Большие взлетные массы широкофюзеляжных самолетов (ШФС) требуют взлетно–посадочные полосы (ВПП) длиной более LВПП > 2500 м. Вследствие этого существующие ВПП аэродромов используют практически на пределе их возможностей. Взлет является одними из наиболее сложных и потенциально опасных режимов эксплуатации самолета, поскольку его отличают: 
· нелинейный характер зависимостей большинства аэродинамических характеристик самолета от углов атаки и крена (из–за больших углов атаки и значительного влияния на аэродинамику самолета поверхности Земли);

· зависимость параметров движения самолета в процессе разбега от вида и состояния покрытия взлетно–посадочной полосы, а также от ее рельефа;

· существенное влияния атмосферных условий на работу силовых установок самолета и на несущие характеристики крыла;

· широкий диапазон изменения углов набегающего потока в силовые установки;

· скоротечность этапа взлета по времени.

 Рис. Схема полного взлета широкофюзеляжного самолета.
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1-линия старта; 2-дистанция  взлета; 3-взлетная  дистанция; 4-дистанция разбега; 5-точка выводы двигателей на взлетный режим; 6-точка принятия решения на продолжение взлета; 7-точка достижения скорости начала подъема передней стойки шасси; 8-точка отрыва самолета от взлетно-посадочной полосы; 9-точка начала уборки шасси; 10-точка набора высоты «стандартного» препятствия; 11-высота «стандартного» препятствия (Н = 11 м); 12-точка окончания уборки шасси; 13-точка начала уборки закрылков; 14-высота начала уборки закрылков (Н>120 м); 15-точка начала уборки предкрылков (V> 100 м/с); 16-превод двигателей на номинальный режим

Потенциальная опасность возникновения особой ситуации (ОС) при взлете усугубляется рядом эксплуатационных причин: возможным отказом одного из двигателей ШФС, неопределенностями в точном определении его взлетной массы, величины тяги двигателей (из-за некондиционности топлива, нарушении регулировок и т. д.), состояния покрытия ВПП и т. п. Вследствие этого экипаж может прервать взлет, несмотря на то, что оставшееся расстояние до конца ВПП позволяет его осуществить или вовремя не прекратит взлет из-за невозможности отрыва от ВПП, или если после отрыва от ВПП при отказе одного двигателя штатная траектория набора высоты не позволяет преодолеть наземное препятствие по курсу взлета.

· Вследствие этого на взлетных режимах к экипажу предъявляют повышенные требования по точности управления самолетом, четкости и согласованности действия всех членов экипажа и наземных служб, времени реакции на нештатные ситуации. Это приводит к значительному повышению психофизиологической нагрузки на экипаж и, как следствие, возрастанию вероятности ошибочных и несвоевременных его действий. С этой целью, все причины, вызывающие возникновение особых ситуаций во время взлета ШФС сведены к двум группам:

· превышение эквивалентной взлетной массы ШФС над ее допустимым значением, к которой приведены все неопределенности априорно исходных данных ШФС на взлете (взлетная масса, кондиционность авиатоплива, коэффициент трения ВПП и т. д.).

· отказ одного авиационного двигателя (АД).
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1 - расстояния от точки старта до точки прогнозирования; 2 – дистанция до точки отрыва от ВПП при штатном разбеге; 3 - дистанция до точки остановки при выключении одного АД; 4 – дистанцию до отрыва от ВПП, при продолжении разбега с одним выключенным АД; 5 – дистанция набора высоты Н = 10 м при штатной работе силовых установок; участок набора высоты; 6 – дистанция набора высоты Н = 10 м при продолжении разбега с одним выключенным АД.

На этапе взлета существуют два последовательных отличающихся друг от друга участка движения ЛА. На наземном участке происходит движение ЛА по ВПП, на котором основную роль играют сила тяги двигательных установок, сила тяжести и силы реакции ВПП на шасси самолета. На воздушном участке после отрыва от ВПП на ЛА действуют аэродинамические силы, сила тяжести, сила тяги двигательных установок.

Разбег по времени занимает tРАЗ < 30 с. При этом расход топлива на максимальном взлетном режиме составляет CР = 1,65 кг/с (двигатель Д-30КП), то есть за время разбега при работе четырех двигателей масса ШФС уменьшится на (m ( 200 кг. (mВЗ < 0,001mВЗ, следовательно допустимо принять массу разбега постоянной mВЗ = const.
Математическая модель движения самолета по ВПП в процессе разбега и торможения:
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где при разбеге коэффициент сопротивления равен трению качения шасси fСОПР = fТР ( 0,03 (в зависимости от типа и состояния ВПП и шасси), а при торможении – коэффициенту сцепления шасси с ВПП fСОПР=(С ( 0,3;
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Набор высоты круга над аэродромом (окончание взлета) по времени занимает tНАБ < 300 с. За это время при работе четырех двигателей масса ШФС уменьшится на (m ( 2000 кг. Это составляет менее (mНАБ < 0,01mНАБ. Поэтому допустимо принять массу во время набора высоты постоянной mНАБ = mВЗ = const.

Математическая модель движения самолета после отрыва от ВПП:
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где:


 EMBED Equation.3  
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P = D0 + D1V + D2(HАЭР + Н) + D3(ТК0- 273),

 = E0 + E1 НАБС + E2 Н2АБС.
Коэффициенты соответственно равны:
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D0 = 120000 Н; D1 = -214 Н·с/м; D2 = -60 Н/м;

D3 = 0 при (tК0 < 288 К) или – 800 Н/К (при tК0 ( 288К);

E0 = 0,12497 кг/м3; E1 = – 1,2·10-5 кг/м4; E2 = 4,0·10-10 кг/м5.
Наибольшую погрешность в математическую модель взлета вносят входящие в уравнение величины mВЗ и fТР, а также коэффициенты (а3 – а9).

Для уточнения взлетной массы ШФС служит устройство, разработанное автором и защищенное патентами, принцип работы которого заключается в следующем (Рис. 1).

Величины V, (, Pi, мех, упр, измеренные датчиками на борту самолета, поступают на вход вычислителя, на который с запоминающего устройства также поступают величины пропорциональные Cx, Cy, S (постоянные для каждого самолета в пределах одной серии выпуска). В зависимости от скорости движения ШФС на вход вычислителя поступает сигнал пропорциональный тангажу ( (на малых скоростях) или углу атаки  (на больших скоростях). С пульта управления на вход вычислителя перед взлетом экипаж ШФС вводит заданные значения сигналов пропорциональных fтр,, ВПП, g, Vв, в, величину которых определяют наземные службы аэропорта.

Задавая допустимые значения взлетной массы mi0 (от mMAX до mMIN), и, решая уравнение движения ШФС, СНВВ ПНК вычисляет семейство эталонных зависимостей скорости от времени VЭТАЛОН (tJ, mi) при различных взлетных массах mi= mi0-m(Р, tJ). VЭТАЛОН(tJ, mi) - эталонная величина скорости, рассчитанная для соответствующих моментов времени tJ при паспортной взлетной массе mi=const.

Величину скорости VИЗМ(tJ), достигнутую самолетом в моменты времени tJ, измеряют с помощью датчика скорости движения ШФС (например типа ДАС).

В результате в вычислителе получено семейство зависимостей скорости для различных взлетных масс самолета от времени, которые введены в запоминающее устройство 3. Для каждой взлетной массы mi в соответствующие моменты времени tJ ЦВУ определяет сумму квадратов разностей между измеренной скоростью VИЗМ(tJ) и эталонной VЭТАЛОН(tJ, mi). Та масса, при которой эта сумма будет минимальной, и принята за действительную эквивалентную взлетную массу ЛА.


[image: image30.wmf](

)

(

)

(

)

÷

÷

ø

ö

ç

ç

è

æ

-

=

å

=

=

2

t

t

t

i

j

ЭТАЛОН

j

ИЗМ

m

m

m

ВЗ

max

min

j

max

min

i

m

,

t

V

t

V

min

m

S

 - mВЗ – «эквивалентная» взлетная масса ШФС;
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– перебор значений функции при изменении возможной взлетной массы от минимальной до максимальной;

tmin – время начала определения массы самолета;

tmax – время окончания определения массы самолета.















· Рис 1.Структурная схема устройства определения взлетной массы.

Для определения бокового отклонения от оси ВПП использованы сигналы курсового маяка радиотехнической системы посадки (КРМ). Для определения координат местоположения ШФС использованы сигналы от спутниковой радионавигационной системы (СРНС), микроволновой системы посадки (МкСП) и (или) инерциальной навигационной системы (ИНС).
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· Рис. 2. Зависимость изменения скорости разбега от времени для различных взлетных масс самолета типа Ил-76.

Для обеспечения безопасного взлета СНВВ ПНК должен работать в следующих режимах:
1. определения реальной (действительной) взлетной массы ШФС;

2. контроля за динамикой разбега ШФС;

3. определения необходимости начала аварийного торможения ШФС.

СНВВ ПНК работает в первом режиме с момента страгивания ШФС с линии старта до достижения скорости разбега V1 ( 40 м/с (для ШФС Ил-76). На таких скоростях индивидуальные отличия в аэродинамике ШФС не оказывают существенных погрешностей на определение взлетной массы ШФС. Кроме того, размеры абсолютного большинства существующих аэродромов позволяет гарантированно остановить ШФС в пределах ВПП при начале торможения на таких скоростях. 

СНВВ ПНК в первом режиме обеспечивает снижение начальной неопределенности информации о взлетных характеристиках ШФС в момент начала его движения. При этом фактически определяется «эквивалентная» взлетная масса, которая принципиально включает в себя все неопределенности, связанные с неточными сведениями о массе самолета, тяге двигателей, силе трения в шасси, коэффициенту трения качения и т. п.

Второй режим работы СНВВ ПНК соответствует разбегу от скорости V1 до скорости отрыва ШФС от ВПП VОТР или до остановки ШФС в случае прерванного взлета и аварийного торможения. В этом режиме СНВВ ПНК контролирует динамику движения ШФС, выдает информацию о штатном или «отказном» его движении во время разбега и принимает решение (выдает индикацию экипажу) о необходимости начала аварийного торможения самолета.

Условием начала работы СНВВ ПНК по алгоритму взлета является страгивание ШФС с линии старта.

При движении самолета по ВПП до достижения самолетом скорости V1 СНВВ ПНК вычисляет взлетную массу самолета mВЗЛ. Если она оказывается больше максимальной взлетной массы самолета mВЗЛmax, то выдается команда на прекращение взлета. Если интенсивность разгона ШФС будет меньше штатной по каким-либо причинам, рассчитанная эквивалентная взлетная масса mВЗЛЭКВ > mВЗЛmax и в этом случае СНВВ ПНК выдаст команду на торможение. Точность определения взлетной массы увеличивается при увеличении количества точек измерения текущей скорости разбега ШФС. 

После достижения самолетом скорости V1 СНВВ ПНК на каждом шаге работы вычисляет:
· Lост – расстояние до окончания ВПП; 

· Lотр – расстояние до точки отрыва ШФС от ВПП;

· Li – расстояние до i - го препятствия на пути движения ШФС;

· VLi – скорость столкновения с i - тым препятствием на пути движения ШФС в случае немедленного начала торможения;

· VДОПLi – допустимая скорость столкновения с i – тым препятствием;

· Lнi – расстояние до i - го препятствия высотой Н над поверхностью ВВП H на пути движения ШФС;

· HR – высоту, которую наберет ШФС на дальности R от его текущего положения.
Далее СНВВ ПНК выдает команду на торможение, если:

· самолет не сможет набрать скорость отрыва VОТР до конца ВПП (Lост > Lотр);

· самолет не сможет преодолеть препятствий после отрыва по курсу взлета (LостНi > LНi);
· После отрыва самолета от ВПП СНВВ ПНК проверяет возможность набора высоты для преодоления препятствий по курсу взлета с учетом допустимых маневров в продольном движении. Если такой возможности нет, СНВВ ПНК рассчитывает маневр ШФС для обхода препятствий изменением курса полета. Окончание работы СНВВ ПНК по алгоритму взлета является:
· набор заданной высоты НЗАД (для большинства современных аэродромов НЗАД = (400 ~ 700) м над ВПП;
· начало торможения.
Рис. Схема работы реверсивного устройства турбореактивного авиадвигателя.




Рис. Оценка расстояния от самолета до препятствий.
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L = L1 – расстояние от ШФС в текущий момент времени до конца ВПП;

L = L1 + L2 – расстояние от ШФС до «обреза» концевой полосы безопасности;

L = L1 + L2 + L3 – расстояние от ШФС до малоопасного препятствия;

L = L1 + L2 + L3 + L4 – расстояние от ШФС до опасного препятствия.

№ п/п
Вид препятствия
«Малоопасная» скорость

1. .
Кустарник
До 5 м/с

2. 
Ямы глубиной 0,1 м
До 15 м/с

3. 
Ямы глубиной 0,25 м
До 2 м/с

4. 
Мокрая глина
До 10 м/с

5. 
Снежный нанос высотой 0,2 м
До 20 м/с

6. 
Снежный нанос высотой 0,4 м
До 10 м/с

Набор высоты принципиально возможен при использовании следующих стратегий набора высоты:
· набор высоты с постоянным углом тангажа;

· набор высоты с переменным углом тангажа.

Рис. Маневрирование самолета после отрыва от ВПП для пролета над препятствиями по курсу взлета.
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Алгоритм определения оптимального угла тангажа при наборе высоты представляет собой пошаговую проверку возможности пролета над препятствиями на заданной высоте НЗАД с допустимой скоростью полета V = VДОП с использованием системы уравнений описывающих движение ШФС. В качестве начальных условий этой системы уравнений в СНВВ ПНК приняты значения в момент отрыва от ВПП.

ЦВМ проводит расчет системы уравнений набора высоты. Вычисленную высоту Нрасч = Н2 сравнивает с заданной высотой пролета препятствия Нпреп = Н3 + Н4. Если Нрасч< Нпреп то СНВВ ПНК увеличивает расчетный угол тангажа, и повторяет вычисление системы уравнений: (расч(i+1) = (расч(i) +((.

Допустимая скорость полета самолета должна быть не менее эволютивной скорости и превышать скорость сваливания: VДОП=(1,15-1,2)VСВ. Если Нрасч 
[image: image35.wmf]³

 Нпреп, то расчетный угол тангажа поступает в автопилот и (или) на индикацию летчику для набора высоты с рассчитанным углом тангажа. Если Vрасч < Vдоп, то преодолеть препятствие по курсу взлета с использованием продольного канала управления невозможно и необходимо совершить маневр обхода в горизонтальной плоскости. 

При 32 разрядном вычислителе для обеспечения такта работы СНВВ ПНК (t = 0,5 с признано достаточным использование тактовой частоты процессора f>8 Мгц. Для обеспечения надежности СНВВ ПНК ШФС признано необходимым использование одновременно аппаратного и программного контроля. Признано оптимальным использование трехкратного резервирования вычислительного тракта и двукратного резервирования датчиков. Построение такого СНВВ ПНК возможно из существующих элементов и устройств.

Проверка моделей движения ШФС и алгоритмов функционирования СНВВ ПНК проводится в два этапа. На первом этапе выполняется уточнение математической модели ШФС на ПЭВМ. На втором этапе было проводится моделирование работы СНВВ ПНК с учетом фактических летных ситуаций, в процессе которого проверены алгоритмы работы СНВВ ПНК применительно к ШФС.












Рис. 3. Структурная схема СНВВ ПНК ШФС.
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