-выпустить тормозной парашют;

-при необходимости выключить двигатели;

-произвести нормальное торможение.

Вынужденная посадка вне аэродрома 

с работающими двигателями.

268.
Решение на выполнение вынужденной посадки вне аэродрома принимает летчик.
Посадку разрешается производить на площадки, известные летчику или подобранные, осмотренные и оцененные с воздуха.

При принятии решения о посадке на известную или подобранную площадку следует знать или определить возможность посадки с выпущенным шасси или на переднюю опору и корпус.

После принятия решения на посадку вне аэродрома:

-доложить РП или на КП о принятом решении и месте выполнения посадки;

-в безопасном месте сбросить ПТБ и подвески вооружения (выполнить аварийный пуск ракет);

-выпустить шасси и закрылки;
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-аварийно сбросить фонарь на высоте менее 5000 м и скорости 400...700 км/ч (перед сбросом фонаря пригнуться к приборной доске);

-застопорить плечевые ремни подвесной системы в притянутом положении;

-перед приземлением выключить двигатели;

-после приземления выпустить тормозной парашют;

-выключить аккумулятор; 

-тормозить при посадке с выпущенным шасси с учетом плотности грунта, длины площадки и наличия препятствий.

При вынужденной посадке на территорию иностранного государства уничтожить коды аппаратуры опознавания нажатием кнопки "СТИРАНИЕ".

Аварийное покидание самолета 

в полете.

269.
Решение о катапультировании летчик принимает самостоятельно или по команде Р (КП).

270.
Перед катапультированием, если позволяют обстоятельства:

-включить сигнал "БЕДСТВИЕ";

-выполнять полет в направлении своей территории, если полет был вблизи государственной границы, или в сторону береговой черты, если полет выполнялся над водной поверхностью;

-доложить по радио о примерном районе катапультирования;

-набрать высоту 2000...3000 м при полете на малой высоте или снизиться до высоты 3000...4000 м при полете на большой высоте;

-уменьшить скорость полета до 400...600 км/ч в режиме набора высоты или горизонтального полета;

-опустить светофильтр ЗШ вручную, снять ноги с педалей и поставить их перед чашкой сидения;

-покинуть самолет, если возможно, вне облачности.

Внимание! В случаях, не терпящих отлагательства, в том числе на разбеге и пробеге при скорости 75 км/ч и более, катапультироваться немедленно.
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271.
Для выполнения катапультирования:

-взяться обеими руками за сдвоенную рукоятку катапультирования ладонями внутрь, при травмировании одной руки - другой рукой;

-прижать плечи к спинке сидения, голову - к заголовнику, локти - к туловищу;

-утопить рычаги стопорения на сдвоенной рукоятке катапультирования и с силой потянуть ее на себя вверх (на самолетах с ломающейся ручкой катапультирования с силой потянуть ее на себя вверх), не разводя локтей в стороны до начала движения кресла.

Если при вытягивании ручки катапультирования фонарь не сбросился, но притяг ног и плеч сработал и вышел ограничитель разброса рук, следует:

-утопить ручку катапультирования в исходное положение;

-сбросить фонарь, резко потянув правой рукой рукоятку сброса фонаря.

Предупреждение: одновременные действия рукояткой автономного сброса фонаря и ручкой катапультирования запрещаются.

-Удерживать рукоятку катапультирования левой рукой во избежание выпадения ее из рук под действием воздушного потока;

-катапультирование далее обычным порядком.

272.
После раскрытия купола парашюта:

-убедиться в нормальном раскрытии купола парашюта;

-поднять светофильтр ЗШ;

-снять КМ на высоте менее 4000 м;

-убедиться в нормальном выпуске НАЗ, выходе и наполнении плота и радиомаяка.

273.
Перед приземлением:

-определить направление сноса и примерное место приземления;

-развернуться по ветру на высоте 150...100 м;

-соединить ноги вместе и в полусогнутом положении вынести их вперед ступнями параллельно земле;

-приземляться на полные ступни, слегка пружиня и не стремясь устоять на ногах;
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-после приземления отсоединить купол парашюта, открыв замки ОСК.

Примечание 1: при покидании самолета на малой высоте следует подготовить ноги к приземлению и развернуться по ветру. Остальные действия до приземления выполнять по наличию времени.

Примечание 2: при протаскивании после приземления нужно погасить купол парашюта, для чего повернуться на бок и свободной рукой открыть один из замков ОСК.

274.
При спуске на водную поверхность и наличии запаса высоты необходимо:

-убедиться в нормальном раскрытии парашюта и определить направление на сушу;

-заправить круговую лямку подвесной системы под бедра;

-наполнить поплавки АСП-74, дернув фишки газонаполнения;

-отсоединить шланги КМ и ВКК от подвесной системы парашюта, выдернув шпильку аварийного разъема кислородного прибора, и разъединить прибор;

-отсоединить шланги вентиляции и ППК от верхней колодки ОРК;

-разъединить разъем компенсатора натяга маски;

-отсоединить жгут связи и электропитания ЗШ от ОРК;

-отсоединить промежуточную лямку гофрированного шланга маски и отбросить маску с разъемной колодкой кислородного прибора;

-закрыть клапаны сброса воздуха на ВМСК;

-удерживаясь левой рукой за правый плечевой обхват, правой рукой открыть центральный замок подвесной системы и вывести лямки ножных обхватов из скоб;

-удерживаться в подвесной системе, соединив обе руки вместе и опустив их вниз;

-на высоте 7...10 м поочередно перевести руки на свободные концы подвесной системы парашюта;

-после касания воды выпрямить корпус и ноги, разжать пальцы рук и выскользнуть из подвесной системы парашюта;
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-занять положение лицом по ветру (спиной к фронту волны) и при необходимости поддуть поплавки пояса или ВМСК;

-разорвать тарированный шов фала НАЗ, оторвав от основного фала оранжевый конец, и воспользоваться плотом (лодкой) и НАЗ.

Для подачи сигналов о своем местонахождении пользоваться средствами сигнализации, входящими в НАЗ.

275.
В случае приводнения с неотсоединенной подвесной системой и невыпущенным НАЗ необходимо:

-поднять светофильтр ЗШ и снять маску.

Предупреждения: 1. До снятия маски в момент касания воды задержать дыхание для предотвращения подсоса воды через кислородные шланги.

2. В случае протаскивания летчика парашютом по воде отсоединиться от купола с помощью замков ОСК.

-Наполнить поплавки спасательного пояса, энергично дернув за фишки газонаполнителя поплавков;

-закрыть клапаны сброса воздуха из ВМСК;

-занять положение лицом по ветру (спиной к фронту волны) и при необходимости поддуть поплавки пояса или ВМСК;

-отсоединиться от купола с помощью замков ОСК;

-отсоединить шланги КМ и ВКК от подвесной системы парашюта, выдернув шпильку аварийного разъема кислородного прибора, и разъединить прибор;

-отсоединить от верхней колодки ОРК шланги ППК и ВК, разъединить разъемы связи;

-резко дернув за фал, расчековать клапаны ранца НАЗ;

-подтянуть плот (лодку) за фал и резким рывком за него включить систему наполнения плота (лодки);

-разорвать тарированный шов фала НАЗ, оторвав от основного фала оранжевый конец;

-при применении спасательного пояса для освобождения от подвесной системы открыть замок разъема круговой лямки, затем открыть центральный замок подвесной системы, вывести ножные обхваты из скоб, забросить правый плечевой обхват подвесной системы за спину, немного стравить левый поплавок спасательного
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 пояса, после чего протащить его вместе с рукой под плечевым обхватом и освободиться от подвесной системы парашюта;

-воспользоваться спасательным плотом (лодкой) и НАЗ.

Если невозможно снять подвесную систему и влезть в плот (лодку), необходимо удерживаться за него.

276.
При ненаполнении одного из поплавков АСП от системы газонаполнения нужно:

-передвинуть ненаполненный поплавок на грудь;

-убедиться в раскрытии клапанов конверта ненаполненного поплавка (при необходимости раскрыть, выдернув шпильку из петли);

-наполнить поплавок ртом через трубку поддува, для чего захватить шток клапана зубами и открыть клапан, утопив шток внутрь, после выдоха шток отпустить.

Аварийное покидание самолета

на земле.

277.
Для быстрого покидания самолета на земле без катапультирования летчик обязан:

-выключить двигатели;

-на самолетах с ломающейся ручкой катапультирования откинуть ее вперед в предохранительное положение, нажав боковые гашетки;

-освободиться от подвесной системы, открыв замок на главной лямке и замок ТП;

-выдернуть шпильку разъема кислородного прибора;

-снять кислородную маску (по возможности);

-отсоединить карабин фала НАЗ от кольца на снаряжении летчика;

-открыть фонарь эксплуатационной рукояткой. Если фонарь не открывается, сбросить его рукояткой автономного сброса, предварительно наклонившись к приборной доске;

-резко встать, разъединить соединительные муфты противоперегрузочного устройства, вентиляции костюма и электрожгута верхней колодки ОРК;

-покинуть самолет и удалиться на безопасное расстояние.
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278.
При наличии времени изъять НАЗ для чего:

-развернуться в кабине лицом к креслу;

-взяться за оранжевые ленты на задней крышке НАЗ и отсоединить его от ремней крепления подвесной системы, резко дернув на себя вверх;

-повернуть НАЗ относительно цапф до вертикального положения - разъединится разъем ОРК и разорвется контровочная проволока на одной из цапф;

-извлечь НАЗ из чашки сиденья энергичным движением вверх и немедленно выбросить его из кабины, так как через 4 секунды произойдет автоматическое разъединение и открытие ранца;

-покинуть самолет, и взяв НАЗ, удалиться на безопасное расстояние.

Автономный сброс фонаря в полете.

279.
Перед сбросом фонаря:

-открыть шторку вручную, если была закрыта;

-произвести притяг плечевых и поясных ремней;

-опустить светофильтр ЗШ и подтянуть кислородную маску;

-уменьшить скорость до 400...700 км/ч.

280.
Автономный сброс фонаря произвести рукояткой "АВАР.СБРОС" для чего:

-правой рукой взять за рукоятку "АВАР. СБРОС" и отклонить ее в горизонтальной плоскости, затем энергично повернуть на себя до упора;

-после сброса фонаря рукоятку "АВАР. СБРОС" повернуть в исходное положение.

Самопроизвольный выпуск тормозного парашюта.

Признаки: 

-резкое возникновение пикирующего момента;

-энергичное торможение самолета при нормальной работе силовой установки.

Действия на разбеге:

-прекратить взлет;
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-принять все меры для остановки самолета;

-при необходимости выключить двигатели.

Действия на взлете после отрыва и предпосадочном снижении:

-парировать пикирующий момент;

-включить полный форсаж;

-при дальнейшем уменьшении скорости и высоты катапультироваться.

Действия в полете:

-парировать пикирующий момент;

-включить полный форсаж;

-при запасе высоты и скорости нажать кнопки "ВЫПУСК ПАРАШЮТА" и "СБРОС ПАРАШЮТА".

Примечания: 1. Выход тормозного парашюта на скорости более 345 км/ч приводит к его обрыву.

2. Включение форсажа приводит к оплавлению и разрушению тормозного парашюта.

АВАРИЙНАЯ ИНФОРМАЦИЯ

	№ п/п
	ЭКРАН
	РИ Содержание сообщения и инструкция
	КСЦ
	ТАБЛО

	1
	2
	3
	4
	5

	1
	
	Пожар левого двигателя (2 раза) с выходом в эфир
	
	Пожар левого

	2
	
	Пожар правого двигателя (2 раза) с выходом в эфир
	
	Пожар правого

	3
	
	Пожар КСА (2 раза) с выходом в эфир
	
	Пожар КСА

	4
	
	Осталось 550 килограммов
	
	Осталось 550 кг.
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	1
	2
	3
	4
	5

	5
	Подк нет. Выкл форсаж
	Нет подкачки топлива. Выключи форсаж с выходом в эфир
	
	

	6
	Перегрев левого
	Перегрев левого двигателя. Сбрось обороты левого
	
	Сбрось обороты левого

	7
	Перегрев правого
	Перегрев правого двигателя. Сбрось обороты правого
	
	Сбрось обороты правого

	8
	Обор левого выше доп
	Обороты левого двигат выше доп. Сбрось обор лев двигат
	
	Сбрось обороты левого

	9
	Обор правого выше доп
	Обороты правого двигат выше доп. Сбрось обор пр двигат
	
	Сбрось обороты правого

	10
	Давление масла левого
	Масло давл масла левого двигат.Сбрось обор лев двигат 
	
	Масло левого

	11
	Давление масла правого
	Масло давл масла правого двигат.Сбрось обор пр двигат 
	
	Масло правого

	12
	Давление масла КСА
	Масло давление масла КСА. Прекрати задание
	
	Масло КСА

	13
	Темпер. масла левого
	Темпер масла левого двигат выше доп. Сбрось обор лев
	
	Сбрось обороты левого

	14
	Темпер. масла правого
	Темпер масла правого двигат выше доп. Сбрось обор пр
	
	Сбрось обороты правого

	15
	Бустерная гидросистема
	Отказ бустерной гидросист. Шасси аварийно при V=500
	
	Отказ 2-х                гидросистем
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	1
	2
	3
	4
	5

	16
	Общая гидросистема
	Отказ общей гидросистемы. Шасси аварийно при V=500
	
	

	17
	Вибрация левого
	Вибрация левого двигателя. Сбрось обороты лев двигат
	
	Сбрось обороты левого

	18
	Вибрация правого
	Вибрация правого двигателя. Сбрось обороты прав двигат
	
	Сбрось обороты правого

	19
	Генератор постоянный
	Отказ генератора постоянного тока. Время полета 15 мин.
	
	

	20
	Вибрация КСА
	Вибрация КСА выше допустимой. Прекрати задание
	
	

	21
	Высота опасная
	Высота опасная
	
	Лампа на РВ

	22
	СРО ответчик
	Отказ системы государственного опознавания
	
	Отказ СРО

	23
	
	Вкючи запасной код опознавания
	
	Включи запасной

	24
	
	Пуск разрешон
	
	

	25
	Верхний вход
	Верхний вход воздухозаборника. Не разгоняй выше М=0.8
	
	

	26
	Воздухозаборник левого
	Отказ автоматики левого воздухозаборника
	
	

	27
	Воздухозаборн. правого
	Отказ автоматики правого воздухозаборника
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	1
	2
	3
	4
	5

	28
	Рез сист двигат левого
	Левый двигатель на резерв системе.Следи ТВГ и обороты
	
	

	29
	Рез сист двигат правого
	Правый двигатель на резерв сист. Следи ТВГ и обороты
	
	

	30
	СВС питание АРУ
	Отказ системы воздушных сигналов
	
	

	31
	Стружка левого
	Стружка в масле левого двигатея.Сбрось обор лев двигат 
	
	Сбрось обороты левого

	32
	Стружка правого
	Стружка в масле правого двигатея.Сбрось обор пр двигат 
	
	Сбрось обороты правого

	33
	Давл топлива левого
	Опасное давление топлива левого.Сбрось обор лев двигат 
	
	Сбрось обороты левого

	34
	Давл топлива правого
	Опасное давление топлива правого. Сбрось обор пр двигат 
	
	Сбрось обороты правого

	35
	
	Проверь запас топлива. Переключи на топливомер
	
	

	36
	Нет охлаждения
	Нет охлаждения отсеков. Снизь температурный режим
	
	

	37
	Шасси выпусти
	Выпусти шасси.  Выпусти шасси.
	
	Красный индикатор ИПП

	38
	Температ торможения
	Температура торможения предельная. Уменьши скорость.
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	1
	2
	3
	4
	5

	39
	Запри фонарь
	Запри фонарь. Запри фонарь.
	
	Запри фонарь

	40
	Выработки подв бака нет
	Невыработка подвесного бака
	
	

	41
	
	Включи кислород
	
	

	42
	
	Смотри экран
	
	

	43
	
	Отказ экрана
	
	

	44
	Отказ АРУ
	Отказ АРУ. Перед посадкой установи легко
	
	

	45
	
	Включена аварийная насосная станция
	
	Авар. Насосн. Станция

	46
	Запас кислор аварийный
	Аварийный остаток 
ислорода
	
	

	47
	
	Блок речевой информации исправен
	
	

	48
	Закрылки выпусти
	
	
	

	49
	Турбостарт опасн режим
	
	
	ТС предельный режим

	50
	Нет подкачки
	
	
	

	51
	Генератор переменный
	
	
	

	52
	2 генер. Следи время
	Отказ генератора постоянного тока. Время полета 15 мин.
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	1
	2
	3
	4
	5

	53
	Упор СОС
	
	
	Отказ СОС

	54
	Отказ основн курсоверт
	
	
	Арретир

	55
	Отключи привод-генерат
	
	
	

	56
	Две курсовертикали
	
	
	Арретир

	57
	Вычислитель навигации
	
	
	

	58
	Запасн курсовертикаль
	
	
	

	59
	Индикация СЕИ
	
	
	

	60
	Стабил установ посадку
	
	
	

	61
	Носки выпусти
	
	
	

	62
	ЦВМ-31
	
	
	

	63
	Тормозной парашют
	
	
	


Основные данные самолета.

Геометрические данные.

L  = 16,280 м (без ПВД)            ( киля = 47( 30(
Sкр. = 38,036 м2               База шасси = 3,646 м
- 93 -

Lкр. = 11,36 м                 Колея шасси = 3,090 м
Развал килей - 6( 

Н  = 4,73 м (от ВПП до законцовки киля)

Lст. = 7,780 Lсамолета с ПВД до стабилизатора -17,320 м.

Угол установки крыла - 0.

Угол поперечного V = 3(.
(стаб. = 50( (по передней кромке).

(напл. = 73( 20(.
(пер.кр. = 42(.
( зад. кр. = 9( 21(.
Углы отклонения:

- носков   (н = 20(+1(.

- закрылков  (з = 25(+1(.
- элеронов от НП   (с целью улучшения поперечного управления)  -  5( (вверх) 

- ТЩ верхнего - 56(; нижнего - 60(.
- стабилизатора: (по крену) - +5(.

                            (по тангажу) - +15(-2( - -35(+1(
- РН - + 25( -2(  

- (АРУ - “большая скорость” + 5 ( 45( + 30()
- (АРУ - “ВПП”                        - 17( 45( + 1( ).
Массовые данные.

1.  mвзл. макс. = 18 480 кг (бомбы + 2(УР) 

mвзл.(без подвесок) = 14 300 кг
mвзл. норм.(2хР-17+2хР-73) = 15 500 кг  

mпос.норм. = 14 200 кг
mвзл. норм. с 2хР-73 + 2хАПУ-27 = 15 000 кг

mпос.норм. = 14 200кг 

mпос. макс. = 15 760 кг  
(Допускается не более 3% от всех посадок)

2.  mпуст. = 10 900 кг
3.  mб. нагр. = 3 000 кг 

4.  mтопл. (   = 0,78г/см3)  Без ПТБ – 3 430 кг 

с I ПТБ - 1500 = 4 610 кг 
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с I ПТБ - 1500 + 2ПТБ - 1150 = 6350 кг 

(После посадки с m = 14 200...15 760 кг m = 14 200...15 760 кг + осмотр и контр. уборка и выпуск шасси).

Летно-технические характеристики

V макс.гп    - у земли (Vпр.)               - 1500 км/ч

- на высоте H ( 12000м (V ист.)  -  2 450 км/ч 

Ммакс. гп = 2,35
Нпр. (ост. Топлива 800кг) = 18 000 м.

n умакс = +9 (без подвесок)       - 3

( разгона на Н = 1000м   - от 600 до 1100км/ч   - 13,5 с
                            - от 1100 до 1300км/ч  -  8,7 с
V y макс. на Н=1000м      - 330 м/с   (Н=100м,  М=0,85)

Н пр. (с 2-мя УР)                                    - 17500 м

L практ. макс. ( Q = 0,785) / ( полета:

-у земли (Н=200м,М=0,5)                  - 710 км
-Н=12000м...13000м М=0,8, без ПТБ – 1 430 км
Без подвески АСП и ПТБ - 1250 км/ 1ч.22 мин.

2хР- 27 + 4хР - 73              - 900 км/1 ч. 10 мин
2хР-27+2хР-73+1хПТБ-1500 (без сброса) –1380 км/1 ч. 38 мин.

Без подвески АСП с 1хПТБ-1150 (со сбросом) 

- перегоночная                - 2 230 км/2 ч. 42 мин
Lразб.   - на “Макс”            -   600...700 м
           - на “Ф”                 -   250-350 м
Vотр.   - на “М”                  -   260...280 км/ч

          - на “Ф”                  -   230...250 км/ч
Lпроб.  - с ТП                     -  650...750 м
          - без ТП                 -   900...950 м
Vпос. = 250...260км/ч.

Конструкция основных частей самолета.

Планер самолета.

Планер самолета представляет собой корпус в виде меняющегося по длине и фюзеляжу профилирующего центроплана с трапе-
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цевидным стреловидным крылом с мощной механизацией по передней и задней кромкой, двумя разнесенными двигательными отсеками, цельноповоротным стабилизатором и двухкилевым вертикальным оперением.

Особенности конструкции планера являются:

· -применение крупногабаритных штамповок и прессованных панелей;

· -применение высокопрочных алюминиевых и титановых сплавов и композитов на основе углепластика;

· Составные части планера:

· -корпус;

· -консоли крыла;

· -хвостовое оперение (ГО – цельно поворотный стабилизатор и двух килевое ВО).

Корпус самолета имеет разъем – стык носового радиопрозрачного кока с гермоотсеком оборудования. Основным силовым элементом является центральная (баковая) часть  корпуса, к которому крепятся головная часть, хвостовая часть, консоли крыла.

Отсеки корпуса:
· - баковый отсек (шп. 4 - 7ж);

· - баковый отсек (шп. 8 -10);

· - отсеки двигателей и КСА (шп. 7 - 8);

· - воздухозаборники (до шп. 5);

· - съемные каналы ВЗ (шп. 5 - 7);

· - съемные капоты двигателей (шп. 7 - 9);

· - боковые наплывы с верхними входами (шп.3-4); 

· - хвостовые обтекатели и ТЩ.

Взлетно-посадочныеустройства (ВПУ).

К ВПУ относятся:

-шасси;

-парашютно-тормозная установка;

-закрылки и отклоняемые носки.
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Шасси 3-х опорной конструкции состоит из передней опоры с управляемыми тормозными колесами. 2-х главных опор каждая с одним тормозным колесом.

Шасси.

3-х опорной схемы. Передняя опора (ПО) управляемая с 2-мя тормозными колесами, снабжена механизмом разворота (МРК), который работает в  2-х режимах;

Взлетно-посадочном (углы отклонения +8 +1-1,5) включается при наличии:

1) Давления в общей г/с;

2) Электропитания;

3) Выпущенной ПО;

Рулежном (углы отклонения +31(+3(), включается нажатием кнопки “МРК захват ПЗ” на РУДе при убранных закрылках (электроблокировка).

Взлетно-посадочный режим включается при наличии следующих условий: 

1) имеется давление в общей гидросистеме (ОГС);

2)  наличие электропитания;

3)  выпущено ПО.

Рулежный режим включается нажатием кнопки “МКР ЗАХВАТ ПЗ” на РУДе при убранных закрылках. (При выпущенных закрылках срабатывает электроблокировка).

Основная опора (ОО) оборудована тормозным колесом с бескамерной шиной. Колесо оборудовано: 

· -легкоплавкой пробкой  (tпл. = 142( + 3( С);

· -3-мя термосвидетелями (tпл. = 130(-3( С);

· -инерционным датчиком УА-27;

· -указателем износа дисков;

· -указателем грубой посадки (правая опора);

· Тормоза колес -пневматические, все опоры  имеют жидкостно- газовый 2-х камерный  амортизатор.

Колеса ОО оборудованы:
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· -легкоплавкой пробкой с температурой плавления 142((5( С для стравливания воздуха из пневматика с целью предотвращения его разрушения из-за перегрева при торможении.

· -тремя термосвидетелями с температурой плавления 130((5( С для контроля степени нагрева колеса.

При выплавлении  одного или двух термосвидетелей колесо необходимо осмотреть на предмет перегрева.

При выплавлении 3-х термосвидетелей колесо снимается с эксплуатации.

Основные данные шасси.

	№

п/п
	Параметры
	ОО
	ПО

	1
	Колея, мм
	3090
	296

	2
	База, мм 
	3645

	3
	Рабочая жидкость амортизаторов  
	АМГ-10

	4
	Полный ход шток амортизатора, мм
	300+3-2
	132+3,6-2,0

	5
	Начальное давление азота в амортизаторах, кг/см2:

-в камерах низкого давления
	35+1
	40+1

	
	-в камерах высокого давления
	90=2
	170+2

	6
	Тип колеса
	КТ-150Е-2
	КТ-100

	7
	Тип пневматика и размер
	Бескамерный 840х290
	С камерой 570х140

	8
	Давление в пневматиках, кг/см2
	12+0,5
	10+0,5
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	9
	Давление в тормозах, кг/см2
-при основном торможении

-при стартовом торможении
	24+1,5

33+3
	16+1

22+2

	10
	Максимальный угол поворота колес ПО от нейтрального положения РДМ, град.

-во взлетно- посадочном режиме

-в режиме руления
	
	+8+1-1,5

+31+3

	11
	Стояночное обжатие амортизатора (по выходу штока), мм

-Пневматиков
	145

50-60
	156-202

20-25

	12
	Объем заливаемой жидкости, см3

-в камеру низкого давления

-в камеру высокого давления
	4300

1500
	2500

1300


ЭКСПЛУАТАЦИЯ   ШАССИ.

1.  Уборка, выпуск и полет с выпущенным шасси разрешается на V<700км/ч.

2.  При невыпущенном ТП скорость начала торможения не должна превышать 215км/ч, при выпущенном ТП или в исключительных случаях- неограничивыется.

3.  Шасси допускают взлет и посадку с боковым ветром не более 15м/с, с попутным ветром не более 6м/с.
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4.  Путевая скорость отрыва не должна превышать 375км/ч, приземления- 330км/ч.

5.  На самолете изд. 9-12 нет блокировки уборки шасси на земле.

6.  Время уборки шасси (9-10)с.

7.  Время выпуска (7-8)с.

КОНТРОЛЬ ПОЛОЖЕНИЯ ШАССИ.

Выпуск:                 Уборка:

Горят 3 зеленые 1) 3 лампы не горит (зеленая)

лампы на ИП-52

2)  Красная лампа не горит

Промежуточное положение:

А. Горит красная лампа, если:

· -хотя бы одна из опор не встала на замок  выпущенного положения при выпуске;

· -хотя бы одна из опор не встала на замок убранного положения при уборке шасси.

Б. Красная лампа мигает, если:

· -хотя бы одна из опор осталась на замке убранного положения при выпуске шасси.

· -шасси убраны, закрылки выпущены.

Закрылки и отклоняемые носки.

Закрылки односекционные, щелевые ((3=25( ).

Выпуск и уборка с помощью соответствующих кнопок на левом пульте “ВЗЛЕТ”, “ПОСАДКА”, “УБРАНЫ”, контроль по ИП-52.

Отклоняемые носки.

Выпуск - автоматически при М<0,75...0,9 и  ( >9(. В убранном положении и выпущенном положении контролируется по ИП-52 (лампа над консолями силуэта самолета).

В посадочной конфигурации носки выпускаются при нажатии кнопки “ПОСАДКА” закрылков, убираются при нажатии кнопки “УБРАНЫ” закрылков.
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Кнопка “ВЫКЛ” закрылков обесточивает систему управления механизацией на земле.

ПАРАШЮТНО-ТОРМОЗНАЯ 

установка.

Состав:

· -контейнер;

· -парашютно-тормозная система ПТК-29;

· -пневмосистема выпуска и сброса с электроуправлением.

В контейнере - 2 замка (подцепки ТП и закрытия колпака контейнера).

Контроль закрытия замка подцепки ТП по механическому указателю:

· -замок закрыт- шток указателя утоплен;

· -замок открыт- шток указателя выступает на 30мм над верхним ТЩ.

Закрытие замков - вручную; открытие - давлением воздуха.

ПТК-29:

· - основной ТП (S=17м2).

· - 2 вытяжных парашюта (S1=1м2; S2=0,05м2).

Пневмосистема: - воздушный баллон (V=1,2 л;  р=63+8,5 кг/см2).

Выпуск ТП - нажатием кнопки “ВЫПУСК ПАРАЩЮТА”.

Сброс ТП - нажатием кнопки “СБРОС ПАРАШЮТА”.

Электроблокировка исключает случайную отцепку ТП при непреднамеренном нажатии на кнопку “СБРОС парашюта”.

Система управления 

самолетом
Управление самолетом осуществляется механической системой по необратимой схеме и включает в себя:

· -продольное управление;

· -поперечное управление;

· -путевое управление;

· -управление механизацией крыла;

· -управление тормозными щитками.
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Система продольного управления 

самолетом.

Осуществляется синхронным отклонением обеих половин стабилизатора.

РУС на себя - 200мм -  (ст. = -35( (носок вниз);

        от себя - 100мм -  (ст. = 15( (носок вверх).

Скоростной режим:  (ст.= -15( (носок вниз);

                                  (ст.= 8( 24( (носок вверх).

Режим “НОЖНИЦЫ”    (ст.= +5(.

Диапазон триммирования – 80 % полного хода РУС.

По тангажу                     160 мм - 28(
По крену                         80 мм - 12(
В зависимости от хода РУС углы отклонения стабилизатора изменяются по нелинейному закону.

Углы отклонения стабилизатора в 2,36 меньше, чем при взл.-пос. положении. 

Шток механизма АПЧ-29-2 выпускается или убирается в зависимости от высоты и скорости по команде АРУ (включение АРУ: включить переключатель “АКК. БОРТ.АЭР”; переключатель АРУ - в положение “АВТ” ( загорится лампа “АРУ взлет - посадка”.

До V=400 км/ч шток МПЧ-29 - выпущен (загрузка РУС минимальна,   (стаб. - макс., табло «АРУ взлет – посадка» горит).

На Н<1000 м с увеличением V>400 км/ч шток МПЧ-29 начинает убираться, на V=870 км/ч шток МПЧ-29 убран (загрузка РУС максимальна   (ст. - минимальна, лампа “АРУ взлет - посадка” гаснет.

На V=1 200...1 500 км/ч шток МПЧ-29 выпускается, на V=1500 км/ч - шток МПЧ- 29 выпущен (загрузка РУС минимальна),

(ст. - максимальна, лампа “АРУ взлет - посадка” горит). В диапазоне скоростей 1200...1 500 км/ч мала эффективность стабилизатора из-за увеличения продольной статической устойчивости.

При увеличении Н плечо АРУ увеличивается на меньшую величину при изменении скорости.

На Н>9 000 м независимо от скорости шток выпущен (большое плечо АРУ) - горит лампа “АРУ взлет - посадка”.
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В АРУ осуществляется текущий непрерывный контроль с помощью дополнительных датчиков. При ошибке отслеживания более 40% от полного хода штока МПЧ-29 сигнал поступает в бортовую систему контроля:

· - на “ЭКРАНЕ” высвечивается “ОТКАЗ АРУ”;

· - в речевом информаторе “ОТКАЗ  АРУ”.

При появлении сигнала отказа система обеспечивает:

· - уборку штока АПЧ-29 при М>0,45;

· - остановку штока АПЧ-29 на момент отказа при М<0,45.

Ручное управление АРУ:

1)  переключатель АРУ поставить в положение ОТКЛ. (нейтрально);

2)   затем - в положение “ЛЕГКО” (или “ТЯЖЕЛО”) до создания необходимой загрузки РУС и потребных    ст.

3)  затем - в положение ОТКЛ.

При переводе АРУ с большого плеча на малое “УВОД” РУС составляет 26 мм.

Система поперечного управления.

Осуществляется элеронами и дифференциальным отклонением половин стабилизатора.

При отклонении РУС влево-вправо углы отклонения органов управления составляют: 

-стабилизатор   ( 5(;

-элероны вверх от установ. положения    25(
                   вниз от установ. положения    15(;

-нейтральное полож. элеронов (оба вверх)       5(.

Для повышения эффективности поперечного управления на больших углах атаки и больших скоростях применяются дифференциальное управление стабилизатора с помощью дифференциального механизма, который обеспечивает:

-управление стабилизатором в режиме крена;

-управление стабилизатором в совместном режиме тангажа и крена.
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На больших углах атаки с целью уменьшения моментов рыскания от режима “ножниц” предусмотрено автоматическое отключение этого режима по сигналу от системы ограничительных сигналов (СОС) при отклонении носков крыла.

Система путевого управления
Осуществляется синхронным отклонением рулей направления (РН).

-отклонение РН            +25(;

-ход педалей                 100 мм;

-диапазон триммирования   60 % максимального хода.

Одноканальная демпферная рулевая машина АРМ-150К обеспечивает демпфирование короткопериодических колебаний путем отклонения РН на угол  ( 5( 45(.

Для ограничения нагрузок на ВО на числах М>0,8 подключается дополнительный загрузочный механизм. При отклонении педалей более 24 мм возникает ступенька усилий =30 кг (при этом   (рн ( 6( ).

В нижней части РН установлен гидравлический демпфер, для предупреждения колебаний РН.

Система ограничительных сигналов (СОС)
Предназначена для предотвращения выхода самолета на запредельные углы атаки с учетом скорости их увеличения.

Это обеспечивается:

-автоматическим отклонением носков с одновременным отключением “ножниц” стабилизатора на определенных углах атаки;

-автоматическим отводом (отталкиванием) РУС “от себя” при достижении макс. допустимого угла атаки. (При темпе роста d(/dt = 5...10 (/с). 

Срабатывание СОС происходит на ( меньшей угла статической настройки на 2(...4(.
Система начинает работать после уборки шасси по сигналу КВ убранного положения шасси; сигнал от КВ поступает в блок управления.

Входные параметры:
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-текущие значения  (от ДУА);

-число М полета (от сигнализаторов М).

Команда на выпуск носков формируется при (=9( и М<0,85 на уборку носков - при   (<7( или М>0,85.

При выпущенных носках и (>26( на РУС возникает отталкивающее усилие “от себя”. При этом стабилизатор занимает положение, зависящее от плеча АРУ: при полностью выпущенном штоке АПЧ-29 (большое плечо АРУ) (ст.=-15(.

На числах М>0,85 или при наличии сигнала “ОТКАЗ НОСКОВ” отталкивание РУС происходит на угле атаки  ( >15( , стабилизатор становится в положение    (ст.= -3( (на большом плече АРУ).

Сигнал “ОТКАЗ НОСКОВ” возникает, если до  (=12( в СОС не поступает сигнал “НАЧАЛО ВЫПУСКА НОСКОВ” с КВ обеих консолей крыла. Сигнал высвечивается на “ЭКРАНЕ”.

ПРЕДУПРЕЖДЕНИЕ. При полете с вертикальной скоростью Vу=120...140 км/ч и увеличении в диапазоне чисел М=0,85...0,92 носки выпускаются, и СОС не перестраивается на угол    ( = 15(. Поэтому СОС не предотвращает выход ( ( (доп.
Для повышения надежности СОС дублирована:

-гидроцилиндр  “отталкивания” работает от 2-х г/с;

-наличие 2-х подканалов в каждом канале включения электрогидрораспределителей.

Сигналы отказов СОС:

-“НЕТ РЕЗЕРВА СОС” - при отказе одного из каналов СОС (работоспособность сохраняется);

-“ОТКАЗ СОС” - при общем отказе;

-“УПОР СОС” - при неуборке одного из штоков гидроцилиндра исполнительного элемента. При этом усилия на РУС во время посадки увеличиваются на 17 кг.

Предусмотрен встроенный контроль (при наличии давления в г/системе.

Проверка работоспособности СОС:

-флюгеры ДУА установить в нижнее положение (вручную);

-отклонить РУС “на себя”;

-нажать кнопку “КОНТРОЛЬ  СОС”.
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При этом:

-автоматически выпускаются носки крыла;

-отключается дифференциальное управление стабилизатором.

Через 10 сек:-стрелка УУА становится на угол 16(, при этом:

-происходит отталкивание РУС “от себя” в положение, соответствующее   (ст.= -3(;

-на табло “Экрана” высвечивается сигнал “УПОР СОС”;

 -носки крыла - в выпущенном положении.

Еще через 10 сек: 

- стрелка УУА - на 27(;

- уборка носков крыла;

- отталкивание РУС “от себя” в положение, соответствующее положению стабилизатора  (ст.=-15( ;

- повторная индикация сигнала “упор СОС” на табло «Экран». 

В течение всего встроенного контроля индицируется перегрузка nу =4.

После встроенного контроля (отпускания кнопки “контроль СОС”): 

-усилия с РУС снимаются;

-сигнал “упор СОС” снимается.

При встроенном контроле высвечивание ламп “отказ СОС”, “нет резерва СОС” не допускается.

Система управления тормозными щитками
Выпуск ТЩ осуществляется установкой переключателя управления на правом РУДе в положение “ВЫПУЩ”. (или нажать).

Уборка ТЩ постановкой переключателя в положение “УБРАНО” (отпустить).

Отклонение ТЩ:

-верхнего на угол 56(;

-нижнего на угол 60(.

Контроль положения ТЩ - по ИП-52.

Предусмотрена блокировка:

1)  при давлении в г/с р<100 кг/см  ТЩ не выпускаются.

2)  на земле и при подвеске ПТБ ТЩ не выпускается.
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Гидравлическая система.

Общая характеристика и основные данные.

Гидравлическая система самолета состоит из двух автономных систем – общей и бустерной.

Общая гидросистема обеспечивает: 

· - питание вторых камер гидроусилителей стабилизатора, элеронов, рулей направления и гидроцилиндра механизма отталкивания СОС; 

· - уборка и выпуск шасси, механизация крыла, тормозных щитков; 

· - управление клиньями воздухозаборников, рулежно-демпфиру-ющим механизмом, загрузку педалей. 

Бустерная гидросистема обеспечивает питание первых камер двухкамерных гидроусилителей стабилизатора, элеронов, рулей направления и гидроцилиндра механизма отталкивания СОС. 

Основные данные:

· -рабочая жидкость - АМГ-10;

· -количество жидкости в ОГС – 50 л;

                                         в БГС – 30 л;

· -емкость каждого г/бака - 28л;

· -количество заправляемой жидкости 19,5 л;

· -номинальное рабочее давление 210+10-7  кг/см2
· -давление зарядки г/аккумулятора 80 +5 кг/см2
Управление и контроль работы гидросистемы.

Речевой информатор - выдает информацию об отказах в головные телефоны шлемофона. 

Предусмотрена насосная станция НС-58. Включается автоматически при падении давления в обоих ГС <100 кг/см2 и обеспечивает управление самолетом на оборотах двигателя nдв>75%. Ручное включение НС-58 осуществляется выключением “АВАР.НАСОСНАЯ СТАНЦИЯ”. Контроль - по загоранию зеленой лампы “АВАР.НАСОСНАЯ СТАНЦИЯ”.

Для предотвращения включения КС-58 на земле существует блокировка по обжатому положению шасси (КВ на правой опоре).
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При падении давления - В ОГС р<130 кг/см2 ограничитель давления и расхода РД-39:

-направляет всю гидроэнергию на питание одной из камер рулевых приводов стабилизатора элеронов, РН, управления закрылками, носками.

-прекращают подачу энергии на остальные потребители.

Система наддува гидробаков.

Создает избыточное давление в гидробаках  Р=2,8+1,3-0,4 кг/см2 необходимое для обеспечения высотности гидросистемы и предупреждения кавитации.

Наддув осуществляется воздухом расположенном в баллонах (в осях 00). Емкость каждого баллона 1,2 л, давление воздуха -150+5 кг/см2. Для защиты гидробаков от избыточного давления в системе установлен редуктор, понижающий давление до 3+3-0,4 кг/см2, а также предохранительные клапаны, входящие в конструкцию гидробаков (Рср.=5,3+0,7-0,1 кг/см2).

Зарядка баллонов осуществляется  через бортовой штуцер пневмосистемы.

Система управления уборкой и выпуском шасси.

Работает от ОГС, обеспечивает:

-выпуск и уборку шасси;

-автоторможение колес при уборке шасси;

-растормаживание колес после постановки 00 на замки убранного положения;

-управление стровками шасси.

Управление осуществляется 2-хпозиционным переключателем, связанным с рукояткой.

Перед полетом рукоятка должна быть в положении “ Выпущ.”

Уборка, выпуск и полет с выпущенным шасси допускается на скорости Vпр.< 700 км/ч.

Контроль положения - по ИП-52 (см. ).
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Система поворота передних колес.

Осуществляется с помощью рулежно-демпфирующего механизма (РДМ) на ПО. РДМ работает в 2-х режимах:


-рулежный (режим управления);


-демпфирующий.

Рулежный режим - основной, имеется 2-х ступенчатый привод управления:

1-я ступень обеспечивает малые углы разворота колес (взлетно-посадочный режим) - 8(;

2-я ступень - большие углы отклонения колеса - 31( .

Управление осуществляется отклонением вперед соответствующей педали.

Условия включения РДМ (или МРК - механизма разворота колеса):

-ПО - на замке выпущенного  положения;

-АЗС “ШАССИ, МРК, ТЩ” и выключатель «АВАР.ОТКЛ.МРК» включены.  

Переключение с взлетно-посадочного положения на режим управления нажатием кнопки «МРК,ЗАХВАТ ПЗ»  на РУДе.

Блокировка по закрылкам: при выпущенных закрылках режим руления не включается.

При включении режима руления колеса ПО не тормозятся.

Пневматическая система.

Общая характеристика и основные данные.

	ОВС
	АВС
	Система наддува р/блоков
	Система наддува г/баков

	- торможение колес; -управление ОЧФ и герметизация кабины;

-выпуск и отцепка ТП.
	аварийный выпуск

шасси;

-аварийное торможение

колес.
	-поддержание

необходимого давления в отсеках радиоблоков и расширительном баке.
	-поддержание

заданного давления в гидробаках.
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По функциональному назначению подразделяется на:

- основную воздушную систему (ОВС);

- аварийную воздушную систему (АВС); 

- систему наддува радиоблоков;

- систему наддува гидробаков.

Основные данные:

- рабочее тело         - сжатый воздух:

- давление зарядки  - 150 кг/см2;

- суммарная емкость баллонов   ОВС – 10 л,

         АВС -  10 л;

- емкость баллона ПТУ    - 1,2 л.  

Управление и контроль пневмосистемы.

Осуществляется из кабины. Подача воздуха к потребителям – через клапаны и краны ручного и дистанционного управления.

Органы управления и приборы контроля:

А. Электродистанционный индикатор контроля ИКГ.

Б. Манометр контроля зарядки баллонов и герметичности на земле (в нише левой опоры).

Система аварийного  выпуска шасси.

Исходное положение:

- шасси убраны:

- рукоятка крана управления шасси – любое положение.
Для аварийного выпуска шасси необходимо:

1) потянуть рукоятку АВАР. ШАССИ на себя (происходит выпуск ПО);

2) повернуть рукоятку по часовой стрелке до упора и потянуть на себя (происходит выпуск ОО).

ПРИМЕЧАНИЕ. После аварийного выпуска шасси необходимо выполнить работы по восстановлению аварийной системы.
Сигнализация положения шасси такая же, как при основном выпуске.
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Система торможения колес.

На самолете предусмотрены следующие виды торможения:

Основное. Осуществляется от ОВС. Разделяется на управляющую и исполнительную магистрали. Управление осуществляется при помощи рычага на РУСе.

Давление воздуха:

- в  управляющей магистрали   8 ( 5  кг/см2;

- в тормозах основных колес   0..24 ( 1,5 кг/см2;

- в тормозах передних колес   0..16 ( 1 кг/см2;

Контроль давления в тормозах – по 2-х стрелочному манометру.

Раздельное торможение колес ОО осуществляется перемещением педалей при нажатом  тормозном рычаге.

Предусмотрено автоматическое растормаживание  колес ПО при ппереключении привода рулёжно-демпфирущего (РДМ) на большие углы поворота колес.

Имеется антиюзовая автоматика, которая вступает в работу при:

- включении переключателя АККУМ. БОРТ. АЭРОДРОМ:

- при наличии давления в управляющей магистрали.

Антиюзовая автоматика предотвращает юз в процессе его возникновения и не допускает полного блокирования колеса.

Стартовое. Осуществляется от ОВС. Управление – гашеткой на тормозном рычаге (нажатие гашетки увеличивает ход рычага и тем самым увеличивает ход штока редукционоого клапана). 

Давление воздуха:

- в управляющей магистрали    11 ( 1 кг/см2;

- в тормозах основных колес        0…33 ( 3 кг/см2;

- в тормозах передних колес        0…22 ( 2 кг/см2.

Аварийное. Работает от АВС. Используется при отказе основного торможения,  при этом передние колеса не тромозятся.

Управление осуществляется рукояткой АВР. ТОРМ.

Давление в тормозах основных колес 17 ( 1 кг/см2.

Пермещения рукоятки аварийного торможения должны быть плавными.

Автоторможение колес при уборке шасси. Работает от ОВС.
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Давление

- в тормозах основных колес      6…12 кг/см2;

- в тормозах передних колес       4… 8 кг/см2.

После уборки шасси колеса растормаживаются.

ЭЛЕКТРООБОРУДОВАНИЕ САМОЛЕТА.

ЭО самолета состоит из систем электоснабжения и электроавтоматики.

Система электроснабжения включает в себя: генераторы постоянного тока переменного тока,АКБ,преобразователи и распределительнаю сеть.Система электроавтоматики обеспечивает управление электрофицированными системами самолета (двигателями,топливной системой,противопожарной системой и др.).

Включение электрооборудования производится через кабинный энергоузел

При отказе (отключении) основных источников электроэнэргии на табло «ЭКРАНА» появляется соответствующая надпись,лампа КСЦ включается в проблесковый режим и при отказе двух генераторов выдается речевая информация.

СЭС ПОСТОЯННЫМ ТОКОМ

Основным источником постоянного тока на самолете является стартер-генератор постоянного тока, работающий с пускорегулирующей и защитной аппратурой, обеспечивающий напряжение борт.сети самолета 28,5В.Аварийным источником постоянного тока являются две АКБ.

Генератор постоянного тока установлен на КСА и вырабатывает постоянный ток напряжением 28,5В, которое поддерживается в заданных пределах БРЗ. Кроме того БРЗ защищает генератор и бортсеть от чрезмерного повышения напряжения, а также от короткого замыкания в самом генераторе. При перенапряжении или коротком замыкании в БРЗ срабатывает выключатель, который разрывает цепи обмоток возбуждения генератора. После снятия напряжения с обмоток контакты выключателя остаются в разомкнутом положении. 
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Возврат выключателя в И.П. возможен только на земле путем нажатия кнопки ВЗВОД БРЗ. Отключение генератора индицируется на «ЭКРАНЕ» кадром ГЕНЕР.ПОСТ.

Стартерный режим генератора не используется.

Для контроля напряжения бортсети постоянного тока в кабине установлен вольтметр. Он измеряет напряжение подключенного к сети источника постоянного тока(генератора, АКБ, наземного источника).

При отказе генератора постоянного тока бортсеть переходит на аварийное питание от АКБ. При этом от бортсети самолета автоматически отключаются мощные потребители: КРУ, «БИРЮЗА», РЛПК, СРЗ, ОЭПрНК(кроме СН), 

Общая емкость двух АКБ 15СЦС-45Б составляет 88-110Ач, номинальное напряжение 22В. 

20НКБН-22--   40-50Ач-----------24В соответственно.

Для измерения и выдачи показаний емкости АКБ 15СЦС-45Б служит ИСА, на котором перед полетом выставляется фактическая емкость АКБ.

АКБ устанавливается в стеклотекстолитовом контейнере с электрообогревом от источника постоянного тока.

Для включения генератора в бортсеть постоянного тока служит автомат защиты и управления, который осуществляет::

- включение генератора в бортсеть, если его напряжение превышает напряжение сети

- автоматическое отключение генератора, если из сети через его обмотку протекает обратный ток.

Разьем подключения аэродромного источника постоянного тока расположен в левой консоли крыла.

СЭС ПЕРЕМЕННОГО ТОКА

Основным источником переменного тока является привод-генератор, работающий с регулирующей и защитной аппратурой, обеспечивающей бортсеть самолета трехфазным переменным током напряжением 115/200В. частотой 400Гц. Аварийным источником переменного тока является ПТО.
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Привод-генератор установлен на КСА, предназначен для питания трехфазным переменным током стабильной частоты всех бортовых потребителей электроэнэргии переменного тока и включает в себя гидропривод и генератор переменного тока.Выходной вал гидропривода приводит во вращение вал генератора. Частота вращения вала привод-генеретора, а следовательно, и самого генератора поддерживается постоянной встроенной системой регулирования, независимо от частоты вращения входного вала привода или нагрузки на генератор. Система регулирования состоит из центробежного регулятора и сервомеханизма. Номинальная мощность привод-генератора 30КВА.

Включение генератора на нагрузку производится автоматически при достижении заданных частоты и напряженя переменного тока и оборотов одгого из двигателей 55%. При этом из «очереди» «ЭКРАНА» снимается сигнал ГЕНЕР.ПЕРЕМ.

Для поддержания напряжения генератора в заданных пределах служит блок регулирования напряжения.

При отказе генератора или его автоматическом отключении блоком защиты и управления питания жизненно важных потребителей осуществляется от ПТО. При этом в «ЭКРАН» выдается команда ГЕНЕР.ПЕРЕМ. и отключаются:

- обогрев основной и запасной курсовертикалей

- РЛПК, ОЭПрНК, (кроме СН).

- обогрев левого датчика угла атаки и датчика угла скольжения

- обогрев стекла (верхняя и средняя секции)

- СРЗ, САУ

- подвески вооружения

Защиту привод-генератора от включения наземного источника с неправильным чередованием фаз осуществляет блок чередования.

Питание потребителей переменным напряжением 36В производится через понижающий трехфазный трансформатор, а авр. переключение их с трансформатора на ПТО осуществляет блок защиты трансформатора. 

ПТО - с мощностями трехфазного генератора 1000ВА, однофазного-1500ВА, предназначен для преобразования постоянного тока 
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27В в переменный трехфазный ток напряжением 36В и переменный однофазный ток напряжением 115В частотой 400Гц.

Штепсельный разьем для подключения наземного источника переменного тока расположен в нише левой стойки шасси.

СИСТЕМА АВТОМАТИЧЕСКОГО УПРАВЛЕНИЯ
Назначение и состав САУ
Система автоматического управления САУ-451, установленная на самолетах типа МиГ-29, предназначена для автоматического и директорного управления на важнейших этапах полета и улучшения характеристик устойчивости и управляемости самолета при ручном управлении во всем эксплуатационном диапазоне высот, скоростей полета и углов атаки.
САУ-451 представляет собой трехканальную систему автоматического управления и выполняет следующие функции:
· демпфирование короткопериодических колебаний самолета при ручном, автоматическом и директорном управлении и улучшение характеристик устойчивости и управляемости;

· стабилизацию задаваемых летчиком углов тангажа, крена и курса;
· приведение к горизонтальному полету из любого пространственного положения с последующей стабилизацией высоты и курса полета;
· стабилизацию барометрической высоты полета;
· автоматический увод самолета с заданной «опасной» высоты полета по сигналу радиовысотомера при включенных автоматических режимах и убранном шасси;

· автоматическое и директорное управление самолетом при заходе на посадку до высоты 50 м при совместной работе с системой навигации;
· ручное управление самолетом ручкой управления при обжатой гашетке концевых выключателей и включенной САУ следующим включением прерванного режима САУ после отпускания гашетки;

· встроенный тестовый контроль с выдачей сигналов на световую индикацию в случае отказа САУ и автоматического включения ре-
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жима «Демпфер» при исправной системе;

· триммирование при ручном управлении по крену и тангажу;

· индикацию текущих значений углов крена и тангажа и отклонения самолета от заданной траектории полета на приборы ПНП и КПП.

На рис. приведена функциональная схема системы автоматического управления самолетом, на котором раскрыты структура САУ, ее состав и функциональные связи с другими бортовыми системами самолета.
[image: image6.png]


Рис. Функциональная схема системы автоматического управлениясамолетом:

1 — датчики и бортовые системы; 2 — устройства индикации; 3 — устройства управления; 4 — исполнительные органы; 5 — привод и рули
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В состав САУ входят датчики информации, вычислитель, исполнительные механизмы, блок следящих систем, устройства управления и индикации.
Датчики угловых скоростей (ДУС), линейных ускорений (ДЛУ), углов атаки (ДУА), положения ручки управления (ДПР-23) и др. совместно с бортовыми системами обеспечивают выдачу в вычислитель информации о параметрах полета и положении самолета. С системой автоматического управления сопряжено следующее бортовое оборудование самолета (рис. 4.42).
1. Информационный комплекс вертикали и курса (ИК—ВК) выдает в САУ текущие значения углов крена, тангажа и курса самолета.

2. Система воздушных сигналов (СВС) выдает в САУ текущие значения числа М полета.

3. Бортовое радионавигационное оборудование (БРНО) выдает в САУ сигналы заданного курса, азимута, дальности, готовности курсового и глиссадного РМ, отклонения самолета от равносигнальных зон посадочных РМ.

4. Датчик угла атаки выдает в САУ сигнал текущего угла атаки.

5. Радиовысотомер РВ-15 выдает в САУ сигнал «Опасная высота».

Вычислитель САУ по полученным сигналам от датчиков и бортовых систем самолета в соответствии с законами управления формирует и выдает управляющие сигналы на исполнительные механизмы, а также директорные сигналы на пилотажные приборы.
Исполнительными механизмами САУ являются:
· быстродействующие автономные электрогидравлические рулевые машины типа АРМ-150, используемые при работе автомата продольной устойчивости САУ (АПУС) и в режиме «Демпфер»;

· механизмы триммерного эффекта типа МТ-16Е8 канала тангажа и канала крена, используемые в автономных и внешних режимах САУ.

Управление работой САУ производится с пульта управления (ПУ-189) и с помощью органов управления, расположенных на ручке управления самолетом. На пульте управления САУ находятся кноп-
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ки-табло: ДЕМПФ., АП, УВОД, ТРАЕК. УПР., СТАБ. ВЫС., служащие для включения соответствующих режимов работы САУ.
Органами управления САУ, расположенными на ручке управления самолетом, являются: четырехпозиционный нажимной переключатель управления механизмами триммерного эффекта тангажа и крена, кнопка включения режимов САУ (красная), кнопка-лампа ПРИВЕД. К ГОРИЗ., гашетка кратковременного отключения автоматических режимов САУ (кроме режима демпфирования). При кратковременном нажатии на кнопку ВЫКЛЮЧ. РЕЖИМА САУ отключаются все режимы САУ, в том числе на время нажатия кнопки и режим «Демпфер». После отпускания кнопки режим демпфирования колебаний автоматически восстанавливается. Для отключения режима «Демпфер» необходимо удерживать красную кнопку нажатой более 3 с.
Для проверки работоспособности САУ предусмотрена система встроенного контроля с индикацией результатов. Встроенный тест-контроль включается автоматически при включении САУ на земле (при обжатых стойках шасси, готовности ИКВ и наличии давления в одной из гидросистем).
САУ-451 может работать в следующих режимах:
· «Демпфер»;

· «Стабилизация»;

·  «Стабилизация высоты»;

· «Увод»;

· -«Приведение к горизонту»;
· директорное или автоматическое управление при заходе на посадку.
В САУ в настоящее время не установлен ограничитель по углу атаки, поэтому временно не рекомендуется включение автоматических режимов САУ на приборных скоростях менее 450 км/ч и углах атаки более 17°, так как при этом возможен выход самолета на углы атаки более допустимых.
Режим «Демпфер»
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Использование при пилотировании режима «Демпфер» повышает собственное демпфирование короткопериодических колебаний самолета относительно продольной, поперечной и нормальной осей. При включенном режиме демпфирования независимо от действий летчика происходит отклонение всех рулевых поверхностей (стабилизатора, элеронов и рулей направления) для парирования угловых скоростей вращения самолета вокруг центра масс. Вследствие этого при включенном режиме «Демпфер» амплитуды собственных колебаний самолета меньше, чем при выключенном, и колебания затухают быстрее.
При изменении скорости и высоты полета изменяется собственное демпфирование колебаний самолета. Для того чтобы величина искусственного демпфирования (от САУ) по отношению к собственному демпфированию колебаний самолета была близка к постоянной, вычислитель САУ осуществляет коррекцию передаточных чисел по высоте и скорости полета (скоростному напору).
Кроме того, при работе САУ в режиме «Демпфер» с убранным шасси и убранными закрылками при достижении самолетом угла атаки, соответствующего выпуску носков крыла по сигналу системы СОС, а также при убранных носках на углах атаки менее 5° автоматически включается автомат продольной устойчивости самолета (АПУС), который улучшает характеристики продольной управляемости самолета, обеспечивая сохранение постоянных расходов ручки для создания единицы перегрузки.
Режим «Демпфер» включается автоматически после прохождения тест-контроля, при включении режимов АП и ПРИВЕД. К ГОРИЗ. или нажатием кнопки-табло ДЕМПФ. Режим демпфирования используется от взлета до посадки. С включенным режимом разрешается руление самолета. Отключается режим нажатием красной кнопки ВЫКЛЮЧ. РЕЖИМА САУ на время более 3 с.
Режим «Стабилизация»
Режим «Стабилизация» предназначен для автоматического выдерживания в полете заданных летчиком положений самолета по 
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крену, курсу и тангажу, что облегчает работу летчика на установившихся режимах полета при ручном и директорном управлении.
Режим «Стабилизация» включается нажатием кнопки АП на пульте САУ и контролируется по загоранию лампы-сигнализатора кнопки АП. При включении режима отключается режим «Приведение к горизонту».
Перед включением режима необходимо снять усилие с ручки управления механизмами триммерного эффекта крена и тангажа. После включения режима освободить ручку управления по усилиям и отпустить гашетку концевых выключателей. После этого САУ будет стабилизировать те угловые положения самолета по тангажу и крену или курсу, которые были в момент освобождения по усилиям ручки управления самолетом.
Если в момент освобождения ручки управления угол крена был больше 7, но меньше 80°, а углы тангажа до ±80°, САУ стабилизирует этот угол крена и угол тангажа, так как наличие большого угла крена свидетельствует о намерении летчика выполнять маневр с переменным курсом.
Если в момент освобождения ручки управления угол крена был менее 7°, а угол тангажа не превышал ±40°, САУ обеспечивает стабилизации углов тангажа и курса с устранением крена.
В отличие от режима «Демпфер» в режиме «Стабилизация» и во всех других автоматических режимах используется отклонение только элеронов и стабилизатора механизмами триммерного эффекта тангажа и крена.
При включенном режиме «Стабилизация» изменение углового положения самолета осуществляется летчиком обычным отклонением ручки управления при обжатой гашетке концевых выключателей. В этом случае стабилизация угловых положений самолета временно прекращается. Для последующей стабилизации нового положения самолета перед освобождением ручки управления необходимо снять с нее усилия механизмами триммерного эффекта.
Режим «Стабилизация» разрешается включать непосредственно перед взлетом на ВПП и в полете. Во время руления режим должен быть отключен. Включение режима «Стабилизация», например, на 
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стоянке приведет к тому, что САУ, «запомнив» в момент включения стояночный курс, в дальнейшем будет стремиться стабилизировать его отклонением органов поперечного управления. Следовательно, разбег и взлет с ВПП с курсом, отличающимся от стояночного, могут происходить с отклоненными органами поперечного управления самолета, что приведет к кренению его после отрыва.
Режим «Стабилизация» отключается кратковременным нажатием красной кнопки ВЫКЛЮЧ. РЕЖИМА САУ на ручке управления самолетом. Кроме того, режим автоматически отключается при включении режимов «Приведение к горизонту» и «Увод из зоны опасной высоты».
Режим «Приведение к горизонту»
Режим «Приведение к горизонту» предназначен для автоматического вывода самолета в прямолинейный горизонтальный полет при потере летчиком пространственной ориентировки на любых режимах полета.
Режим включается нажатием кнопки-лампы ПРИВЕД. К ГО-РИЗ., расположенной на ручке управления самолетом, при освобожденной гашетке концевых выключателей и контролируется по загоранию лампы, расположенной в кнопке. При включении режима отключаются все ранее включенные режимы САУ, кроме режима «Демпфер».
Автоматическое приведение к горизонту при углах крена более 80° осуществляется только по крену, а при уменьшении крена до 80° и менее — одновременно по крену и тангажу. При входе в зону углов крена ±7° и углов тангажа ±5° включается корректор высоты и осуществляется стабилизация барометрической высоты, сопровождаемая загоранием кнопки-табло СТАВ. ВЫС., при этом стабилизируется и курс полета.
Автоматическое приведение самолета к горизонту происходит с угловыми скоростями крена 10—45°/с, приведение по тангажу обеспечивается созданием нормальной перегрузки от -1 до +5, в зависимости от начального угла тангажа, высоты и скорости полета.
Если в процессе приведения к горизонту летчик вмешивается в управление (обжимает гашетку концевых выключателей на ручке 
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управления самолетом или нажимает на ползунок триммерного эффекта), автоматическое приведение к горизонту временно прекращается. Отклонением ручки управления летчик может ускорить или замедлить приведение самолета к горизонту.
После прекращения вмешательства в управление автоматическое приведение к горизонту возобновляется.
Исполнительными механизмами в режиме приведения самолета к горизонту, как указывалось выше, являются механизмы триммерного эффекта каналов крена и тангажа, имеющие переменную скорость выдвижения штоков.
Режим отключается кратковременным (менее 3 с) нажатием на красную кнопку ВЫКЛЮЧ. РЕЖИМА САУ, а также включением режима «Стабилизация».
Режим «Стабилизация высоты»
Режим стабилизации барометрической высоты разрешается включать во всем эксплуатационном диапазоне скоростей полета на высотах не менее 100 м при вертикальных скоростях, близких к нулю (угол наклона траектории полета — не более ±5°). Включение режима производится нажатием кнопки-табло СТАБ. ВЫС. при включенной кнопке-табло АП и освобожденной гашетке концевых выключателей. Контроль включения режима осуществляется по загоранию ламп-сигнализаторов этих кнопок. Кроме того, режим включается автоматически при включенном режиме «Приведение к горизонту» через 4—5 с после входа самолета в зону углов крена менее 7° и углов тангажа менее 5°.
При включении режима возможно изменение высоты полета относительно заданной с вертикальной скоростью 5—8 м/с, после чего начинается стабилизация барометрической высоты. При этом в боковом канале осуществляется стабилизация крена (до ±70°), а при крене менее 7° — стабилизация курса с устранением крена.
При обжатии гашетки концевых выключателей или нажатии на ползунок механизма триммерного эффекта и последующем прекращении вмешательства в управление самолетом режим стабилизации барометрической высоты восстанавливается лишь в том случае,
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 если угол наклона траектории не превышает 5°. При угле наклона траектории более 5° осуществляется стабилизация угла тангажа (до входа в зону углов тангажа менее 5°).
Режим отключается кратковременным нажатием красной кнопки ВЫКЛЮЧ. РЕЖИМА САУ на ручке управления самолетом.
Режим увода из зоны «опасной» высоты («Увод»)
Режим «Увод» предназначен для автоматического увода самолета из зоны заданной «опасной» высоты с последующим приведением его к горизонтальному полету при полетах на высоте менее 1500 (1000) м с убранным шасси.
Безопасный автоматический увод самолета с «опасной» высоты, выставленной на задатчике радиовысотомера, обеспечивается при следующих условиях: угол крена не превышает 30°, вертикальная скорость снижения — до 40 м/с, истинная высота полета — не менее 200 м. Потеря высоты при этом не превышает 100 м относительно «опасной».
Включение режима производится предварительным нажатием кнопки-табло УВОД непосредственно перед этапом полета, на котором возможно снижение ниже заданной «опасной» высоты.
При снижении самолета на высоту меньше заданной «опасной» срабатывает сигнализация радиовысотомера и в телефоны летчика поступает речевая информация «Опасная высота», самолет автоматически переводится с нормальной перегрузкой 1,5— 5 в набор высоты с углом наклона траектории, равным 8°, с одновременным приведением к нулевому углу крена. После набора
высоты, большей, чем «опасная», и снятия команды «Опасная высота» автоматически включается режим «Приведение к горизонту», а после выхода самолета в горизонтальный полет при углах крена менее 7° и тангажа менее 5° через 4—5 с автоматически включается режим стабилизации барометрической высоты и курса полета.
При вмешательстве летчика в управление самолетом в процессе увода с «опасной» высоты автоматическое управление исполнительными механизмами (механизмами триммерного эффекта) от-
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ключается. После прекращения вмешательства в управление режим «Приведение к горизонту» восстанавливается.
Если вход в зону «опасной» высоты произведен с обжатой гашеткой концевых выключателей или с нажатым переключателем управления механизмами триммерного эффекта на ручке управления на высоте, равной «опасной», кратковременное отклонение стабилизатора на кабрирование осуществляется не от механизма триммерного эффекта тангажа, а только от рулевого агрегата канала тангажа АРМ-150, т. е. без отклонения ручки управления и изменения усилий на ней. Летчик при этом ощущает возрастание положительной перегрузки в течение 3—4 с. Автоматический перевод самолета в набор высоты в этом случае не осуществляется.
Режим отключается при повторном нажатии кнопки-табло УВОД на пульте управления САУ или при нажатии красной кнопки ВЫКЛЮЧ. РЕЖИМА САУ на ручке управления и удержании ее нажатой более 3 с (до погасания кнопки-табло ДЕМПФ.). После повторного нажатия на кнопку-табло УВОД режим «Демпфер» остается включенным.
БОРТОВЫЕ СРЕДСТВА КОНТРОЛЯ 
И РЕГИСТРАЦИИ ПОЛЕТНЫХ ДАННЫХ

На самолете установлены бортовой регистратор параметров "Тестер" и бортовая обобщенная система встроенного контроля и предупреядення летчика "Экран".
СИСТЕМА "ТЕСТЕР"

Система предназначена для регистрации на бортовой магнитный накопитель различных параметров полета самолета и работы его важных агрегатов и систем в нормальных и аварийных условиях и сохранения записанной информации в случае механического удара с перегрузкой до 1000 ед., воздействия температуры до 1000°С в течение 15 мин, пребывания в морской воде до 5 суток и при воздействии керосина до 2 суток.
Регистратор обеспечивает возможность перезаписи информации с магнитной ленты без снятия накопителя с борта самолета. 
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Скорость перезаписи в 8-12 раз больше скорости записи. Перезапись осуществляется аппаратурой типа "Обзор" или наземным устройством обработки полетной информации "Луч-71(М)".
Регистратор питается постоянным током напряжением 18-31 В от аварийной шины энергоузла, время непрерывной работы - 24 ч с сохранением информации о последних трех часах полета.
Регистратор включается в работу автоматически и вручную. Автоматическое включение осуществляется при выпущенных закрылках и достижении правым двигателем оборотов 85%. При отрыве самолета от ВПП сигнал включения регистратора блокируется концевым выключателем обжатого положения правой опоры шасси. Сигнал автоматического включения регистратора снимается при обжатии правой опоры шасси и убранных закрылках (или оборотах двигателей менее 85%).
Ручное включение регистратора производится выключателем РЕГИСТР., установленным в кабине летчика на горизонтальной части правого пульта, перед запуском двигателей, а выключение - после остановки роторов двигателей.
Съем накопленной в полете информации производится через разъем "Луч-КПА", расположенный в левом наплыве крыла.
Переписанная с борта самолета информация может быть представлена либо в виде графиков с помощью системы "Луч-71(М)" с последующей их обработкой вручную, либо проанализирована автоматически системой "Луч-74" по алгоритмам, экспресс-анализа для контроля летно-эксплуатационных ограничений и технического состояния самолета с представлением результатов на бланке экспресс-анализа.
На бланк экспресс-анализа выводится следующая информация: № самолета, № полета, дата полета, № события нарушения, № канала параметра и его экстремальные значения, время начала и окончания события нарушения.
Кроме того, программы обработки информации системой "Луч-74" позволяют:
· вывести на график кодовые и физические значения записанных "Тестером"параметров полета;
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· распечатать содержание события нарушения.

Перечень параметров, записываемых "Тестером" Параметры движения самолета и положения органов управления

1. Скорость приборная (Vпр ).
2. Скорость истинная (Vист.).

3. Высота барометрическая (Нбар).

4. Высота относительная (Нотн).

5. Перегрузка продольная (nx).

6. Перегрузка вертикальная (ny)
7. Перегрузка боковая (nz).

8. Курс (ψ).

9. Крен ( γ).

10. Тангаж (θ).

11. Угол атаки (α).
12. Угол отклонения стабилизатора лев.(φст.лев).

13. Угол отклонения стабилизатора прав.(φст.пр).

14. Угол отклонения руля направления (δр.н).

15. Ход ручки по крену (Xγ)

16. Ход ручки по тангажу (Хθ).

17. Ход педалей (Xпед).
18. Положение элеронов (δэ).

19. Число М.

Параметры силовой установки

1.
Положение РУД прав, двигателя (αруд прав.).
2.
Положение РУД лев. двигателя (αруд лев.).
3.
Обороты ротора высокого давления прав, двигателя (nрвд прав.).

4.
Обороты ротора высокого давления лев. двигателя (nрвд лев.).
5. Остаток  топлива (Qтопл)

6. Частота вращения РНД прав, двигателя (n).

7. Вибрации корпуса турбины прав, двигателя.

8. Давление газа за турбиной прав, двигателя.

9. Температура газа за турбиной прав, двигателя.

10. Давление воздуха за компрессором прав, двигателя.

11. Давление воздуха на входе прав, двигателя.
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12. Давление топлива в I контуре прав, двигателя.

13. Температура воздуха на входе прав, двигателя.

14. Положение створок горла сопла прав, двигателя.

15. Давление масла прав, двигателя.

16. Частота вращения РНД лев. двигателя.

17. Вибрация корпуса турбины лев. двигателя.

18. Давление газа за турбиной лев. двигателя.

19. Температура газа за турбиной лев. двигателя.

20. Давление воздуха за компрессором лев. двигателя.

21. Давление воздуха на входе лев. двигателя. •

22. Давление воздуха в I контуре лев. двигателя.

23. Температура воздуха на входе лев. двигателя.

24. Положение створок горла сопла лев. двигателя.

25. Давление масла лев. двигателя.

26. Вибрация КСА прав, двигателя.

27. Давление масла КСА прав. двигателя.

28. Вибрация КСА лев. двигателя.

29. Давление масла КСА лев. двигателя.

Параметры САУ

1. Ход АРМ - Направления.
2. Ход АРМ - Тангаж.
3. Ход мех.трим. эф. крена

4. Ход мех.трим. эф. тангажа

5. Ход АРМ - АПУС. ;
6. РК САУ

Параметры энергоснабжения

1. Напряжение бортсети ~ 115 В 400 Гц.
2. Напряжение бортсети = 27 В

Разовые команды

1. Отказ общей г/с.
2. Отказ бустерной г/с.

3. Резервная система прав. двигателя.

4. Резервная система лев. двигателя.

5. Перегрев лев. двигателя.

6. Перегрев прав. двигателя.
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7. Нет подкачки.

8. Сбрось обороты лев. двигателя.

9. Сбрось обороты прав. двигателя.

10.
Помпаж прав. двигателя.
11.
Масло КСА.
12. Пожар.

13. Тормозные щитки выпущены.

14. Закрылки выпущены.

15. Шасси убрано.

16.
 Катапультирование.
17. Помпаж лев. двигателя.

18. Сброс фонаря.

19. Верхний вход.

20. 
Форсаж прав, двигателя.
21. Форсаж лев. двигателя.

22. Положение носков крыла.

23. Сигнал маркерного приемника

24. Нажатие кнопки рация.

25. Аварийный остаток топлива.

26. Нажатие боевой кнопки.

27. Наличие подвески № 1.
28. Наличие подвески № 2.

29. Наличие подвески № 3.

30. Наличие подвески № 4.

31. Наличие подвески № 5.

32. Наличие подвески № 6.

Служебные параметры

1. Калибровочное напряжение Uк=-+6,25 В (параметр самоконтроля).

2. Текущее время (сек).

3. Текущее время (мин).


4. Номер включения "Тестер".

5. Напряжение переполнения, разряд сетки ПНК=6,3 В.

6. Номер комплекта.
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СИСТЕМА "ЭКРАН"

Обобщенная встроенная система контроля и предупреждения экипажа "Экран" входит в состав аварийно-предупреждающей сигнализации самолета. Она объединяет встроенные средства контроля в единую систему и обеспечивает автоматизированный контроль работоспособности агрегатов и систем самолета в процессе его подготовки к вылету, при выполнении полета, а также регистрацию информации об отказах.
После посадки самолета система "Экран" производит документирование отказов, имевших место в полете. Без выдачи на табло "Экрана" документируется информация о состоянии систем и агрегатов, отказы и превышение параметров которых не угрожают непосредственно безопасности полета, а также информация о системах и агрегатах, которая выдается на сигнальные табло красного цвета.
Система состоит из блока логики и управления (БЛУ) и универсального сигнального табло.
Для управления и контроля системы имеются кнопки ЭКРАН ВЫЗОВ "Экрана" и КОНТР. ЭКРАН.
БЛУ последовательно "опрашивает" по принципу "Годен"-"0тказ" встроенные средства контроля (ВСК) и отдельные датчики, контролирующие параметры работы агрегатов и систем самолета. Если какой-либо параметр работы агрегата или системы самолета превысил норму или произошел отказ одного или нескольких объектов контроля, то соответствующими встроенными средствами контроля или датчиками вырабатывается сигнал отказа. БЛУ принимает этот сигнал и выдает информацию об отказе.
Индикация отказа осуществляется на универсальном табло с включением кнопки-лампы КСЦ в проблесковый режим и выдачей речевой информации. Если в перечне речевых сообщений отсутствует команда, соответствующая возникшему отказу, то РИ выдает команду "Смотри экран". Информация на сигнальном табло сохраняется до тех пор, пока летчик не нажмет кнопку ЭКРАН ВЫЗОВ, или не исчезнет сигнал отказа, или не поступит сигнал с более высоким приоритетом.
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При нажатии на кнопку ЭКРАН ВЫЗОВ, при отсутствии сигналов в очереди, кадр исчезает с табло "Экрана" и загорается табло ПАМЯТЬ, которое будет высвечиваться до тех пор, пока не исчезнет сигнал отказа. Сигнал из памяти вызывается нажатием кнопки ЭКРАН ВЫЗОВ при отсутствии сигналов в "очереди". При этом КСЦ не включается. В случае поступления сигнала с более высоким приоритетом сигнал с низшим приоритетом уйдет' в "очередь" - загорится табло ОЧЕРЕДЬ, а сигнал с высшим приоритетом выдается на табло. При наличии нескольких сигналов об отказах на табло "Экрана" появляется сигнал с высшим приоритетом, а остальные уходят в "очередь" - горит табло ОЧЕРЕДЬ. Из "очереди" информация вызывается нажатием кнопки ЗКРАН ВЫЗОВ. При этом выключается кнопка-лампа КСЦ и сигнал, находившийся ' на табло до вызова из "очереди", уходит в "Память", вызов из которой осуществляется нажатием кнопки ЭКРАН ВЫЗОВ только после просмотра всей "очереди" и загорания табло ПАМЯТЬ.
Тексты инструкций хранятся в постоянном запоминающем устройстве (ПЗУ) БДУ. Выдаваемая на табло "Экрана" информация одновременно запоминается в БЛУ для последующего документирования после посадки самолета (автоматически после обжатия шасси).
Если информация, получаемая БДУ от ВСК и датчиков объектов контроля, не относится к числу выдаваемых на табло "Экрана", то она только запоминается в БЛУ для последующего документирования после посадки.
Опpoc BСK и датчиков, контролирующих работу агрегатов и систем самолета, осуществляется БЛУ по заданным алгоритмам контроля.
Система "Экран" имеет три режима работы:

1.
Режим "Самоконтроль" - выполняется нажатием кнопки ЭКРАН ВЫЗОВ до запуска двигателей при включенных выключателях АМУМ.БОРТ.АЭРОДРОМ и НАВИГАЦИЯ, при этом на лицевой панели "Экрана" световое табло ОТКАЗ не должно высвечиваться.
Через 15 с после нажатия кнопки ЗКРАН ВЫЗОВ должны последовательно отпечататься сигналы САМОКОНТ. и ЭКРАН ГОДЕН.
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При неисправностях "Экрана" могут появиться следующие признаки отказа:
· на лицевой панели "Экрана" высветится световое табло ОТКАЗ;

· через 15 с на табло "Экрана" сигналы САМОКОНТ. и ЭКРАН ОТКАЗ печатаются
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в искаженном виде или совсем не появляются.
При отказе в полете аппаратуры "Экран" выполнение задания продолжать и руководствоваться речевой информацией.
Встроенный контроль "Экрана" производится летчиком после посадки в кабину перед запуском двигателей.
2. Режим наземного контроля НК - выполняется техническим составом.

3. Режим полетного контроля ПК - включается автоматически при нажатии кнопки ЗАПУСК ДВИГАТЕЛЯ. При этом происходит "опрос" БЛУ ВСК и датчиков объектов контроля, по алгоритмам ПК, заложенным в БЛУ.
На взлете через 60 с после прекращения обжатия правой стойки шасси кратковременно выдается сигнал ПОЛЕТ на табло "Экрана".
На пробеге, через 20 с, после посадки самолета и обжатия правой стойки шасси начинается документирование накопленной в полете информации о состоянии и отказах объектов контроля. Документируется как информация, выдававшаяся летчику на табло "Экрана", так и не выдававшаяся, но запомненная БЛУ.
Документирование информации происходит кадрами в виде столбцов цифр, содержащих номера в время происшедших в полете событий. Вся информация записывается на 16 кадрах за несколько секунд, поэтому в процессе перезаписи летчик наблюдает в это время на табло "Экрана" быстрое движение ленты.
РАДИОЭЛЕКТРОННОЕ ОБОРУДОВАНИЕ
Работа радиоэлектронного оборудования я прицельного комплекса самолета обеспечивается антенно-фидерной системой. Расположение антенн на самолете показано на рис.
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Расположение антенн самолета

I - антенна РЛС; 2 - антенна КОЛС; 3 - ненаправленная антенна АРК; 4 - рамочная антенна АРК; 5 - угломестная антенна СПО-15Л("верх"); 6,15 - азимутальные (задние) антенны СПО-15Л; 7 - антенна Р-862; 8,21 - антенны III (международного) диапозона СО-69 ; 9 - задняя антенна "Пион-НМ-I" и антенна 3 диапозона СО-69 горизонтальной поляризации; 10 - антенна БРЛ; 11,12 - антенна СРО диапазонов II, III и  ; 13 - антенна СО-69 диапазонов 1 и 2 ; 14 - антенны СРО диапазона 1 (две, слева и справа в киле); 16 - угломестная антенна СПО-15Л ("низ"); 17 - антенны (две) в левом и правом наплывах крыльев 1 диапозона СРО; 10 - две азимутальные передние антенны СПО-15Л (в левом и правом наплывах крыльев); 19 - две антенны (в правом и левом наплывах крыльев) 1,2 диапазонов СО-69 ; 20 - антенна СРЗ диапазона 3; 21 - антенна 3 диапазона СО-69; 22 - антенна ПА, 3.УП диапазонов СРО; 23 - приемо-передаточная антенна РВ ; 24 - передняя антенна " Пион-НМ-1 " и 3 диапазона СО-69; 25 - антенна МРП.
АППАРАТУРА РЕЧЕВЫХ СООЩЕНИЙ АЛМАЗ-УП или П-591

Аппаратура предназначена для речевого оповещения летчика и наземных пунктов управления об аварийных ситуациях в полете,
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В аппаратуре осуществлен принцип многоканальной магнитной запяси на ферромагнитную ленту. При поступлении сигнала с датчика подключается соответствующая данному каналу головка, и сигналы речевого сообщения, снимаемые с головки вос-произведения, подаются на выход аппарата воспроизведения и далее на телефоны летчика через СПУ. I, 2, 3 и 5 сообщения передаются в эфир через радиостанцию.
В случае одновременного поступления сигналов от нескольких датчиков отработка сообщений идет последовательно в порядке возрастания номеров каналов.
Питание речевого информатора осуществляется напряжением 27 В от генератора постоянного тока, при его отказе от аккумуляторной батареи.
Управление РИ осуществляется от кнопок РИ ПОВТОР, и РИ ПРОВЕР. при включенных выключателях АККУМ.БОРТ.АЭРОДРОМ и Б.СИСТ.
При нажатии кнопки РИ ПОВТОР, выдается речевое сообщение с контрольного канала и разрывается цепь питания всех реле блока РИ, после отпускания кнопки цепь восстанавливается и, в случае наличия сигналов от датчиков, происходит повторное воспроизведение команд в порядке приоритета.
При нажатии кнопки ЗАПУСК НА ЗЕМЛЕ по сигналу блока автоматики обеспечивается установка РИ в исходное положение.
При нажатии кнопки РИ ПРОВЕР. происходит проверка РИ, при его исправности
в телефоны выдается речевое сообщение "Я борт № ... Блок речевой информации
исправен".
Перечень речевых сообщений и инструкций выдаваемых аппаратурой речевых сообщений приведен в табл. 20.
радиостанция: р-862
Радиостанция обеспечивает беспоисковую и бесподстроечную радиосвязь в пределах прямой видимости между самолетами и самолетов с наземными радиостанциями и постоянный прием сигналов спасательной службы на аварийной частоте 121,5 мГц.
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Работа радиостанции может осуществляться на одном (любом) из 20-ти каналов, настроенных на фиксированые частоты, заранее установленные в запоминающем устройстве .
Радиостанция работает в двух диапазонах волн:
· в метровом: MB - от 100 до 149,975 мГц;

· в дециметровом: ДМВ - от 220 до 399, 975 мГц.

Частоты связи равномерно распределены по диапазонам через 25 кГц (2000 частот в MB и на 7200 частот в ДМВ диапазонах).
Электропитание радиостанции осуществляется от генератора постоянного тока, в случае выхода его из строя - от бортовых аккумуляторов. Работоспособность радиостанции обеспечивается при понижении напряжения в бортсети до 18 В. Потребление электроэнергии радиостанцией в режиме "Передача" не более 550 Вт, в режиме "Прием" - не более 50 Вт.
Дальность ведения радиосвязи самолета с наземными пунктами при высоте полета 1000 м составляет не менее 120 км, при высоте 5000 м - не менее 250 км и на высоте 10000 м - не менее 350 км.
Время перехода с передачи на прием и наоборот составляет не более 0,5 с. Время перехода на другой канал - не более 1,5 с.
Радиостанция готова к работе сразу после включения питания.
Антенна радиостанции установлена в законцовке правого киля.
При выполнении виражей с кренами более 45° возможно затенение антенны и пропадание радиосвязи на отдельных курсовых углах.
Радиостанция может работать в двух режимах модуляции-частотной (ЧМ) в амплитудной (AM). Режим модуляции выбирается в соответствии с заданием на полет переключателем АМ-ЧМ. При учебных полетах переключатель установлен в положение
AM и законтрен.
Включение радиостанции производится выключателем РАДИО. С пульта управления радиостанции производится:
· выбор одного из 20-ти каналов связи установкой переключателя каналов в нужное положение;

· регулировка громкости вращением регулятора громкости;

· включение к выключение подавителя шумов выключателем ПШ;
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· включение и выключение прослушивания аварийного канала выключателем АП.

· При мигании лампы АП необходимо включить выключатель АП и прослушать сообщение экипажа, терпящего бедствие;

· подключение позывных сигналов радиокомпаса или РСБН одновременно с сигналами радиостанции выключателем PК.

В закабинном отсеке на передней панели приемника-возбудителя установлен переключатель полосы приема УЗК. - ШИР. Установка его в положение УЗК. позволяет исключать помехи при радиосвязи с однотипной радиостанцией; установка в положение ШИР. используется для радиосвязи с радиостанциями старых типов.
РАДОСТАНЦИЯ Р-855УМ

Малогабаритная приемопередающая ультракоротковолновая радиостанция входит в комплект радиомаяка "Комар" и предназначена для двусторонней радиосвязи летчика, покинувшего аварийный самолет, с самолетами или поисковой группой и в качестве радиомаяка в режиме "Тон".
В комплект радиомаяка "Комар" входят:
· радиостанция (приемопередатчик);

· надувная оболочка с антенной, наполняемая углекислотой из баллона при аварийном покидании самолета летчиком;

-   батарея питания "Прибой" (срок хранения не более 12 месяцев);- складная штыревая антенна.
Батарея питания обеспечивает непрерывную работу радиостанции в режиме: I мин - передача и 3 мин - прием в течение 60 ч и в режиме радиомаяка "Тон" -не менее 70 ч.
Дальность двусторонней радиотелефонной связи с однотипной радиостанцией при высоте антенны над землей 1,5 м составляет не менее 800 м.
Дальность радиосвязи с самолетом и дальность привода зависит от высоты полета самолета и чувствительности бортового приемника и составляет при высоте полета самолета 1000-3000 м;
а)
для двусторонней радиосвязи от 16 до 60 км;
б)
для радиосвязи по приводу в режиме "Тон" - 30-70 км.
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Радиостанция сохраняет работоспособность после погружения в воду на глубину до I м в течение I ч.
Прием и передача осуществляются через один динамический микротелефон, вмонтировавши в корпус приемопередатчика (или через шлемофон, подключенный через переходной кабель, находящийся в НАЗ).
Управление радиостанции осуществляется кнопками ПРИМ и ПЕРЕДАЧА, располо— женными на боковой стороне корпуса приемопередатчика. Фиксация кнопок осуществляется движением фиксатора по направлению к антенне, расфкксация — в обратном на—
правлении
На верхней части корпуса имеется гнездо для подключения антенны, на нижней -винт для разгерметизации при большом изменении атмосферного давления или темпе- ратуры окружающей среды.
Режим радиомаяка "Тон" включается автоматически при катапультировании, выпадении и надувании антенны, выключается нажатием кнопки ПРИЕМ или ПЕРЕДАЧА. Контроль включения режима осуществляется прослушиванием сигналов в телефонах.
АВТОМАТИЧЕСКИЙ РАДИОКОМПАС (АРК)

АРК предназначен для самолетовождения по приводным и широковещательным радиостанциям и обеспечивает:
· полет на радиостанцию и от нее с индикацией курсового угла;

· определение пеленгов радиостанции и самолета по шкале курса ПНП;

· выполнение захода на посадку по приводной радиостанции;

· прием и прослушивание сигналов средневолновых радиостанций в диапазоне частот радиокомпаса.

Основные технические данные радиокомпаса
Диапазон частот                                                       150-1299,5 кГц
Количество настраиваемых частот радиостанций   8
Точность отсчета курсового угла                               +2°
Время автоматической перестройки с одной частоты
на другую                                                                     <4 с
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Дальность устойчивой работы с наземной радиостанцией ПАР-8 при высоте полета:
10000 м                   не менее 340 км
1000 м                     не менее 180 км
АРК имеет два режима работы:
· режим автоматического пеленгования "Компас". В этом режиме АРК автоматически покажет курсовой угол пеленгуемой радиостанции;

· режим работы "Антенна" - для прослушивания позывных сигналов приводных радиостанций или работы широковещательных радиостанций. В этом режиме АРК работает как обычный средневолновый радиоприемник с достаточно высокой чувствительностью и помехоустойчивостью.

АРК включается выключателем Б/СИСТ.
Электропитание радиокомпаса осуществляется постоянным током напряжением 27 В от генератора постоянного тока и переменным током напряжением 36 В 400 Гц через понижающий трансформатор от генератора переменного тока.
При отказе генератора переменного тока питание радиокомпаса по переменному току производится от преобразователя ПТО. При отказе генератора постоянного тока АРК автоматически переключается на питание от аккумуляторов.
Мощность, потребляемая по цепи переменного тока, не более 10 ВА, по цепи постоянного тока - не более 50 Вт.
При заходе на посадку переключение с ДПРС на БПРС производится автоматически по сигналу маркерного радиоприемника (при выпущенном шасси) и отклонении стрелки КУР от нулевого положения на 90плюс минус50°. При переключении загорается лампа АРК-БПРС. Обратное переключение с БПРС на ДПРС производится автоматически при отклонении стрелки КУР на 90плюсминус45° от КУР = 180°. Для ручного переключения на БПРС служит переключатель ДАЛЬН.-БЛИЖН.
При установке переключателя номеров ДПРС в положении П, а переключателя ДПРС-БПРС в положение БПРС происходит проверка радиокомпаса встроенным контролем, при этом стрелка указате-

- 137 -

ля КУР прибора ПНП устанавливается в пределах 16°, а при установке переключателя ТЛФ-ТЛГ в положение ТЛГ в телефонах появится ток частотой 800 Гц,
Включение ручного вращения рамочной антенны (и, соответственно, отклонение стрелки КУР) производится- нажатием кнопки РАМКА на пульте управления АРК. При отпускании кнопки (в положении КОМП.) стрелка КУР будет вновь показывать направление на радиостанцию, а в положении АНТ. - оставаться на месте.
При отказе радиостанции (приемника) возможно прослушивание команд руководителя полетов через радиокомпас. Для этого необходимо включить выключатель РК на пульте радиостанции, а переключатель КОМП. - АНТ. на пульте радиокомпаса установить в положение АНТ. В этом случае радиокомпас работает как высокочувствительный средневолновый приемник.
РАДИОВЫСОТОМЕР (РВ)

Радиовысотомер предназначен для непрерывного измерения истинной высоты полета самолета с автоматической выдачей ее значения на указатель.  Диапазон измеряемых высот от 0 до 1500 м (A-03I) или от 0 до 1000 м (А-037) с точностью плюсминус I м на высотах от 0 до 10 м и 10% Н на высотах более 10 м (по указателю). Сигнализация "опасной" высоты от 0 до 20 м производится с точностью плюсминус0,5 м, выше -с точностью плюсминус3% Н.
Радиовысотомер представляет собой радиолокационную станцию, непрерывного излучения радиоволн сантиметрового диапазона с частотной модуляцией.
Электропитание РВ осуществляется постоянным током напряжением 27 В от генератора постоянного тока и переменным током напряжением 115 В 400 Гц от генератора переменного тока. При отказе генератора постоянного тока радиовысотомер питается от аккумуляторных батарей, а при отказе генератора переменного тока автоматически подключается на питание от ПТО при включенном выключателе ЗАПУСК ПТО.
Радиовысотомер включается выключателем БОРТ СИСТ. (при отключенном выкллючателе МОЛЧАНИЕ РСБН. РВ), при этом выпа-

- 138 -

дает бленкер ненадежности на указателе высоты. По истечении времени, необходимого для прогрева, при исправности РВ бленкер ненадежности исчезает, а стрелка указателя высоты показывает высоту 0 плюсминус 1 м.
Правильность работы РВ в полете непрерывно автоматически проверяется системой встроенного контроля.
При полете на высотах менее 1500 (1000) м и неисправности РВ на указателе выпадает бленкер, а стрелка уходит в темный сектор, то же самое происходит при полете на высоте более 1500 (1000) м. при исправном РВ.
Радиовысотомер выдает сигналы HQnac в речевой информатор, "Экран", САУ, а исправность РВ и Нтек - в РЛПК. Установка "опасной" высоты производится с помощью рукоятки - кнопки УСТ. ВЫСОТ. КОНТРОЛЬ совмещением индекса опасной высоты с заданным значением высота по шкале указателя РВ. При снижении ниже установленной "опасной" высоты на указателе загорается желтая лампа ОПАСНАЯ ВЫСОТА, на табло
"Экрана" высвечивается сигнал ВЫСОТА ОПАСНАЯ и поступает речевое сообщение "Высота опасная". При установке "опасной" высоты необходимо учитывать, что речевое сообщение "Высота опасная" выдается с задержкой до 3 с.
Радиовысотомер выдает значения высоты с погрешностями не более указанных выше при кренах до 15°, с увеличением углов крена погрешности увеличиваются и при крене 30° и более показания РВ использовать не рекомендуется.
Не рекомендуется пользоваться радиовысотомером при полетах над горной местностью, когда резкие изменения высоты могут превысить диапазон измеряемых высот.
В полете отключение радиовысотомера с целью радиомаскировки возможно выключателем МОЛЧАНИЕ РСБН.РВ. Время восстановления работоспособности РВ после отключений выключателя МОЛЧАНИЕ РСБН. РВ не превышает 2 мин.
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МАРКЕРНЫЙ РАДИОПРИЕМНИК (РПМ)

Маркерный радиоприемник предназначен для определения момента пролета самолета над антенной маркерного радиомаяка. Момент пролета ДПРМ и БПРМ определяется по звуковому сигналу, поступающему в телефоны летчика, и по загоранию лампы МАРКЕР на табло;
Электропитание РПМ постоянным током напряжением 27 В осуществляется от генератора постоянного тока, при его отказе - от аккумуляторных батарей. Электропитание переменным током 115 В 400 Гц - от генератора переменного тока, при его отказе РПМ автоматически переключается на питание от ПТО при включенном выключателе ЗАПУСК ПТО.
Сигнал маркерного радиоприемника поступает на табло МАРКЕР, в приемник АРК для переключения его настройки с ДПРС на БПРС и в телефоны летчика.
Включение РПМ производится выключателем Б./СИСТ.
АППАРАТУРА ГОСОПОЗНАВАНИЯ

Аппаратура предназначена для определения государственной принадлежности воздушных целей.
В состав аппаратуры "Пароль-2Д" входят самолетный радиолокационный запросчик СРЗ-Ш и самолетный радиолокационный ответчик СРО-1П. В период действия системы "Кремний" на самолетах установлены запросчики СРЗ-035М.
 Примечание. При получении распоряжения по вводу в действие немодулированных кодов на самолетах, оборудованных запросчиком СРЗ-035М, переключатель СРЗ установить в положение 3-I.

Запросчик (СРЗ) предназначен для запроса воздушной цели при определении принадлежности ее к ВС СССР. Запросчик излучает высокочастотные закодированные сигналы, принимает закодированные ответные сигналы, дешифрирует их и при соответствии ответного кода действующему выдает на экран СЕИ метку опознавания.
Самолетный радиолокационный ответчик (СРО) принимает и декодирует запросные сигналы, а затем кодирует и излучает ответ-
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ные сигналы, соответствующие полученному запросу и действующему расписанию (программе) кодов.
СРО решает следующие задачи:
· - общее опознавание по принципу "свой-чужой" воздушных целей;
· - индивидуальное опознавание воздушных целей по принципу "Где ты";

· - выдачу аварийных сигналов "Тревога" и "Бедствие".

Наличие на индикаторе РЛС метки опознавания  над  меткой цели от обнаруженного объекта свидетельствует о том, что объект свой.
Электропитание СРЗ и СPO осуществляется постоянным током напряжением 27 В от генератора постоянного тока, переменным током 115 В 400 Гц - от генератора переменного тока. В случае отказа генератора постоянного или переменного тока электропитание СРЗ автоматически отключается, а СРО подключается соответственно к аккумуляторным батареям и к ПТО.
для управления и контроля работы аппаратуры имеются следующие органы:
· табло ЗАПРОС - для сигнализации работы и исправности запросчика;

· табло ВКЛЮЧИ ЗАПАС - для сигнализации о необходимости включения запасного кода (на самолетах МИГ-29 (9-13) и сигнал ВКЛЮЧИ ЗАПАСНОЙ КОД ОПОЗН. на табло "Экрана-13");

· переключатель I, II, III - I, III-II- для выбора режима работы запросчика (в положении I - общее нешифрованное опознавание, в положении II - общее шифрованное опознавание своих воздушных целей, в положении III-I и III-II- индивидуальное опознавание своих самолетов, имеющих присвоенный индивидуальный номер опознавания);

· выключатель БЕДСТВИЕ - для подачи сигнала БЕДСТВИЕ;

· переключатель КО I-II - для включения соответствующего кода контрольного опознавания;

· кнопка СТИРАНИЕ - для стирания ключей шифрования вручную;.

· переключатель АВТ.-КД плюсминус 15 - КП - для переключения ключей шифрования;
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· лампа КД и КП - для индикации работы на действующем или последующем коде;

· переключатель РАБОЧИЙ-ЗАПАС - для установки рабочего или запасного кода;

· табло ОТКАЗ СРО (на самолетах МИГ-29(9-13) и сигнал СРО ОТВЕТЧИК на табло "Экрана-13") - для индикации неисправности ответчика.

В полете смена кода действующего (КД) на код последующий (КП) происходит автоматически, при этом загорается лампа КП и гаснет лампа КД. Если к 23 ч 52 мин московского времени не произошло автоматическое переключение кодов (не загорелась лампа КП), необходимо переключатель АВТ.-КД плюсминус 15-КП установить в положение плюсминус 15. При этом загорается лампа КП и гаснет лампа КД. В дальнейшем в 00 ч 18 мин переключатель установить в положение КП. При этом лампа КП продолжает гореть.
Включение СРЗ в режим запроса производится только автоматически при обнаружении цели, с помощью РЛС, при этом загорается табло ЗАПРОС на правом вертикальном пульте кабины и над меткой "своей" цели появляется метка опознавания. При опознавании в режимах III-I и Ш-II метка опознавания по дальности в 2 раза больше, чем в режимах I и II.
С этого момента работа запросчика в режиме "Обзор" происходит по циклу: 10, 5 с.-  включен; 3,5 с. - выключен. При этом возможно отсутствие метки опознавания над меткой цели в течение 2-3 циклов обзора. В режиме "Обзор" при нахождении "своей" и "чужой" цели на экране СЕЙ на расстоянии менее 5 км по дальности и менее 25 по азимуту (в зоне, ограниченной стробом) над меткой "чужой"
 цели также выдается метка "свой". В режиме "Захват" опознавание всегда осуществляется во II режиме независимо от положения переключателя режимов работы СРЗ (для СРЗ - III). Результат опознавания (символ "С" - свой) высвечивается на СЕЙ через 5 с после прохождения команды "Захват", но возможно пропадание индекса в процессе захвата на время до 4 с. На малых дальностях захвата при высвечивании команды "ПР" результат опознования высвечивается за время до I с.
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*В системе с СРЗ-035М разрешающая способность по азимуту отсутствует. Все цели, находящееся на одной дальности, при наличии ответа хотя-бы от одной, будут иметь метку опознавания
В режиме ТП-СТРОБ при измерении дальности с помощью РЛПК, а также при смене информационных каналов СУВ с КОЛС на РЛС символ "С" на СЕИ не выдается.
При загорании лампы КП в момент автоматического или ручного переключения кодов опознавания запрос целей осуществляется только последующим кодом.
При высвечивании табло ВКЛЮЧИ ЗАПАС (на самолетах МИГ-29(9-13) и сигнал ВКЛЮЧИ ЗАПАСНОЙ КОД ОПОЗН. на табло "Экрана-13") и выдачи речевого сообщения "Проверь переключение кодов по времени"(на самолетах МИГ-29(9-13) - "Включи запасной код опознавания") или по команде с земли установить переключатель РАБОЧИЙ-ЗАПАС в положение ЗАПАС, при этом табло ВКЛЮЧИ ЗАПАС должно погаснуть.
Запрещается включать радиооборудование во время ввода информации в блок шифрования СPO.
Примечание. Временно кнопка ЗАПРОС отключена.

Включение СРО производится выключателем Б./СИСТ., при этом питание подается на все блоки и загорается табло ОТКАЗ СРО. Через 1-2 мин с момента включения СРО при его исправности и при введенной информации должно погаснуть табло ОТКАЗ СТО.
САМОЛЕТНЫЙ РАДИОЛОКАЦИОННЫЙ ОТВЕТЧИК (СО)

Самолетный радиолокационный ответчик предназначен для работы с обзорными, диспетчерскими и посадочными радиолокаторами типа П-35, РСП-8К, "Корень-АС" б  активном режиме.
Ответчик обеспечивает:
· значительное увеличение дальности виденья самолета наземными РЛС;

· автоматическую передачу на наземные РЛС дополнительной информации о номере самолета (позывной летчика), высоте полета и остатке топлива в процентах;

· облегчение выделения меток целей на экранах наземных РЛС при
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 наличии помех от метеофакторов и местных предметов.

Принцип работы радиолокационного ответчика заключается в приеме запросных сигналов от наземных радиолокаторов и автоматической выдаче ответных кодированных сигналов.
СО - имеет три режима работы: РСП, УВД и П-35, выбираемых с помощью переключателя рода работ.
В режиме РСП обеспечивается выдача координатной отметки от самолета на экранах диспетчерских и посадочных радиолокаторов, работающих в режиме активной радиолокации.
В режиме УВД обеспечивается выдача координатной отметки от самолета на экранах диспетчерских и посадочных РЛС и автоматическая передача дополнительной информации о номере самолета (индекс летчика), высоте полета и остатке топлива в процентах по запросу диспетчерских РЛС, имеющих аппаратуру отображения информации типа Номер-ТМ.
В режиме П-35 обеспечивается выдача координатной отметки от самолета на экранах обзорных PЛC типа П-35, работающих в активном режиме.
Для кодирования номера самолета служит головка набора номера, в которой заранее набран один пятизначный код, смена передаваемого ответчиком номера осуществляется сменой головки перед полетом. На самолетах с № 29605I6766 вместе головки наборе номера для кодирования позывного летчика установлено устройство наборе номера УНН. Блок УНН установлен на правом пульте в кабине.
Для передачи данных о высоте полета СО сопряжен с системой воздушных сиг-
налов, которая выдает в ответчик сигналы, пропорциональные барометрической высоте.
Для передачи данных об остатке топлива в процентах ответчик сопряжен с топ-ливомерно-расходомерной системой.
Электропитание СО осуществляется постоянным током напряжением 27 В от генератора постоянного тока, переменным током 115 В 400 Гц и 36 В 400 Гц - от генератора переменного тока.
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При отказе генератора постоянного тока ответчик переключается на питание от аккумуляторных батарей, при отказе привод-генератора переменного тока автоматически отключается.
Для управления ответчиком имеются следующие органы:
· переключатель рода работ: РСП, УВД, П-35;

· выключатель: ВОЛНЫ 1,2 (для выбора рабочей волны);

· кнопка ЗНАК (для выдачи по команде с земли сигналов индивидуального опознавания на наземную РЛС);

· кнопка и сигнальная лампа КОНТРОЛЬ СО;

· выключатель БЕДСТВИЕ (общий для С0 и СРО).

Ответчик включается выключателем Б./СИСТ. Проверка работоспособности производится через 2-3 мин после включения нажатием кнопки КОНТР. СО, при этом при исправных блоках лампа КОНТРОЛЬ горит непрерывно. Когда самолет находится в зоне действия РЛС, лампа периодически вспыхивает, при выходе из зоны РЛС лампа не горит.
СИСТЕМА НАВИГАЦИИ (СН)

Система навигации является частью ОЭПрНК и предназначена для непрерывного автоматического определения и выдачи потребителям (в РЛПК, вычислитель ОЭПрНК, САУ, самолетный ответчик и на индикаторы) пилотажно-навигационных параметров, необходимых для управления самолетом при ведении боевых действий, полете по маршруту, выходе на аэродром посадки, выполнении предпосадочного маневра и захода на посадку.
Система навигации является комплексом взаимосвязанного бортового пилотажно-навигационного оборудования и состоит из трех подсистем:
· бортового радионавигационного оборудования БРНО;

· информационного комплекса вертикали и курса ИК-ВК;

· системы воздушных сигналов СВС.

Система навигации при совместной работе с азимутально-дальномерными радиомаяками и ПРМГ (посадочной радиомаячной группой) наземной радиотехнической система обеспечивает форми-

- 145 -

рование и выдачу в САУ, СЕИ и пилотажно-навигационные приборы сигналов, обеспечивающих управление самолетом при выполнении:
· маршрутных полетов по заранее запрограммированным трем промежуточным пунктам маршрута и трем аэродромам;

· [image: image9.jpg]


возврата на аэродром вылета или один из двух запасных аэродромов посадки с выходом в зону действия посадочных радиомаяков при удалении навигационного маяка до 80 км от аэродрома посадки. Данное удаление маяка от аэродрома посадки ограничено уверенным приемом его сигналов на высоте предпосадочного маневра;
· -захода на посадку до высоты 50 м как на запрограммированные, так и на•незапрограммированные аэродромы (во взаимодействии с САУ при автоматическом или директорном управлении);
· -повторного захода на посадку на запрограммированные аэродромы.
Основные тактико-технические данные СН
Время готовности к полету:
яри ускоренной подготовке                   до 3 мин
при навигационной подготовке             до 15 мин
Погрешности в определении .координат не превышают:

 в автономном режиме при ускоренной подготовке
(курсовоздушный режим счисления) 4% пути после последнейкоррекции без учета ветра
в автономном режиме при навигационной
подготовке (инерциальный режим счисления)  8 км за первый
    час полета 

в режиме радиокоррекции при ускоренной
и навигационной подготовке  (0,4%Д±3) км
   (дальность до Р/М).
Погрешность выдачи углов крена и тангажа не превышают:
при ускоренной подготовке                   1° за 1 час полета
при навигационной подготовке              0,5° за 1 час полета
Погрешность выдачи курса не превышает:

 начальная выставка:
при ускоренной подготовке                       1°
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при навигационной подготовке                0,3°
• уход:
при ускоренной подготовке                 ±1º (ψист) и ±1,5º (ψпр)
   за 1 ч полета
при навигационной подготовке         ±0,5º (ψист) и ±1º (ψпр)
   за 1 ч полета
ПРИНЦИП ПОСТРОЕНИЯ СИСТЕМЫ НАВИГАЦИИ 
И РЕШЕНИЯ НАВИГАЦИОННЫХ ЗАДАЧ

Счисление местоположения самолета
в условно-географической системе координат

Принцип построения системы навигации и решения навигационных задач основан на том, что вся необходимая информация от датчиков ИК-ВК, СВС и РСБН поступает в вычислительное устройство, в котором решаются задачи самолетовождения и на индикацию лет-
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чику выдаются сигналы, обеспечивающие управление самолетом на различных этапах полета. С точки зрения навигации весь полетразделяется на отдельные этапы, на которых последовательно решается задача вывода самолета в заданную точку по вычисленным координатам местонахождения самолета.
В зависимости от того, какие датчики навигационной информации используются при счислении координат текущего местоположения самолета, счисление может осуществляться следующими способами:
· автономного инерциального счисления;

· автономного курсовоздушного счисления;

· инерциального счисления с коррекцией по РСБН;

· курсовоздушного счисления с коррекций по РСБН.

Автономный инерциальный способ счисления координат является наиболее точным.
Автономный курсовоздушный способ счисления координат по воздушной скорости - менее точный способ, он обеспечивается при малом времени готовности системы к работе (3 мин). Этот способ (без радиокоррекции) по сравнению с инерциальным имеет большие погрешности, которые связаны с неучетом ветра.
Для сокращения объема зависимостей, решаемых вычислителем, и упрощения ввода исходной информации перед полетом счисление ведется в условно—географической системе координат, рабочей областью которой является зона, ограниченная по географической широте и долготе 40° (36° для ЦВУ) (рис.101). Начало условной географической системы координат расположено в левом нижнем углу зоны.
Снятие координат навигационных точек ППМ, аэродромов и радиомаяков, выбранных в заданном квадрате, и ввод их в запоминающее устройство вычислителя осуществляется в приращениях условно—географических координатах ∆ φ, ∆ λ (в градусах) относительно выбранного начала координат.
Режим инерциального счисления координат возможен только после проведения навигационной подготовки. О готовности систем к 
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работе в этом режиме свидетельствует загорание табло ГОТОВ НАВИГ.
Тежим курсовоздушого счисления осуществляется после ускоренной подготовки, о готовности системы к работе в этом режиме свидетельствует загорание табло УСКОР. ГОТОВ.
Уточнение счисленных координат происходит путем их коррекции по РСБН, измеряющей полярные координаты места самолета азимут Ар, дальность Др относительно любого из грех запрограммированных радиомаяков.
По запрограммированным координатам радиомаяка, номер которого задан на щитке управления, и счисленным автономно координатам местоположения самолета и его высоте рассчитываются наклонная дальность я азимут. Путем сравнения счисленных полярных координат с радийными определяются корректирующие сигналы.
При отсутствии сигналов навигационного радиомаяка по каналам азимута или дальности, а также при включении режима "Посадка" или включения выключателя МОЛЧАНИЕ РСБН. РВ коррекция счисленных координат отключается (гаснет табло КОРР.). При восстановлении сигналов по каналам азимута и дальности коррекция счисленных координат, восстанавливается (загорается табло КОРР.), если к этому моменту разница между счисленными автономно и радийными координатами самолета не превышает 40 км.
В СН предусмотрена также визуальная коррекция счисленных координат по пролету ориентиров, координаты которых заданы как ППМ или аэродромы при нажатии кнопки--лампы ВК/ОБНУЛ. если разница счисленных координат и координат ориентира не более 40 км.
Использование этого режима возможно для подготовки СН на промежуточном аэродроме без перепрограммирования координат с пульта ввода. При этом после проведения ускоренной подготовки нажатием кнопок ВК/ОБНУЛ. и АЭР.2 или АЭР.3 в вычислителе формируется информация, необходимая для вылета с аэродрома № 2 или 3.
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СИСТЕМА ВОЗДУШНЫХ СИГНАЛОВ (СВС)

[image: image10.jpg]


Система предназначена для непрерывного измерения статического и полного давлений от обоих ПВД и выработки электрических сигналов, пропорциональных значениям приборкой скорости, истинной воздушной скорости, числа М, абсолютной и относительной барометрической высот, выдачу их в БРНО, САУ, ОЭПрНК, РЛПК, СО, топливомер.
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В комплект СВС входят: блок воздушных параметров (БВП), указатель высоты (УВ), комбинированный указатель числа М и Vист (УМС).
Система представляет собой аналоговое счетно-решающее устройство, где текущие значения полного и статического давлении поступают в БВП и после преобразования в виде выходных сопротивлений выдаются потребителям.  
Указатель высоты

I - шкала измерения выооты в метрах (внешняя); 2 - индекс команды высоты; 3 - счетчик высоты; 4 - стрелка большая; 5 - стрелка малая; 6 - шкала измерения высоты в километрах (внутренняя); 7 - счетчик Р0 ; 8 - индекс отсчета десятых долей мм рт.ст.; 9 - ручка (кремальера) ввода Р0
Указатель высоты. УВ.  обеспечивает: индикацию относительной высоты полета до 30000 м и установку барометрического давления на уровне земли в пределах 806,2-525,5 мм.рт.ст. с точностью до О,1 мм.pт.cт. Индекс команд от НАСУ не задействован.
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Совмещенный указатель скорости и числа М (УМС) обеспечивает индикацию истинной воздушной скорости до 3000 км/ч и числа М до 3,0  по узкой и широ-кой стрелкам соответственно.
Индекс команд от НАСУ не задействован.
Работоспособность СВС проверяется аппаратурой встроенного контроля на земле в объеме предполетной и предварительной подготовок.
Указатель  Vист числа М :

1 - шкала; 2 - индекс команд скорости; 3 - стрелка (широкая) отсчета числа М; 4 - стрелка (узкая) отсчета истинной скорости

ИНФОРМАЦИОННЫЙ КОМПЛЕКС ВЕРТИКАЛИ И КУРСА ИК-ВК

Комплекс является основным датчиком пилотажно-навигационной информации и предназначен для измерения и непрерывной выдачи на указатели ПНП, КПП, ИЛС и в другие системы значений углов крена, тангажа, курса, а также составляющих абсолютной линейной скорости по осям гироплатформ, используемых для счисления координатИнформационный комплекс построен на базе двух инерциальных курсовертикалей (ИКВ). Кроме ИКВ в состав комплекса входят блоки: управления и связи (БУС), блок контроля (БК), пульт широтной коррекции (ПШК), задатчик  магнитного склонения (ЗМС) и индукционный датчик (ИД).
ИКВ являются центральными гироскопическими датчиками углов крена, тангажа и гироскопического курса; одна из них является основной, другая - запасной.
Принцип работы курсовертикали заключается в измерении углового положения самолета относительно гиростабилизированной платформы, удерживаемой в плоскости горизонта по сигналам Инте
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гральной коррекций. Интегральная коррекция формируется путем интегрирования горизонтальных составляющих абсолютного ускорения самолета, измеренных акселерометрами, расположенными на гироплатформе.
Блок управления связи обеспечивает точную цифровую интегральную коррекцию гироплатформы основной ИКВ, преобразование аналоговых угловых параметров в код и выдачу их потребителям, формирование гиромагнитного или приведенного* курса, выдачу составляющих абсолютной линейной скорости самолета для счисления координат местоположения.
Блок контроля обеспечивает контроль исправности ИКВ.
Пульт широтной коррекции ПШК-7 предназначен для формирования широтной поправки на кажущийся уход гироскопа от суточного вращения земли.
Задатчик магнитного склонения предназначен для ввода магнитного склонения при выставке ИКВ.
[image: image12.png]5000



Индукционный датчик предназначен для формирования гиромагнитного курса при начальной выставке курса в режиме МК.
Гиростабилизированная платформа является базой для отсчета углов крена и тангажа, измерение которых производится датчикам, установленными по осям подвеса.
Приведенный курс - курс, измеренный относительно меридиана точки подготовки системы.
Командно-пилотажный прибор:
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1 - кнопка-лампа АРРЕТИР; 2, 5 - корректировка стрелок положения и командных; 3 - планка положения вертикали; 4 - бленкер тангажа; 6 -планка положения курса; 7 - шкала тангажа; 8, 16 - командные стрелки-планки; 9 - лампы подсвета; 10 - бленкер курса; 11 - центральный индекс; 12 - указатель текущего крена (силуэт самолета); 13 - шкала кренов; 14 - кремальера установки нуля горизонта; 15 – указатель скольжения
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Прибор навигационно-плановый:
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1 - совмещенная шкала угла сноса и курсового угла радиостанции; 2 - стрелка заданного путевого угла; 3 - бленкер отказа вычислителя СН  или одной из курсовертикалей; 4 — индекс счетчика текущего курса; 5 — индекс угла сноса (не задействован); 6 - счетчик заданного путевого угла; 7 - шторка бленкера счетчика заданного путевого угла; 8 - стрелка отклонения от рав-носигнальной зоны глиссады; 9 - шкала отклонения от равносигнальной зоны курса; 10 - флажок бленкера глиссады; 11 - шкала текущего курса; 12 - кремальера заданного путевого угла; 13 - шкала отклонения от заданной линии пути или от равносигнальной зоны курса; 15 - кнопка тест-контроля; 16 -флажок бленкера курса; 17 - стрелка текущего азимута 
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(обратный конец) и курсового угла (острый конец); 18 - шторка бленкера дальности; 19 - счетчик дальности

В комплексе ИК-ВК возможны следующие виды рабочего режима:
· -рабочий режим с интегральной коррекцией по цифровым интеграторам (для основной ИKB, работающей с БУС) и с интегральной коррекцией по аналоговым интеграторам (для резервной ИКВ без БУС) после нормальной подготовки;
· рабочий режим с интегральной коррекцией по аналоговым интеграторам (для обеих ИКВ) после ускоренной подготовки;

· рабочий режим с радиальной коррекцией при отказе цифровых интеграторов(для основной ИКВ) и после проведения повторного запуска (для обеих ИКВ).

Рабочий режим с радиальной коррекцией является аварийным режимом. При этом гироплатформа выставляется по вектору, равному суше векторов ускорения силы тяжести и ускорении, вызванного изменением величины и направления скорости движения самолета, т.е. по кажущейся вертикали. Поэтому минимальные значения погрешности ИК-ВК в определении углов крена и тангажа будут только в условиях равномерного прямолинейного полета.
Канал курса формирует ψпр. Гироскопический курс ψг в рабочем режиме поступает из ИКВ в БУС и потребителям. Так как курсовой гироскоп не имеет азимутальной коррекции - свободный в азимуте главная ось гироскопа занимает произвольнoe положение по отношению к магнитному меридиану), то сигнал ψг, выдаваемый датчиком курсового гироскопа, поступает к потребителям через вычислительное устройство формирования курса БУС. Там осуществляется начальное согласование сигнала курса, выдаваемого гироскопом курса, по сигналам корректора (используется принцип совместной работы курсового гироскопа с корректором) и происходит компенсация кажущегося ухода курсового гироскопа от суточного вращения земли.
В зависимости от типа коррекции курсовой канал может работать в следующих рабочих режимах:
· гирополукомпаса (ГПК);
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· магнитной коррекции (МК);

· коррекции от внешнего источника курсовой информации (только в режиме "Подготовка").

Режим гирополукомпаса является основным режимом работы канала курса, В этом режиме приведенный курс ψп, формируется в БУС, куда поступают: гироскопический курс ψг из основной или резервной курсовертикали, начальный стояночный курс, поправка на вертикальную составляющую угловой скорости вращения земли с пульта ПШК. Широта места устанавливается на ПШК-7 перед вылетом. Таким образом, в режиме ГПК потребителям выдается ортодромический курс относительно географического (или магнитного, если введенный стояночный курс равен магнитному) меридиана места вылета.
Режим магнитной коррекции в полете осуществляется при необходимости в прямолинейном горизонтальном полете при нажатии кнопки СОГЛАС.М КУРСА. При этом, если на ЗМС величина ∆М=0, на указателе будет индицироваться магнитный курс.
Контроль работоспособности комплекса обеспечивается системой автоматического встроенного контроля.
Электропитание подается на комплекс при включении выключателей АККУМ.БОРТ. АЭРОДРОМ, ГЕНЕРАТ.~ТОКА, НАВИГАЦИЯ, КВОСН, KBзап. Цепи обогрева запитываются сразу при включении генератора переменного тока. При длительной работе комплекса на земле необходимо включать принудительно обдув.
Перед полетом обе курсовертикали приводятся в рабочее положение, но сигналы крена, тангажа и курса потребителям выдаются только от одной из них, в зависимости от положения переключателя ИКВ ОСН.-ЗАП. на щитке управления СН.
БОРТОВОЕ РАДИОНАВИГАЦИОННОЕ ОБОРУДОВАНИЕ (БРНО)

БРНО предназначено для решения задач навигации при полете по заданному маршруту, выходе в район аэродрома посадки, выполнении предпосадочного маневра к захода на посадку.
БРНО обеспечивает:
· формирование и выдачу на индикацию сигналов дальности, ази-
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мута, истинного курса, заданного курса, а в режиме возврата и предпосадочного маневра дополнительно - отклонение от заданной высоты;

· формирование и выдачу в САУ и на индикацию сигналов, обеспечивающих выполнение захода на посадку как на запрограммированные, так и на незапрограммированные аэродромы посадка по сигналам ПРМГ;

· введение и контроль на земле двух вариантов программы (для вычислителей ЦВУ и ЦВУ-М (2204) - одного варианта), каждый из которых включает координаты трех ППМ, трех аэродромов, трех радиомаяков в условно-географической системе координат, номере ЧКК трех навигационных и трех посадочных радиомаяков, а также курсы ВПП запрограммированных аэродромов;
· -оперативный выбор со щитка управления СН номера ППМ (аэродрома) и радиомаяка коррекции из выбранного перед полетом варианта программы;
· выбор номера ЧКК навигации и посадки и типов РМ навигации в ручном режиме;- ручное включение режима посадки.
БРНО состоит из радиотехнической части, цифрового автономного навигационного вычислителя ЦВУ или ЦВУ-М. На самолетах установлены вычислители ЦВУ или ЦВУ-М с редакциями программы 2204 или 2205.
Бортовая аппаратура РСБН работает в дециметровом диапазоне волн и через антенно-фидерную систему обеспечивает совместную работу как с ненаправленными наземными навигационными радиомаяками типа РСБН—4Н, так и с направленными радиомаяками типа "Поле—Н", а также с посадочными радиомаяками типа ПРМГ.
Аппаратура РБСН измеряет:
· -полярные координаты самолета (азимут в наклонную дальность) относительно места установки наземного радионавигационного маяка при выполнении маршрутного полета и возврата;
· отклонения самолета от равносигнальных зон курса и глиссады при выполнении захода на посадку с измерением дальности до торца ВПП.
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Кроме того, при работе с наземными радиомаяками аппаратура РСБН позволяет осуществлять:
· -контроль за местонахождением самолета и его опознавание по индикатору кругового обзора радиомаяка;
· -прослушивание позывных сигналов радиомаяка на борту самолета. Дальность действия аппаратуры при работе с различными тисами навигационных радиомаяков определяется в зависимости от высоты полета самолета (табл. 23). Точность определения полярных координат составляет:
· -радиомаяков типа РСБН-2Н, РСБН-4Н, "Поле-Н": по азимуту 0,25°, по дальности 200 м + О.ОЗ%Д (м);
· -радиомаяка РСБН-6Н - по азимуту 1,5°, по дальности 300 м + 0,05%Д (м).Число рабочих каналов при работе:
· в режиме "Навигация":
· -
с ненаправленными радиомаяками:РСБН-2Н - 40 каналов, РСБН-4Н -88 каналов — с направленными радиомаяками:
"Поле-Н" - 176 канатов.
В режиме "Посадка" - 40 каналов.
Время перестройки с одного канала на другой - не более 2 с.
Величина радиуса зоны неустойчивости над маяками:
· не более 5 км на высоте 5000 м;

· не более 3 км на высоте 3000 м.

	Высота

полета, м
	Дальность действия в режиме «Навигация», км

	
	РСБН-2Н, -4Н

«Поле-Н»
	РСБН-6Н
	УДАР-М

	250

500

5000

10000
	50

80

250

350
	--

--

250

350
	--

35

--

--

	300

1000

10000
	Дальность действия в режиме «Посадка», км

	
	КРМ
	ГРМ

	
	20

80

180
	20

80

--
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Выбор частотно-кодовых каналов навигации и посадки и типов радиомаяков  приемо-передающих устройств обеспечивается в ручном режиме от щитка управления ЩУ (переключатель КАНАЛЫ в положении РУЧ.) и в автоматическом режиме из навигационного вычислителя через блок преобразования кодов БПК в зависимости от выбранного номера радиомаяка (переключатель КАНАЛЫ в положении АВТ).
В аппаратуре РCБH контроль осуществляется автоматически при наличии сигналов наземных радиомаяков.
Цифровой навигационный вычислитель БРНО является связующим элементом всех подсистем, входящих в систему навигации и предназначен для обработки информации первичных датчиков, автономного счисления координат местоположения самолета инер-циалыным или курсовоздушным методом и коррекции счисленных координат по данным РСБН. Вычислитель по данным о координатах навигационных точек, введенных перед полетом и по счисленным координатам определяет дальность и заданный курс на выбранную точку ,а в режиме возврата определяет и отклонение от заданной высоты. Кроме того, в вычислителе непрерывно рассчитывается истинный (относительно географического меридиана, проходящего через точку счисленного местонахождения самолета) курс самолета с использованием гироскопического курса от ИК-ВК. Вычислитель также формирует разовые команды на различных этапах полета и осуществляет автоматизированный контроль всей системы навигации. Хранение информации, записанной в ППЗУ вычислителя, обеспечивается до 30 суток без ее перезаписи (для вычислителя ЦВУ - 10 суток). Вычислитель ЦВУ-М в отличие от вычислителя ЦВУ дополнительно обеспечивает нормальную и упрощает ускоренную подготовку СН при вылете с аэродрома, координаты которого запрограммированы как АЭР.2 или АЭР.З, а также обеспечивает выполнение полета на запрограммированные радиомаяки как на ППМ. Щиток управления предназначен для управления системой навигации.
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Щиток управления СН
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На нем размещены следующие органы управления и индпкации:
· -переключатель ИКВ ОСН. - ЗАП. - для переключения СН на работу от основной или запасной ИКВ, а также для выполнения повторного запуска основной или запасной ИКВ от кнопки-лампы АРРЕТИР. Кроме того, при отказе основной ИКВ (загорания кнопки-лампы АРРЕТИР; с помощью переключателя ИКВ система СН переводится в peжим курсовоздушного счисления по информации о курсе от запасной ИКВ;
· табло Д<40 - для предупреждения о подлете к очередному ППМ (АЭР.);

· табло КОРР. - для индикации прохождения коррекции от маяка РСБН при нахождении переключателя КАНАЛЫ в положении АВТ. или устойчивой связи с незапрограммированным радиомаяком;

· переключатель КАНАЛЫ АВТ.-РУЧН. В положении переключателя АВТ. осуществляется работа с одним из запрограммированных радиомаяков для коррекции счисленных координат нажатием соответствующей кнопки-лампы МАЯКИ, а в положении РУЧН. -работа с одним из незапрограммированных маяков выбранным переключателем каналов НАВИГАЦИЯ или ПОСАДКА. При этом в положении переключателя АВТ. на ПНП индицируется текущий истинный курс, а также в зависимости от режима работы СН выдается следующая информация:

в режиме "Навигация" - о заданном курсе на ППМ (АЭР.), дальности до ППМ (АЭР.) и азимуте относительно навигационного маяка РСШ (при наличии радиокоррекции);*
в режиме "Возврат" - о заданном курсе в зону предпосадочного маневра (точку третьего или четвертого разворота) при наличии коррекции от маяка РСБН или заданном курсе на центр ВПП аэродрома посадки при отсутствии коррекции, дальности до центра ВПП и вычисленном азимуте относительно центра ВПП аэродрома посадки;
в режиме "Посадка" - об истинном курсе, курсе посадки, дальности до торца ВПП и курсовом угле приводной радиостанции (от АРК). При положении переключателя РУЧН. на ПНП индицируется информация о приведенном курсе от ИК-ВК, о заданном курсе от кремаль-
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еры ЗК, установленном вручную, о дальности до маяка РСБН (или до торце. ВПП в режиме "Посадка") и азимуте относительно маяка РСШ (или курсовом угла приводного маяка от АРК в режиме "Посадка"). ЧКК маяков навигации и посадки при этом устанавливаются вручную переключателями НАВИГАЦИЙ и ПОСАДКА;
· переключатель ППМ-АЭР. - для выбора одного из видов навигационных точек ППМ или АЭР.;

· кнопки-лампы ППМ-АЭР. 1,2,3 - для выбора соответствующего номера ППМ или АЭР. и для выбора соответствующего наземного ориентира в режиме подготовки;

· переключатель КУР РСБН-АРК - для выбора индикации на ПНП об азимуте относительно маяка РСБН (относительно центра ВПП в режиме "Возврат") или курсовом угле приводной радиостанции от АРК;

· кнопки-лампы МАЯКИ 1,2,3 - для выбора запрограммированного навигационного маяка РСБН, по которому производится коррекция счисленных координат;

· кнопка-лампа СБРОС - для включения режима полета на запрограммированный радиомаяк, как на ППМ (только для вычислителя ЦВУ-М ) и выбора наземного ориентира с № 0, по которому производится коррекция курса с помощью оптического визира комплекса ОЭПрНК в режиме подготовки;

· кнопка-лампа ВК/ОБНУЛ. - для ввода стояночного курса в вычислитель перед полетом в режиме подготовки и визуальной коррекции координат по запрограммированным ППМ или АЭР. в полете;

· кнопка-лампа ВОЗВРАТ - для перевода системы в режим возврата по кратчайшему расстоянию на выбранный с помощью кнопок-ламп ПММ-АЭР. 1,2,3 запрограммированный аэродром посадки;

· переключатель КУРС 0-179° - 180-359° - для выбора направления захода на ВПП аэродрома посадки в режиме возврата на запрограммированный аэродром;

· переключатель КРУГ ЛЕВ.-ПРАВ. - для ввода в СН установленного на аэродроме круга полетов;

· 8 На самолетах до № 2960507652 стрелка КУР. индицирует азимут относительно ППМ.
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· переключатель ПОСАДКА. - для ручного включения режима "Посадка";

· кнопка ОПОЗН. - для выдачи сигнала ОПОЗНАВАНИЕ по требованию с земли;

· переключатели НАВИГАЦИЯ и ПОСАДКА - для ручной установка ЧКК навигационных и посадочных маяков.

Для отключения радиоизлучения РСБН с целью радиомаскировки установлен выключатель МОЛЧАНИЕ РСБН.РВ. При включения выключателя МОЛЧАНИЕ РСБН.РВ отключается дальномерный канал РСБН. При этом индикация азимута и прослушивания тона . работающего радиомаяка в режиме "Навигация" и индикация отклонения от равносигнальных зон кyрca и глиссады в режиме "Посадка" сохраняется. Время восстановления работоспособности дальномерного канала РСБН при отключении выключателя МОЛЧАНИЕ РСБН.РВ не более 12 с.
ПОДГОТОВКА СИСТЕМЫ НАВИГАЦИИ К РАБОТЕ
Система навигация имеет два режима подготовки, определяемые временем готовности комплекса ИК-BK:
· режим ускоренной подготовки (основной);

· режим навигационной подготовки.

Режим ускоренной подготовки можно начинать как до запуска двигателей (при подключенном наземном электропитании), так и после запуска одного или обоих двигателей и отсоединения наземного электропитания.
Режим навигационной подготовки проводится техническим составом до посадки летчика в кабину.
Режим подготовки необходим для выставки ИКВ в горизонт и в азимут, для определения стояночного курса и ввода его в вычислитель и БУС, для ввода или корректировки введенной ранее программы полета. Режим начинается после включения питания выключателей КВОСН, КВзап, НАВИГАЦИЯ и установки переключателя РАБОТА-ПОДГОТОВ. на правом пульте в положение ПОДТОТОВ. (ставится перед включением питания).
Режим подготовки включает в себя этапы:
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· ускоренный выход (УВ) платформы в горизонт и в азимут по нулевым сигналам синусно-косинуснсго трансформатора и запуск гиромоторов (30 с);

· грубый выход (ГВ) платформы в горизонт по сигналам акселерометров и в азимуте по сигналу синусно-косинусного трансформатора с более высокой точностью, чем на этапе УВ, на этапе ГВ включается в работу гироскопическая стабилизация.

При выставке платформы в горизонт и в азимуте с погрешностью не более 10 режим ГВ заканчивается и начинается режим точной выставки (ТВ). Режим ТВ начинается с аналоговой выставки.
Дальнейший процесс выставки зависит от положения переключателя РАБОТА-ПОДГОТОВКА.
При установке переключателя в положение РАБОТА (не позднее чем через 1,5 мин после включения) ИК-ВК автоматически переходит в рабочий режим, через 2-3 мин после включения СН загорается табло УСКОР. ГОТОВ.
При нахождении переключателя в положении ПОДГОТОВКА основной канал ИК-ВК через 60 с после начала точкой аналоговой выставки переходит в режим точной цифровой выставки с цифровыми интеграторами БУС, а резервный канал остается в режиме точной аналоговой выставки до снятия команды "Подготовка". В этом случае переключатель должен находиться в положении ПОДТОТОВ. до загорания табло ГОТОВ.НАВИГ., которое свидетельствует о готовности СН к работе в режиме инерциального счисления. В этом режиме основная курсовертикаль и БУС выдают составляющие абсолютных скоростей.
Запасная курсовертикаль в обоих режимах подготовки обеспечивает работу системы только в режиме курсовоздушного счисления.
Разрешается при необходимости прервать режим навигационной подготовки переводом переключателя РАБОТА-ПОДГОТОВКА в положение РАБОТА, но не ранее чем через 5 мин после включения СН. При этом загорится табло УСКОР.ГОТОВ и СН обеспечит точностные характеристики, соответствующие режиму ускоренной подготовки.
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Установка переключателя в положение РАБОТА через 1,5+5 мин после включения СН не рекомендуется, так как точностные характеристики в этом случае будут хуже, чем при ускоренной подготовке.
При отказе в рабочем режиме интеграторов основная курсовертикаль автоматически переводится в режим курсовертикали с радиальной коррекцией.
Определение и ввод стояночного курса (начальная выставка по курсу) как при ускоренной, так и при навигационной подготовке осуществляется при положении ПОДГОТОВКА переключателя РАБОТА-ПОДГОТОВКА следующим образом:
1. В режиме магнитной коррекции (МК).

2. В режиме собственно начальной выставки НВК.

В режиме МК согласование и ввод стояночного курса в вычислитель осуществляются при одновременном накатии кнопок СОГЛАС. М КУРСА и ВК/ОБНУЛ. Датчиками магнитного курса ψмк служат чувствительные к магнитному полю Земли элементы в ИД . Сигнал ψмк осредняется в вычислительном устройстве БУС и используется для вычисления ψгмк. Истинный курс получается посло ввода в БУС текущего значения магнитного склонения, магнитное склонение устанавливается на ЗМС кремальерой и вводится в БУС при нажатии кнопки согласования М курса. Для устранения инструментальных ошибок и девиации магнитного корректора в БУС имеется компенсатор магнитной девиации КМД.
Режим собственно начальной выставки, осуществляемые при помощи блока 3МС, при нажатии кнопки начальной выставки НВК позволяет произвести начальную выставку системы при наличии данных, определяющих курс самолета. Измеренный курс устанавливают на ЗМС и одновременно нанимают кнопку НВК для ввода его в БУС и кнопку ВК/ОБНУЛ для ввода в вычислитель. Курс самолета определяется с помощью теодолита - измерением положения самолета по отношению к геодезически привязанным ориентирам - или на стояночной площадке - установкой самолота в строго определенном положении. Кроме того, определенный с помощью теодолита стояночный курс может быть введен с пульта ввода программ ПВП при вводе полетной информации, что является более точным спо-
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собом ввода. В этом случае кнопки НВК и ВК/ОБНУЛ не нажимаются и курс вводится автоматически.
Предусмотрено уточнение определенного в режиме МК стояночного курса с помощью оптико-электронной прицельной системы самолета. Для этого необходимо начать на ЩУ кнопку-лампу ППМ-АЭР. (при любом положении переключателя ППМ-АЭР.), соответствующую номеру выбранного ориентира, или кнопку СБРОС (для ориентира 0), с помощью кнопки управления на ручке управления добиться совмещения на ИЛС подвижной марки с выбранным ориентиром и нажать кнопку МРК 3AXB.ПЗ. При этом обеспечивается точность определения стояночного угла 0,2°.
Азимуты четырех ориентиров из точки старта определяются геодезической службой и вводятся в вычислитель с пульта ПВП при вводе всей остальной исходной информации. Стояночный курс самолета в вычислителе определяется как разность между азимутом ориентира и углом визирования на него пз точки стоянки самолета. Для предотвращения ложной записи этот способ используется только при наличии предварительной информации от других средств начальной выставки. Например, если до оптической выставки в запоминающем устройстве вычислителя записан истинный курс в режиме МК, то запись стояночного курса, определенного с помощью ОЭПрНК в память вычислителя и в БУС, производится лишь в том случае, если он отличается от курса записанного в режиме МK не более чем на 5°. При вылете с запрограммированного аэродрома возможно также выполнение коррекции курса по ВПП (в ЦБУ к ПВУ-М(2204) -не реализовано).
При нажатии кнопки-лампы АРРЕТИР на КПП осуществляется режим "Повторный запуск", который является аварийным. При повторном запуске ИК-ВК автоматически проходит все этапы автономной ускоренной подготовки, после чего переходит в режим радиальной коррекции. При повторном запуске необходимо обеспечить в течение 2 мин режим прямолинейного горизонтального полета с постоянной скоростью.
После проведения повторного запуска обеспечивается выдача информации по углам γ , θ с погрешностями по крену и тангажу при выполнении маневров до 2-4°.
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Для получения информации по курсу из ИК-ВК необходимо провести согласование по МК, нажав кнопку СОГЛАС. М КУРСА.
РЕЖИМЫ РАБОТЫ СН

Система навигации имеет следующие режимы работы:
· навигация;

· возврат;

· посадка;

· повторный заход;

· возврата на незапрограммированный аэродром.

Режим навигации
Режимом пользуются при полете по заданному маршруту или для выхода на запрограммированную точку. Для вывода самолета в заданную точку или пункт маршрута используется курсовой способ, т.е. параметрами данного способа самолетовождения являются заданный и текущий курсы самолета и дальность до точки выхода.
Наиболее точным автономным режимом работы СН является инерциальный режим счисления координат. В этом режиме система работает после ее навигационной подготовки перед полетом, исправности вычислителя и основного канала системы ИК-ВК.
При отказе цифровых интеграторов основного канала ИК-ВК, расположенных в блоке управления и связи, система автоматически переходит в курсо-воздушный режим счисления.
В курсо-воздушном режиме счисления система работает также после ускоренной подготовки перед полетом.
При отказе ИКВОСН, о чем свидетельствует загорание кнопки-лампы АРРЕТИР на КПП, выпадание бленкера КС на ПНП и сигнала ОСНОВН. КУРСОВЕРТ. на  табло "Экрана", и переключении ИКВ-ОСН.-ЗАП. на щитке управления в положение ЗАП. система СН работает в курсо-воздушном режиме по информации от резервного канала ИК-ВК (ИКВзап).
При устойчивой связи с навигационным радиомаяком РСБН (горит табло КОРР.) система СН работает в инерциальном или курсо-воздушном режиме счисления с коррекцией от РСБН.
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При отсутствии инерциального режима счисления и неисправности СВС (на табло "Экрана" выдается сигнал СВС), а также при отказе вычислителя СН (на табло "Экрана" выдается сигнал ВЫЧИСЛИТ. НАВИГАЦ. и на ПНП выпадает бленкер КС) счисление координат самолета отсутствует и используется навигационная информация от остальных исправных датчиков (РСБН, ИКВ, АРК).
В полете вычислитель БРНО постоянно сравнивает счисленные координаты места самолета с запрограмированными координатами точки выхода (ППМ или аэродрома) и вырабатывает с выдачей на ПНП заданный курс и горизонтальную дальность до точки выхода. Текущий курс рассчитывается также в вычислителе по данным гироскопического ψг от ИК-ВК и стояночного курсов с учетом широтной поправки на скорость вра-щения земли и сходимости меридианов.
При подлете к ППМ на Д < 40 км после загорания табло Д < 40 можно нажать кнопку следующего ППМ. При пролете оставшегося расстояния до ППМ необходимо учитывать снос самолета. После пролета ППМ, если кнопка следующего ППМ не кажата, на ПНП остается зафиксированный курс на первый ППМ до выхода из зоны радиусом 6 км. Точность выхода на ППМ зависит от режима счисления координать и от наличия радиокоррекции. При прохождении радиокоррекции на щитке управления СН непрерывно горит табло КОРР. В случае пропадания радиокоррекции табло КОРР. гаснет с задержкой в 60 с. На самолетах с вычислителями ЦВУ и ЦВУ-М (2204) указанная задержка сохраняется и при переключении номера маяка на ЩУ СН.
В режиме навигации индицируются:
· курс истинный, курс заданный, азимут самолета относительно радиомаяка, дальность до ППМ - на ПНП;

· угол доворота - на КПП;

· истинный курс, дальность и угол доворота - на ИЛС к ИПВ.

Режим возврата
Режим возврата на запрограммированный аэродром включается на пульте управ-ления СН нажатием кнопки ВОЗВРАТ и кнопки соответствующего аэродрома посадки AЭP. Вычислитель формирует 
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траекторию для выполнения маневра в горизонтальной (ψзад,д) к вертикальной (∆Н) плоскостях.
[image: image16.png]


Счисленные в условно-географической системе координаты места самолета к запрограммированные координаты аэродрома посадки пересчитываются в прямоугольные текущие координаты Х и Z относительно оси ВПП. За начало новой системы координат принимается середина ВПП.
При выполнении возврата и предпосадочного маневра вычислитель системы навигации производит расчет траектории вывода самолета в заданную точку пространства с заданным направлением в следующей последовательности.
Заданная траектория возврата в горизонтальной плоскости включает в себя два этапа.
На первом этапе полета заданный курс формируется в точку, находящуюся на касательной к окружности радиусом 5 км и центром с координатой X = 17 км и Z = + 5 км (при нахождении самолета в полуплоскости положительных Z) и Z = - 5 км (при нахождении самолета в полуплоскости отрицательных Z ),
на ПНП выдается прямая дальность до середины ВПП и стрелка КУР указывает курсовой угол центра ВПП (острым концом).и азимут относительно центра ВПП (обратным концом по подвижной шкале). При ошибке в выдаче текущего курса стрелка КУР указывает правильно только азимут. В точке касания окружности или при вхождении самолета в круг радиусом 5 км (выполнении какого-либо маневра по командам с земли) формируется признак "разворот" и начинается второй этап полета.
На этом этапе траектория полета строится по кривой погони, при этом заданный курс отрабатывается в движущуюся точку, расположенную на оси X на расстоянии 2,5 км в сторону ВПП от основания перпендикуляра, опущенного из точки местонахождения самолета на ось X. В процессе этого самолет летит по кривой, асимптотически приближающейся к оси X.
Заданная траектория в вертикальной плоскости (рис. 108) участка полета на крейсерской высоте 13000 м и участка снижения до высоты предпосадочного маневра 600 м с углом наклона траектории 
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7°. Участок полета на крейсерской высоте начинается на удалении, равном дальности действия радиомаяка, и заканчивается на дальности 120-150 км, в зависимости от угла подхода к оси ВПП. Максимальная дальность начала снижения будет при возврате с курсом посадки, а минимальная - при подходе к аэродрому с курсом, обратным посадочному.
Горизонтальный маневр в режиме "возврат"

При включении кнопки ВОЗВРАТ траектория возврата формируется на первый аэродром независимо от положения переключателя ППМ-АЭР. и номера нажатой кнопки из ряда ППМ-АЭР. Для возврата на другой запрограммированный аэродром после нажатия кнопки ВОЗВРАТ – нажать кнопку нужного аэродрома. Траектория возврата формируется при горящей лампе КОРР. на щитке управления СН. При отсутствии коррекции формируется дальность и заданный курс на аэродром как в маршрутном полете (на точку). Траектория в вертикальной плоскости не строится.
В режиме "Возврат" на приборе ПНП индицируется дальность до середины ВПП, КУР на середину ВПП, истинный курс самолета и заданный курс в вынесенную течку, на КПП - отклонение от задан-
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ной траектории сниження в вертикальной плоскости и угол доворота ∆ψ, на ИЛС и ИПВ - истинный курс. угол доворота, дальности и ∆Н.
Режим посадки

В режиме "Посадке" система навигации переключатся автоматически при нахождении самолета на дальности от центра ВПП от 8 до 37,5 км и боковом отклонении от оси ВПП от I до 4 км соответственно при разности между текущим и посадочным курсом менее 60º и высоте полета мeнее 1400 м. Для вычислителей ЦВУ и ЦВУ-М (2204) условиями автоматического формирования команды "Посадка" являются: удаление от центра ВПП - 8-35 км; боковое уклонение менее 1,5 км; разница между текущим и посадочным курсами менее 45°; высота полета менее 1125 м. По команде "Посадка" в вычислителе формируется и происходит переключение радиотехнической схемы с каналов навигационного маяка на каналы ПРМГ. Включение режиме можно произвести и вручную выключателем ПОСАДКА при нахождении в зоне действия курсового радиомаяка. В этом режиме приемник аппаратуры РСБН переключается с каналов азимутально-дальномерного маяка на каналы посадочной радиомаячной группы.
Принцип работы аппаратуры РСБН в режима "Посадка" заключается в сравнении величин сигналов разных знаков от лепестков диаграммы направленности антенн и получения в результате сравнения разности сигналов, характеризующей положение самолета относительно равносигнальных зон курса и глиссады. Величины выходного сигнала определяют степень уклонения самолета от заданной линии пути, полярность сигнала указывает направление доворота. Работа дальномерного канала, как и в режиме "Навигация", основана на принципе активной радиолокации. Дальность выдается до начала полосы (ретранслятором дальномера на ГРМ).
Сигналы угловых отклонений от зон курса и глиссады индицируются планками положения приборов ПНП и КПП. Максимальное (на четвертую точку) отклонение глиесадной планки положения свидетельствует угловому отклонению самолета от равносигнальной линии (радиоглиссады), равному, примерно, 0,5°. Исправность системы в режиме "Посадка" по курсу и глиссаде сигнализируется соответствующими бленкерами прибора ПНП. Если бленкеры (красного
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цвета) убраны, то система исправна. В этом режиме в вычислителе формируется заданный курс ψз = ψвпп.
Тал как приемник аппаратуры РСБН переключается с каналов азимутально-дальномерного мачка ка каналы посадочной группы, то азимут маяка не индицируется, а индицируется КУР-АРК независимо от положения переключателя КУР АРК-РСБН (на первых изделиях такое переключение необходимо выполнять вручную).
По сигналам отклонения от равносигнальной зоны курса и посадочного курса в САУ формируется управлявший сигнал γзад. При заходе на посадку с высоты предпосадочного маневра самолет всегда оказывается ниже заданной глиссады. Поэтому при формировании управляющего сигнала в продольном канале до пересечения равносигнальной зоны осуществляется стабилизация высоты предпосадочного маневра. При пересечении оси равносигнальной зоны глиссады планирования формирование сигнала θзад в продольном канале происходит по сигналу отклонения от равносигнальной зоны и углу тангажа.
Заход на посадку при автоматическом управлении обеспечивается до высоты 50-60 м. Снижение по глиссада ниже запрещается из условий безопасности вследствие искривления равносигнальной зоны.
Режим повторного захода
При выполнении захода на посадку на запрограммированный аэродром в случае необходимости ухода на второй круг систему навигации можно переключить в режим повторного захода нажатием кнопки ПОВТ.ЗАХОД на пульте САУ. Режим повторного захода может быть включен в зоне с координатой X менее 17 км. При повторном заходе заданный курс непрерывно отрабатывается в движущуюся точку, расположенную на расстоянии 2,5 км в сторону третьего разворота от основания перпендикуляра, опущенного из точки местонахождения самолета на линию, отстоящую от оси ВПП на 10 км и параллельную ей. В вертикальной плоскости СН-29 формирует отклонение от заданной высоты 600.
Для выполнения повторного захода необходимо нажать кнопку-лампу ПОВТ.ЗАХОД на пульте САУ. Если режим "Посадка" включал-
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ся вручную, то перед этим необходимо выключить выключатель ПОСАДКА и нажать кнопку-лампу с номером радиомаяка коррекции. Кнопка-лампа ПОВТ.ЗАХОД высвечивается до момента начала выполнения третьего разворота.
Для вычислителей ЦВУ и ЦВУ-М(2204) режим "Повторный заход" может быть включен только после автоматического формирования команды "Посадка"
Повторный заход может выполняться левым и правым кругом в зависимости от положения переключателя КРУГ ЛЕВ.-ПРАВ, на пульте СН.
Режим "повторный заход":

1 - повторный заход левым кругом; 2 - повторный заход правым кругом; точка 5(5') - включение признака "посадка".

Режим возврата на незапрограммированный аэродром
Для выполнения возврата на незапрограммированный аэродром после установки переключателя АВТ.-РУЧН. на пульте управления СН в положение РУЧН. и установки вручную каналов навигации и посадки выбранного аэродрома выполняется полот на радиомаяк или привод данного аэродрома. В этом случае заданный курс в вынесенную точку и траектория снижения формироваться не будут. После входа в зону действия выбранного радиомаяка и включения
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радиокоррекции горит табло КОРР. на ЩУ, на ПНП будут индицироваться дальность до радиомаяка, приведенный курс из ИК-ВК и азимут самолета относительно радиомаяка или курсовой угол на приводную радиостанцию (в зависимости от положения переключателя АРК-РСБН). После выхода в расчетную точку начала разворота на посадочный курс вручную выставить кремальерой на ПНП посадочный курс и включить выключатель ПОСАДКА.
ПОДГОТОВКА К ПОЛЕТУ ПО МАРШРУТУ
С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ СН

[image: image17.png]Julle




Подготовка летчика к полету по маршруту с использованием СН включает в себя:
· выбор маршрута и подготовку исходных данных для программирования;

· проверку СН перед полетом.

Выбор маршрута определяется задачей, полученной на полет. В качестве ППМ, если возможно, следует намечать характерные ориентиры, которые монут быть использованы для визуальной коррекции.
Для программирования маршрута выполнить следующее:
· определить начальные географические координаты, для чего на карте масштаба 1:500000 или 1:1000000 выбрать начало координат так, чтобы все ППМ маршрута, программируемые аэродромы и радиомаяки находились севернее и восточнее начальной широты и начального меридиана, то есть находились бы в сферическом квадрате со сторонами 36°, ограничивающем зону действия системы;

· снять с карты географические координаты ППМ, дальности до ППМ и аэродромов, курсы на ППМ и аэродромы относительно программируемых аэродромов;

· вычислять поправки на сходимость меридианов и условные магнитные склонения АЭР.2 и АЭР.З относительно АЭР.1, необходимые для установки на задатчике магнитного склонения при вылете с промежуточного аэродрома без перепрограммирования координат;
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· выписать из специальных перечней координаты середины ВПП и радиомаяков с точностью до 0,05;

· перевести угловые величины снятых координат в градусы с сотыми долями;

· вычислить условно-географические координаты ППМ, середин ВПП и РМ в величинах разницы снятых координат с начальными географическими координатами (∆φ, ∆λ), для чего из снятых величин вычислить последние;

· замерить азимуты четырех наземных ориентиров из заранее размеченной точки старта с точностью не менее 1;

· замерить стояночный курс самолета;

· заполнить бланк-задание для программирования полета, куда вписать:

1) условно-географические координаты ППМ. аэродромов, радиомаяков (в диапазоне- от О до 39,999° (до 35,999° - для ЦВУ));

2) азимуты четырех наземных ориентиров (в диапазоне от 0 до 359,99°);

3) координаты широты точки начала отсчета;

4) истинные курсы ВПП аэродромов (в диапазоне от 0 до 179,99°);

5) истинный стояночный курс самолета (в диапазоне от 0 до 359,99°);

6) числа, соответствующие номерам частотно-кодовых каналов радиомаяков;
7) дальности и курсы до ППМ и аэродромов, дальности и азимуты наземных ориентиров, истинные курсы ВПП и магнитные склонения аэродромов, расчетные значения на сходимость меридианов для АЭР. 2, 3 и значения условного магнитного склонения, номера ЧЧК радиомаяков записать в удобном для пользования месте на карте или свести в таблицу.
Остальная подготовка к полету в штурманском отношении проводится согласно требованиям НШС.
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Силовая установка.

Силовая установка включает в себя:

· -2 ТРДД;

· -2 воздухозаборника внешнего сжатия;

· -коробку самолетных агрегатов;

· -систему крепления двигателей;

· -систему управления двигателями;

· -систему кислородной подпитки основной камеры сгорания;

· -систему управления воздухозаборниками;

· -противопожарное оборудование;

· -топливную систему.

Двигатели расположены в хвостовой части корпуса в 2-х разнесенных друг от друга отсеках.

Воздухозаборники оборудованы системой защиты от попадания посторонних предметов при работе двигателей на земле. На  этом режиме основные входы закрываются передними подвижными панелями, воздух поступает в двигатель через створки - жалюзи.

Крепление двигателей к корпусу осуществляется в 2-х поясах: переднем, между шп. 7В и 7Д в 3-х точках; заднем, между шп. 8А и 8Б в двух точках.

Каждый двигатель управляется своим РУДом, система управления жесткая, состоит из тяг, качалок и агрегатов НР-59А и РСФ- 59А. РУДы закреплены на роликовых каретках и установлены на направляющих штангах и средней опорной штанге. На задней штанге установлен рычаг затяжки хода РУД , на средней опорной штанге - режимные упоры МГ, М, МФ, ПФ, СТОП.

На РУДе правого двигателя:

· -кнопка рации;

· -кнопка выброса помех;

· -переключатель управления ТЩ;

· -кнопка МРК, захват ПЗ.

На РУДе левого двигателя установлен поворотный барабан ручного ввода дальности прицела (РВД). 
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Фиксация РУДов на упорах осуществляется при помощи гашеток.

Система кислородной подпитки обеспечивает надежный запуск двигателя в воздухе.

Воздухозаборники служат для эффективного торможения потока воздуха, поступающего на вход в двигатели во всем диапазоне разрешенных режимов полета.

Система автоматического 

регулирования воздухозаборниками АРВ-29.
Система управления ВЗ (АРВ-29)

Служит для обеспечения максимальной эффективности тяги и надежной работы двигателей на всех режимах полета.

Каждый В3 имеет свою систему автоматического регулирования АРВ-29.

Регулирование осуществляется движением передней панели и движением сцепленной с ней задней панели, тем самым, изменяется проходное сечение ВЗ в зависимости от nпр, Н и V полета.

Предусмотрены 3 программы регулирования клина:


I программа реализуется на М>1,5 и Н>Нcраб.

                Диапазон хода клина - от 0 до 100%.

II программа реализуется на М =1,15...1,5 Н>3000 м.

                  Диапазон хода клина от 0 до 60%.

III программа реализуется на М<1,5  Н<3000 м на М=0,9...1,15 Н>3000 м


           Диапазон хода клина от 0 до 35%.

На М<1,5 и nпр1>95%  клин становится в положение 0% по индикатору.

Для обеспечения устойчивой работы ВЗ и СУ в целом на режимах косого обтекания и скольжения, а также при изменении режимов работы двигателей предусмотрены коррекции:

-по КС клинья выдвигаются дополнительно на  Lк=10+1,5%;

-по переводу любой из систем на дублирующий режим работы   Lк1=10+1,5%.
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Кроме автоматического режима, система АРВ-29 позволяет:

1)управлять клином от задатчика ручного управления (на пульте наземной проверки);

2)управлять клином на резервном канале по сигналу из кабины “Дублир. управление”. При этом положение клина отказавшего ВЗ отслеживается по положению клина исправного ВЗ.

3)обеспечивать аварийную уборку клина из кабины вручную. При этом уборка клина осуществляется от:

- электрогидравлического распределителя 773500 при р>100 кг/см2 в ОГС;

- электромагнитного клапана МКТ при р<100 кг/см2 в ОГС.

До запуска двигателей на земле клинья ВЗ убраны, осевые входы открыты, створки верхнего входа закрыты.

При запуске после достижения оборотов n2>35% открывается верхний вход, осевой вход закрывается.

После запуска осуществляется автоматический контроль исправности системы АРВ, результаты выводятся на табло системы “Экран”: “Контроль входа лев (прав)” в момент кратковременного (1...20 с) увеличения оборотов до 80...90%.

При V=200 км/ч осевой вход открывается. При неисправности после уборки шасси по сигналу от КВ на левой 00 на табло системы “Экран” появится индикация “Верхний вход”, в речевом информаторе (РИ)- “Верхний вход ВЗ. Не разгоняй выше Маха 0,8”.

После уборки шасси включаются III программа регулирования.

При отказах, позволяющих выдвижение клина до 55% на табло системы “Экран” подается сигнал “Возд.заб.лев. (Прав), в РИ ( “Отказ автоматики левого (правого) ВЗ”. Клин стопорится в положении 55%.

Контроль положения клиньев по индикатору ИПК.

При различии оборотов двигателей положение клиньев и показания ИПК различны (т.к. управление - по nпр.).

Переключение каналов с помощью переключателя “Возд.заб.лев.(прав) авт.” -  дубл.упр. запрещается.

После выпуска шасси клинья ВЗ занимают полностью убранное положение.
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После приземления на пробеге при V<200 км/ч закрывается осевой вход, верхний вход открывается, на ИПК шторка становится на отметке “ВП”.

При установке РУД на “Стоп” осевой вход открывается, ИПК показывает 0%.

Ручная аварийная уборка клиньев осуществляется от ОГС нажимным переключателем “Авар.уборка  клина лев/прав.” При отказе на табло системы “Экран” высвечивается сигнал “Возд.заб.лев (прав); РИ дублирует сигнал отказа “Отказ автоматики левого (правого) воздухозаборника.

При отказе ОГС нажатием переключателя “Авар.уборка клина” осуществляется одновременная уборка клиньев за счет аэродинамических сил. При этом допускается возвратное движение клиньев на выпуск на величину <85 в момент отпускания переключателя.

Режим ручной уборки блокирует систему и после пользования им автоматическое управление невозможно.

ТОПЛИВНАЯ СИСТЕМА

Эксплуатационная вырабатываемая емкость баков:

-бак № 1 – 650 л;

-бак № 2 – 870 л - расходный;

-бак № 3 – 1810 л;

-бак № 3А - 310л  (2х155 л);

-крыльевые баки отсеки - 660 л (2х330 л).

Общая емкость баков – 4 300 л;

Невырабатываемый остаток топлива основных баков – 100 л;

Емкость ПТБ – 1 520 л;

Невырабатываемый остаток из ПТБ – 20 л .

Общая емкость ТС с ПТБ – 5 820 л.

Заправка централизованная через бортовой штуцер - основной способ.

Раздельная заправка через заправочные горловины баков 1 и 3 и крыльевых баков - отсеков.
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3 варианта заправки:

-130% - заправка всех баков (№ 1, № 2, № 3, № 3А, КБ, ПТБ);

-100% - заправка баков № 1, № 2, № 3, № №А;

-50% - заправка баков

№ 2 - полностью, баки № 1 и № 3 частично.

Перекачка топлива из баков в расходный ( № 2) осуществляется следующим образом:

-из бака № 1 в бак № 2 - гидротурбонасосом ГТН-7;

-из ПТБ в бак № 1 - давлением воздуха;

-из бака № 3 насосом ГТН - 7 в баки №  2 и 1;

-из крыльевых баков - отсеков и бака № 3А струйными насосами СН в бак № 3.

Система управления выработкой топлива. Обеспечивает привод гидронасосов (ГТН) и струйных насосов (СН) и струйных датчиков в определенной последовательности в соответствии с порядком выработки топлива.

Подача топлива в двигатели осуществляется 2-мя насосами ГТН-7 и электроцентробежным насосом ЭЦН-14БМ.

При полетах с нулевыми подачи топлива в двигатели осуществляется топливным аккумулятором. Часть топлива от нижнего насоса ГТН используется для охлаждения антифриза системы жидкостного охлаждения.

Порядок выработки топлива

Система наддува и дренажа топливных баков

Наддув баков исключает кавитацию топлива во всем диапазоне высот полета, а также для вытеснения топлива из ПТБ и топливного аккумулятора. Воздух на наддув отбирается из-за вентилятора двигателя с давлением р=0,6...6,0 кг/см

Давление наддува

- ПТБ                                     Рптб=0,9+0,1 кг/см2
-топливного аккумулятораРта=0,55+0,05 кг/см2

Система дренажа обеспечивает выравнивание давления воздуха в надтопливном пространстве баков при заправке.
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Система нейтрального газа. Служит для предотвращения взрыва топливных баков при попадании снаряда путем снижения концентрации кислорода до 8%...10%. В качестве нейтрального газа используется азот из бортовых баллонов. Команда на подачу нейтрального газа поступает при увеличении оборотов двигателя ( 55 %. 

Имеется блокировка по: 

- убранному положению шасси;

- включению насоса ЭЦН – 14БМ.

СИСТЕМА ПОЖАРОТУШЕНИЯ

Система противопожарного оборудования состоит из:

- системы сигнализ. о пожаре ИС – 5МГ - 1;

- системы пожаротушения.

Система сигнализации включает в себя:

- 2 исполнительных блока;

- датчики – сигнализаторы (жаростойкие металлические трубы, крепятся к конструкции двигательных отсеков или к КСА с зазором 15…30 мм  от корпуса самолета и двигателя.

· лампы красного цвета ПОЖАР КСА, ПОЖАР ЛЕВ., ПОЖАР ПРАВ.

Система срабатывает за время  ( ( 0,7 с при «омывании» датчика пламенем на участке ( 5 см. После исчезновения пламени система возвращается в исходное состояние за время ( ( 1 с.

При этом срабатывает следующая сигнализация:

- красная лампа ПОЖАР КСА, ПОЖАР ЛЕВ., ПОЖАР ПРАВ.;

- мигает лампа КСЦ;

- речевой информатор выдает информацию «Пожар левого двигателя», «Пожар правого двигателя».

Система пожаротушения включает в себя:

- противопожарный баллон 3 л;

- коллекторы – распылители;

- 2 перекрывных крана;
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- переключатель включения баллона «Огнетушитель»,

При пожаре после постановки РУД на «Стоп» закрыть перекрывной кран соответствующего двигателя (переключатель – в заднее положение), переключатель «Огнетушитель» в соответствующее положение («Лев» или «Прав», в зависимости от того в каком двигательном отсеке возник пожар). При пожаре В КСА  переключатель «Огнетушитель -> в положение «КСА». При этом срабатывает цепь соответствующего пиропатрона и огнегасящая жидкость устремляется в зону пожара.

Высотное оборудование

Служит для обеспечения жизнедеятельности экипажа в полете во всем диапазоне высот.

Состав высотного оборудования:

· -гермокабина;

· -система кондиционирования воздуха (СКВ);

· -комплект кислородного оборудования (ККО).

· Система кондиционирования воздуха (СКВ)

Обеспечивает: 

· -заданные температуру и давление;

· -вентиляцию костюма и работу противоперегрузочного устройства;

· -охлаждение отсеков оборудования;

· -обдув летчика;

· -обдув остекления фонаря.

Воздух на СКВ отбирается из-за 7-й ступени компрессора.

Затем через общую магистраль подводится к последовательно установленным двум регуляторам избыточного давления, которые ограничивают давление воздуха, поступающего в систему. Один из регуляторов отрегулирован на  р=10+0,8 кг/см2, второй дублирует работу первого и отрегулирован на    р=12,5+0,5 кг/см2.

Охлаждение воздуха осуществляется в несколько этапов:

1)воздухо-воздушным радиатором (ВВР);

2)жидкостно-воздушным испарителем (ЖВИ);

3)турбохолодильником (ТХ);
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4)воздухо-воздушным теплообменником (ВВТ).

Заданная температура в кабине регулируется автоматически регулятором температуры. Установка необходимой температуры осуществляется задатчиком температуры (см. рис.). При отказе автоматики температуру можно регулировать  вручную при помощи переключателя рода работы “АВТ-ГОР-ХОЛ-ОТКЛ” (при этом осуществляется воздействие на заслонку распределителя горячего и холодного воздуха).

Положения переключателя:
-АВТ - авт. регулирование температуры;

-ГОР - в кабину поступает горячий воздух;

-ХОЛ - в кабину поступает холодный воздух.

Охлаждение отсеков оборудования осуществляется в 2-х режимах:

-до Н=6000 м температура воздуха поддерживается с целью исключения низких температур при полетах во влажных атмосферных условиях  (исключается обмерзание трубопроводов за турбохолодильником);

-на Н>6000 м минусовая температура не ограничивается (На этих высотах влажность невысокая).

При повышении температуры tв>80( C в отсеке оборудования на табло “Экрана” высвечивается сигнал “НЕТ ОХЛАЖДЕН”.

Давление в кабине регулируется регулятором давления АРД-57В совместно с выпускным клапаном 520Т и предохранительным клапаном 127Т. Контроль- по ИКЖ.

Программа регулирования:

- Н=0...2 км - свободная вентиляция кабины (  р<20мм.рт.ст);

- Н=2...(9-12) км - постепенный рост перепада давления до 220+10 мм. рт. ст;

- Н>(9-12) км - постоянный перепад давления  

 р=220+10 мм. рт. ст.

Предохранительный клапан 127Т срабатывает и сбрасывает давление при повышении перепада р>245+10 мм. рт. ст.

Система жидкостного охлаждения обеспечивает заданный тепловой режим РЛС. В качестве хладоагента используется антифриз.
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Фонарь и катапультная 

установка

Фонарь и катапультная установка образуют средства аварийного покидания самолета – САПС

В состав САПС входят:

-фонарь кабины;

-катапультное кресло К-36ДМ сер.II.

Фонарь кабины
Фонарь кабины предназначен для закрытия кабины, защиты летчика от воздействия воздушного потока, обеспечения нормального обзора в полете и на земле. Состоит из неподвижной части (козырька) и откидной части (ОЧФ).

Составные части;

-передняя неподвижная часть (козырек);

-откидная часть фонаря (ОЧФ);

-система эксплуатационного открытия, закрытия и герметизации фонаря;

-система аварийного сброса.

Система открытия, закрытия и герметизации
Обеспечивает: 

- приподъем, подъем и закрытие ОЧФ;

-герметизацию кабины;

-сигнализацию незакрытого положения..

Управление - ручками:

внутренняя 3-х позиционная:

- ФОНАРЬ ОТКРЫТ, 

- ФОНАРЬ ПРИПОДНЯТ, 

- ФОНАРЬ ЗАКРЫТ.

 Внешняя 2-х позиционная:  - ОТКРЫТ,

                                                - ЗАКРЫТ.
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Сигнализация положения. При незакрытом фонаре:

горит лампа в РИ :”Запри фонарь”;

-звуковой сигнал в РИ: ”Запри фонарь”.

Контроль положения фонаря:

Для этого имеется сигнализация незакрытого положения откидной части фонаря (ОЧФ):

-табло красного цвета - “ЗАПРИ ФОНАРЬ”;

-табло системы Экран “ФОНАРЬ ЗАПРИ”;

-речевой информатор (РИ):

“ЗАПРИ ФОНАРЬ”.

ПРОТИВООБЛЕДЕНИТЕЛЬНАЯ СИСТЕМА

Электрическая, включается переключателем “Обогрев стекла, ПВД”.

По периметру нижней части фонаря установлены коллекторы обдува остекления горячим воздухом из-за компрессора двигателя.

Для вентиляции кабины при рулении или дежурстве можно приподнять фонарь на 100 мм (по передней дуге) путем установки ручки в среднее положение на V<30 км/ч.

КАТАПУЛЬТНОЕ КРЕСЛО К-36ДМ серии II
Катапультное кресло К-36ДМ серии II совместно с ОЧФ обеспечивают безопасное покидание самолета в аварийных ситуациях при следующих условиях:

-на разбеге, пробеге V>75 км/ч (Н=0);

-в горизонтальном полете:

   а)на V< 950 км/ч на любой высоте;

   б)на V=950 км/ч на Н>40 м;

   в)на V=1200...1300 км/ч на Н>80 v;

-на режимах снижения:

   -Нмин=4Vу (без учета времени на принятие решения и подготовку к катапультированию);
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   -Vавар. сброса фонаря на Н<500 м 400 -700 км/ч;

   -Vполета со сброшенным фонарем <1200 км/ч.

Основные составные части:

-собственно кресло;

-эксплуатационные системы:

  1)система регулирования сиденья по росту летчика;

  2)эксплуатационная система притяга плеч и пояса;

-аварийные системы кресла:

  1)комбинированный стреляющий механизм КСМУ-36М;

  2)коробка механизмов;

  3)система принудительной фиксации;

  4)система управления катапультированием;

  5)система дополнительной защиты летчика от воздушного потока;

  6)система стабилизации кресла;

  7)спасательная система ПСУ-36 сер.2;

  8)носимый аварийный запас;

  9)кислородная система;

 10)электрооборудование кресла.

АВИАЦИОННЫЕ СРЕДСТВА ПОРАЖЕНИЯ

 «ВОЗДУХ—ВОЗДУХ»

УПРАВЛЯЕМАЯ РАКЕТА ТИПА Р-27Э

Авиационная управляемая ракета типа Р-27Э является всеракурсной ракетой класса «воздух — воздух» с повышенной средней дальностью пуска.

Ракета Р-27Э построена по аэродинамической схеме «утка» с Х-образным расположением крыльев и рулей. Она имеет модульную конструкцию и состоит условно из трех частей: головной части с аппаратурой, боевой части и двигателя.
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Вооружение самолета
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На ракету Р-27Э в настоящее время могут устанавливаться три типа ГСН: моноимпульсная полуактивная радиолокационная головка самонаведения (РГС) или пассивная радиолокационная головка самонаведения (ПРГС) и пассивная тепловая головка самонаведения (ТГС). 
Ракета снаряжается неконтактным радиовзрывателем (РВ) активного типа, имеющим среднюю помехозащищенность от активных и низкую от пассивных помех большой плотности. Область срабатывания РВ согласована с областью поражения боевой части ракеты. Это согласование достигается введением временной задержки срабатывания РВ в зависимости от типа цели («малая», «средняя», «большая») и прогнозируемой скорости сближения ракеты с целью. Значения задержек срабатывания РВ приведены в таблице. 

Значения задержек срабатывания радиовзрывателя, м/с

	Тип цели
	прогнозируемая скорость сближения ракеты с целью м/с

	
	150-350
	350-1050
	1050-2650

	Малая цель (МЦ)
	5±2,5
	0
	о

	Средняя цель (СЦ)
	Зб±8
	10±4
	о

	Большая цель (БЦ)
	41±10
	15±5
	о


Боевая часть — стержневого типа, обеспечивает поражение воздушных целей на расстоянии до максимального радиуса раскрытия кольца (R = 11 м). Масса боевой части — 39 кг.

Ракета Р-27Э комплектуется двухрежимным твердотопливным двигателем массой 192,5 кг повышенной тяги (до 7500 кг), работающим в течение 8,6—11 с. За время работы двигатель при пуске ракеты обеспечивает приращение скорости ракеты к скорости полета ис-
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требителя для Р-27ЭР (ЭП) до 800—1000 м/с и для Р-27ЭТ до 700—1100 м/с.

Ракета Р-27ЭР с полуактивной РГС обеспечивает с достаточной вероятностью (Р=0,5—0,85) поражение воздушных целей днем и ночью в простых и сложных метеорологических условиях (в облаках) при атаке под различными ракурсами, в том числе и на фоне различных подстилающих поверхностей земли и моря, а также поражение целей, летящих на высотах от 30 м до 25— 27 км со скоростью до 3500 км/ч, при активном маневренном, помеховом и огневом противодействии против-

ника. Мала вероятность поражения малоразмерных низколетящих целей при пуске ракет Р-27ЭР с максимальных дальностей (Р=0,1—0,2) из-за влияния переотражения сигнала от подстилающей поверхности (антипод) на систему управления ракетой и недостаточной точности выдачи целеуказания ракете от РЛПК-29. В связи с этим до устранения указанного недостатка пуск ракет Р-27ЭР на высотах 4 км и менее по низколетящим малоразмерным целям (тип цели — малая) целесообразно производить с дальности 2 км и менее в ЗПС и 12 км и менее в ППС.

Минимальная скорость поражаемых целей ограничена боевыми возможностями РЛПК.

На ракетах с полуактивной РГС применены комбинированная система инерциального наведения с радиокоррекцией и полуактивное радиолокационное самонаведение после захвата цели РГС, которое происходит в конце инерциального участка на разрешенных дальностях захвата. Разрешенные дальности захвата РГС составляют: при пуске по бомбардировщикам — 40 км, по истребителям — 25 км, по крылатым ракетам — 12 км. Тип атакуемой цели устанавливается летчиком вручную по информации с НАСУ с помощью рукоятки БАЗА (Б, С или М).

Радиокоррекция инерциального участка полета ракеты введена для повышения точности наведения в случае маневра цели после пуска, а также для исправления ошибок начальных условий пуска, что значительно увеличивает вероятность захвата цели РГС и позволяет полностью использовать баллистические характеристики 
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ракеты (при радиокоррекции Др.max 1=2,5 Др. захв ргс, без радиокоррекции Др. max1= 1,3 Др. захв ргс ). Радиокоррекция инерциального участка полета 

ракеты включается на дальностях пуска, превышающих в 1,5 раза разрешенную дальность захвата цели РГС, и отключается при достижении разрешенной дальности захвата цели РГС.

В связи с тем что информация по крену при радиокоррекции обновляется с частотой 18—20 Гц, сигналы радиокоррекции правильно выдаются только при угловой скорости вращения истребителя не более 60°/с (при применении ракет выпуска до июля 1986 г. — не более 30°/с). По этой причине не обеспечивается наведение ракеты Р-27ЭР на цель в инерциально-корректируемом режиме при выполнении истребителем противоракетного маневра типа «кадушка».

Суть радиокоррекции заключается в следующем. До схода ракеты ее РГС отрабатывает углы целеуказания от РЛПК-29. В момент схода вычислитель РГС запоминает начальное положение и скорость цели в системе координат, связанной с антенной РГС, вычисленные БЦВМ системы управления вооружением и переданные на ракету. После схода антенна гиростабилизируется и вычислитель РГС, интегрируя показания датчика линейных ускорений и запомненную скорость цели, вычисляет взаимное положение цели и ракеты. Управление ракетой построено так, чтобы к моменту предполагаемого захвата РГС направление ее антенны совпадало с линией визирования на цель. При этом захват цели возможен, если она летит прямолинейно к не изменяет скорость полета. Если же цель выполняет маневр, захват ее без радиокоррекции невозможен.

При наличии радиокоррекции на борту самолета в БЦВМ вычисляется положение цели по алгоритму бортового вычислителя ракеты. Вычисленные координаты цели сравниваются 

с измеренными РЛПК-29 координатами цели. Полученные поправки по линии радиокоррекции передаются на ракету, по которым корректируется траектория ее полета.

После захвата РГС цели осуществляется ее автоматическое сопровождение по углам и частоте и наведение ракеты по методу пропорционального сближения.
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Для обеспечения заданной вероятности поражения цели в различных условиях максимальная разрешенная дальность пуска ракеты в ППС, вычисляемая в БЦВМ РЛПК, ограничена до 90, 70 и 30 км соответственно для большой, средней и малой цели.

Система управления ракетой обеспечивает поражение цели, летящей как на одной высоте с истребителем, так и с превышением или принижением.

Максимально возможные превышения и принижения  цели приведены в табл. ракете предусмотрена работа с уменьшенной вдвое частотой повторения импульсов подсвета цели РЛПК, что позволит осуществить одновременное наведение двух ракет на две цели. Однако в СУВ-29 одновременное наведение двух ракет по двум целям в настоящее время не реализовано.

Ракета может наводиться на цель в условиях воздействия на СУВ помех, приводящих к низкой точности информации о скорости сближения с целью и дальности до нее, а также в условиях интенсивного воздействия активных и пассивных помех РГС и РВ.

Максимально возможные превышения и принижения

цели относительно истребителя при пуске

с горизонтального полета
	Тип ракеты
	Полусфера
	Высота полета истребителя, км

	
	
	5
	15

	
	
	Превышение, км
	Принижение, км
	Превышение, км
	Принижение, км

	Р-27ЭР
	ппс
	15,0
	15,0
	15,5
	15,0

	
	зпс
	8,5
	5,0
	14,5
	13,5

	Р-27ЭТ (ЭП)
	ппс
	13,0
	5,0
	15,0
	15,0

	
	зпс
	7,5
	5,0
	13,5
	10,5.
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	Р-27Р
	ппс
	6,5
	5,0
	5,0
	15,&

	
	зпс
	5,0
	5,0
	8,0
	14,5

	Р-27Т (П)
	ппс
	5,5
	5,0
	9,5
	15,0

	
	зпс
	3,0
	5,0
	9,5
	10,5.


Ракета также допускает длительные перерывы (до 20—30% оставшегося времени наведения) в подсвете РЛПК при сохранении временной диаграммы канала подсвета.

В случае промаха ракета уничтожается только при ударе о землю вследствие срабатывания контактного взрывателя.

Основные тактико-технические характеристики ракеты Р-27ЭР приведены в таблице. 

Ракета Р-27ЭТ с пассивной тепловой головкой самонаведения (ТГС) обеспечивает поражение теплоконтрастных воздушных целей, летящих на высотах от 30 м до 25 км со скоростью до 3500 км/ч (на встречных курсах), днем и ночью в условиях их оптической видимости при атаке под различными ракурсами. Кроме того, ракета может применяться для поражения небронированных теплоконтрастных наземных целей.

Ракета Р-27ЭТ отличается от Р-27ЭР только типом головки самонаведения и отсутствием линии радиокоррекции. Тепловая головка самонаведения имеет два фотоприемника: один с глубоким охлаждением до температуры Т=—360° С, другой—неохлаждаемый. Основной режим работы ТГС—с охлаждаемым фотоприемником. При израсходовании охлаждаемого газа (азота) включается неохлаждаемый фотоприемник, при этом дальности захвата цели резко уменьшаются и возможна ее атака только в ЗПС. ТГС имеет хорошую помехозащищенность от активных и естественных помех.

В отличие от РГС тепловая головка самонаведения захватывает цель на подвеске по целеуказанию от прицельной системы (РЛПК, КОЛС, НСЦ, ОПТ) или без целеуказания в режиме Ψо и сопровожда-
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ет ее после пуска ракеты до поражения. Дальности захвата целей ТГС ракет приведены в таблице. 

ТГС имеет ограничения по захвату цели при пеленге на Солнце или солнечную дорожку (Луну) менее 15°(4°).
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Зоны возможных пусков ракеты Р-27Р
[image: image20.png]


Номограмма для определения максимального удаления ракеты Р-27Р от истребителя после ее пуска

- 192 -

Разрешенные дальности пуска ракеты Р-27ЭТ практически такие же, как и у ракеты Р-27ЭР однако в ППС они ограничены дальностью захвата цели ТГС.

Пуск ракет Р-27ЭТ возможен одиночно с интервалом не менее 8 с, исключающим возможность захвата ТГС вновь пущенной ракеты теплового излучения двигателя предыдущей.

Ракеты Р-27Р, Р-27Т, Р-27П имеют технические данные, аналогичные данным соответственно ракет Р-27ЭР, Р-27ЭТ, Р-27ЭП, за исключением массы, которая составляет: для Р-27Р — 253 кг, для Р-27Т — 245,5 кг, для Р-27П — 250 кг.

Пуск ракет Р-27Т возможен только одиночно с интервалом не менее 6 с, исключающим возможность захвата ТГС вновь пущенной ракеты теплового излучения предыдущей. 

УПРАВЛЯЕМАЯ РАКЕТА Р-73

Авиационная управляемая ракета Р-73 ближнего маневренного воздушного боя с пассивной тепловой головкой самонаведения (ТГС) предназначена для поражения воздушных целей, летящих на высотах от 0 м до 20 км со скоростью до 2700 км/ч, днем и ночью при активном противодействии противника, в любых климатических условиях. Ракета применяется под различными ракурсами в условиях оптической видимости цели, в том числе и при наличии естественных помех от освещенных облаков, следа инверсии,земли, водной поверхности, звездного неба, но при минимальном угле к направлению на Солнце (Луну) до 15°. Возможно применение ракеты в условиях облачности при захвате цели головкой самонаведения. Кроме того, ракета Р-73 может применяться для поражения небронированных теплоконтрастных наземных целей. При этом неконтактный взрыватель не отключается.

Ракета выполнена по аэродинамической схеме «утка» с крестообразными рулями и несущими ребрами перед рулями. На ракете впервые применена комбинированная аэрогазодинамическая система управления, т. е. управление ракетой по тангажу и курсу на активном участке полета (при работающем в течение 4,2— 6,8 с двига-
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теле), которое осуществляется совместно аэродинамическими рулями и газодинамическими интерцепторами, отклоняющими реактивную струю двигателя. На пассивном участке полета (после окончания работы двигателя) управление по тангажу и курсу осуществляется только аэродинамическими рулями. Стабилизация по крену осуществляется элеронами. Аэрогазодинамическое устройство обеспечивает вывод и удержание ракеты на углах атаки до 40° в процессе отработки начальной ошибки прицеливания при пуске. Для обеспечения при этом устойчивости и управляемости предусмотрено устройство ограничения угла атаки, для чего на головной части ракеты перед несущими ребрами установлены четыре флюгерных датчика угла атаки.

Минимальный радиус разворота ракеты составляет 200—250 м.

Ракета Р-7.3 комплектуется тепловой головкой самонаведения импульсного типа, автопилотом, неконтактным лазерным или радиовзрывателем, боевой частью стержневого типа и ракетным двигателем твердого топлива.

Фотоприемник ТГС охлаждается азотом из баллона, расположенного в авиационном пусковом устройстве. Время выхода фотоприемника ТГС на режим после включения охлаждения составляет не более 2 мин. Давление хладоагента в баллоне должно быть не менее 200 атм (при меньшем давлении выход ТГС на режим не обеспечивается).

Пуск ракеты производится после захвата цели ТГС по целеуказанию от прицельной системы (РЛПК, КОЛС, НСЦ, РЦУ) или без целеуказания в режиме (Ψо соответственно в зоне разрешенных дальностей пуска или при определении дальности глазомерно).
Максимальные дальности пуска ракеты Р-73 во всем возможном диапазоне ее боевого применения по целям, летящим на режимах двигателя «Максимал» и «Форсаж» на уравненных скоростях (Vи/Vц =1), составляют:

— в ЗПС



— 2,8—13 км 

(при соотношении Vи/Vц =2 до 19 км);

— в ППС



 — 4,5—30 км.

Дальности захвата ТГС цели типа F-15 приведены в таблице.
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Дальности захвата ТГС цели типа F-15 при работе

 двигателей в режиме «Максимал» (расчетные)

	Высота,
	Число

М
	Дальность захвата, км, при угловых положениях цели, градус

	
	
	ППС
	3ПС

	
	
	0
	15
	30
	60
	85
	120
	150

	0
	0,5
	3,4
	4,5
	5,4
	6,1
	6,4
	7,3
	10,6

	
	1
	5
	6,8
	7,2
	8,3
	8,6
	8,9
	12,3

	0
	0,9
	4,1
	5,6
	7,0
	8,1
	8,3
	8,7
	14,3

	
	1,26
	6,7
	8,0
	9,3
	11,4
	12,4
	12,4
	17,2

	11
	0,9
	1,9
	2,7
	3,9
	4,3
	4,4
	6,5
	18,3

	
	1,3
	3,9
	4,8
	5,6
	6,8
	7,2
	8,3
	19,0

	
	1,8
	8.95
	10,2
	13,3
	17,5
	18,7
	18,8
	24,2


В наиболее вероятном диапазоне условий боевого применения в высокоманевренном воздушном бою (высоты истребителя и цели—до 8—10 км, скорости истребителя и цели—до 1100 км/ч, перегрузка цели—до 9) максимальные дальности пуска по цели типа F-15 (режимы силовой установки «Максимал» и «Форсаж») составляют:

— в ЗПС



—2,8—12 км;

— в ППС



—4,0—15 км.

Максимальная дальность пуска у земли по мишени ЛА-17 в ЗПС составляет 2,8 км, по мишени Ла-17К в ППС на средней высоте



 — 3,5—4,8 км.
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Максимальная дальность пуска на высоте 9,4 км по мишени М17 в ППС составляет 10,5 км, на высоте 13,3 км по мишени Ла-17К в ЗПС


—7,5 км.

Минимальные дальности пуска ракеты Р-73 при нулевых ошибках пуска и нулевых ракурсах по неманеврирующей цели составляют:

— в ЗПС 



— 0,3 км;

— в ППС



 — 0,65 км.

Минимальные дальности пуска ракеты при ошибках пуска 30—50° по маневрирующей цели с перегрузками 7—8 на ракурсах 90° для высот 1—8 км составляют 0,6—1,5 км соответственно.

На ракете реализована схема смещения в системе наведения для обеспечения попадания в корпус цели.

Разрешенные дальности пуска приведены на рисунке. 

Зоны возможных пусков ракеты Р-73

Дальность пуска ракеты в ППС ограничена дальностью захвата цели ТГС.
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Основные тактико-технические 

характеристики ракеты
Превышение (принижение) цели                     ±(1,5+0,2 Нц) км

Максимальная перегрузка поражаемых целей                 12
Перегрузка истребителей                        Без ограничения Максимальн. угол отклонения оси координатора ТГС      ±75° 

Максимальные углы пеленга цели                                     ±60

Максимальный угол целеуказания координатора ТГС     45°

Время отработки угла целеуказания 45°                   0,6—0,7 с

Скорость отработки угла целеуказания, не менее           -64°/с
Угловая скорость автосопровождения                               60°/с

Мгновенное поле зрения ТГС                                             ±2,5°
Время захвата от выполн. ком-ды целеуказания       0,3—1,2 с

Время схода ракеты с пускового устройства            1,1—1,35 с

[image: image21.png]


Время управляемого полета                                      23 с
Стартовая масса ракеты                                           105 кг

ПУШКА ГШ-301

Одноствольная авиационная пушка с боекомплектом 150 патронов предназначена для поражения воздушных и наземных целей снарядами ОФЗ, ОФЗТ, БР, БТ и ФЗ.

Пушка установлена в отсеке корпуса самолета, с левой стороны от кабины.

Основные тактико-технические данные пушки
Калибр                                                                          30 мм

Масса пушки                                                                50 кг

Темп стрельб                                 1500    1800 выстр./мин
Масса патрона ГШ-6-30                                0,829—0,832 кг

Масса патрона АО-18                                                0,832 кг

Масса снаряда                                                           0,388 кг

Начальная скорость снаряда                           (860±15) м/с

Живучесть пушки                                               2000 выстр

Для пушки применяются штатные патроны АО-18 и ГШ-6-30 калибра 30 мм с электрокапсюльной втулкой.
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Управление стрельбой из пушки осуществляется с помощью переключателя КОМПЛ. — ОДИН. 0,5 КОМПЛ. (положение КОМПЛ. соответствует режиму «Автомат», положение ОДИН. 0,5 КОМПЛ.—режиму «Отсечка») и гашетки НО, которая имеет три положения:

— исходное — гашетка закрыта;

— предварительное — гашетка откинута (выдается признак НО в СУВ для решения задачи прицеливания при стрельбе из пушки);

гашетка нажата—стрельба.

При несрабатывании патрона от электрокапсюльной втулки через 0,15 с при нажатой гашетке НО подается напряжение на дополнительный запал, который пробивает гильзу «отсечного» патрона и поджигает пороховой заряд.

Пушка имеет систему охлаждения ствола. В качестве охладителя используется вода.

Символы, индицируемые на экранах СЕИ
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1-метка цели в режимах обзора РЛС; 2-скоростъ полета приборная, при наведении по КРУ-истинная; 3-метка опознавания в режимах обзора РЛС; 4-заданнаяс КРУ "Бирюза"истинная скорость; 5-индекс тенденции изменения скорости полета; 6 - строб захвата РЛС; 7 - вектор текущей перегрузки в режимах бомбометания; 8 - индекс текущей дальности до цели в режиме НО при прицеливании несинхронным методом и визуально невидимой воздушной цели. Вершина киля соответствует дальности 1200 м, а основание - дальности 200 м; 9 - база цели, установленной на ПСР (индицируется на месте шкалы курса в режиме НО при атаке воздушной цели); 10 - шкала и индекс текущего курса в режимах обзора; 11 - прицельное кольцо при применении УР по воздушным целям; метки визирования цели при выдаче целеуказания с помощью КУ в режиме ОПТ; метка визирования цели при прицеливании несинхронным методом в режиме НО по визуально  видимой цели; кольцо грубого прицеливания при стрельбе несинхронным методом в режиме НО по визуально невидимой цели; прицельная марка при атаках наземных целей с прицеливанием методом ПЗ; директорное кольцо заданной перегрузки при бомбометании; 12 - метка положения антенны РЛС в режиме автосопровождения цели с применением УР; метка точного прицеливания в режиме НО при атаках воздушных целей с прицеливанием несинхронным методом по визуально невидимой цели; 13 - строб захвата КОЛС; 14 - неподвижное электронное перекрестив; 15 - символ самолета; 16 - заданная с КРУ "Бирюза" высота цели; 17 - высота от СВС, а при наличии справа индекса Р - от радиовысотомера; 18 - шкала тангажа; 19 - прицельная дорожка при прицеливании методом "Прогноз-дорожка"; 20 - линия, ограничивающая рабочее поле экранов СЕИ в режиме обзора РЛС или КОЛС; 21 - метка шкалы крена; 22 - метка горизонта (на ИПВ); 23 - положение зоны обзора РЛС по углу места(на ИПВ); 24 - линия авиагоризонта; 25 - тип оружия на выбранных подвесках (временно допускается высвечивание на СЕИ признака С-5 при наличии на самолете АПУ-68УМ2 и отсутствии подвесок); 26 - остаток боекомплекта пушки в четвертях; номер текущей строки в режиме обзора РЛС (на ИПВ); 27 - готовность глиссады; 28 - готовность УР к пуску; 29 - наличие оружия на подвесках; 
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30 - прицельная марка при атаках наземных целей с применением неуправляемого оружия при прицеливании несинхронным методом; 31 - несход и обесточивание УР; 32 - дальность до ППМ (аэродрома) в режиме навигации; 33 - команда "Пуск разрешен"; 34 - команда "Отворот"; 35 - положение зоны поиска РЛС (КОЛС) по азимуту; 36 - готовность курса; 37 - прицельная марка с дуговой шкалой текущей дальности при прицеливании по воздушным целям несинхронным методом по информации от КОЛС или РЛС по визуально видимой цели; 38 - ракурс цели; 39,40 - разовые команды "Форсаж", "Привод" от КРУ "Бирюза"; 41 - минимальная дальность применения ракет и пушки; 42 - разовая команда "Перенацеливание" от КРУ "Бирюза". Команда "Горка" в режимах прицеливания с РЛПК с применением УР по воздушным целям, команда на выполнение полупетли при бомбометании с кабрирования; 43 - разовая команда "Свой" от системы опознавания при атаке своей цели только в режиме СУВ РЛС; 44 - разовая команда "Атака" при захвате цели на автосопровождение РЛС или КОЛС, а также при выработке команды на излучение ЛД при атаках наземных целей. Разовая команда "Вертикаль" от КРУ "Бирюза"; 45 - индекс текущей дальности до цели или времени, оставшегося до сброса АБСП (начала кабрирования) в режимах бомбометания; 46 - активная помеха, пассивная помеха; 47 - признак используемого режима РЛС или КОЛС; 48 - шкала текущей дальности до цели или времени, оставшегося до сброса АБСП (начала кабрирования); 49,50 - максимальные разрешенные дальности пуска (Др макс 2 Др макс 1); 51 - признак атаки в переднюю полусферу цели; 52 - метка управления по курсу при наземном наведении или полете по маршруту в режиме "Навигация"; метка отклонения от курса и глиссады в режиме "Посадка"; 53 - индекс текущей дальности до цели от системы наземного наведения; 54 - зона захвата цели в режимах РЛС-БЛ.БОЙ или ТП-Б.БОЙ

АТАКА ВОЗДУШНОЙ ЦЕЛИ С ПРИМЕНЕНИЕМ РЛ ПК-29

Выход в район цели выполнять по командам, передаваемым на борт истребителя автоматически с НАСУ (приборное наведение) или офицером боевого управления (глазомерное наведение).
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При приборном наведении на борт истребителя поступают: значение заданной истинной скорости истребителя, заданный курс полета истребителя, высота полета цели и разовые команды на, изменение условий полета. Принимаемые команды наведения отображаются на экранах ИЛС и ИПВ (рис. 1).

Управление истребителем в горизонтальной плоскости осуществлять вручную по кольцу наведения, отклонение которого от центра электронного перекрестия соответствует разности заданного и текущего курсов полета. При совпадении заданного и текущего курсов на ПНП кольцо наведения должно быть совмещено с электронным перекрестием на ИЛС.

Управление истребителем в вертикальной плоскости осуществляется по заданной офицером боевого управления программе набора высоты.

При поступлении команд наведения включить режим работы РЛПК в соответствии с индицируемой на экране ИЛС полусферой атаки: ППС—режим В, ЗПС—режим Д. По имеющейся информации уточнить условия встречи с целью (превышение, принижение, скорость и характер полета цели) и проконтролировать положение органов управления СУВ-29 в соответствии с этими условиями. При наведении в ЗПС включить режим «Взаимодействие», установив переключатель ТОРМОЗ—БЕЗ ТОРМ в положение ТОРМОЗ.

До выхода на дальность обнаружения цели РЛПК вести радиоориентировку и осмотрительность. Дальность до цели контролировать по метке текущей дальности, индицируемой на экране ИЛС. Излучение РЛПК включается автоматически за 2 мин до выхода цели на рубеж уничтожения при наведении с ПН «Сплав» или на дальности 100 (60) км в ППС и 36 км в ЗПС при наведении в системе «Воздух-1М».

Признак включения излучения — высвечивание индекса РЛ слева от шкалы дальности.

При непрохождении команды РЛ на указанных дальностях включить излучение вручную, установив переключатель ИЗЛ — ЭКВ.—ОТКЛ. в положение ИЗЛ.
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С включением режима обзора антенна РЛПК отрабатывает команды целеуказания, поступающие с ПН. Положение зоны обзора по азимуту индицируется на экране ИЛС (рис. 1, поз. 14), а по наклону—на экране ИПВ (рис. 1, поз. 16). В правой части ИПВ внизу высвечивается, кроме того, номер строки (1, 2, 3, 4, 5, 6), на которой в данный момент происходит обзор пространства (рис. 1, поз. 17). Поиск метки цели на экране ИЛС вести на нулевом азимуте на уровне метки текущей дальности. 
Рис 1. Виды экранов ИЛС (а) и ИПВ (б) на этапе обнаружения цели (приборное наведение):

1 — признак включения излучения БРЛС; 2 — полусфера атаки (ППС — передняя полусфера, ЗПС — задняя полусфера); 3 — текущее значение истинной скорости полета истребителя; 4 — заданное значение истинной скорости полета истребителя с НАСУ; 5 — текущая дальность до цели с НАСУ; 6 — шкала и индекс текущего курса; 7 — высота полета цели; 8 — барометрическая высота полета истребителя; 9 — строб захвата цели; 10 — метка опознавания; 11 — метка цели; 12 — четка ложных целей; 13 — кольцо управления истребителем в горизонтальной плоскости; 14 — положение зоны обзора по азимуту; 13 — разовые команды с НАСУ; 16 — угломестное положение зоны обзора относительно горизонта; 17 — номер строки зоны обзора.
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При глазомерном наведении команды на борт истребителя передаются офицером боевого управления голосом по каналу радиосвязи. Выполняя команды управления по курсу, скорости полета и высоте, летчик после выхода на высоту атаки должен установить переключатель АЯ в положение, соответствующее разности высот полета цели и истребителя (вверх «+» или вниз«—»).
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Рис. 2. Вид экранов ИЛС (а) и ИПВ (б) на этапе  обнаружения при глазомерном наведении

По команде офицера боевого управления на дальности, обеспечивающей минимальное время работы РЛПК с включенным излучением (Двкл.изл=Др.макс+0,01Vсбл, Где Vсбл, км/ч), установить переключатель ИЗЛ.—ЭКВ.—ОТКЛ. в положение ИЗЛ.

После включения излучения РЛПК проконтролировать положение зоны обзора по азимуту (переключатель ЗОНА, как правило, должен находиться в среднем положении) и до обнаружения и устойчивого захвата цели устанавливать кнюппелем строб захвата на текущую дальность до цели.

Вид экранов ИЛС и ИПВ при глазомерном наведении на этапе обнаружения приведен на рис. 2.

Положение самолета в пространстве по крену и тангажу контролировать по линии авиагоризонта на ИЛС в сочетании с показаниями КПП, выдерживание высоты — по экрану ИЛС, показаниям высотомера и ДА-200.
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В зависимости от условий воздушной обстановки, режима paботы РЛПК, высоты полета истребителя, характера подстилающей поверхности на экране ИЛС могут наблюдаться ложные отметки различной интенсивности, затрудняющие действия летчика по обнаружению и захвату цели. По этой причине особенно затруднено выделение цели в обзоре в режиме Д на дальностях менее 10 км. По внешнему виду ложные отметки аналогичны отметке от цели, поэтому в таких условиях обнаружения распознать цель среди помех можно только с помощью информации с КП.

Следует учитывать особенности индикации ИЛС при смещении зоны обзора РЛПК влево или вправо. Ввиду того что зона обзора РЛПК независимо от смещения ее влево или вправо отображается в пределах всей площади экрана ИЛС, определять азимутально положение цели в режиме обзора по ее радиолокационной отметке необходимо с учетом положения зоны обзора по азимуту относительно продольной оси истребителя.

При несмещенной зоне продольная ось истребителя совпадает с серединой зоны,  поэтому положение метки цели относительно центра экрана соответствует в масштабе ИЛС местоположению цели относительно истребителя.

При смещении зоны вправо, левая ее граница располагается под углом 15° правее продольной оси истребителя, отметка сместится влево от центра экрана. Если не учесть смещения зоны, можно по отметке цели ошибочно принять, что она находится левее истребителя.

Аналогичная ошибка в определении направления на цель может произойти и при смещении зоны обзора влево. 

После обнаружения цели проконтролировать наличие отметки; опознавания, формируемой в РЛПК автоматически без участия летчика, и доложить КП. Получив разрешение на атаку, установить выключатель ГЛАВЫ.—ОТКЛ. в положение ГЛАВН., при необходимости маневром самолета в горизонтальной плоскости; переместить отметку цели на нулевой азимут и выполнить захват цели, для чего кнюппелем совместить строб с отметкой цели и нажать кнопку МРК. ЗАХВ. ПЗ на 1,5—2 с. После захвата на экране ИЛС высвечивается 
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индекс А, обзорная информация сменяется на прицельную. Масштаб шкалы дальности переключается на 100 км при дальности до цели менее 100 км, на 50- км—при дальности до цели менее 50 км, на 25 км — при дальности до цели менее 25 км, на 10 км—при дальности до цели менее 10 км.

Справа от шкалы дальности появляются метка текущей дальности и зона разрешенных дальностей пуска ракет, а также прицельное кольцо, метка положения антенны РЛПК («ромб» или «точка»), метка вектора скорости цели и неподвижное перекрестие.

Вид экрана ИЛС после захвата «своей» цели показан на рис. 3. После захвата доложить КП, маневром самолета совместить прицельное кольцо с электронным перекрестием. Дальность до цели в процессе сближения определять по метке текущей дальности, а ракурс атаки — по положению вектора скорости цели.

Скорость сближения с целью определять по характеру перемещения метки текущей дальности, обеспечивая сближение при атаке в ЗПС с разностью скоростей цели и истребителя не менее 150 км/ч на дальностях более 15 км и 50 км/ч—на дальностях менее 15 км.

До команды «Горка» при совмещении прицельного кольца с перекрестием обеспечивается полет истребителя в горизонтальной плоскости по кривой погони, в вертикальной — с выдерживанием заданного превышения (принижения), установленного переключателем ΔН. При несоответствии текущего и заданного значений превышения (принижения) прицельное кольцо будет смещено вверх или вниз относительно перекрестия. На рисунке показано, что летчик на этапе поиска цели не выдерживал заданную высоту полета, вследствие чего после захвата прицельное кольцо по вертикали отклонилось вниз. Подобная ошибка кроме уменьшения дальности обнаружения может привести и к срыву атаки в случае принудительного сброса захвата цели летчиком из-за неуверенности в правильности захвата РЛПК атакуемой цели (цель находится выше истребителя, а кольцо отклонилось вниз).

Для исключения таких случаев необходимо на этапе поиска выдерживать заданную высоту полета и в соответствии с текущим пре-
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вышением (принижением) цели относительно истребителя выбирать положение переключателя ΔН.
На этапе сближения с целью, выдерживая скорость полета М(0,6, определить порядок применения управляемых ракет, для чего установить переключатели КОМПЛ. — ОДИН. 0,5 К.ОМПЛ. и ВНУТР. — ВНЕШН. в соответствующие положения.
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Рис. 3. Вид экрана ИЛС после захвата «своей» цели (а—до команды «Горка», б—после прохождения команды «Горка»):

1—признак наличия управляемой ракеты на выбранных подвесках; 2—вектор скорости цели (ракурс); 3, 4. 5 — метки разрешенных дальностей пуска Дрмин, Дрмакс1, Дрмакс2; 6—признак режима автосопровождения цели РЛПК; 7 — метка положения антенны РЛПК (метка цели); 8 — текущая дальность до целя от РЛПК; 9 — индекс, указывающий, что РЛПК захватил «свою» цель (переключатель ЗАХВАТ—в положении СВОЙ); 10—прицельное кольцо; 11—тип ракеты на выбранных  подвесках; 12 — команда «Горка»;   13 —индекс ПР («пуск разрешен»).

По команде «Горка» (кольцо скачком перемещается вверх или вниз) перевести самолет в набор высоты или на снижение, совмещая прицельное кольцо с перекрестием (при пуске с заданным принижением (превышением) устранить ошибку прицеливания только по азимуту).

- 206 -

При высвечивании на экране ИЛС индекса ПР уточнить прицеливание, нажать гашетку PC. СС. Б и доложить КП. Если при  подходе метки текущей дальности к зоне разрешенных дальностей пуска отсутствует готовность ракет Р-27Р (Р-27ЭР) или неустой чив (мигает) индекс ПР, установить переключатель ПОДГОТ. в положение РУЧН. (включить кнопку-лампу ПОДГОТ. РУЧН.). Вид экрана ИЛС в момент пуска управляемой ракеты Р-27ЭР показан на рис. 4.
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После пуска ракеты с радиолокационной головкой самонаведения для обеспе-чения подсвета цели не допускать выхода «ромба» («точки») за пределы условий границы отклонения «ромба» («точки») экрана ИЛС до поражения цели или выдачи команды «Отворот». При маневре цели (определять по поведению вектора скорости цели на экране ИЛС или по 

Рис.4. Вид экрана ИЛС при пуске 

          управляемой ракеты Р-27ЭР

информации КП) выполнить пуск второй ракеты Р-27Р (Р-27ЭР) на дальности, равной Др. max 2. После схода ракеты на экране ИЛС гаснут индексы готовности и наличия ракеты на подвеске, с которой сошла ракета. Смена индекса выбранных для пуска ракет средней дальности происходит автоматически после пуска второй ракеты. Если необходимо применение ракеты малой дальности при наличии на подвеске ракеты средней дальности, установить  переключатель ВНУТР. — ВНЕШН. в положение ВНЕШН., при этом на экране ИЛС высветятся индексы типа и наличия ракет малой дальности на внешних подвесках. Ракеты малой дальности автоматически выбираются к применению при условии, что  Дтек<Др.мин  для ракет средней дальности.
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Во всех случаях, кроме атаки маловысотной цели (Нц<500м) при совмещении прицельного кольца с перекрестием обеспечивается выход истребителя на высоту цели. Поэтому после пуска 1-й ракеты с радиолокационной головкой самонаведения в ППС выдерживать условия по совмещению кольца с перекрестием для возможного пуска 2-й ракеты до дальности не менее 15 км, после чего начать отворот влево (вправо) до угла визирования, при котором метка цели («ромб» или «точка») займет среднее положение между перекрестием и шкалой дальности (тангажа). Затем перевести самолет в прямолинейный полет с первоначальным курсом, удерживая «ромб» в этом положении до визуального обнаружения цели или до выхода на дальность начала маневра в ЗПС (расхождения для повторного наведения в учебных полетах).
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Отворот от цели на указанной дальности необходимо выполнять из условий безопасности полета, а также для занятия исходного положения перед выполнением маневра по выходу в ЗПС цели в случае ее непоражения ракетами средней дальности. При этом обеспечивается подсвет цели для второй ракеты. При отсутствии условий для визуального обнаружения цели маневр начинать на дальности 7—8 км. Маневр выполнять с набором высоты (цель выше истребителя) или со снижением (цель ниже истребителя), обеспечивая по возможности угол визирования антенны РЛПК более 5° вверх.

После прохода ракурса 4/4 увеличитьскорость сближения более 60 км/ч. В случае срыва захвата при выходе в ЗПС поиск цели осуществлять по командам К.П, предварительно   включив режим Д.
Рис 5. Вид экрана ИЛС при пуске 

            управляемой ракеты Р-73
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При обнаружении цели визуально в исходном положении перед маневром для сохранения режима захвата в процессе маневрирования визуально видимую цель удерживать в пределах лобового) стекла.
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Рис 6. Виды экранов ИЛС при прицеливании в режиме «Несинхронная стрельба» из пушки по воздушным целям при ведущем канале РЛПК:

а — дальность до цели более 1200 м; б — дальность до цели менее 1200 м; в — включен режим «Несинхронная стрельба» по визуально невидимым воздушным целям (нажат кнюппель КУ-31)

После сближения до дальности применения ракет ближнего боя совместить прицельное кольцо с электронным перекрестием, проконтролировать готовность к пуску ракет по загоранию цифровых символов на экране ИЛС и по команде ПР на разрешенной дальности пуска нажать гашетку PC. CC. Б. Вид экрана ИЛС в момент пуска ракет ближнего боя с использованием РЛПК показан на рис. 5.

В случае необходимости стрельбы из пушки с прицеливанием по РЛПК по визуально невидимой цели после захвата откинуть гашетку НО на полхода, при этом на экране ИЛС появится индикация для пушки, соответствующая дальности до цели более 1200 м (рис. 6, а) или менее 1200 м (рис. 6, б).

Нажатием на кнюппель КУ-31 включить индикацию для прицеливания при стрельбе из пушки по визуально невидимой цели (рис. 6, б).
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Если после выхода в ЗПС цель наблюдается визуально, атаку с пуском управляемых ракет малой дальности и стрельбой из пушки выполнять в одном из режимов КОЛС, или в режиме БЛ. БОИ РЛПК-29.

АТАКА ВОЗДУШНОЙ ЦЕЛИ С ПРИМЕНЕНИЕМ КОЛС
Выход в район цели выполнить по командам, передаваемым на борт истребителя автоматически по системе НАСУ (приборное наведение) или по командам офицера боевого управления (глазомерное наведение).

При приборном наведении на борт истребителя в режиме ТП поступают значения заданной истинной скорости истребителя, барометрической высоты истребителя, заданного курса полета истребителя, высоты полета цели и разовые команды на изменение условий полета. Принимаемые команды наведения индицируются на ИЛС и ИПВ.

Управление истребителем в горизонтальной плоскости осуществлять вручную по кольцу наведения, отклонение которого от центра электронного перекрестия соответствует разности заданного и текущего курсов самолета.

Управление истребителем в вертикальной плоскости производить по заданной офицером боевого управления программе набора высоты.

При глазомерном наведении на борт истребителя поступают команды целеуказания, передаваемые офицером боевого управления по каналам радиосвязи. Управление истребителем для выхода в район цели и поиск ее летчику осуществлять по информации КП.

По имеющейся информации уточнить условия выполнения атаки (превышение, принижение, скорость и характер полета цели). Проконтролировать положение органов управления СУВ в соответствии с этими условиями. Включить режим «Взаимодействие», установив переключатель ТОРМОЗ — БЕЗ ТОРМ. в положение ТОРМОЗ.

Дальность до цели контролировать по метке текущей дальности на ИЛС (при приборном наведении) или по информации КП (при глазомерном наведении). При выходе в ЗПС на дальность возможного 
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обнаружения цели КОЛС (25—10 км) приступить к поиску ее метки на ИЛС или ИПВ. Если цель летит с превышением, поиск метки цели осуществлять в верхней части ИЛС (ИПВ), если с принижением, — в нижней части. Метка цели легче обнаруживается, если ее поиск вести при совмещенном положении кольца наведения с перекрестием. В этом случае метка цели индицируется в створе центра ИЛС сверху или снизу, в зависимости от взаимного положения истребителя и цели. Для определения положения цели по углу места используются высота полета цели и текущая высота полета истребителя.

В зависимости от условий воздушной обстановки (высоты полета истребителя и цели, наличия облаков) и характера подстилающей поверхности на ИЛС (ИПВ) могут наблюдаться ложные метки различной интенсивности, затрудняющие действия летчика по обнаружению и захвату цели. По внешнему виду ложные метки аналогичны меткам цели, поэтому без информации КП о местонахождении цели распознавание ее метки среди помех затруднено. Дальность обнаружения цели в этих условиях зависит от уровня помех и составляет 3—10 км.

Для подавления помех с малой интенсивностью ИК-излучения необходимо повернуть ручку УСИЛ. ТП, ЯРК. ШЛ против хода часовой стрелки. При этом на ИЛС появляется мигающий символ ПП, который через 5 с высвечивается постоянно, что свидетельствует о заглублении чувствительности КОЛС. Если помехи индицируются в одной части ИЛС и мешают летчику, он может переключателем ЗОНА сместить центр зоны обзора вправо или влево на 15°.

Границы зоны обзора летчик может определить по линиям границы обзора КОЛС, индицируемым на ИЛС.

После обнаружения цели доложить на КП ее относительные координаты.

Получив разрешение на атаку, установить выключатель ГЛАВН.—ОТКЛ. в положение ГЛАВН., кнюппелем совместить строб захвата с меткой цели и нажать кнопку МРК. ЗАХВ. ПЗ, удерживая ее в нажатом положении до момента захвата цели КОЛС (2—3 с). В случае отсутствия захвата цели в течение 3 с метки целей на ИЛС (ИПВ) исчезают. Необходимо отпустить кнопку МРК. ЗАХВ. ПЗ, после 
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чего метки целей появляются вновь на ИЛС (ИПВ). Повторно наложить строб на метку цели и выполнить повторный захват.

После захвата цели на ИЛС (ИПВ) обзорная информация сменяется на прицельную. Через 8 с после захвата цели КОЛС при отсутствии лазерной дальности появляется дальность от РЛПК в квазиобзоре (режим «Взаимодействие» включен, на ИЛС высвечивается индекс АП). О захвате цели доложить на КП и пилотировать самолет, совмещая прицельное кольцо с перекрестием.

Определить порядок применения ракет и установить переключатели КОМПЛ.—ОДИН. 0,5 КОМПЛ., ВНУТР.—ВНЕШН. в соответствующие положения.

При захвате цели ТГС на ИЛС (ИПВ) высвечиваются индексы готовности ракет в виде цифр, указывающих номер подвески, на которой ТГС захватила цель, и прослушивается звуковой сигнал. После входа метки текущей дальности в зону разрешенных дальностей пуска на ИЛС (ИПВ) высвечивается индекс ПР и прослушивается речевая команда  «Пуск разрешен».  По этой команде летчик должен, проконтролировав условия полета и положение прицельного кольца относительно перекрестия, откинуть и нажать гашетку PC. CC. Б и удерживать ее в нажатом положении до схода ракеты.

Примечания: 1. При атаке ноли в ЗПС значение дальности пуска Дрмак рассчитывается из условия, что цель после пуска ракеты выполняет маневр на истребитель. Поэтому при пуске ракет в ЗПС по неманеврирующей цели возможно ее непоражение из-за превышения дальности пуска энергобаллистических возможностей ракеты. По этой причине пуск ракет по неманеврирующей цели в ЗПС выполнять на дальности, на 1/3 меньшей Дрмак.

2. Пуск ракет Р-27ЭТ, Р-27Т и Р-73 разрешается производить независимо от положения прицельного кольца относительно электронного перекрестия, ракет Р-60М — тогда, когда центр прицельного кольца расположен от центра электронного перекрестия на удалении не более чем на диаметр кольца (для Р-60) или не более чем на два диаметра кольца (для Р-60М).

3. Если метка текущей дальности находится в зоне разрешенных дальностей пуска и высвечивается индекс готовности ракеты к пуску,
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но индекс ПР на ИЛС мигает (сигнализирует о недопустимой ошибке прицеливания), маневром самолета добиться прекращения мигания индекса ПР (уменьшить угловую скорость линии визирования ТГС ракеты) и произвести пуск ракеты.

4. В случае мигания индекса ПР, сигнализирующего о неполном приборном обеспечении, т. е. об отсутствии измерения дальности до цели, пуск ракеты произвести в зоне разрешенных дальностей, определяемой глазомерно или по информации КП.

После схода ракеты (на ИЛС гаснут индексы готовности и наличия ракеты на соответствующей подвеске) отпустить гашетку PC. CC. Б, проконтролировать работу силовой установки, доложить о пуске ракеты и выйти из атаки. Выход из атаки производить при наличии команды ОТВ на ИЛС (ИПВ) в сторону отклонения прицельного кольца, а при ее отсутствии — в сторону, указанную КП, предварительно осмотрев воздушное пространство в стороне разворота.

АТАКА ВИЗУАЛЬНО ВИДИМОЙ ВОЗДУШНОЙ ЦЕЛИ

С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ РЕЖИМОВ БЛИЖНЕГО БОЯ

Система управления вооружением обеспечивает прицеливание, подготовку и применение по визуально обнаруженным воздушным целям управляемых ракет и пушечного вооружения.

Захват цели на автосопровождение РЛС или КОЛС по желанию летчика может быть выполнен в одном из следующих режимов СУВ: РЛ—БЛ. БОИ, ББ, ШЛЕМ или ОПТ. После захвата на экране ИЛС слева от шкалы дальности индицируется признак ведущего канала: РЛ—цель захватил РЛПК или ТП—цель захватил КОЛС.

Для обеспечения автоматической смены ведущего канала при отказе РЛПК или КОЛС атаку визуально видимой цели необходимо выполнять при включенном режиме взаимодействия (переключатель ТОРМОЗ—БЕЗ ТОРМ. в положении ТОРМОЗ).

При отказе системы целеуказания прицеливание осуществлять в режиме φ0, а при отказе СЕЙ — в режиме СЕТКА.
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ПРИЦЕЛИВАНИЕ В РЕЖИМАХ РЛ—БЛ. БОЙ И ББ

Для включения режима РЛ — БЛ. БОЙ необходимо установить переключатели РЕЖИМЫ СУВ (на приборной доске) и РЕЖИМЫ РЛС (на левом пульте кабины) соответственно в положения РЛ и БЛ. БОИ. При этом на экране ИЛС появляются две вертикальные линии и символ РЛ (при наличии излучения РЛПК). В процессе атаки визуально видимую цель необходимо маневром истребителя поместить между линиями или условным продолжением их вверх и нажать кнопку МРК. ЗАХВ.ПЗ. После захвата цели РЛПК переходит в штатный режим автосопровождения. Вид экрана ИЛС в режимах обзора и захвата воздушной цели РЛПК показан на рис. 7.
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Рис. 7. Вид экрана ИЛС в режиме РЛ — БЛ. БОЙ

Дальнейшее прицеливание производится по методике, изложенной выше.

Режим работы СУВ ББ включается установкой переключателя РЕЖИМЫ СУВ в положение ББ. При этом на экране ИЛС появляются вертикальные линии с индексом ТП. Захват цели выполнить так, как в режиме РЛ — БЛ. БОИ. Для получения поддержки по дальности от РЛС при неработающем лазерном дальномере тумблер ИЗЛ.—ЭКВ.—ОТКЛ. должен находиться в положении ИЗЛ., а переключатель ТОРМОЗ—БЕЗ ТОРМ.—в положении ТОРМОЗ. 

При наличии на подвеске ракет с РГС и выборе их к применению (переключатель ВНУТР.— ВНЕШН. установлен в положение ВНУТР.) 
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после захвата цели автоматически включается в качестве ведущего канала РЛПК.

Вид индикации в режиме ББ приведен на рис 8.
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Рис 8. Виды экранов ИЛС в режиме ББ

После захвата цели при полном приборном обеспечении (на экране ИЛС индицируется метка текущей дальности) прицеливание и пуск ракет выполняются, как и в режиме РЛ — БЛ. БОИ.

При неполном приборном обеспечении (нет метки текущей дальности) команда ПР формируется по захвату ТГС ракеты и индицируется на экране ИЛС в мигающем режиме.

Пуск ракет производить на дальности, определяемой глазомерно или по информации КП.

ПРИЦЕЛИВАНИЕ С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ НАШЛЕМНОИ СИСТЕМЫ ЦЕЛЕУКАЗАНИЯ

Использование нашлемной системы целеуказания (НСЦ) позволяет летчику осуществлять пуск ракет Р-27ЭТ, Р-27Т, Р-73 (Р-60М) с выполнением прицеливания «навскидку» при жестком дефиците времени. Целеуказание при этом выдается координаторам ТГС,
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РЛПК и КОЛС в телесном угле ±60° (по углу места вниз 14°). По желанию летчика или при необходимости пуска управляемых ракет Р-27Р (Р-27ЭР, Р-27ЭП, Р-27П) после захвата цели РЛПК выбрать к применению ракеты Р-27Р (Р-27ЭР, Р-27ЭП, Р-27П) и дальнейшее прицеливание осуществлять по информации РЛПК. Для обеспечения устойчивого захвата цели РЛПК целесообразно установить режим работы БЛ. БОИ.

В целях обеспечения надежной работы системы целеуказания в процессе маневрирования с Пу>6 необходимо производить тщательную индивидуальную подгонку защитного шлема с НВУ.

Пуск ракет с ТГС (Р-27ЭТ, Р-27Т, Р-73 или Р-60М) с прицеливанием только по НСЦ осуществляется глазомерным или по информации КП определением дальности до цели. Атаку можно выполнять под любым ракурсом во всем эксплуатационном диапазоне высот, скоростей и перегрузок истребителя. При этом основное преимущество системы НСЦ на этапе прицеливания заключается в том, что летчику нет необходимости выполнять маневр преследования противника для совмещения продольной оси оружия с направлением на цель, в связи с чем прицеливание осуществляется при полете истребителя с перегрузками, значительно меньшими, чем перегрузка маневрирующей цели (истребитель находится с внешней стороны ее маневра).

Для выполнения прицеливания с пуском управляемых ракет Р-27ЭТ, Р-27Т, Р-73 летчик должен поворотом головы в пределах углов целеуказания совместить малое прицельное кольцо коллиматорного визира НВУ с целью и нажать кнопку МРК. ЗАХВ. ПЗ. При нахождении цели под большим углом визирования необходимо выполнить доворот на цель для его уменьшения. Для уменьшения начальных ошибок пуска и исключения возможности выхода цели за время прицеливания на углы визирования, превышающие предельные углы целеуказания, следует одновременно с поворотом головы выполнять маневр в сторону цели.

При захвате цели ГСН в телефонах прослушивается звуковой сигнал, на ИЛС высвечивается мигающий индекс ПР, а на прицельных кольцах НВУ дополнительно появляется перекрестие.
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После захвата цели ТГС ракет Р-27ЭТ, Р-27Т, Р-73 летчик должен отпустить кнопку МРК. ЗАХВ. ПЗ (головка в дальнейшем будет самостоятельно отслеживать цель независимо от положения визирного устройства НВУ), оценить дальность до цели и произвести пуск.

В случае необходимости перенацеливания на другую цель нажать кнопку МРК. ЗАХВ. ПЗ, совместить малое кольцо НВУ с новой целью и после ее захвата ТГС отпустить кнопку МРК-ЗАХВ. ПЗ.

При пуске управляемых ракет Р-60М необходимо, удерживая нажатой кнопку МРК. ЗАХВ. ПЗ, совмещать прицельную марку НВУ с целью до схода ракеты.

Возможен пуск ракет Р-27ЭТ, Р-27Т, Р-73 без отпускания кнопки МРК. ЗАХВ. ПЗ, при этом необходимо отслеживать цель через НВУ.

Если выбраны к применению управляемые ракеты Р-27Р, Р-27ЭР, Р-27ЭП, Р-27П, целеуказание в режиме ШЛЕМ выдается РЛПК-29 и после захвата цели радиолокационным прицелом дальнейшее прицеливание осуществлять по информации ИЛС. О захвате цели радиолокационной станцией или теплопеленгатором свидетельствует мигание прицельных колец на НВУ.

ПРИЦЕЛИВАНИЕ В РЕЖИМЕ ОПТ («ОПТИКА»)

В режиме ОПТ осуществляется целеуказание ТГС ракет, РЛПК-29 и КОЛС кнюппелем КУ-31 в телесном угле ±12° от продольной оси оружия (в поле зрения объектива ИЛС). Методика прицеливания в режиме ОПТ заключается в следующем. Обнаружив цель визуально, выполнить маневр самолетом для ввода ее в поле зрения ИЛС, смещая при этом кнюппелем прицельное кольцо к линии визирования цели (рис. 9). При совмещении прицельного кольца с целью нажать кнопку МРК. ЗАХВ. ПЗ и удерживать ее нажатой до захвата цели РЛПК, КОЛС или ТГС ракеты. При захвате цели головкой самонаведения на ИЛС высвечивается индекс ПР в мигающем режиме.

Если истребитель находится в зоне разрешенных дальностей, выполнить пуск ракеты. При этом после захвата цели ТГС ракет Р-27ЭТ, Р-27Т, Р-73 можно отпускать кнопку МРК. ЗАХВ. ПЗ, а при пуске ракеты Р-60М удерживать ее до схода ракеты.
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При захвате цели РЛПК или КОЛС без первоначального захвата ТГС на ИЛС высвечивается символ А и появляется прицельная информация, соответствующая режиму захвата цели РЛПК или КОЛС. Дальнейшее прицеливание осуществлять при отпущенной кнопке МРК. ЗАХВ. ПЗ по методике, рассмотренной выше.

При углах целеуказания, превышающих поле зрения ИЛС, прицельное кольцо пропадает из поля зрения. Летчику в этом случае необходимо движением кнюппеля в обратную сторону ввести кольцо в поле зрения и дальнейшее совмещение его с целью выполнять маневром самолета.
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Рис 9. Атака воздушной цели с применением управляемых ракет в режиме ОПТ:

1—совмещение прицельного кольца с целью с помощью кнюппеля КУ-31;

2 — выдача целеуказания на ТГС ракет (кнопка МРК. ЗАХВ. ПЗ нажата); 3 — пуск

ПРИЦЕЛИВАНИЕ С ИСПОЛЬЗОВАНЕМ

 РЕЖИМА φ0 И НЕПОДВИЖНОЙ СЕТКИ

- 218 -

При отказе РЛПК и КОЛС для прицеливания и пуска управляемых ракет с ТГС и ПРГС используется режим фо, а при отказе СЕЙ—режим «Сетка». В обоих режимах координаторы ТГС и ПРГС выбранных к применению ракет принудительно устанавливаются по продольной оси самолета.

Для включения режима (φ0 необходимо переключатель РЕЖИМЫ СУВ установить в положение (φ0, кроме того, установить переключателем ППС—ЗПС полусферу атаки, а переключателем БАЗА—размер цели (Б, С, М).
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На экране ИЛС появляется прицельная марка (ПМ) в виде неподвижного перекрестия (рис. 10), которую необходимо маневром самолета совместить с визуально видимой целью. При захвате ТГС или ПРГС цели на экране высвечиваются номер подвески ракеты, готовой к пуску, и индекс ПР, который для ракет Р-60М (Р-60) и Р-73 дублируется звуковым сигналом, поступающим в телефоны летчика.

Дальность пуска определяется глазомерно или по информации КП.

Рис 10. Прицельная индикация в режиме φ0
Для включения неподвижной сетки необходимо переключатель

ДЕНЬ—НОЧЬ—СЕТКА установить в положение СЕТКА. Вид неподвижной сетки (НС) показан на рис 11.
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Рис. 11. Вид неподвижной сетки
Прицельной маркой в этом режиме является перекрестие, смещенное вниз относительно центра НС на 2°. Для выполнения прицеливания необходимо маневром самолета совместить перекрестие сетки с атакуемой целью и удерживать ее в таком положении до появления звукового сигнала о захвате ТГС ракет Р-60М (Р-60), Р-73 цели или речевой информации «Пуск разрешен» (для ракет Р-27ЭТ, Р-27Т, Р-27ЭП, Р-27П, Р-73, Р-60, Р-60М). На дальности, определяемой глазомерно или по информации КП, произвести пуск ракеты.

Для исключения захвата ПРГС излучение собственного РЛПК при применении ракет Р-27ЭП, Р-27П переключатель ИЗЛ.— ЭКВ. — ОТКЛ. необходимо установить в положение ОТКЛ.
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АТАКА ВОЗДУШНОЙ ЦЕЛИ СО СТРЕЛЬБОЙ ИЗ ПУШКИ

Атаки воздушной цели со стрельбой из пушки можно выполнять днем и ночью в простых и сложных метеоусловиях. Прицеливание осуществлять в режимах «Несинхронная стрельба», «Прогноз-дорожка» и «Сетка».

Режимы «Несинхронная стрельба» и «Прогноз-дорожка» включаются при установке переключателя ВОЗДУХ — ЗЕМЛЯ в положение ВОЗДУХ и переводе гашетки НО в промежуточное положение, а режим «Сетка» — при установке переключателя ДЕНЬ—НОЧЬ—СЕТКА в положение СЕТКА.

Режим «Несинхронная стрельба» включается при условии полного приборного обеспечения (захвата цели КОЛС или РЛПК и наличии измерения дальности). Прицеливание в данном режиме

можно выполнять по визуально видимой или визуально невидимой цели.

Режим «Прогноз-дорожка» включается автоматически при отсутствии измерения дальности от КОЛС или РЛПК.

Перед атакой необходимо рукояткой БАЗА установить базу цели в метрах.

Режимы «Прогноз-дорожка» и «Сетка» применяются только при атаке визуально видимых воздушных целей.

АТАКА ВОЗДУШНОЙ ЦЕЛИ В РЕЖИМЕ

 «НЕСИНХРОННАЯ СТРЕЛЬБА»

После захвата цели КОЛС или РЛПК на дальности более 1200 м прицельное кольцо указывает текущие углы визирования цели.

Направление и характер маневра цели в процессе сближения летчик может определить по отклонению прицельного кольца, изменению скорости сближения и необходимости постоянного маневрирования для удержания прицельного кольца на перекрестии.

Если цель выполняет прямолинейный полет, скорость сближения остается практически постоянной, пилотирование самолета при удержании прицельного кольца в районе перекрестия осуществляет-
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ся с тенденцией уменьшения крена до нуля. При маневре цели выполнение условий прицеливания в процессе сближения сопровождается увеличением или периодическим изменением крена, причем по мере увеличения крена существенно возрастает скорость сближения истребителя с целью.
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Во избежание попадания в спутный след сближение с неманеврирующей целью осуществлять, удерживая прицельное кольцо в стороне от перекрестия на расстоянии, равном 1—1,5 диаметра кольца.

При соблюдении указанных условий истребитель, сближаясь по траектории, близкой к кривой погони, к моменту начала открытия огня выйдет в ЗПС цели под ракурсом, близким к нулевому.

Решение задачи прицеливания в СУВ-29 для данного режима осуществляется на дальности до цели менее 1200 м.
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При атаке визуально видимой цели после перевода гашетки НО в предварительное положение изменяется вид индикации на ИЛС (рис. 12). При этом прицельное кольцо показывает положение цели по азимуту и углу места в нормальном масштабе (при исправной работе СУВ визуально обнаруженная цель должна находиться в районе прицельного кольца). Подвижное перекрестие со шкалой дальности является прицельной маркой, при совмещении которой с прицельным кольцом траектория снарядов проходит через упрежденную точку встречи с целью.

Шкала дальности до цели индицируется в виде дуги, расположенной вокруг перекрестия. Длина дуги угла 90° соответствует 300 м. Отсчет дальности производить по ходу часовой стрелки от верхнего вертикального штриха. Точное значение текущей дальности определять по положению метки текущей дальности относительно шкалы дальности в левой части ИЛС.

На дальности 1000—1200 м по интенсивности перемещения метки текущей дальности установить скорость сближения 30— 50 км/ч и выполнить доворот на цель. С началом перемещения прицельной марки и кольца навстречу друг другу соразмерными движениями ручки управления уточнить направление перемещения меток. В дальнейшем, увеличивая или уменьшая крен, добиться совмеще
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ния перекрестия с кольцом. В процессе сближения вести непрерывный контроль дальности до цели. В диапазоне дальностей 800—200 м при совмещении прицельной марки с кольцом и наличии звукового сигнала выполнить стрельбу очередью 0,8—1 с.

Для ведения сопроводительно-заградительной стрельбы необходимо стрельбу начинать при касании прицельной маркой кольца и заканчивать  при выходе прицельной марки за пределы кольца.

Рис 12. Виды экрана ИЛС при атаке цели со стрельбой из пушки (ведущий канал—КОЛС):

1 — обнаружение; 2 — захват; 3 — прицеливание в режиме «Несинхронная стрельба» по визуально видимой воздушной цели; 4 — прицеливание в режиме «Несинхронная стрельба» по визуально невидимой воздушной цели
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В случае отсутствия визуальной видимости цели в процессе прицеливания необходимо кратковременно нажать КУ-31. Индикация на ИЛС переключится на индикацию, представленную на рис. 12 (4).
Отклонение прицельного кольца (метки грубого прицеливания) от неподвижного перекрестия будет соответствовать ошибке в выдерживании поправки стрельбы в фактическом масштабе ИЛС ±12°. Для выполнения точного прицеливания на ИЛС индицируется точка.

На киле самолета индицируется дальность до цели в диапазоне 800—200 м.

Для выполнения прицеливания необходимо создать крен 15— 20° в сторону прицельного кольца и плавным движением РУС добиться его перемещения в направлении перекрестия. Продолжая сближение с целью, совместить прицельное кольцо с перекрестием. Маневрируя самолетом, добиться плавного движения точки через центр перекрестия. Боевую кнопку нажать при совмещении точки с центром перекрестия и наличии звукового сигнала в зоне эффективной дальности стрельбы. Прицельное кольцо при этом должно обрамлять перекрестие.

Для ведения сопроводительно-заградительной стрельбы стрельбу выполнять на дальности 400—500 м. Прицеливание в этом случае следует выполнять с плавным пропусканием «точки» через центр перекрестия. Стрельбу начинать при подходе точки к перекрестию на величину радиуса прицельного кольца и прекращать при удалении точки от перекрестия на такую же величину.

После окончания стрельбы или появления индикации команды ОТВ выйти из атаки. После выхода из атаки доложить на КП и проконтролировать остаток боекомплекта.

При атаке неманеврирующей или слабоманеврирующей цели для выхода из атаки необходимо увеличить крен и перегрузку.

При атаке энергично маневрирующей цели для выхода из атаки, наблюдая направление ее маневра, достаточно уменьшить перегрузку и крен.

При атаке цели в данном режиме необходимо учитывать ряд особенностей работы СУВ. Так, при достижении углов визирования цели КОЛС более предельных (±30° по азимуту, +30 и —15° по углу 
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места) не обеспечивается переход на ведущее информационное средство РЛПК (при включенном взаимодействии) из-за несоответствия зон автосопровождения цели и целеуказания КОЛС и РЛПК. В этом случае происходит переход на режим «Прогноз-дорожка».

В случае атаки цели, уходящей в сторону Солнца, происходят колебания измеряемых углов и угловых скоростей линии визирования цели, исключающие возможность лазерного контакта с целью и сохранения режима захвата ее РЛПК, что приводит к переходу на режим «Прогноз-дорожка».

При входе цели в облака ведущим информационным средством становится РЛПК.

АТАКА ВОЗДУШНОЙ ЦЕЛИ С ПРИЦЕЛИВАНИЕМ

В РЕЖИМЕ «ПРОГНОЗ-ДОРОЖКА»

В этом режиме ОЭПрНК рассчитывает для каждого времени значения поправок стрельбы в диапазоне дальности 700—200 м, которые индицируются на ИЛС в виде «дорожки», размеры которой зависят от установленной базы цели (рис. 13). Условная средняя линия «дорожки» является трассой полета снарядов.

Для выполнения прицеливания необходимо, опознав цель, выставить ее базу, сблизиться с целью на дальность менее 700 м, маневром самолета вписать цель в линии контура «дорожки» так, чтобы концы крыльев цели были обрамлены внутренними линиями «дорожки» (в этом случае трасса снарядов пройдет через центр цели). После обрамления цели удерживать ее в этом положении 0,5—1 с, затем нажатием на гашетку НО выполнить стрельбу.
После окончания стрельбы выйти из атаки и доложить об этом на КП.

Прицеливание в данном режиме при атаке неманеврирующей цели сбоку невозможно, так как из-за переменных величин углового вращения самолета «дорожка» постоянно изменяет свою конфигурацию. По этой же причине невозможно прицеливание по цели, маневрирующей с переменной угловой скоростью и переменным направлением.
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Прицеливание снизу под ракурсом 0/4 приводит к попаданию истребителя в спутный след цели.

Рис. 13. Прицельная информация на ИЛС в режиме 

«Прогноз-дорожка»:

1 — приборная скорость полета в километрах в час с индексом ее изменения;

 2 — база цели в метрах, установленная вручную; 3 — границы дорожки;

 4—высота полета в метрах; 5—остаток боекомплекта в четвертях

АТАКА ВОЗДУШНОЙ ЦЕЛИ В РЕЖИМЕ «СЕТКА»

Данный режим используется при невозможности использования других режимов прицеливания. Поправки стрельбы в режиме «Сетка» строятся летчиком выносом центра перекрестия сетки относительно цели на требуемый угол. Поправки учитываются летчиком приближенно с помощью масштабных делений и известных угловых размеров элементов сетки (рис. 14).
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Рис. 14. Прицеливание по неподвижной сетке

 при стрельбе из пушки
Прицеливание и стрельба ведутся сопроводительно-заградительным способом на дальностях 200—400 м. Дальность до цели определять сравнением видимых размеров цели с известными угловыми размерами элементов сетки. В процессе атаки необходимо маневром самолета добиться такого положения цели, при котором продолжение продольной оси цели проходило бы через центр перекрестия сетки. Оценив скорость полета (по скорости своего са-

- 227 -

молета) и ракурс цели в восьмых долях, выбрать зону стрельбы (максимальную и минимальную угловые поправки стрельбы).

Значения максимальной и минимальной угловых поправок стрельбы для дальности стрельбы 200—400 м, различных значений скорости и ракурса приведены в таблице.

Углы прицеливания при стрельбе по воздушной цели

	Ракурс цели
	Диапазон скоростей полета цели, км/ч



	
	500-700
	700-900
	900-1100

	
	Диапазон угловых поправок стрельбы, мрад

	0/8

1/8

2/8

3/8
	0—15

15—30

30—60

45—90
	0—20

20—40

40—80

60—120
	0—25

25—50

50—100

75—150


Сопровождая цель, маневром самолета вынести перекрестие сетки вперед по направлению ее продольной оси на величину минимальной (максимальной) угловой поправки и нажатием на гашетку НО произвести стрельбу секундной очередью с изменением угловой поправки за время очереди до максимального (минимального) значения для соответствующих условий.

Если цель не сбита, уточнить условия стрельбы и выполнить повторную атаку.

После окончания стрельбы выйти из атаки и доложить об этом на КП.

ОСОБЕННОСТИ КОНСТРУКЦИИ МиГ-29УБ
ОСОБЕННОСТИ КОНСТРУКЦИИ. В целом конструкция самолета МиГ29УБ (УБТ) подобна конструкции одноместного истребителя МиГ-29 (МиГ-29СМТ).

Фюзеляж МиГ-29УБ (УБТ) удлинен по сравнению с одноместным истребителем на 100 мм.
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Самолет МиГ-29УБТ имеет два накладных топливных бака, аналогично самолету МиГ-29СМТ. Возможна установка накладного модуля системы дозаправки в воздухе с убираемой штангой, аналогичного отработанному для МиГ-29СМТ.

В двухместной кабине учебно-тренировочного варианта самолета, закрываемой общим фонарем, размещаются обучаемый летчик (впереди) и летчик-инструктор (сзади). Над рабочим местом летчика-инструктора на крышке фонаря установлен перископ с выпускаемым в поток зеркалом для наблюдения вперед (используется при взлете и посадке). В обеих кабинах установлены катапультные кресла К-36ДМ.

На самолете МиГ-29УБТ в боевой конфигурации в передней кабине находится летчик, а в задней — штурман-оператор. Из обеих кабин возможно управление самолетом и двигателем, а также пилотажно-навигационным оборудованием, вооружением, средствами связи и системами внутрикабинной сигнализации.

СИЛОВАЯ УСТАНОВКА. Как и МиГ-29, самолет МиГ-29УБ (УБТ) оснащен двумя ТРДДФ РД-33 (2 х 8300 кгс).

ОБОРУДОВАНИЕ. Самолет оснащен БРЛС «Оса-2», установленной в носовой части фюзеляжа. Станция, работающая в сантиметровом диапазоне, оснащена фазированной антенной решеткой. Она способна обнаруживать цель класса «истребитель» (ЭПР — 5 м2) на дальности 85 км и сопровождать на дальности до 65 км. Сканирование по азимуту и углу места осуществляется в диапазоне ±60°. Осуществляется одновременное обнаружение до восьми целей и одновременное наведение ракет на четыре цели во всей зоне сканирования.

На подфюзеляжном узле подвески возможно размещение контейнеров с РЛС миллиметрового диапазона или другим оборудованием.

Так как за счет модернизации БРЭО на самолете МиГ-29УБТ высвободились дополнительные внутренние объемы, 

появилась возможность установить на двухместном истребителе комплекс РЭБ и аппаратуру защиты задней полусферы.

ВООРУЖЕНИЕ самолета МиГ-29УБТ фактически аналогично вооружению истребителя МиГ-29СМТ и включает встроенную пушку ГШ-
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301, ракеты класса «воздух-воздух» типа Р-27Р, Р-27Т, Р-27ЭР, Р-27ЭТ, РВВ-АЕ и Р-73, УР класса «воздух-поверхность» типа Х-29Л, Х-29Т и Х-59М, противорадиолокационные ракеты Х-31П, противокорабельные УР Х-31А и Х-35, а также КАБ калибром 500 кг. Возможно применение и неуправляемых средств поражения.

РАЗМЕРЫ. Размах крыла 11,36 м; длина самолета 17,42 м; высота самолета 4,73 м; площадь крыла 31,80 м2.

МАССЫ И НАГРУЗКИ, кг: нормальная взлетная 14.610; максимальная взлетная 17.700 (МиГ-29УБ); максимальная боевая нагрузка 5000 (МиГ-29УБ — 2000).

ЛЕТНЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ. Максимальная скорость 2230 км/ч; максимальная скорость у земли 1500 км/ч; практический потолок 17.500 м; максимальная скороподъемность 330 м/с; практическая дальность полета на малой высоте (МиГ-29УБ) 680 км; практическая дальность полета на большой высоте (МиГ-29УБ) 1410 км; практическая дальность полета на большой высоте с одним ПТБ (МиГ-29УБ) 2000 км; длина разбега 250—600 м; длина пробега 600—750 м.

ДЕЙСТВИЯ ЛЕТЧИКА-ИНСТРУКТОРА ПОСЛЕ ПОСАДКИ В ЗАДНЮЮ КАБИНУ
После посадки в заднюю кабину инструктору самостоятельно или с помощью техника выполнить действия, изложенные в п,7, и произвести осмотр кабины в последовательности слева направо, при этом положение рычагов, переключателей и показания приборов должны быть следующими:
· головка автомата давления установлена в положение МИН. при полете в ППК-1У или МАК. при полете в ВКК, ППК-3;

· кислородный вентиль питания открыт;

· - на ДУ-7 рукоятка дополнительной подачи кислорода в положении СМЕСЬ, а рукоятки аварийной подачи кислорода и вентиляции шлема в положении ОТКЛ.;
· рукоятка ВЕНТИЛ. ОДЕЖДЫ - в положении ОТКР. при полете в вентилируемом костюме, а рукоятка регулирования температуры ГОР.-ХОЛ. в среднем положении;

· рукоятка АВАР.РАЗГЕРМ.КАБИНЫ - в положении ЗАГЕРМ. и за-
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контрена;

· рукоятка подключения упоров РУД установлена на переднюю кабину;

· выключатель АВАР.ОТКЛ.МРК находится в переднем положении и законтрен;

· переключатель АРУ АВТ.ЛЕГКО-ТЯЖЕЛО - в положении АВТ. и законтрен;

· выключатель АВАР.НАСОСН.СТАНЦИЯ выключен и законтрен;

· -на пульте управления радиостанции установлен рабочий канал, регулятор громкости повернут по часовой стрелке до упора и выключатели аварийного приема (АП), прослушивания сигналов по АРК (РК) отключены, а подавителя шумов (ПШ) - включен;
· РУДы в положении СТОП;

· выключатель ФОРСАЖ-АВАР.ОТКЛ. - в положении ФОРСАЖ и законтрен;

· переключатели ЗАПУСК В ВОЗДУХЕ отключены и законтрены;

· переключатели АВАР.УБОРКА КЛИНА ЛЕВ., ПРАВ, в нейтральном положении и законтрены;

· переключатели ПЕРЕКРЫВ.КРАНЫ в положении ОТКР. и законтрены;

· переключатель ОГНЕТУШИТЕЛЬ в нейтральном положении и законтрен;

· переключатель ДАЛЬН.-БЛИЖН. в положении ДАЛЬН.;

· переключатель ШТОРКА в нейтральном положении;

· рукоятка ФОНАРЬ в положении ЗАКРЫТ и законтрен

· переключатель ПЕРИСКОП в положении УБРАН;

· рукоятка ШАССИ в положении НЕЙТРАЛЬ и закрыта защелкой; 

· на левом вертикальном щитке переключатели АРУ, ШАССИ МЕХАНИЗАЦ. установлены на I кабину и законтрены; переключатели ИТГ; РАЦИЯ; ТОРМ.ЩИТКИ; ТРИММЕР установлены в положение I КАБИНА ;рукоятка АВАР.ШАССИ утоплена и законтрена;

· выключатель САУ ПИО выключен;

· переключатель ТЕК.-ОПТ. на индикаторе ИСТР-4-4 в положении ТЕК.;

· часы показывают точное время и подготовлены к полету;
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· шторки на индикаторе положения клиньев на отметках 0%;

· на пульте управления СН переключатели ИКВ, КАНАЛЫ, КУР в положении ОСН., IK, РСБН, выключатель ПОСАДКА-НАВИГАЦИЯ в положении НАВИГАЦИЯ, переключатель 2K-IK в положении IK;
· на пульте АРК переключатели в положении соответственно КОМН., ТЛФ, галетный переключатель КАНАЛЫ АРК в положении ДПРС аэродрома вылета;

· на щитке СРО выключатель БЕДСТВ. выключен и законтрен;

ОСОБЕННОСТИ РАБОТЫ ИЗ ЗАДНЕЙ КАБИНЫ
Для управления двигателями из задней кабины рукоятку ПОБКЛЮЧЕНИЕ УПОРОВ РУД во второй кабине установить в положение 2 КАБИНА (полностью "на себя") и убедиться, что упоры в задней кабине находятся в рабочем положение. При этом упоры РУД передней кабины полностью утапливаются и не препятствуют движению РУД, летчик передней кабины имеет возможность управлять двигателями на бесфорсажных режимах от "малого газа" до "максимала", а при работе двигателей на форсаже - от "минимального" до "полного форсажа".
ПРЕДУПРЕЖДЕНИЕ. ПЕРЕД ВЗЯТИЕМ УПРАВЛЕНИЯ КРАНОМ ШАССИ НА ЗАДНЮЮ КАБИНУ ЛЕТЧИК-ИНСТРУКТОР ДОЛЖЕН УБЕДИТЬСЯ, ЧТО КРАЙ ВЫПУСКА ШАССИ НАХОДИТСЯ В ПОЛОЖЕНИИ "НЕЙТРАЛЬ", УСТАНОВИТЬ КНОПКИ "ЗАКРЫЛКИ" ПО СВЕТОВОЙ СИГНАЛИЗАЦИИ В ПОЛОЖЕНИЕ, СООТВЕТСТВУЮЩЕЕ ПЕРЕДНЕЙ КАБИНЕ, ПОСЛЕ ЧЕГО ПЕРЕКЛЮЧАТЕЛЬ "ШАССИ МЕХАНИЗАЦ", УСТАНОВИТЬ В ПОЛОЖЕНИЕ "2 КАБИНА".

Полет с имитацией отказов системы навигации

70. Для ввода отказов необходимо включить выключатель ПУЛЬТ OTKA30B.
1)
Для имитации отказа СВС по каналу высоты нажать кнопку-лампу ВЫСОТ.
При этом стрелка высотомера останавливается в момент введения отказа и на ИЛС фиксируется значение высоты.
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Обнаружение и распознавание отказа производится летчиком первой кабины по показаниям КПП и ДА-200.
Отказ снимается нажатием кнопки-лампы СБРОС СВС или ОБЩ. СБРОС.
2)
Для имитации отказа указателя скорости нажать кнопку-лампу СКОР. При этоm стрелка указателя скорости УС-1600 может занимать различные положения в зависимости от избыточного давления в кабине: на Н>5000м стрелка устанавливается приблизительно на 750 км/ч, на Н< 5000м перемещается в большую или меньшую сторону с изменением высоты.
Обнаружение отказа производится сравнением показаний УС-1600 и УМС-2, при изменении скорости в горизонтальном полете.
Отказ снимает инструктор нажатием кнопки-лампы СБРОС СВС или ОБЩ.СБРОС 

ПРЕДУПРЕЖДЕНИЕ. ВО ИЗБЕЖАНИЕ ВЫХОДА ИЗ СТРОЯ АНЕРОИДНО-МЕМБРАННЫХ ПРИБОРОВ РАЗНОСТЬ ВЫСОТ И СКОРОСТЕЙ ОТ МОМЕНТА ВВОДА ОТКАЗА ДО ЕГО СНЯТИЯ НЕ ДОЛЖНА ПРЕВЫШАТЬ 7 КМ ПО ВЫСОТЕ И 400 КМ/Ч ПО СКОРОСТИ.

3)
Для имитации отказов по каналам крена или тангажа нажать кнопку-лампу КРЕН или ТАНГАЖ.   При этом прекращается отработка крена или тангажа на КПП, кнолка-лампа АРРЕТИР не  высвечивается.
Снятие отказов производит летчик передней кабины установкой переключа-теля ИКВ ОСН.-ЗАП. в положение ЗАП. (при этом гаснет кнопка-лампа КРЕН или ТАНГАЖ на ПИО-I и загорается табло ЗАПАС, на щитке СН инструктора), либо инст-руктор нажатием кнопки ОБЩ.СБРОС или установкой переключателей IK-2K в поло-женив 2К, ИКВ ОСН.-ЗАП. в положение ЗАП.
После снятия отказов установить органы управления в обеих кабинах в исходное положение.
4)
Для имитации отказа по каналу курса нажать кнопку-лампу КУРС. При этом шкала курса на ПНП останавливается.
Снимает отказ летчик передней кабины установкой переключателя КАНАЛЫ АВТ.-РУЧН. в положение РУЧН. (при этом гаснет 
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кнопка-лампа КУРС на ПИО-1 и загорается табло РУЧ. на щитке СН инструктора), либо инструктор нажатием кнопки ОБЩ.СБРОС или установкой переключателя КАНАЛЫ в положение РУЧН,
После снятия отказа установить органы управления в обеих кабинах в исходное положение.
5)
Для имитации отказов по каналу азимута или дальности нажать кнопку-лампу АЗИМУТ или ДАЛЬН. При этом сохраняется значение дальности, бывшее в момент введения отказа, азимутальная стрелка фиксируется относительно шкалы текущего курса и вращается вместе с ней при разворотах.
Снимает отказ летчик передней кабины установкой переключателя КАНАЛЫ АВТ.-РУЧН. в положение РУЧН. (снятие отказа по азимуту возможно и установкой переключателя КУР РСБН-АРК в положение АРК), либо инструктор нажатием кнопки ОБЩ.СБРОС или установкой переключателя КАНАЛЫ РУЧН.-ОТКЛ. в положение РУЧН. (возможно снятие отказа по азимуту установкой переключателей IK-2K в положение 2К и КУР РСБН-АРК в положение АРК).
После снятия отказов установить органы управления в обеих кабинах в исходное положение.
6)
Для имитации отказов по каналам готовности сигналов отклонений от курса и глиссада нажать кнопку-лампу ГОТ.К и ГОТ.Г. При этом на ПНП выпадают бленкеры К и Г. Заход на посадку выполнять по ОСП и РСП в ручном режиме управления.
Снимает отказ инструктор нажатием кнопки ОБЩ.СБРОС.
Полет с имитацией отказов САУ

Имитация отказов САУ с пульта ПИО возможна в режимах САУ "Демпфер" и "Стабилизация".
ПРЕДУПРЕЖДЕНИЯ: I. ИМИТАЦИЯ ОТКАЗОВ САУ ПРИ ПОЛЕТАХ В ОБЛАКАХ И НОЧЬЮ ЗАПРЕЩАЕТСЯ.

2. ИНСТРУКТОР ВО ВСЕХ СЛУЧАЯХ ВВЕДЕНИЯ ОТКАЗОВ НЕ ДОЛЖЕН ДОПУСКАТЬ ОПАСНЫХ ЭВОЛЮЦИИ САМОЛЕТА, ПРИ НЕОБХОДИМОСТИ ВМЕШАТЬСЯ В УПРАВЛЕНИЕ И СНЯТЬ ВВЕДЕННЫЙ ОТКАЗ.

Для ввода отказов необходимо включить выключатель САУ ПИО.
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Для имитации отказа "обрыв обратной связи сервопривода АРМ по каналах тангажа, крена или рыскания" установить галетный переключатель в секторе  АРМ ОБРЫВ ОС в положение ТАНГ., КРЕН или РЫСК, и нажать кнопку ВВОД ОТКАЗА. Проконтролировать ввод отказа по загоранию кнопки-лампы ВВОД ОТКАЗА.
Отказ распознается летчиком первой кабины по возникновению продольных или поперечных колебаний с постоянной или увеличивающейся амплитудой. После ввода отказа зафиксировать ручку управления самолетом, не парируя колебания, отключить САУ нажатием красной кнопки ВЫКЛЮЧ.РЕЖИМА САУ на ручке управления самолетом (более 3 с) до погасания кнопки-лампы ДЕМП. После прекращения колебаний снять усилия с ручки управления механизмами триммерного эффекта и доложить инструктору.
2)
Для имитации отказа "быстрый уход механизма триммерного эффекта no тангажу или крену" установить галетный переключатель в секторе БЫСТР. УХОД МТ в положение ТАНГ. или КРЕН, переключатель ЛЕВО-ПРАВО ПИКИР.-КАБР. - в заданное положение и нажать кнопку-лампу ВВОД ОТКАЗА. Проконтролировать включение отказа по загоранию кнопки-лампы ВВОД ОТКАЗА.
Отказ распознается летчиком передней кабины по появлению усилий на ручке управления самолетом (внезапная разбалансировка самолета).
После ввода отказа парировать увод самолета, отключить САУ кратковременным нажатием красной кнопки ВЫКЛЮЧ. РЕЖИМА САУ на ручке управления и доложить инструктору.
3)
Для имитации отказа "быстрый уход штока АРМ на упор по тангажу, крену, рысканию, АПУС" установить галетный переключатель в секторе БЫСТР. УХОД АРМ в положение ТАНГ., КРЕН, РЫСК, или АПУС, переключатель ЛЕВО-ПРАВО ПИКИР.-КАБР. - в заданное положение и нажать кнопку-лампу ВВОД ОТКАЗА. Проконтролировать включение отказа по загоранию кнопки-лампы ВВОД ОТКАЗА.
Примечание. При введении отказа "быстрый уход штока АРМ на упор по каналу тангажа или крена" в режиме "стабилизация'' соот-
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ветствующий механизм триммерного эффекта будет отклонять проводку управления в противоположную от хода АРМ сторону. В этом случае отказ будет проявляться в замедленном темпе.

4)
Для имитации отказа "отключение сигнала по заданным или текущим перегрузке, крену или тангажу" необходимо проверить включение САУ в режим "Стабилизация" и установить галетный переключатель в секторе ОТКЛ. СИГНАЛА в положение ОТКЛ.ПЕРЕГР., КРЕН или ТАНГ., переключатель ТЕК.-ЗАД. - в заданное положение и нажать кнопку-лампу ВВОД ОТКАЗА. Проконтролировать включение отказа по загоранию кнопки-лампы  ВВОД ОТКАЗА.
Отказы "быстрый уход штока АРМ на упор" и "отключение сигнала по перегрузке, крену и тангажу" проявляются в виде бросков или уводов самолета по . крену или тангажу. Летчику передней кабины необходимо парировать бросок или увод по крену, тангажу или курсу. Отключить САУ нажатием красной кнопки ВЫ-КЛЮЧ.РЕЖИМА САУ на ручке управления самолетом более 3 с при отказе "быстрый уход штока АРМ" или кратковременным нажатием менее 3 с (для снятия режима "АП") при отказах "отключение сигнала" и доложить инструктору.
ПРЕДУПРЕЖДЕНИЕ. ВО ВСЕХ СЛУЧАЯХ ПРИ ПОЯВЛЕНИИ ОТКАЗА "САУ" НА УГЛАХ АТАКИ БОЛЕЕ 13° ПЕРЕД ЕЕ ОТКЛЮЧЕНИЕМ НЕОБХОДИМО УМЕНЬШИТЬ УГОЛ АТАКИ МЕНЕЕ 13°.

При повторном включении режима САУ "Демпфер" или "Стабилизация", если введенный отказ инструктором не снят, отказ проявится вновь. Все введенные отказы могут быть отключены из второй кабины: - кнопкой СБРОС на пульте ПИО или выключением выключателя САУ ПИО, при этом САУ будет работать в режиме, который был до введения отказа. Отказ "Быстрый уход штока АРМ -.АПУС на упор", для САУ-451-04УБ, кнопкой СБРОС на пульте ПИО не снимается;
- кратковременным (менее З с) нажатием красной кнопки ВЫКЛЮЧ.РЕЖИМА САУ на ручке управления, при этом включится режим "Демпфер".
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Примечание. Обжатие гашетки САУ на ручке управления самолетом влияния на проявление отказа не оказывает. По окончании работы с ПИО отключить выключатель ПИО САУ.

Особенности выполнения тренировочных полетов с имитацией режимов работы РЛПК

ОЭПрНК-29УБ позволяет без использования реальной цели выполнять обучение и тренировку летного состава по применению РЛПК в режимах В, Д, АВТ., БЛ.БОЙ с имитацией режима обзора, захвата, прицеливания и атаки цели при ведении ракетного боя. Условия выполнения атаки, приведенные в таблице, задаются с пульта управления летчика-инструктора (ПУЛИ) при установке переключателя РЕЖИМЫ ИМИТАЦИИ в одно из II положений: (таблицы).

Перед запуском двигателей:

· установить переключатели ЗАХВАТ, ВОЗДУХ-ЗЕМЛЯ, ТОРМОЗ-БЕЗ ТОРМ. В положения СВОЙ, ВОЗДУХ, БЕЗ ТОРМ.;

· установить переключатель ИЗЛ.-ЭКВ.-ОТКЛ. в положение ОТКЛ.;

· отключить выключатель КОМП;

· установить переключатель АП-ОТКЛ.-АПК в положение АП;

· установить переключатель СНП ППС-ЗПС в положение ЗПС;

· установить переключатель РЕЖИМЫ РЛС в положение АВТ.;

· установить переключатель дельта Н в нулевое положение;

· отключить выключатель НАВЕДЕНИЕ;

· отключить выключатель ГЛАВН;

· установить рукоятку БАЗА в положение С;

· установить переключатель РЕЖИМЫ в положение РЛ;

После запуска двигателей:
· включить выключатели СУВ, ОРУЖИЕ на правом пульте;

· установить переключатель ИЗЛ.-ЭКВ.-ОТКЛ, в положение ЭКВ,;

· проконтролировать наличие индикации на СЕИ (отрегулировать яркость).

Тренировку летного состава выполнять в следующей последовательности:
По команде летчика - инструктора "Приготовиться к выполнению задания номер..." и его информации (голосом) о высоте полета цели, 
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ее скорости, угле визирования цели и полусфере атаки, дальности по цели, собственной скорости полета и высоте установить:
· -переключатель дельта Н в положение в зависимости от высоты полета цели и истребителя;
· переключатель РЕЖИМЫ РЛС в положения В (для атаки в ППС), Д (для атаки в ЗПС), АВТ. (для имитации атаки при неизвестной полусфере) или БЛ.БОЙ (для имитации атаки визуальной цели в ЗПС);
· установить тип цели рукояткой БАЗА;

· переключатель СНП ППС-ЗПС в зависимости от имитируемого режима работы РЛПК;

· переключатель —-ЗОНА— в положение, соответствующее условиям атаки;

· набрать заданную высоту, установить заданную истинную скорость полета;

· переключатель ИЗЛ.-ЭКВ.-ОТКЛ в положение ИЗЛ;

· доложить инструктору о готовности.

Летчику-инструктору проконтролировать правильность установки органов управления РЛПК по информационному табло на ПУЛИ и нажать кнопку ВВОД.
Летчику передней кабины обнаружить цель на СЕИ по появлению её отметки, осуществить стробирование кнопкой управления КУ или проконтролировать переход на автоматическое стробирование после 2-3 - кратной индикации отметки (имитация режима СНП).
Примечания. I. При выходе отметки из зоны поиска на ИПВ индицируется кольца наведения (малое), на которое необходимо довернуть самолет, чтобы отметка вновь вошла в зону.

2. Дальность до цели индицируется на ИПВ.

На рекомендованной дальности захвата уточнить стробирование цели, нажать кнопку МРК ЗАХВАТ ПЗ. Проконтролировать переход в захват по выдаче символа А и смене обзорной информации на прицельную.
Примечания. I. На дальностях более рекомендованных дальностей захвата, захват цели не происходит, а метка цели продолжает смещаться на меньшую дальность.

- 238 -
2. В режиме СНП переход в захват осуществляется автоматически на дальностях, близких к дальностям пуска. Выполнить прицеливание, совмещая прицельное кольцо с электронным перекрестием. Для тренировки атаки по цели, совершающей, пространственный маневр, обеспечивается имитация отворота цели вправо-влево на 60°, отворота со снижением и "змейки" в отдельных заданиях.

После выдачи команды ПР нажать боевую кнопку РС.СС.Б., при ошибке прицеливания не более половины диаметра кольца на СЕИ индицируется оценка "отлично".
По команде ОТВ. выйти из атаки, установить переключатели ИЗЛ.-ЭКВ.-ОТК. в положение ЭKB. и доложить инструктору о выполнении задания.
В процессе учебной атаки летчик-инструктор по ИПВ контролирует последовательность действий и ошибки прицеливания. Предусмотрена возможность выполнения сброса захвата нажатием кнопки БЦВМ ВВОД ОТКАЗОВ. При повторном нажатии кнопки БЦВМ ВВОД ОТКАЗОВ на СЕИ появляется обзорная информация с индикацией метки цели. Летчик может произвести повторный захват цели. 

Примечания. I. Индикация разрешенных зон пуска ракет Р-27Р, выдача команд А,Г,ПР,ОТВ. обеспечивается без наличия реальной подвески (при введении заглушки и имитатора ракеты Р-27Р в режиме имитации будут индицироваться "наличие" Р-27Р, ГГ и НЕСХОД по нажатию боевой кнопки). 

2. Для повторной отработки задания необходимо повторно нажать кнопку ВВОД, выключить и включить выключатель ОРУЖИЕ на правом пульте передней кабины.

Для тренировки в режиме ближнего ракетного боя необходимо:
· -установить переключатель РЕЖИМЫ РЛС в положение БЛ. БОЙ;
· -выполнить условия полета согласно одному из заданий для режима Д,

Проконтролировать появление вертикальной зоны и символа РЛ. При нажатии кнопки МРК ЗАХВАТ ПЗ произойдет смена индикации на прицельную. Выполнить прицеливание в соответствии с условиями для режима Д.
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Условия имитации режимов В, АВТ., СНП (атака в ППС)

	Режим имитации
	Нц, км
	Vц, км/ч
	Угол визирования цели, град
	Добн, км
	Нп, км
	Vп.ист, км/ч
	∆Н
	Положение переключателя ЗОНА
	Маневр цели

	1
	20
	2500
	0
	80
	12
	950
	8
	Прямо
	

	2
	8
	1200
	0
	60
	8
	800
	0
	Прямо
	Отворот со сножением до 1000м

	3
	8
	1200
	0
	60
	8
	800
	0
	Прямо
	- «-

	4
	5
	1200
	-30
	60
	10
	900
	-4
	Влево
	

	5
	5
	1000
	+30
	60
	10
	900
	-6
	Вправо
	

	6
	4
	1300
	0
	60
	8
	800
	-4
	Прямо
	Отворот

	7
	4
	800
	+20
	60
	8
	800
	-4
	Вправо
	- « -

	8
	5
	0
	0
	20
	5
	800
	0
	Прямо
	

	9
	0,05
	250
	0
	25
	2
	700
	-2
	Прямо
	

	10
	0,05
	1200
	+20
	40
	2
	700
	-2
	Вправо
	

	11
	0,05
	1400
	0
	40
	2
	700
	-2
	Прямо
	


- 240 -
Условия имитации режимов Д, (атака в ЗПС)

	Режим имитации
	Нц, км
	Vц, км/ч
	Угол визирования цели, град
	Добн, км (дальность до цели)
	Нп, км
	Vп.ист, км/ч
	∆Н
	Положение переключателя ЗОНА
	Маневр цели

	1
	18
	900
	20
	32
	12
	1800
	6
	Вправо
	

	2
	18
	1000
	-10
	32
	12
	1800
	6
	Влево
	

	3
	5
	800
	0
	32
	10
	1700
	-5
	Прямо
	«Змейка»

	4
	5
	360
	20
	28
	10
	1000
	-5
	Вправо
	«Змейка»

	5
	5
	500
	0
	25
	5
	1600
	0
	Прямо
	Отворот со сножением до 1000м

	6
	5
	540
	0
	20
	5
	1100
	0
	Прямо
	- « -

	7
	1
	420
	0
	18
	3
	1000
	-2
	Прямо
	

	8
	5
	540
	0
	18
	5
	1100
	0
	Прямо
	

	9
	0,05
	250
	0
	18
	2
	800
	-2
	Прямо
	

	10
	0,05
	420
	-20
	18
	2
	1000
	-2
	Прямо
	

	11
	0,05
	360
	0
	18
	2
	1100
	-2
	Прямо
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ПРЕДУПРЕЖДЕНИЕ. ПРИ АТАКЕ МАЛОВЫСОТНОЙ ЦЕЛИ ИЛИ ЦЕЛИ, ВЫПОЛНЯЮЩЕЙ СНИЖЕНИЕ ДО 50м, НИЖЕ IOOOм ЗА ПРИЦЕЛЬНЫМ КОЛЬЦОМ НЕ СНИЖАТЬСЯ, КОНТРОЛЬ ВЫСОТЫ ОСУЩЕСТВЛЯТЬ ПО РАДИОВЫСОТОМЕРУ.

Лицевая панель пульта ПИО-211

Режимы имитации отказов САУ

При учебно-тренировочных полетах летчик-инструктор может вводить для обучаемого летчика ряд имитационных отказов при работе САУ в режимах "Демпфер" и "Стабилизация". Обучаемый летчик должен распознать эти отказы и правильно отреагировать на их появление. Пульт ПИО-211, установленный на вертикальной панели приборной доски в кабине инструктора, позволяет имитировать следующие отказы:
· обрыв обратной связи АРМ по каналам тангажа, крена, рыскания;

· быстрый уход штока АРМ на упор по тангажу, крену, рысканью, АПУС;

· быстрый уход механизма триммерного эффекта по тангажу, крену;
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· отключение сигналов заданных и текущих значений перегрузки, тангажа и крена.
Для имитации отказов включить выключатель САУ ПИО на пульте ПИО и после установки переключателя канала отказов в соответствующее положение нажать
кнопку ВВОД ОТКАЗА.
Выключение введенных отказов:
а)
из 1-ой кабины:
-
нажатием краодой кнопки ВЫКЛЮЧ. РЕЖИМА САУ на ручке управления, удерживая ее более 3 с.
При включении после этого любого режима отказ заново проявляется. Введенные отказы механизма МТ в 1-ой кабине не выключаются.
б)
из 2-ой кабины:
Все введенные отказы могут быть выключены:
 - кнопкой СБРОС на ПИО, кроме отказа "Быстрый уход штока АРМ - АПУС на упор", для САУ-451-04УБ;
-
кратковременным нажатием на кнопку ВЫКЛЮЧ.РЕЖИМА. САУ на ручке управления;
-
переводом вниз выключателя САУ ПИО.
ИСТОРИЧЕСКАЯ СПРАВКА
МиГ-29 — один из наиболее распространенных в мире истребителей четвертого поколения и основной легкий истребитель российских ВВС. Исследование его облика началось в 1969 году с привлечением ОКБ им. А.И.Микояна, П.О.Сухого и А.C.Яковлева. В 1971 году, с учетом опыта боевого применения истребительной авиации во Вьетнаме и на Ближнем Востоке, были сформулированы тактико-технические требования к перспективному фронтовому истребителю (ПФИ), способному бороться с новейшими истребителями потенциального противника четвертого поколения. Основными отличиями ПФИ от его предшественников — истребителей МиГ-21, МиГ-23 и Су-15 — должна была стать повышенная маневренность, обеспечиваемая за счет новых аэродинамических и компоновочных решений, 
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применение принципиально нового БРЭО (в частности, цифровой СУВ) и перспективных авиационных средств поражения.

Работы по проектированию ПФИ («тема 9») начались в ОКБ им. А.И.Микояна в 1970 году. При этом рассматривалось несколько альтернативных компоновок самолета. В конечном итоге наиболее перспективной была признана интегральная компоновка, при которой фюзеляж и крыло образовывали единый несущий корпус.

В 1972 году ВВС на основе проведенных исследований уточнили требования к парку истребителей: теперь он должен был включать легкие фронтовые истребители (ЛФИ) — простые и массовые самолеты, предназначенные для борьбы с авиацией противника над своей территорией и над линией фронта, а также тяжелые многоцелевые самолеты, способные действовать и над территорией противника. В 1972 году были рассмотрены альтернативные проекты ЛФИ МиГ-29 (на основе «темы 9») и Як-45. Предпочтение было отдано проекту ОКБ А.И.Микояна. 15 июля 1974 г. была утверждена окончательная компоновка самолета МиГ-29 («изделие 9-11») с двумя ТРДДФ ОКБ С.П.Изотова РД-33 (ранее в качестве альтернативной рассматмвалась и силовая установка с двумя двигателями Р67-300 ОКБ С.П.Туманского). 26 июня 1974 г. вышло партийно-правительственное постановление о создании легкого фронтового истребителя МиГ-29. Самолет с взлетной массой 13500 кг получил заводской индекс «9-12». В соответствии с первоначальными планами предполагалось создать истребитель 1-го этапа, МиГ-29А с СУВ самолета МиГ-23МЛ (его поступление на вооружение ожидалось в конце 70-х гг.) и МиГ-29 с полностью новым СУВ и вооружением. В дальнейшем все усилия сосредоточились на МиГ-29. Оценки показывали, что по боевой эффективности новый истребитель, вооруженный ракетами Р-73, в ближнем маневренном воздушном бою превзойдет самолет F-15 в 1,4 раза и F—16 в 1,5 раза, а во встречном дальнем ракетном бою с использованием УР К—27 МиГ-29 будет обладать некоторым превосходством над F-15 во всем диапазоне высот и скоростей.

В 1975 году на опытном производстве ММЗ им. А.И.Микояна совместно с МАПО начались работы по постройке первого опытного 
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самолета, а в 1976 году был изготовлен натурный макет истребителя. Макетная комиссия закончила свою работу в 1977 году. Постройка первого опытного самолета завершилась в августе 1977 г., а 6 октября 1977 г. МиГ-29, пилотируемый летчиком-испытателем А.В.Федотовым, совершил свой первый полет. Всего в летных испытаниях приняло участие 14 опытных машин.

Серийное производство истребителей началось в Москве в ММЗ «Знамя труда» в 1982 году, а с конца 1983 года самолеты стали поступать в строевые части ВВС.

Первые 30 серийных машин имели в хвостовой части аэродинамические гребни, впоследствии упраздненные. Комплекс конструкционных усовершенствований, внедренных в ходе серийного производства, позволил увеличить характе-

ристики устойчивости и управляемости истребителя. Доработанные истребители получили способность совершать полеты на углах атаки до 26—28°, однако в эксплуатации максимально допустимый угол атаки ограничили 24°.

4 мая 1984 г. в воздух поднялся истребитель МиГ-29 «9-13», имеющий гаргрот увеличенных размеров, в котором размещалась встроенная станция постановки активных радиолокационных помех «Гардения». За счет перекомпоновки фюзеляжного топливного бака емкость топливной системы возросла на 240 л. Самолет получил два подкрыльевых ПТБ (2 х 1150 л), что, в сочетании с подфюзеляжным ПТБ, позволило достичь перегоночной дальности 2900 км. Боевая нагрузка самолета «9-13» возросла, по сравнению с «9-12», с 2000 до 3000 кг, в состав вооружения включили контейнеры малогабаритных грузов КМГ-У, число одновременно подвешиваемых бомб калибром 500 кг возросло с четырех до шести. В серийное производство истребитель «9-13» был запущен в 1986 году (самолеты этого типа строились лишь для советских ВВС).

Для поставок на экспорт в середине 80-х гг. было разработано два варианта истребителя МиГ-29 «9-12», отличающихся составом оборудования и вооружения. МиГ-29 «9—12А» предназначался для стран Варшавского договора, а «9-12Б» — для остальных государств. 20 января 1989 г. совершил первый полет самолет МиГ-29С 
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«9-1 ЗС», получивший усовершенствованную СУВ, включающую модернизированную БРЛС повышенной помехозащищенности, обеспечивающую возможность одновременной атаки двух целей, и новый цифровой вычислитель. Были оптимизированы возможности стрельбы из пушки по воздушной цели («совмещенное» управление). В состав вооружения включили ракеты класса «воздух—воздух» РВВ-АЕ, Р-27Т, Р-27РЭ и Р-27ТЭ. За счет оптимизации управления элеронами и рулями направления на больших углах атаки, а также решения посредством САУ проблем «комфортности» управления по крену, удалось увеличить разрешенные углы атаки с 26° до 28—30°. Масса бомбового вооружения увеличена до 4000 кг (восемь боеприпасов калибром 500 кг). До 1992 года ВВС было поставлено 16 самолетов МиГ-29С (официальное принятие на вооружение — 1994 год). Эффективность истребителя МиГ-29С по сравнению с МиГ-29 при ведении воздушного боя возросла в 2,5—3,0 раза, по данному параметру он превзошел самолеты F-16С и «Рафаль» на 10%, а «Мираж»2000—5 и JAS39 «Грипен» — на 25%. 30 невыкупленных ВВС самолетов МиГ-29С были переоборудованы в экспортный вариант МиГ-29СЭ и находятся в настоящее время на хранении на складе МАПО (там же хранится несколько десятков МиГ-29, выпущенных до 1992 года и невостребованных заказчиками: подготовлено предложение по их доработке в вариант МиГ-29СД, близкий МиГ-29СЭ).

К концу 1998 года ВВС России располагали более 400 истребителями типа МиГ-29 (часть из них — на консервации). Около 100 истребителей МиГ-29 после распада СССР достались республике Беларусь (к 1999 году в составе ВВС имелось 82 самолета этого типа), 22 — Казахстану, 34 — Молдове (в строю не осталось ни одного), 22 — Туркменистану (все в строю), 36 — Узбекистану (все в строю) и 245 — Украине (в строю 237).

Болгария получила 22 самолета МиГ-29, Венгрия — 28, ГДР — 23 (в составе германских ВВС осталось 23), Индия — 66, Ирак — 41 (в строю осталось 15), Иран — 14 (еще 21 самолет МиГ-29 перелетел в Иран в 1991 году из Ирака), Малайзия — 18, Румыния — 14 (осталось 12), КНДР — 30, Куба — 12, Польша — 12 (в 1987 году в
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Чехии было закуплено еще 10), Сирия — 20, ЧССР — 20, Югославия — 16 (в строю осталось 15). 21 самолет МиГ-29 (из них лишь шесть пригодны для полетов) в 1997 году США закупили в Молдове. Еще четыре истребителя этого типа в 1992 году Молдова продала Йемену. После распада ЧССР 10 истребителей достались Чехии и в 1995 году были предоставлены Польше в обмен на 11 вертолетов W-3 «Сокол», а другие 10 вошли в состав ВВС Словакии (в дальнейшем Словакия приобрела в России еще пять истребителей МиГ-29). В 1997 году 12 белорусских МиГ-29 были поставлены Перу, в 1998 году заключен контракт на поставку в эту страну еще четырех российских «мигов».

Германская фирма DASA и МАЛО «МИГ» в 1996 году образовали СП MAPS (технический центр в г. Манхинге), где начата доработка истребителей МиГ-29, находящихся в составе Люфтваффе. Перегоночная дальность полета этих самолетов увеличена до 2900 км за счет установки подкрыльевых ПТБ. Кроме того, проведен ряд доработок планера и бортового оборудования, продлен ресурс самолета.

ПОДГОТОВКА ЛЕТЧИКОМ САМОЛЕТА К ПОВТОРНОМУ ВЫЛЕТУ

· Осмотреть и проверить состояние воздухозаборников, планера, обжатие пневматиков (переднего 25-30 мм, основных 50-60 мм). Допускается износ покрышек до первого корда. Проворачивание пневматиков не должно быть. Подтекание масла и топлива не допускается.
· Заправить самолет топливом (Т – открытая заправка, ТЦ - закрытая). Уровень топлива должн быть ниже обреза заливной горловины на 20-30 мм летом и на 10-20 мм зимой. Установить указатель расходомера в соответствии с количеством заправленного топлива.
· Зарядить кислородную систему до 150 кгс/см2.

· Зарядить сжатым воздухом до 150 кгс/см2. Штуцеры зарядки и манометры находятся в левой и правой нишах шасси.

· Произвести осмотр электрооборудования, АМП, счетчика ИСА..
· Проверить показания и заменить ленту «Экрана».
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· Проверить с помощью ПК УЗО-1 (левая ниша шасси), ЗАПРАВКУ МАСЛ. СИСТ. ДВИГАТ., КСА и гидросистем, при необходимости дозаправить: масло наверху фюзеляжа в районе двигателей: БГС – левая предкилевая надстройка, ОГС – правая.

· Штуцер заправки системы нейтрального газа находится в передней нише шесси.
· Установить тормозной парашют. Проверить закрытие замков.

· Убедиться в том, что все лючки закрыты.

Переход с 1-й на 2-ю программу
· Открыть лючек, включить «ВКЛ».

· Открыть скобки для чего набрать 771-2-7777
· Нажать кнопку «Запись» и ждать пропадания цифр и появления буквы «Р»
· Осуществить переход на 2-ю программу для чего, набрать 251-0000-2, если со 2-й на 1-ю, то набрать 251-0000-1
· Нажать «Запись» (буква «Р»)

· Закрыть скобки 771-3-9999, нажать «Запись» («Р»), нажать «Выкл»

Определение типа блока БЗПП
773 и нажать «Чтение», если появилось 6666 – значит БЗПП - М
ПОДГОТОВКА БОЕВЫХ ДЕЙСТВИЙ

Общие положения
Подготовка боевых действий соединения (части) заключается в проведении комплекса мероприятий по организации боевых действий и их всестороннему обеспечению в целях успешного выполнения поставленных боевых задач. Она начинается с получением боевой задачи и завершается докладом старшему начальнику о готовности авиационного соединения (части) к ее выполнению.
Подготовка боевых действий включает: принятие решения и планирование боевых действий; постановку боевых задач подчиненным частям и подразделениям; организацию взаимодействия; подготовку 
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подчиненных частей (подразделений) к боевым действиям; организацию всех видов обеспечения; организацию управления; организацию и проведение политической работы; контроль за ходом подготовки к боевым действиям, а также непосредственную подготовку к боевому полету.
При подготовке боевых действий могут применяться: метод последовательной работы, метод параллельной работы и сочетание этих методов (в различных звеньях).
Метод последовательной работы применяется при длительных сроках подготовки боевых действий. При этом каждая инстанция (с участием строго ограниченного круга лиц) включается в работу после принятия решения и завершения планирования в вышестоящей инстанции.
Метод параллельной работы применяется при ограниченных сроках подготовки боевых действий и в ходе их ведения. При этом принятие решения и планирование боевых действий в нижестоящих звеньях (с привлечением необходимого круга должностных лиц) начинается сразу после выработки старшим начальником только первого элемента решения — замысла боевых действий на основе отданных предварительных боевых распоряжений.
Принятие решения и планирование боевых действий
Уяснение задачи, оценку обстановки и принятие решения командир соединения (части) осуществляет лично при участии строго ограниченного состава должностных лиц.
Уясняя задачу, командир соединения (части) должен понять: замысел старшего начальника; цель предстоящих боевых действий соединения (части); задачу, место и роль своего соединения (части); задачи взаимодействующих авиационных соединений и частей, порядок взаимодействия с ними и соединениями (частями) других видов Вооруженных Сил; сроки готовности соединения (части) к выполнению задачи. Затем он доводит содержание боевой задачи должностным лицам, производит (утверждает) расчет времени, определяет мероприятия по подготовке боевых действий, которые необходимо провести немедленно, и 
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дает указания должностным лицам соединения (части).
Оценка обстановки включает оценку противника (объекты действий — местоположение, состав и характер функционирования, размеры, подвижность, уязвимость, видимость, степень защищенности и маскировки, степень важности, возможный характер их действий и т. д.; положение и характер действий сухопутных войск, авиации и военно-морских сил в полосе или районе действий соединения (части), возможные их изменения в ходе боевых действий; систему противовоздушной обороны противника, ее возможности, сильные и слабые стороны, ожидаемое противодействие; средства радиоэлектронной борьбы, их состав и ожидаемое противодействие в полосе или в районе боевых действий соединения (части); своих войск (боевые возможности соединения (части) по выполнению боевой задачи; положение и характер действий сухопутных войск, флота, соседних и взаимодействующих авиационных соединений и частей в районе или полосе действий); района боевых действий, местности, метеоусловий, времени, а также других факторов, определяющих условия боевых действий.
Одновременно путем моделирования (выполнения расчетов) производится выбор рационального варианта действий. При необходимости выбор рационального варианта осуществляется по результатам оценки эффективности нескольких возможных вариантов действий. Возможные варианты в основном могут различаться: применяемыми способами боевых действий, составом привлекаемых сил и их распределением по задачам и объектам действий, порядком выполнения боевой задачи и взаимодействия, а так же обеспечения и управления в ходе выполнения боевой задачи.
В ходе оценки обстановки командир при необходимости заслушивает предложения начальника штаба, офицеров штаба, своих заместителей, начальников служб и командиров обеспечивающих частей (подразделений) по выполнению (обеспечению) поставленной боевой задачи.
В результате уяснения задачи, оценки обстановки и докладов предложений должностных лиц командир соединения (части) едино-
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лично принимает решение, в котором определяет: замысел боевых действий; боевые задачи частям (подразделениям); порядок выполнения боевой задачи и взаимодействия; порядок управления. Кроме того, могут определяться задачи по основным вопросам обеспечения и воспитательной работы.
Основу решения составляет замысел боевых действий, в котором, как правило, определяются - объекты сосредоточения основных усилий; распределение сил и средств по задачам; способы боевых действий и боевой порядок; меры по обману противника каких результатов достичь.
Неполнота данных об обстановке не освобождает командира от своевременного принятия решения. Решение оформляется на карте. При необходимости разрабатывается пояснительная записка.
На основе решения командира и по его указаниям штаб авиационного соединения (части) совместно с должностными лицами управления соединения (части) планирует боевые действия. При этом разрабатываются: в авиационных соединениях — план-график боевых действий (план-график десантирования (перевозки),плановая таблица десантирования (перевозки —в ВТА), план ввода в бой — в ИА, план-график ведения РЭБ, плановая таблица взаимодействия, план восстановления боеспособности, план воспитательной работы; в авиационных частях — план-график боевых действий (план-график десантирования (перевозки) — в ВТА и АА, план-график полетов на воздушную разведку — в РА и АА, план погрузки — в ВТА и АА, план-график диспетчерской обработки результатов воздушной разведки — в РА и АА), план ввода в бой (план воздушного боя — решением командира)— в ИА, план - график ведения РЭБ, план восстановления боеспособности, план политической работы.
Постановка боевой задачи
Боевые задачи авиационным соединениями частям ставятся на сутки, детально — на первый вылет, ориентировочно — на последующие действия; подразделениям — на день (ночь), детально — на первый вылет, ориентировочно — на последующие действия.
В зависимости от характера выполняемой боевой задачи, состава привлекаемых сил, располагаемого времени, условий базирования, 
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наличия средств связи и АСУ и необходимости доведения определенного объема информации до подчиненных боевая задача ставится (доводится): боевым приказом, боевым распоряжением и сигналами боевого управления.
Боевой приказ, боевое распоряжение разрабатываются на основе принятого решения. Задачи в них излагаются ясно, кратко, так, чтобы исключалась возможность различного их толкования.
Применяются устная постановка боевой задачи; передача содержания боевого приказа (распоряжения) по закрытым каналам связи; доставка письменного приказа (распоряжения) офицером штаба (офицером связи); доведение боевой задачи по каналам АСУ. Сигналы боевого управления передаются по каналам АСУ ,засекреченной связи или шифром.
Боевая задача ставится боевым приказом в случае, когда соединение (часть) выполняет боевую задачу всем составом или большей частью сил.
Боевое распоряжение отдается в случае, когда боевая задача выполняется силами одной авиационной части (подразделения), а также в развитие ранее отданного боевого приказа и при уточнении боевой задачи.
В авиационной части все боевые приказы и боевые распоряжения, отданные командиром устно, записываются заместителем начальника штаба, при прямых переговорах по закрытым каналам связи — фиксируются с помощью магнитофона (диктофона), при переговорах с помощью телеграфа — сохраняются телеграфные ленты с записью переговоров.
В авиационном соединении во всех случаях боевые приказы и боевые распоряжения, отданные командиром (доведенные должностными липцами управления соединения) устно, подтверждаются письменными боевыми документами, доставляемыми офицерами штаба (офицерами связи) или передаваемыми по техническим средствам связи и автоматизированным системам управления.
В первую очередь боевые задачи доводятся до авиационной части (подразделения), которая решает главную задачу или начинает действия раньше других или которой требуется больше времени для
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подготовки. При базировании авиационной части на двух аэродромах боевая задача ставится (доводится) в первую очередь авиационному подразделению, базирующемуся на отдельном аэродроме.
О высылке письменных боевых документов (боевых приказов и боевых распоряжений), равно как и о передаче их содержания по средствам связи, подчиненные штабы обязательно извещаются. Получение приказов и распоряжений, в том числе переданных по закрытым каналам связи и каналам АСУ, немедленно подтверждается.
Для сокращения сроков подготовки к полету боевая задача командирам подразделений может ставиться в присутствии летного состава. В отдельных случаях командир части может ставить боевые задачи непосредственно экипажам.
Задачи по обеспечению боевых действий доводятся до исполнителей распоряжениями по видам обеспечения: в соединении — письменно, в части — устно, по тыловому обеспечению — письменно. Ответственность за доведение боевых задач до подчиненных возлагается на начальника штаба, задач по видам обеспечения — на начальников служб.
При изменениях обстановки командир авиационного соединения (части) должен использовать любую возможность для постановки (уточнения)подчиненным боевых задач лично.
Боевой приказ, отдаваемый командиром соединения (части) устно или разрабатываемый письменно, излагается по установленной форме и содержит семь пунктов.
Первый пункт — краткие выводы из оценки противника.
Второй пункт -— боевая задача соединения (части) и замысел боевых действий.
Третий пункт — задачи и порядок применения сил и средств старшим командиром в интересах действий соединения (части), а также задачи взаимодействующих соединений (частей).
Четвертый пункт — после слова «приказываю»излагаются боевые задачи частям (подразделениям), указываются порядок выполнения боевой задачи и взаимодействие.
При формулировании боевых задач указываются: наименование части (подразделения), которой ставится задача, каким со-
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ставом действовать, формулировка самой задачи (дата, время или период действий, с применением каких средств поражения, по каким объектам действовать, каких результатов достичь (тип, степень поражения), запасные объекты действий).
При изложении порядка выполнения боевой задачи и взаимодействия доводятся согласованные по целям, задачам, месту и времени действия частей (подразделений) по этапам боевого полета при выполнении боевой задачи соединением (частью) как самостоятельно, так и совместно с другими силами и средствами. 
Пятый пункт — летный ресурс, количество управляемых ракет и ядерных боеприпасов, отпущенных соединению (части) на выполнение боевой задачи, их распределение между подчиненными частями (подразделениями), боевое напряжение.
Шестой пункт — время готовности к выполнению боевой задачи (боевого полета). 

Седьмой пункт — порядок управления: с каких пунктов управления будет осуществляться управление частями (подразделениями); рубежи передачи управления, каналы управления по рубежам; порядок управления в условиях радио-помех противника; место командира соединения(части), его заместители на земле и в воздухе(если командир участвует в выполнении боевой задачи); на кого из командиров частей (подразделений) возлагается управление соединением (частью) при выходе из строя командного запасного командного пунктов соединения(части).
В боевом распоряжении излагаются: краткие выводы из оценки противника; боевая задача части (подразделения), которой адресуется боевое распоряжение; задачи и порядок применения сил и средств старшим командиром в интересах действий части (подразделения); время готовности к выполнению боевой задачи (боевого полета).
При необходимости в боевом распоряжении могут быть указаны порядок взаимодействия, порядок управления и другие данные.
Предварительное боевое распоряжение отдается при параллельной работе после выработки первого элемента решения — замысла боевых действий. В нем указываются: ориентировочная боевая задача, взаимодействующие части (подразделения), средства поражения и другие данные.
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