
(Л12)    4.10. Призначення, склад, технічні характеристики, функціональна схема і робота системи кондиціювання повітря
Система кондиціювання повітря служить для створення і підтримки на землі та в польоті сприятливих умов для екіпажа і пасажирів. СКП забезпечує:

– обігрів (охолодження) і вентиляцію кабіни;

– індивідуальний обдув членів екіпажа;

– обдув зсередини засклення кабіни екіпажа;

– теплову підготовку кабін від наземного кондиціонера (на вимогу Покупця);

– наддування і підтримку разом із системою автоматичного регулювання тиску заданого тиску в кабіні;

– обігрів підпільного простору;

– індивідуальну вентиляцію пасажирів;

– подачу повітря на потреби літака (наддування гідробака, відсіків блоків РЕО, обігрів ДСУ і запуск маршових двигунів літака).

Якщо при розробці та створенні СКП для забезпечення температури в діапазоні (20–25) (С особливих проблем не виникає, то забезпечення нормального атмосферного тиску (760 мм рт. ст.) являє собою певні технічні труднощі. Як відзначалося раніше, забезпечення тиску в гермокабіні до 760 мм рт. ст. створює значний перепад тиску між герметичною кабіною і атмосферою, що приводить до додаткових навантажень на конструкцію літака (обшивку, силові елементи). Посилення обшивки і силових елементів приводить до збільшення маси літака та зменшення корисного навантаження, що економічно не вигідно.

Медичними дослідженнями встановлено, що людина нормально почуває себе при зниженому тиску, а саме до 567 мм рт. ст., що відповідає висоті 2,4 км.

Враховуючи медичні дослідження і льотно-технічні характеристики літака Ан-140 (максимальна висота польоту не перевищує  8 км), саме цей тиск  (567 мм рт. ст.) забезпечується системою кондиціювання повітря літака на висоті протягом усього польоту, при цьому перепад тиску між герметичною кабіною і атмосферою зменшується майже вдвічі.
СКП складається з двох незалежних підсистем:

– лівої – забезпечує кондиціювання пасажирської кабіни літака;

– правої – забезпечує кондиціювання кабіни екіпажа.

При відмові однієї підсистеми, інша забезпечує кондиціювання обох кабін. Витрата повітря через кожну підсистему повинна становити:

(720(80) кг/год – на землі при відборі повітря від маршових двигунів або ДСУ;

(600(80) кг/год – на висоті Н = 8,0 км при відборі повітря від маршових двигунів.

СКП забезпечує подачу повітря в пасажирську кабіну через короба верхні (вентиляції) і нижні (обігріву). При температурі повітря, що подається, нижче +25 (С повітря подається тільки через верхні короби (вентиляції). При температурі повітря, що подається, більше +25 (С повітря подається тільки через нижні короби (обігріву).

Система може працювати в автоматичному і ручному режимах, забезпечує роздільне незалежне регулювання температури в кабіні екіпажа і пасажирської кабіні, а також забезпечує систему зонного регулювання.

На землі повітря для СКП можна використовувати від ДСУ.

При виключених маршових двигунах і ДСУ для кондиціювання кабін може використовуватися наземний кондиціонер. Повітря від наземного джерела стисненого повітря подається в СКП з наступними параметрами:

– тиск – не більш 0,25 кгс/см2;

– температура – від 5 до 100 (С;

– витрата повітря – 1500 кг за годину.

Органи керування, сигналізації та контролю роботи системи встановлені на пульті керування КСКП, правому пульті передпольотної підготовки і бічних пультах лівого і правого льотчиків (рис. 4.12 і рис. 4.13).

Сигналізація граничних режимів роботи СКП забезпечує:

– включення сигналів «РАСХОД ЛЕВ ПОВЫШ» і «РАСХОД ПРАВ ПОВЫШ» при витраті повітря через підсистему СКП більш 800 кг за годину;

– включення сигналів «ПОДАЧА ПАС t ПОВЫШ» і «ПОДАЧА ЭКИП t ПОВЫШ» при температурі повітря на турбохолодильної установці (110(10) (С.

При цьому повинне загорітися табло «КСКВ ПРОВЕРЬ» і включитися ЦСО (центральний сигнальний вогонь).
Повітря для правої та лівої СКП надходить відповідно з правої та лівої СПП. Состав і робота правої та лівої СКП (до роздачі повітря) однакові. Тому ми опишемо одну (наприклад, праву) СКП.

Для включення в роботу правої СКП (при працюючої СПП або ДСУ) необхідно на пульті керування КСКП нажати кнопку «ПРАВ ТХУ». Натисканням кнопки включаємо в роботу електропривідну заслінку 3236А (11 рис. 4.16) розташовану в правому зализу крила з фюзеляжем в районі шпангоута № 18. Повітря через заслінку попадає в трубку Вентури (7). Трубка Вентури разом із заслінкою 3236А є виконавчими елементам автоматики регулювання витрати повітря. Заслінка 3236А і трубка Вентури встановлюються в передньому зализу центроплана з фюзеляжем.

Для подальшого охолодження повітря по трубопроводах діаметром 63 мм надходить в теплообмінник повітряно-повітряний 6842 (14) і турбохолодильник 6904 (16). Теплообмінник повітряно-повітряний (ТПП) і турбохолодильник (ТХ) розташовані між шпангоутами № 17 і 18 правого борту в зализу центроплана з фюзеляжем.

ТПП є первинним ступенем охолодження повітря в СКП. ТПП являє собою прямокутний блок, зібраний з трубок, через які проходить гаряче повітря. ТПП має дві секції з прямим і зворотним ходом, тобто повітря в одному напряму йде по одним трубкам, а у зворотному – по іншим. Продувне повітря з атмосфери проходить між трубками в перпендикулярному напряму.

Після охолодження в ТПП повітря попадає в турбохолодильник 6904 (16), установлений поруч з теплообмінником. Турбохолодильник має два призначення:

1) прохолоджує повітря, що надходить з повітряно-повітряного радіатора (ППР), будучи другим ступенем охолодження;

2) просмоктує продувне повітря через ППР при роботі системи кондиціювання на землі.

Турбохолодильник (16) складається з турбіни і компресора, які зв'язані між собою загальним валом, установлені на підшипниках і змонтовані в одному корпусі.

Повітря, охолоджене у теплообміннику повітро-повітряному (14), надходить у сопловий апарат і на лопатки турбіни турбохолодильника, де його потенційна енергія перетвориться в кінетичну енергію.
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Рис. 4.16. Функціональна схема систем регулювання витрати, охолодження і розподілу повітря.

1 – лінія кільцювання;   2 – заслінка кільцювання 3407;   3 – заслінка запірно-регулювальна 3410; 
4 – регулятор абсолютного тиску 6416;   5 – блок керування релейний 5912Т-2з;   6 – прилад обчислення витрати повітря 5911Т;   7 – трубка Вентури;   8 – датчик температури П-109;   9 – прилад обчислення витрати повітря 5911Т;   10 – блок керування релейний 5912Т-2з;   11 – заслінка 3236А;   12 – забірник повітря;   13 – електромеханізм МП10С25А03-188/262 заслінки повітрозабірника;   14 – теплообмінник повітро-повітряний 6842;   15 – зворотний клапан;   16 – турбохолодильник 6904;   17 – ежектор;   18 – заслінка 3454 байпасної (обвідної) лінії;   19 – вимірник-перетворювач температури ИП-ИЦТ;   20 – датчик температури П-109;   21 – вологовіддилювач 6917;   22 – термореле 6884-01;   23 – підсилювально-перетворюючий пристрій ЭП-528Т сер. 2; 
24 – електронагрівник повітря 7064;   25 – ручний кран;   26 – електронагрівач повітря 7064; 
27 – колектор обдування засклення;   28 – короба нижні кабіни екіпажа;   29 – електровентилятор ЭВ-0,2-1540А;   30 – короба верхні кабіни екіпажа;   31 – ручний кран;   32 – датчик температури П-109;   33 – вимірник-перетворювач температури ИП-ИЦТ;   34 – приймач температури 
ПП-19;   35 – нижній короб;   36 – верхній короб;   37 – насадки індивідуальної вентиляції в пасажирської кабіні;   39 – зворотний клапан 3271;   40 – термореле 6884-02;   41 – кран розподільний;   42 – зворотний клапан;   43 – бортове рознімання для приєднання наземного кондиціонера; 
44 – вимірювальний комплекс тиску ИКД27Дф-0,16;   45 – вимірник-перетворювач витрати 
ИП-ИЦР;   46 – вимірник комплексу тиску ИКД27Да-7;   47 – електровентилятор ЭВ-1,4-3660; 
48 – зворотний клапан 3262;   49 – електровентилятор ДВ-302Т;   50 – дискримінатор;   51 – заслінка 3454 байпасної лінії;   52 – заслінка запірно-регулююча 3410;   53 – термореле 6884-01; 
54 – датчик температури П-109.

Надходячи з великою швидкістю на лопатки турбіни, повітря приводить лопатки турбіни в обертання. При цьому кінетична енергія повітря перетворюється в механічну роботу. Зробивши роботу на лопатках турбіни, повітря виходить з турбохолодильника з абсолютним тиском 
(0,7(1,2) кгс/см2 і зниженою температурою в межах від +25 (С до –15 (С. Навантаженням турбіни є компресор, який перебуває з нею на одному валу і засмоктує повітря з каналу ТПП та викидає його в атмосферу.

Для змащення підшипників в ТХ передбачена масляна система. До ТХ через штуцери приєднано два шланги – один для заправлення маслом, другий – для контролю рівня масла. При роботі ТХ невелика частина масла у вигляді парів іде через лабіринтові ущільнення в атмосферу, в зв'язку з чим виникає необхідність в періодичному контролі його рівня і дозаправці.

В польоті продувне повітря для охолодження теплообмінника надходить з атмосфери за рахунок швидкісного напору. Повітря з атмосфери попадає в керований повітрозабірник (12). Електромеханізм МП10С25А03-188/262 (13), установлений в повітрозабірнику, здійснює регулювання температури повітря, що подається в СКП. Він регулює кількість продувного атмосферного повітря, що проходить через ТПП (14).

В польоті продувне атмосферне повітря, пройшовши через ТПП, скидається в атмосферу через блок зворотних клапанів (15).

На землі, де немає швидкісного напору, охолодження повітря в теплообміннику (14) відбувається за рахунок атмосферного повітря, що нагнітається гвинтами двигуна і відсмоктується вентиляторним контуром турбохолодильника (16), а збір атмосферного повітря йде по іншому каналу. При цьому зворотні клапани (15), що скидають продувне повітря в атмосферу в польоті, закриваються.

Керований повітрозабірник для продувки ТПП і вихідний канал скидання продувного повітря в атмосферу встановлені між шпангоутами № 15 і 16, 17 і 18 в зализу центроплана з фюзеляжем (справа).

Охолоджене повітря після ТХ попадає в вологовідділювач 6917 (21), розташований на шпангоуті № 18 (справа) в зализу центроплана з фюзеляжем. Краплинна волога в охолодженому повітрі збирається на стінці вологовідділювача і накопичується в нижній частині вологовідділювача, де перебуває штуцер для зливу вологи.

Штуцер з'єднаний трубкою малого діаметра (6 мм) з корпусом каналу продувки теплообмінника 6842 (14). Швидкісний напір продувного атмосферного повітря підсмоктує вологу з вологовідділювача і розприскує її на теплообмінник, створюючи додаткове охолодження.

В системі є байпасна (обвідна) лінія з регулюючими заслінками 3454 (18 і 51), яка забезпечує прохід теплого повітря, минаючи турбохолодильник.

У системі встановлено дві зонні лінії з регулюючими заслінками 3410 (3 і 52), що забезпечують подачу гарячого повітря безпосередньо в трубопровід подачі повітря в кабіну екіпажа або в пасажирську кабіну.

Після вологовідводу права і ліва системи з'єднані між собою трубопроводом діаметром 100 мм (між шпангоутами № 17 і 18, у зализу центроплана з фюзеляжем). Повітря з правої системи по трубопроводу діаметром 80 мм надходить у кабіну екіпажа, а з лівої системи по трубопроводу діаметром 120 мм надходить в кабіну пасажирську. У цих трубопроводах, при 
проходженні їх через обшивку фюзеляжу встановлені зворотні клапани 3262 (48). Зворотні клапани запобігають розгерметизації кабіни у випадку відключення  СКП.

Вхід трубопроводу в герметичну частину фюзеляжу для кабіни екіпажа розташований між шпангоутами № 16 і 17 та стрингерами № 30 і 31 (правий борт), а для пасажирської кабіни – між шпангоутами № 17 і 18 та стрингерами № 32 і 33 (лівий борт).

Система автоматичного регулювання тиску (САРТ) разом з СКП забезпечує:

– автоматичне регулювання тиску в гермокабіні на всіх висотах польоту по заданої програмі;

– автоматичне обмеження швидкості зміни тиску в гермокабіні;

– настроювання абсолютного тиску в кабіні на атмосферний тиск у районі аеродрому вильоту і посадки;

– захист гермокабіни від розрідження;

– автоматичне обмеження надлишкового тиску в гермокабіні;

– аварійну розгерметизацію кабіни.

САРТ має основну і резервну системи, може працювати в автоматичному та ручному режимах.

Органи індикації, керування і сигналізації розташовані на пульті правого пілота і правої приладової дошці (рис. 4.12).
Випускні та запобіжні клапани розташовані на шпангоуті № 38.
4.11. Кисневе обладнання літака
Кисневе обладнання (КО) літака забезпечує:

1. Живлення екіпажа киснем у випадку:

– захисту екіпажа від кисневого голодування при аварійної розгерметизації кабіни;

– захисту екіпажа при барометричної "висоті" у кабіні більш 3000 м;

– живлення екіпажа в профілактичних цілях;

– захисту органів дихання членів екіпажа від диму і токсичних газів, що виділяються при пожежі.
2. Живлення киснем бортпровідників і 10 % пасажирів у випадку розгерметизації кабіни на час зниження літака до безпечної висоти.

3. Терапевтичне живлення киснем пасажирів.

4. Профілактичне живлення екіпажа киснем при тривалих польотах.

Кисневе обладнання літака складається зі стаціонарної системи, розміщеної в кабіні екіпажа, і переносного обладнання.

До складу стаціонарної системи входять (рис. 4.17):

– кисневий балон БЦ-3-210 з вентилем КВ-20 і манометром;

– контейнери МХР-302-2 з масками кисневими МС-10-05-101;

– димозахисні окуляри МХР-210-00 для екіпажа;

– капюшони димозахисні 15-40FМО;

– запорно-редуцируючий пристрій УЗР7А;
– кисневий вентиль КВ-19В2;
– штуцер зарядки 9В4.468.235 з рукавом зарядки РЗ-1;
– штуцер скидання ШС-2.
До складу переносного кисневого обладнання входять (рис. 4.17):

– блок кисневого живлення БКП-2-2-210 з масками кисневими пасажира 
МКП-1Т;
– димозахисна киснева маска ДКМ-1М;
– рукав зарядки РЗ-2;
– трійник 9В6.453.654.
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	1 – переносний блок кисневого живлення БКП-2-2-210 (2 шт.);

2 – рукав зарядки РЗ-2;

3 – кисневий балон БЦ-3-210 з вентилем КВ-20 і манометром;

4 – запорно-редуцируючий пристрій УЗР7А;
5 – проводка апаратури внутрішнього зв'язку авіаційна (АВСА);

6 – трубопровід системи;

7 – контейнер МХР-302-2;

8 – димозахисні окуляри МХР-210;
	9 – маска киснева МС-10-05-101;

10 – джгут зв'язку;

11 – димозахисний капюшон 15-40FМО *;

12 – рукав зарядки РЗ-1;

13 – переносна киснева маска пасажира МКП-1Т – (6 шт.);

14 – зарядний бортовий штуцер 9В4.468.235;

15 – штуцер скидання ШС-2;

16 – димозахисна киснева маска 
ДКМ-1М;**
17 – вентиль КВ-19В2.


* – у варіанті літака з двома бортпровідниками встановлюється додатковий капюшон на перегородці туалету (нижче основного);

** – встановлюється у вантажопасажирському варіанті.
Рис. 4.17. Принципіальна схема кисневого обладнання.

Кисень для екіпажа перебуває в балоні БЦ-3-210 обсягом 3 л під максимальним тиском 210 кг/см2 (мінімальний тиск перед зльотом літака 150 кгс/см2; залишковий тиск – не менш 10 кгс/см2). Кисневі маски дозволяють екіпажу вести зовнішній і внутрішній радіозв'язок. Для переміщення екіпажа в задимленої або розгерметизованої кабіні використовуються димозахисні капюшони 15-40FМО, що забезпечують автономне живлення киснем протягом 15 хв.

Для пасажирів є два переносні блоки БКП-2-2-210 і шість кисневих масок МКП-1Т, розміщених на робочім місці бортпровідника.

У вантажопасажирському варіанті в гардеробі екіпажа встановлюється додатковий блок кисневого живлення БКП-2-2-210 з димозахисною маскою ДКМ-1М і шнуром СПУ для захисту одного з членів екіпажа від диму і токсичних речовин при переміщенні по транспортній кабіні та зв'язку з кабіною екіпажа.

Принцип дії системи КО заснований на зниженні видатку тиску з балона 
БЦ-3-210 за допомогою запорно-редуцируючого пристрою УЗР7А і подачі кисню до робочих місць екіпажу.

Запас газоподібного медичного кисню зберігається в балоні БЦ-3-210, звідки по рукаву подачі, по бортовому трубопроводу надходить через вентиль КВ-20 на вхід запоно-редуцируючого пристрою УЗР7А. На виході з пристрою УЗР7А2 при витратах кисню від 0,1 до 500 л/хв забезпечується підтримування тиску в межах 6,8–4,8 кгс/см2. З виходу пристрою УЗР7А2 медичний кисень подається по трубопроводах на робочі місця кожного члена екіпажа. Робоче місце члена екіпажа обладнане комплектом, що включає в себе:
а) контейнер МХР-302-2;

б) маску МС-10-05-101;

в) димозахисні окуляри МХР-210-00.

Для забезпечення переміщення по літакові одного з членів екіпажа в зв'язку з появою диму або пожежі на борті літака застосовується димозахисне спорядження, що включає в себе блок кисневого живлення БКП-2-2-210 з трьома масками МКП-1Т і димозахисний капюшон 15-40FМО.

Для запобігання викиду кисню в кабіну при спрацьовуванні запобіжного пристрою, він сполучається з атмосферою через штуцер скидання ШС-2.

При спрацьовуванні запобіжного пристрою кисень по рукаву і трубопроводу надходить до штуцера скидання ШС-2 і, зірвавши мембрану, виходить в атмосферу. В цьому випадку мембрану після польоту слід замінити на нову.

У випадку розгерметизації кабіни після надягання маски необхідно залишити перемикач у вихідному положенні (100 %) протягом усього часу зниження до безпечної висоти, а потім (приблизно через 2 хвилини) перемкнути в режим подачі кисню в положення "Смесь", для чого нажати перемикач на масці.

До штуцерів порожнини низького тиску запоно-редуцируючого пристрою УЗР7А приєднують трубопроводи і рукава, по яких кисень подається до контейнерів МХР-302-2 і далі по шлангу контейнера до маски МС-10-05-101. На корпусі кисневої маски МС-10-05-101, що входить в контейнер МХР-302-2, закріплені пневматичні ремені оголовья і регулятор, що виконує роль кисневого приладу. Мікрофон установлений всередині маски і спеціальним джгутом стикується з джгутом зв'язку. Кисневий шланг і джгут зв'язку укладаються в контейнер МХР-302-2.

Для захисту органів зору від диму на робочих місцях членів екіпажа передбачене використання димозахисних окулярів МХР-210-00, а при гасінні пожежі використовується блок кисневого живлення БКП-2-2-210 з кисневою маскою МКП-1Т і димозахисний капюшон.
Примітка – при користуванні киснем забороняється паління.

4.12. Призначення, склад і розміщення елементів паливної системи на літаку
Паливна система (ПС) літака призначена для розміщення і зберігання необхідного для виконання польоту запаса палива, подачі його в працюючі маршові двигуни літака в необхідної кількості та під необхідним тиском на всіх режимах експлуатації літака, а також для живлення допоміжної силової установки (ДСУ) літака.

До складу паливної системи літака Ан-140 входять:

1. Паливні баки.

2. Система дренажу баків.

3. Система централізованої заправки.

4. Система виробітку палива.

5. Система зливу палива.

6. Система керування і виміру палива (ТИС-140).

7. Органи керування і контролю.

В якості основного палива застосовується паливо ТС-1, а в якості дублюючого – РТ ГОСТ 10227-86 та їх закордонні аналоги. Допускається змішування палива TC-1 з паливом РТ у будь-яких пропорціях.

Електроживлення паливної системи проводиться від наземних або бортових джерел електроживлення постійного струму напругою 27 В.

Паливо на літаку розміщається в двох крилових баках-кесонах, по одному в кожному напівкрилі. Кожний бак нервюрами № 13 і 15 розділений на три відсіки: передвитратний, насосний і консольну частину витратного відсіку. Насосний відсік разом з консольною частиною витратного відсіку становлять витратний відсік.

Загальна місткість двох баків-кесонів становить 5500 літрів при централізованої  заправці або 5640 літрів при заправці баків заправним пістолетом через заливні горловини.

Місткість передвитратного, витратного і насосного відсіків кесон-баків при централізованої заправці та заправленні паливом через заливні горловини наведено в табл. 4.4.

Таблиця 4.4
	Відсіки, що заправляються паливом 
	Місткість у літрах

	
	При централізованої заправці
	При заправці через заливні горловини до рівня горловини

	Передвитратний
	2 ( 1750 = 3500
	2 ( 1820 = 3640

	Витратний (консольна частина + насосний)
	2 ( 1000 = 2000
	2 (1000 = 2000

	Насосний (для довідки)
	2 ( 260 = 520
	2 ( 260 = 520

	Усього
	5500
	5640


1. Кесон-баки розташовані симетрично нульової нервюрі крила, в лівої і правої консольних частинах крила, між нервюрами № 3 і 24, і являють собою герметичні відсіки.

2. Дренаж кожного бака здійснюється своєю автономною системою дренажу. З’єднання відсіків бака з атмосферою забезпечується дренажним відсіком, розташованим в консольної частині крила.

3. Закрита централізована заправка баків паливом здійснюється через бортовий штуцер, установлений в правому обтічнику шасі під кришкою люка "ТОПЛИВО TC-1, РТ 0,45 МПа (4,5 кгс/см2)". Штуцер з'єднаний трубопроводами з перекривною заслінкою і електрокерованими кранами заправки. Кожний кран служить для заправки одного бака.

Керування централізованою заправкою проводиться з пульта контролю та управління заправкою ПКУЗ-140, розташованого вище заправного штуцера. Закриття кранів заправки і перекривної заслінки при повному заповненні баків проводиться автоматично. Після закінчення заправки необхідно відкачати паливо з трубопроводів заправки в паливозаправник.

Час повної заправки баків – не більш 15 хвилин.

Передбачена також відкрита заправка, яка здійснюється вручну заправним пістолетом через заливні горловини на верхніх панелях крила. В кожному баку є по дві горловини.

4. Система виробітку палива забезпечує примусову подачу палива до маршових двигунів літака і двигуна ДСУ електропривідними відцентровими насосами на всіх режимах польоту і на землі.

Живлення двигунів автономне: до лівого двигуна паливо надходить з лівого бака, а до правого двигуна – з правого бака.

Магістралі живлення двигунів з'єднані трубопроводом кільцювання, в якому встановлений кран кільцювання. Лінія кільцювання забезпечує при відкритому крані кільцювання живлення лівого двигуна паливом із правого бака, правого двигуна – з лівого бака, а також живлення двох двигунів з одного бака.

В польоті паливо перекачується із передвитратних відсіків в консольні частини витратних відсіків струминними насосами, встановленими в передвитратних відсіках. З консольних частин витратних відсіків паливо перекачується в насосні відсіки струминними насосами, встановленими в консольних частинах витратних відсіків. Живлення кожного двигуна паливом здійснюється зі свого насосного відсіку двома електропривідними підкачуючими насосами ЭЦН-75Б.

При виключених насосах ЭЦН-75Б живлення двигунів паливом забезпечується самопливом (розрідженням, створюваним насосами двигунів) з усіх відсіків одночасно до спорожнювання насосного відсіку. Виробіток палива самопливом дозволяється до залишку палива не менш 500 кг у кожному баку.

Живлення паливом ДСУ забезпечується з правого бака-кесона за допомогою електропривідного насоса ЭЦН-75Б живлення ДСУ, а також при працюючих основних насосах ЭЦН-75Б – з будь-якого бака.

В магістралях живлення маршових двигунів і ДСУ встановлені перекривні (пожежні крани).

5. Злив палива з баків здійснюється з системи виробітку із включенням основних насосів ЭЦН-75Б через зливні крани, встановлені в гондолах двигунів.

На нижніх панелях крила в кожному баку встановлено по три клапана зливу конденсату.

6. Для автоматичного керування заправкою і виробітком палива, для виміру кількості та температури палива на літаку встановлена електрична паливовимірювальна система ТИС-140. Система керування і виміру забезпечує:

– постійний вимір маси палива в кожному баку;

– сигналізацію резервного залишку палива;

– вимір температури палива;

– видачу інформації про роботу ПС екіпажу, в літаковий відповідач зв'язку з землею та в бортовий реєстратор БУР-92А;

– сигналізацію про несправності в ПС та відмовах насосів.

7. Керування роботою паливної системи здійснюється з щитків ПС в кабіні пілотів і пульта контролю та керування заправкою ПКУЗ-140 правого обтічника шасі.
Трубопроводи ПС – тонкостінні та з'єднані між собою рухливими або твердими з'єднаннями.

Доступ до агрегатів і трубопроводів ПС, що перебувають у баках-кесонах, здійснюється через знімні панелі на верхній поверхні крила. Доступ до агрегатів і трубопроводів, установлених на лонжеронах поза баками, здійснюється через відкидні панелі на носку і хвостової частини крила.

4.13. Паливні баки та їх система дренажу
Паливні баки-кесони розташовані в консольних частинах лівого і правого напівкрила (по одному в кожнім напівкрилі). Вони являють собою герметичні відсіки силової конструкції крила, утворені лонжеронами, обшивкою і нервюрами крила. Всередині баків проходять трубопроводи паливної системи, трубопроводи з електропроводами підведення живлення до паливних насосів, електропроводи від датчиків паливовимірювальної системи ТИС-140 і датчиків вільної води (ДСВ).

В баках установлені паливні насоси, поплавкові клапани системи дренажу, струминні насоси, датчики паливовимірювальної системи ТИС-140 і датчики вільної води ДСВ, клапани зливу конденсату, зворотні клапани.

Для герметизації швів баків, фланців прохідників, які встановлені на герметичних нервюрах № 3, 13, 15 і 24, застосовується герметик УЗОМЭС-5М. Герметизація фланців усіх датчиків паливоміра, кришок монтажних пристроїв насосів, кришок заливних горловин і фланців прохідників, що встановлюються на лонжеронах крила, застосовуються ущільнювальні гумові кільця. Для доступу до трубопроводів і агрегатів ПС установлені знімні панелі на верхньої площині крила між нервюрами № 3 і 13, № 13 і 24 та стрингерами № 4 і 8. Розташування точок обслуговування ПС на крилі та правому обтічнику шасі приведено на рис. 4.18.
Кожний бак-кесон розділений герметичними перегородками на три відсіки: передвитратний, насосний і консольну частину витратного відсіку.

Передвитратні відсіки розташовані між нервюрами № 3 і 13. В кожному передвитратному відсіку встановлені:

– струминний насос між нервюрами № 3 і 4 (поз. 3 на рис. 4.23) на платформі, закріпленої до стрингерів нижньої панелі крила;

– заливна горловина між нервюрами № 3 і 4 (поз. А на рис. 4.18 на верхній панелі крила;

– датчик вільної води ДСВ і клапан зливу конденсату OCT1 10001-71 між нервюрами № 4 і 5(поз. Б на рис. 4.18) на нижній панелі крила;
– поплавковий клапан на трубопроводі дренажу біля нервюри № 13 (поз. 1 на рис. 4.19);
– п'ять датчиків паливоміра між нервюрами № 3 і 4, № 5 і 6, № 7 і 8, № 10 і 11, № 12 і 13 (поз. 23 і 24 на рис. 4.23) на верхній панелі крила.
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Рис. 4.18. Розташування точок обслуговування ПС на крилі та правому обтічнику шасі.
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	1 – пожежний кран двигуна №2;

2 – зворотний клапан;

3 – струминний насос;

4 – штуцер консервації;

5 – трубопровід з обмежено-рухливими з'єднаннями;

6 – сигналізатор тиску;

7 – кран зливу палива;

8 – зворотний клапан;

9 – жиклер;

10 – міжбаковий зворотний клапан;
	11 – міжбаковий зворотний клапан;

12 – сигналізатор тиску;

13 – зворотний клапан;

14 – підкачуючий електропривідний насос ЭЦН-75Б;

15 – міжбаковий зворотний клапан;

16 – струминний насос;

17 – датчик паливоміра;

18 – дренажний відсік;

19 – консольна частина витратного відсіку;

20 – насосний відсік (складова частина витратного відсіку);
	21 – датчик паливоміра з сигналізатором резервного залишку, компенсатором і датчиком температури;

22 – передвитратний відсік;

23 – датчик паливоміра з сигналізаторами ЦЗ і закриття заслінки;

24 – датчик паливоміра з компенсатором і датчиком температури;

25 – пожежний кран ДСУ;

26 – зворотний клапан;

27 – штуцер консервації;

28 – кран кільцювання.


Рис. 4.23. Принципіальна схема системи виробітку палива.
Насосні відсіки розташовані між нервюрами № 13 і 15. В кожному насосному відсіку встановлені:

– п'ять електропривідних відцентрових насосів ЭЦН-75Б [три насоси в правому насосному відсіку (насоси №1, №2 і насос ВСУ на рис. 4.18 та поз. 14 на рис. 4.23) і два насоси – у лівому];

– шість міжбакових зворотних клапанів [три клапани на нервюрі № 13 (поз. 11 на рис. 4.23), два – на нервюрі № 15 (поз. 10 на рис. 4.23) і один – у торці каналу 
(поз. 15 на рис. 4.23), що з'єднує консольну частину витратного відсіку і насосний відсік] для перетікання палива в насосний відсік;

– датчик вільної води ДСВ і клапан зливу конденсату OCT1 10001-71 між нервюрами № 13 і 14 (поз. Б на рис. 4.18 і поз. 9 на рис. 4.19) на нижній панелі крила;

– струминний насос між нервюрами № 14 і 15 (поз. 16 на рис. 4.23) на верхній поверхні каналу, що з'єднує консольну частину витратного відсіку і насосний відсік;

– датчик паливоміра між нервюрами № 13 і 14 (поз. 21 на рис. 4.23) на верхній панелі крила (датчик є сигналізатором резервного залишку палива).
Консольна частина витратних відсіків розташована між нервюрами № 15 і 24. В кожній консольній частині витратних відсіків установлені:

– заливна горловина між нервюрами № 15 і 16 (поз. А на рис. 4.18) на верхній панелі крила;

– клапан зливу конденсату OCT1 10001-71 між нервюрами № 23 і 24 (поз. Б на рис. 4.18) на нижній панелі крила;

– п'ять датчиків паливоміра між нервюрами № 15 і 16, № 17 і 18, №19 і 20, 
№ 21 і 22, № 23 і 24 (поз. 17 на рис. 4.23).
Для забезпечення перетікання палива в насосний відсік з передвитратного і консольної частини витратного відсіку при заправленні паливом та еволюціях літака між баками встановлені міжбакові зворотні клапани.

В систему дренажу паливних баків (рис. 4.19) входять:
– два повітрозабірники, що не обігріваються (4);

– два поплавкові клапани (1) і два вакуумні клапани (3);

– два клапани надлишкового тиску (2);
– два зворотні клапани (10), трубопроводи і з'єднання (7, 12, 13, 14).
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	1 – поплавковий клапан;

2 – клапан надлишкового тиску;

3 – вакуумний клапан;

4 – повітрозабірник дренажу;

5 – дренажний відсік;

6 – витратний відсік;

7 – трубопровід зливу;

8 – насосний відсік;
	9 – клапан зливу конденсату;

10 – зворотний клапан;

11 – передвитратний відсік;

12 – трубопровід дренажу витратного відсіку;

13 – трубопровід дренажу передвитратного відсіку;

14 – трубопровід дренажу насосного відсіку.


Рис. 4.19. Принципіальна схема системи дренажу і клапани зливу та конденсату.

Дренування паливних баків – роздільне, відкритого типу, здійснюється через дренажний відсік, розташований між нервюрами № 24 і 25 (поз. 5 на рис. 4.19) лівої та правої консольної частини крила. Ємність дренажного відсіку 55 літрів.

Повітрозабірник (4) дренажу встановлений в дренажному відсіку (5) на нижній панелі крила і утоплений у цій панелі.

Від дренажного відсіку (5) відходять трубопроводи, що з’єднують передвитратний відсік (11) з атмосферою за допомогою відкритого кінця трубопроводу у нервюри № 4 і отвору в трубопроводі для виходу повітря у нервюри № 13. На вихід, розташований у нервюри № 13, установлений поплавковий клапан (1).

При польоті літака без крену повітря попадає в передвитратний відсік (11) через відкритий отвір в трубопроводі у нервюри № 13 при опущеному положенні поплавкового клапана (1), при цьому отвір в трубопроводі у нервюри № 4 закритий паливом. При польоті літака з креном паливо, що піднялося, піднімає поплавковий клапан (1), який своєю тарілкою закриває вихід повітря через отвір в трубопроводі у нервюри 
№ 13. Одночасно паливо, що піднялося, оголює відкритий кінець трубопроводу у нервюри № 4 для виходу повітря.

З передвитратного відсіку атмосферне повітря надходить у консольну частину витратного відсіку через відкритий кінець трубопроводу, закріпленого фланцем на 
нервюрі №13, і виходить через відкритий кінець цього трубопроводу у нервюри № 21 (з боку нервюри № 22) і через отвір в трубопроводі у нервюри № 15. Отвір в трубопроводі у нервюри № 15 призначений також для перепуску в передвитратний відсік повітря, що витісняється паливом, при заправленні витратного відсіку.

Дренування насосного відсіку здійснюється через один отвір у верхній частині нервюри №15.

На задньому лонжероні крила, між нервюрами № 24 і 25 лівої та правої консольних частин, установлені вакуумний клапан (3) і клапан надлишкового тиску (2), об'єднані одним корпусом. Клапани з’єднані трубопроводом з дренажним відсіком (5).

Вакуумний клапан (3), розрахований на перепад тисків 0,005 МПа (0,05 кгс/см2), охороняє баки від зминання атмосферним тиском у випадку закупорки повітрозабірників дренажу (4) при виробітку палива.

Клапан надлишкового тиску (2), розрахований на перепад тисків 0,012 МПа (0,12 кгс/см2), охороняє баки від руйнування тиском повітря над паливного простору при заправленні баків у випадку закупорки повітрозабірників дренажу(4).

Паливо, що потрапило при еволюції літака в дренажний відсік, зливається по трубопроводу в передрозхідний відсік (11). Наприкінці зливального трубопроводу встановлений зворотний клапан (10).








































