(Л16)   ТЕМА 6. ЕЛЕКТРООБЛАДНАННЯ СИСТЕМ ЗАБЕЗПЕЧЕННЯ РОБОТИ АВІАДВИГУНІВ РЕГІОНАЛЬНОГО/МАГІСТРАЛЬНОГО ЛІТАКА
6.1. Загальні відомості про системи авіадвигуна
В зависимости от назначения, типа и конструкции авиационного газотурбинного двигателя (ГТД) его работу обеспечивает большое количество различных систем, к числу которых относятся:
- система смазки и суфлирования;

- система питания топливом;

- система всасывания воздуха (управления входным устройством);

- система запуска;

- система управления режимами работы, контроля и сигнализации;

- система регулирования температуры газов за турбиной;

- противообледенительная система;
- противопомпажная система и др.
Большинство из перечисленных систем обеспечивают работу маршевых двигателей самолёта Ан-140 и двигателя его ВСУ. Прежде чем перейти к изучению систем, обеспечивающих работу авиадвигателя этого самолёта и двигателя ВСУ, рассмотрим принцип действия и особенности построения системы, без которой невозможна работа ни одного авиадвигателя - систему запуска.
Запуск авиационного ГТД – это процесс раскрутки его ротора от состояния покоя (запуск на земле) или режима авторотации (запуск в полете) до режима устойчивой работы авиадвигателя с наименьшей частотой вращения (с минимальной возможной тягой или мощностью), при которой авиадвигатель может работать длительное время, то есть на режим малого газа (земного или полётного).
Другими словами, запуск авиадвигателя есть переходный режим его работы от состояния покоя или режима авторотации до режима малого газа. При этом режим малого газа является исходным режимом работы, с которого обеспечивается надежный выход на любой рабочий режим двигателя за заданное время. Запуск авиационного ГТД является одним из его важнейших эксплуатационных режимов. От надежности запуска двигателя зависит регулярность и безопасность полетов любого ЛА.
Важнейшей системой, обеспечивающей надежный запуск двигателя в зависимости от его пусковых характеристик, конструкции и условий эксплуатации, является пусковая система – система принудительной раскрутки ротора ГТД до режима его самостоятельной работы.

Для запуска авиадвигателя в наземных условиях необходимо от внешнего источника энергии посредством пускового устройства (стартера) осуществить раскрутку ротора авиадвигателя до определенной частоты вращения, подать в камеры сгорания необходимое количество топлива и произвести его воспламенение, обеспечив выход двигателя на режим малого газа без тепловых и механических перегрузок за вполне определённое время.
Процесс запуска можно представить состоящим из трех этапов (рис. 6.1). На первом этапе (I) от ω = 0 (раскрутка ротора осуществляется только стартером без подачи топлива в камеру сгорания) до пусковой частоты вращения ω1, при которой в камерах сгорания создаются условия для надежного воспламенения и горения топливовоздушной смеси, и может начать работать турбина двигателя,  Мст = J 
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где   J – момент инерции всех вращающихся частей авиадвигателя, приведенный к валу стартера;
Мст – момент стартера;
Мс – приведенный к валу стартера момент сопротивления, включающий моменты, затрачиваемые на вращение компрессора (сжатие воздуха в компрессоре) и агрегатов двигателя, на преодоление сил трения в подшипниках, а для ТВД и на вращение воздушного винта;
ω – угловая скорость вала стартера.
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Рис. 6.1. Диаграмма изменения моментов в процессе запуска.
Момент, необходимый для вращения агрегатов и преодоления трения в подшипниках, обычно не превышает 5 % от момента компрессора.
На втором этапе (II) от ω1 до ω2 в камеры сгорания подается топливо и вступает в работу турбина. Раскрутка ротора авиадвигателя до частоты вращения ω2 (частоты вращения сопровождения) производится совместно стартером и турбиной

Мст + Мт = J 
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где   Мт – момент турбины.
Стартер отключают при частоте вращения ω2, когда избыточный момент турбины Мт - Мс имеет достаточное значение.
На третьем этапе запуска (III) от ω2 до ω3 раскрутка ротора авиадвигателя осуществляется только за счет момента турбины
Запуск авиадвигателя на земле обеспечивается системой запуска. Основными электрическими устройствами систем запуска авиационных ГТД являются:
- агрегат предварительной раскрутки турбокомпрессора двигателя - стартер (гидравлический, электрический, пиротехнический, турбомеханический, воздушномеханический и др.);

- программные устройства управления процессом запуска;

- топливные насосы;

- электрические системы зажигания;

- электромагнитные клапаны и краны подачи пускового и рабочего топлива и кислородной подпитки и т.д.

При эксплуатации ЛА в полете возможно самовыключение двигателей. Оно сопровождается прекращением горения топливовоздушной смеси в камерах сгорания и постепенным уменьшением частоты вращения ротора двигателя — переходом на установившийся режим авторотации. Для восстановления работоспособности двигателя производится запуск его в полете без использования стартера, так как путем изменения скорости полета можно получить такую частоту авторотации, начиная с которой достигается вывод двигателя на режим малого газа. Процесс запуска в полете сводится только к воспламенению топливовоздушной смеси и к раскрутке ротора двигателя турбиной до частоты вращения полетного малого газа.
Система управления запуском, кроме запуска на земле и в полете, должна обеспечивать еще следующие эксплуатационные режимы:
- холодную прокрутку ротора двигателя - раскрутку без подачи топлива и включения системы зажигания. Холодная прокрутка производится после неудавшегося запуска или для заполнения маслосистемы после замены масла;
- ложный запуск - имитация запуска с подачей топлива в камеры сгорания при выключенной системе зажигания. Ложный запуск производится при расконсервации или консервации двигателя, а также при проверке герметичности топливной системы.
Тип системы запуска определяется типом агрегата предварительной раскрутки ротора двигателя (стартера). Наибольшее распространение для запуска авиационных двигателей получили:
- электрические системы запуска с электростартерами (в том числе со стартер-генераторами);
- воздушные системы запуска с воздушными турбостартерами, работающими на сжатом воздухе;
- турбокомпрессорные системы запуска с турбокомпрессорными стартерами, работающими на топливе основного двигателя.
При выборе пускового устройства учитывается возможность его многоцелевого использования, например электрического стартера в качестве генератора в системе электроснабжения; пусковой турбины воздушного турбостартера в качестве турбины подкрутки в воздушно-механическом ППЧВ синхронного генератора и др.
Управление процессом запуска сводится к заданию соответствующего режима работы системы запуска (запуск на земле, в полете, холодная прокрутка и др.) и к управлению пусковым устройством, топливной системой, системой зажигания, кислородной подпиткой, компрессором двигателя и реактивным соплом. Управление можно осуществлять в функции времени с коррекцией по частоте вращения стартера и/или авиационного двигателя. При этом косвенно учитываются пусковые характеристики и условия запуска. Если авиадвигатель раньше, чем это предусмотрено программой по времени, достигает установленного значения частоты вращения, то стартер отключается датчиком частоты.
В ряде систем управление производится в функции частоты вращения авиационного двигателя и стартера. Осуществляя управление по частоте вращения, удается согласовать пусковые характеристики авиадвигателя и системы запуска, обеспечить запуск из положения, когда его ротор еще вращается, что позволяет сократить время запуска. Наилучшие результаты достигаются при использовании комбинированного управления процессом запуска: по частоте вращения и по времени.
Управление в функции времени осуществляется программным механизмом (автоматом времени). Автомат времени – это электродвигатель с редуктором, на валу которого укреплены кулачковые профилированные диски, обеспечивающие в соответствующие моменты времени размыкание или замыкание контактов микровыключателей, воздействующих на промежуточные реле, которые, в свою очередь, управляют исполнительными элементами системы запуска. Увеличение надежности программных механизмов достигается заменой контактных устройств на бесконтактные автоматы времени, выполненные на современной элементной базе (транзисторные реле и интегральные схемы).
Коррекция программы по частоте вращения пускового устройства и авиационного двигателя производится центробежными выключателями или микровыключателями, которые срабатывают под воздействием центробежного маятника топливного насоса-регулятора при определенных частотах вращения турбокомпрессора. Управление в функции частоты вращения вала авиадвигателя осуществляется специальной тахосигнальной аппаратурой. Сигналы от тахогенераторов подводятся к группе промежуточных реле, которые осуществляют необходимые переключения в соответствии с заданной программой работы.
Системы управления процессом запуска конструируются так, чтобы исключить возможность неправильных действий экипажа при запуске двигателя.
6.2. Силова установка регіонального/магістрального літака 
та системи забезпечення її роботи
Силовая установка самолета Ан-140 состоит из:
- двух маршевых двигателей ТВЗ-117ВМА-СБМ1 с воздушными винтами АВ-140;

- вспомогательной силовой установкой АИ9-3Б.
Маршевый турбовинтовой двигатель ТВЗ-117ВМА-СБМ1 выполнен по двухвальной схеме с вынесенной трансмиссией привода воздушного винта. Особенность двухвальной схемы состоит в разделении ротора двигателя на ротор турбокомпрессора, установленный на трех подшипниках, и ротор свободной турбины, установленный на двух подшипниках. Роторы турбокомпрессора и свободной турбины связаны между собой только газодинамической связью, что позволяет:

– использовать для запуска двигателя пусковое устройство малой мощности, так как при запуске стартер раскручивает только ротор турбокомпрессора;

– обеспечить высокую экономичность двигателя.
Двигатель ТВ3-117ВМА-СБМ1 состоит из двенадцатиступенчатого осевого компрессора, кольцевой прямоточной камеры сгорания, осевой двухступенчатой турбины компрессора, осевой двухступенчатой свободной турбины и редукторной трансмиссии привода воздушного винта. На двигатель устанавливается шестилопастной скоростной, малошумный воздушный винт АВ-140 флюгерно-реверсного типа. Лопасти винта выполнены из композитных материалов. Лопасти винта, а также обтекатель втулки винта оборудованы электротепловым противообледенителем. Для исключения авторотации воздушного винта неработающего двигателя установлен тормоз воздушного винта.

Принцип работы двигателя

Атмосферный воздух поступает в двигатель через входное устройство и засасывается осевым компрессором. Проходя воздушный тракт компрессора, воздух постепенно сжимается и затем подается в камеру сгорания, где делится на два потока: первичный и вторичный.
Первичный поток воздуха поступает в полость камеры сгорания, куда непрерывно впрыскивается тонко распыленное топливо, которое, полностью сгорая при 
небольшом избытке воздуха, обеспечивает непрерывный факел и высокие температуры в зоне горения. В результате сгорания этой смеси образуется поток горячего газа.

Вторичный поток воздуха, омывая камеру сгорания снаружи и охлаждая ее, поступает во внутреннюю полость камеры сгорания, где смешивается с горячими газами от сгоревшего топлива в первичном потоке воздуха и, охлаждая их, обеспечивает заданную температуру всего потока газа на входе в турбину.

Из камеры сгорания газы с высокой температурой и давлением поступают в турбину компрессора и свободную турбину. В турбине компрессора часть энергии этого потока преобразуется в крутящий момент, который передается на компрессор. В свободной турбине - часть энергии преобразуется в крутящий момент, который через трансмиссию передается на воздушный винт.

Поток воздуха, отбрасываемый воздушным винтом, создает тягу винта. Кинетическая энергия части газов, выходящих из двигателя, создает реактивную тягу, которая вместе с тягой винта, составляет суммарную (эквивалентную) тягу силовой установки.

Основные режимы работы двигателя, мощность на валу и частота вращения воздушного винта:
- взлетный режим – 2500 л.с. (1839 кВт, 1202,93 об/мин);
- максимальный продолжительный – 2100 л.с. (1544 кВт, 1100 об/мин);
- максимальный крейсерский – 1750 л.с. (1286,3 кВт, 1100 об/мин);
- режим полетного малого газа - 160 л.с. (117,6 кВт, 1100 об/мин);
- режим земного малого газа - частота вращения воздушного винта не более  1100 об/мин);
- режим земного малого газа - «тихое руление» - частота вращения воздушного винта не более 850 об/мин);
- режим реверсирования тяги - максимальная мощность на валу воздушного винта не более мощности на максимальном продолжительном режиме.

Высота запуска двигателя в полете – до 6000 м.
В случае отказа двигателя на этапе взлета самолета и ухода на второй круг предусмотрен максимальный чрезвычайный режим на взлете – 2800 л.с. (2058 кВт) при оборотах 1202,93 об/мин. Перевод на этот режим осуществляется автоматически по сигналу отказ противоположного двигателя. В сложных условиях взлета допускается время непрерывной работы до 5 минут, после чего двигатель подлежит съему.

В случае отказа двигателя в полете предусмотрен чрезвычайный режим для завершения полета – 2130 л.с. (1567 кВт, 1202,93 об/хв).
Допускается использование максимального продолжительного режима для крейсерского полета в сложных условиях полета в пределах оговоренной наработки.
Двигатель ТВЗ-117ВМА-СБМ1 оборудован следующими системами:
- системой запуска;

- системой смазки и суфлирования;

- противообледенительной системой;

- системой питания топливом;

- системой управления режимами работы, контроля и диагностики.
Двигатель оборудован автономной автоматической системой запуска, включающей в себя воздушную, топливную и электрическую составные части системы.
Воздушная система обеспечивает раскрутку ротора компрессора воздушным стартером либо от вспомогательной силовой установки, либо от работающего двигателя, либо от наземного источника сжатого воздуха.
Воздушный стартер представляет собой малогабаритный турбинный двигатель. Он состоит из воздушной турбины с редуктором, воздушного клапана с командным агрегатом и дополнительным перекрывным устройством. Воздушный клапан служит для включения подачи сжатого воздуха на турбину воздушного стартера из самолетной магистрали.
Работой двигателя на запуске управляет электрическая система автоматического управления. Включение и выключение агрегатов системы запуска выполняется командами, формируемыми электрической системой автоматического управления, в соответствии с циклограммой запуска.

Замкнутая циркуляционная система смазки обеспечивает постоянную подачу масла под давлением к трущимся поверхностям опор роторов, вращающихся деталей редукторов, центрального привода и коробки приводов. Кроме того, система смазки обеспечивает подачу масла в систему управления воздушным винтом, а также в систему измерения крутящего момента. Система суфлирования осуществляет отделение воздуха от масла, после того, как масло пройдёт через горячие узлы двигателя и вспенится. Суфлирование выполняет центробежный насос (суфлёр).
Заправка маслобака производится через бортовой штуцер, расположенный на двигателе, а при отсутствии заправщика - через заливную горловину. Оперативный наземный контроль производится через мерное стекло, а в полете - датчиком количества масла в маслобаке.
Для обеспечения производительности применен нагнетающий насос, представляющий собой два параллельно соединенных насоса шестеренчатого типа. На выходе из нагнетающего насоса установлен редукционный клапан для регулировки и поддержания заданного давления в магистрали нагнетания масла.
При засорении масляного фильтра тонкой очистки при перепаде давления свыше 0,7 кг/см2 выдается сигнал, как разность показаний датчиков давления перед фильтром тонкой очистки и после него, а при перепаде 1,6 кг/см2 масло перепускается клапаном мимо него.
Горячее масло после охлаждения трущихся поверхностей опор роторов подается в топливно-масляный теплообменник для подогрева топлива, поступающего в камеру сгорания двигателя. Подогрев топлива необходим для улучшения его горения в камере сгорания. При нагреве топлива в топливно-масляном теплообменнике свыше 60 °С производится перепуск масла термоклапаном, благодаря чему исключается перегрев топлива выше температуры его термостабильности.
Регулирование температуры масла на входе в двигатель осуществляется через систему автоматического управления двигателем воздействием заслонки на воздушный поток, через воздушно-масляный теплообменник.
Под контролем в системе смазки находятся текущее и минимальное давление масла, температура масла на входе в двигатель, текущий, минимальный и максимальный уровни масла в баке, температура масла, откачиваемого из горячих опор ротора.
Откачиваемое масло из редукторов, опор турбин и задней опоры компрессора находится под контролем сигнализаторов стружки, выдающих сигнал о наличии ферромагнитной стружки. 
Противообледенительная система двигателя - воздушно-масляная, предназначена для обогрева входных элементов, подверженных обледенению при определенных условиях. Горизонтальные стойки входного канала, кок и лопатки входного направляющего аппарата обогреваются воздухом. Вертикальные стойки первой опоры и входная часть воздухозаборника обогреваются маслом. Включение воздушной противообледенительной системы может производиться как автоматически, по команде датчика обледенения, так и вручную. Воздушная противообледенительная система состоит из трубопровода с терморегулятором и регулирующей заслонки.
Система топливопитания предназначена для обеспечения двигателя топливом во всем диапазоне режимов работы, высот и условий полета самолета. На вход топливной системы двигателя из баков топливо подаётся при помощи центробежного насоса. Топливо проходит через топливно-масляный теплообменник и топливный фильтр к насосу-регулятору двигателя НР-2000. Топливный фильтр имеет датчики давления топлива на входе и на выходе для сигнализации перепада давления на фильтре. Топливный фильтр имеет перепускной клапан, который срабатывает при засорении фильтра и обеспечивает подачу топлива в двигатель, минуя фильтр.
Подача топлива в двигатель дозируется электронным (основным) или механическим (резервным) регуляторами. После дозировки топливо подается к распределителю топлива РТ-2000, распределяющему топливо по контурам форсунок. Управление подачей топлива в нормальном (исправном) режиме работы системы топливопитания осуществляется от рукоятки управления двигателем (РУД) через регулятор электронный двигателя РЭД-2000. При отказе электронного регулятора РЭД-2000 в системе управления предусмотрена механическая система тяг от РУД к насосу-регулятору НР-2000, которая позволяет управлять двигателем в резервном режиме.
Система автоматического управления, контроля и диагностики выполняет функции автоматического управления параметрами силовой установки самолета
Ан-140 с двигателем ТВЗ-117ВМА-СБМ1 и воздушным винтом АВ-140, а также осуществляет текущий контроль силовой установки с решением допусковых алгоритмов и сигнализацией критических режимов.
Система автоматического управления, контроля и диагностики обеспечивает запуск двигателей на земле и в полете, управление режимами работы и оптимизацию режимов работы двигателя при изменении условий полета, останов двигателя, передачу информации о работе силовой установки экипажу и в бортовое устройство регистрации БУР-92А.
6.3. Призначення, склад і розміщення системи автоматичного управління силовою установкою регіонального/магістрального літака
Система автоматического управления силовой установкой самолета Ан-140 предназначена для выполнения следующих задач:
– контроль подготовки к запуску двигателей и управление его запуском;

– управление остановом двигателей (основным и с флюгированием лопастей воздушного винта), другими режимами работы двигателей с кабины экипажа на всех этапах полет и при рулении;

– управление режимом тихого руления, длительного зажигания и чрезвычайным режимом;

– управление реверсом тяги, синхрофазированием и стояночными тормозами воздушных винтов двигателей;

– управление снятием и установкой воздушных винтов на промежуточный упор;

– управление расфлюгированием лопастей воздушных винтов двигателей;

– предполетный контроль исправности системы;

– обеспечение работы систем защиты при возникновении нештатных ситуаций;

– контроль работы силовой установки с выдачей информации по контролируемым параметрам и результатам контроля на индикаторы, сигнальные табло и в 
БУР-92А.

Для решения этих заданий самолет оснащен комплексной электронной цифровой системой автоматического управления силовой установкой (САУ СУ-140), в состав которой входят:

– две системы автоматического управления САУ-2000 (по одной на каждый двигатель);

– блок управления и контроля силовой установки БУК-140М;

– два блока коммутации и запуска БКЗ-140;

– два измерителя вибрации EVM-249;

– индикаторы визуального контроля параметров работы системы в кабине экипажа.

Основное управление каждым двигателем силовой установки осуществляется с помощью собственной системы автоматического управления САУ-2000, состоящей из электронной и гидромеханической частей.
Система САУ-2000 обеспечивает:
– питание топливом, автоматическую поддержку и регуляцию параметров двигателя за заданными законами на всех переходных и постоянных режимах;

– выдачу информационных сигналов, пропорциональных параметрам двигателя, в БУК-140М и управляющих сигналов в блок коммутации и запуска БКЗ-140;

– защита двигателя по предельным значением параметров его работы и при отказах.

Блок управления и контроля силовой установки БУК-140М обеспечивает выполнение следующих функций:
– обмен информацией с регулятора электронного двигателя РЭД-2000 обоих двигателей по последовательному коду в соответствии с протоколами передачи информации и взаимодействие РЭД-2000 обоих двигателей между собой по каналам информационного обмена;

– выдача информации на средства индикации и отображения параметров работы двигателей в кабину экипажа и в регистратор БУР-92А.

Регулятор электронный двигателя РЭД-2000 представляет собой специализированную управляющую многопроцессорную ЭВМ с неизменяемой программой, оснащенную устройствами сопряжения с датчиками и исполнительными механизмами САУ-2000. Регулятор взаимодействует со следующими системами и устройствами самолета и двигателя:

– блоком БУК-140М и, через него, с бортовыми системами самолета и РЭД-2000 симметричного двигателя;

– датчиками и исполнительными механизмами двигателя и самолета;

– регулятором РЭД-2000 симметричного двигателя (по прямому каналу обмена), блоком БКЗ-140, органами управления и контроля.

Блок коммутации и запуска БКЗ-140 (релейный блок обеспечивает:

– подачу электропитания на регулятор РЭД-2000 и силовые цепи исполнительных агрегатов и механизмов;

– прием управляющих сигналов от органов управления и РЭД-2000 и включение по ним силовых коммутационных элементов;

– выдачу сигналов в виде напряжения +27 В, характеризующих состояние двигателей, в смежные бортовые системы и в регистратор БУР-92А;

– включение сигнальных табло в кабине экипажа.
Блок контроля вибрации двигателя EVM-249 предназначен для непрерывного контроля значения величины вибрации двигателя, вызванной несбалансированностью вращающихся частей, и выдачи информационных сигналов на индикацию в кабину экипажа и на регистрацию в БУР-92А.
Приборы контроля двигателя предназначены для измерения и визуальной индикации параметров работы двигателя в кабине экипажа и по принципу сбора информации приборы делятся на две группы:

1. Приборы, получающие информацию по каналу информационного обмена от блока БУК-140М. К этим приборам относятся:

• ИКМРТ-140-F - измеритель крутящего момента (ИКМ) на валу воздушного винта и положения рычагов регулятора топлива (РТ);

• БИП-140 - блок индикации параметров вибрации, температуры и давления масла в маслобаке системы смазки двигателя;

• БИП-140-2 - блок индикации количества масла в маслобаке двигателя.
2. Приборы, получающие информацию непосредственно от датчиков двигателя. К ним относятся:

• ИЧЖ-IBB-F и ИЧЖ-ITК-F - индикаторы частоты вращения (ИЧ) жидкокристаллические (Ж) воздушного винта (ВВ) и турбокомпрессора (ТК) от датчиков 
ДТА-15;

• ИТЖ-I-F - индикатор температуры (ИТ) газов за турбиной компрессора жидкокристаллический (Ж) от термопар Т-80Т через нормализующий преобразователь (модуль М11А).
Общая задача приборов контроля работы двигателя – обеспечение визуального контроля работы двигателей в кабине экипажа.
САУ СУ-140 осуществляет также диагностирование двигателей в полёте и при выявлении неисправностей обеспечивает включение (на земле) сигнального табло «ДВИГ 1 (2)» – «ЕСТЬ СООБЩЕНИЕ». При наличии этого сигнала с помощью пульта инженерного ПИ-140 (в состав САУ СУ-140 не входит) определяется зарегистрированная в регуляторе РЭД-2000 неисправность двигательной установки. Эта неисправность может быть определена также по результатам расшифровки информации регистратора БУР-92А.
В табл. 6.1 приведен состав системы САУ СУ-140 и размещение её элементов на самолёте, а на рис. 6.2 изображена упрощенная структурная схема САУ двигателей.
Таблица 6.1

	Наименование
	Расположение на самолете
	Количество, шт.

	Блок управления и контроля 
БУК-140М
	Под полом кабины по 8-му шпангоуту, правый борт
	1

	Регулятор электронный двигателя РЭД-2000
	В неподвижной части стекателя гондолы левого и правого двигателей
	2

	Блок контроля запуска и флюгирования БКЗ-140
	На потолке пассажирской кабины в районе 24-26 шпангоутов
	2

	Блок измерителя вибрации
EVM-249
	По левому и правому борту за багажными полками в районе 18 шпангоута
	2

	Блок индикации параметров 
БИП-140
	На средней панели приборной доски
	2

	Блок индикации параметров 
БИП-140-2
	На правом пульте предполетной подготовки
	1

	Индикатор частоты жидкокристаллический ИЧЖ-IBB-F
	На средней панели приборной доски
	2

	Индикатор частоты жидкокристаллический ИЧЖ-ITК-F
	На средней панели приборной доски
	2

	Индикатор температуры жидкокристаллический ИТЖ-I-F
	На средней панели приборной доски
	2

	Измерительный модуль температуры газов М11А
	На заднем лонжероне крыла в районе сдвижного стекателя мотогондолы
	2

	Датчик бесконтактный синусно-косинусный трансформатор (положения рычагов двигателя) ДБСКТ250-1Ш
	В центральном мотопульте в кабине экипажа
	2

	Датчики давления, углов положения, температуры (терморезистивные), термопары, сигнализаторы вибрации, исполнительные механизмы и электромагнитные клапаны
	На двигателе и его агрегатах 
	-

	Органы управления и светосигнализаторы
	В кабине экипажа (верхние щитки, средняя панель приборной доски, мотопульт, правый пульт предполетной подготовки)
	-
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ИК ВСП 140 - информационный комплекс высотно-скоростных параметров;

САС – система аварийной сигнализации.

Рис. 6.2. Упрощенная структурная схема САУ двигателей.
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Рис. 6.1. Диаграмма изменения момента в процессе запуска.
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ИК ВСП 140 - информационный комплекс высотно-скоростных параметров;

САС – система аварийной сигнализации.

Рис. 6.2. Упрощенная структурная схема САУ двигателей.

Силовая установка самолета Ан-140 состоит из:

- двух маршевых двигателей ТВЗ-117ВМА-СБМ1 с воздушными винтами АВ-140;

- вспомогательной силовой установкой АИ9-3Б.

Двигатель ТВЗ-117ВМА-СБМ1 оборудован следующими системами: система запуска;  системой смазки и суфлирования;  противообледенительная система; система питания топливом;  система управления режимами работы, контроля и диагностики.
САУ СУ-140 включает в себя:  блок управления и контроля силовой установкой БУК-140М;  две системы автоматического управления САУ-2000 (по одной на каждую двигательную установку);  два блока контроля запуска и флюгирования БКЗ-140;  два измерителя вибрации EVM-249;  два комплекта индикаторов визуального контроля в кабине экипажа БИП-140, ИКМРТ-140-F, ИТЖ-I-F, ИЧЖ-ITК-F, ИЧЖ-IBB-F и один БИП-140-2.

САУ СУ-140 обеспечивает:  контроль подготовки к запуску двигателей;  управление запуском, остановом (основным и аварийным), режимами работы двигателей из кабины экипажа на всех этапах полета и при рулении;  предполетный контроль исправности системы;  работу защитных систем при возникновении нештатных ситуаций;  контроль работы силовой установки с выдачей информации по контролируемым параметрам и результатам контроля на индикаторы, сигнальные табло и в бортовое устройство регистрации.

	Наименование
	Расположение на самолете
	Кол-во, шт.

	Блок управления и контроля БУК-140М
	Под полом кабины по 8-му шпангоуту, правый борт
	1

	Электронный регулятор двигателя РЭД-2000 серии 52
	В неподвижной части стекателя гондолы левого и правого двигателей
	2

	Блок контроля запуска и флюгирования БКЗ-140
	На потолке пассажирской кабины в районе 24-26 шпангоутов
	2

	Блок измерителя вибрации
EVM-249
	По левому и правому борту за багажными полками в районе 18 шпангоута
	2

	Блок индикации параметров БИП-140
	На средней панели приборной доски
	2

	Блок индикации параметров БИП-140-2
	На правом пульте предполетной подготовки
	1

	Индикатор частоты жидкокристаллический ИЧЖ-IBB-F
	На средней панели приборной доски
	2

	Индикатор частоты жидкокристаллический ИЧЖ-ITК-F
	На средней панели приборной доски
	2

	Индикатор температуры жидкокристаллический ИТЖ-I-F
	На средней панели приборной доски
	2

	Измерительный модуль температуры газов М11А
	На заднем лонжероне крыла в районе сдвижного стекателя мотогондолы
	2

	Датчик бесконтактный синусно-косинусный трансформатор (положения рычагов двигателя) ДБСКТ250-1Ш
	В центральном мотопульте в кабине экипажа
	2

	Датчики давления (ДАВ), углов положения (ДБСКТ), температуры (терморезистивные), термопары (Т-80Т), сигнализаторы вибрации, исполнительные механизмы и электромагнитные клапаны
	На двигателе и его агрегатах 
	-

	Органы управления и светосигнализаторы
	В кабине экипажа (верхние щитки, средняя панель приборной доски, мотопульт, правый пульт предполетной подготовки)
	-


Информация от датчиков и сигнализаторов САУ-2000 и КОНТРОЛЯ ДУ, установленных на двигателе, поступает в агрегаты РЭД-2000 для реализации законов управления и выработки управляющих воздействий. Датчики, кроме того, играют роль обратной связи, то есть при изменении управляемого параметра изменяется величина сигнала управляющего воздействия от РЭД-2000. Кроме того, часть сигналов от исполнительных механизмов в виде напряжения +27 В поступает в блок БУК-140М (открытое положение электромеханического крана резервного останова, снятие с тормоза воздушных винтов).

Управляющие сигналы на исполнительные механизмы, двигатель винтовой шаговый, электромагнитные клапаны включения основных систем, останова, перепуска воздуха, управления винтом и сброса топлива выдаются агрегатом РЭД-2000 напрямую. Управление агрегатами запуска, электромеханическими заслонками и кранами агрегат РЭД-2000 осуществляет выдачей команд управления в блок БКЗ-140. При этом управление этими агрегатами, кроме запуска, в ручном режиме происходит так же через БКЗ-140.

При работе двигателей в бортовые системы выдается информация:

– ОТКАЗ ДУ или ЧР ДУ в систему управления интерцепторами в виде сигнала +27 в для автоматического управления креном при отказе одного из двигателей;

– сигнал работы двигателей в систему кондиционирования воздуха (через блок БКЗ-140) в виде напряжения +27 В;

– разовые сигналы состояния двигателя в БУР-92А в виде напряжения 27 В от БКЗ-140, органов управления и БУК-140М (сигнал исправности);

– кодовая информация о состоянии двигателя и его параметров по каналу информационного обмена от БУК-140М (связь по системе ARINC-429).

Обмен информацией между блоком БУК-140М, агрегатами РЭД-2000 и измерителями вибрации EVM-249 производится по каналам информационного обмена. Связь выполнена по системе ARINC-429. Агрегаты РЭД-2000 обмениваются между собой информацией по специализированному скоростному каналу обмена.

Информация о состоянии систем выдается на светосигнальные табло в кабине экипажа:

– аварийные табло расположены на панелях козырьков приборных досок. Включение табло от блока БКЗ-140 – табло: «ДВИГ 1 2–ОТКАЗ», «ДВИГ 1 2–ОПАСН ВИБР», «ДВИГ 1 2–Р МАСЛА МИН». Табло «ДВИГ 1 2–НЕИСПР» включается блоком БУК-140М;

– предупреждающие табло расположены на верхнем пульте. Включение табло от блока БУК-140М – табло: «ДВИГ 1 2–ПОМПАЖ», «ДВИГ 1 2–t ГАЗОВ ПРЕДЕЛ», «ДВИГ 1 2–ВИБРАЦИЯ», «ДВИГ 1 2–СТРУЖКА», «ДВИГ 1 2–t МАСЛА ПРЕДЕЛ», «ДВИГ 1 2–МАСЛОФИЛЬТР», «ДВИГ 1 2–МАСЛА МАЛО», «ДВИГ 1 2–ТОПЛ ФИЛЬТР», «ДВИГ 1 2–ТОПЛ В МАСЛЕ», «ДВИГ 1 2–ЕСТЬ СООБЩЕНИЕ». Табло «РЭД ДВИГ 1 2–ОТКАЗ», «РЭД ВИНТА ДВИГ 1 2–ОТКАЗ» включается от БКЗ-140, табло «ДВИГ 1 2 ДАВЛ ПОДКАЧКИ НЕТ» – от сигнализатора давления топлива на входе в двигатель;

– предупреждающие и уведомляющие табло на средней панели приборной доски. Включение табло от блока БУК-140М–табло: «ЧР 1 2», «РЕВЕРС ДВИГ 1 2», «КПВ ОТКР ДВИГ 1 2», «ВВ 1 2 ЗАФИКСИР», «ЗАПУСК ИДЁТ». Включение табло «ФЛЮГ НАСОС 1 2», «ВВ СНЯТ С УПОРА 1 2» – от сигнализаторов двигателя, табло «ЭЖЕКТОР ОТКРЫТ 1 2» – от БКЗ-140;

– табло положения створок маслорадиатора «ОТКР – НЕ ЗАКР 1 2» на центральном мотопульте включается блоком БКЗ-140;

– табло «СИСТ ИСПР» на пульте предполетной подготовки включается блоком БУК-140М при проведении контроля САУ-2000.

Информация на индикаторы визуального отображения параметров в кабине экипажа поступает:

– на индикаторы ИЧЖ-IBB-F и ИЧЖ-ITК-F от собственных датчиков частоты вращения, установленных на двигателе;

– на индикаторы ИТЖ-I-F от термопар двигателя через модуль М11А;

– на индикаторы ИКМРТ-140-F, БИП-140 и БИП-140-2 информация поступает по общему каналу информационного обмена от БУК-140М в общем цифровом потоке. Выбор и отображение параметров по принадлежности к своему двигателю определяется схемой подключения индикаторов к самолетной электропроводке.
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