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1. Потенциометрический датчик угловых перемещений, теплостойкий

МУ-615А
1.1 Назначение

Потенциометрический датчик угловых перемещений, теплостойкий МУ-615А предназначен для преобразования углов перемещений органов управления самолёта в электрические величины (напряжение, электрическое сопротивление).
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Рис. 1.1 Внешний вид датчика МУ-615А

1.2 Основные технические данные

1. Углы перемещения движка потенциометра датчика:

1) Рабочий ±30º±2º;

2) Полный ±60º±2º.

2. Погрешность измерения углов в нормальных условиях не более ±2% от всего рабочего диапазона измерения;

3. Нелинейность тарировочной характеристики не превышает ±1,5% от всего рабочего диапазона измерения.

4. Температурный диапазон работы минус 60ºС; плюс 150ºС длительно и плюс 200ºС кратковременно (в течение 10 минут).

5. Напряжение питания 6±0,5 В постоянного тока.

6. Сопротивление потенциометра 700±200 Ом.

7. Вес датчика 160 г.

8. Габаритные размеры датчика: 39,5(54(41,5.

1.3 Принцип действия

Принцип действия датчика угловых перемещений основан на пропорциональном изменении сопротивления в зависимости от величины угла поворота токосъёмного движка.

1.4 Описание конструкции

Потенциометрический датчик состоит из следующих узлов: корпуса 1, потенциометра 2; движка с контактом 3 и штепсельного разъёма 4 (рис. 2).

Наружная часть оси датчика несёт на себе детали,  помощью которых крепится механизм, соединяющий орган управления самолетом с датчиком.
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Рис. 1.3. Электрическая схема датчика – со стороны привода

Изменяя своё положение, орган управления приводит во вращение ось движка датчика.

Движок датчика 3 перемещается по обмотке потенциометра 2 пропорционально углу поворота органа управления и выдаёт в измерительную цепь напряжение, соответствующее углу поворота движка.

Штепсельный разъём 4 служит для подачи электропитания к обмотке потенциометра и для выдачи снимаемого напряжения.
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Рис. 1.2. Чертёж общего вида датчика

1 – корпус; 2 – потенциометр; 3 – движок с контактом; 4 – штепсельный разъём.

1.5 Подготовка датчика к работе

Перед эксплуатацией датчика необходимо проверить контактирование и соответствие показаний данным тарировочной таблицы.

Проверка контактирования датчика производится на осциллографе Э0-7.

Выводные концы от штырей “1” и “3” штепсельного разъёма присоединяются соответственно к клеммам “Контрольный сигнал” и “Вход” осциллографа.

При надёжном контакте на экране осциллографа должна наблюдаться непрерывная синусоида частотой 50 Гц.

При перемещении движка по обмотке потенциометра в пределах рабочего угла (±30º) со скоростью, не превышающей 2 цикла в секунду, синусоида не должна иметь разрывов с падением напряжения до нуля.

Между клеммами осциллографа “Вход” и “Земля” устанавливается сопротивление 20 кОм.

Потерей контакта считаются такие разрывы кривой на осциллографе /падение напряжения до нуля/, которые удаётся зафиксировать в неподвижном положении движка при повторном перемещении.

Проверка тарировочных данных производится следующим образом. Датчик закрепляется на механическом приспособлении (рис. 4). Выводные концы штырей “1”, “2”, “3” штепсельного разъёма датчика присоединяются соответственно к клеммам “1”, “2”, “3” электрической схемы (рис. 5), питаемой напряжением постоянного тока 6,0 В.

Образцовому потенциометру или магазину сопротивлений Rэ задают отношение измеряемого сопротивления к полному rизм/R, равное 50% и, перемещая движок по обмотке потенциометра датчика, находят баланс мостовой схемы (электрическую середину потенциометра); при этом стрелка на колпачке и точка на втулке датчика должны совпадать.
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Рис. 1.4. Механическое приспособление

1 – деревянное основание; 2 – шкала с пределом измерения от 0º до 180º; 3 – нониус.
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Рис. 1.5. Электрическая схема для тарировки датчика

Rэ – образцовый потенциометр или магазин сопротивлений; Г – гальванометр; R – испытуемый датчик МУ-615А.

После того, как мост сбалансирован, со шкалы механического приспособления (рис. 5) снимают показание. Затем, задаваясь отношением сопротивления на потенциометре Rэ, равным 99,5%, и перемещая движок по обмотке потенциометра, находят баланс мостовой схемы и снимают показание со шкалы приспособления.

Путём вычитания из показания, снятого со шкалы, соответствующего точке 99,5%, показание, соответствующее точке 50%, находят рабочий угол +αº.

На потенциометре Rэ задают отношение сопротивлений, равное 0,5% и вновь, перемещая движок по обмотке потенциометра датчика в другую сторону, балансируют мостовую схему и снова снимают показание с приспособления.

Путём вычитания из показания, снятого со шкалы (рис. 5), соответствующего точке 50%, показание, соответствующее 0,5%, находят рабочий угол - αº. Затем, к полученным величинам рабочих углов, соответствующим 0,5% и 99,5%, прибавляют по 0,5% от общего диапазона измерения, что для датчикав с рабочим углом ±30º составляет 0,3º.

Проверка тарировочных данных в точках 75% и 25% производится аналогично определению рабочих углов в точках 99,5% и 0,5%.

Примечание: Тарировка датчика может производиться с помощью любых электроизмерительных приборов, обеспечивающих точность 0,5%.

2. Режимы работы САУ

2.1. Работа каналов элеронов и руля направления 

САУ ~ 431 —03 в режиме ДЕМПФЕР

Канал элеронов: Канал элеронов образован собственно демпфером крена (ДК) и электрической системой, преобразующей поперечное перемещение ручки управления в дополнительное (помимо механической проводки) отклонение элеронов. ДК реализует отрицательную обратную связь по угловой скорости крена ((X). а электрическая систе​ма преобразования поперечного перемещения РУ обеспечивает идентичность характери​стик поперечной управляемости самолета при включенном и выключенном режиме ДЕМПФЕР.

Закон управления для канала элеронов в режиме ДЕМПФЕР имеет следую​щий вид:
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 - передаточное число по угловой скорости крена, формируется с помо​щью корректирующей функции F(P,q);
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-инерционный фильтр, предназначен для подавления высокочастотных составляющих движения ручки.
Для подавления движений РУ с малой амплитудой (случайных колебаний) в цепи прохождения сигнала Хр искусственно создана зона нечувствительности. Блок—схема прохождения сигналов в канале элеронов в режиме ДЕМПФЕР показана на рис.1: 
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Рис.2.1: Блок — схема прохождения сигналов в канале элеронов

в режиме ДЕМПФЕР

- ВБУ — вычислитель боковой устойчивости (субблок ВУ, формирует управ​ляющие сигналы для бокового канала в режиме ДЕМПФЕР, поступающие затем на входы усилителей сервоприводов в вычислителе продольной устойчи​вости ВПУ);

· ДПР — датчик положения ручки.

Канал руля направления: Канал руля направления демпфирует угловые колебания самолета по рысканию и повышает путевую устойчивость самолета за счет введения обратной связи по поперечной перегрузке (nz) , а также реализует компенсирующие перекрестные связи «крен — рыскание» за счет введения сигналов по угловой скорости крена ((X ) и по поперечному перемещению ручки управления (Хр) .

Закон управления для канала руля направления в режиме ДЕМПФЕР (и в других режимах тоже) имеет следующий вид:
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где: 
[image: image11.wmf]y

H

К

w

 — передаточное число по угловой скорости рыскания, формируете помощью корректирующей функции F1(P, q);


[image: image12.wmf]X

H

К

w


— передаточное число по угловой скорости крена, формируется с мощью корректирующих функций F1(P, q) и F4(P,q)
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-- изодромный фильтр, подавляет постоянные составляющие угловых скоростей рыскания ((X) и крена ((Y)
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--инерционный фильтр, подавляет высокочастотные составляющие сигналов поперечной перегрузки (nY);
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— передаточное число по поперечному перемещению РУ, формируется с помощью корректирующих функций F1(P,q) и F4((),
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Блок—схема прохождения сигналов в канале руля направления в режиме ДЕМПФЕР (и в других режимах тоже) представлена на рис.2:

[image: image15.png]JveyH | ¥ YTIp. CHTH.

o l curn. OC
aevk L X BIIY g | APM-150

BBY —
——-—1a [
[ 1) /A B S le———
T E|F; |F,
me | Xp BK®





Рис.2.2 Блок—схема прохождения сигналов в канале руля направления, где ДЛУ — датчик линейных ускорений. 

2.2. Работа САУ - 451 - 03 в режиме СТАБИЛИЗАЦИЯ

В этом режиме САУ выдерживает заданные углы тангажа ((зад) и крена (курса) – γзад. ((зад ) качестве заданных принимаются углы тангажа и крена (курса), которые имел самолет в момент включения режима (или снятия усилия с ручки управле​ния, если при включенном режиме летчик вмешивался в управление). Пока режим СТАБИЛИЗАЦИЯ не включен, специальные электромеханические системы, включающие синусно-косинусные трансформаторы (СКТ), усилители и двигатели-генераторы, отрабатывают значения текущих углов тангажа, крена и курса по сигналам -ИKB (конструктивно эти следящие системы входят в состав блока следящих систем БСС—13 вычислителя управления ВУ — 222 — 03). В момент включения режима - СТАБИЛИЗАЦИЯ текущие значения запоминаются и становятся заданными, и в блоке БСС — 13 вычисляются отклонения углов тангажа и крена (курса) самолета с этих заданных значений.

Характерной особенностью САУ—451—03 является автономность контуров демпферов и контуров автоматического управления. При этом контуры автоматического управления используют в качестве исполнительных элементе электромеханизмы МТ — 16Е8(А).
Канал стабилизатора: Контур автоматического управления канала стабилизатор работает одновременно с контуром демпфера.

Закон управления для канала стабилизатора в режиме СТАБИЛИЗАЦИЯ имеет вид:

[image: image16.png]w,
-ny —nym.J+KBz (

T,P

TP +1

TP
TgP +1

).




[image: image17.png]



сигнал заданной нормальной перегрузки, формируется из сигналов рассогласования текущего и заданного углов тангажа;
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Кку — передаточное число, формируется с помощью корректирующей функ​ции F5 (q);

--дополнительный сигнал, предназначенный для компенсации уменьшения вертикальной составляющей подъемной силы само​лета при кренах;
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 - передаточное число по перегрузке, формируется с помощью корректирующей функции F8 (q);
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 передаточное число по угловой скорости тангажа, формируется с помощью корректирующей функции F0(P,q);

[image: image64.png]T,P+1




- инерционный фильтр, предназначен для фильтрации высокочастотных помех измерителя вертикальной (нормальной) перегрузки (nу)-

Изодромные фильтры с постоянными времени Т1 и Т8 служат для формирования сигнала управления по сигналу угловой скорости тангажа.

Блок-схема прохождения сигналов в канале стабилизатора в режиме СТАБИЛИ​ЗАЦИЯ представлена на рис.3: 
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Рис.2.3 Блок — схема прохождения сигналов в канале стабилизатора в режиме СТАБИЛИЗАЦИЯ

На рис обозначены:
БСС —13 — блок следящих систем (субблок ВУ — 222 — 03, формирует сигналы отклонения от заданных углов крена, тангажа и курса в режиме СТАБИЛИЗАЦИЯ);

ВЗП — вычислитель заданной перегрузки (субблок ВУ — 222 — 03, форми​рует сигнал, пропорциональный заданному значению перегрузки в режимах ав​томатического управления);

BAIT — вычислитель автоматики тангажа и триммера (субблок ВУ — 222 — 03, формирует сигнал в продольном канале для управления электромеханизмом МТ — 16Е в режимах автоматики и ручного триммирования);

МТ — 16Е — электромеханизм (механизм триммерного эффекта).
Канал элеронов: Канал автоматического управления канала элеронов также рабо​тает одновременно с контуром демпфера.

Закон управления для канала элеронов в режиме СТАБИЛИЗАЦИЯ имеет следующий вид:

[image: image22.png]= K; '(7 - 73311.)'*' K‘:x 0y




где: γ зад.= γ вкл - при стабилизации крена;
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(т.е. при стабилизации крена заданный угол крена γзад - включения режима СТАБИЛИЗАЦИЯ, а при стабилизации курса значение заданного угла крена формируется из сигналов рассогласования текущего и заданного курсов самолета. В последнем случае заданный курс ((зад.)- это курс, зафиксированный в БСС — 13 в момент включения режима СТАБИЛИЗАЦИЯ). 
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 — передаточное число по угловой скорости крена, формируется с помощью корректирующей функции F1 (P,q).

Блок-схема прохождения сигналов в канале элеронов в режиме СТАБИЛИЗА​ЦИЯ представлена на рис.4:
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Рис.2.4: Блок — схема прохождения сигналов в канале элеронов в режиме СТАБИЛИЗАЦИЯ

На рис.15 обозначены:

ИКВ — инерциальная курсовертикалъ (из состава информационного комплекса вертикали и курса ИК — ВК — 80);

БСС — 13 — блок следящих систем (субблок ВУ — 222 — 03);

ВК — вычислитель крена (формирует сигнал, пропорциональный значению за​данного крена, в режимах автоматического управления);

ВАКТ — вычислитель автоматики крена и триммера (формирует сигнал в бо​ковом канале для управления электромеханизмом МТ в режимах автоматики и ручного триммирования).

Канал руля направления: Он работает в автоматических режимах так же, как в режиме ДЕМПФЕР.

2.3. Работа САУ —451 — 03 в режиме СТАБИЛИЗАЦИЯ ВЫСОТЫ

В этом режиме по сигналам отклонения от заданной высоты ((Н), поступающим от корректора высоты KB — 16 — 3, осуществляется автоматическая стабилизация за​данной барометрической высоты полета. Заданная барометрическая высота соответству​ет высоте включения корректора KB — 16 —3, а следовательно, высоте, на которой находился самолет в момент включения режима. Режим реализуется, как и предыдущий, контурами автоматического управления независимо от контуров демпфирования.

Канал стабилизатора: Из сигнала отклонения от заданной высоты[image: image27.png](ot = 1, - H)



 и сигнала наклона траектории ((=(—() формируется сигнал заданной перегрузки ( nу.зад) Этот сигнал сравнивается с сигналом текущей перегрузки, и на основе их разности формируется сигнал, который управляет электромеханизмом МТ в сумме с сигналом угловой скорости тангажа ((Z ).

Закон управления стабилизатором в режиме СТАБИЛИЗАЦИЯ ВЫСОТЫ имеет вид:
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Видно, что закон управления такой же, как в режиме СТАБИЛИЗАЦИЯ, но по иному формируется сигнал заданной перегрузки (nу.зад  ). В выражении для nу.зад  на​личие сигнала (=(—( позволяет улучшить качество переходных процессов за счет повышения запаса устойчивости контура, а введение изодромного фильтра с постоянной времени Тз для сигнала ( уменьшает влияние медленно изменяющихся ошибок опре​деления угла наклона траектории (() из-за погрешностей измерения углов тангажа (() и атаки (() .
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 — передаточное число по углу наклона траектории, формируется с помощью корректирующей функции F7(M); 
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 — передаточные числа по отклонению от заданной высоты ((Н) .

Изодромный фильтр с постоянной времени Т2 улучшает переходные процессы.

Остальные передаточные числа, сигналы и фильтры описаны при пояснении зако​на управления режима СТАБИЛИЗАЦИЯ. Отличие в том, что передаточное число по угловой скорости тангажами) ) формируется с помощью корректирующей функции F8 (q), а не F0 (P.q).

Блок-схема прохождения сигналов в канале стабилизатора в режиме СТАБИЛИЗАЦИЯ ВЫСОТЫ представлена на рис.5: 

Каналы элеронов и руля направления; Законы управления этих каналов в ре​жиме СТАБИЛИЗАЦИЯ ВЫСОТЫ имеют тот же вид, что и в режиме стабилиза​ции углового положения самолета. [image: image31.png]KB-16-3 |4 B3N
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Рис.2.5: Блок-схема прохождения сигналов в канале стабилизатора в режиме СТАБИЛИЗАЦИЯ ВЫСОТЫ

2.4. Работа САУ - 451 -03 в режиме ПРИВЕДЕНИЕ К ГОРИЗОНТУ (ПГ)

Режим ПГ позволяет автоматически перевести самолет в режим горизонтального полета из любого пространственного положения. Приведение осуществляется контурами автоматического управления независимо от контуров демпфирования. При вмешательст​ве летчика в управление в процессе приведения (нажатием кнюппеля управления элек​тромеханизмами МТ или приложением усилий к РУС) управление приводами контуров автоматического управления отключается, а контуры демпфирования продолжают рабо​тать. При прекращении вмешательства летчика режим восстанавливается.

Канал стабилизатора: Закон управления стабилизатором в режиме ПГ такой же, как в режимах стабилизации углового положения и стабилизации высоты, но при этом проще формируется сигнал заданной перегрузки (nу.зад):
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Отсутствие изодромного фильтра в цепи прохождения сигнала ( обусловлено тем, что для приведения к горизонту требуется значение угла наклона траектории в низко​частотной области спектра его изменения.

При достижении |(|< 5 И |γ| < 7 с задержкой 4-5 секунд включается режим стабилизации высоты, то есть n будет формироваться так, как в режиме стабили​зации высоты (см.выше).

Каналы элеронов и руля направления; Законы управления этих каналов соот​ветствуют стабилизации нулевого угла крена при |γ| < 70 . В диапазоне углов |γ| < 7° и |(| < 40° осуществляется стабилизация курса.

2.5. Работа САУ - 431 - 03 в режиме «УВОД С ОПАСНОЙ

ВЫСОТЫ»

Этот режим обеспечивает увод самолета с недопустимо малых высот полета. Уро​вень опасной высоты предварительно задается на задатчике указателя радиовысотомера (РВ).

Канал стабилизатора: Для увода самолета с опасной высоты используются оба типа приводов: МТ и АРМ. В этом  случае контур автоматического управления  с электромеханизмом МТ работает по такому же закону управления, как и во всех пре​дыдущих автоматических режимах, но при этом сигнал заданной перегрузки (.nу.зад) формируется с учетом сигнала заданного угла наклона траектории ((.зад ):
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где
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Сигнал заданного угла наклона траектории (() обеспечивает выход самолета из зоны опасной высоты с постоянным углом наклона траектории. Таким образом, контур автоматического управления включается как бы в режим «ПГ», только горизонт «под​нят» на 8° градусов кабрирования. В результате происходит набор высоты с углом (= 80,

Так как скорость отработки задающего воздействия электромеханизмом МТ неве​лика, то наблюдается замедленная реакция самолета на увод с опасной высоты. Поэто​му, для ускорения увода самолета в начальной фазе увода (первые 3-4 секунды) ис​пользуются АРМ контура демпфирования, на вход которой подается сигнал отклонения стабилизатора на кабрирование, предварительно пропущенный через изодромный фильтр. Через 3-4 секунды этот сигнал полностью исчезает, и шток АРМ возвращает​ся в исходное положение.

В результате воздействия обеих приводов переходный процесс отклонения стабилизатора при уводе с опасной высоты имеет вид (характер), показанный на рис.2.6:
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Рис.2.6: переходный процесс отклонения стабилизатора при уводе с опасной высоты

САУ — 451 —03 обеспечивает удовлетворительное качество управления при выводе из зоны опасной высоты лишь при начальной вертикальной скорости самолета не более 40 м/с и угле крена не более 30 градусов. Иначе возможна значительная «просадка» самолета. 

 Канал элеронов и руля направления; Они  работают в режиме УВОД С ОПАСНО ВЫСОТЫ аналогично режиму ПГ, т.е. при |γ| < 7° производят стабили​зацию нулевого угла крена, а при |γ|<7° И |(|< 40° стабилизацию курса (см. канал элеронов в режиме стабилизации углового положения).

2.6. Работа САУ - 451 - 03 в режиме «ЗАХОД НА ПОСАДКУ»

Как уже говорилось, режимы автоматического и директорного заходов на посадку (АЗП и ДЗП) реализуется САУ — 451 —03 совместно с радиотехнической системой ближней навигации и посадки (РСБН). Автоматическое управление отличается от ди​ректорного лишь тем, что управляющие сигналы с вычислителя используются не только для индикации, но и для воздействия на рулевые поверхности самолета с целью удер​жания его на заданной траектории.

Режим начинается после поступления команды ГОТОВНОСТЬ КУРСОВОГО РАДИОМАЯКА («Гот. К»), о чем свидетельствует уборка с лицевой панели ПНП курсового бленкера. При этом в горизонтальной плоскости начинается стабилиза​ция центра масс самолета в равносигнальной зоне (плоскости) курсового радио​маяка (КРМ). В вертикальной же плоскости режим имеет два этапа:
1. Стабилизация барометрической высоты полета;
2. Стабилизация положения центра масс самолета на глиссаде.

Канал стабилизатора; На первом этапе управление стабилизатором осуществля​ется также, как в режиме СТАБИЛИЗАЦИЯ ВЫСОТЫ. При этом сигнал отклонения от равносигнальной зоны глиссадного радиомаяка ГРМ ((г) мал. По мере приближения к ВПП сигнал растет (на ПНП наблюдается смещение горизонтальной планки из крайнего верхнего положения к центру прибора), и при не​котором его определенном значении формируется команда ЗАХВАТ ГЛИССАДЫ (в субблоке ВПТ — вычислитель посадки тангажа — вычислителя управления ВУ — 222 —03). По этой команде отключается стабилизация высоты полета и включается стаби​лизация самолета на глиссаде снижения.

Закон управления для канала стабилизатора в режиме захода на посадку имеет вид:
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Кснт — коэффициент системы самонастройки. Изменение его в процессе захода на посадку обеспечивает приемлемое качество управления как на больших, так и на малых дальностях до ВПП. Вычисляется в субблоке ВКТ (вычислитель коррекции тангажа) вычислителя управления ВУ — 222 — 03 в зависимости от глиссадной дальности; (Г — сигнал отклонения от равносигнальной зоны ГРМ;

[image: image66.png]K., +KLP
(T,p+1)




 - фильтр 2-го порядка, обеспечивает фильтрацию высокочастотных помех, связанных с сигналом отклонения от равносигнальной зоны ГРМ ((г);
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- сигнал принудительного отклонения стабилизатора на 40 пикирования. Этот сигнал формируется в субблоке ВПТ (вычислитель посадки тангажа) по ко​манде ЗАХВАТ ГЛИССАДЫ и обеспечивает более интенсивный переход от горизонтального полета к полету по глиссаде. Поэтому в момент захвата глиссады директорная стрелка тангажа резко отклоняется вниз, указывая на необходимость создания дополнительного пикирующего момента для вывода самолета на глиссаду снижения.

Изодромный фильтр постоянной времени T8 обеспечивает постепенное снижение с течением времени и дальнейшее исчезновение влияния сигнала пр. на движение само​лета.

Канал элеронов; в канале элеронов в течение всего процесса захода на посадку осуществляется стабилизация самолета по сигналам отклонения его от равносигнальной зоны КРМ ((к ).

Закон управления для канала элеронов в режиме ЗАХОД НА ПОСАДКУ имеет вид:
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КСНК — коэффициент самонастройки канала. Его назначение аналогично назначе​нию коэффициента самонастройки в канале тангажа;
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 — передаточная функция, обеспечивает изодромную обратную связь по от​клонению курса при малых ошибках выдерживания курса ВПП((впп) и учет курса ВПП при больших ошибках. Изодром позволяет устранить влияние постоянного бокового ветра и медленных ошибок курсовой системы на точность стабилизации самолета по оси ВПП.

Процесс снижения самолета по глиссаде заключается в удержании летчиком директорных стрелок и стрелок положения КПП и ПНП в центре кружков (в режиме ДЗП) или в отработке сервоприводами САУ (рулевыми машинами АРМ и механиз​мами триммерного эффекта МТ) поступающих сигналов, управляющих элеронами и стабилизатором.

Снижение по глиссаде в режимах АЗП и ДЗП обеспечивается только до высоты 50 метров (из условий безопасности в связи с искривлением равносигнальной зоны).

В случае пропадания сигнала готовности курсового («Гот.К») или глиссадного («Гот.Г») каналов РСБН после захвата глиссады происходит автоматическое отключе​ние режимов АЗП и ДЗП и включение режима ПРИВЕДЕНИЕ К ГОРИЗОНТУ.

2.7. Особенности эксплуатации САУ — 451 — 03

Одной из особенностей эксплуатации САУ — 451 — 03 является отсутствие обя​зательных периодических проверок параметров системы. В процессе эксплуатации про​верка отдельных параметров САУ производится при поиске и устранении неисправно​стей. Отыскание же неисправностей производится в случаях:

‑‑обнаружения отказа при проверке работоспособности САУ тест-контролем;

‑‑ замечаний летного состава, не подтверждающихся тест-контролем.

САУ — 451 —03 имеет достаточно развитую систему встроенного контроля, охватывающую контролем около 75% ее элементов как на земле, так и в полете. 

В полете контролируются:

1. Включение режимов работы САУ;

2. Работоспособность АРМ — 150 по уровню рабочей жидкости в них и по на​личию питания. Для контроля уровня жидкости в замкнутой полости АРМ — 150 установлено устройство сигнализации — геркон, сигнал с которого при па​дении уровня рабочей жидкости ниже допустимого подается в ВУ — 222 — 03 и воспринимается как сигнал отказа режима демпфирования в соответствующем канале.

Сигналы отказа вызывают соответствующую световую сигнализацию, а также фиксируются системой ЭКРАН. Кроме того, в течение всего полета с включен​ной САУ система ТЕСТЕР регистрирует:
сигналы положения штоков АРМ —150 всех каналов;

сигналы положения штоков электромеханизмов МТ крена и тангажа;

сигналы отклонения командных стрелок КПП ((т И (к) в режимах директорного управления;

‑‑ разовые команды включения автоматических режимов работы САУ, команды ручного включения механизмов МТ, обжатия гашетки и отключения режимов САУ. При наземном техническом обслуживании с помощью встроенного тест-контроля проверяется работоспособность САУ, и в случае ее нарушения выдается информация об отказе. Причем, каждое автоматическое включение САУ — 451 в работу про​исходит только после прохождения тест-контроля. Информация тест-контроля об отказе используется специалистами при поиске конкретного отказавшего сменного бло​ка системы или субблока вычислителя.

Система встроенного тест-контроля содержит два вычислителя (вычислитель контроля стимулов ВКС и вычислитель контроля оценки В КО) и ряд дополнительных элементов, размещенных в ВУ — 222 — 03. В ВКС формируется программа контроля, а ВКО управляет работой системы тест-контроля, выдает результаты контроля на ин​дикацию и управляет работой вычислителя ВКС.

Система тест-контроля построена на основе оценки реакции отдельных уст​ройств (вычислителей) САУ на стимулирующие сигналы. В соответствии с так назы​ваемой программой стимулов производится выдача стимулирующих сигналов (т.е. воз​мущающих воздействий) на датчики ДУСУ, ДЛУ, KB — 16, на включение и пере​ключение режимов системы, а также непосредственно в субблоки вычислителя управле​ния. Датчики в соответствии с этими стимулирующими сигналами выдают сигналы в ВУ — 222 —03. На основе этих сигналов (стимулирующих и от датчиков) субблоки вычислителя управления формируют и выдают управляющие сигналы на рулевые маши​ны и механизмы триммерного эффекта в соответствии с законами управления, - это так называемые оцениваемые сигналы (параметры).

Оцениваемые сигналы (параметры) поочередно подключаются к сравнивающему устройству — компаратору оценки в субблоке ВКО — в соответствии с так называе​мой программой каналов контроля. На компараторе происходит сравнение величины оцениваемого сигнала с программным (требуемым) значением. При их совпадении кон​троль переходит к оценке следующего сигнала, а при несовпадении происходит оста​новка контроля и вырабатывается команда отказа, которая индицируется на лицевой панели вычислителя управления ВУ — 222 — 03.

Собственно тест-контроль системы включает в себя 74 шага. Однако, соб​ственно тест-контроль (эти 74 шага) начинается только после прохождения са​моконтроля схемы тест-контроля. Самоконтроль схемы тест-контроля включает​ся автоматически, реализуется в течение 4—7 секунд и охватывает вычислитель управления ВУ — 222 — 03 и проверяемые каналы и цепи. В случае нормального прохождения самоконтроля начинает мигать лампа индикации ДЕМП на пульте управ​ления ПУ — 189 в кабине, что сигнализирует о начале собственно тест-контроля САУ. В дальнейшем мигание лампы ДЕМП является индикацией (единственной в кабине) прохождения тест-контроля.

Встроенный тест-контроль включается автоматически при:
включенных АЗК «ТРИММ. ЭФФ.» (кабинный энергоузел) и выключателя «САУ» (правый горизонтальный пульт); - исправности первичного и вторичного электропитания САУ (контролируется свечением светодиодов 200, +27, +15, -15, +12, -12, +5, +25 в секторе «Питание» на лицевой панели ВУ — 222 — 03);

‑‑ нормальной заправке всех АРМ рабочей жидкостью (контролируется свечени​ем светодиодов А, Т, К, Н в секторе «АРМ» на лицевой панели ВУ — 222 -03);

‑‑ наличии в САУ сигнала «Готовность ИКВ» (должен светиться светодиод «ИКВ» на лицевой панели ВУ);

‑‑ бжатой стойке шасси (если сигнал «Стойка обжата» отсутствует, то на лице​вой панели ВУ не будет светиться ни один светодиод).

Особенностью проверки САУ тест-контролем является необходимость обя​зательной перед проверкой штоков механизмов триммерного эффекта крена (МТк) и тангажа (МТт), а также датчика положения ручки по крену ДПР — 23 в нулевое положение. Несоблюдение этого условия может приводить к оста​новке тест-контроля, т.е. к выдаче ложного отказа САУ.
При исправности САУ тест-контроль (все 74 шага) проходит без остановки, и по окончании его выключается режим ДЕМПФЕР (при этом устойчиво, т.е. без мигания начинает гореть лампа ДЕМП на пульте ПУ — 189, а также гаснет табло аварийных режимов ДЕМП. ВЫКЛ. и прекращается мигание кнопки-лампы ЦСО системы ВСС —1). После окончания тест-контроля ручка управления остается отклоненной по крену и тангажу механизмами МТк и МТт, поэтому необходимо произвести ручное тримми-рование ручки до загорания соответствующих табло нейтрального положения триммеров («ТРИММЕР СТАБИЛИЗ. И ТРИММЕР ЭЛЕРОН»).

В случае обнаружения неисправности в САУ прохождение программы тест-контроля останавливается. При этом мигают все лампы индикации (кроме лампы ПОВТ. ЗАХОД) на пульте ПУ — 189 (в кабине) и мигает светодиод «ОТКАЗ» на лицевой панели вычислителя управления ВУ — 222 —03. Кроме того, группа свето​диодов на лицевой панели ВУ фиксирует номер шага и номер опроса, на которых про​изошел останов (на каждом шаге производится 8 опросов с номерами от 0 до 7). Ана​лиз этой информации с привлечением специальных таблиц позволяет определить место отказа с точностью до канала и цепи.

Для поиска и устранения неисправностей. Обнаруженных тест-контролем, необходимо:
1. Произвести перезапуск тест-контроля, чтобы убедиться в наличии неисправ​ности САУ.

2. Подключить к ВУ — 222 — 03 пульт проверки ПП — 212 из состава кон​трольно — проверочной аппаратуры КПА — САУ — 451 — 02 сер. 2.

3. С помощью кнопки «ПРОДОЛЖ. КОНТР.» на ПП — 212, «проталки​вая» на один шаг тест контроль при каждой его остановке, выполнить всю программу тест-контроля (74 шага). Записать весь набор шагов, на которых происходили остановки тест-контроля.

4. По полученным сочетаниям шагов программы, используя таблицу 104 в «Руководстве по технической эксплуатации САУ», определить предлагаемые отказавшие конструктивно —сменные блоки САУ или субблоки вычислителя (соответствии с табл. 104 их может быть одновременно не более двух).

5. Если такими субблоками оказались ВПУ (вычислитель продольной устойчивости), ВКО (вычислитель контроля оценки), К (коммутатор) или блок питания БП — 63, то произвести в вычислителе их поочередную замену с последующей проверкой работоспособности САУ тест-контролем после каждой замены. Если тест-контроль проходит нормально, то устранение неисправности считать законченным, - никаких дополнительных проверок и регулировок производить не требуется.

6. Для всех остальных субблоков вычислителя управления ВУ и блоков САУ после замены, которых требуется помимо тест-контроля дополнительные проверки и при необходимости регулировки, необходимо пользоваться алгоритмами поиска неисправностей, разработанными для каждого шага тест-контрол и приведенными в «Руководстве по технической эксплуатации САУ».

Алгоритм поиска неисправности позволяет путем замера указанных в алгоритм параметров (напряжений) с помощью ПП — 212 и цифрового вольтметра конкретно определить отказавший блок САУ или субблок вычислителя. При этом в каждом алгоритме требуется произвести не более трех замеров.

Из имеющегося набора шагов, на которых происходила остановка тест-контроля достаточно выполнить работу с использованием алгоритма поиска только для одного шага.

После замены найденного отказавшего блока САУ или субблока ВУ необходим проверить систему тест-контролем и, убедившись, что замена произведена правильно произвести проверку, а при необходимости и регулировку по технологическим картам указанным в «Руководстве по технической эксплуатации САУ»,

Проверка и регулировка отдельных параметров САУ обеспечиваются с по мощью КПА —САУ — 451 —02 сер.2 на борту самолета или с помощью стендового комплекта СК — САУ — 451 в условиях ТЭЧ.
3. Системы автоматического управления базового вертолета: назначение и выполняемые функции, состав и режимы работы. Перспективы и развития САУ и

АПК.

3.1. Общие сведения об управлении вертолетом.

Классификация конструктивных схем вертолетов производится по числу применяемых несущих винтов и по их взаимному расположению. Практическое применение нашли одновинтовые вертолеты с рулевым винтом /РВ/, двухвинтовые соосной схемы, двухвинтовые продольной схемы /винты в передней и задней части фюзеляжа/ и двухвинтовые поперечной схемы /винта на концах специальной поперечной балки вертолета/. Большая часть вертолетов от общего парка построены по одновинтовой схеме с РВ. Далее рассматривается именно этот класс вертолетов.

Вертолетов /любого класса/, в отличии от самолета, управляется не с помощью аэродинамических моментов, вызванных отклонением рулевых поверхностей, а посредством изменения модуля и направления вектора тяги /Т/ несущего винта /НВ/ и изменения модуля вектора тяги рулевого винта /РВ/. Тяга винта вертолета пропорциональна частоте вращения винта, углу атаки, под которым установлены лопасти винта /шаг винта/, скорости вертолета в направлении оси винта и некоторым другим (в меньшей степени) параметрам:
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Т — тяга;

Fнв — общий шаг НВ;

Wнв — частота вращения НВ;

Vy — вертикальная скорость.

Зависимость Т от горизонтальной скорости /Vx/ обычно не учитывается ввиду относительно малых значений Vx . Лопасти несущего винта описывают в полете коническую поверхность, называемую тюльпаном или конусом. Угол «подъема» конуса в каждой его точке обозначается ( и называется углом взмаха, ( у МИ —24 не превышает 250 на максимальной тяге и 50 на номинальной.

Движение центра масс вертолета в горизонтальной плоскости, управление этим движением, а также управление креном и тангажом осуществляется за счет наклона вектора тяги НВ, т.е. за счет наклона оси конуса. Указанное отклонение выполняется с помощью автомата перекоса /АПК/ (предложен академиком Б.Н. Юрьевым в 1990 году), см. рис. 16.65. Каждая из лопастей винта подвешена на двух, а с учетом осевого поворота, задаваемого автоматом перекоса — трех шарнирах. Вертикальный шарнир ВШ обеспечивает небольшую свободу колебаний лопасти в плоскости вращения и разгружает втулку несущего винта от знакопеременного момента, связанного с периодическим изменением кинетической энергии лопасти при отклонении Т от оси вращения винта. Горизонтальный шарнир ГШ предотвращает работу лопасти на изгиб при образовании тюльпана /конусность возрастает с ростом модуля тяги/. Благодаря ГШ лопасть в полете работает в основном на растяжение /оно вызвано мощной центробежной силой, которая, вообще говоря, обеспечивает и значительную жесткость лопасти/.

Осевой шарнир ОШ необходим для изменения шага винта. Из схемы автомата перекоса видно, что модуль Т можно изменять смещением всего автомата перекоса вверх и вниз по валу винта. При этом одновременно изменяется угол установки /шаг/каждой лопасти , т.е. изменяется общий шаг НВ. При поперечных или продольных отклонениях подшипника автомата перекоса угол установки каждой лопасти совершает в течении полного оборота циклическое колебание ф относительно общего шага винта НВ :
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Рис.3.1 Колебание угла установки каждой лопасти при отклонениях подшипника автомата перекоса в течении полного оборота, относительно общего шага винта НВ :
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В результате в какой-то точке окружности, описываемой лопастью, угол установки лопасти оказывается максимальным, а в противоположной точке - минимальным, что приводит к отклонению тюльпана /и вектора Т/ в продольном или поперечном направлении /см. рис. 16.66/. Таким образом, система управления вертолетом, в отличие от самолета, содержит 4 канала — направления, крена, тангажа и высоты.

Центр масс вертолета располагается ниже втулки НВ, поэтому при движении, например, вперед вертолет, как правило, наклоняется носом вперед /пикирует/. Центр масс МИ — 24, кроме нижнего расположения, еще и смещен, обычно назад от вектора Т. Величина смещения называется продольной центровкой и лежит в пределах от —10 см (центр масс впереди Т) до +40 см (центр масс сзади Т). Поэтому окончательно знак и величина тангажа определяются режимом полета и продольной центровкой.

Движение вправо или влево сопровождается кренением. Величина и направление вектора истинной скорости Vu определяется величинами Тx , Тz и соотношением Ту и G /силы тяжести вертолета/. Вертикальная скорость вертолета Vy зависит в основном от соотношения вертикальной составляющей тяги НВ Ту и вектора силы тяжести G ,

Во время вращения НВ на корпус вертолета действует разворачивающий реактивный момент реакции, направленный встречно вращению НВ. Момент этот компенсируется рулевым винтом РВ. Шаг РВ изменяется посредством устройства, аналогично АПК — специального подшипника, перемещающегося по оси РВ.

Для управления вертолетом используются следующие органы управления:

1. Рукоятка «Шаг — газ», позволяющая изменять общий шаг всех пяти лопастей НВ МИ - 24;

2. Ручка продольного и поперечного управления (ручка управления циклического шага), отклоняющая автомат перекоса НВ в продольном и поперечном направлении;

3. Педали, позволяющие формировать момент для управления углом рыскания, устанавливают общий шаг всех трех лопастей РВ.

На МИ — 24 имеются дополнительно еще 3 системы, участвующие в управлении вертолетом:

1. Механическая система связи рукоятки «Шаг — газ» с отклоняемым стабилизатором (обеспечивает компенсацию кабрирующего или пикирующего момента при изменении модуля Т). Передаточное отношение «рукоятка — стабилизатор» устанавливается  неизменным, соответствующим крейсерскому режиму полета и с номинальной продольной центровкой;

2. Система подвижных упоров «СПУУ», выполняющая автоматическое ограничение максимального шага РВ — в зависимости от плотности воздуха (входными сигналами СПУУ являются сигналы датчика статического давления и датчика температуры);

3. Демпфер гидравлический путевого управления /ДГПУ/ - гидромеханическое устройство, ограничивающее скорость перемещения педалей.

Помимо всего перечисленного в каналах крена и тангажа имеются механизмы триммерного эффекта (МТЭ). МТЭ включаются только вручную — кнопками на РУ циклического шага. МТЭ обеспечивают балансировку ЛА.

Управляющее воздействие по одному каналу является возмущающим воздействием по другому. Среди этих связей наиболее существенные:

1. Связь канала частоты НВ со всеми каналами управления, так как тяга НВ прямо пропорциональна  квадрату угловой скорости его вращения (связь в значительной степени устраняется регулятором постоянной частоты вращения НВ);

2. Связь канала тангажа и крена вследствие естественного «завала» конуса НВ относительно плоскости симметрии вертолета при нарастании скорости полета и особенно при появлении угла скольжения;

3. Связь канала высоты и тангажа, особенно на больших скоростях (нарушает горизонтальную  балансировку вертолета, так как точка приложения  вектора тяги и центра масс не совпадают); 

4. Связь канала высоты и направления, обусловленная изменением реактивного момента НВ.

Последняя связь требует после любых перемещений рычага «Шаг — газ» немедленно отклонять педали. Указанные взаимосвязи каналов управления и другие особенности динамики полета вертолета приводят к неустойчивости вертолета. Поэтому, при «зажатой» ручке управления полет через какое —то время становиться невозможным — уже через 20 — 40 секунд появляются большие расходящиеся колебания у, Vz и особенно v и Vx.

Динамические характеристики вертолета в значительной мере отличаются от самолетных, в особенности по качеству переходных процессов, которые у вертолетов гораздо хуже. В особенности это проявляется при малых скоростях полета и в режиме висения, когда движение вертолета при ручном управлении принципиально неустойчиво. Сказанное объясняется во многом характером реакции изменения вектора Т при отклонении АПК и реакцией самого вертолета на изменение Т. Зависимость Тнв от отклонений АПК Трв от перемещений подшипника РВ на установившихся режимах имеет вид:

1. канал направления
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2. канал крена
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3.  канал тангажа
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4.  канал высоты:
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соответственно изменения модулей тяги РВ, НВ и углы отклонения Тнв по крену и тангажу;
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‑‑ соответственно перемещения подшипников установки общего шага РВ, НВ и углы наклона АПК по крену и тангажу; 
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— коэффициенты передачи перемещений подшипника РВ и АПК;

( ‑‑ угол взмаха лопастей;

Т( и Т(н — постоянные времени махового движения, приближенно:

 Т( = ((л • (Л)-1 ‑‑ здесь частота вращения лопастей.

Очевидно, что из-за большой разницы в Q НВ и РВ (240 и 2575 об/мин соответственно) Т(н мала и запаздыванием перестройки махового движения РВ можно пренебречь. Для НВ запаздывание довольно заметно и летчику, чтобы получить нужный эффект управления требуется отклонить РУ на величину, большую по сравнению с балансировочном значением, а затем, по мере движения вертолета к заданному положению, возвращать РУ назад, к балансировочному положению. Описанный эффект может быть устранен только при совместном автоматическом и ручном управлении, действующими в одном направлении (последнее достигается использованием так называемых компенсационных датчиков).

Приведенные зависимости отражают осевое (Ф) и запаздывающее за ним маховое (() движение лопасти. Угол взмаха ( определяется вектором тяги лопасти, следовательно реакция ( на изменение шага НВ тоже колебательная. А так как величина фазового запаздывания звена 2-го порядка на собственный частоте составляет 900 , то и изменение ( отстает от изменения Ф на 900. Такое запаздывания вызывает завал конуса НВ в направления, отличающимся от требуемого на угол в общем случае до 900 , что, конечно усложняет управление вертолетом. Для исключения рассмотренного явления на вертолетах всех типов осуществляется так называемая компенсация взмаха, устраняющая нежелательные перекосы конуса НВ. Технически реализовать компенсацию достаточно просто — необходимо лишь сдвинуть по окружности точки крепления тяг управления АПК.

В переходных режимах на устойчивость и управляемость вертолета дополнительно оказывает влияние отставание оси вращения втулки НВ от геометрической оси конуса. Угол между осями для МИ—24 может достигать, например, «по тангажу» 13 — 170 . Помимо особенностей в движении лопастей реакция вертолета усложняется также перекрестными связями между каналами.

Сложности в реакциях лопасти и вертолета на управляющие воздействия, перекрестные связи между каналами, приводят к его малоустойчивому и неустойчивому (на отдельных режимах) движению. В данной ситуации особенно возрастает роль САУ вертолета, которая, помимо остальных задач, существенно улучшает его устойчивость и управляемость. Вертолетная САУ, в отличие от самолетной, имеет возможность воздействовать на управляющий орган (АПК) в достаточно большом диапазоне — 20% от полного отклонения — это необходимо для достижения требуемых динамических и статических характеристик вертолета. Однако в ряде случаев САУ все же не справляется с решаемыми задачами и тогда летчик вмешивается и управление. Такое вмешательство в вертолетных САУ носит название режима «совмещенного управления». Примем, в данном случае ручное и автоматическое управление не препятствует друг другу — это достигается использованием в законах управления САУ сигналов специальных компенсационных датчиков «КД» (датчиков отклонений ручки управления). КД на большинстве вертолетов установлены в каналах крена и тангажа.

Совмещенное управление и вообще управление положением АПК в каждом из каналов осуществляется с помощью КАУ—110 — комбинированного агрегата управления. КАУ объединяет в себя золотник ручного управления, электрогидроусилитель автоматического управления и оконченный общий гидроусилитель (гидродвигатель).

Конструктивная и функциональная схемы КАУ изображены на рис.16.66а.

Основными узлами конструкция КАУ являются: гидродвигатель бустера «9» (ГДБ), головка рулевого агрегата «10» и дифференциальная входная качалка «5» (ДВК).

Головка рулевого агрегата жестко связана со штоком ГДБ и содержит золотники ручного управления «7» и сервопривода «2» САУ (ЗРУ и ЗСП), гидродвигатель сервопривода «6» (ГДСП) и гидрозатвор «3» (ГЗ). На головке установлены также электромеханический преобразователь «1» (ЭМП) системы «сопло — заслонка» и датчик обратной связи «8» (ДОС) сервопривода.

ГДБ и ГДСП включает в себя большой и малый гидроцилиндры, поршни которых перемещают соответственно выходной КАУ и шток сервопривода.

ДВК одним концом через шарнир g£ соединена с тягой ручного управления, а другим концом через qj с ЗРУ. Ось вращения ДВК 0^ может перемещаться относительно корпуса головки при перемещении штока ГДСП.

В КАУ канала направления на ДВК закреплен так называемый механизм «перегонки» (МП) «4», который представляет собой обычный двусторонний подпружиненный упор. Назначение МП состоит в расширении диапазона перемещения управляющих органов вертолета при автоматическом управлении. Действие МП в конечном счете аналогично работе МТЭ, т.к. при «включении» МП помимо выходного штока КАУ перемещается также и входная тяга ручного управления. Более подробно работа САУ с «перегонкой» здесь рассматриваться не будет.

3.2 Основы аэродинамики вертолёта
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Рис. 3.2

Вертолет - это летательный аппарат, у которого основные силы и моменты, такие как подъемная сила Ту, боковая сила Тz, пропульсивная или движущая сила Р(Тх), моменты Мх и Мz, создаются одним элементом - несущим винтом.
Несущий винт - набор из 2 - 8 крыльев большого удлинения, совершающих вращательное движение относительно корпуса и поступательное вместе с корпусом вертолета. Отличие аэродинамики лопасти от крыла заключается в том, что ее сечения обтекаются потоком с различными скоростями в зависимости от радиуса сечения r и азимутального положения лопасти.
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Рис. 3.3

Wn=ω*r+V∞*sinψ- скорость по нормали к передней кромке лопасти. Концевые сечения лопастей всегда обтекаются с большими скоростями и подъемная сила на наступающей лопасти (ψ=0÷180) всегда больше, чем на отступающей (ψ=180÷360).
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Рис. 3.4

В результате на жёстко закреплённую лопасть действует относительно втулки большой изгибающий момент, а при поступательном движении вертолета возникает момент крена Мх (рис. 3.4).
С целью уменьшения изгибающего момента за счет выравнивания нагрузки по радиусу лопасти и обеспечения условий обтекания всех сечений, близких к наивыгоднейшим на крейсерском режиме полёта, углы установки сечений лопастей уменьшаются по мере увеличения радиуса, т. е. лопасти несущих винтов имеют крутку:
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Рис. 3.5

Для разгрузки лопасти от изгибающего момента и вертолета от момента крена применяют горизонтальный шарнир (ГШ) (рис. 3.3, 3.4, 3.5б). Относительно горизонтального шарнира при вращении и поступательном движения лопасть совершает маховые движения в вертикальной плоскости (βп - угол взмаха лопасти, рис. 3.4). За счет этого на лопасть действуют кориолисовы силы инерции, разгоняющие поднимающуюся лопасть и тормозящие - опускающуюся. Кроме того, на лопасти при вращении действует меняющаяся в зависимости от радиуса сечения и азимутального положения сила сопротивления вращению лопасти Ха. Это приводит к возникновению меняющегося по величине изгибающего момента в плоскости вращения несущего винта. Для уменьшения изгибающего момента, действующего на лопасть в плоскости вращения, применяют вертикальный шарнир (ВШ) (рис. 3.5б). Кроме этого, для изменения угла установки (шага) лопасти несущего винта в целях управления величиной и направлением   вектора  тяги  на  вертолёте  используют  осевой  шарнир (рис. 3.5б).
Неравномерность обтекания лопастей по размаху и азимуту при поступательном движении вертолёта приводит к возникновению критических (срывных) зон на конусе несущего винта.
Зона I обусловлена срывом потока лопасти из-за ее обратного обтекания (с хвостика, а не с носка) (см. рис. 3.3).
Зона II образуется вследствие махового движения лопасти вниз, что приводит к увеличению местных углов атаки сечений (α>αкр).
Зона III - зона волнового кризиса по азимуту лопасти. Здесь самые большие скорости обтекания и, значит, впервые достигается скорость звука с образованием скачков уплотнения, резким ростом сопротивления и "волновым срывом".

                              Рис. 3.6 

С увеличением скорости полета эти зоны расширяются, при этом увеличиваются потери тяги, возрастает тряска. Наличие критических зон ограничивает максимальные скорости полета вертолета (в пределах 350км/ч).
Создание управляющих сил и моментов.

Для управления величиной тяги НВ используется изменение угла установки лопастей по всем азимутам (изменение общего шага НВ). Так как сопротивление вращению лопастей при этом тоже изменяется, необходимо одновременно изменять мощность (Мкр), подаваемую на винт. Иначе НВ будет замедляться при "затяжелении" (φ↑) и разгонягься при облегчении (φ↓). Поэтому управление общим шагом объединено с управлением мощностью силовой установки (ручка "Шаг-Газ").
Создание пропульсивной (движущей) или боковой сил на вертолетах обеспечивается отклонением вектора тяги НВ. Для этого в соответствующем направлении, с помощью автомата перекоса, отклоняется конус НВ (вперед для создания пропульсивной силы: см. рис. 29).
Моменты тангажа Мz и крена Мх создаются также соответствующим отклонением конуса НВ. При этом, за счет расположения втулки НВ выше центра масс, создаются из-за отклонения вектора тяги соответствующие управляющие моменты (рис. 29). Для создания момента рыскания Му изменяют тягу рулевого винта, управляя его шагом (у вертолетов соосной схемы момент рыскания создается за счет различной загрузки верхнего и нижнего винтов).

3.3 Устойчивость вертолёта.

 Вертолет неустойчив по углу атаки (перегрузке).
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Рис. 3.7

Обусловлено это тем, что при увеличении угла атаки несущего винта αв (Δαв>0) конус НВ заваливается назад. За счет этого возникает момент на кабрирование, стремящийся еще больше увеличить угол атаки, а значит и перегрузку nу. Для обеспечения устойчивости по углу атаки на вертолете используют горизонтальное оперение, создающее в рассматриваемом случае момент на пикирование. Но оно эффективно при наличии достаточной поступательной скорости вертолета (около 100 км/ч).
Вертолёт устойчив по скорости, так как при ее увеличении конус НВ заваливается назад (аналогично рис. 3.7) и, из-за положительного момента тангажа, вертолёт переходит на кабрирование, пропульсивная сила уменьшается, что ведет к уменьшению скорости вертолета. Неустойчивость может проявиться в определенном диапазоне скоростей (Ми-8 - 30-100 км/ч ) из-за уменьшения влияния струи несущего винта на горизонтальное оперение, что может привести к возникновению значительного пикирующего момента с последующим увеличением скорости.
По крену вертолет устойчив. Так, при наличии крена он стремится опуститься в сторону крена (скольжение в сторону крена), что приводит к завалу конуса НВ против крена и возникновению за счет этого стабилизирующего момента ΔМх. Устойчивости вертолета по крену способствует верхнее (относительно центра масс) расположение рулевого винта (рис. 3.8).
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Рис. 3.8

Путевая устойчивость вертолета обеспечивается рулевым винтом и вертикальным оперением (хвостовая и килевая балки вертолета Ми-8). При возникновении положительного скольжения (вправо) увеличивается тяга рулевого винта и боковая сила вертикального оперения, что приводит к возникновению стабилизирующего момента рыскания ΔМу<0.
Вертолёт Ми-8 при боковой скорости справа Vz=10-20 км/ч может проявить неустойчивость в путевом отношении из-за возникновения срыва потока на лопастях рулевого винта, сопровождаемого падением тяги и возникновением момента ΔМу>0.

3.4. Автопилот АП-34Б

3.4.1 Назначение автопилота и основные данные

Четырехканальный электрогидравлический автопилот АП-34Б предназначен для улучшения пилотажных характеристик вертолётов различных типов на всех эксплуатационных режимах полета - от взлета до посадки, а также для обеспечения:
· стабилизации угловых координат по трем осям;
· стабилизации заданной барометрической высоты в прямолинейном горизонтальном полете и на висении;
· стабилизации заданной воздушной скорости полета.*
При этом обеспечивается выполнение эволюции с помощью обычных рычагов управления, допускаемых инструкцией по технике пилотирования.
3.4.2 Комплектность

В комплект автопилота АП-34Б входят следующие агрегаты (рис.1):
пульт управления изд. 6С2. 390. 007
- I шт.
агрегат управления изд. 6С2. 399. 000
- I шт.
компенсационный датчик изд. 6С2. 553. 002
- 2 шт.

датчик угловой скорости направления изд.
1209К
- I шт.
датчик угловой скорости крена изд. 1209Г
- I шт.
датчик угловой скорости тангажа изд.1209Е
- I шт.
блок усилителей изд. 1479В
- I шт.
индикатор нулевой изд. ИН-4
- I шт.
корректор высоты изд. КВ-11
- I шт.
кнопка отключения изд. 512
- 3 шт.

Автопилот АП-34Б выпускался до 1 января 1970 г. и устанавливался на вертолет МИ-8. С 1 января 1970 г. выпускается автопилот АП-34Б серия 2.
Автопилот АП-34Б серия 2 был предназначен для установки на вертолеты МИ-8, МИ-6, МИ-10, МИ-10К и изд. 140.
В автопилоте АП-34Б серия 2, в отличие от АП-34Б, применяется агрегат управления 6С2. 399. 00С серия 2 вместо агрегата управления 6С2. 309. 000. С 1 января 1973 года для объектов МИ-6, МИ-10, МИ-10К выпускается автопилот АП-34Б серия 3, в комплектации которого (в отличие от автопилота АП-34Б серия 2) отсутствует корректор высоты КВ-11.
Автопилот АП-34Б серия 2 с 1 января 1973 года устанавливается только на вертолет МИ-8 и изделие 140.
Автопилоты взаимодействуют со следующими изделиями, входящими в штатное оборудование вертолета:
· курсовыми системами КС и ГМК-1А, гировертикалью АГБ-3К или АГД-1 (сигналы, пропорциональные изменениям углов направления,

____________________________________________________________________________

*обеспечивается при наличии на борту корректора воздушной скорости типа КЗСП

· крена и тангажа, снимаются с сельсинов-датчиков, установленных в данных изделиях);
· корректором задатчиком высоты КЗВ (автопилот АП-34Б серия 3);
· корректором задатчиком скорости приборной КЗСП;
· комбинированными рулевыми агрегатами КАУ-30Б и РА-60А, которые подключаются непосредственно к агрегату управления автопилота;
· комбинированными рулевыми приводами РП-28 - через блок магнитных усилителей БМУ 6С2. 223. 000, предназначенным для стыковки РП-28 в автопилоте АП-34Б серия 3).

3.4.3. Основные технические данные

Точность выдерживания (в спокойной атмосфере при невмешательстве летчика в управление):
курса
±(1-2)º

крена
±1º

тангажа
±1º

высоты
±6м


±12м при высотах свыше 1000м

скорости
±15км/час.
Время готовности к включению
не более 2 мин.

Температурный диапазон
от +50º до -60ºС.

Высотность
10000м.
Источники электрического питания:
напряжения постоянного тока 27±2,7 В;
напряжения переменного трехфазного тока 36±2 В частоты 400±8 Гц.
Потребление от источников питания:
по постоянному току
- не. более 2,2 А для АП-34Б серия 2;

- не более 2,1 А для АП-34Б серия 3;

по переменному току
- не более 3 А в каждой фазе для АП-34Б серия 2;

- не более 2,8 А в каждой фазе для АП-34Б серия 3.
Вес (без источников питания и электропроводки) 

не более 23 кг - АП-34Б, АП-34Б серия 2,

не более 20 кг - АП-34Б серия 3.
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Рис 3.9

3.4.4. Общие сведения об устройстве и принципе действия автопилота

Автопилот предназначен прежде всего для облегчения р  аботы летчика при пилотировании вертолета.
Полет вертолета как движение в пространстве всякого свободного тела можно рассматривать состоящим из вращения вокруг центра тяжести относительно 3-х осей и движения центра тяжести относительно земли (вдоль каждой из 3-х осей). Вращение вертолета вокруг центра тяжести принято называть угловыми движениями, движение центра тяжести - траекторными движениями. При пилотировании вертолета летчик управляет как угловыми движениями, так и траекторными.
3.4.5 Управление угловыми движениями вертолета
Конечной целью пилотирования является управление перемещением центра тяжести вертолета относительно земли, т.е. управление траекторными движениями. Однако необходимым условием выполнения траекторных движений является обеспечение стабилизации угловых движений вертолета. Так как по угловым движениям вертолет является неустойчивым, то обеспечение стабилизации угловых движений вертолета требует затраты больших усилий со стороны летчика, отвлекая его от выполнения его основных функций. При этом процесс управления летчиком угловыми движениями вертолета можно рассматривать как работу замкнутой системы регулирования "вертолёт-летчик".
При изменении вертолетом заданного углового положения летчик получает об этом визуальную информацию либо по земным ориентирам, либо по указателям курса (направления), крена и тангажа.
Реагируя на это изменение летчик воздействует посредством рычагов управления на органы управления вертолетом (рис.3.10) и возвращает его к первоначальному положению. Информация об этом воспринимается летчиком и является как бы обратной связью в замкнутой системе регулирования. В зависимости от того, с какой интенсивностью вертолет возвращается к первоначальному положению, летчик соответствующим образом регулирует и интенсивность воздействия на рычаги и следовательно на органы управления.
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Рис. 3.10. Схема ручного управления вертолётом.
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Рис. 3.11. Схема включения каналов угловой стабилизации автопилота в систему управления вертолёта.

Автопилот предназначен для разгрузки летчика от управления угловыми движениями вертолета, обеспечивая стабилизацию заданных угловых положений. При этом за летчиком остаются функции контроля.
Автопилот представляет собою устройство, воспринимающее информацию об изменении угловых положений вертолета и отклоняющее соответствующим образом органы управления. Для получения информации об изменении угловых положений вертолета служат чувствительные элементы (рис.3), в качестве которых используются дистанционные датчики сигналов углов курса, крена и тангажа и датчики угловых скоростей вращения вертолета вокруг 3-х пространственных осей.
Сигналы с чувствительных элементов поступают в автопилот, где преобразуются, усиливаются и затем воздействуют на органы управления. Таким образом, автопилот выполняет функции летчика по обеспечению стабилизации угловых положений вертолета, при этом работает замкнутая система автоматического регулирования "вертолет-автопилот" (контур 1). При этом особенностью данного автопилота является сохранение замкнутой системы регулирования "вертолет-летчик" (контур 2) даже при работающем автопилоте. Это значит, что на органы управления могут одновременно воздействовать и летчик и автопилот. Возможность такой совместной работы летчика и автопилота осуществляется посредством так называемого дифференциального управления, при котором результирующее перемещение органов управления вертолета равно алгебраической сумме перемещений от управляющих воздействий летчика и автопилота. Дифференциальное управление осуществляется на вертолете при помощи электрогидравлических комбинированных агрегатов управления (типа КАУ-30Б, РА-60А, РП-28), устанавливаемых в систему управления вертолета. Выходной шток таких рулевых агрегатов может перемещаться как от рычагов управления летчика (при этом рулевой агрегат работает как гидроусилитель, необходимый в системе управления вертолета для уменьшения усилий прикладываемых летчиком к рычагам управления), так и от электрических сигналов автопилота, которые управляют перемещением якоря специального электромагнитного поляризованного реле, установленного в рулевом агрегате. Якорь поляризованного реле перемещает специальный золотник (или сопло-заслонку), перемещение которых в свою очередь вызывает перемещение выходного штока рулевого агрегата. Конструкция  рулевых  агрегатов   такова   (подробнее   см.   приложение 6С1. 620. 000 Т01 часть 2), что перемещения органов управления от сигналов автопилота не передаются на рычаги управления летчика и ограничены 20% полного перемещения органов управления. Такое ограничение необходимо для обеспечения безопасности полета в случае отказа автопилота, т. к. большинство возможных отказов автопилота сопровождается появлением одностороннего сигнала на выходе и быстрым отклонением органов управления. Вместе с тем такой ограниченный диапазон работы органов управления от сигналов автопилота в большинстве случаев вполне достаточен для парирования реальных возмущений, действующих на вертолет, и стабилизации угловых положений вертолета.

Однако, в некоторых случаях (например, в канале направления при разгонах или торможениях) такого запаса управления для автопилота недостаточно и стабилизация в этих случаях может нарушаться. Чтобы этого не происходило, в системе путевого управления вертолета применены специальные рулевые агрегаты (типа РА-60А) с так называемой "перегонкой".

“Перегонкой" называется такой режим работы рулевого агрегата, при которомпроисходит автоматическое перемещение с постоянной скоростью выходного штока рулевого агрегата вместе с рычагами управления летчика. Включается режим "перегонки" автоматически при полном использовании автопилотом своего запаса управления (20% от полного запаса управления.

"Перегонка" как. бы расширяет запас управления для автопилота, заставляя перемещаться рычаги управления летчика в ту же сторону, в которую не хватило запаса управления от автопилота. Скорость "перегонки" из условия безопасности выбирается достаточно малой (≈10% от максимальной).

Суммарное перемещение органов управления (от автопилота и от "перегонки") вызовет движение вертолета к первоначальному положению, что приведет в свою очередь к автоматическому выключению "перегонки". При этом, хотя стабилизация и восстанавливается, запас управления от автопилота оказывается исчерпанным.

В случае необходимости летчик может остановить "перегонку" и заставить органы управления двигаться в нужном направлении, приложив определенное усилие к рычагам управления.

Угловые положения вертолета относительно каждой из 3-х пространственных осей - продольной, поперечной и вертикальной называются соответственно креном, тангажом и курсом (направлением).
Для управления креном летчик воздействует на ручку управления в поперечном направлении, для управления тангажом - в продольном направлении.
При управлении курсом летчик воздействует на педали.
Для обеспечения автоматического управления курсом, креном и тангажом автопилот имеет 3 независимых канала, воздействующих на соответствующе органы управления (аналогично летчику):
канал направления
-на шаг хвостового винта,
канал крена
-на автомат перекоса в поперечном направлении,
канал тангажа
-на автомат перекоса в продольном направлении.
3.4.6 Управление высотой полета

При выполнении горизонтальных полетов летчику приходится довольно часто воздействовать на ручку "шаг-газ" для поддержания неизменной высоты полета. Для разгрузки летчика от этой работы в автопилоте предусмотрен канал высоты, воздействующий на общий шаг несущего винта вертолета (рис.4).
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Рис. 3.12. Схема включения канала высоты автопилота в систему управления вертолёта.

В качестве чувствительного элемента используется корректор высоты, выдающий в автопилот сигнал изменения барометрической высоты полета. В отличие от каналов угловой стабилизации, где одновременно могут работать два контура: "вертолет-летчик" (контур 3.10) и "вертолет-автопилот" (контур 1), в канале высоты при вмешательстве летчика в управление автопилот отключается (выключатель В1 разомкнут). В остальном работа контура стабилизации высоты аналогична работе контуров угловой стабилизации.
3.4.7 Управление скоростью полета

Кроме стабилизации угловых движений и высоты полета вертолета на большинстве режимов требуется поддержание неизменной скорости полета. На вертолете управление скоростью полета происходит при помощи тех же рычагов управления, что и управление углом тангажа, т. к. скорость полета вертолета при неизменном общем шаге зависит главным образом от угла тангажа вертолета. Хотя стабилизация угла тангажа косвенно обеспечивает стабилизацию скорости полета, но точность стабилизации при этом недостаточна.

В связи с этим на вертолетах последних выпусков дополнительно устанавливается на борту корректор воздушной скорости, с которого сигнал изменения скорости полета поступает в канал тангажа автопилота, вызывает соответствующее изменение угла тангажа вертолета, чем и обеспечивается повышение точности стабилизации скорости полета. Схема включения корректора   скорости   в  контур  стабилизации  угла  тангажа  изображена  на рис. 5. Контур стабилизации угла тангажа становится при этом вспомогательным, так как выходной стабилизируемой величиной является в этом случае скорость полета вертолета.
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Рис. 3.13. Схема включения корректора скорости в систему управления вертолёта.

3.4.8 Основные функциональные узлы и структурная схема автопилота

Каждый канал автопилота АП-34Б (направление, крен, тангаж и высота) воздействует на отдельные самостоятельные органы управления в системе управления вертолета. Канал автопилота можно разбить на 2-е основные функциональные части: чувствительные элементы и сервопривод.
В качестве чувствительных элементов в каналах направления, крена и тангажа используются датчики соответствующих углов (курса, крена и тангажа) и датчики соответствующих угловых скоростей, при стабилизации скорости полета в качестве чувствительного элемента в канале тангажа дополнительно используется корректор воздушной скорости, в канале высоты в качестве чувствительного элемента используется корректор высоты. Сигналы с этих чувствительных элементов после преобразования и суммирования поступают в виде заданных отклонений органов управления δЗ на сервопривод.
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