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АЗН – автоматическое зависимое наблюдение
АРК – автоматический радиокомпас

АРО – авиационное радиооборудование
БПНК – бортовые навигационно-пилотажные комплексы
БРЛС – бортовая радиолокационная станция

БСПС – бортовые системы предупреждения столкновений

ВРМ – всенаправленный радиомаяк
ГНСС – глобальная навигационная спутниковая система
ГРП – глиссадный радиоприемник

ДИСС – допплеровский измеритель скорости и угла сноса

ДНА – диаграмма направленности антенны
КИНО – комплексный индикатор навигационной обстановки
КПИ – комплексный пилотажный индикатор

КРП – курсовой радиоприемник

КУР – курсовой угол радиостанции
МНРЛ – метеонавигационный радиолокатор
МРП – маркерный радиоприёмник

РМИ – радиомагнитный индикатор
РСБН – радиотехническая система ближней навигации

РТС – радиотехническое средство

СЭИ – система электронной индикации
ХИП – хаотическая импульсная последовательность
ADF (Automatic Direction Finder) – автоматический радиокомпас
DME (Distance Measuring Equipment) – всенаправленный УВЧ радиомаяк дальномерный
ILS (Instrumental Landing System) – инструментальная система посадки
NDB (Non-Directional Beacon) – приводная радиостанция
VOR (VHF Omni Directional Range) – всенаправленный ОВЧ радиомаяк азимутальный
Глава 1 Диапазоны радиоволн, применяемые в ГА 
и особенности их распространения

Область применения бортовых радиотехнических средств, а также их возможности существенно зависят от особенностей распространения радиоволн. Эти особенности оказываются разными для радиоволн различных частот. Определенной общностью свойств обладают некоторые группы частот, которые принято объединять в частотные диапазоны (см. табл. 1). 

Таблица 1

	Диапазоны радиочастот
	Диапазоны радиоволн
	Бортовые радиотехнические средства

	Название
	Границы 
	Название
	Границы 
	

	Низкие (НЧ)
	30 – 300 кГц
	Километровые,

длинные (ДВ)
	1 – 10 км
	Радиокомпас

	Средние (СЧ)
	0,3 – 3 МГц
	Гектометровые (ГКМВ), 

средние (СВ)
	0,1 – 1 км
	Радиокомпас

	Высокие (ВЧ)
	3 –30 МГц
	Декаметровые (ДКМВ),

короткие (КВ)
	10 – 100 м 
	Средства радиосвязи 
ВЧ диапазона

	Очень высокие (ОВЧ)
	30 – 300 МГц
	Метровые (МВ), ультракороткие (УКВ)
	1 – 10 м
	Оборудование навигации и посадки (VOR, 
ILS–КРП, МРП), 
средства радиосвязи 
ОВЧ диапазона 

	Ультравысокие (УВЧ)
	0,3 – 3 ГГц
	Дециметровые (ДМВ)
	1 – 10 дм 
	Оборудование посадки (ILS–ГРП), радио-дальномер (DME), РСБН

	Сверхвысокие (СВЧ)
	3 – 30 ГГц
	Сантиметровые (СМВ)
	1 – 10 см
	БРЛС, ДИСС, радиовысотомер


В основу работы всех радиотехнических средств положены следующие основные свойства радиоволн:

1) Конечная и достаточно стабильная скорость распространения в однородной среде. Для излучений МВ, ДМВ и СМВ диапазонов земная атмосфера является недиспергирующей, поэтому групповая скорость распространения радиоволн в ней равна фазовой скорости, и обе эти скорости зависят от показателя преломления атмосферы n:
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Так как для атмосферы n > 1, то 
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. Для стандартной атмосферы (давление p = 760 мм рт. ст., t = 15°С, парциальное давление водяного пара e = 8,8 мм при относительной влажности 70%) на уровне моря n = 1,000326 и 
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. По мере подъема над землей параметры атмосферы быстро меняются, коэффициент преломления приближается к единице, а скорость радиоволн – к скорости света в вакууме. Для инженерных расчетов можно принять скорость радиоволн равной 
3·106 км/с. В целом, скорость прямолинейно распространяющихся радиоволн в атмосфере отличается высокой степенью постоянства, что связано со стабильностью коэффициента преломления атмосферы.
2) Постоянство направления распространения. Радиоволны распространяются по кратчайшему расстоянию между точками излучения и приема. Траектория радиоволны зависит от длины волны и различается у разных диапазонов. 
С высокой степенью точности прямолинейными являются траектории волн диапазонов МВ, ДМВ и СМВ в горизонтальной плоскости. Траектория же их распространения в вертикальной плоскости не совсем прямолинейна. Причина отклонений траектории распространения от прямой линии — неоднородность земной атмосферы по высоте. Следствием неоднородности является рефракция. Характер рефракционного искривления траектории радиоволн показан на рис.1. Рефракция может изменять направление распространения на величину порядка десятков угловых минут.
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Рисунок 1 – Рефракция радиоволн в атмосфере
3) Способность направленного излучения и приема. Это способность радиоволн концентрировать энергию излучения (приема) в пределах малых телесных углов за счет применения антенных устройств. Направленные свойства антенны принято характеризовать функцией диаграммы направленности (ДН), вид которой представлен на рис.2.
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Рисунок 2 – Диаграмма направленности антенны
4) Способность преломляться и отражаться. Отражение и преломление как правило происходит на границе физических сред. Радиоизлучения метровых и более коротких волн отражаются от земной и водной поверхностей, гидрометеоров и других объектов. Это свойство радиоволн используется для обнаружения наземных сооружений, рек, водоемов, облаков, самолетов и т.п. Отражение радиоволн лежит в основе действия радиолокационных станций, входящих в состав бортовых радиоэлектронных комплексов.

С отражением от земной поверхности надо считаться также при анализе электромагнитных полей, формируемых с помощью антенн, устанавливаемых на небольших удалениях от нее. Если излучатель располагается у земной поверхности, то в точку приема приходят две волны — прямая и отраженная (рис.3).
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Рисунок 3 – Траектория распространения прямой и отраженной волн
Поле в точке приема представляет собой результат интерференции прямой и отраженной волн. В зависимости от возвышения точки наблюдения над горизонтом разность фаз между прямой и отраженной волнами изменяется. В направлениях, где она близка к 2k (k — целое число), амплитуды колебаний складываются, а в направлениях, где она близка к ·(2k + 1), — вычитаются. Поэтому ДНА в вертикальной плоскости имеет лепестковый характер (рис.4).
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Рисунок 4 – Влияние отражений от Земли на ДНА в вертикальной плоскости
5) Эффект Доплера. Если расстояние между источником радиоизлучения 
и приемником изменяется, то частота принимаемых колебаний будет отличаться от частоты излучаемых колебаний. Эту разницу называют доплеровским сдвигом частот, и он пропорционален радиальной составляющей скорости изменения расстояния, которая равна проекции вектора скорости на направление излучения.
Среда распространения сигнала
Длина       радиоволны     λ   и  частота    f    связаны    следующим соотношением: 
λ[м]·f[Гц] = 3×108 м/с.

Тогда 
λ[м] = 300/ f[МГц] 
или 
f[МГц] = 300/ λ[м].

Для подавляющего большинства радиолиний гражданской авиации средой распространения сигнала является атмосфера. Атмосфера подразделяется на три основные области: тропосфера, стратосфера и ионосфера. 

Тропосфера (нижняя атмосфера) простирается от поверхности Земли, до высот 15…18 км и характеризуется наличием тропосферных неоднородностей: паров воды, облаков и др. Тропосферные неоднородности способны отражать падающие на них радиоволны (характерно для сверхвысоких частот). Характеристики тропосферы определяют величину рефракции радиоволн.
Стратосфера простирается примерно до 60…80 км. 
Ионосфера начинается с высот 60…80 км, простирается до высоты 1500 км и имеет слоистый характер (рис.5). 
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Рисунок 5 – Структура ионосферы

На относительно небольших высотах 60...80 км располага​ется слой D, в котором концентрация свободных электронов невелика. Выше на высотах 100…130 км располагается слой Е, далее на высотах 200…230 км располагается слой F1 и на высо​тах 250…500 км – слой F2, для которого характерна наибольшая концентрация электронов. Состояние этих слоев сильно зависят от времени года и суток, а также от текущего состояния солнечной активности, которая изменяется с периодом 11 лет. Например, слои D и F1 существуют только в дневное время, а электронная концентрация слоев Е и F2 в ночное время уменьшается.

Волны разной длины могут отражаться в разных слоях, либо вовсе не отражаться. Отсутствие отражений наблюдается при из​лучении волн под большим углом по отношению к поверхности Земли и при относительно высоких частотах. В этом случае радиоволны «пронзают» ионосферу и уходят в мировое пространство. 

Несмотря на изменчивость свойств ионосферы, относительная регулярность этих изме​нений делает возможным использовать ее на постоянно действующих радиолиниях. 

Радиоволны диапазонов МВ, ДМВ и СМВ проходят через атмосферу и ионосферу в космическое пространство. Радиоволны диапазонов СЧ и ВЧ отражаются от слоев ионосферы и возвращаются на землю. Данный тип распространения получил название пространственных радиоволн. В западной технической литературе принято различать пространственные радиоволны, проходящие сквозь ионосферу (space wave) и отраженные от ионосферы (sky wave). Радиоволны диапазона СВ и ДВ способны распространяться, огибая поверхность Земли в виде так называемых поверхностных волн (ground wave). Указанные типы распространения радиоволн приведены на рис.6.
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Рисунок 6 – Типы распространения радиоволн
Особенности распространения радиоволн НЧ диапазона
Радиоволны с длинами от 1 до 10 км, соответствующие диапазону НЧ, превышают размеры большей части неровностей почвы и препятствий, поэтому при их распространении заметно проявляется дифракция. Благодаря ди​фракции волны огибают земную поверхность, холмы и даже гор​ные хребты. Однако, обогнув высокое препятствие, волны далее распространяются в свободном пространстве прямо​линейно, поэтому возможно образование «мертвой зоны». 

Поверхностные волны индуцируют в почве ЭДС, в результате чего часть энергии радиоволны поглощается. По этой причине волны диапазо​на НЧ способны распространяться на расстояния в сотни кило​метров.

Пространственные радиоволны этого диапазона, если они рас​пространяются   в   направлении   ионосферы, отражаются   от нее, позволяя передавать информацию на большие расстояния. Если в место приема сигнала од​новременно приходят поверхностные и пространственные волны, то происходит сложение волн – интерференция. При взаимном наложении интерферирую​щих волн амплитуда суммарных колебаний зависит от разности их фаз, определяемой разными длинами трасс распространения радиоволн, и от значений их напряженностей поля в месте приема.

Особенности распространения радиоволн СЧ диапазона
В диапазо​не СЧ дальность распространения радиоволн с помощью поверхностных волн обычно не превышает 1500 км, так как потери в почве возрастают с повышением частоты.

  Про​странственные волны этого диапазона в дневное время сильно поглощаются в слое D ионосферы. Ночью поглощение меньше и пространственное распространение радиоволн СЧ диапазона возможно на расстояния до 2…3 тыс. км. Однако в силу одинакового порядка значений напряженности поля поверхностной и пространственной волн, ночью возможны глубокие ин​терференционные замирания радиосигнала СЧ диапазона.
В диапазоне СЧ (а также НЧ) очень высок уровень атмосферных помех, поэтому для передачи сигналов этого диапазона на большие расстояния необходимо строить передатчики очень большой мощности. Потребность в использовании передатчиков большой мощности обусловлена также низкой эффективностью антенных систем в этом диапазоне. Однако несмотря на отмеченные трудности ДВ и СВ используются в радионавигационных системах, потому что они обеспечивают большую дальность действия вне зависимости от высоты полета.
Особенности распространения радиоволн ВЧ диапазона
Поверхностные волны ВЧ диапазона сильно ослабляются из-за значительных потерь энергии радиоволн в почве, поэтому с их помощью дальность передачи информации невелика (не более 100 км). 

Пространственное распространение радиоволн ВЧ диапазона с по​вышением частоты улучшается благодаря уменьшению потерь в ионосфере. При уменьшении частоты радиосигнала возрастает поглощение энергии радиоволны и, соответственно, уменьшается энергия отраженной радиоволны. 

Из анализа особенностей распространения поверхностных и пространственных радиоволн ВЧ диапазона следует, что между сравнительно небольшой зоной распространения по​верхностной волны и территорией, на которую приходят простран​ственные волны, образуется «зона молчания» или «мертвая зона» (рис.7), т.е. зона, до которой не доходят поверхностные волны и которую «перескакивают» пространственные волны.
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Рисунок 7 – Зона молчания

Распространение радиоволн ВЧ диапазона характеризуется многолучевостью распространения, определяемой рядом факторов:

- наличие поверхностной и пространственной волн;

- диффузность отражения радиоволны от ионосферы;

- магнитоионное расщепление отраженной радиоволны на обыкновенную и необыкновенную волны;

- многомодовость распространения, т.е. распространение с разным числом отражений от Земли, с отражением от разных ионосферных слоев, с неоднократным отражением от Земли и разных ионосферных слоев (рис.8).

Это происходит из-за того, что ионосферные слои представляют собой не зеркальные, а шероховатые (неоднородные и неровные) поверхности, поэтому радиоволны отражаются от них в разных направлениях, т. е. имеет ме​сто рассеянное (диффузное) отражение (рис.8), приводящее к рассеянию энергии радиоволны, падающей на ионосферу, и тем самым уменьшающее энергию отраженной радиоволны.
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Рисунок 8 – Эффект многомодовости и диффузного распространения

Многолучевость распространения радиоволн ВЧ диапазона приводит к возникновению интерференционных замираний радиосигнала в месте приема.

Существенное влияние на условия распространения радиоволн ВЧ диапазона оказывают ионосферные возмущения, вызванные процессами на Солнце. Они приводят к резкому повышению степени ионизации как отдельных ионосферных слоев (авроральные возмущения), так и ионосферы в целом (возмущения типа «полярная шапка») на широтах выше 60° с.ш., экранируя верхние слои ионосферы, поглощая и рассеивая энергию радиоволн ВЧ диапазона.

Особенности распространения радиоволн диапазонов ОВЧ, УВЧ и СВЧ


Общим для радиоволн ОВЧ и более высокочастотных диапазонов является сильное поглощение поверхностных волн в земле, слабая дифракция и отсутствие регулярных отражений радиоволн от ионосферы.

Радиоволны ОВЧ и более высокочастотных диапазонов распространяются практически прямолинейно и требуют обеспечения прямой видимости между пунктами передачи информации. За пределами прямой видимости земная поверхность экранирует приемник от передатчика. Это обстоятельство ограничивает расстояния, в пределах которых возможен прием излучений. Дальность прямой радиовидимости r определяется по формуле:
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где 
D – коэффициент рефракции, принимающий значение 3,7 … 4,12 в зависимости от состояния атмосферы;
h1 и h2 – высоты поднятия антенн.
Приведенная формула характеризует расстояние прямой радиовидимости над земной поверхностью, форма которой сферическая. Неровности рельефа могут приводить к уменьшению или увеличению расстояния прямой радиовидимости в зависимости от взаимного расположения точки приема и точки излучения относительно линии горизонта.
Пространственные волны ОВЧ и более высокочастотных диапазонов, т.е. радиоволны, излученные под углом к земной поверхности, уходят в заатмосферное (космическое) пространство практически без изменения траектории. Однако радиоволны этих диапазонов могут рассеиваться тропосферными неоднородностями.

Поверхностные волны ОВЧ и более высокочастотных диапазонов могут отражаться от земной поверхности и местных предметов, что приводит к многолучевости и, как следствие – к интерференционным замираниям радиосигнала.

Глава 2 Автоматический радиокомпас 
Автоматическим радиокомпасом (АРК или ADF) называют бортовой автоматический радиопеленгатор, позволяющий непрерывно определять курсовой угол радиостанции (КУР).

Курсовым углом радиостанции принято называть угол в горизонтальной плоскости между продольной осью ВС и направлением на радиостанцию (рис.9). 
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Рисунок 9 – К задаче определения КУР
 Пеленгуемая радиостанция может быть специальной: называемой приводной радиостанцией (ПРС) или ненаправленным радиомаяком (NDB), или обычной широковещательной радиостанцией (ШВРС). АРК позволяет осуществлять контроль пути по направлению и вывод ВС судна в точку размещение ПРС (NDB), определять место ВС по двум пеленгам (рис. 1б), фиксировать момент пролета ПРС, (осуществлять вместе с другими приборами) заход на посадку, принимать информацию от диспетчеров службы движения при отказе на борту всех основных средств связи. Специальные типы АРК (АРК-У2, АРК-УД) могут использоваться для вывода поисковых ВС в точку нахождения ВС, потерпевшего аварию. 

Современные АРК работают в международном диапазоне частот 150-1799,5 кГц. В составе ПНК автоматизированного СВЖ АРК является резервным средством навигации, с помощью которого можно определять координаты ВС, навигационные параметры полета и вести контроль пути по направлению, а иногда по дальности. Обычно на ВС устанавливается два комплекта АРК.

Первые модели АРК имели поворотную рамочную антенну (АРК-5, АРК-9). В более совершенных АРК используется гониометрическая антенная система (АРК-15М), обеспечивающая электронное вращение ДН неподвижной рамочной антенны. Первое поколение АРК строились по замкнутой схеме. В современных АРК используются безгониометрическая схема и неподвижная рамочная антенна, а также построение по разомкнутой схеме.

Принцип действия АРК 

Ранние модели АРК были выполнены по схеме с поворотной рамкой. Эта схема подразумевает прием сигналов пеленгуемой радиостанции двумя антеннами – ненаправленной и направленной (рамочной). Диаграммы направленности направленной и ненаправлнной антенн, а также суммарная ДН приведены на рис.10.
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Рисунок 10 – Диаграммы направленности рамочной антенны, ненаправленной антенны и суммарная (кардиоида)
После входа в зону действия приводной радиостанции, направленная антенна начинает вращаться с помощью электродвигателя до тех пор, пока нормаль к плоскости витков рамочной антенны не совпадает с направлением от самолета на пеленгуемую радиостанцию, что и позволяет получить курсовой угол радиостанции. Ось рамочной антенны через компенсатор радиодевиации связана с сельсинной индикаторной системой, с помощью которой угловое положение рамочной антенны дистанционно передается на индикатор курсовых углов.
В более поздних АРК применена гониометрическая антенная система, предаставляющая собой неподвижную рамочную антенну, сопряжаемую с гониометром с помощью высокочастотного кабеля. Рамочная антенна выполнена в виде двух взаимно перпендикулярных обмоток на одном общем магнитодиэлектрическом сердечнике из феррита и помещена в специальном углублении фюзеляжа самолета, закрытом радиопрозрачным материалом. 

Диаграмма направленности рамочной антенны в горизонтальной плоскости имеет форму двух взаимно перпендикулярных восьмерок (рис.11). Каждая обмотка антенны имеет два направления нулевого приема. В момент перехода через направление нулевого приема фаза ЭДС на выходе рамки изменяется на 180(.
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Рисунок 11 – Гониометрическая антенная система

Передача ЭДС от рамочной антенны в приемник АРК осуществляется с помощью гониометра – бесконтактного индукционного преобразователя. Конструктивно гониометр состоит из двух взаимно перпендикулярных статорных катушек, связаных с соответствющими обмотками рамочной антенны, и одну роторную катушку (называемой также искательной катушкой ИК), находящуюся внутри статора. Роторная катушка может поворачиваться в пространстве внутри статорных катушек с помощью миниатюрного электродвигателя.

Рамочная антенна АРК производит прием вертикально поляризованной плоской радиоволны, а создаваемое полевыми катушками гониометра результирующее магнитное поле является аналогом (моделью) внешнего поля, воздействующего на рамочную антенну.

Напряжение на выходе искательной катушки гониометра зависит от направления прихода радиоволн, изменяясь при этом по закону sin((((). Такой закон соответствует диаграмме направленности в виде восьмерки с двумя четко выраженными направлениями нулевого приема.


Вращение искательной катушки эквивалентно вращению рамочной антенны, при котором происходит поворот ее диаграммы направленности. Положение искательной катушки, когда  ( = (  и при котором напряжение на её выходе равно нулю, соответствует отсчету КУР.

Принципы построения АРК
Автоматические радиокомпасы могут строиться как следящие системы замкнутого или разомкнутого типа по схеме с балансной модуляцией.  

На рис.12 показана обобщенная структурная схема АРК замкнутого типа. По такому принципу построены АРК-15М и АРК-22. 
АРК замкнутого типа  представляет собой автоматическую следящую систему. Входным воздействием следящей системы является текущий КУР  (, а выходным воздействием ( угол поворота ИК гониометра (. Сигнал рассогласования следящей системы при этом равен 
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Рисунок 12 – Обобщенная структураная схема АРК
Сигнал, снимаемый с блока рамочных антенн (БРА), поступает на гониометр (Г) и далее на усилитель высокой частоты, размещенный в рамочном согласующем устройстве (РСУ) и оканчивающийся фазоинверсным каскадом на угол (/2. Усиленный и соответствующим образом сфазированный сигнал с выхода фазоинверсного каскада подается на коммутатор фазы ( балансный модулятор (БМ), управляемый напряжением uГНЧ генератора низкой частоты (ГНЧ). Фаза высокочастотного напряжения на выходе балансного модулятора периодически изменяется на 180( с частотой FГНЧ (в АРК-15М  FГНЧ = 135 Гц,  
в АРК-22  FГНЧ = 90 Гц) в моменты его перехода через нуль.

Напряжение uА с выхода ННА после предварительного усиления 
в согласующем усилителе поступает одновременно с выходным напряжением БМ в контур сложения (КС). Учитывая, что в РСУ сигнал РА сдвигается по фазе на (/2, на входах КС сигналы находятся в фазе или противофазе. 
В результате сложения таких сигналов на выходе КС образуется амплитудно-модулированный сигнал uКС. Наличие амплитудной модуляции 
у результирующего сигнала свидетельствует о том, что направление прихода радиоволн не совпадает с направлением нулевого приема направленной антенной системы. 

Поскольку амплитудно-модулированный (АМ) сигнал образуется в самом приемнике АРК в результате сложения сигналов ННА и РА, имеет место так называемая внутренняя амплитудная модуляция.

Рассматривая зависимость глубины модуляции и фазы огибающей результирующего сигнала на выходе КС от угла (, можно говорить о результирующей ДН АРК. Результирующая ДН АРК является алгебраической суммой ДН РА, имеющей вид восьмерки, и ДН ННА, имеющей вид окружности, и представляет собой кардиоиду. 

Периодическое инвертирование фазы сигнала на выходе балансного модулятора с частотой Fгнч эквивалентно перебрасыванию кардиоиды с такой же частотой с одной стороны на противоположную. Благодаря этому в АРК реализуется пеленгование методом минимума глубины амплитудной модуляции.

Анализируя сигнал на выходе КС, можно сделать следующие выводы:

  - информация о стороне отклонения направления на пеленгуемую ПРС  от направления нулевого пеленга  заключается в фазе высокочастотного  сигнала РА. В результате сложения сигналов ННА и РА происходит перенос этой информации в фазу результирующего сигнала;

  - глубина модуляции суммарного сигнала несет информацию о величине  отклонения направления на пеленгуемую ПРС  от направления нулевого пеленга.

Таким образом, балансный модулятор и контур сложения обеспечивают трансформацию информации о КУР из фазы высокочастотного сигнала в фазу огибающей, частота которой определяется ГНЧ. Кроме этого, БМ обеспечивает коммутацию суммарной ДН АРК.


Выходной сигнал КС усиливается в приемоусилительном тракте (ПУТ), преобразуется и детектируется амплитудным детектором (АД).  Напряжение на выходе детектора (uУПР ( сигнал ошибки) содержит в себе информацию о КУР. Амплитуда этого напряжения пропорциональна углу отклонения направления нулевого приема рамочной антенны от положения, соответствующего направлению на ПРС. Фазовые соотношения между напряжением на выходе детектора и напряжением ГНЧ, являющимся опорным напряжением, характеризуют сторону отклонения рамочной антенны от этого положения.

В общем случае сигнал на выходе детектора несет информацию и о позывных ПРС. С выхода детектора низкочастотный сигнал поступает на усилители телефонного и компасного каналов. Усилитель телефонного канала (УТК) усиливает сигнал, соответствующий коду позывных ПРС, и выдает его на головные телефоны экипажа. Усилитель компасного канала (УКК) осуществляет фильтрацию и усиление сигнала ошибки с частотой Fгнч, суммирование его с напряжением отрицательной обратной связи, снимаемым с тахогенератора (ТГ).

Сигнал с выхода УКК с частотой Fгнч поступает на управляющую обмотку двигателя привода искательной катушки гониометра. На обмотку возбуждения двигателя подается напряжение непосредственно с генератора низкой частоты. Двигатель поворачивает искательную катушку до тех пор, пока напряжение на её выходе uРА не станет равным нулю. При этом одновременно информация о КУР передается на индикатор КУР.

Обратная тахометрическая связь вводится для обеспечения плавного перехода искательной катушки гониометра к положению пеленга радиостанции. С выходной обмотки тахогенератора снимается напряжение, пропорциональное скорости отработки исполнительного двигателя. В противофазе с основным сигналом оно подается на УКК.

В радиокомпасе АРК-22 реализован несколько иной принцип  переноса информации о направлении на пеленгуемую ПРС в параметр сигнала, подлежащего обработке. 

В отличие от рассмотренной схемы в РСУ АРК-22 нет фазоинверсного каскада, поэтому сигналы на входах КС сдвинуты по фазе относительно друг друга на (/2. В результате сигнал на выходе КС будет модулирован по амплитуде и фазе, причем информация о КУР будет содержаться именно в законе фазовой модуляции (ФМ). По этой причине АРК-22 называется радиокомпасом с внутренней фазовой модуляцией.
Достоинствами  АРК с внутренней ФМ являются:

  - отсутствие перемодуляции при нарушении баланса амплитуд, что повышает точность измерения КУР;

  - повышенная помехоустойчивость вследствие уменьшения влияния помех на сигнал ошибки;

  - отсутствие влияния на точность пеленгования внешней амплитудной модуляции сигнала за счет использования амплитудного ограничителя на входе фазового детектора.

Следует отметить, что АРК с внутренней ФМ имеют лучшие характеристики по точности и помехоустойчивости  по сравнению с АРК с АМ. Для АРК с ФМ понятие кардиоиды утрачивает смысл.

Основным недостатком АРК с гониометром следует считать наличие механических подвижных элементов в схеме (подвижная РА, искательная катушка гониометра, двигатель отработки и т.д.). АРК, построенные по разомкнутой схеме определения КУР, не имеют механических подвижных деталей и свободны от этого недостатка.

Основным принципом работы АРК такой схемы (рис.13) является формирование низкочастотного информационного сигнала, фазовый сдвиг которого относительно опорного сигнала пропорционален КУР.
Рамочная антенна состоит из двух взаимно перпендикулярных рамок (продольной РА1 и поперечной РА2), сигналы на выходах которых
ep1(t) = Epm1sin (sin (0t,

ep2(t) = Epm2cos (sin (0t.
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Рисунок 13 – Структурная схема АРК разомкнутой схемы

Эти сигналы усиливаются, фазируются в каналах рамочных антенн (КРА1  и КРА2) и модулируются в балансных модуляторах (БМ1 и БМ2) соответственно опорными сигналами генератора низкой частоты (ГНЧ):

e01(t) = cos (t ,               

e02(t) = sin (t ,               

где  
( =2(F, 
F ( частота ГНЧ.

При этом образуются сигналы биений:


[image: image18.wmf] e1(t) = Epm1 sin( cos(t sin(0t;


[image: image19.wmf] e2(t) = Epm2 cos( sin(t sin(0t.

Эти сигналы объединяются в сумматоре и при идентичности рамочных каналов, т.е. при Epm1= Epm2= E, образуют суммарный сигнал


[image: image20.wmf]e((t) = E [sin( cos(t + cos( sin(t] sin((t = E sin((t + () sin((t .

 Данный сигнал подается на контур сложения (КС), где складывается с сигналом ННА. При этом образуется информационный амплитудно-модули-рованный сигнал (при балансе амплитуд EA = E) вида

eинф(t) = E [1 + sin((t+ ()] sin((t,                                    

где  ( ( фаза огибающей амплитудной модуляции.

Низкочастотная огибающая информационного сигнала выделяется амплитудным детектором и сравнивается по фазе с опорным сигналом, формируемым ГНЧ. Разность фаз этих сигналов соответствует КУР. Эту информацию  обычно выделяют аналого-цифровым преобразователем и подают на цифровой        индикатор.

По разомкнутой схеме построен радиокомпас АРК-25.
Режимы работы АРК
Независимо от типа радиокомпаса у него обязательно должна обеспечиваться работа в следующих режимах: «Антенна», «Рамка» и «Компас».

В режиме «Антенна» прием сигналов осуществляется только на направленную антенну, системы автоматического слежения (компасная часть) отключена и АРК представляет собой обычный радиоприемник супергетеродинного типа.

 Режим «Рамка» предусмотрен на случай отказа автоматической части компаса и является режимом ручного пеленгования радиостанции.

В этом режиме АРК работает как обычный радиоприемник, но прием осуществляется на направленную антенну, которую можно вращать в горизонтальной плоскости вручную дистанционно.

Вследствие направленных свойств антенны уровень сигнала на выходе приемника зависит от ее положения относительно направления на пеленгующую радиостанцию. В момент, когда нормаль к плоскости витков рамочной антенны совпадает с направлением на радиостанцию это сигнал минимальным и равен нулю. Но при таком методе пеленгования КУР определяется двухзначно т.к. диаграммы направленности рамочной антенны (см. рис.3) имеет два минимума, отличных на 180°.

Для исключения возможной ошибки определения пеленга, необходимо знать ориентировочное направление на пеленгуемою радиостанцию.

Режим «Компас» является основным режимом работы АРК, т.е. режимом автоматического однозначного пеленгование радиостанций.

Прием сигналов осуществляется на не направленную и направленную антенны одновременно. И следующая система автоматического управления положением рамочной антенны и передачи ее углового положения стрелкой указателей позволяет непрерывно и однозначно отсчитывает значение КУР.

Погрешности автоматических радиокомпасов. 

С помощью любого радиопеленгатора, в том числе и АРК, направление на радиостанцию определяется  путем определения направления, которого приходит к направленной антенне радиоволна пеленгуемой радиостанции. Следовательно, методические погрешности будут отсутствовать только при условии, что радиоволны в плоскости горизонта распространяются строго прямолинейно. Кроме того, для устранений этих погрешностей, необходимо чтобы в близи направленной антенны отсутствовали какие-либо предметы, отражающие радиоволны, так как в противном случае АРК будут реагировать на эти вторичные радиоволны, направление прихода которых к направленной антенне не совпадает с направлением на пеленгуемую радиостанцию.


Но так как рамочная антенна АРК устанавливается на фюзеляже ВС, который хорошо отражает приходящие радиоволны, то она подвергается воздействию не только первичной радиоволны, приходящей с направления на пеленгуемую радиостанцию, но и вторичных радиополей, создаваемых фюзеляжем ВС. 

Радиодевиация в самолетных АРК.

Погрешности пеленгования, вызванные влиянием окружающих рамочную антенну предметов, называют погрешностями радиодевиации.

Девиация АРК вызывается главным образом корпусом ВС, его фюзеляжем и плоскостями.

Для оценки этого влияние фюзеляж и плоскости можно представить в виде двух вертикально расположенных взаимно перпендикулярных замкнутых витков рис.14. Их влияние на работу  АРК практически эквивалентно влиянию корпуса ВС.
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Рисунок 14 – Возникновение радиодевиации, вызванной влиянием фюзеляжа и крыльями самолета.

Напряженность магнитного поля радиоволны, пеленгуемой радиостанции H можно разложить на две составляющие: - продольную H1  = H sin p и поперечную H2 = H cos p.

Под их влиянием  в фюзеляже и плоскостях возникают вторичные поля ∆H1 и  ∆H2.

В результате сложения основного и вторичных полей суммарное магнитное поле H c в общем случае отличается от вектора H основного поля по величине и ориентировки в пространстве (угол ∆). 

При пеленговании радиостанции рамочная антенна  устанавливается параллельно вектору H c , а нормаль к плоскости ее витков будет ориентирована под углом q по отношению к продольной оси ВС.

Из рис.6 видно, что 

           p = q + ∆    или  
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= p - q ,
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 где p-курсовой угол радиостанции (кур); q-отсчет АРК (ОРК). 

Угол ∆ характеризует девиацию АРК, вызванную влиянием корпуса ВС. 

Доказано, что

∆ = D sin 2 q + K sin 4 q +……., где
D =(1-а)/(1+ а)      К = D2/2.                 

Первый член этого выражение при изменении q в переделах 360˚ имеет четыре максимума и характеризует четвертную радиодевиацию. Второй член имеет восемь максимумов и характеризует октантальную радиодевиацию. Коэффициенты К и D зависят от формы тела, вызывающего радиодевиацию.

Так, например, для бесконечно длинного продольного цилиндра a = 0,5; D=1/3; K=1/18 и радиодевиация, создаваемая таким телом:

∆= 19 sin 2q + 3 sin 4q
На рис.15 приведен график радиодевиации АРК, установленного на корпус цилиндрической формы.
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Рисунок 15 – График радиодевиации
Такие графики определяются опытным путем и могут использоваться для внесения поправок в результаты пеленгования или для регулировки специальных устройств, называемых компенсаторами радиодевиации (КД), входящие в конструкцию АРК. 

Компенсаторы могут быть механического, электрического или смешанного типов, и решают одну функцию, вычисляя 

                                                  КУР = ОРК + ∆.

Кроме того, АРК работаю в диапазоне средних волн (ГМВ), поэтому погрешности радиодевиации незначительно зависят от длины рабочей волны (частоты настройки) АРК.

Вместе с тем погрешности радиодевиации (см. рис.19), имеют четко выраженную зависимость от величины КУР. Следовательно, радиодевиация погрешность систематическая и может быть устранена путем введения поправок в показания АРК.     

“Ночной” эффект. Погрешности, обусловленные особенностями распространение средних волн, могут сказываться в любое время суток, но они особо заметны утром и вечером. Средние волны огибают земную поверхность, т.е. распространяются поверхностными волнами, и одновременно могут отражаться от ионосферы и приниматься как пространственные волны.     Дальность прохождения поверхностных волн составляет приблизительно 150 км и практически не зависит, от каких либо факторов, кроме мощности передатчика. Но так как ионизация ионосферы обусловлена воздействием  на нее Солнца, то условия распространения поверхностных волн при наличии и отсутствия освещенности нижнего слоя ионосферы различны и резко изменяются в утреннее и вечерние время. Неустойчивость ионосферы особенно заметно проявляется за два часа до захода и в течение двух часов после восхода Солнца. В это время показания АРК становятся неустойчивыми, наблюдаются периодические и хаотические колебания стрелок указателей. Величина погрешности пеленгование может достигать ±35°. Причиной является решающее воздействие пространственных радиоволн. Поэтому в указанные промежутки времени не рекомендуется использовать для пеленгования радиостанции удаление от ВС на расстояниях более 100-150 км. Кроме этого рекомендуется, по возможности, увеличить высоту полета ВС, что приводит к возрастанию интенсивности принимаемой прямой радиоволны, пришедшей от радиостанции по кратчайшему расстоянию. Если имеется возможность выбора, то следует выбирать для пеленгования радиостанции, работающие не более длинных волн (низких частотах), так как с ростом длины волн влияние ионосферы на условия распространение уменьшается.

“Береговой эффект” Погрешность пеленгования, обусловленные изменение направления распространение радиоволн при их прохождении через границу раздела сред с различными электрическими свойствами, возникают в тех случаях, когда полет осуществляется вблизи береговой черты. 
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Рисунок 16 – Эффект береговой рефракции радиоволн.

При этом радиоволна, переходящая береговую черту, преломляется 
(рис.16) и приходит на ВС с направления, отличного от истинного направления  пеленгуемой радиостанции, вследствие чего в показаниях АРК появляется устойчивая погрешность, значения которой могут достигать 5˚. Это явление называют и береговым эффектом. Величина погрешности будет тем больше, чем меньше угол, под которым радиоволна пересекает береговую черту. Когда этот угол равен 90˚, радиоволна не преломляется и погрешность пеленгования отсутствует. Расчеты показывают, что практически погрешности, вызванные этим эффектом, следует учитывать только когда угол между усредненной береговой чертой и направлением распространение радиоволны составляет 20˚. Кроме того, с удалением от берега, а также с увеличением высоты полета или рабочей частоты эти погрешности уменьшаются. Они имеют практически заметную величину только при высоте полета, меньше нескольких длин  рабочей волны, что для современных АРК приблизительно соответствует высотам от 6000 до 60 м.

Наименьшая высота полета, обеспечивающая отсутствие погрешности пеленгования может быть определена на формуле:

                                              Hmin ≥ 900000/fp ,

где: -  H min – истинная высота полета, f p- рабочая частота, кГц.

  При этом   H min  будет больше трех длин рабочей волны.

Ошибка отметки пролета радиостанции

 Как следует из принципа работы АРК в режиме автоматического пеленгования, в момент пролета над радиостанцией показания радиокомпаса должны измениться на 180˚. Но при малых расстояниях между ВС и радиостанцией ухудшается эффективность приема ее сигналов направленной антенной, вследствие чего показания АРК становятся неустойчивыми.

Область неустойчивых показаний  имеет вид пространственного конуса с вершиной в точке расположения антенны пеленгуемой радиостанции (рис.17).
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Рисунок 17 – Ошибка отметки пролета радиостанции

Радиус основания этого конуса зависит от высоты полета, а также от типа и места расположения на ВС ненаправленной антенны и от точности регулировки некоторых цепей самого АРК, так что длина этого радиуса может быть равна двум - трем высотам полета. В зависимости от указанных факторов отметка момента пролета (изменение КУР на 180˚) может быть зафиксирована до или после самого момента пролета радиостанции. Изменение показаний АРК при полете над радиостанцией с опережением или запаздыванием для разных ВС одного типа является  почти одинаковым, поэтому оно определяется опытным путем и при необходимости  может быть учтено.

«Горный эффект» Так называют иногда явления, воздействующие на АРК при полетах на сравнительно малых истинных высотах полета над горами.

В этих условиях рамочная антенна АРК наряду с прямым сигналом от пеленгуемой радиостанции принимает многократно преображенные от неровностей рельефа радиоволны. Погрешности пеленгования, возникающие за счет «горного эффекта», вследствие перемещения ВС над горами, все время изменяется, и стрелки указателей АРК в этом случае хаотически перемещаются по шкалам, делая отсчет КУР практически не возможным. Таким образом, сигналом о действии указанного эффекта может быть неустойчивость показаний АРК, которая особенно заметна при не больших высотах превышения над горами и при расположении ВС между пеленгуемой радиостанции и горным массивом. С увеличением истиной высоты полета ВС это явление быстро затухает.
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Рисунок 18 – Горный эффект

Если приводная радиостанция располагается вблизи горных массивов, то могут наблюдаться случаи изменения показаний АРК на 1800 не на траверзной плоскости, а вне ее на расстоянии 25…30 км от ПРС. Поэтому в горных районах показания АРК надо сопоставлять с данными счисления или сведениями о координатах, полученными от других навигационных средств. Практикуется также заблаговременный облет приводных радиостанций, располагаемых вблизи горных массивов, и определение тех зон или направлений, где наблюдается ложный траверз. Горный эффект наиболее сильно проявляется на удалении 10…40 км от горна высотах до 500 м в наиболее высокочастотной части рабочего диапазона.

Эксплуатационные технические характеристики автоматических радиокомпасов ГА
 В гражданской авиации находят применение АРК следующих типов: АРК-15М, -25, -32, -35-1, -40, работающие в диапазоне ГМК и КМВ (основные ЭТХ представлены в табл.2), и АРК-У2, работающий в диапазоне МВ (основные ЭТХ представлены в табл.3). В табл.2 представлены основные эксплуатационно-технические характеристики АРК гражданской авиации.

Таблица 2
	Характеристика
	АРК-15М
	АРК-25
	АРК-32 АРК-40
	АРК-35-1

	Диапазон частот, кГц
	150…1799,5
	150…1750

	Число поддиапазонов
	5
	6
	н. д.
	н. д.

	Дальность действия по приводу, км.
	180…350
	180…350
	180…350
	180…350

	Точность измерения КУР, град.
	2,0
	1,0
	2,0
	2,0

	Время перестройки, с
	4
	2
	1
	1

	Чувствительность в режиме «Компас», мкВ/м
	25
	н. д.
	35
	35

	Чувствительность в режиме «Антенна», мкВ/м
	50
	н. д.
	50
	70

	Среднее время
наработки на отказ, ч
	300
	н. д.
	7000
	4000

	Масса, кг
	15,7
	н. д.
	5,2
	5,4


Таблица 3
	Характеристика
	АРК-УД
	АРК-У2

	Диапазон частот, МГц
	100…250
	100…150

	Характерные частоты, МГц
	114,166; 114,333; 114,583; 121,5; 123,1; 124,1; 243,0
	114,166; 114,333; 114,583; 121,5

	Дальность действия, км.
	120…230

	Точность измерения КУР, град.
	3,0
	3,0

	Масса, кг
	н. д.
	10


Как видно из таблиц, погрешность определения КУР лежит в пределах 2,0˚…3˚.

Дальность действия АРК зависит от мощности пеленгуемой радиостанции, частоты настройки, характера подстилающей поверхности по трассе полета, уровня атмосферных помех и времени суток.

Различают дальность действия АРК по пеленгу и приводу. 
Дальность действия по пеленгу, это расстояние, в пределах которого обеспечивается определение угловых координат пеленгуемой радиостанции, с точностью, указанной в табл.2. Эта точность определяется в основном методическими погрешностями.

Дальность действия по приводу – расстояние, в пределах которого осуществляется уверенный прием сигналов ПРС и возможен вывод на ПРС, хотя точность определения угловых координат оказывается ниже данных, приведенных в табл.2, вследствие погрешностей, обусловленных особенностями распространения радиоволн ГМВ и КМВ на большие расстояния. Опыт показывает, что дальность действия АРК по приводу может достигать 500 км, а дальность действия по пеленгу 250…300 км. Если АРК используется для контроля пути по направлению, то для обеспечения полета в пределах установленной ширины трассы 2b с заданной вероятностью дальность, на которой возможно применение АРК определяется выражением 

Dдоп=30b/σпс,

где 
D доп – допустимое расстояние от ВС до ПРС; b – половина ширины трассы; 
σ˚пс- погрешность определения пеленга с помощью   АРК.

При σ˚пс=1,5…3 и 2в=10 км дальность применения АРК для контроля пути по направлению не превысит 100…50 км. 

Специфической особенностью АРК является зависимость их дальности действия от высоты полета ВС.

В областях пространства, примыкающих к земле (т.е. на  низких высотах) происходит более сильное поглощение (и затухание) радиоволн, чем в областях удаленных от земли (на больших высотах). Так как  мощность ПРС ограничена, то уровень сигнала на определенном удалении от ПРС оказывается зависящим от полета ВС. По этой причине дальность действия АРК по приводу на высоте полета 1 км не менее 180 км, на высоте 5 км не менее 250 км, на высоте полета 10 км 250…300 км и более.

Однако степень поглощение радиоволн земной и водной поверхностью различно. Она минимальна над морской поверхностью, поэтому дальность приема сигналов ПРС при полете над морем  не зависит от высоты полета ВС.

 Радиокомпас АРК-У2 позволяет вести пеленгование бортовых радиостанции и аварийных радиомаяков. Он предназначен для привода поисковых ВС в точку нахождения ВС, потерпевшего аварию, а также для обеспечения встречи ВС в воздухе. В этом случае используются радиосредства, работающие в диапазоне МВ, где дальность действия ограничивается дальностью прямой радиовидимости:

Dпр =4,12 (
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где 
D пр. – дальность прямой радиовидимости, км;
Hпол. – высота полета ВС, м;

Hант - высота антенны, пеленгуемой радиостанции, м.

Органы управления радиокомпаса АРК-15 располагаются на пультах управления, которые устанавливаются на штатных местах в кабине экипажа ВС. В АРК осуществляется бесподстроечная установка частоты с помощью наборного механизма.

Радиокомпас АРК- 15М

 Для управления работой АРК-15М на пульте управления (рис.19) имеются два наборных устройства и переключатель “Канал” на два положения “1” и “2”. Эти органы управления позволяют настроить комплект АРК на две частоты ПРС. Настройка фиксированная, бесподстроечная.
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Рисунок 19 – Пульт управления АРК–15М

 Для управления работой приемника используется регулятор громкости и переключатель “Шир. - Узк.” для измерения ширины полосы пропускания и ослабления уровня помех, переключатель “ТЛФ. - ТЛГ.”, предназначенный для прослушивания позывных сигналов, если они передаются без тональной модуляции. Выключение компас в работу производиться переключателем режимов переводом последнего из положения “Выкл.” в любое из следующих положений, соответствующее рабочим режимом АРК.

«Компас» – основной режим работы, в котором осуществляется автоматическое пеленгование ПРС.

«Антенна» – от АРК  отключаются направления антенна к нему подключена лишь ненаправленная антенна, компасный выход в приемника АРК отключен и сам он используется как обычный средневолновой приемник.

«Рамка» – к входу АРК подключена только направленная рамочная антенна и имеется возможность ручного пеленгование ПРС.  К двигателю управления положением антенны с помощью кнопки “Рамка” подводиться управляющее напряжение, минуя схему автоматического управления. Пеленгование ведется по минимуму сигнала.

Кнопка “Упр.” (управление) служит для  управления комплектом АРК от данного пульта, если в комплектации предусмотрено два пульта управления. Сигнализацией включения данного пульта является наличие подсвета на нем.

Проверка работоспособности компаса перед полетом. 

1. Внешним осмотром убедиться в отсутствии механических повреждений органов управления и указателей КУР.

2. Включает бортовые автоматы защиты питания.

3. Подключится к проверенному комплекту АРК на абонентских щитках СПУ.

4. На пульте управления. Ручку “Громкость” установить вправо до упора; Переключатель “ТЛФ. – ТЛГ.” – в положении “ТЛФ”. Переключатель “Канал” – в положении “1”; переключатель режима работы в положении “Ант.”.

5. Настроиться на частоту ПРС с помощью наборного устройства первого канала и прослушать позывные. Медленно вращая рукоятку “Громкость”, прослушиванием сигналов в телефонах проверить плавность изменения громкости.

6. Установить переключатель “ТЛФ. - ТЛГ” в положении “ТЛГ” – в телефонах должны прослушиваться тон частоты 800 Гц, которые не прослушиваются в положении “ТЛФ”.

7. Установить переключатель режимов работы в положении “РАМ” после чего нажатия кнопки “РАМКА” убедиться в работе электродвигателя вращения искательной катушки гониометра (при нажатой кнопке стрелки указателей должны вращаться). Поворачивая ручку “Громк.” убедиться в изменении громкости сигналов.

8. Включить, режим “Компас”, при этом стрелки указателей должны плавно установиться в положение КУР пеленгуемой ПРС. Нажатием кнопки “Рамка” отвести стрелки указателей на угол 150 - 170˚ от положения КУР, а затем отпустить кнопку. После отпускания кнопки стрелки должны вернуться в исходное состояние. Поворотным нажатием кнопки “Рамка” отвести стрелки указателей КУР на угол более 180˚ от положения КУР – после отпускания кнопки стрелки должны дальнейшим вращением в том же направлении установиться в положении КУР. В процессе проверки не обходимо так же, убедиться в том, что переключатель “Канал” переключает наборные устройства “1” и “2”. В полете управление радиокомпасами аналогично, рассмотренному выше. В условие воздействие помех радиоприему, особенно электростатических, для лучшего прослушивания позывных, а также для пеленгования радиостанции рекомендуется использовать режим “Рамка”. Если этот режим используется только для прослушивания позывных, то используют кнопку “Рамка” нужно повернуть стрелки индикаторов КУР от положения пеленга примерно на 90˚, что должно привести к увеличению громкости сигналов позывных.

При настройке частоты 500±20; 1000±20 и 1500±20 кГц, которые принято называть “пораженными”, в телефонах могут прослушиваться различные свисты и дальность действия АРК в несколько раз уменьшается по сравнению с дальностью действия при настройке на другие частоты.

Радиокомпасы АРК- 32 (АРК-40) и АРК-35-1

Малогабаритные автоматические радиокомпаса АРК-32 и АРК-35-1 предназначены для использования на самолетах и вертолетах в качестве угломерного радионавигационного устройства. Они обеспечивают решение навигационных задач при маршрутных полетах и при заходах на посадку. 

Радиокомпаса могут поставляться в двух вариантах комплектации:
1) Приемник, Блок антенный (рис. 20);

2) Приемник, Блок Антенный, Пульт управления (рис. 21).
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Рисунок 20 – Вариант комплектации АРК-32: Приемник, Блок Антенный
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Рисунок 21 – Вариант комплектации АРК-35-1: Приемник, Блок Антенный, 
Пульт управления

В состав аппаратуры, реализующей принцип прямого фазоизмерения, включены: встроенный вычислитель, цифровой синтезатор, схемы двойного преобразования частоты, синхронный детектор. Радиокомпаса построены в основном на отечественной элементной базе, в ряде схем использованы высокотехнологичные компоненты иностранного производства. Радиокомпаса имеют два независимых входа цифровой информации и два независимых выхода цифровой информации по ГОСТ 18977-79 и РТМ 1495-75 с изменением ARINС-429.
Аппаратура имеет следующие основные преимущества по отношению к ранее разработанным моделям АРК:

· Улучшены массогабаритные показатели (по массе – не менее чем в 2 раза);

· Энергопотребление снижено в 6-8 раз. Питание изделия осуществляется от одного источника бортсети 27 В постоянного тока;

· В составе изделия полностью отсутствуют электромеханические узлы, что увеличивает реальную надёжность аппаратуры;

· С помощью малогабаритного пульта управления (передняя панель - 146x48 мм) в полёте обеспечивается возможность оперативного выбора нескольких предварительно записанных частот настройки (до 22 для АРК-32 и до 20 для АРК-35-1), а также настройки на любую частоту рабочего диапазона;

· Наличие в составе изделий развитой системы встроенного контроля на базе вычислительного устройства позволяет повысить эксплуатационные характеристики радиокомпасов;

· Применение адаптивных процедур обработки сигналов обеспечивает повышение динамических показателей (скорости обработки) при манёврах в зоне аэродрома, а также дальности действия радиокомпасов;

· Применение ряда новых схемно-конструктивных решений повышает характеристики электро­магнитной совместимости, что снижает трудоёмкость и сроки отработки размещения радиокомпасов на самолёте (вертолёте).
Средства отображения информации от АРК.

Результаты измерение курсовых углов отображаются на приборах, установленных на приборных дисках кабины экипажа (рис.22).

На приборных досках пилотов, как правило, устанавливаются индикаторы типа ИКУ или РМИ. Внешняя шкала этих приборов неподвижна, ее верхний индекс и нуль соответствуют  продольной оси ВС, внутренняя подвижна шкала, отображая гиромагнитный курс ВС. Значение КУР отсчитывается по внешней шкале, магнитный азимут (пеленг) РС –  внутренней.  Обратный конец стрелки КУР указывает магнитный азимут ВС относительно пеленгуемой радиостанции.

При наличии на ВС системы траекторного управление  КУР одной радиостанции отображается узкой стрелкой приборов типа НПП, шкалы которых аналогичны шкалам приборов ИКУ (РМИ).

На ВС последнего поколения, оборудованных системами электронных индикации (СЭИ) информация от АРК отображается как на экране комплексного индикатора навигационной обстановки - КИНО (рис.23).
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Рисунок 22 – Средство отображения информации о курсовых углах ВС:
1 – неподвижная шкала; 2 – указатель курса, приводимый в действие от магнитного компаса; 3 – переключатели АРК1 – VORl, АРК2 -VOR2; 
4 – транспаранты АРК1 -VORl, APK2 - VOR2;
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Рисунок 23 – Индикаторы КИНО и пульт управления СЭИ

Автоматический УКВ радиокомпас АРК – У2
Компас предназначен для пеленгования радиостанции МВ диапазона, расположенных на земле и борту ВС. Он используется для обеспечения встречи ВС в воздухе, для  привода поисковых ВС на аварийные радиомаяки, а так же может применяться в качестве резервного средства с целью привода ВС на аэродром по сигналам наземных радиостанции МВ диапазона.

По устройству и принципу действия АРК-У2, аналогичен обычным АРК, рассмотренным в предыдущих разделах, за исключением того, что в нем в качестве приемника используется приемник штатной радиостанции МВ диапазона ВС в котором предусмотрена возможность подключения АРК - У2.

Точность пеленгования с помощью АРК - У2 в значительной мере зависит от  типа ВС, и места расположения антенного блока на нем, от частоты настройки и курсового угла радиостанции, что объясняется зависимостью девиации АРК - У2 от указанных факторов. Радио девиация этого компаса имеет менее выраженный систематический характер, чем у обычных АРК, она может значительно отличаться от четвертной, имеет резкие переходы по величине и знаку на отдельных курсовых углах. По этой причине его показания не пригодны для штурманских расчетов, они только облегчают экипажу решение задач привода ВС на пеленгуемую радиостанцию.

В комплекс АРК - У2 входят: антенный блок, состоящий из рамочной и ненаправленной антенны, антенный усилитель, блок управляющей системы и пульт управление и коммутационная коробка, подключающая приемник радиостанции или к антенному блоку АРК - У2 или к антенне радиостанции при использовании ее в штатном режиме работы на связь. Управление работой АРК - У2 осуществляется с пульта управления, данные считываются с индикатора (рис.24). 
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Рисунок 24 – Пульт управления АРК - У2 и индикатор СУП-7

В полете радиокомпас АРК-У2 включают так же, как и на земле. Когда приводная радиостанция находится далеко, переключатель «Чувствит.» на пульте управления нужно установить в положение «Б». Если по мере приближения к пеленгуемому передатчику стрелка указателя КУР начинает колебаться, то нужно переключатель «Чувствит.» перевести в положение «М».

АРК-У2 обеспечивает дальность пеленгования при высоте полета 1000 м – 120 км, а при высоте полета 5000 м – 230 км. Точность вывода поисковых ВС в точку аварийной радиостанции по боковому уклонению составляет 
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 200 м.
Глава 3 Самолетные дальномеры

Самолетные дальномеры являются частью дальномерных радионавигационных систем, которые обычно устанавливают в дополнение к угломерным РМ в тех местах, где из-за высокой интенсивности воздушного движения, близости маршрутов и по другим причинам, требуется более высокая точность, достигаемая с помощью радиомаяков VOR.

Как правило, ретрансляторы дальности этих систем обычно совмещаются с точкой размещения ВРМ VOR.  Система типа VOR/DME рекомендована ICAO в качестве системы ближней навигации гражданских ВС. Для работы с РМ DME на борту ВС ГА используются следующие виды радиодальномеров: СД-75, KN-63, DME-85. Эксплуатационно-технические характеристики этих дальномеров близки. Согласно стандартам ИКАО для них выделяются следующие диапазоны частот: для запроса 1025…1150МГц, для ответа 962…1213МГц. В указанном диапазоне формируется 292 независимых каналов. В указанной аппаратуре используется временной (импульсный) метод измерения дальности с запросом с ВС. 

Структурная схема самолетного дальномера
Самолетные радиодальномеры применяются для определения наклонной дальности до ретранслятора сигнала (радиомаяка). Принцип действия дальномерной системы типа DME основан на измерении временного интервала между моментом излучения запросного сигнала бортовым радиодальномером и моментом приема на борту ВС сигнала ответа от наземного радиомаяка. 

Наземный дальномерный радиомаяк устанавливается совместно с азимутальным и/или глиссадным радиомаяком. В этом случае на борту воздушного судна обеспечивается определение его местоположения относительно места установки РМД, что позволяет решать задачи самолетовождения на трассах и в зоне аэродрома при заходе на посадку, выполнении посадки, уходе на второй круг и взлете.

Получение информации о наклонной дальности основано на измерении промежутка времени между моментами посылки запроса с борта воздушного судна и получения ответа от наземного радиомаяка, длительность которого с учетом постоянства скорости распространения электромагнитных волн оказывается однозначно связанной с расстоянием между воздушным судном и радиомаяком.

Радиомаяк излучает кодированные пары радиоимпульсов в виде хаотической импульсной последовательности (ХИП), излучение которых прерывается через каждые 40 с на время передачи сигнала опознавания в виде посылки из двух или трех букв в коде Морзе.

Как только воздушное судно оказывается в зоне действия радиомаяка, дальномер начинает принимать радиоимпульсы ХИП и автоматически переходит в режим передачи сигналов запроса дальности (ЗД), которые представляют собой пары радиоимпульсов с установленным временным интервалом, излучаемые на определенной несущей частоте.

Радиомаяк принимает эти сигналы ЗД и после декодирования их, задержки на фиксированное (начальное) время и последующего кодирования излучает сигналы ответа дальности (ОД) — пары радиоимпульсов с определенным интервалом, но уже на другой несущей частоте. При этом на время излучения сигнала ОД прекращается излучение радиоимпульсов ХИП. Самолетный дальномер принимает сигналы ОД, декодирует их, измеряет временной промежуток между моментами посылки сигнала ЗД и приема сигнала ОД и преобразует результат измерения временного промежутка в значение дальности. Вычисленное значение дальности выводится на индикатор и вводится в систему автоматического управления воздушного судна, а выделенный в приемнике дальномера звуковой сигнал опознавания радиомаяка — в самолетное переговорное устройство (СПУ).
Рассмотрим подробнее принцип работы DME (рис. 25). На структурной схеме самолетного дальномера цифры соответствуют нумерации временных диаграмм сигналов.
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Рисунок 25 – Структурная схема и временные диаграммы работы DME

В схеме самолетного дальномера, время [image: image43.png]At



соответствует временному интервалу между запросным импульсом дальности (ЗИД), формируемого в схеме измерения дальности СИД и ответным импульсом дальности (ОИД), являющегося результатом преобразования ответного сигнала от наземного радиомаяка. 

Для исключения ложного запуска передатчика сигналами, отраженными от различного рода объектов, а также обеспечения высокой помехозащищенности, частота запросного сигнала отличается от частоты ответного. С этой же целью, работа системы осуществляется кодированными сигналами, состоящими из двух импульсов, причем временное расстояние τ между импульсами запросного сигнала дальности отличается от ответного сигнала радиомаяка, т.е. τ1 ≠ τ2. Кроме того, использование нескольких запросных кодов на каждой несущей частоте дает возможность увеличить количество рабочих частотно-кодовых каналов. 

Кодирование и декодирование сигналов производится соответственно, в шифраторах Ш и дешифраторах ДШ схем дальномера и радиомаяка.

Передача и прием высокочастотных импульсов производится приемо-передающими антеннами. Развязка передающих и приемных каналов осуществляется антенными переключателями АП. 

Импульсная мощность передатчика радиомаяка зависит от частоты следования ответных сигналов, которая, в свою очередь, определяется частотой поступления запросов. Поэтому, при таком способе работы передатчика, его выходная мощность будет изменяться, что недопустимо. 

В радиомаяке DME выходная мощность передатчика определена для частоты следования ответных сигналов 2700 пар импульсов в секунду, и эта частота поддерживается постоянной. При отсутствии в зоне радиомаяка самолетов, оборудованных дальномерами, антенна радиомаяка излучает парные радиоимпульсы в виде хаотической (случайной) последовательности со средней частотой повторения 2700 Гц. При малой частоте поступления запросных сигналов, частота ответов передатчика дополняется импульсами из этой последовательности. При частоте запроса большей, чем 2700 импульсов в секунду, частота ответов ограничивается этим значением, т.е. в этом случае, некоторые дальномеры не смогут получить ответы на свои запросные сигналы.

Самолетный дальномер после настройки на частотно-кодовый канал, работает в режиме поиска хаотических сигналов радиомаяка. После их обнаружения, дальномер формирует запросные сигналы и при получении от радиомаяка синхронных с запросами ответных сигналов, переходит в режим слежения – режим измерения дальности.

Важнейшей характеристикой радиомаяка DME является его пропускная способность, т.е. количество воздушных судов, обслуживаемых одновременно. Она характеризуется коэффициентом ответности Котв, который равен  отношению числа ответов к числу поступивших запросов. Для радиомаяка DME значение Котв устанавливается равным 0,9. Следовательно, при средней частоте запросов от дальномера равной 30 Гц, количество одновременно обслуживаемых радиомаяком самолетов составит 100. 

Если в зоне действия радиомаяка 100 самолетов, то общее количество запросов от 100 самолетных дальномеров составит 3000 пар импульсов в секунду. Количество ответов передатчика радиомаяка при Котв= 0,9 составит 3000·0,9 = 2700 импульсных пар в секунду. 

Измерение временного интервала [image: image45.png]At



 производится в схеме СИД. Временной интервал [image: image47.png]


 состоит из собственно задержки сигнала, обусловленного распространением от дальномера до радиомаяка и обратно, и дополнительной задержки tЗ, включающей аппаратурную задержку в радиомаяке и задержку кодового интервала τ2 (рис. 5.2). Дополнительная задержка tЗ учитывается путем установки начальных условий в схеме СИД.

Сигналы опознавания радиомаяка имеют вид кодированных пар импульсов с временным интервалом τ (τ ≠ τ1 ≠ τ2) и частотой следования 1350 Гц. На время передачи сигналов опознавания излучение ответных сигналов дальности не производится. 

Летная эксплуатация типовых СД

Дальномер - СД – 75
Наиболее распространенным самолетным дальномером является дальномер СД-75.Как правило, на ВС устанавливается два комплекта дальномера.

Управление работой СД-75 осуществляется с пульта ПУР-СД-75, который является общим и для аппаратуры КУРС-МП-70, если таковая устанавливается на борту ВС (рис.26).

Выбор рабочего канала СД-75 производится ручками 9 и 5 на пуль​те управления, первая из которых используется для установки чисел МГц, кГц, соответствующих требуемому каналу. Выбранные значения отображаются на табло 1. Соосно с ручками 9 и 5 установлены ручки 8 и 4. Первая из них позволяет регулировать яркость изображения цифр на указателе. Вторая обеспечивает включение радиодальномера и установку громкости сигналов опознавания ретранслятора.

Порядок включения и проверки СД-75.

При использовании СД-75 на ВС, имеющих в своем составе навигационно-пилотажные комплексы, управления СД-75 может быть автоматическим по сигналам НПК  или ручным. Выбор режима управления осуществляется тумблером “АВТОМ-РУЧН” на ПУР-СД-75.
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Рисунок 26 – Пульт управления радиодальномером СД-75
и индикатор дальности ИСД-1:
1— цифровое табло отображения номера канала; 2 — светосигнализатор; 
3 — переключатель вида настройки; 4 — ручка регулировки громкости воспроизведения сигналов опознавания; 5 — ручка настройки кГц; 
6 — переключатель выбора единиц измерения дальности; 7 — кнопки проверки работоспособности; 8 — ручка регулировки яркости подсвета цифрового табло; 9 — ручка настройки МГц; 10 — цифровое табло отображения дальности; 
11 — транспаранты; 12 — регулятор яркости подсветки

Проверка от системы встроенного контроля (ВСК).
Все узлы СД-75 охвачены ВСК, обеспечивающей автоматическую проверку его работоспособности и допусковый контроль.

Проверка осуществляется на следующих каналах настройки: 108; 108,05; 109,07; 109,75; 111,2; 112,2; 113,2; 113,25; 114,6; 115,15; 116,5; 117,25; 117,9.
После установки проверяемого канала нажать кнопку “Контроль” на ПУР-СД-75. Кнопка "Контроль" позволяет осуществить допусковый контроль работоспособности бортового оборудования. При нажатии на эту кнопку в правильно работающем дальномере последовательно сменяются показания индикаторов: вначале экспонируются мигающие нули, затем черточки, после этого дальности (402,3 ± 0,4) или (401,3 ± 0,2) км и контрольные значения дальности (2,3±0,4) км или (1,3 + 0,2) м. мили.

После окончания тест-контроля на индикаторах вместо контрольного значения дальности появляются черточки. Звуковой сигнал  опознавания прослушивается только при нажатой кнопке «Контроль”. Если комплект неисправен, то на индикаторах ИСД  мигают четыре нуля.

Использование в полете.

Признаком готовности аппаратуры к измерениям и свидетельством приема ответных сигналов является высвечивание на индикаторе дальности числа, соответствующего расстоянию до ретранслятора и периодическое воспроизведение в телефонах сигналов опознавания — позывных, передаваемых кодом Морзе, а в их отсутствие — звукового сигнала. Если прием ответных сигналов не производится, то на индикаторе дальности СД-75 экспонируются черточки.
Летная эксплуатация радиодальномеров проста. Его включают поворотом по часовой стрелке ручки 4 на пульте управления и установкой частоты рабочего канала ручками 9 и 5. Далее можно вести отсчет измеренной дальности. В случае необходимости ведется прослушивание сигналов опознавания ретранслятора, регулировка громкости этих сигналов и яркости свечения цифр на табло.

Отказ радиодальномера отображается на индикаторах ИСД миганием цифр на табло. Если ВС находится вне зоны действия ретранслятора, на табло высвечиваются черточки.

Бортовое оборудование DME-85
 На ВС  последнего поколения предусмотрено дальномерное оборудование DME-85, которое может использоваться автономно или совместно с оборудованием VOR-85, ILS-85 и  MLS.

Аппаратура DME-85 устанавливается обычно в качестве двух комплектов и обеспечивает прием и обработку информации от наземных РМ DME/N, DME/W,DME/P,TACAN,VOR/DME, VORTAC в диапазоне частот 960…..1215МГц, в котором обеспечивается работа на 292 частотно- кодовых каналах. Данные, получаемые  от аппаратуры, используются для коррекции координат ВС, счисленных вычислительной системой  самолетовождение (ВСС), а также для визуальной оценки на индикаторах КИНО, КПИ и РМИ-3.

Управление аппаратурой может осуществляться автоматически от ВСС в соответствии с программой полета, или вручную с пульта КПРТС.

Проверка работоспособности перед полетом.

Осуществляется при выполнении автоматизированного тест - контроля НПК.

При этом на индикаторах КПИ, КИНО и РМИ-3 должны отрабатываться контрольные значения:

               Азимут VOR- 180˚


Дальность DME  - 0 км.

На РМИ-3 в положении VOR1 и  VOR2 

Азимут- 180˚±2,5˚:Дальность DME 1 и DME 2 – 0 км.

Контроль дальности до радиомаяков DME  и частот настройки системы

 VOR/ DME
1) Нажать кнопку “РТС” на ПУИ-95 

2) Нажать кнопку против строки VOR/ILS/DME.

На пульте СЭИ (рис.) установить режим “РН”. Убедиться, что на индикаторе[image: image129.emf]g






 КИНО индицируется надпись DME и дальности до DME 1 и DME 2 (рис. 27). Нажать кнопку “Справка” на пульте СЭИ. Убедиться, что на индикаторе КИНО появилась частота, введенная в систему VOR, а над счетчиками дальности DME 1 и DME 2 частоты, введенные в системы DME 1 и DME 2.

Переключили АРК-VOR на РМИ -3 установить в положение VOR I и VOR II. Убедиться, что счетчики дальности индицируют дальности до маяков DME 1 и DME 2, а стрелки 1 и 2 – азимуты на маяки VOR I и VOR II (рис. 27).
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Рисунок 27 – Изображение на экранах КИНО И РМИ-3 параметров аппаратуры VOR/DME

1- указатель заданного азимута; 2 - азимут на РМ VOR2; 3 - азимут на VOR1;  
4 - частота  настройки ДМЕ2; 5 -  дальность до РМ ДМЕ2; 6 - частота настройки VOR2; 7- символ неготовности аппаратуры VOR; 8 - дальность до РМ ДМЕ1; 
9 - частота настройки ДМЕ1; 10 - режим ДМЕ/VOR/

Основные технические характеристики самолетных дальномеров, применяемых в гражданской авиации, приведены в табл.4.

Таблица – 4
	Параметр
	СД-75М (DME/P-85)
	ВНД-94
	DME-2010 (пультовой индикатор)

	Число рабочих каналов
	252

	Частотный диапазон, МГц

 - по каналу запроса

 - по каналу ответа
	1025–1150

962–1213

	Диапазон измеряемых дальностей, км
	0–550
	0–400
	0–400

	Погрешность измерения, м
	200
	200
	200

	Среднее время наработки на отказ, ч
	5000
	8000
	н. д.

	Масса, кг
	8,5
	3,9
	1,5


Глава 4 Бортовое оборудование угломерно-дальномерных систем

Угломерно-дальномерные системы (УДС) относятся к средствам ближней навигации. Они обеспечивают непосредственное определение на борту ВС азимута относительно РНТ, в которой устанавливаются наземные радиомаяки и наклонной дальности до этой точки. Поэтому такие системы часто называют азимутально-дальномерными. Новейшее поколение бортового оборудования этих систем, позволяет измерить не только азимут и дальность до одного маяка, но и дальности до двух РМ. Измерение двух дальностей при определенных условиях позволяет достигнуть более высокой точности места ВС.

   В гражданской авиации находят применение системы типа VOR/DME и отечественные системы РСБН. В настоящее время эксплуатируется несколько разновидностей наземных РМ и бортового оборудования.

Оборудование УДС позволяет решать следующие задачи:

- осуществлять непрерывное, автоматическое измерение и индикацию полярных координат ВС (азимут, дальность относительно РМ); 

- коррекцию текущих координат ВС, счисленных в навигационных вычислительных устройствах.
Исходя из перечня решаемых задач, в УДС можно выделить следующие функциональные каналы:

- дальномерный, обеспечивающий измерение дальности на борту ВС импульсным методом путем запроса с борта ВС;

- азимутальный, обеспечивающий измерение азимута (радиала).
В настоящее время в аэропортах ГА системы РСБН не применяются, на современных ВС российского производства РСБН не установлены.

Основные эксплуатационно-технические характеристики бортового оборудования РСБН предоставлены в табл. 5.

Информация от бортовых угломерно-дальномерных системах выводится на индикаторы, внешний вид которых представлен на рис. 28
Таблица 5
	ЭТХ
	РСБН-85В
	А-312
	А-380

	Число частотно-кодовых каналов:

 - в реж. «Навигация»

 - в реж. «Посадка»
	176

40
	176

40
	176

40

	Погрешность измерения:

 - азимута (2), град

 - дальности (2), м
	0,17

60+0,03%D
	0,25

200+0,03%D
	0,25

200+0,03%D

	Среднее время наработки на отказ, ч
	10000
	5000
	15000

	Масса, кг
	10,5
	35
	35
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Рисунок 28 –  Индикаторы системы VOR/DME
Бортовое оборудование А-312 «Радикал»

Относится к третьему поколению аппаратуры РСБН и позволяет решать следующие задачи:

-определение истинного положения ВС путем измерения полярных координат А и Д н относительно наземного РМ.

- определение углового отклонения ВС от равносигнальных зон К и Г относительно наземных посадочных КРМ и ГРМ и измерение дальности до посадочного РД.
- опознавание и определение МС на земле по ВИКО.
- прием позывных сигналов наземных РМ.
 При взаимодействии с ПНК (ЦВМ, САУ, КУРС-МП-70, автономными датчиками скорости, курса и т.д.):

- коррекцию счисленных координат

- выдачу значений А, Д, ∆К и ∆Г в САУ для управления полетом ВС и индикации на приборах ИСА, ИСД, ИНО, ПНП.

- выдачу позывных сигналов наземных РМ в СПУ.

Состав аппаратуры зависит от комплектации и включает в себя: два приемника АДП, передатчик СЗД блок измерения (БИ), блок управления (БУ), усилитель мощности (УМ), блок преобразования (БП), пульт управления навигацией (ПУН), антенно-фидерная система (АФС).

Управление аппаратурой может быть автоматическим, по сигналам ЦВМ навигационного комплекса или ручным с ПУН (рис.29). На передней панели ПУН размещены тумблеры установки режима управления аппаратурой:

 “АВТ. - РУЧ.” – 4, кнопка включение системы встроенного контроля работоспособности – 5, индикаторные лампы режимы ручного управления – 3, режима посадки – 7, исправного состояния  аппаратуры в режиме “Контроль” – 5, тумблер установки типа РМ и каналов навигации и посадки – 2, четырех разрядное световое табло индикации типа маяка и его частотного канала – 1.
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Рисунок 29 – Пульт управления аппаратурой А-312
Тумблер установки типа РМ и номера канала имеет основное фиксированное положение, по три промежуточных положение вправо и влево и одно положение при отклонении вниз.

При отклонении вправо номер канала изменяется в сторону увеличения дискретно. Скорость изменения можно изменить. При отклонении тумблера в первое положение единицы номера меняются с частотой 2 Гц; во второе положение – 8 Гц; в третье (до упора) – 30 Гц. Для уменьшения номера канала тумблер следует отклонить влево, при этом также имеется три положения для изменения скорости изменения показаний. 

Для установки типа маяка тумблер следует нажать вниз. При каждом нажатии номер типа маяка меняется на единицу в сторону увеличения. 

Информация на световом табло может быть следующая: типа маяка (левый разряд) 0:1:2:3.

№ Канала 001……..176 – режим “Навигация”

        № Канала 001……...040 – режим “Посадка”

Кроме указанной информации в случае отказа аппаратура на ПУН срабатывает логика бленкера, которая гасит информацию во всех разрядах табло и зажигает горизонтальную линию (бленкер).

При включенном автоматическом режиме управления, в случае отсутствия автоматических данных, следует перейти на ручной режим управления.

Проверка аппаратуры от системы встроенного контроля. 
 Система встроенного контроля запускается сигналом “Контроль” и позволяет провести проверку работоспособности аппаратуры в целом и выявлении неисправностей с точностью до блока.

Сигнал “Контроль” может выдаваться по командам ЦВМ навигационного комплекса или от кнопки “Контроль” на пульте управления навигацией ПУН. 

Исправность аппаратуры индицируется: 

горением лампы “Контроль” на  ПУН;

 на индикаторных приборах -  срабатыванием бленкерной сигнализации и отработкой тестовых значений азимута и дальности, которое формируется в блоке измерения (БИ). 

Сигнал исправности является суммой сигналов исправности отдельных блоков, каждый  из которых имеет  свою собственную систему ВСК.  

Порядок проверки А-312 от ВСК.

1. На ПУН тумблер “РУЧ. – АВТ.” – в положении “РУЧ”.

2.  Включить питание, через 2…3 мин. установить на ПУН любой номер канала. При этом на цифровом табло должно загореться значение наборного номера.

3. На ПУН нажать кнопку “Контроль”. В случае исправного состояния аппаратуры должна загореться лампа “Контроль” и в течении примерно 0,5 с на табло ПУН загореться тестовое значение  115 – номер канала; тип маяка – “0”. После чего восстанавливается исходное значение номера канала на индикаторах должно отработаться тестовое значение азимута – 180 ± 2,5˚ и дальность – 250 ± 5 км.

Проверка в режиме “Посадка”  

1. На селекторе режимов (СР.) выбрать тип системы посадки “Катет”;

2. Там же тумблер “РСБН - ДМЕ” в положение “РСБН”;

3. Установить на ПУН номер канала от 0 до 40 .

4. На ПУН нажать кнопку “Контроль”.

5. На ПУН должна загореться лампа “Контроль” и  в течении 0,5 с на табло высвечивается номер 0027. После чего восстанавливается исходный номер канала.

На приборах ПНП должны сработать бленкеры  “К” и “Г”. Планки прибора должны занять положение курса – вправо (1-2 точки) глиссады – вверх (1..2 точки).

Примечание 1) В режиме “Контроль” лампа “Контроль” на ПУН должна мигать с периодом 0,6 с.2) Допускается загорание бленкера (горизонтальные черточки) на приборе ИСА в такт с миганием лампы “Контроль” на ПУН.

Бортовое оборудование РСБН – 85

Это оборудование нового поколения (Ту-204, Ту-214), которое отличается реализацией автоматизированного и автоматического режимов управления от вычислительной системы самолетовождения (ВСС), причем в режиме автоматического управления осуществляется не прерывная коррекция счисленных координат ВС. При автоматизированном управлении предусмотрена возможность отображение результатов измерения азимута и дальности, ручная установка камера канала маяка и коррекция координат.

 В состав аппаратуры входят: - приемо-передающий измерительный блок, включающий приемник, передатчик и специализированный цифровой вычислитель; блок питания; устройство защиты; антенно-фидерное устройство АФУ “Астра”.

 Аппаратура имеет следующие режимы работы:

 - “Навигация” – определение и выдача в ВСС полярных координат ВС относительно наземного радиомаяка  и прослушивание позывных сигналов;

- “Посадка” – определение и выдачи ВСУП отклонений от осей равносигнальных зон курсового и глиссадного радиомаяков и определение дальности до точки приземления Дп;

- “Контроль” – для осуществления тестовых проверок.

Прослушивание позывных обеспечивается всем членам экипажа ВС.
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Управление аппаратурой (выбор режима, установка частотно-кодового канала (ЧКК) и заданного курса ВПП) осуществляется в автоматическом режиме от ВСС; в ручном режиме -  с комплексного пульта РТС или ПУИ – 95. Информация о текущих значений азимута и дальности представляется на комплексном индикаторе навигационной обстановки (КИНО) в режиме “РН” (рис. 30), а место положения радиомаяка в режимах “Север” и “Курс” (рис 31.).
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Рисунок 30 –. КИНО в режиме ”РН”       Рисунок 31 – КПИ в режиме “Курс”

1 – дальность; 2 - азимут; 3 - №ЧКК         1 - Символ РСБН, или VOR/DME
9) Поверка работоспособности пред полетом 

 Осуществляется при выполнении автоматического тест – контроля всего НПК.

Контрольные значения: D = 250 ± 27 км; А = 180,10
10) Перед взлетом ввести в ВСС номер ЧКК курсового радиомаяка и курс ВПП  аэродрома взлета.

11) Подключение сигналов РСБН и КИНО 

 Режим “Навигация”.

а) проделать операции n. 1.

б) нажать кнопку на ПУИ против строки “РСБН”. 

в) выбрать режим “Навиг.”

г) на пульте СЭИ установить режим “РН”. Убедиться, что на КИНО индицируется азимут и дальность РСБН. 

д) нажать кнопку “Справка” на пульте СЭИ. Под обозначением азимута должен индицироваться ЧКК РСБН.

Глава 5 Бортовое навигационно-посадочное оборудование
Предназначено для решения навигационных задач при совместной работе 
с всенаправленными радиомаяками международной системы ближней навигации VOR, а также для выполнения расчета и захода на посадку 
с использованием радиомаячных посадочных систем (РМСП) типа ILS и СП.

При использовании аппаратуры для полета по сигналам радиомаяков VOR, она позволяет определять магнитный пеленг маяка, а также положение ВС относительно линии заданного пути, проходящей через точку установки маяка. В этом случае может осуществляться режим «Нуль-вождение» как при ручном пилотировании, так и полуавтоматическое (директорное) или автоматическое управление полетом ВС с применением соответствующей системы автоматического управления.

В случае захода на посадку по сигналам РМСП, аппаратура обеспечивает определение положение ВС в горизонтальной и вертикальной плоскостях относительно траектории захода на посадку (глиссады). Данные об отклонениях ВС в виде выходных сигналов могут использоваться как при ручном, так и при директорном и автоматическом управлении ВС в процессе захода на посадку. В настоящее время на ВС используются следующие виды оборудования: «КУРС-МП-70», «ILS-85», VIM-85 и др., назначение и основные характеристики, которых практически одинаковы. Различие состоит в конструктивном исполнении и составе оборудования. Основные эксплутационные характеристики оборудования представлены в табл.6.

Таблица 6 

	Характеристика
	Курс МП-70
	ILS-85
	VIM-85

	Категория
	3
	3
	3

	Число частотных каналов КРП (ГРП)
	160 (40)
	160 (40)
	160 (40)

	Интервал между частотными каналами КРП (ГРП), кГц
	50 (150)
	50 (150)
	50 (150)

	Инструментальная погрешность КРП (ГРП)
	6 (8) мкА
	0,0077 (0,014) РГМ
	0,0077 (0,0175) РГМ

7,5 (15) мВ

	Среднее время наработки на отказ, ч
	750
	5000
	н. д.

	Масса, кг
	35
	5,5
	3


Бортовое оборудование КУРС-МП-70
Основными конструктивными элементами “КУРС-МП-70” являются два навигационно-посадочных устройства, блок встроенного контроля, два пульта управления, два селектора азимута, селектор режимов и радиомагнитный индикатор. Органы управления и индикаторные устройства аппаратуры представлены на рис.32.
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Рисунок 32 – Органы управления и устройства отображения "Курс МП-70":

а — индикатор курсовых углов: 1,2 — неподвижная и подвижная шкалы: 3, 4 — узкая и широкая стрелки; 5 — переключатели входов индикатора к выходам приемников VOR или к радиокомпасам; 6 — указатели аппаратуры, к которой подключен индикатор; б — плановый навигационный прибор; 7, 9 —планки курса и глиссады; 8, 10 — бленкеры курса и глиссады; в — пилотажный командный прибор: 11, 15 — шкала и планка курса; 12 — бленкеры крена и тангажа; 13, 14 — шкала и планка глиссады; г — пульт управления индикацией: 
16 — кнопки-табло, подсвечиваемые при включении; д — пульт управления режимами ПУР - СД-75: 17, 19 — ручки выбора частотного канала; 18 — устройство отображения номера выбранного канала; е — селектор режимов: 20 — переключатель чувствительности маркерного приемника; 21 — лампы сигнализации исправности курсового и глиссадного каналов; 22 — переключатель яркости подсвечивания; 23 — переключатель режимов работы; ж — селектор курса: 24 — табло отображения выбранного курса; 25 — ручка установки требуемого курса полета

  Навигационно-посадочное устройство  включает курсовой, глиссадный и маркерный радиоприемники, а также элементы встроенного контроля. 

Блок встроенного контроля БВК позволяет проверить работоспособность всех элементов устройства “КУРС-МП-70”.

Выбор частотных каналов и проверка работоспособности оборудования осуществляется с пульта управления. В зависимости от положения тумблера “Автом.- Руч.” Переход с канала на канал производится вручную или по сигналам от бортового навигационного вычислителя.

Яркость свечения цифрового табло может регулироваться ручкой "Ярк", а громкость воспроизведения позывных радиомаяков — ручкой "Звук". 

Кнопки "Контроль" на пульте управления позволяют проверить работоспособность аппаратуры "Курс МП-70". Последовательно нажимая эти кнопки, наблюдая отклонения курсовых и глиссадных планок приборов ПНП и ПКП, свечение ламп готовности и прослушивая звучание позывных, пилот может убедиться в работоспособности всех элементов аппаратуры.
Органы управления селектора режимов позволяют установить требуемый режим работы (VOR, СП-50 или ILS). Регулятор "Громк" позволяет изменять интенсивность воспроизведения позывных маркерных радиомаяков. Переключателем "День - ночь" можно выбирать яркость свечения ламп сигнализации готовности К1, К2, Г1, Г2. Переключатель "Марш.- посад" позволяет изменять чувствительность маркерного радиоприемника. Факт приема сигналов радиомаяков и индикация работоспособности БНПУ фиксируются сигнальными лампами Kl, K2, Г1, Г2, бленкерной сигнализацией и сигнализацией направления полета "На" или "От".
Требуемый курс полета может устанавливаться с помощью селекторов курса или органами управления на индикаторах ПНП.
Индикация данных, получаемых с помощью БНПО "Курс МП-70", производится стандартными указателями, которые входят в состав базовой системы курса и вертикали и САУ: индикатора курсовых углов РМИ- 2Б 

(ИКУ-1А), планового навигационного прибора ПНП и пилотажно-навигационного прибора ПКП. Индикаторы РМИ-2Б (ИКУ-1А) устанавливают на приборных досках пилотов и штурмана, навигационно-пилотажные и командно-пилотажные приборы — на приборных досках пилотов, цифровой указатель азимута ЦИА-1 — на приборной доске штурмана. Эти средства отображения являются многоцелевыми, они используются не только для отображения информации, получаемой с помощью РМСП и ВРМ VOR, но и для отображения результатов измерений радиокомпасами и бортовым оборудованием угломерно-дальномерной системы РСБН.
Центральная часть ПНП отведена обозначенным точками шкалам указателей курса и глиссады, относительно которых перемешаются планки курса и глиссады. Планка и шкала курса предназначаются для отображения данных отклонений от курса посадки или заданного курса системы VOR. Справа и слева на периферии ПНП размешены бленкеры курса и глиссады. У шкалы курса вне ее располагается индекс заданного курса "ЗК", выставляемого ручкой "Курс" на селекторе курса "Курс МП-70". Вблизи от центра прибора расположен также индекс "От - На", указывающий направление полета на РМ VOR.
На ПКП по периферии прибора в его правой и нижней частях расположены шкалы и планки указателей курса и глиссады, которые используются при полете по сигналам радиомаячной системы посадки или всенаправленного радиомаяка VOR. 

В верхней части ПКП расположены бленкеры крена и тангажа.
Порядок проверки и  использования в полете аппаратуры КУРС-МП-70.
Проверка на земле осуществляется раздельно каждого полукомплекта.

Режим навигации по VOR
- Перевести  органы управления приборами индикации информации от КУРС-МП-70 в положение VOR.(Для каждого типа ВС они могут быть разными.)

- на приборах РМИ-2Б переключатели на лицевой  панели – в положение “VOR 1”(VOR 2).

- переключатель “Авт.- Ручн.” на ПУР№1 в положение “Ручн.”

- переключатель”DME-VOR-ЗАХВАТ” на ПУР№1 в положение ”DME-VOR”;

- ручками МГц и КГц на ПУР№1 установить частоту радиомаяка ”DME-VOR”;

- на селекторе курса №1 установить азимут, равный 0˚;

- нажать кнопку “Контроль” с символом “+” на ПУР№1;

- на индикаторах КУР должен установиться азимут 357˚-000˚, а курсовые планки нуль-индикаторов должны установиться  в центре, должен гореть сигнализатор полета “НА” и звенеть звонок;

- на селекторе курса установить азимут, равный 180˚;

- нажать кнопку “контроль” с символом “+” на ПУР.

При этом:

- значение азимута на индикаторах должно быть 177˚…183˚, курсовая планка  нуль-индикаторов.

- в нулевом положении, загорается сигнализатор “от”

Проверка в режиме “Посадка”

На селекторе режимов переключателем “ILS-КАТЕТ-СП-50” выбрать тип посадочной системы ILS(СП-50), переключатель “МАРШРУТ-ПОСАДКА” в положение  “ПОСАДКА”

На ПУР№1 ручками МГц и КГц установить частоту канала посадки.

На ПУР№1 нажать кнопку “Контроль” с символом “+”.

При этом:

- курсовые и глиссадные планки нуль-индикаторов должны установиться в нулевое положение, бленкеры “К» и “Г” должны закрыться.

- загораются сигнализаторы К
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 и Г
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 на селекторе режимов, табло “МАРКЕР II”  на приборных досках пилотов, звенит звонок.
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Затем последовательно нажать кнопки  “Контроль” с символами        “   ” и 
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 “  ”  на ПУР№1. Курсовая и глиссадная планки должны отклониться в соответствии с символами и занять положение между крайней и средней точками своих шкал, должны загореться табло “МАРКЕР I”- дальний и “МАРКЕР II” - ближний, звенит звонок.

Аналогично проверяется второй полукомплект с  ПУР № 2  с использованием селектора курса № 2.

Бортовое оборудование ILS-85
Система ILS-85 обеспечивает определение и выдачу потребителем информации об угловом отклонении ВС от траектории посадки, задаваемой радиомаяками РМСП, а также выдает для прослушивания в СПУ сигналов опознавания КРМ. В систему входят два или три  дублирующие друг друга приемника и антенно-фидерная система. Аппаратура функционирует совместно с вычислительными системами  самолетовождения (ВСС)  и управление полетом (ВСУПТ), а также системой электронной индикации (СЭИ) и др.

Полная потеря посадочной информации происходит при отказе всех приемников комплекта. При отказе одного или двух приемников (каналов) меняется лишь разрешаемая категория посадки (II или I). Отказ аппаратуры индицируется миганием элементов индикации посадочной информации на КПИ и КИНО (рис.33). При нахождении ВС вне зоны действия наземных радиомаяков систем посадки на индикаторах КИНО появляется сигнал: ”нет вычисленных данных.
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Рисунок 33 – Информация на КИНО и КПИ  в режиме захода на посадку ILS

на КИНО: 1 - индикация средств посадки; 2 - глиссадная планка; 3 - курсовая планка; 4 - счетчик курса на КПИ: 1 - указатель заданной  траектории; 
2 - планка директорного управления; 3 - символ самолета; 4 - индекс ВПР 
в режиме “Посадка”
Информация положения ВС относительно линии посадочного курса и глиссады осуществляется на КПИ в виде  “окна” предельных отклонений, а также на КИНО в виде курсовой и глиссадной планок. Кроме этого на КИНО индицируется заданный курс захода на посадку и обозначение режима захода.

Управление аппаратурой осуществляется от ВСС в соответствии с программой полета. Ввод или изменение программы может осуществляться   с помощью КП РТС или FMS (ВСС).

Бортовая интегрированная навигационно-посадочная аппаратура «КУРС-93М»

Бортовая интегрированная аппаратура навигации и посадки метрового диапазона волн «КУРС-93М» обеспечивает навигацию полетов летательных аппаратов по радиомаякам системы VOR, выполнение предпосадочных маневров и захода на посадку по радиомаякам ILS и СП-50, а также сигнализацию пролета маркерных радиомаяков. 
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Рисунок 34 – Аппаратура «КУРС-93М»
В состав аппаратуры «КУРС-93М» входит блок радиоприемный «БРП КУРС-93М» на раме амортизационной и пульт управления «ПУ КУРС-93М». Внешний вид аппаратуры «КУРС-93М» показан на рис.О, где слева находится блок радиоприемный БРП-93М, а справа – пульт управления «ПУ КУРС-93М». Возможно использование БРП КУРС-93М без ПУ КУРС-93М.
Для коммутации выходных сигналов двух комплектов аппаратуры «КУРС-93М», РСБН и СНС выпускается коробка распределительная «КРМ КУРС-93М».

Аппаратура КУРС-93М» по техническим и эксплуатационным характеристикам полностью соответствует требованиям ICАО. В настоящее время аппаратура установлена на самолетах Ан-38, Ан-32, Ан-74, Ан-140, Ан-148, Ан-158.

Характеристики «КУРС-93М» представлены в табл.7.

Таблица 7
	Характеристика
	Значение

	Количество частотных канало в режимах:

    - VOR

    - ILS

    - СП-50
	160

40

20

	Диапазон рабочих частот в режимах, МГц:

    - VOR
    - ILS / СП-50 – курсовой канал
    - ILS / СП-50 – глиссадный канал

    - маркерный канал
	108.00…117.975 
108.10…111.975
329.15…335.00 
75

	Чувствительность:

    - курсового канала

    - глиссадного канала

    - маркерного канала
	≤ 2,8 мкВ

≤ 5 мкВ

маршрут 140…280 мкВ

посадка 1,1…2,1 мВ

	Погрешность индикации (по цифровым / аналоговым выходам) в режиме:

    - VOR
    - ILS – курс

    - СП-50 – курс
    - ILS, СП-50 – глиссада
	0.5° / 1.0°
0.0077 РГМ / 7.5 мВ

0.0116 РГМ / 10 мВ
0.014 РГМ / 12 мВ

	Дискретность установки заданного азимута, град
	1

	Количество входов управления
	3 шт. по ARINC-429 
с частотой 12,5 кГц

	Количество цифровых выходов
	2 шт. по ARINC-429 
с частотой 12,5 кГц

	Масса (БРП / ПУ), кг
	4,7 / 0,8


Глава 6 Доплеровские измерители скорости и угла сноса

ДИСС - универсальные и высокоэффективные автономные навигационные приборы. Они отличаются высокой точностью при сравнительно малых массе, габаритных размерах и энергопотреблении. ДИСС входят в состав современных бортовых навигационных комплексов в качестве их элемента, являясь датчиком информации о скорости, удачно дополняющего информацию, получаемую от других радио- и геотехнических средств.
При полетах над территориями, где отсутствует сплошное радионавигационное поле, по участкам воздушных трасс, не оснащенных радионавигационными средствами неавтономного типа, в том числе по океаническим трассам, и, разумеется, по маршрутам, прокладываемым вне воздушных трасс, ДИСС являются важными средствами навигационных измерений.

С помощью ДИСС можно также получать информацию о таком опасном метеорологическом явлении, как сдвиг ветра. Сдвигом ветра называется явление быстрого пространственного изменения направления и скорости ветра. Очевидно, что сдвиг ветра представляет опасность, особенно при пилотировании ВС на небольших высотах, и, в частности, при посадке.
Поэтому очень важно своевременно получать информацию об этом явлении. О существовании сдвига, ветра можно судить, сопоставляя данные о скорости и направлении ветра у земной поверхности, получаемые на аэродроме, с данными, получаемыми на борту ВС. Если эти данные сильно различаются, то велика вероятность наличия сдвига ветра. Информация о скорости и направлении ветра в точке расположения ВС может быть получена по данным о путевой скорости, поступающим от ДИСС и воздушной скорости от бортового измерителя аэродинамического типа. Информация о скорости ветра у земли сообщается экипажу диспетчером. 
На некоторых типах современных ВС функции ДИСС решает инерциальная навигационная система.
Эффект Доплера и его использование для радионавигационных измерений.

При измерении путевой скорости и угла сноса используется эффект Доплера. Эффект Доплера состоит в том, что частота принимаемых колебаний оказывается отличной от частоты излучаемых колебаний, если расстояние между излучателем и приемником изменяется, т. е. если излучатель и приемник движутся друг относительно друга.
При изменении расстояния между приемником и пере​датчиком частота принимаемых колебаний будет отличаться от частоты излучаемых колебаний на величину, пропорциональную радиальной составляющей скорости их взаимного перемещения. Если в точке С (рис.35) установлен передатчик, излучающий гармонические колебания с  частотой  ω  вида е = Ε cosωt, то принимаемые колебания в точке С.

епр = Eпр ·cos ω ( t - t з ) = Eпр· cos ( ωt - 2ω· r / c ) ;  t з = r / c.
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Рисунок 35 – Схема регистрации эффекта Доплера

Предположим, что расстояние r  с течением времени изменяется, т.е. r = r(t). Определим частоту сигналов в точке приема. Так как частота равна производной от фазы по времени, то

ωпр = ∂φпр /∂t = -∂( ωt - 2ω · r/c)/∂t = ω - 2ω/c · ∂r/∂t, 

где - ∂r/∂t - скорость изменения расстояния r, равная радиальной составляющей скорости взаимного перемещения точек С и З.

При изменении расстояния между наблюдателем и отражающим предметом частота принимаемых сигналов оказывается не равной частоте излучаемых сигналов. Угловые (их часто называют круговыми) частоты колебаний ωпр и ω различаются на величину Ω.д
ωпр - ω = Ωд  = -(2ω/c) · ∂r/∂t = -2π f ·(∂r/∂t) / λ.

Частоты принимаемых и излучаемых колебаний отличаются на величину
F д  = Ω д /2π = - (2·∂r/∂t) ∕λ,

которая называется доплеровским смещением частоты. Оно пропорционально радиальной составляющей скорости взаимного перемещения объектов и обратно пропорционально длине волны. Из описания процесса возникновения доплеровского смещения частоты видно, что оно является следствием изменения фазы сигнала, которое происходит при взаимном перемещении точек излучения и отражения (переизлучения) сигнала. В общем случае, когда вектор отно​сительной скорости отражателя равен W и составляет с направлением распространения угол β, радиальная составляющая скорости ∂r/∂t = W cos β.
Принцип измерения путевой скорости и угла сноса.

Идею измерения путевой скорости и угла сноса можно представить себе следующим образом. Предположим, что с борта ВС с помощью остронаправленной антенны ведется облучение некоторого элемента земной поверхности. Проекция оси ДН на горизонтальную плоскость составляет с продольной осью ВС угол β, а вектор путевой скорости W из-за сноса смещен относительно продольной оси на угол α (угол сноса). Ось ДН в вертикальной плоскости смещена относительно горизонтальной плоскости на угол γ .
Будем предполагать, что при движении ВС отражение сигналов происходит лишь от одного элемента поверхности, расположенного в центре отражающей площадки, т. е. от элемента, на который направлена ось ДНА.
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Рисунок 36 – Ориентация ДНА в горизонтальной и вертикальной плоскостях

Рассчитаем доплеровское смещение сигналов, отражаемых этим элементом. Определим проекцию скорости относительного движения элемента на ось ДНА. Из рис.42, видно, что проекция вектора путевой скорости на ось ДНА
W2 = W1· cosγ = W·cosθ · cosγ
Если луч антенны ориентирован в направлении полета, то ∂г/∂t < 0.
 В этом случае доплеровское смещение частоты положительно:
Fд = 2W·cosθ·cosγ / λ
Проводя измерения доплеровского смещения частоты, можно определить значение и направление путевой скорости ВС. Предположим, что есть возможность поворачивать ДНА относительно ВС вокруг вертикальной оси. При повороте можно найти такое положение ДНА, при котором доплеровское смещение частоты достигает своего максимального значения. Это произойдет тогда, когда угол θ станет равным нулю, т. е. когда вектор путевой скорости W окажется в той же вертикальной плоскости, в которой располагается и ось ДНА. При этом угол между вертикальной плоскостью, проходящей через ось ДН, и вертикальной плоскостью, проходящей через продольную ось ВС, будет равен углу сноса а. Этот угол измеряется и отображается соответствующими указателями.

Если фиксируется максимальное значение доплеровского смещения частоты, справедливо соотношение: Fmax =2Wcosγ/λ. 
Так как угол γ и длина волны λ известны, то по измеренному максимальному значению доплеровского смещения частоты можно рассчитать путевую скорость: 

W = Fд max λ ∕ 2cosγ

Эту операцию выполняет вычислитель, который входит в состав доплеровского устройства или в состав БНК. Для определения путевой скорости и угла сноса на борту ВС необходимо располагать передатчиком, приемником, направленной антенной А, частотомером Ч, вычислителем и указателями скорости и угла сноса У (рис.37). 
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Рисунок 37 – Упрощенная  схема ДИСС

Особенности реализации доплеровских измерителей скорости.

Из описания принципа действия простейшего доплеровского измерителя видно, что угол наклона оси ДНА к горизонту γ должен быть стабилизирован или должен точно измеряться в процессе функционирования ДИСС. Для того чтобы избежать этого и исключить влияние угла γ на результаты определения модуля путевой скорости, а также для повышения точности измерения угла сноса в условиях, когда антенная система ДИСС жестко закрепляется на ВС,  применяются многолучевые ДИСС. Наиболее широкое распространение получили трехлучевые ДИСС, оси ДН, которых ориентированы так, как показано на рис.38.
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Рисунок 38 – Ориентация осей лепестков ДНА в трехлучевом ДИСС
На этом рисунке буквами x,y,z обозначены оси связанной системы координат, цифрами 1,2,3 - точки пересечения осей ДН с поверхностью Земли, буквами γ, Г, α - углы между осями ДН и горизонтальной поверхностью, углы между горизонтальными проекциями этих осей и осью x и угол сноса. Учитывая соотношения, приведенные на рис.44, для доплеровских сдвигов частоты по лучам 1, 2, 3 получим следующие значения:

Fд1 = (2W/λ) · cos(Г+a)cosγ;      Fд2 = - (2W/λ) · cos(Г-a)cosγ;
Fд3 = - (2W/λ) · cos(Г+a)cosγ.
На самолетные ДИСС возлагается задача определения горизонтальной составляющей полной скорости и угла сноса. Решив приведенные уравнения, получим:
α = arctg [(Fд3 - Fд2) ctgГ /(Fд1 - Fд2)];
W = ( Fд1 - Fд2 )·λ secα /4 cosγ·cosГ.
Таким образом, измеряя доплеровские сдвиги частоты по трем лучам при известной частоте излучаемых колебаний и углах Г и γ, находят угол сноса и путевую скорость.
Вертолетные ДИСС позволяют определять все три составляющие
вектора полной скорости, в том числе и вертикальную его составляющую. В принципе эта задача также решается по трем составляющим скорости, соответствующим осям ДН 1,2,3. Особенностью вертолетных ДИСС является также то, что они предназначаются для работы в условиях, когда направления скоростей могут изменяться на противоположные, т.е. с их помощью необходимо определять не только значение, но и знаки доплеровских смещений.

Точность ДИСС. 

Погрешности ДИСС, как и погрешности любого измерительного устройства, можно разделить на методические и инструментальные. К числу наиболее значительных методических погрешностей относятся погрешности из-за различия отражающих свойств разных участков земной и водной поверхностей.
Для уяснения причин возникновения погрешностей этого типа необходимо, прежде всего, отметить следующее обстоятельство: если излучаемый сигнал представляет собой монохроматическое колебание, отраженный сигнал в ДИСС оказывается многочастотным. Причина этого явления заключается в том, что ДН передающих и приемных антенн ДИС имеют конечные угловые размеры и в пределах "освещаемого" участка земли оказывается не одна единственная точка, а некоторое множество точек. 
Так как углы, под которыми эти точки видные борта ВС, различаются, то различаются и частоты сигналов, отражаемых этими точками. Поэтому отраженный сигнал содержит целый спектр доплеровских частот.
Если бы коэффициент отражения от земли не зависел от угла падения волн, то огибающая  спектра определилась бы квадратом ДНА по мощности и максимум спектра соответствовал бы максимуму ДНА. Однако коэффициент отражения не зависит от угла падения только для ламбертовых отражателей. Для большинства реальных отражающих поверхностей наблюдается зависимость коэффициента отражения от угла падения волны. Поэтому и мощность отраженного сигнала зависит от этого угла. Например, для водной поверхности с уменьшением угла падения возрастает коэффициент отражения. Так как меньшим значениям угла падения соответствуют меньшие значения доплеровских частот, мощность отраженного сигнала в области меньших значений частот возрастет. Таким образом, максимум огибающей спектра сместится в сторону меньших значений частоты. 
Наиболее заметно это смещение при переходе с суши на море. Одна​ко сдвиг максимума доплеровского спектра происходит не только при переходе с суши на море, но и при всяком изменении отражающих свойств поверхности, сопровождающемся изменением зависимости коэффициента отражения от угла падения. Смещение зависит также и от степени взволнованности водной поверхности. Погрешности описываемого типа можно уменьшить, вводя при переходе с суши на море поправку, соответствующую наиболее часто встречающейся величине волнения. Основные эксплуатационно-технические характеристики ДИСС ГА представлены в табл. 8.
Таблица 8
	Характеристика
	ДИСС-13
	ДИСС-16
	ДИСС-15
	ДИСС-32
	CMA-2012

	Рабочая частота, ГГц
	13,32
	8,8
	13,325
	13,325
	13,325

	Количество лучей
	3
	3
	4
	4
	4

	Рабочий диапазон высот, м
	
	
	2-3500
	4-3500
	2-4500

	Диапазон измерения:

  - путевой скорости, км/ч

  - угла сноса, град
	180…1300

± 30
	150…1300

± 30
	50…399

± 45
	0…400

± 30
	

	Диапазон измерений составляющих вектора скорости в режиме висения:

   - продольной    (Wx), км/ч

   - поперечной    (Wz ) , км/ч

   - вертикальной (Wy), м/с
	-

-

-
	-

-

-
	– 25…+ 50

± 25

± 10
	– 25…+ 50

± 25

± 10
	-25…+120

±25

±50

	Погрешности (2σ) измерения:

   - путевой скорости

   - угла сноса, угл. Мин

   - ортодромических координат

   - Wx,, Wz , км/ч
   - Wy, м/с
	0,25%W

16

-

-
-
	0,3%W

16

-

-
-
	1%W+3км/ч                 

50

2% S+2км

3

0,8
	н. д.

н. д.

н. д.

2,2% S
н. д.

н. д.
	1% S

0,3% W

0.2% W

	Масса комплекта, кг
	27
	28..33
	63…70
	39
	5,25

	СВНО, ч
	500
	500
	н. д.
	н. д.
	6700


Органы управления и приборы индикации ДИСС.

ДИСС представляют собой, простые и удобные в эксплуатации навига​ционные устройства. Управление функционированием ДИСС полностью автоматизировано.
В обязанности оператора (пилота и штурмана) входит лишь включение ДИСС и установка переключателя "Суша-море" в соответствующее положение. В ДИСС, обеспечивающих автономное счисление пути, вводятся также координаты исходного пункта маршрута (ИПМ) или соответствующего ППМ и включается вычислитель в момент пролета этих пунктов. В ДИСС, работающих в составе БНК, эти операции осуществляются автоматически.
Для полноты сведений об эксплуатационных особенностях ДИС следует отметить еще две процедуры, которые встречаются на практике. Прежде всего, в ДИСС помимо основного рабочего режима, в котором производится счисление пути по информации от ДИСС, предусмотрен режим "Память", который включается автоматически при исчезновении данных о доплеровском смещении частоты. В этом режиме счисление производится по данным  воздушной скорости с учетом скорости и направления ветра, зафиксированных в момент прекращения поступления доплеровской информации. 
Кроме режима "Память", в ДИСС предусмотрен режим "Контроль". Для контроля работоспособности ДИСС переключатель "Р - К" устанавливается в положение "К". При этом на указателях путевой скорости появляется значение W, равное (790 ±  30) км/ч, а на указателе УС — значение ± 2°.

Органы управления и отображения данных трехканального ДИСС - 016 показаны на рис.39. Блоки ЛВД, СП и индикатор размещаются на приборной доске второго пилота. На передней панели индикатора установлены основные органы управления ДИСС: переключатели "К - Р” и "С - М", а справа от центра индикатора - табло "Память" (П), включаемое при переходе на счисление пути при отсутствии данных от ДИСС. Результаты измерения путевой скорости выдаются на цифровые указатели индикатора и блока ЛВД. Результаты определения угла сноса отображают на индикаторе, блоке ЛВД, плановом навигационном приборе (ПНП) и на индикаторе навигационной обстановки (ИНО).
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Рисунок 39 – Основные органы управления и отображения данных трехканального ДИСС-16:
а — блок логики и выдачи данных (ЛВД) ; б - индикатор путевой скорости и угла сноса; в — блок счисления пути (СП) ; 1 — табло угла сноса; 2, 3 — кнопки вклю​чения и выключения контроля; 4 — переключатель "Ввод —счет"; 5 —переключа​тель "Работа — контроль"; б — табло "Память"; 7 — переключатель "Суша —море" 8 — табло отображения расстояния до очередного ППМ; 9 — ручки ввода координат ИПМ; 10 —регулятор яркости подсвета
Доплеровский измеритель ДИСС-32
Аппаратура ДИСС в комплексе с курсовой системой и гировертикалями пред​назначена для автоматического непрерывного измерения и индикации состав​ляющих векторов полной скорости, модуля путевой скорости в режиме висения и малых скоростей, путевой ско​рости и угла сноса в режиме навигации, для счисления и индикации ортодромических и географических координат местоположения вертолета, а также для выдачи данных в другие бортовые системы. 

Изделие работает при полете над любым видом подстилающей поверхности (суша, море, пески, льды). Рабочий диапазон высот:

- В режиме навигации над сушей 

  и морем (волнение 1 балл и более)




10…3500 м

- В режиме висения над сушей





4…3500 м

- В режиме висения над морем (волнение 1 балл и более)
4…300 м

- Диапазон измерения путевой скорости



0…400 км/ч

- Диапазон измерений угла сноса




±30°

- Диапазон измерения составляющих вектора 


  скорости в режиме навигации:



продольной






50…360 км/ч



поперечной







±108 км/ч


вертикальной






±10 м/с
- Диапазон измерения и индикации составляющих вектора

  скорости в режиме висения:



продольной






-25…+50 км/ч



поперечной







±25 км/ч


вертикальной






±10 км/ч
- Диапазон счисления ортодромических координат:



вдоль ортодромии





999 км



боковое уклонение от ортодромии



±499 км
- Время готовности к работе




не более 3 мин.

- Время непрерывной работы




не более 6 ч.

ДИСС-32 позволяет решать следующие задачи:

1) вывод вертолета в точку с заданными координатами по показаниям индика​торов координат по картографическому индикатору;

2) висение и управление движением вертолета относительно точки зависания при отсутствии видимости земли;


3) определение путевой скорости и угла сноса;
4) посадка вертолета с режима висения.

Общий вид изделия ДИСС-32 представлен на рис.40.

В состав аппаратуры ДИСС входят:

-
высокочастотный блок (приемопередатчик, антенная система, устройство обработки допплеровской информации, блок питания);

-
низкочастотный блок (вычислитель составляющих скорости ВСС, блок питания);

-
блок вычисления координат ББК;
-
бортовой пульт контроля БПК;

-
индикатор МС (висения и малых скоростей);

-
индикатор УС-ПС (угла сноса и путевой скорости);

-
индикатор ГК (географических координат);

-
индикатор ОК (ортодромических координат);

-
картографический индикатор КИ.
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Рисунок 40 – Общий вид ДИСС-32:

1 – блок ВЧ; 2 – блок ВСС; 3 – блок БВК; 4 – индикатор МС; 

5 – индикаторы УС ПС; 6 – индикаторы ГК и ОК; 7 – КИ; 8 – прибор БПК; 

9 – прибор КС; 10 – блок НП-2; 11, 12 – рамы ГР4.137; 13 – прибор коррекции 
В состав аппаратуры ДИСС входят:

-
высокочастотный блок (приемопередатчик, антенная система, устройство обработки допплеровской информации, блок питания);

-
низкочастотный блок (вычислитель составляющих скорости ВСС, блок питания);

-
блок вычисления координат ББК;
-
бортовой пульт контроля БПК;

-
индикатор МС (висения и малых скоростей);

-
индикатор УС-ПС (угла сноса и путевой скорости);

-
индикатор ГК (географических координат);

-
индикатор ОК (ортодромических координат);

-
картографический индикатор КИ.

Индикаторы МС, УС-ПС, ГК, ОК, КИ. и пульт БПК установлены на рабочих местах пилотов и штурмана.
Индикатор МС установлен на лицевой панели приборной доски пилотов (рис.41). На индикаторах размещены три шкалы:

 - шкала для индикации продольной составляющей скорости в виде вертикальной прорези. Справа от прорези нанесены риски с интервалом 5 км/ч в диапазоне от 0 до 50 км/ч вперед и от 0 до 25 км/ч назад. На концах шкалы нанесены надписи ВПЕРЕД и НАЗАД. Вдоль прорези перемещается белый сектор (стрелка-указатель), указывая величину скорости;

 - шкала индикации поперечной составляющей скорости также в виде прорези, но расположенной горизонтально. над прорезью нанесены риски через 5 км/ч в диапазоне от 0 до 25 км/ч влево и вправо. Ниже прорези нанесены надписи ВЛЕВО и ВПРАВО. Вдоль прорези перемещается белый сектор (стрелка-указатель), указывая направление и величину скорости;

 - шкала для индикации вертикальной составляющей скорости в виде дуги с делениями от 0 до 10 м/с вверх и вниз через 1 м/с. По шкале перемещается индекс-стрелка. У концов шкалы нанесены надписи ВВЕРХ и ВНИЗ. На лицевой панели индикатора кроме шкал имеется световое табло ВЫК, загорающееся при достижении скорости более 50 км/ч.
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Рисунок 41 – Индикатор МС (малых скоростей и висения)

Индикаторы УС и ПС (2 шт.) установлены на правой панели приборной доски пилотов и на приборной доске штурмана (рис. 42). На лицевой па​нели каждого индикатора размешены:
 - шкала и стрелка для отсчета угла сноса;
 - трехразрядный счетчик для отсчета путевой скорости;
 - светосигнал П для сигнализации перехода аппаратуры з режим «Память»;
 - переключатель для установки типа подстилающей поверхности с положениями М-Б (море бурное, более 4 баллов); М-С (море спокойное, 1-3 балла), С (суша).
[image: image65.png]



Рисунок 42 – Индикатор УС и ПС (угла сноса и путевой скорости)
Индикаторы ГК и ОК (рис.Б) установлены на приборной доске штурмана. На индикаторах размещены:
 - трехразрядный счетчик БОКОВОЕ УКЛОНЕНИЕ КМ с клавишами установки боко​вого уклонения BJI (влево), ВПР (вправо) и различительным табло ВЛЕВО (ВПРАВО);
 - трехразрядный счетчик ПУТЬ КМ с клавишами установки расстоянии В (вперед), Н (назад) и различительным табло ВПЕРЕД (НАЗАД);
 - четырехразрядный счетчик УГОД КАРТЫ с клавишами установки угла карты «+», «–»;

 - клавиш ВКЛ и ОТКЛ для включения и отключения индикатора;
 - табло ВКЛЮЧЕН для сигнализации включения индикатора.
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Рисунок 43 – Индикатор ГК или ОК 
(географических или ортодромических координат)
Картографический индикатор КИ установлен на центральном пульте пилотов (рис.44).
На индикаторе расположены:
 - выключатель ВКЛ – ОТКЛ для включения и отключения индикатора;
 - переключатель масштаба карты с положениями 1:200000 и 1:1000000;
 - ручки «↕» и «↔» для установки визира в необходимое положение;
-
табло ВКЛ для сигнализации включения индикатора.
Картографический индикатор работает до сигналам индикатора географичес​ких координат.
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Рисунок 44 – Картографический индикатор КИ
Пульт контроля БПК (рис. 45) установлен на пульте № 4 штурмана. На лицевой панели ВПК размещены:
-
табло ВСС для сигнализации отказа вычислителя составляющих скорости;
-
табло ВЧ сигнализации отказа высокочастотного блока аппаратуры;
-
табло БВК для сигнализации отказа блока вычисления координат;
-
табло ПОЛЕТ для сигнализации нахождения параметров аппаратуры в до​пустимых пределах;
-
табло ИСПРАВН для сигнализации функциональной исправности аппара​туры;
-
табло ПОИСК для сигнализации поиска аппаратурой допплеровского сиг​нала;
-
клавиша КОНТР  ДИСС для включения режима встроенного контроля;
-
клавиш включения контрольных задач (ВПЕРЕД-17, ВЛЕВ0-17, ВНИЗ-З; НАЗАД-17, ВПРАВО-17, ВВЕРХ-3; СКОРОСТЬ 127, СНОС 0; СКОРОСТЬ 258, СНОС+9,5);
-
клавиша ВКЛ  ПОИСКА для проверки аппаратуры в режиме ПАМЯТЬ.
На средней панели приборной доски пилотов установлены табло ПОДЛЕТ К. ППМ и ГРАНИЦА КАРТЫ.
Табло ПОДЛЕТ К ППМ загорается после установки штурманом переключателя ОРТОДРОМИЯ в положение ПОДГОТОВКА. Табло ГРАНИЦА КАРТЫ загорается при приближении визира к границе картографического индикатора. На приборной доске штурмана установлено табло СЧИСЛЕН  ДВС для сигнализации счисле​ния координат до воздушной скорости при отказе вычислительного блока ДИСС.
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Рисунок 45 – Пульт БПК (бортовой пульт контроля)

Доплеровский измеритель CMA-2012
Допплеровский измеритель CMA-2012 производства Esterline CMC Electronics является перспективной системой для применения в современных отечественных вертолетах. 

ДИСС CMA-2012 предназначен для автоматического непрерывного измерения и индикации составляющих вектора скорости, модуля путевой скорости, угла сноса и координат вертолета. ДИСС обладает высокой точностью позиционирования, не чувствителен к климатическим условиям, в автономном режиме измеряет скорость движения вертолета на основе трех показателей,  улучшая навигационные характеристики летательного аппарата. CMA-2012C разработан для применения на военной и гражданской технике. Оборудование одинаково эффективно работает при полете и маневрировании вертолета как над водой, так и над сушей.
В комплект оборудования для измерения и отображения составляющих вектора путевой скорости и угла сноса, в качестве средства отображения информации входят два индикатора ИНП-1А, построенные на основе полноцветного ЖК-экрана с размером 3,2×3,2 дюйма и встроенным вычислителем (рис.46). Кроме отображения на ИНП-1А, информация от СМА-2012С(R) поступает также и в другие бортовые системы (например, автопилот, вычислительную систему вертолетовождения и т.п.).
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Рисунок 46 – Измерительный блок и индикаторы CMA-2012


Четырехлучевой ДИСС CMA-2012 позволяет непрерывно измерять  три ортогональных составляющих скорости ВС (рис.47). Информация предоставляется в цифровом виде (через шины данных MIL-STD-1553B или ARINC-429).
В режиме висения дрейф ВС не превышает 2 м в минуту и позволяет производить полет в режиме висения на малых высотах и при плохой видимости.

Современные методы обработки сигнала позволяют снизить до минимума ошибки определения скорости ВС при полете над сложными типами подстилающей поверхности (спокойная вода, песок и др.). Цифровая обработка принятых сигналов позволила обеспечить высокую чувствительность и высокое отношение сигнал/шум при малой излучаемой мощности (менее 20мВт).
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Рисунок 47 – ДНА доплеровского измерителя CMA-2012

Глава 7 Спутниковые навигационные системы

Глобальная навигационная спутниковая система (GNSS)
Система GNSS имеет значительные преимущества по сравнению с обычными средствами радионавигации. Она характеризуется более высокой точностью, которая обеспечивается в любом месте земного шара и определяет стандартное всемирное время. В сочетании с другими датчиками на борту воздушного судна, вычислителями воздушных данных, спутниковой связью по линии передачи данных «диспетчер-пилот», автоматическим зависимым наблюдением (ADS) и методами организации воздушного движения (ATM) система GNSS позволяет производить полеты, отвечающие более жестким стандартам на требуемые навигационные характеристики (RNP), и увеличить пропускную способность воздушной транспортной системы, снизив при этом общую стоимость полетов и повысив уровень их безопасности.

Система GNSS коренным образом отличается от традиционных средств навигации. Наиболее важной ее особенностью является возможность обеспечения всех этапов полета: от полета по маршруту до точного захода на посадку по категории III, а также наведение при движении на Земле. Это исключает необходимость создания специализированных систем, предназначенных для решения отдельных прикладных задач.

Внедрение системы GNSS обеспечивает ряд видимых преимуществ:

– повышение безопасности полетов за счет уменьшения риска, связанного с неточностью информации о местоположении, и более точного наведения;

– увеличение гибкости и эффективности полетов за счет сокращения полетного времени и экономии топлива;

– возможность выполнения полетов по воздушным трассам, на которых невозможно установить наземные средства навигации по географическим причинам или из соображений, связанных с большими материальными затратами.

Уже в настоящее время многие государства используют GNSS в качестве дополнительного средства обеспечения полетов по маршруту и неточных заходов на посадку и в качестве основного средства обеспечения полетов по океаническим или проложенным в отдельных районах маршрутам, а также точных заходов на посадку в условиях полета по особой категории I.
В настоящее время существует две полностью развернутые и обеспечивающие глобальную навигацию системы: ГЛОНСС и GPS.
Глобальные системы навигации GPS и ГЛОНАС разработаны в интересах министерств обороны США и России, а также могут использоваться гражданскими потребителями.

Структурно каждая из систем включает в себя три основных сегмента:

– космический сегмент;

– сегмент управления;

– сегмент пользователя.

Космический сегмент
Структура космических сегментов представлена на рис.48, а их характеристики даны в табл.9.
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Рисунок 48 – Орбитальная группировка GPS и ГЛОНАСС

Таблица 9 – Основные характеристики GPS и ГЛОНАСС

	Основные характеристики
	ГЛОНАСС
	GPS

	Спутники 
	24 спутника (8 спутников ( 3 орбиты)
	24 спутника (4 спутника ( 6 орбит)

	Высота, км
	19 100
	20 200

	Период
	11 час 15 мин
	11 час 56 мин

	Наклон, град.
	64,8 
	55 

	Срок службы спутника
	Не менее 5 лет
	7,5 лет

	Радиочастотный сигнал Код C/A и Р
	Разнос несущих 0,5625 МГц начиная с канала 1 на частоте 1602,5625 МГц
	1575,42 МГц (L 1)

	Ширина полосы частот
	(1602,5625 – 1615,5) + 0,5 МГц (L 1)1
	

	Погрешность:

- в горизонтальной   
  плоскости

- по вертикали

    - определения скорости

    - определения времени
	15–20 м

30–50 м

15 м/с
1 мкс
	10–15 м

20–40 м

2 м/с

340 нс

	Система координат
	Параметры Земли 1990 ПЗ-90. Неподвижная, с началом в центре Земли
	Всемирная геодезическая система 1984 (WGS-84). Неподвижная, с началом в центре Земли


Космический сегмент GPS и ГЛОНАСС состоит из 24 спутников, расположенных таким образом, что с любой точки Земли обеспечивается постоянное наблюдение одновременно 5…9 спутников с углом возвышения над горизонтом более 15°. При этом каждый спутник находится в поле наблюдения до 5 часов. 
В системе GPS спутники равномерно распределены на 6 орбитах, плоскости которых наклонены под углом 55° к плоскости экватора и на каждой орбите находится по 4 спутника. Орбиты разнесены вдоль экватора с интервалом 60°. 
В системе ГЛОНАСС спутники расположены на трех орбитах, угол наклона которых 64,8°, на каждой орбите находится восемь спутников. Орбиты разнесены вдоль экватора с интервалом 120°.  

Сегмент управления
Сегмент управления GPS состоит из пяти контрольных станций и трех наземных антенн, обслуживающих линию связи «вверх». Для слежения за всеми видимыми спутниками и накопления данных о расстоянии, получаемых по сигналам спутников, на контрольных станциях используются приемники GPS. Информация от контрольных станций обрабатывается на главной станции управления, где определяется состояние эталонов времени (часов) спутников, состояние и характеристики орбит, а также обновляется навигационная информация каждого спутника. Эта информация от главной станции управления через наземные антенны передается на спутники.

Сегмент управления ГЛОНАС состоит из главной станции управления, а также контролирующих и загрузочных станций и осуществляет контроль за спутниками, выполняет управляющие функции и определяет навигационные данные, которыми модулируются закодированные спутниковые навигационные сигналы. Данные о результатах измерений, выполненные на контролирующих станциях, обрабатываются на главной станции управления и используются для вычисления навигационных данных, которые передаются на спутники через загрузочные станции. 

Синхронизация эталонов времени на спутниках обеспечивается главной станцией управления путем передачи параметров коррекции часов.

Сегмент пользователей
Сегмент пользователей состоит из антенн и приемников-процессоров, которые осуществляют прием сигналов и навигационные расчеты для получения информации о местоположении и точном времени. В июне 1999 года Европейским сообществом принято решение о создании глобальной навигационной спутниковой системы «Galileo». Космический сегмент системы будет состоять из 32 спутников, три из которых являются резервными. Спутники будут располагаться на трех орбитах высотой порядка 23600 км, с наклоном к экватору около 55°. Кроме среднеорбитальных спутников предполагается запустить девять геостационарных спутников. Система разрабатывается в интересах гражданских пользователей, она дополнит GNSS, и будет иметь ряд отличий и преимуществ по сравнению с GPS.

Проектируемая точность определения местоположения в горизонтальной плоскости не более 10 м, в вертикальной плоскости не более 4 м (при гарантированной вероятности 95%). С учетом локальных дополнений точность определения местоположения планируется не хуже 0,5 м.

Глобальная система навигации в рамках реализации системы CNS/ATM
Глобальный аэронавигационный план применительно к системам CNS/ATM определяет Глобальную навигационную спутниковую систему как ключевой элемент систем связи, навигации и наблюдения/организации воздушного движения (CNS/ATM), а также как основу, на которой государства могут предоставлять улучшенное аэронавигационное обслуживание и внедрять процедуры зональной навигации.

В системе CNS/АТМ спутниковая навигация имеет следующие составляющие:

1 Спутниковые навигационные приемники, устанавливаемые на борту воздушного судна.

2 Спутниковые системы функционального дополнения наземного и космического базирования.

3 Радиоканалы передачи данных между бортовыми навигационными приемниками и функциональными дополнениями.
Использование перечисленных аппаратурных средств позволяет реализовать навигацию на маршруте и посадку воздушного судна.

GNSS используется для обеспечения полетов методом зональной навигации на маршруте, при выполнении схем стандартного вылета по приборам (SID), схем стандартного подхода по приборам (STAR), неточного захода на посадку (NPA) и точного захода на посадку.

Обобщенно принцип действия ГНСС состоит в том, что спутники передают сигнал времени и сообщения, включающие параметры их орбит (данные эфемерид). Бортовое оборудование ГНСС воздушного судна используют эти сигналы для вычисления своего удаления до каждого из спутников, находящихся в поле зрения, и затем для расчета своего трехмерного местоположения и времени. Стандартное бортовое оборудование GNSS состоит из антенны и процессора, который рассчитывает местоположение, скорость, время, а также, возможно, и другие данные, зависящие от его применения. Для определения трехмерного местоположения и времени необходима информация как минимум от четырех спутников. Точность зависит от точности измерений псевдодальностей от спутников и взаимного расположения (геометрии) используемых спутников.

Для того чтобы соответствовать эксплуатационным требованиям на различных этапах полета спутниковые группировки требуют применения дополнительного оборудования в виде бортовой системы функционального дополнения (ABAS), а также спутниковой системы функционального дополнения (SBAS), наземной системы функционального дополнения (GBAS) и наземной региональной системы функционального дополнения (GRAS).

ABAS обеспечивает соответствие авиационным требованиям за счет особых приемов обработки данных бортовыми системами или интегрирования бортовых систем. Остальные перечисленные системы функционального дополнения представляют собой наземные станции наблюдения, производящие оценивание сигналов спутников и рассчитывающие корректирующие поправки для того, чтобы повысить точность.

SBAS передает эту информацию через геостационарный спутник (GEO), в то время как GBAS и GRAS используют передачу данных по линии передачи данных ОВЧ-диапазона (VDB) от наземной станции GBAS или GRAS соответственно.

Система GNSS, являясь глобальной системой, принципиально отличается от обычных навигационных средств. Она позволяет исключить необходимость использования большинства наземных и бортовых систем, которые были разработаны для обеспечения особых требований на определенных этапах полета. Система также обеспечивает точное наведение в удаленных и океанических районах, где экономически нецелесообразно или физически невозможно обеспечить надежное и точное наведение с помощью обычных навигационных средств. Система GNSS может использоваться и для повышения эффективности работы аэродрома посредством понижения минимума захода на посадку без установки на аэродроме дополнительных навигационных средств. Кроме того, она позволяет поддерживать процедуру захода с вертикальным наведением (APV) на все типы взлетно-посадочных полос при соответствующем учете аэродромных стандартов.

Принципы функционирования спутниковых навигационных систем
В основу определения позиции ВС положен принцип измерения дальностей до навигационных спутников. Если в любой момент времени известны координаты спутников в околоземном пространстве, то могут быть измерены первичные навигационные параметры - дальности до спутников, видимых из точки наблюдения. Измеренная дальность D до одного спутника определяет поверхность положения воздушного судна в виде сферы с радиусом, равным измеренной дальности (рис.49). 

Дальности до двух спутников определяют две поверхности положения, пересечения которых дает линию положения в виде окружности. Поверхность положения, полученная с помощью третьего спутника, может иметь пересечение с линией положения от первых двух спутников в двух точках. Методом логического исключения можно определить, какая из двух точек является истинной позицией воздушного судна. В бортовой аппаратуре потребителей заложены специальные алгоритмы, позволяющие отличать правильную позицию воздушного судна от ложной. 
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Рисунок 49 – Поверхности положения навигационных искусственных спутников Земли

В спутниковых навигационных системах реализуется псевдодальномерный метод определения дальности до спутников, что требует высокоточной синхронизации бортовых и спутниковых эталонов времени. 
А это требует пеленгования минимум трех-четырех спутников одновременно.

Определение координат спутников и дальности до них
Высокоточное определение места воздушного судна возможно только при условии точного определения координат спутников на момент измерения дальностей до них. Рабочие орбиты спутников выбираются так, чтобы  обеспечивалась высокая точность сохранения их параметров и периода обращения относительно центра Земли. Параметры, определяющие положение спутников на орбитах (эфемериды) определяются и уточняются с помощью наземного командно-измерительного комплекса (КИК). Информация об эфемеридах всех спутников в виде так называемого «альманаха» вводится в память компьютера потребителя. Таким образом, потребители обеспечиваются данными для вычисления координат спутников на любой момент времени. Возникающие изменения в параметрах движения спутников фиксируются на командно-измерительном комплексе и в виде эфемеридных поправок передаваемых на спутник. В сигналах, передаваемых спутником, содержится информация об эфемеридных поправках данного спутника. Данные об эфемеридах, содержащиеся в альманахе, и информация об эфемеридных поправках обеспечивают высокоточное определение координат спутников на борту потребителя. В основу определения дальности от спутника до потребителя положен метод высокоточного измерения времени прохождения радиосигналов от спутника до потребителя. Если в аппаратуре на борту известен момент излучения радиосигнала, то дальность D до спутника может быть определена по формуле:
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где t – время прохождения радиосигнала от спутника до воздушного судна.

Для дальностей порядка D = 20000 км, время прохождения сигнала 
t = 0,06 с. Поэтому возникает необходимость измерения весьма малых промежутков времени с очень высокой точностью.

Аппаратура спутников и бортовых приемников синхронизирована с очень высокой точностью. И на спутниках, и на борту воздушного судна генерируются одинаковые последовательности сложных цифровых кодов. Эти коды генерируются в одни и те же моменты времени, поэтому время прохождения сигнала от спутника до воздушного судна определяется по задержке принятого кода Δt (рис. 50). 
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Рисунок 50 – Псевдослучайные коды, генерируемые в спутниковых навигационных системах

Генерируемые коды повторяются каждую микросекунду, т. е. через каждые 10-6 с. Для высокоточного определения места воздушного судна необходимо чтобы точность синхронизации эталонов времени на спутниках и в бортовой аппаратуре соответствовала точности измерения времени прохождения радиосигнала от спутника до ВС.

На спутниках устанавливаются атомные эталоны (их четыре) и, кроме того, они корректируются наземными станциями управления. На борту установлены сравнительно неточные кварцевые часы. Погрешность определения момента времени Δt в бортовом приемнике определяется по специальному алгоритму в процессе вычисления. Если предположить, что время прохождения радиосигнала измеряется точно (погрешность (t = 0), то погрешностей в измерения дальностей до пеленгуемых спутников не будет и линии положения будут пересекаться в одной токе (рис. 51).
В тех случаях, когда погрешность (t ≠ 0, то вычисленные линии положения будут отстоять от истинных на величину C(t и образуют некоторую область возможного места воздушного судна. Размеры этой области определяются величиной C(t и углами пересечения линий положения.
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Рисунок 51 – Погрешность определения места воздушного судна

Для определения положения воздушного судна в пространстве необходимо одновременное пеленгование четырех спутников. Область возможного положения воздушного судна будет иметь вид тетраэдра.

Таким образом, для высокоточного определения места воздушного судна в реальном масштабе времени необходимо сочетание приемника (минимум четырехканального) и быстродействующего компьютера, вычисляющего  погрешности бортового эталона времени δt и положение воздушного судна в выбранной системе координат.

Бортовое оборудование спутниковой навигации

БПСН-2
БПСН-2 производства ЗАО «КБ НАВИС» представляет собой аппаратуру, работающую по сигналам глобальных спутниковых навигационных систем ГЛОНАСС и GPS в составе комплексов бортового оборудования современных самолётов и вертолетов. Внешний вид аппаратуры представлен на рис.А. Аппаратура БПСН-2 отвечает требованиям квалификационных требований МАК КТ-34-01 к бортовому оборудованию спутниковой навигации подкласса C1, программное обеспечение отвечает требованиям КТ-178А.
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Рисунок 52 – Аппаратура БПСН-2

БПСН-2 обеспечивает:

- непрерывное определение навигационных параметров ВС по сигналам ГЛОНАСС и GPS, и с использованием информации, получаемой от комплекса бортового оборудования, наземной системы функционального дополнения (GBAS) через аппаратные средства комплекса бортового оборудования, спутниковых систем функционального дополнения (SBAS).

- определение и выдачу навигационных параметров в системе координат WGS-84, ПЗ-90.02, СК-42 с возможностью оперативного выбора системы координат.

- контроль целостности выдаваемых параметров.

- выдачу потребителям параметров с частотой обновления и выдачи информации по координатам, высоте, скорости, путевому углу истинному и времени не менее 10 Гц.

- установку порога сигнализации целостности в соответствии с информацией об этапе полета и информацией, полученной от АПДД, работающей с системой функционального дополнения SBAS, или с посадочной станцией GBAS.

Технические характеристики БПСН-2 представлены в табл. 10.
Таблица 10
	Характеристика
	Значение

	Тип принимаемого сигнала
	ГЛОНАСС в диапазоне L1, CT-код

СНС GPS в диапазоне L1, C/A-код

	Погрешность определения координат с вероятностью 0,95:

 - горизонтальных координат/высоты

 - путевой скорости

 - истинного путевого угла при измерении путевой скорости от 100 до 1200 км/ч
	GPS 33/70 м, ГЛОНАСС 44/66 м

GPS 2,0 м/с, ГЛОНАСС 0,3 м/с

GPS от 5° до 30´,

ГЛОНАСС от 35´ до 3´

	Погрешность определения горизонтальных координат/высоты в режимах «SBAS» и «GBAS» с вероятностью 0,95:

 - по APV-I

 - по APV-II

 - по категории I
	16/20 м

16/8 м

16/6 м

	Инструментальная погрешность по измерению псевдодальностей с вероятностью 0,95
	не более 1,5 м

	Эксплуатационная готовность
	не менее 0,99975 в течение 5 ч

	Непрерывность работы
	не менее (1,0-0,5·10-4) в час

и (1,0-2,1·10-7) в любые 15 с

	Системы координат
	WGS-84. ПЗ-90.02, СК-42


СН-4312 «Оникс»
Бортовое оборудование спутниковой навигации для самолетов и вертолетов ГА СН-4312 производства ЗАО «КБ «НАВИС» предназначено для использования в составе комплекса бортового радиоэлектронного оборудования (БРЭО) самолетов и вертолетов ГА и ВТА, а также для автономного использования. Внешний вид аппаратуры представлен на рис. 53.
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Рисунок 53 – Аппаратура СН-4312 «Оникс»

СН-4312 предназначено для модернизации существующих и установки на новые ВС. Структура аппаратуры и выполняемые функции соответствуют требованиям, приведенным в квалификационных требованиях МАК КТ-34-01 для аппаратуры класса A1, B1 и C1, и обеспечивает соответствие ВС требованиям точной зональной навигации P-RNAV.

TSS
TSS производства ЗАО «ТРАНЗАС» является малогабаритным (78х159х246 мм, масса 2,3 кг) приемником спутниковых сигналов. Внешний вид представлен на рис. 54.
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Рисунок 54 – Аппаратура TSS
Ввод информации и навигация по страницам осуществляется с помощью привычного для лётчиков двухвального задатчика. Прибор имеет высококонтрастный цветной дисплей с диагональю 3,7” и разрешением 640х480 точек. Благодаря высокому разрешению, навигационная информация отображается в текстовом и графическом виде, в том числе на фоне векторной топографической карты. 
TSS обеспечивает контроль целостности информации принимаемой от спутников (функция RAIM). Реализован адаптивный выбор спутников, используемых для расчета координат (алгоритм FDE), а также прогнозирование доступности информации от спутников при следовании по маршруту движения воздушного судна (алгоритм PRAIM). 
В приборе реализована возможность приема и обработки информации от сопрягаемого бортового оборудования. Эти функции позволяют использовать систему в качестве «ядра» навигационного комплекса, выдавать сигналы управления на автопилот.
TSS обеспечивает приём и выдачу сигналов для бортового оборудования и системы автоматического управления. Такие возможности позволяют использовать TSS как на АН-2, так и на больших современных самолётах и вертолётах.

Изделие соответствует требованиям КТ-34-01 по классам A1, B1 и C1; требованиям RNP 1 и RNP 5, а также включает ряд дополнительных функций. Например, планирование маршрутов может осуществляться как по точкам, так и по трассам. Более того, уже сформированные маршруты также могут быть просмотрены в формате Flight Plan. С помощью продуманной системы фильтров можно достаточно просто выбрать необходимую процедуру и включить её в план полёта.

TSS может выступать в качестве индикатора системы раннего предупреждения ТТА-12, обеспечивая беспрецедентное качество изображения рельефа в плане или профиле. Функция регистрации полетной информации на съемный накопитель позволяет авиакомпании получить распечатки траектории полета на фоне топографической карты, различных слоев аэронавигационной информации (стандартных процедур, зон ограничения полета и др.).
Глава 8 Аппаратура автоматического зависимого наблюдения

Системы автоматического зависимого наблюдения (АЗН) предполагают, что местоположение воздушного судна определяется непосредственно на борту, и затем эта информация передается на землю органам организации воздушного движения. Вместе с координатной информацией на землю передается дополнительная полётная информация, существенно повышающая эффективность работы систем обслуживания воздушного движения. Для работы системы ADS (Automatic Dependent Surveillance) необходимо на борту иметь высокоточное и надежное радионавигационное оборудование, а между бортом и землей – высокопроизводительную систему связи «борт – земля». Функциональные возможности системы ADS могут быть значительно расширены, если будут организованы автоматические каналы связи «земля – борт», а также наземные каналы связи между отдельными пунктами системы обслуживания воздушного движения.

В настоящее время имеется два вида систем автоматического зависимого наблюдения:

«контрактное» или «адресное», обозначаемые обычно как ADS-А (ADS – Addressable), ADS-C (ADS – Contract) или просто ADS;

«радиовещательное», обозначаемое как ADS-В (ADS –Broadcast).

Характеристика оборудования ADS-C
Оборудование ADS-А (ADS-C) в автоматическом режиме периодически или при определенных ситуациях полета посылает с борта воздушного судна данные о своем местонахождении. В режиме ADS-C доступ к информации не могут получить другие стороны (т. е. другие воздушные суда или другие системы организации воздушного движения). Эксплуатант воздушного судна и поставщик обслуживания заключают раздельные соглашения с поставщиком услуг линии передачи данных о доставке сообщений ADS-C. Орган организации воздушного движения имеет возможность через свои технические средства, взаимодействующие с бортовой аппаратурой ADS, установить периодичность обновления необходимой информации (так называемый «периодический контракт») или заранее оговорить ситуации, при которых будут передаваться на землю определенные виды и объём информации (так называемый «контракт по событию»).

Периодическим контрактом устанавливается временной интервал для регулярных автоматических докладов о местонахождении воздушного судна. Базовый доклад о местоположении может быть дополнен другими данными, поля для которых в формате передаваемых сообщений зарезервированы и могут быть использованы по требованию диспетчера. Если установлен «контракт по событиям», то доклад о местоположении воздушного судна последует в случае возникновения следующих ситуаций, которые также устанавливаются диспетчером:

отклонение воздушного судна от заданного эшелона в определённых допусках;

отклонение воздушного судна от заданного маршрута полёта на определённые расстояния;

пролёт пунктов обязательных донесений;

пролёт пунктов донесений по запросу и т.д.

Информация, которая может передаваться в сообщениях ADS-C, включает следующие данные:

a) нынешнее местоположение (широта, долгота и абсолютная высота), а также временную отметку и FOM (показатель качества);

б) предполагаемый маршрут до очередной и (очередная +1) точек пути;

в) скорость (наземную или воздушную);

г) метеорологическую информацию (скорость ветра, направление ветра и температура).

ADS-C обычно используется в океанических и удаленных районах, где отсутствуют радиолокаторы. Поэтому система ориентирована главным образом на транспортные воздушные суда большой дальности и может обеспечивать эшелонирование более эффективно, чем в ситуациях, когда орган управления воздушным движением полагается только на донесения пилотов. Система ADS-C обычно используется вместе со средствами CPDLC, позволяющими осуществлять электронный обмен данными между органом управления воздушным движением и летным экипажем в качестве альтернативы речевой связи.

Бортовые и наземные системы согласовывают условия, при которых воздушное судно представляет донесения (т. е. периодические донесения, донесения о событиях, донесения о потребностях и аварийные донесения). Донесения, полученные системой организации воздушного движения, обрабатываются для отслеживания воздушных судов на индикаторах аналогично тому, как это делается с данными наблюдения, полученными от вторичных радиолокаторов. В настоящее время частота передачи донесений при полете в океаническом воздушном пространстве составляет обычно от 15 до 25 мин. Однако диспетчеры могут в ручном режиме повысить частоту передачи донесений при выполнении конкретных полетов.

Контрактное ADS не предназначено для замены существующих систем радиолокации наблюдения, и его применение ограничивается областями воздушного пространства, где используются процедурные методы обеспечения воздушного движения.

Функциональные возможности ADS-C предусматривают:

a) обеспечение наблюдения в районах, где практически нецелесообразно устанавливать радиолокаторы или системы MLAT;

б) обеспечение практического представления данных о намерении воздушного судна (например, о будущих точках пути), что важно для выявления потенциальных конфликтных ситуаций;

в) предоставление линии передачи данных для связи воздушного судна с землей, благодаря чему соответствующие данные о нем направляются диспетчерам.

К недостаткам ADS-C относится следующее:

а) система является системой зависимого наблюдения, т. е. она рассчитана на то, что воздушные суда надлежащим образом оборудовано для правильной передачи данных;

б) для реализации системы требуется установка дополнительной авионики передачи данных;

в) рабочие характеристики системы могут ограничиваться предельными параметрами средств связи;

г) передача каждого донесения может увязываться с финансовыми расходами, поскольку данные передаются посредством поставщика услуг линии передачи данных. В результате частоту обновления данных обычно стараются уменьшить для сокращения этих затрат;

д) система не поддерживает функцию ASA, поскольку сообщения напрямую не доступны другим воздушным судам.

Блок-схема работы режима ADS-C представлена на рис. 55.
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Рисунок 55 – Структурная схема режима ADS-C
Характеристика оборудования ADS-B
Радиовещательное автоматическое зависимое наблюдение представляет собой усовершенствованный метод автоматического зависимого наблюдения, который предусматривает периодическую радиовещательную передачу данных о местоположении воздушного судна и другой полётной информации, имеющейся на борту. Любой пользователь, находящийся в воздухе или на земле в пределах дальности радиовещательной передачи, может обрабатывать и использовать эту информацию в своих целях.

Данные о местоположении, скорости воздушного судна и связанные с ними указатели качества данных обычно получают от бортовой системы GNSS. Существующие инерциальные датчики самостоятельно не обеспечивают требуемых параметров точности или целостности данных, хотя эта проблема, возможно, будет решена в будущих системах. Поэтому сообщения в радиовещательном зависимом наблюдении о местоположении на основе данных инерциальной системы обычно передают с указанием на то, что параметры точности или целостности неизвестны. На некоторых новых воздушных судов используются комплексные установки GNSS и инерциальные навигационные системы для получения данных о местоположении, скорости и указателей качества данных, передаваемых системой. Ожидается, что такие системы будут более эффективными, чем системы, основанные исключительно на GNSS, поскольку инерциальные датчики и датчики GNSS обладают взаимодополняющими характеристиками, компенсирующими слабости каждой системы. Данные об абсолютной высоте обычно получают от кодирующего устройства барометрического высотомера, которое также используется в качестве источника данных для ответов режима С.

Поскольку сообщения в системе передаются в радиовещательном режиме, их может получать и обрабатывать любой подходящий приемник. Поэтому функция радиовещательного зависимого наблюдения поддерживает как наземные, так и бортовые виды применения наблюдения. Для авиационного наблюдения устанавливаются наземные станции, предназначенные для получения и обработки сообщений радиовещательной системы. При бортовом применении воздушные суда, оборудованные приемниками радиовещательной системы зависимого наблюдения, могут обрабатывать сообщения от других воздушных судов для определения воздушной обстановки в рамках обеспечения таких видов применения, как кабинная индикация информации о воздушном движении CDTI (Cockpit display of traffic information – кабинный дисплей отображения полетной информации). 

Блок-схема режима работы радиовещательного автоматического зависимого наблюдения представлена на рис. 56.
В рамках рассматриваемой системы разработаны и стандартизированы три линии передачи данных (или системы передачи сигнала) ADS-B.
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Рисунок 56 – Структурная схема режима ADS-B
Дополнительными функциями АЗН-В являются: ADS-R, TIS-B, FIS-B, реализация CPDLC и AOC, A-SMGCS, DGNSS.

ADS-R (Automatic Dependant Surveillance – Rebroadcast) представляет собой систему ретрансляции данных АЗН-В наземными станциями. Таким образом, ВС получает сведения о воздушной обстановке от самолетов напрямую, а также в результате ретрансляции наземными станциями, что повышает надежность функционирования системы и позволяет реализовать функции слежения и сопровождения.

Функция TIS-B (Traffic Information Service – Broadcast) состоит в том, что наземные радарные системы отслеживают объекты в воздушном пространстве и передают информацию о них на борт ВС. Информация выдается на дисплей в кабине летчиков, таким образом экипаж получает полную информацию о воздушной обстановке, включая информацию о ВС (как пилотируемых, так и беспилотных), не оснащенных аппаратурой АЗН.

Функция FIS-B (Flight Information Service – Broadcast) состоит в том, что наземные станции передают информацию о текущей погоде и временным ограничениям на полеты (Temporary Flight Restrictions, TFR), в результате чего пилот наглядно представляет условия полета и может заранее принять решение об изменении траектории движения.

Дополнительные функции АЗН-В позволяют реализовать обмен данным между диспетчером и пилотом (CPDLC), а также между экипажем и авиакомпанией (AOC).

A-SMGCS предполагает передачу на борт информации о движении ВС и других транспортных средств для предотвращения инцидентов на летном поле.

Функция DGNSS предназначена для приема от наземной станции АЗН-В сигнала о достоверности информации навигационных спутников, а также дифференциальных поправок для повышения точности навигации.
Функциональные дополнения имеют следующие реализации:

1) ABAS (Aircraft Based Augmentation System – бортовая система функционального дополнения) реализуется с применением автономных навигационных систем: курсо-допплеровских, инерциальных, баровысотомеров, радиовысотомеров и др.

2) GBAS (Ground Based Augmentation System – наземная система функционального дополнения) реализуется с применением контрольно-корректирующих станций и передачей поправок на борт ВС с помощью систем цифровой радиосвязи ОВЧ диапазона для обеспечения полетов в аэродромной зоне и захода на посадку.

3) GRAS (Ground Based Regional Augmentation System – наземная региональная система функционального дополнения) реализуется с применением контрольно-корректирующих станций и передачей поправок на борт ВС с помощью систем цифровой радиосвязи ОВЧ диапазона для обеспечения полетов на воздушных трассах.

4) SBAS (Sattelite Based Regional Augmentation System – спутниковая система функционального дополнения) реализуется с применением геостационарных спутников связи и сети наземных станций контроля и коррекции.

Внедрение систем функционального дополнения позволит создать единое контролируемое навигационное поле на всех этапах полета, оптимизировать схемы и процедуры выполнения полетов за счет обеспечения высокой точности и требуемых целостности, непрерывности и готовности (доступности). За счет оптимизации состава и размещения наземного оборудования радиотехнического обеспечения полетов значительно снизится стоимость инфраструктуры. Повышение точности и надежности полетов обеспечить заданный уровень безопасность полетов в условиях все более ужесточающихся требований и постоянного повышения регулярности и интенсивности полетов.

В России развитие АЗН определяется федеральной целевой программой «Модернизация Единой системы организации воздушного движения Российской Федерации (2009 - 2020 годы)», а также Программой Минтранса «Внедрение средств вещательного автоматического зависимого наблюдения в Российской Федерации (2011–2020 годы)» разработанной и утвержденной в 2011 году. Внедрение АЗН включает три пилотных проекта: «Ямал-АЗН», «Москва-МВЗ» и «Балтика-АЗН», которые со временем должны развиться в региональные проекты, а на заключительном этапе их объединят в единый федеральный проект.

Бортовая аппаратура АЗН
Бортовая аппаратура, реализующая автоматическое зависимое наблюдения включает в себя приемник или приемоиндикатор глобальной спутниковой навигационной системы для определения координат ВС, а также транспондер для передачи данных о местоположении ВС.

В настоящее время для производства полетов рекомендуется использовать отечественные приемники и приемоиндикаторы глобальной спутниковой навигационной системы: приемоиндикатор TSS (группа компаний «Транзас»), приемоиндикатор СН-4312 и приемники БПСН-2 и БПСН-2-01 (ЗАО «КБ НАВИС»). Данная аппаратура помимо обеспечения навигации по сигналам ГЛОНАСС и GPS, имеет ряд дополнительных функций:

- навигация с применением SBAS;

- навигация с применением GBAS;

- заход на посадку по категориям I, APV2, APV1 с использованием GBAS;

- формирование и выдача экипажу предупреждающих и аварийных сообщений;

- обнаружение и исключение из вычислений сигналов отказавших спутников;

- выполнение прогноза о готовности (доступности) навигационной системы;

- установка порога сигнализации целостности по сигналам системы SBAS или GBAS.

Для передачи данных о местоположении ВС применяют ответчики вторичной радиолокации или отдельные передающие системы (например, БМПС ИСК производства ЗАО «ВНИИРА-навигатор»), работающие в режиме «1090ES», а также специализированные радиостанции, например, «Пульсар» производства ООО «НИТА».
Бортовая малогабаритная передающая система ИСК
Бортовая малогабаритная передающая система БМПС ИСК предназначена для оборудования летательных аппаратов и обеспечивает работу в системе автоматического зависимого наблюдения, использующей длительные самогенерируемые сигналы (АЗН-В 1090ES), в качестве бортового передающего устройства. Внешний вид устройства представлен на рис. 57.
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Рисунок 57 – Бортовая малогабаритная передающая система ИСК
БМПС ИСК обеспечивает формирование и передачу расширенных самогенерируемых сигналов (сквиттеров) формата DF=18 следующих типов:
-  местоположение на земле;

-  местоположение в воздухе;

-  скорость в воздухе;

-  опознавательный индекс и категория ВС;

-  статус аварийной обстановки/приоритетности;

-  эксплуатационный статус ВС.

БМПС ИСК может работать на общую антенну совместно с приемоответчиком УВД или автономно. Обеспечена возможность работы на две или одну антенны вертикальной поляризации. 
В изделии БМПС ИСК действует постоянный автоматический контроль с выдачей информации о состоянии работоспособности в систему технического обслуживания и на светосигнализатор приборной панели экипажа. 
БМПС ИСК не требует оперативного управления в полёте, за исключением возможности запрета излучения (режим ГОТОВ), который устанавливается разовой командой от бортового комплекса или от переключателя на приборной панели.

Бортовая авиационная радиостанция «Пульсар»

Бортовая авиационная радиостанция АЗН-В на базе УКВ линии передачи данных (УКВ ЛПД) режима 4 «Пульсар» предназначен для организации автоматического зависимого наблюдения воздушного судна в сети АЗН-В режима 4 в соответствии со стандартом ИКАО (Doc. 9816 AN/448). Внешний вид радиостанции представлен на рис. 58.
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Рисунок 58 – Бортовая авиационная радиостанция «Пульсар»
Функциональные возможности:

- Прием и передача пакетов информации в соответствии с Doc. 9816 AN/448.

- Интерфейс с бортовым индикатором в соответствии со стандартом технического руководства ARINC -429W.

- Интерфейс с барометрическим высотомером в соответствии со стандартом технического руководства ARINC-429.

- Возможность синхронизации времени и получения координатной информации от внешнего спутникового навигационного приемника в соответствии со стандартом технического руководства ARINC-429 и со стандартом авиационных цифровых систем и оборудования ARINC-743.

- Возможность приема дифференциальных поправок по УКВ ЛПД режима 4 в форматах RTCM версии 2.2, описанному в Приложении 10 к «Конвенции о международной гражданской авиации. Авиационная электросвязь. Том 1. Радионавигационные средства», и передачи их как во встроенный, так и на внешний спутниковый приемник.
Технические характеристики представлены в табл.11.

Таблица 11
	Характеристика
	Значение

	Минимальный период рассылки координатной информации
	1с

	Погрешность определения местоположения объектов по каналу АЗН-В
	< 3 м

в дифференциальном режиме

	Рабочий диапазон частот УКВ-радиосвязи режима 4
	118–137 МГц

	Количество каналов режима 4
	2

	Ширина полосы радиоканала
	25 кГц

	Электропитание
	27 В согласно ГОСТ 19705-89

	Ресурс
	60 000 летных часов 

в течение 30 лет

	Время непрерывной работы блока
	не менее 25 ч


Малогабаритная система наблюдения за воздушной обстановкой МСНВО-2010
Интересной разработкой является малогабаритная система наблюдения за воздушной обстановкой МСНВО-2010 (рис. 59). 
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Рисунок 59 – МСНВО-2010
Система МСНВО-2010 обеспечивает:

   - прием и обработку на борту ВС информации АЗН-В на основе расширенного сквиттера режима S вторичного радиолокатора (1090ES);

   - прием и обработку на борту ВС информации ADS-R на основе технологии 1090ES;

   - прием и обработку на борту ВС информации наземного сервиса TIS-B на основе технологии 1090ES;

   - ведение треков целей;

   - обнаружение конфликтных ситуаций;

   - взаимодействие с бортовыми аналоговыми и цифровыми датчиками и системами без дополнительных блоков сопряжения.
Таким образом, решается задача обеспечение ситуационной осведомленности экипажа о воздушной обстановке, что позволяет производить обнаружение конфликтных ситуаций с воздушными судами как имеющими на борту оборудование АЗН, так и не имеющими такового оборудования.
МСНВО-2010 совместно с СО-2010 полностью реализует функции АЗН-В (АЗН-В Out и АЗН-В In).

По желанию Заказчика возможно решение дополнительных задач:

   - улучшенное визуальное наблюдение при заходе на посадку (EVApp);

   - наблюдение за наземной обстановкой в районе аэродрома (ASSA, FAROA).
При полетах в континентальных районах со средней и высокой интенсивностью целесообразно применять оборудование АЗН-В, при этом для повышения надежности необходимо дублировать линию передачи данных: бортовая аппаратура должна обеспечивать передачу данных по ЛПД VDL Mode 4 и 1090ES. Кроме того, бортовая аппаратура, помимо передатчика 1090ES должна содержать и приемную аппаратуру (МСНВО-2010), что позволит экипажу оценивать воздушную обстановку и предотвращать опасные сближения с другими ВС. 
Обеспечение требуемого уровня безопасности при постоянно возрастающей интенсивности полетов невозможно будет обеспечить без внедрения дополнительных функций АЗН: ADS-R, TIS-B, FIS-B, A-SMGCS, DGNSS. Многие из них полностью или частично реализованы в существующем бортовом оборудовании АЗН. Задачей ближайших лет станет обеспечение дополнительных функций в полном объеме.

При полетах в океаническом и удаленном континентальном воздушном пространстве с низкой интенсивностью воздушного движения, целесообразно применять АЗН-К. Линия передачи данных также должна быть продублирована: бортовая аппаратура должна обеспечивать передачу данных о местоположении ВС с помощью HFDL, а также спутниковых каналов связи.

Глава 9 Бортовые системы предупреждения столкновения
Предотвращение столкновений ВС — это один из основных задач службы движения ГА. Совершенствование организации работы и  технических средств ОВД направлено на повышение безопасности полетов в условиях роста интенсивности полетов, расширение сети  воздушных трасс и усложнения структуры воздушного пространства.

При рассмотрении проблемы предотвращение столкновения ВС в воздухе различают два понятия:

опасное сближение - ситуация, при которой ВС сблизились на расстояние, когда еще возможно предотвратить столкновение путем маневра уклонения.

столкновение - ситуация, при которой ВС сблизились на расстояние, равное или меньше расстоянию безопасного расхождения. 
Расстояние безопасного расхождение определяет объем безопасности, т.е. объем воздушного пространства вокруг каждого ВС, в который не  должны входить другие ВС во избежание возможного столкновения. Объем безопасности определяется геометрическими, эксплуатационно-техническими характеристиками ВС, аэродинамическими условиями полета и другими факторами.

Целесообразно представить объем безопасности цилиндром с сечением в виде окружности в горизонтальной плоскости (рис.60), где – rб- радиус цилиндра, 2 hб- высота цилиндра.

Для обеспечения безопасности полета необходимо, чтобы  r(t) ≥ rб;  h(t) ≥ hб, где r (t) и  h(t) – расстояние и высота между ВС участками конфликта. 
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Рисунок 60 – Объем безопасности

 Опыт эксплуатации показывает, что для оценки угрозы столкновения, выработки маневра уклонения и его реализации требуется примерно 45 с. При максимальной скорости конфликтующих ВС, равной 900 км/ч, диаметр цилиндра будет  равен 22,5 км. Рекомендуемое значение ≈ 25 км.
Оценку опасности в вертикальной плоскости вполне допустимо производить по разности высот ВС, определяемой на основе обмена информацией о высотах полета между конфликтующими ВС.

Размер опасной зоны в вертикальной плоскости в условиях горизонтального полета определяется погрешностями высотомеров, погрешностями, возникающими в процессе информационного обмена, а также расстоянием между ВС по высоте, необходимым для безопасного маневра:

                          σ1 =(σ2ад + σ2ин)1/2       
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где σ1 и σ2 - суммарные погрешности определение высоты 2-х ВС;

σад - остаточная среднеквадратическая, аэродинамическая погрешность высотомеров;

σин- среднеквадратическая инструментальная погрешность высотомеров;

σинф - среднеквадратическая погрешность высоты, возникающая в процессе информационного обмена между ВС;

Суммарная среднеквадратическая погрешность определения разности высот двух ВС определяется, как: 

σн = (σ21 + σ22)1/2.
Максимальная погрешность определения разности высот 
∆ h
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= 3σн
Следовательно, для безопасного расхождения ВС, разность их высот должна быть не менее
hдоп=3σн+ hб.
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При полетах в зоне взлета и посадки и в районе аэродромов ВС находятся, как правило, в режиме изменение высоты.

Оценка высотной зоны hпр, при достижении которой должно производиться прекращение набора или снижения высоты определяется существующими нормами вертикального и размерами буферной зоны hбуф. Значение hбуф определяется реакцией пилота на показания приборов - t
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, реакцией самолета t
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 и времени задержки t
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 в СПС.

hбуф= (t
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 + t
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) ·Vв,
где  Vв- вертикальная скорость ВС.

  Тогда для каждого ВС

hпр = ± (0,5hэ +hбуф),

где hэ  - интервал между высотными эшелонами относительно уровня полета одного из ВС.
Критерии опасности столкновения

Для выявления условий безопасного расхождения конфликтующих ВС целесообразно рассмотреть закономерности относительного движения. Предположим, что ВС движутся в горизонтальной плоскости, с постоянной скоростью по прямолинейным пересекающимся траекториям на одинаковой высоте (рис.61).
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Рисунок 61 – Схема движения конфликтующих ВС
Буквами Co и
[image: image96.wmf]Do обозначим точки нахождение собственного ВС(C
[image: image97.wmf]0

) 
и ВС – нарушителя в исходный момент времени t
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(таким  моментом может быть момент вторжения ВС – нарушителя в рабочую область БСПС); r
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- расстояние между ВС в момент времени t
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- векторы скоростей ВС.

Величина и направление скорости относительного движения V
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 определяются векторной разностью:

V
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- вектор скорости движения ВС - нарушителя относительно собственного ВС.
Линия  DoO  представляет собой траекторию движения ВС – нарушителя относительного собственного ВС.

В некоторый момент времени, отстоящий от исходного, на интервал

τ = Do O/Vотн
 ВС - нарушитель окажется в точке О на кратчайшем расстоянии d. Это расстояние называется дистанцией пролета. Для безопасного  расхождения ВС необходимо, чтобы дистанция пролета превышала некоторое безопасное значение d min, размеры которого определяются геометрическими размерами ВС или в общем случае размерами турбулентного следа ВС - нарушителя.

Уточним условия безопасного расхождения конфликтующих ВС и момент начала маневра по предотвращению столкновения. Из рис.    видно, что 

D0O = ro·cosγ,     Vотн·cosγ = ro´ ,

где – ro´ производная по времени от величины начального расстояния между конфликтующими ВС, характеризующая скорость их сближения.

В свою очередь от начального момента времени до момента наибольшего сближения потребуется интервал времени:
τ = ro · cos2γ / ro´

Столкновение произойдет, если угол γ будет близок к нулю. Таким образом, измерив, расстояние между собственным ВС  и ВС – нарушителем ro  и скорость его изменения ro´, можно рассчитать время, оставшееся до столкновения и определить момент начала выполнения маневра по разрешению конфликта. Время начала маневра должно быть достаточным для выполнения этого маневра. Опыт показывает, что для этого необходимо не менее 20-30с.

Величина отношения расстояния от собственного ВС до ВС- нарушителя к скорости его изменения получило название τ – критерия. Численное значение 
τ – критерия равно времени, остающемуся до момента наибольшего сближения или до момента столкновения. Особенностью τ – критерия является то, что он пригоден для определения опасности столкновения в условиях, когда отсутствуют данные от  угловых координатах ВС - нарушителей, что. значительно упрощает и удешевляет оборудование БСПС. Однако отсутствие  информации об угловом положении ВС - нарушителя  ограничивает возможности маневра по разрешению конфликта и он возможен только в вертикальной плоскости.

Принципы функционирования БСПС
БСПС каждого ВС постоянно  излучают на частоте 1090 МГц  всенаправленные зондирующие сигналы, несущие информацию о своем адресе. В интервалах времени между излучением этих сигналов приемник БСПС принимает аналогичные сигналы от БСПС ВС, оказавшихся в пределах рабочей области собственного ВС. П осле приема сигналов ВС – нарушителей БСПС по их адресам последовательно производит опрос этих ВС, излучая на частоте 1030 МГц сигналы запроса дальности и измеряет дальности до ВС – нарушителей скорости их сближения( радиальные скорости перемещения ВС- нарушителей относительно собственного ВС), курсовые углы ВС – нарушителей и высоты ВС - нарушителей относительно собственного ВС. При  этом в зону информационного обмена допускаются ВС высоты, которых отличаются от высоты собственного ВС не более чем на ± 920 м , а также ВС, сближающиеся по абсолютной высоте с вертикальной скоростью, при которой через 60 с. произойдет выход ВС на одинаковую абсолютную высоту, и ВС ,удаленные от собственного ВС на расстояние, которое они могут преодолеть за время , меньше 42 с, если будут двигаться со скоростью, равной удвоенному значению максимальным скоростей собственного ВС и ВС - нарушителя. Такие ограничения позволяют снизить уровень взаимных помех в системе при большой интенсивности воздушного движения.

Измерение дальности между ВС производится импульсным методом, путем измерения интервалом времени между моментом излучения запроса дальности и приемом ответных сигналов от ВС - нарушителей. Измерение радиальной скорости движения ВС-нарушителя производится доплеровскими методами. Для определения высоты ВС-нарушителя  используется  информация о высоте, содержащаяся  в ответном сигнале ВС - нарушителя. На борту собственного ВС эти данные сравниваются с данными о собственной высоте, и определяется разное по высоте. Скорость изменение высоты рассчитывается путем дифференцирования данных о высоте. 

Собирая текущую информацию о каждом ВС- нарушителя в течении нескольких циклов измерений, можно рассчитать местоположение и траекторию движение каждого ВС – нарушителя относительно собственного ВС. Эти данные используются с одной стороны для отображения воздушной обстановки вокруг собственного ВС и с другой стороны для выявления потенциально конфликтных ситуаций.

Консультативная информация о воздушном движении (Traffic Advisory –TA) отображается на дисплее в центральной части указателя вертикальной скорости (VSI) рис.62.
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Рисунок 62 – Информация на VSI в режиме «ТА»
Круговая  периферия указателя отображает вертикальную скорость собственного ВС. Дугами красного и зеленого цвета на периферии VSI обозначаются диапазоны запрещенных или разрешенных, т.е. рекомендованных для предотвращения столкновения значений вертикальной скорости. В нижней части экрана показан символ собственного ВС, а на поле индикатора отметки ВС – нарушителей, форма и цвет отметок, которых зависит  от степени угрозы. Положение отметки в соответствующем масштабе указывает расстояние и курсовой угол ВС – нарушителя. Символы на индикаторе показаны на рис. 63.
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Рисунок 63 – Пример отображения данных на дисплее VSI/TRA
В БСПС принята  следующая классификация  ВС – нарушителей и их  символов (см. табл.12):

1) ВС удаленное от эшелона собственного ВС на высоту в пределах ±(336…823) или 1200…2700фут обозначается термином “неопасно” отметка контур в виде ромба синего цвета.

2) Ближайшие ВС - нарушители обозначаются термином близко” и ромбом синего цвета. Это ВС, высота которых лежит  между 1200 фут граничным слоем S
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 по обе стороны от эшелона собственного ВС. Если высоты ВС не меняются, то форма и цвет ромба не меняются и никакой информации о необходимости маневра не выдается. 
Таблица 12 
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Tun CumBoa XapaKTepuCTHKHA
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OKpallIeHHBIH B KPaCHBII
I[BET
2 CamorneTsl, IpeCTaBIISIONE IIOTCHIINATBHYIO
&l OxpyxHOCTE, ) OIAaCHOCTH CTOJIKHOBEHHS! (9TH CaMOJIETHI IIPUMEPHO
OKPAINEHP AR KETTRI gepe3 10c MOTyT CTATh caMOJIETAMH TIEPBOTO THIIA)
I[BET
3 .. | CamoneTsl, He IPEICTABISIONINE HEOCPEACTBEHHOM
PomO, OKpareHHBIi 2
3 onacHocTH IpuMenseTcs eciu 4ysxoit camoieT
BTGk DR pacrmosioxeH 1o BeicoTe MeHee = 1200 ¢yToB 0T cBOEro
caMmoJieTa, WIH yJajleH MEHee, YeM Ha 6 MOPCKHX MHUJIb.
4 CamorneTsl, He IpeICTaBIAIONIHEe ONaCHOCTH.

[TycToit pomO,
KOHTYp Toxy0oro nsera

ITprMensieTcs, e TyxKOi camMoiIeT pacoioKeH Ha
BeicoTe Goiee £1200 yToB OT cBOETO camoIeTa Wi
yaajneH Oojee, 4eM Ha 6 MOPCKHX MHIIb.





Если относительная высота ВС-нарушителя изменяется, то изображение его на экране меняется и ситуация может развиваться по одному из трех вариантов.
Первый вариант: ВС-нарушитель близко, но угрозы не представляет, т.к. прогноз его движение не предвещает столкновение. В этом случае его отметка отображается янтарно-желтым кружком и пилотам выдается речевое сообщение “внимание”.

Второй вариант: через 10÷15 с после пересечения слоя S ВС-нарушитель находится между высотными слоями S1 и S2, но его относительная высота изменяется. Пилотам выдается рекомендация избегать изменение вертикальной скорости собственного ВС. Возникает ситуация “опасно”. Отметка ВС - нарушителя трансформируется в красный квадрат и на индикаторе VIS появляется зеленая дуга в области нулевого значения вертикальной скорости собственного ВС и две красных дуги в областях запрещенных значений этой скорости.

Третий вариант: ВС-нарушитель пересекает порог S
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и прогноз дальнейшего развития событий предвещает столкновение. Изображение ВС на экране сохраняет красный цвет.  Рекомендация  необходимого значения вертикальной скорости (зеленый сектор) смещается в определенную область на периферии шкалы и свидетельствует о необходимости вертикального маневра.
Выдача рекомендаций в визуальной форме сопровождается выдачей речевых команд КВС. Речевые команды могут быть корректирующими или превентивными (предупреждающими). Корректирующая команда типа “Набор, набор, набор” выдается одновременно с выдачей визуальной команды на VIS, а превентивные  речевые команды “Контролируй вертикальную скорость” выдается тогда, когда ВС уже выполняет требуемый вертикальный маневр.

Существенной особенностью БСПС является то, что рекомендации по предотвращению угрозы столкновение (Resolution Advisory – RA) обеспечивают достаточное эшелонирование относительно всех угроз и оказывают наименьшее влияние на текущую траекторию собственного ВС. Процедура формирования процедуры такова. По данным о воздушной обстановке,  собранной на борту собственного ВС, рассчитывается требуемый маневр, т.е. скорость и направление перемещение ВС, которые отображаются на VIS. 
Однако прежде чем отображать их на БСПС собственного ВС, угрожающему ВС- нарушителю направляется координационный запрос(RAC), содержащий  информацию о выбранном маневре. Координационный запрос содержит рекомендацию ВС - нарушителю “не проходит выше”, если маневр предполагает движение “вверх” либо рекомендацию “не проходить ниже, если маневр предполагает движение “вниз”. Если принятый RAC поступило на ВС- нарушитель до того, как на нем было сформировано собственное решение о маневре, эта рекомендация принимается, о чем с борта ВС- нарушителя отправляется координационный ответ. Получение ответа служит основанием для исполнения собственным ВС выбранного им маневра, команда его выполнения выдается на VIS, и он исполняется.

Если же на собственном ВС еще до формирования собственного решения о маневре принята рекомендация от ВС - нарушителя и она совместима с собственным решением, то она принимается и исполняется, что подтверждается собственным координационным ответом. Если же эта рекомендация не совместима с собственным решением, то собственный ВС изменяет свое решение в соответствии для обеспечения его совместимости с принятой рекомендацией. 
Координационные запросы повторяются до получения координационного ответа от 6 до 12 раз. БСПС не функционирует на высотах ниже 980 фут (300 м) и не вырабатывает команды на маневр ”вниз”, если высоты ВС меньше 1100 фут (335 м).

Информация о принятом маневре передается с борта ВС на землю автоматически по цифровому каналу связи системы вторичной радиолокации для представления диспетчером службы ОВД и периодически  отображается в зондирующих сигналах собственного ВС.

В БСПС принимаются специальные меры по защите ее работы от взаимных помех в зонах с высокой интенсивности воздушного движения. С этой целью дальность действия ограничивается не более 26км, а алгоритм обработки принятых сигналов исключает прием сигналов от ВС, высоты полета которых отличаются от высоты полета собственного ВС на высоту более 823м (2700фт.). Для этой цели в БСПС установлено 7 дискретных уровней чувствительности (SL). Выбор  уровня определяется высотой полета собственного ВС и обеспечения требуемого времени предупреждения в зависимости от дальности.

Бортовая аппаратура БСПС TCAS II
  В состав процедуры TCAS II  входят:

- два приемопередатчика, являющиеся одновременно ответчиками адресной  системы  вторичной радиолокации;

- компьютерный вычислитель БСПС, выполняющий все функции по управлению работой аппаратуры, а именно:

1- формирование импульсов, инициирующих работу приемопередатчиков;

2- регистрацию и анализ принимаемых сигналов;

3- комплексную обработку  всей информации;

4- координацию обмена информацией между БСПС собственного ВС и ВС – нарушителя;

5- формирование данных, для отображения информации на  VIS КВС и 2-го пилота;

 В состав БСПС входят также пульт управления и блок направленных антенн (верхняя и нижняя), которые дополняют систему ненаправленных антенны ответчиков ВРЛ

В качестве датчиков информации для БСПС используются:

- системы воздушных  сигналов (СВС), представляющая данные о барометрической высоте полета;

- радиовысотомеры, для определения истинной высоты полета;

- система предупреждения столкновения с землей (GPWS), обеспечивающая выключение БСПС на низких высотах.

В свою очередь, информация от БСПС фиксируется системой регистрации полетных данных и выдается на синтезатор речевых команд для воспроизведения их через систему громкоговорящей связи (СГС).

Режимы работы и отображение информации.

Вся информация отображается на дисплеях VIS . Масштаб дисплея – 
6,5 м. мили (11,7 км) по направлению полета и 2,5 м мили (4,5 км) в противоположном направлении, может изменяться кнопкой “R” на лицевой части VIS. Отбор отображаемых данных зависит от режима работы БСПС. Установка режима осуществляется  переключателем (1) на ПУ БСПС рис. 64. 
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Рисунок 64 – Пульт управления БСПС

Назначение остальных органов на ПУ следующее:

3 и 4 – рукоятка набора “TCAS/ATC” и табло отображения, когда ответчика УВД.

 – лампа “FAIL” сигнализации отказа ответчики или барометрического высотомера.

6 – кнопка “IDENT” включения сигнала опознавание. Сигнал включается по требованию службы УВД.

7 – Переключатель “XPOR” выбора комплекта ответчика

8 – Выключатель “ALT-OFF” датчика барометрической высоты.

Кроме  этого для управления процессом отображения используется две кнопки на лицевой панели VIS”

-кнопкой “M” включается или выключается режим отображения воздушной обстановки на VIS:

- кнопкой “R” - изменяется масштаб дальности на VIS (6 м.миль - вперед, 3 м.мили - назад, или 12 м. миль - вперед, 6 м.миль.- назад.)
Предусматривается четыре режима работы БСПС: 

1.Резервный режим – STBY(Stung by). В этом режиме ни одна из функций БСПС не выполняется, функционирует только VIS как указатель вертикальной скорости ВС. На дисплее VIS горит надпись TCAS OFF(белого цвета) (рис.65).

2. Режим отображения воздушной обстановки ТА. На дисплеях VIS отображаются отметки от всех ВС - нарушителей. Символы отметок характеризуют степень угрозы, создаваемой ВС - нарушителями. У отметок представляются  числа в сотнях футов, указывающие высоту ВС - нарушителей относительно собственного ВС, а стрелки показывают направление движения в вертикальной плоскости. В этом режиме БСПС не формирует и не отображает рекомендаций по  разрешению конфликта.
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Рисунок 65 – Информация на VIS в резервном режиме

3. Режим отображения воздушной обстановки и выдачи информации о рекомендуемом маневре по ликвидации конфликта (TA/RA). Выполняются все функции БСПС. Как и в режиме ТА на VIS отображаются отметки всех ВС - нарушителей. Цветные дуги зеленого и красного цветов по периферии экрана VIS указывают разрешенные,  т.е. рекомендуемые и запрещенные значения вертикальной скорости движения собственного ВС. Помимо отметок ВС - нарушителей на дисплее отображаются команды диспетчеров службы ОВД, адресованные экипажу собственного ВС.
 4. Режим проверки работоспособности БСПС и ее элементов- TEST (рис.66, 67, 68) включается кнопкой 2 на ПУ. Проверки осуществляются в течении 12с., при этом на  экранах VIS высвечивается надпись TEST. Вначале на экране отображаются отметки 4-х ВС - нарушителей (рис.66). Далее отображаются номера проверенных частей программного продукта (рис.67), затем результаты тестирования всех компонентов БСПС (рис.68). Напротив названия тестируемого элемента отображается результат ОК (исправен) или FAIL (неисправен). В заключение проверки выдается речевое сообщение “TCAS SYSTEM TEST OK” либо”TCAS SYSTEM TEST FAIL”. 
Кнопкой “R”- изменяется масштаб дальности на VIS (6 м. миль- вперед, 3м.мили назад).
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Рисунок 66 – Отображение информации 
         Рисунок 67 – Тестовый контроль 
в режиме кратковременного тестового  
         программных продуктов                     

 контроля: тестовая воздушная обстановка                            
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Рисунок 68 – Результаты тестовой проверки

5. Режим XPOR- используется в случае отказа режимов “TA/RA” и “TA” при полетах в регионах, в которых служба ОВД осуществляет контроль в режиме “RBS”.

Глава 10 Бортовые пилотажно-навигационные комплексы
Комплекс взаимосвязанных технических средств, обеспечивающих автоматическое, полуавтоматическое или ручное выполнение всей совокупности пилотажных и навигационных функций с отображением информации о параметрах движения и техническом состоянии средств, получил название бортового пилотажно-навигационного комплекса (БПНК). Он предназначен для выполнения следующих основных функций:

- программирование полета, определение параметров движения и ориентации осей ВС в пространстве, программное управление РТС навигации, посадки и связи, коррекцию счисленных координат, комплексную обработку информации, получаемой от датчиков комплекса;

- управление пилотажными индикаторами и плановыми индикаторами навигационной обстановки;

- формирование и выдачи в САУ для пилотирования и полета по маршруту, а также для выполнения предпосадочного маневрирования, посадки и взлета;

- предполетный и полетный контроль аппаратуры с выдачей сигналов об исправности комплекса и его систем.

Поэтому в состав БПНК должны входить средства запоминания информации, средства измерения навигационных параметров (датчики навигационной информации), устройства отображения навигационной информации и вычислительные средства, в состав которых входит и устройство управления. Обычно оно является составной частью навигационного вычислительного устройства и обеспечивает установленную последовательность функционирования элементов БПНК и задание требуемого закона движения ЛА. 
Так как ни один из известных датчиков навигационной информации не является достаточно универсальным, на борту ВС приходится использовать большой арсенал разнообразных навигационных измерителей (датчиков навигационной информации). Датчики навигационной информации (ДНИ) служат для измерения параметров различных физических полей, на основе которых определяются навигационные элементы полета. 
Основным навигационным средством в составе БПНК дальних и средних магистральных ВС является ИНС (как правило 2..3 независимых комплекта). ИНС автономно определяет ускорение по трем измерительным осям, путевую скорость, угол сноса, гироскопический и истинный курсы, углы крена и тангажа. При отсутствии в составе БНК ИНС на борту может устанавливаться инерциальная курсовертикаль или курсовертикаль. Они являются основными датчиками гироскопического курса, углов крена и тангажа. Кроме этого, ИКВ обеспечивает определение составляющих скорости ВС путем интегрирования действующих на него ускорений.

Доплеровские измерители скорости и сноса (ДИСС) непрерывно измеряют путевую скорость и угол сноса и выдают их значения на указатели. Кроме того, измеренные значения доплеровских частот выдаются в навигационный вычислитель для непосредственного счисления пути. 

Такие навигационные датчики, как РСБН, КУРС-МП, СД, спутниковая навигационная система (СНС), БРЛС, АРК, самолетные ответчики УВД, бортовые системы предупреждения столкновения обеспечивают определение навигационных параметров, характеризующих положение ВС относительно опорных линий и навигационных точек или положение объектов относительно ВС.

В состав БПНК входят центральный и специализированные вычислители (НВ), которые обеспечивают автоматизированное решение навигационных задач. Они могут быть как аналоговые, так и цифровые. Навигационный вычислитель является связующим звеном всех средств комплекса. БПНК, в котором НВ обеспечивает по сигналам ДНИ и заданной программе выдачу исходной информации для пилотирования ВС, называют автоматизированным. БПНК, в котором в роли связующего звена выступают члены экипажа - неавтоматизированным.

К устройствам управления, индикации и сигнализации относятся: пульт ввода и индикации (ПВИ или ПУИ), пульт подготовки и контроля (ППК), пульт взлета и посадки (ПВП), индикатор навигационной обстановки (ИНО или КИНО), индикаторы (указатели) навигационных элементов полета, табло навигационной сигнализации.

С помощью ПВИ обеспечивается управление режимами работы комплекса, ввод и индикация навигационных параметров.

 ППК обеспечивает управление режимами подготовки комплекса к работе, автоматический ввод исходных данных программы полета. 

С ПВП осуществляется управление взлетом и заходом на посадку.

Индикатор навигационной обстановки обеспечивает индикацию места ВС, навигационных углов, различной аэронавигационной информации на фоне картографической информации по маршруту полета и в районе аэродрома. В составе  БПНК ближних магистральных ВС могут использоваться картографические планшеты.

Плановый навигационный прибор (ПНП) позволяет контролировать положение ВС относительно ЛЗП в горизонтальной плоскости и стран света, а также относительно наземных радиомаяков при полете по маршруту и заходе на посадку. При этом реализована индикация - “вид с ВС на землю”.

Табло навигационной сигнализации (ТНС) осуществляет индикацию сигналов о нормальной работе комплекса, указывающих действующий режим работы, автоматического решения различных логических задач (подлет к ППМ, смена ЛЗП, необходимость коррекции счисленного места ВС и т. д.).

Вычислительная система самолётовождения ВСС-100
Вычислительная система самолётовождения (FMS) предназначена для решения задач 3-хмерной навигации самолёта по маршруту, в районе аэропорта, а также выполнения заходов на посадку.

Вычислительная система самолётовождения (FMS) обеспечивает:

•
выдачу управляющих сигналов в САУ для автоматического управления полётом по заданному маршруту;

•
решение задач навигации по заданному маршруту полёта, выполнение неточных заходов на посадку в режиме вертикальной навигации;

•
автоматическую и ручную настройку частоты бортовых радионавигационных систем и систем инструментальной посадки;

•
управление режимами и диапазоном системы предупреждения столкновения самолетов в воздухе ТСАS;

•
ручную настройку бортовых систем УКВ и КВ радиосвязи;

•
управление функцией кода в бортовых ответчиках системы ОрВД;

•
ввод (модификация) запасного аэропорта.
Для выполнения функций навигации FMS взаимодействует со следующими системами (для различных ВС перечень может меняться):

•
инерциальная навигационная система IRS (3 к-та);

•
глобальная навигационная спутниковая система (GNSS) (2 к-та);

•
система воздушных сигналов (ADS) (3 к-та);

•
КВ радиостанция (2 к-та);

•
УКВ радиостанция (3 к-та);

•
ответчик УВД (XPDR) (2 к-та);

•
система измерения дальности (DME) (2 к-та);

•
система всенаправленного и маркерного радиомаяков (VOR) (2 к-та);

•
инструментальная система посадки (ILS) (2 к-та);

•
система автоматического радиокомпаса (ADF);

•
система предупреждения экипажа (FWS);

•
система предупреждения столкновения самолетов в воздухе (Т2САS);

•
система электронной индикации (CDS);

•
система автоматического управления (AFCS).
Передняя панель FMS (рис. 69) имеет многофункциональный пульт управления и индикации (MCDU).
FMS является единственным средством управления ответчиками системы управления воздушного движения (ATC) и подсистемой предупреждения столкновения в воздухе (TCAS). FMS — основное средство управления радионавигационными системами и резервное средство настройки радиосвязного оборудования.
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Рисунок 69 – Описание передней панели MCDU
FMS выполняет следующие функции:

•
Разработка плана полёта;

•
Определение текущего местоположения;

•
Прогнозирование траектории полёта на снижении;

•
Горизонтальная навигация;

•
Вертикальная навигация на этапе захода на посадку;

•
Настройка радиосвязного оборудования;

•
Управление радиосредствами ATC/TCAS;

•
Управление радионавигационными средствами.
FMS состоит из двух блоков СМА-9000, в состав которых входят вычислитель и MCDU. На самолётах устанавливают два CMA-9000, которые могут работать как в независимом, так и в синхронном режиме. При работе в синхронном режиме CMA-9000 осуществляют обмен результатами соответствующих навигационных вычислений. В независимом режиме каждая CMA-9000 использует результаты собственных навигационных вычислений.

FMS обеспечивает работу лётчика путём разработки полного плана полёта от пункта взлёта до пункта посадки, включая навигационное оборудование, промежуточные пункты маршрута, аэропорты, воздушные трассы и стандартные процедуры взлёта (SID), посадки (STAR), захода на посадку (APPR) и т.д. План полёта создается экипажем по пунктам маршрута и авиационным трассам с использованием дисплея MCDU или путём загрузки маршрутов авиакомпании из соответствующей базы данных.

Экипаж самолёта использует CMA-9000 для ввода данных, необходимых для выполнения взлёта и полёта по маршруту (скорость принятия решения (V1), скорость подъёма передней стойки шасси (VR), безопасная скорость взлёта (V2), высоты крейсерского полёта (CRZ), взлётный вес самолёта (TOGW) и т.д.), которые используются для прогнозирования и расчёта характеристик полёта. В ходе полёта CMA-9000 используется для ввода данных захода на посадку (температура, ветер, предполагаемая конфигурация посадки и т.д.). В синхронном режиме все данные, введённые в одну CMA-9000, передаются на другую CMA-9000 с использованием шины синхронизации. CMA-9000 обеспечивает ручной ввод данных местоположения самолета на земле для выставки IRS.

Лётчику доступны следующие навигационные данные:

•
высота взлётно-посадочной полосы аэропорта назначения;

•
высота перехода и эшелон перехода, передаваемые на CDS для отражения на PFD;

•
курс по курсовому радиомаяку ILS, передаваемый на AFCS;

•
курс взлётно-посадочной полосы аэропорта отправления, передаваемый на AFCS.
Для определения местоположения самолёта оба CMA-9000 связаны интерфейсами с навигационными системами. Навигационные системы — IRS, GPS, VOR и DME — выдают навигационную информацию в FMS для определения местоположения самолёта. CMA-9000 постоянно вычисляет местоположение воздушного судна на основе информации, получаемой от GPS (DME/DME, VOR/DME, или INS) и отображает активный режим счисления на дисплеях. FMS управляет заданными навигационными характеристиками (RNP) в соответствии с этапом полёта. При превышении заданного RNP текущим ANP выдается сигнализация экипажу на MCDU.

В основном рабочем режиме работы данные о широте и долготе поступают непосредственно от датчиков GPS многорежимных приемников (MMR) системы GNSS. Расчёт местоположения выполняется в соответствии со Всемирной геодезической системой координат WGS-84.

Приоритеты использования навигационных режимов:

1. режим навигации GPS;

2. режим навигации DME/DME при отказах, пропадании сигналов GPS и потере RAIM;

3. режим навигации VOR/DME при отказах и пропадании сигналов GPS и DME/DME;

4. режим навигации INERTIAL при отказах и пропадании сигналов GPS, DME/DME и VOR/DME.
FMS является основным средством настройки навигационных радиосредств. Все данные, связанные с настройкой, передаются на радиосредства через пульт управления радиосредствами (RMP). Функция настройки навигационных радиосредств осуществляет автоматическую настройку для VOR, DME и ILS в соответствие с планом полёта.

Функция настройки радиосвязного оборудования осуществляет настройку связных радиостанций. Основным средством настройки радиосвязного оборудования является пульт RMP. 

Выбор режимов и диапазона TCAS также осуществляется с FMS. Экипаж воздушного судна может выбрать на MCDU три режима: STANDBY — ожидание, TA ONLY — только ТА, и TA/RA (режим опасного сближения/режим разрешения конфликта) в следующем диапазоне высот: NORMAL - обычный, ABOVE –“над” и BELOW – ”под”.

Кроме того, экипаж воздушного судна может осуществлять следующие действия по управлению транспондерами ATC:

•
Выбор активного транспордера;

•
Выбор режима ATC (STANDBY или ON);

•
Ввод кода XPDR;

•
Активация функции ”FLASH” (с MCDU или нажатием кнопки ATC IDENT на центральном пульте);

•
Управление функцией передачи высоты (ON или OFF).

Кроме того, при активации кнопки "panic" в кабине, функция управления радиосвязью активирует аварийный кодовый сигнал 7500 ATC.

Технические характеристики

•
Вес: 8,5фунтов (3,86кг);

•
Источник питания: 28В постоянного тока;

•
Энергопотребление: 45Вт без подогрева и 75Вт с подогревом (старт с подогревом при температуре меньше 5° C);

•
Пассивное охлаждение без принудительной подачи воздуха;

•
СВНО: 9500 ч.
Навигационно-пилотажный комплекс Garmin-1000

 Основой ПНК на многих типах ВС является радиоэлектронный пилотажно-навигационный комплекс Garmin-1000, который представляет собой комплексную полнофункциональную информационно-управляющую систему, выполняющую функции определения пространственного положения самолета, аэронавигации. наблюдения и связи, индикации, функции автоматизации пилотирования (при установке встроенной системы GFC 700). а также контроля параметров двигателя и других систем самолёта с сигнализацией отказов. Развитие математических методов теории управления. а также растущие возможности цифровой вычислительной техники позволили реализовать в данной системе информационную поддержку принятия решений экипажем, что облегчает пилотирование и повышает уровень безопасности полётов.

В состав комплекса входят (рис. 70):
1) система индикации и сигнализации, состоящая из: 
 - основного командно-пилотажного индикатора (дисплея) PFD - GDU 1040 №1;   

 - многофункционального индикатора (дисплея) MFD - GDU 1040 (1043) № 2;
2) система внутренней и внешней связи, состоящая из:

 - аудиопанели GMA 1347 с маркерным радиоприёмником;
 - двух командных радиостанций ОВЧ-диапазона СОМ 1 и СОМ 2;
3) датчики навигационной и пилотажной информации:
 - два приёмоизмерителя системы спутниковой навигации GPS;

 - два комплекта аппаратуры навигации и посадки VOR / ILS;

 - комплект самолётного дальномера фирмы Honeywell KN 63 Remote DME с антенной К А 60;

 - автоматический радиокомпас ADF типа Becker RA-3502 с блоком преобразования Becker АС-3504 и антенной Becker AN-3500;

 - цифровая система воздушных сигналов (ADC) GDC 74Л с приёмниками воздушных давлении и датчиком температуры наружного воздуха GTP 59;

 - курсовертикаль (AHRS) GRS 77 с магнитометром GMU 44;
4) встроенный цифровой вычисли гель для решения задач аэронавигации (I'MS). задач оценки рельефа местности по направлению полёта (TAWS), а также для диагностики отказов и информирования экипажа, работающий во взаимодействии с блоком сбора и обработки параметров двигателя и функциональных систем самолёта ОНА 71;

5) встроенная система автоматизации управления полётом GFC 700. выполняющая функции директорного управления самолётом, автопилота и ручного электрического триммироваиия руля высоты (установлена на некоторых самолётах DA 40 NG).
В состав Garmin-1000 входят также входит самолетный ответчик (транспондер) GTX 33, штормоскоп (грозоотметчик) WX 500 для обнаружения зон грозовой активности и локализации разрядов молний. 
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Рисунок 70 – Структура радиоэлектронного и приборного комплекса

Индикаторы PFD и MFD используются для представления экипажу информации от этих систем (рис. 71). На оба дисплея: основной командно-пилотажный PFD и многофункциональный индикатор MFD с аналогичными органами управления и индикации. Основу дисплеев составляют LCD панели размером по диагонали 10,4 дюйма с разрешением 1024×768 точек. 
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Рисунок 71 – Расположение индикаторов на аудиопанели

Глава 11 Основы летной эксплуатации авиационного радиооборудования
Постоянное увеличение объема перевозок на внутренних и международных воздушных трассах сопровождается ростом интенсивности воздушного движения и, как следствие, приводит к ужесточению требований к регулярности, безопасности и экономической эффективности полетов. 

Важную роль в выполнении таких требований играют все виды авиационного радиооборудования.

Авиационным радиооборудованием (АРО) называют бортовые устройства радиотехнических средств (РТС) связи, навигации, посадки и управление воздушным движением. Они образуют важную составную часть комплекса технических средств обеспечение полетов, оказывая непосредственные влияние на качество функционирование авиационной транспортной системы.

Надежность летной эксплуатации авиационного радиооборудования и безопасность полетов
Опыт показывает, что в процессе летной эксплуатации бортового радиооборудования наблюдаются отказы этого оборудования и  случаи неправильного использования этого оборудования, обусловленные грубыми промахами в отсчете показаний индикаторов, неграмотными действиями оператора или нарушением правил летной эксплуатации оборудования. 

Для количественной оценки эффективности использования бортового радиооборудования по назначению вводится понятие надежности летной эксплуатации. Показателем надежности летной эксплуатации считается вероятность безотказной работы оборудования и его правильного использования по назначению, которая равна произведению вероятности безотказной работы на вероятность правильного использования оборудования оператором. Термином отказ авиационного радиооборудования (АРО) обозначают обобщенное понятие, включающее отказ оборудования либо его неправильное использование.

 Оценка роли авиационного оборудования в обеспечении безопасности полетов осуществляется на основе следующих методологических соображений. Система экипаж - ВС - диспетчер (Э-ВС-Д) представляет собой сложную эргатическую систему, и отказ одной или нескольких ее функциональных систем (ФС), как правило, не сопровождается катастрофическими последствиями, но обусловливает снижение функциональной эффективности всей системы, что при определенных условиях может привести к авиационному происшествию (АП). Для интегральной оценки функциональной эффективности системы Э - ВС - Д и фактических условий полета в теории безопасности полетов вводится понятие ситуации. Из всего множества ситуаций, в той или иной мере потенциально угрожающих авиационными происшествиями, выделяют так называемые особые ситуации (ОС), которые имеют практически значимую вероятность завершения АП.

Значение той или иной функциональной системы в обеспечении безопасности полетов определяется, конечно, тяжестью последствий, обусловленных ее отказом, и зависит от внешних условий и от того, на каком этапе полета произошел отказ. Поэтому этот вклад оценивают вероятностью возникновения ОС при отказе данной ФС. Вероятность возникновения ОС зависит от вероятности  р (
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Таким образом, важным с точки зрения безопасности полетов яв​ляется не только надежность бортового оборудования, но и показатель тяжести последствий его отказа на соответствующем этапе полета. Поэтому требования к надежности той или иной радиосистемы зависят именно от показателя тяжести последствий его отказа.

 Отказ той или иной отдельной функциональной системы и, в частности, того или иного элемента радиооборудования, как правило, не обусловливает однозначно катастрофическую или аварийную ситуацию. Он приводит к снижению функциональной эффективности системы “Э-ВС-Д”. Во всех случаях АП может быть предотвращено при грамотной или своевременной реакции экипажа. Непременным условием предотвращения АП является глубокое знание принципов функционирования АРО и строгое соблюдение РЛЭ и всех нормативных документов, регламентирующих правила его летной эксплуатации. 

Летная эксплуатация авиационного радиооборудования
Экипаж ВС отвечает за правильность эксплуатации бортового АРО с момента приема от должностных лиц и до передачи ВС другим должностным лицам. Эксплуатация радиооборудования экипажем осуществляется при подготовке к вылету, в полете и после посадки (до заруливания на стоянку) и включает в себя:

- внешний осмотр и проверку работоспособности АРО при приеме ВС

- включение радиоустройств, их подготовку к использованию и выключение;

- управление радиооборудованием в полете и контроль  его работы;

- обнаружение и устранение простейших неисправностей АРО в полете.

В процессе эксплуатации АРО должны выполняться некоторые общие правила:

- предохранители, защищающие цепи питания радиоустройств, должны устанавливаться только на значение тока, предусмотренное электрической схемой;

- перед заменой предохранителей на каком-либо радиоустройстве необходимо выключить его электропитание;

- проверка работоспособности бортового АРО на земле должна проводиться при подключенных к бортовой сети аэродромных источниках электроэнергии или во время работы авиадвигателей, когда к сети подключены бортовые генераторы, при этом частота и напряжение этих источников должны соответствовать установленным значениям.

При эксплуатации радиоэлектронного оборудования запрещается:
- оставлять открытыми электрощитки распределительных устройств после проверки или замены предохранителей;

- вскрывать в полете блоки радиоаппаратуры;

- применять для проверки АРО аэродромные источники электроэнергии, напряжение и частота которых выходят за пределы допустимых значений;

- допускать к эксплуатации радиоустройства, антенны которых имеют

- вмятины, измененную геометрическую форму, дефекты покрытия рабо​чих поверхностей;

- закрывать блоки радиооборудования предметами, ухудшающими теплоотдачу;

- заменять сигнальные электролампы в блоках, находящихся под напряжением;

- заменять без крайней необходимости более одного раза вышедший из строя предохранитель или более одного раза включать автомат защиты сети (АЗС), когда он срабатывает;

- силой удерживать в положении "Включено" рукоятку АЗС.

Грамотная летная эксплуатация АРО приводит к повышению надежности его работы, уменьшению вероятности неправильного использования и, как следствие, к повышению безопасности полетов.

Внешний осмотр и проверка работоспособности АРО при приемке ВС 
и подготовке его к полету
При внешнем осмотре бортового АРО проверяют его целость, чистоту антенных устройств и отсутствие обледенения в холодное время года, выявляют загрязнения, вмятины, трещины, поломки кожухов блоков, проверяют исправность амортизаторов, наличие контровок. При осмотре пультов и органов управления проверяют целость стекол индикаторных приборов, сигнальных арматур, исправность выключателей, переключателей, кнопок, регуляторов.

При выполнении внешнего осмотра рекомендуется установить органы управления АРО в исходные положения, в которых они должны находиться в момент включения. Особое внимание следует обратить на то, выключено ли оборудование, которое на земле по тем или иным причинам не должно включаться или которое нельзя включать при питании от бортовых аккумуляторных батарей. Большинство бортовых радиоустройств может включаться только тогда, когда к бортовой электросети подключены аэродромные источники электроэнергии или бортовые электрогенераторы.

Переключатели и различные регуляторы следует поворачивать, не прикладывая больших усилий. Если изменение положения каких-либо органов управления с небольшим усилием невозможно, следует проверить положение этих и других органов управления. Нужно помнить, что некоторые органы управления можно установить в другое положение только при включенных источниках электропитания соответствующего устройства.

При внешнем осмотре АРО, когда выключены источники электропитания, нужно убедиться в нормальном положении стрелок индикаторов настройки и указателей, особенно тех, которые имеют механические корректоры, и отрегулировать их положение. Нужно учитывать, что некоторые незначительные неисправности, способные в последующем привести к отказу оборудования, могут быть обнаружены только при внешнем осмотре устройства до включения электропитания.

Проверка работоспособности большинства типов АРО перед полетом осуществляется после включения их электропитания по внешним признакам, т. е. визуально, на слух, путем наблюдения перемещения подвижных частей индикаторных приборов, отсчета показаний индикаторных приборов и их сопоставления с известными или введенными величинами. 

Такой метод контроля обладает существенным недостатком - он не позволяет получить количественную оценку состояния оборудования и оценку стабильности параметров, поэтому недопустимое изменение параметров нельзя обнаружить. Частично этот недостаток может быть устра​нен тщательностью проверки, критическим анализом полученных резуль​татов и применением встроенных систем контроля.

На бортовое АРО отрицательно действуют вибрации, уровень влияния которых на ВС значителен. С учетом этого проверку работоспособности радиооборудования на земле следует проводить в условиях максимально приближенных к условиям полета, т. е. при работающих авиадвигателях, являющихся основным источником вибраций. Однако для проверки всего комплекса АРО требуется значительное время, а длительная работа авиадвигателей на земле нежелательна. В связи с этим рекомендуется проводить проверку работоспособности при работающих авиадвигателях тех радиоустройств, которые имеют системы встроенного контроля и поэтому требуют небольших затрат времени на проверку.

Остальные устройства рекомендуется проверять перед запуском двигателей при питании бортовой сети от аэродромных источников электроэнергии. При этом работоспособность этих радиоустройств желательно проверять после 10...15 мин их работы под током, так как вероятность отказа является наиболее большой в течение этого периода времени. 

При проверке устройств со стрелочными указателями следует обращать внимание на плавность и скорость вращения стрелок. Суждение по результатам проверки о работоспособности оборудования будет более объективным, если в процессе проверки производить сравнение навигационных параметров, выдаваемых близкими по назначению устройствами, или сравнивать их показания с расчетными значениями величин.

Если проверка работоспособности какого-либо типа АРО осуществляется по сигналам наземного радиооборудования, то бортовое радиоприемное устройство следует настраивать на рабочую частоту наземного радиопередатчика, находящегося в пределах возможной дальности действия навигационной системы. Условия работы бортового оборудования в полете в той или иной мере отличаются от условий при проверке работоспособности на земле перед полетом, поэтому значения выдаваемых АРО навигационных параметров могут отличаться от фактических величин. Такие искажения возникают из-за переотражений сигналов от различных предметов, находящихся вблизи ВС, экранирования бортовых антенн наземными сооружениями, наличия посторонних активных излучателей радиоволн и других причин. В каждом случае искажения показаний АРО необходимо тщательным анализом конкретной обстановки и проверкой работоспособности на других частотных каналах выяснить, являются ли эти искажения результатом действия указанных факторов или вызваны неисправностью самого радиооборудования.

Проверка работоспособности АРО должна производиться по возможности во всех режимах работы, так как могут быть неисправности, проявляющиеся только при работе на отдельных режимах. Кроме того, некоторые органы управления могут действовать только в определенных режимах работы, и чтобы проверить их работоспособность, необходимо включить нужный режим работы и проверить в нем работоспособность радиоустройства. На некоторых типах АРО предусматривается световая сигнализация. Перед полетом ее нужно обязательно проверять на исправность.

При проверке работоспособности некоторых устройств иногда может возникнуть необходимость в более частых переключениях режимов, чем это требуется в нормальных условиях летной эксплуатации. Если такие переключения производятся дистанционно с помощью электродвигателей, то двигатели могут перегреться и выйти из строя. Во избежание этого нужно помнить об ограничениях на частоту переключений и выполнять эти требования. Обычно о подобных ограничениях имеются надписи возле соответствующих органов управления.

Электропитание всех устройств ВС осуществляется, как правило, от одной обшей электросети и поэтому неисправность одного радиоустройства может вызвать отказ другого. В связи с этим работоспособность устройств ВС желательно проверять, когда все они включены в работу, кроме тех, которые на земле не должны включаться.

Время включения некоторых радиоустройств, охлаждаемых в полете атмосферным воздухом, на земле ограничено. Экипаж ВС обязан знать эти ограничения и не нарушать их при проверке работоспособности АРО на земле, поскольку в противном случае возможен перегрев и выход из строя указанных устройств. На борту ВС имеются радиоустройства, включение которых на земле в рабочий режим не допускается или ограничивается рядом условий, 
о чем необходимо помнить в процессе предполетной проверки работоспособности.

Результатом проверки работоспособности бортового АРО перед полетом должно быть заключение о его исправности и возможности использования по назначению в полете или о неисправности и необходимости ремонта отказавшего устройства. Заключение о работоспособности каждого устройства должно быть обоснованным и приниматься в. соответствии с требованиями руководства по летной эксплуатации (РЛЭ) ВС конкретного типа, инструкции по эксплуатации устройства и технических требований на него, а также с учетом конкретных условий проверки.

В отдельных случаях допускается вылет транзитного ВС с отказом или неисправностью конкретного типа АРО, если они не влияют на безопасность полета. Перечень таких отказов и неисправностей, а также общие условия, при которых разрешается вылет ВС с неисправностью, приводятся в РЛЭ ВС конкретного типа. При этом вылет с такими неисправностями допускается только в том случае, когда их устранение может вызвать задержку рейса. В каждом случае решение о возможности выпуска в полет ВС с неисправностью радиооборудования, указанной в РЛЭ, принимает начальник смены, осуществляющей оперативное обслуживание.

После принятия такого решения и получения согласия на вылет от командира ВС в бортовой журнал и карту-наряд на обслуживание ВС вносят запись о характере отказа, конкретных работах, выполненных для обеспечения безопасности полета, о разрешении на вылет для завершения рейса или полет до аэропорта базирования ВС. Эти записи подтверждаются подписями командира ВС и начальника или инженера смены, обслуживавшей ВС перед данным вылетом. Окончательное решение о продолжении полета с отказом или неисправностью АРО принимает командир ВС с учетом метеоусловий, оборудования аэропорта посадки и воздушных трасс, по которым должен происходить полет. Вылет ВС с неисправностью или отказом из аэропорта базирования не допускается.

Управление радиооборудованием и контроль его работы в полете

Управление работой АРО в полете осуществляется в  соответствии с РЛЭ конкретного типа ВС. Весьма важными элементами процесса летной эксплуатации является правильная и своевременная оценка работоспособности АРО и правильная интерпретация показаний индикаторных приборов и сигнализаций. Следовательно, первостепенное значение в полете имеет контроль качества работы АРО.

Основным критерием для выработки способов контроля работы бортового АРО в полете является требование своевременного выявления и при возможности устранения его неисправностей. Своевременность обнаружения неисправности означает, что она должна быть обнаружена до того, как искаженные в результате ее появления навигационные параметры, появляющиеся на выходе радионавигационного устройства, могут оказаться автоматически или с участием членов экипажа введенными в систему пилотирования ВС. 

Следовательно, особенно важное значение приобретает контроль работы тех радионавигационных устройств, данные от которых автоматически и непрерывно вводятся в навигационный вычислитель и, особенно в систему пилотирования ВС. Качество функционирования этих средств должно контролироваться постоянно и особенно тщательно. В том случае, когда сигналы, выдаваемые радионавигационным оборудованием, автоматически, не вводятся в систему пилотирования, а только периодически считываются и используются для выполнения навигационных определений, работу такого устройства можно контролировать тоже периодически перед отсчетом и во время отсчета его показаний.

Многие современные типы бортового АРО имеют системы световой сигнализации отказов, что значительно облегчает контроль этих средств в полете. Однако нужно помнить, что такая сигнализация при некоторых неисправностях может не сработать, и поэтому необходим периодический контроль радионавигационного оборудования путем сравнения его выходных данных с аналогичными, но полученными другими способами или с помощью других средств. Такой метод контроля  является наиболее эффективным. Он позволяет выявить отказ системы не только при ее полной неработоспособности, но и в тех случаях, когда он проявляется только в виде искажения выдаваемых навигационных параметров.

Качество функционирования некоторых видов АРО может ухудшаться вследствие воздействия различных помех или в результате появления специфических внешних условий, что может привести к искажению информации на выходе этих устройств. В такой ситуации особенно  значение приобретает правильная интерпретация показаний индикаторов и указателей радионавигационного оборудования. Приведем несколько примеров таких искажений. На работу радиокомпасов СВ диапазона вредное влияние оказывают электростатические помехи, радиоволны, отраженные от ионосферы, грозовые разряды и отражения от горных вершин, что приводит к неустойчивым показаниям указателей КУР, в том числе к хаотическому перемещению стрелки указателя по шкале. При полете в горной местности и в зонах грозовой деятельности случайное изменение положения указателя на 180° можно ошибочно принять за отметку пролета приводной радиостанции и вынести неверное решение об изменении режима полета. При полете в горах некоторые засветки на экране бортовой РЛС можно ошибочно принять за отметки от грозовых очагов и, наоборот, засветки, созданные отражениями от грозовых очагов, можно ошибочно принять за изображение некоторого участка земной поверхности. При полете над поверхностью, покрытой льдом, снегом или растительностью, радиовысотомер может давать неверные показания истинной высоты полета. В зонах интенсивных осадков бортовая РЛС может не создавать изображения грозовых очагов, расположенных за зоной осадков вследствие значительного ослабления в них радиоволн, что требует повышенного внимания экипажа в такой ситуации.

Обнаружение и устранение простейших неисправностей АРО
Если обнаружен отказ или неисправность конкретного АРО, то для выявления его причины нужно в первую очередь проверить правильность положения органов управления и регулировки данного устройства. Необходимость такой проверки связана с тем, что часто неисправности оборудования являются кажущимися, т, е, обусловлены неправильной установкой органов управления и регулировки. Если осмотр органов управления показал правильность их установки, нужно проверить работу оборудования на других частотных каналах и режимах. Результат такой проверки нередко позволяет сузить круг возможных причин отказа, а иногда и точно установить ее.

Если в результате проверки установлено, что на других частотах или режимах  оборудование работоспособно, то следует определить, имеется ли возможность после  соответствующих переключений использовать его по назначению. При этом следует иметь в виду, что такой частичный отказ мог быть временным или вызван временно действующей помехой и тогда после восстановления работоспособности оборудование  может использоваться в полном объеме. Для выяснения такой возможности через некоторое время после появления частичного или полного отказа, если не определена его причина, нужно переключить оборудование в режим, при котором произошел отказ, и проверить его работоспособность.

На втором этапе поиска причин отказа следует выключить отказавшее устройство и проверить исправность предохранителей, защищающих цепи его питания. Поскольку визуальная проверка не всегда позволяет определить выход из строя плавких предохранителей, то проверку можно осуществить заменой предположительно неисправных предохранителей с последующим включением устройства и проверкой его работоспособности. Бортовое АРО в полете питается от бортовых источников электроэнергии, а некоторое оборудование весьма чувствительно к изменениям питающих напряжений. Поэтому при восстановлении работоспособности таких устройств необходимо также проверить, не является ли причиной отказа нарушение регулировки источников электропитания, т. е. повышенное или пониженное напряжение.

Причиной отказа АРО, блоки которого размещены в негерметичных отсеках, может быть понижение атмосферного давления на сравнительно больших высотах. Для проверки такой предположительной причины отказа экипаж может включить отказавшее оборудование после уменьшения высоты полета и в новых условиях проверить его работоспособность. Если блоки отказавшего устройства расположены на ВС так, что к ним обеспечивается доступ в полете, то нужно их осмотреть и убедиться, не является ли причиной неисправности ослабление затяжки разъемов, отсоединение антенного фидера и 

т. п.

Те или иные мероприятия, предпринимаемые для восстановления работоспособности АРО, их необходимость и объем определяются в зависимости от конкретной обстановки, В необходимых случаях командир ВС может запросить через диспетчера службы движения техническую консультацию, которая на земле организуется диспетчером и руководством АТБ и осуществляется по линии радиосвязи. Если по причине неисправности оборудования в полете создается аварийная ситуация, экипаж ВС обязан доложить об этом диспетчеру службы движения, с которым он в данный момент поддерживает связь.

О любых отказах или неисправностях АРО, возникших в полете, независимо от того, были они устранены экипажем или нет, члены экипажа обязаны сделать запись в бортовом журнале. Большую помощь наземной службе технического обслуживания может оказать полное и грамотно составленное описание проявлений отказа, а также характера работы устройства перед отказом и тех операций управления оборудованием, которые были проведены экипажем после обнаружения отказа. Содержание и форма записи в бортовом журнале должны быть такими, чтобы они давали ответы на следующие вопросы. 

· Когда и через какое время после включения устройства произошел (был обнару​жен) отказ? 

· Что наблюдалось экипажем при обнаружении отказа? 

· В каком режиме работало устройство в момент возникновения (обнаружения) отказа? Какие особенности в работе устройства наблюдались перед его отказом? 

· Работало ли устройство после появления отказа, и какие особенности в работе наблюдались? 

· Одинаково ли сказывался отказ на показаниях всех индикаторов или указателей данного устройства? 

· При всех ли режимах полета проявлялся отказ, и если не при всех, то при каких? 

· Что проделано экипажем для устранения отказа, и каковы результаты этих мероприятий? 

Кроме того, в записи могут быть изложены и другие относящиеся к отказу сведения, которые экипаж считает важными для скорейшего определения и устранения причины отказа. Записи в бортовом журнале об отказах (неисправностях) АРО в полете делаются членами экипажа сразу же после их обнаружения и выполнения мероприятий, направленных на их устранение. После посадки члены экипажа только уточняют эти записи и при необходимости дают дополнительные разъяснения инженерно-техническому составу АТБ. Такие разъяснения особенно необходимы для ускорения устранения тех неисправностей, которые приводят к отказу оборудования только временами. Мероприятия, направленные на повышение надежности работы АРО, а значит, безопасности полетов, могут привести к положительным результатам только при активном участии летного состава, который осуществляет летную эксплуатацию АРО, и располагает информацией о качестве работы оборудования и его недостатках в условиях полета.
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