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VUELO AUTOCONTROLADO (AUTO-FLIGHT)
Descripcion

GENERALIDADES

El vuelo autocontrolado se consigue con un piloto automatico (AP) que va provisto de un sistema
director de vuelo (FD). Las senales llegan desde el sistema de navegacion y desde los sensores
del avion, El sistema de vuslo autocontrolado proporciona & confrol de los servomecanismos
para posicionar las superficies de control primaric y de compensacion del timon de altura del
avion, Este sistema proporciona un control automatico del vuelo, asi como informacion de

guia para ser visualizada en el horizonte director de vuelo (EADI),



Do1-002 Ot

PILOTO AUTOMATICO
Descripcion y Operacion

1 GENERALIDADES

El sistema de piloto automatico (AP) es un sistema friaxial digital que incluye un sistema
director de vuelo (FO). Cuando ef Filoto Automatico esta acoplado, el sistema da ordenes a los
servomotores que actuan sobre las superficies de vuelo primarias para dirigir automaticamente
2l avion en los ejes de alabeo, cabeces y guinada.

Cuando el piloto automatico (AP} no esta acoplado, e director de vuelo (FD) proporciona comandos de
guiado para que el piloto maniobre con el avion, de la misma forma en que lo haria el piloto automatico
[AP). Dichos comandos s& muesiran mediante las baras de mando del horizonte director de yuelo (EADI).

El piloto automatico (AP) utiliza los mismos comandos mostrados en el horizonte director de vuelo
[EADI} del piloto para controlar el avion a traves de las superficies de vuelo.

2 SITUACION DE COMPONENTES | figura 1)
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DENOMINACION ZOMA PAMEL REFEREMCIA
ACCESD SMS
Panel de Control de Direccion 213 - 22-11-11
de Vuelo (FGCP)
Lnidad de Acoplamiznto y 213 - 22-11-12
Control (CELY)
Servo de Alerones 221 B31AT 22-11-81
Servo de Timon de Direccion n I1EBB 22-11-53
Servo de Timon de Altura i 311BB 22-11-55
IndicadonPulsador de 211 (212} - -

Diesacoplamisnte del Filoo
Automatico AP DISENG

Pulsador 5YvM 211 {212) - 27-11-61
Pulsador de Aterrizaje Abortado GA 211 (212} = 27-11-81
Pulsador de Desacoplamiento del 211 (212) - 27-11-61

Piloto Automatico AP DIS
Modulo de Direccion de Vuelo (FGM) 123 (124} 221GL (222GR) 22-11-1

Fanel de Int. Aut AVIONICS 217 - 24-61-13
TAVIONICS 2

Interruptor Automatica AP CEU
Interruptor Automatico AP FGCP
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ELEM. IDENT DENCMINACION ZOMNA FPANEL REFERENCIA

ACCESD SNS
CA3  Interruptor Automatico AP ROLL
CA4  Interruptor Automatico AP PITCH
CAS  Interruptor Automatico AP YAW
CAE  Interruptor Automatico AP FGCP
12 CA17 Rele 2 221EL -
13 Z020 Unidad de Conirol [FF/MAY XFR 211(212) - 31-83-15
CASD Interrupior AFCS LNAY CMD
DESCRIPCION

El sistema de Filoto Automatics (AP) consta de una serie de perifericos que son controlados,
integrados y vigilados por dos Modulos de Direccion de Yuelo (FGM), UH14 (UH24).

Los interruptores indicadores de los paneles CAT y CAE constituyen la interface
entre &l operador y los FGM, UH14 (UH24)

El interrupior AFCS LNAY CMD, CASD constituye |3 inlerfaz entre ef operador y las FGM1{FGM2).

Los pulsadores CAR (CA10), CATT (CA12} y CA13 (CAM), situados en los volantes de mando, Z07
{ZD8), constituyen la interface digital entre la mano del operador y el sistema de piloto automatico.

La Unidad de Datos d= Aire (ADU), FJT (FJ2} (Ver CA-A-34-15-00-00A-0404-A |, la Unidad
de Referencia de Actitud v Rumba (AHRU), FGT (FG2Z) (Ver CA-A-34-21-00-004-0404-A ), ¥
el Receptor Multi-Maodo (MMR), RN1 (RN2) (Ver CA-A-34-52-00-00A-0404-4 ). constituyen
la imterface enire el exteror del avion y los FGM, UH14 (UH24)

Los servomecanismos CA18, CA18 y CA2D consfituyen la relacion entre fos FGM,
UH14 (UH24), y la trayectoria y actitud del avien.

Los datos del sistema se muestran en la Pantalla de Navegacion (ND), FP2 (FP4), ¥
la Pantalla de Vuelo Primaria (PFDY, FP1 {FP3).

La alimentacion eléctrica llega desde ol panel de inferruptores automaticos AVIONICS 1/AVIONICS
2 a fraves de los interruptores CAY, CAZ2, CAZ CA4, CAS y CAG.

El sistema de Pilolo Automatico (AF) forma parte del Sistema de Yuelo Autoconirolado

(AFCS), sistema que lleva implicitas las siguientes funciones:

- Amoriiguacion de guinada (YD), que proporciona estabilizacion de guinada, pemmite
realizar virajes coomdinados y control de resbalamiento lateral.

— Compensacion de cabeceo, automaticamente reduce el valor del par aplicado por el servo-motor
del timon de altura, mediante la actuacion del sistema de compensacion de cabecen del avion.
Dicha compensacion se efectua a fin de evitar dancs en los servos.
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— Sistema Director de Vuelo (FD}, permite el pilotaje manual del avion, siguienda las instrucciones del
director de vuelo, gue aparecen como baras de mando en el honzonte director de vuelo (EADI).

— El sistema de piloto automatico (AP) puede ser chequeado en tierma y puede conectarse
transcurrido, al menos, quince segundos del despegue. La condicion de tiera viene dada
por el Microinterruptor de Sensacion de Tiema (WOW), RX18,

4 DESCRIPCION DE COMPONENTES

41  PANEL DE CONTROL DE DIRECCION DE VUELO [FGCP). CAS
4.1.1Descripcion
El Panel de Confrol de Direccion de Vuelo (FGCP) se encuenira situade en la visera del panel
de instrumentos. El FGCP es una unidad de fijacion rapida, con interface electrica con el
sistema a traves de dos conectorss situados en la parte posterior de la misma.

El FGCP esta formado por un modulo frontal y dos canales de proceso alimentados por 28V c.c.
procedentes de la barras BAT BUS 1y BAT BUS 2, a fraves de los interruptores automaticos
CAZ y CAB. Tambien se reciben 5V c.c.. controlados para su iluminacion.

El panel frontal de |a unidad esta dividido en tres partes: Izguierda, Ceniral y Derecha ( figura 2 ).

Las zonas izquierda y deracha estan destinadas al piloto v al copiloto respectivamente,
desde ellas se permite seleccionar &l rumbe, curso y la fuents de ayuda a la

navegacion empleada (TAC, VOR, FMS o ILS}

La zona cenfral del FGCP esta dedicada a la seleccion de los modos basicos y
superiores del director de vuelo y piloto automatico.

El FGCP ez el panel de control mediante e cual s= pusden efectuar las siguientes selecciones:
- Seleccion de los modos para =l FD y APYD

— Seleccion de los objetivos de vuelo: rumbo, curso, velocidad, velocidad vertical y altitud,
- Seleccion de las fuentes de ayudas a la navegacion.

La ssleccion de modo, objefivo de vuelo o radicayuda se transmite a las FGM1{FGM2) y a
lzs IOP1{}0P2) mediante buses ARINC 428. La seleccion del origen (piloto/copiloto) de la
radicayuda (HS! SEL) se transmite como senal discreta al IOM1{IOMZ).

4.1.20peracion

El FGCP es el panel de control mediante el cual se reafizan las sslecciones para e FOL

Mediante el acoplamients dal AP, a traves del CEU, las ordenes del FD se transmiten

a los actuadores de las superficies de control primario.

En las zonas laterales del FGCF estan situados los siguientes selectores rotatonios:

— HDG: Selector de rumbo.

— COURSE: Selecior de Cursa.

- MNAV SRCE: Selector de la fuente de onigen de navegacion para el AP/FD. La fuenie de
origen para la navegacion puede ser TACAN, ILS, VOR o FMS.

En la zona central del FGCP, destinada a |a seleccion de modos. existen los

siguienies pulsadores con las siguientes funcicnes:

— VS: Pulsador para la seleccion y mantenimiento de la velocidad verical. Este pulsador
activa el modo vertical de mantenimiento de la Velocidad Vertical {VS).

— |&5: Pulsador para la seleccion y mantenimiento de la velocidad indicada del aire. Este pulsadar
activa el mode vertical de mantenimiento de 3 Velocidad Indicada del Aire [IAS)

— YNAV: Pulsador para la seleccion del modo de navegacion veriical. En este modo el AP/FD
adauiere v mantiens 1a senda vertical computada por el Sistema Gastor de Vusk (FM3). Este
modo vertical solo esta activo cuando lo esta el modo de naveqacion lateral LNAY.



— ALT: Pulsador para el mantenimiento de la altitud barometrica. La altitud barometrica del
avion, en el momento de pulsar ALT se fija como objetivo 3 mantener. Al presionar este
pulsador se activa el modo de mantenimiento de altitud (ALT).

— ALT SEL: Pulsador para la seleccion y mantenimiento de la altitud barometrica. Este pulsador activa
&l modo ALT SEL, medianie ef cual es posible alcanzar y mantener una attitud de vueho deseada.

— HDG: Pulsador para la interceptacion y mantenimiento de un rumbao seleccionado. El rumbo que se
desea interceptar y mantener debe ser seleccionada a traves del selector giratono HDG. Una vez
seleccionade, el valor del rumbo puede ser modificado actuando sobre el selector giratono HDG.

— LMAV: Pulsador para la seleccion del modo de navegacion lateral. En este modo, el AP/FD
captura y sigue la marcacion deseada. La radio-ayuda se selecciona mediante el selector de
crigen NAY SOURCE. su frecuencia debe ser seleccionada en el panel de control del EFIS,

FPE (FPE}. Tambien puede seleccionarse un plan de vuelo almacenado en el FMS.

— BC: Pulsadar de ruta inversa. Este pulsadaor se usa para hacer una aproximacion de ruta
inversa del localizador seleccionado en el modo de navegacion lateral LNAY.

— APP: Pulsador para la seleccion del modo de aproximacion ILS. Permite una aproximacicn
usando como ayuda un ILS, levando al avion automaticamente hasta |a aftitud de decision.
Debe haberse previamente seleccionado VIL1 0 VL2 en el selector NAV SRCE y sinfonizado
su frecuencia, seleccionado el curse COURSE y &l rumbo HDG de interceptacion.

— HS1 5EL: Pulsador de ongen de la fuente de navegacion seleccionada. El pulsador HS! SEL nos
parmite elegir si el origen de las fusnte de navegacion procede del piloto o del copiloto.

42 UNIDAD DE ACOPLAMIENTO ¥ CONTROL (CEU), CAT
4.2 1Descripcion
La Unidad de Acoplamiento y Control (CEU) esta situada en la consola central de la cabina de
pilotos. La CEU es una unidad de fijacion rapida, con interface eléctrica al sistema a traves
de un unico receptacule miltiple situado en la parte posterior de dicha unidad.
La CELf es la unidad mediante la que se acopla o desacopla el Piloto Automatico (AP) y el
amortiguador de guinada (YD). Una vez acoplado el AP en el correspondients modo, &5 posible
modificar mediants la CEU el angule de cabeceo o alabeo previamente fjado.
La CEU envia y recibe senales discretas de los acluadores de los mandos
primarios asi como a ambos FGM.
La CELU recibe alimentacion eléctrica de 28V c.c. procedente de la bara BAT BUS 1 3 traves
del interruptor automatico CA1 del panel de interruptores automaticos AVIONICS 1/AVIONICS
2. Tambien =2 reciben 5V c.c. controlados para su iluminacion.
Las selecciones realizadas en la CEU mediante los selectores rotatonos TURN y DOWN-LIP
se fransmiten como sefiales analogicas al IOM1{IOM2) { figura 2 ).

4.2 20peracion

Las funcicnes de la CEU son las siguientes:

— Acoplar y desacoplar el Piloto Automatico (AP).

— Acoplar y desacoplar el sistema de amertiguacion de guinada (YD),

— Ajustar los angulos de cabeceo y alabeo.

La funcion de YD se activa al acoplar el AP aungue puede funcionar independientemente del mismo.

La CEU dispone de los siguientes mandas con las siguientes funcicnes:

— Interruptor basculante AP. El interruptor AP se utiliza para acoplar el picto automatico. El AP
pusde acoplarse, automaticamente, con e avion en cualguier actitud razonable. El AP se
acomoda automaticamente a cualguiera de los modos seleccionados en el FGCPR

> s | <






— Interrupior basculante YAW. El interruptor YAW se utiliza para activar &l amortiguador
de guinada cuando el piloto automatice no esta conectado.
Hay una conexion mecanica entre los interruptores de AP y YAW de modo que cuando
se acopla el piloto automatico queda acoplade el amortiguador de guinada y cuando se
desacopla el amoriiguador de guinada se desacopla el piloto automatico.

— Selector rotatorio de cabeceo. DOWN-UP. La rotacion del selector rotatorio de cabeceo,
mediante dos potenciometros, produce un cambio de actitud de cabeceo proporcional a
la rotacion del selector y en la direccion del movimiento del mismo.

— Mando TURN. La rotacion del mando TURN fuera de su posicion en el punto de
retencion ufiliza un potenciometro para producir una orden de alabeo proporcional
a la rotacion del mando y en la direccion de la misma.

43 SERVO DE ALERONES, CA18, SERVO DE TIMON DE DIRECCION, CA19, Y

SERVO DE TIMON DE ALTURA,CA20
4.3 1Descripcion
Cada unidad de servemotor y su rodillo impulsor de servo proporcionan un mecanisma
de arrastre preciso, que situa las superficies de control primarias y la de compensacion
del timon de altura en el avion { figura 4 ).

Cada servo, cuando esta acoplado, toma el control de la cadena cinematica del mando de vuelo
asociado a dicho servo. Cada tambor de servo esta unide mediante cables de mando cada uno
de los conjuntos de regulador de |a cadena del mando de vuelo asociado.

Los servomatores se comunican eleciricamente con las unidades FGM mediante el

envio y recepcion de senales analogicas y discretas.

Los servomotores tienen un diseno identico, diferenciandose unicamente en la forma

en gue estan montados en el avion. Cada unidad de servomotor incorpora un motor

de c.c., un tren de engranajes y un embrague.

Cada rodille impulsor de servo consta de un embrague deslizante de segundad para sobrecargas,
asi como de un tambor para la conexion del servomotor a las superficies de control del avion.
Los servomotores pueden desmantarse facimente de los rodillos impulsores de senvo

para &l mantenimiento, sin alierar € reglaje del motor.

El Servo de Alerones, CA18, esta situado en el ala. Es alimentado con 28V c.c.

procedentes de la BAT BUS 2 a fraves del interruptor automatico CA3 del panel de
interruptores automaticos AVIONICS 1/AVIONICS 2.

El Servo de Timon de Direccion, CA19, esta situado en el cono posterior del fuselaje, en la STA
24006. Es alimentado con 28V c.c. procedentes de |a barra BAT BUS 2 a traves del interruptor
automatico CAS del panel de interruptores automaticos AVIONICS 1AVIONICS 2.

El Servo de Timon de Aliura, CA20, esta situado en el cono posterior del fuselaje, en la STA

24006. Es alimentado con 28V c.c. procedentes de |a barra BAT BUS 2 a traves del interruptor
automatico CA4 del panel de interruptores automaticos AVIONICS 1AVIONICS 2.

4.3 20peracion.

El acoplamiento del piloto automatico desde la CEU, produce el acoplamiento del embrague

del servomotor, permitiendo asi que las senales electricas de entrada produzean una rotacion
del eje de salida del servomator. El FGM1 es el encargado de enviar las sefales eléctricas
{comandaos de posicion) al servomotor. Un potenciometro doble es el encargado de enviar dos
sefiales de posicion del actuador al FGM para efectuar las comecciones de posicion. Tambien se



envian dos sefales del par del servomotor al FGM. Dichas sefiales de par se procesan a fin de
activar los comespondientes compensadores y reducir 3 cero 2l par del servomaotor.
El desacoplamienty del servomotor se produce para prevenir un posible fallo. Son
das los comandos que producen dicho desacoplamienio:
— Desembragus. Comande gensrado por la CEU, mediante este comando el gje
dal maotor se desacopla del rodills impulsor.
— Inhibicion del motor. Comando generado por la FGM cuando los valores de las dos
sefiales procedentes del mismo sensor indican un eror. Con el servomotor inhibido,
este no esta controlado pero =i mecanicamente unido al impulsar.

Sobre la superficie del rodills impulsor de cada servo hay una muesca longitudinal para =l ajuste
al cero electrico. Esta muesca debe de alinearse con el taladro de ajuste que existe sobre |3
base del cabrestante. Cuando ambas marzas se encuentran alineadas el servo esta en sy
posicion de cero electrico. El ajuste mecanico de los servos de piloto automatico debe ser tal
gue, cuando los senvos esten g cero las superficies de mando deben de estar en su posicion
de cero aerodinamico. En estas condiciones, el valor de la tension de los cables de mandao de
los servos debe ser el nominal (para &l valor de temperatura comespondiente).

44 MODULD DE DIRECCION DE VUELD (FGM), UH14 (UH24)
4.4 1Descripcion
Los Modulos de Direccion de Vuelo (FGM), UH14 (UH24), se encuentran alojados en las Cajas
de Vuelo Integrado (IFC), UHT (UH2). Dichas cajas estan ubicadas en el amario de avionica.
Cada FGM esta compuesio por una tafsta de CPU y una tafjeta de extension.
La tarjeta de CPU recibe alimentscion electrica de 28V cc. a traves del Modulo de Fuente
de Alimentacion Primaria UH11 (UH21) situado en la IFC, UH1 (UH2). Esta tareta contiens
la unidad de proceso y en ella se realiza la adquisicion y emision de datos via ARINC. Esta
tarjeta de CPU es similar a la contenida por todes los modulos del IFC.
La tarjeta de extension realiza la adquisicion y emision de sefiales discretas relativas al
sistema de vuelo autocontrolado (TCS y AP ENG) v ofras sefiales analogicas. Esta tarjeta
contiens |a logica relativa a piloto automatico y amortiguacion de guinada (AP/YD). La
tarjeta de extension contiene la logica de control de amortiguacion de guiiada (YD), la
tarjeta procesa los datos de posicion y envia las comespondientes ordenes al actuador de
guinada {YADAL) de acuerdo con |a ley de amortiguacion de guifiada.

Ambas tarjetas se comunican entre i a fraves del panel trasero de |3 IFC. La tarjeta de extension
envia sefiales discretas y analogicas a |a tarjeta de CPU mediants un bus ARINC417.

4.4 20peracion

Las FGM son las unidades de proceso del sistema de vuelo autccontrolado (AFCS), donde se realizan
los calculos del sistema de APJFD y del AFCS. A la FGM1 (correspondiente al piloto) se le denomina
unidad de mando y a la FGM2 {correspondientes al copiloto) se le denomina de monitorizacion.

Las FGM procesan kos siguientes datos de entrada:

— Diatos de aire procedentes del ADLL

— Dates de actitvd procedentes de AHRLL

- Las zenales de navegacion procedentes del MME.

- Las selecciones y parametros de modo se realizan a traves de los Paneles de
Control de Direccion de Vuele (AFCS), UHE.

— Las selecciones de la Unidad de Acoplamients y Control (CEL.

- La seleccion VOR VOR/DOME realizada desde el interruptor AFCS LMAY CMD, CASD
situado en la Unidad de Control IFF/NAY XFR, ZD20.
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Una vez que las FGM han procesade fodos los datos extemnos s= envian las ordenes necesarias
a los actuadores de las superficies de control primarias. Unicaments [a FGM1 envia ordenes

a los actuadores del AP mientras que la FGM2 sz limita a controlar dichas ordenes. Ambas
FGM reciben los comandes de reaimentacion procedentes de los actuadores.

Cada actuador envia dos senales de posicion y par a ambas FGM, la senal 1 se utiliza para
calculos de la ley de control. La sefial 2 se utiliza para controlar el valor de la senal 1. Las
sefiales de par procedentes del actuador de cabeceo son utifizadas por la FGM para activar el
sistema de compensacion de cabeceo, mediants el cual == reduce casi 3 cero &l par ejercido
por &l actiuador de cabecen cuando este sistema se encusntra cperativo.

Las FGM reciben y procesan la informacion procedente de los sensores y de los mandos en la
cabina de pilctos, dentro del sistema, para generar las ordenes de maniobra que se envia al
Horizonte Director de Vuelo, EADI, funcionando asi &l sistema como director de vuelo, FD.

Las FMG mantienen &l control y la integracion del sistema controlando continuaments
una serie de senales de validez de fos sensores e iniciando una autocomprobacion
del sistema cada vez que se acopls = AP

INTERRUPTOR AFCS LMAV CMD, CAS0

Este intermuptor s& encuentra situado en 13 Unidad de Control IFFINAY XFR, ZD20 tiene
dos pesiciones VOR o VOR/DME, la seleccion de cada una de ellas proporciona una
senal discreta de masa al FGM1 & FGM2 respectivamente,

Cwrante 1a navegacion respecto a un radial de VOR el sistema pusde
obtener |a desviacion de dos modos:
— Medo angular (VOR), siendo en este caso la desviacion, el angulo de desviacion
con respecto al radial de VOR seleccionado.
— Medo lineal (VOR/DME), siendo en este caso la desviacion, la distancia al radial
de VOR selecoionado. Para poder determinar esta distancia, & sistema necesits la
informacion de distancia al DME asociado a dicho VOR.
El interruptor AFCS LNAY CMD, CASOD nos permite realizar |a seleccion de cualguiera de los dos
mados anteriormente descritos. La operacion en mode VOR/DME se llevara a cabo siempre que sea
valida la senal de DME, en caso contrario la desviacion se obtendra de modo angular,

OPERACION

La alimentacion eléctrica llega desde el panel de interruptores automaticos AVIONICS
VAVIONICS 2 | figura § ) a traves de los interruptores siguientes:
— El interruptor automatico AP CEU, CA1, envia 28V ¢c.c. a |a Unidad de Acoplamiento y Conitrol (CEU}.
— Los interruptores automaticos AP FGCP, CA2, y AP FGCP, CAB, envian 28V cc. al
Panel de Control de Direccion de Vuelo {(FGCP).
— El interruptor automatico AP ROLL, CA3, envia 28V c.c. al Servo de Alerones.
— B interruptor automatice AP PITCH, CA4, envia 28Y c.c. al Servo de Timon de Altura.
— El interruptor automatico AP YAW, CAS, envia 28V c.c. al Servo de Timon de Direccion.

El piloto automatico se acopla en el momento que el interruptor basculante AP de la CEU, CAT, se
sitia en la posicion de ENGAGED siempre que s2 verifiquen las siguientes condiciones:

— AHRU 1 y AHRU 2 funcionen cormectamentes y den los mismos datos.

— ADW 1 y ADU 2 funcicnen comectamente y den los mismos datos.

— La actitud del avion este dentro de unos limites razonables.

— El compensador del timon de altura este en posicion normal.
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— El pulsador SYN, CA11 (CA12}, no este presionada.

— Mo haya avisos STALL WARNING de enfrada en perdida.

— Mo esté siendo ufilizada la compensacion manuzal.

— Los actuadores de AP funcionen comectaments y den los mismos datos.
— La autoverificacion del AFCS sea cormecta.

- La amortiguacion de gufiada funcione commectamente.

Una vez acoplado el AP, este se desacoplara sic

— El pulsador AP DIS, CAB {CATD), del volante de mando es presionado.

— El interruptor basculante AP de la CEU, CA7, == sitla en la posicion de DISENGAGED.

— El interruptor AP DISENG, CA15 (CA18), es pulsado.

— El pulsador GA, CAT3 (CA14), del volants de mando es presionado.

- Modificando manualmente los compensadores del timan de altura.

— Activando el mode de operacion de emergencia al girar 20° la guarda de los interruptores de
compensacion de emergencia de altura de la Unidad de Caontrol STEY TRIMS, ZD103,

— Se desconectan las barras de retencicn eleciromecanicas del Sistema de Alerones,

- Se desconectan las barras de retencion electromecanicas del Sistema de Altura.

Una vez acoplado el AF, este se desacoplara temporalmente si:
— El pulsador S¥M, CA11 (CA12), es presionado.

Una vez acoplado el AP, esie sa desacoplara si se presenta alguna de las siguientes condiciones:
— Fallo en &l Sistema de Compensacion de Aftura,

— Hl sistema ZYN falla.

- S& presentan avisos STALL WARNING de entrada en perdida.

- Los actuadores de AP no funcionan comectamenta o no dan los mismaos datos.
— La autoverificacion del AFCS no es comecta.

— La acfitud del avicn no esta dentro de unos limites razonables.

— La amortiguacion de guinada no funciona correctamente o se desactiva.

— AHRU 1 y AHRU 2 no funcionan comectamente o no dan los mismos datos,

- FGM 1y FGM 2 no funcicnan comectamente o no dan los mismos datos.

— ADU 1 y ADU 2 no funcionan correctameante o no dan los mismos datos.

Tedos los modos de operacion se seleccionan con los selectores momentaneos de "pulsar para conectar”
y "volver a pulsar para desconectar”, en el panel de control de direccion de vuelo (FGCP), CAB.

La desconexion del AP se realiza a traves del rele CA17 situado en la con-
sola izquierda de la cabina de piloto.

Las indicaciones de modo del AP/FD, estado del APIFDSYD y HEI SEL, s& muesiran en 2l
area superior de la Pantalla de Vuelo Primario (PFD). FP1 (FP3L

51 DESCRIPCION DE MODOS BASICOS.
5.1 1Mantenimiento de Cabeceo.
Caon el moda vertical basico de mantenimiento de cabeceo el AP/FD mantiene constante una
actitud de cabeceo de referencia. El valor del angulo de cabeceo a mantener es el axistente en
el moments de activar el modo, siempre que no s23 superior o inferior & 20°% El mantenimiento
de cabaceo es, por defecto, el mode vertical basico que se activa al acoplar el AP. El valor de
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la velpcidad de subida WS se mantiens constante misenfras este modo permanece aclivo. Este
moda s& activa cuandoe cualquisra de los modas verticales superiores se desactiva.
Mientras este modo se encuenira activo. las bamas de mando del FD se visualizan en =l
horizonte director de vuelo EADI situado en la PFD, FP1 {FP3).
El angulo de cabecec puede modificarse manualmenta:
— Presionando el pulsador del volante de mando SYH, CA11 (CA1Z), v modificado
la actitud del avion con el volante de mando.
— Actuando scbre el selector rotatorio de cabeceo DOWN-UP, situade en la CEU,
CA7, s& produce un cambio de actitud de cabeceo proporcional a la rotacion del
selector y en la direccion del movimiento del mismo.

5.1.2Modo Lateral Basico
Este modo se activa cuando el AF o un modo vertical del FD estan acoplados y no hay ningln
modo lateral active. El modo lateral basico consta de tres sub-modos:
5.1.2. 1Mantenimiento de Alabeo
Zon el sub-modo de mantenimiento de alabeo, el AFYFD mantiens constante una actitud de
alabeo de referencia. El valor del angulo de alabeo a mantener es ef existents en el momento
de activar &l modo, siempre que sea superior B° o inferior a -8° (51 s& supsran estos valores,
en &l momento del acoplamiento, el AP/FD adquiere el modo de nivelacion de alas),
El mantenimiento de alabeo o la nivelacion de alas son, por defecto, los modos
lateral basico que se activan al acoplar el AR
Mientras este modo se encuentra activo, las bamas de mando del FD se visualizan en
el horizonte director de vuelo EADI situado en la PFD, FP1 (FP3)
El angulo de alabeo puede modificarse manualmente:
— Presionando el pulsador del volanie de mando SYM, CATY (CAY12), v modificado
la actitud del avion con el volante de mando.
— Actuando sobre &l mando TURMN, situado en la CEU, CAT, se produce un cambio de actitud de
alabeo proporcional a la rotacion del selecior y en la direccion del movimients del misma.

§5.1.2 2Nivelacion de Alas

Con el sub-modo de nivelacion de alas el APFD mantiene constante una actitud de

alabeo nulo. Este modo se acliva =i, en el momenio del acoplamisnto del APFD,

el angulo de alabeo es inferor a &° en valor absoluto (si se supera este valor el

APIFD adquisre 2l modo de mantenimiento de alabeo)

El sub-modo de nivelacion de alas se activa automaticamente al presionar el

pulsador de afemizaje abortado GA, TA13 (CAT4)L

El angulo de alabeo puede modificarse manualmente:

— Presionando el pulsader, del volante de mande SYM, CA11 (CA12), ¥y modificado
la actitud del avion con e volante de mando.

— Actuande sobre el mando TURN, situado en fa CEU, CAT, se praduce un cambio de sctitud de
alabeo proporcional a la rotacion del selector y en la direccion del movimiento del mismo.

512 IMantenimiento de Rumbao
El sub-modo de mantenimiento de rumbo es un caso particular del modo de nivelacion
de alas, medianie el cual se mantiens un rumbo constante. Este modo se activa si, en el

momento del acoplamiento del AP/FD, el angulo de alabeo es inferior 3 37,

5.1_3Amortiguacion de Guinada



El modo de amortiguacion de guinada YD puede ser activado independientemente del AP. Debido a
|a conexion mecanica entre los interruptores basculantes de AP y YD, al acoplar el AP se activa YD.
El interrupior de activacion del sistema de YD se encuentra situado en la CEL,
CAT. ¥D se desactiva automaticamente si fallan las unidades ADU, AHRU o si &l
anguio de alabeo supera un determinado valor.
Las funciones del sistema de YD son las siguientes:
— Permite al avion realizar virajes coordinados mediants el equilibrado de fuerzas
durante virajes (fuerza cenfrifuga, sustentacion y peso).
— Evita derrapes y deshizamientos durante maniobras en yuelo,
— Evita |3 inestabilidad longiudinal y lateral combinadas (balanceo del holandes), fencmeno
debido al cual se generan oscilaciones continuas de alabeo y guiada combinadas. El
sistema de YD genera pequenas deflexicnes de los alerones y del imon de direccion
gue compensan y amorfiguan dicho movimiento oscilatoria.

52 DESCRIPCION DE MODOS SUPERIORES
5.2 AMcdos Laterales Superiores

5.2.1.15eleccion de Rumbo (HDG)
El modo de seleccion de rumbo permite interceptar y mantener un rumbo seleccionado. El
rumbo que se desea interceptar y mantener, debe ser seleccionado 3 traves del selector
giratorno HOG del FGCR, CAR. El valor del rumbo objetivo se visualiza en la Pantalla de
Yuelo primana, FP1 (FP3). Las indicaciones de actitud, mostradas por las bamas del FD
en el EADI, deberan ser seguidas para mantensr 2l alabeo necesario. Si se acopla el AP,
el alabeo s mantiene automaticamente hasta alcanzar el rumbo seleccionado.
Una vez seleccionado, e valor del rumbo puede ser modificade actuando
sobre &l selector giratono HDG.
Las instrucciones de direccion y del piloto automatico estan limitadas a no
sobrepasar un angulo de alabeo de 259

5.2.1.2Interceptacion de un Radial de VOR [VOR)

Mediante &l modo VOR es posible, desde un rumbeo determmado, interceptar y seguir un radial de
una estacion VOR. Este modo esta compuesto de los siguientes cuatro sub-modes: Amada,
Captura, Seguimisnto y Sobrevuelo. La transicion entre sub-modos se produce automaticaments.,
Migntras este modo se encuentra activo, las barras de mando del FO se visualizan en &l
horzonte director de wuslo EAD] situado an & PFD, FP1 (FP3)L Para activar este modo

debe seleccionarse el modo VOR (VL1 6 VIL2) como origen de fuente de navegacion

en NAV SOURCE situado en e FGCP, CAS, sintonizar |a frecuencia de la estacion VOR,
determinar el radial 3 seguir mediante &l selector COURSE del FGCP, CAB, definir &f numbo
desde el que se va a interceptar el radial (maxima de 20°) mediante &l selector HDG dal

FGCP y por ultimo presionar el pulsador de navegacion lateral LNAY,

§.2.1.3Captura de un Localizador de ILS (LOC)

Mediante el modo LOC es posible capturar y seguir un localizador de LS. Este modo esta
compuesta de los siguientes tres sub-modos: Ammado del localizador, Captura del Localizador
¥ Seguimients. La transicion enfre sub-modos se produce automaticaments.

Mientras este modo s ancuentra activo, las barras da mando del FO se visualzan en
el horizonte director de vuelo EAD situado en la PFD, FPT (FP3)

522



Fara activar este modo debe seleccionarse el modo VOR (VL1 & V/L2) como origen de fuente
de navegacion en NAV SOURCE situado en el FGCP, CAB, sintonizar la frecuencia de la
estacion ILS, definir la direccion del ILS a inferceptar el radial mediante el selector COURSE
del FGCP, seleccionar el rumbo de interceptacion mediante el selector HDG del FGCP y por
ultimo presionar el pulsador de navegacion lateral LNAV o de aproximacion APP.

EL modo de seleccion de rumbo permanece activo hasta que se dan las condiciones
optimas para la captura del haz del localizador. Una vez alcanzadas dichas condiciones
{nivel de la senal), el modo de mantenimiento de rumbo se desactiva y se activa

el mado de LOC que captura el haz del lecalizador.

5 21 4Captura de un Localizador de ILS en Ruta Inversa (BC)
La aproximacion de localizador en ruta inversa se selecciona presionando el selector del

miodo BC. Este modo es similar al modo de aproximacion ILS, diferenciandose en que,
ademas, facilita ordenes para capturar y seguir la ruta inversa del localizador.

5.2 1 5Interceptacion de un Radial de TACAN (TACAN)

Mediante el modo TACAMN es posible, desde un rumbo determinado, interceptar y seguir

un radial de una estacion TACAM. Este modo esta compuesto de los siguientes cuatro
sub-modos: Armado, Captura vy Seguimisnto, Sobrevuelo y Seguimients Inverso. La
transicion enfre sub-modos se produce automaticamente.

Mientras este modo se encuentra activo, las barras de mando del FD se visualizan en

el horizonte director de vuelo EADI sitwade en la PFD, FP1 (FP3).

Fara activar este modo debe seleccicnarse el modo TACAMN (TACAN) como origen de fuente
de navegacion en NAYV SOURCE situado en el FGCF, CAS, confirmar el canal TACAN
utilzado, determinar el radial a seguir mediante el selector COURSE del FGCP, CAR, definir
el rumbo desde el gue se va a interceptar el radial (maximo de 90°) mediante &l selector
HDG del FGCP y por ultimo presionar el pulsador de navegacion lateral LNAVY.

5.2 1.6Modo de Navegacion Lateral FMS (FMS LNAV).

Mediante &l modo de FMS LMAV es posible gue & AP/FD siga un plan de vuelo

lateral definido en el Sistema de Gestion de Vuelo FMS.

Fara activar este modo debe selsccionarse y activarse un plan de wuelo, debe seleccionarse
el modo FMS (FMS1 ¢ FMS2) como origen de fuente de navegacion en NAYV SOURCE
situado en el FGCP, CAS, conectar el PA y por ultimo presionar el pulsador de navegacion
lateral LMAY. El AFCS no realiza ajustes de traccion de motores deberan seguirse

las indicaciones de welocidad que aparecen en la PFD.

La informacion de navegacion para el AP/FD se obtiene del piloto o del copiloto en funcion
de la posicion del pulsador HSI SEL situado en el FGCP, CAB.

Al activar el plan de vuelo la informacion de navegacion queda disponible para su uso por
parte del AP/FD, pero este no toma aun el control del avion. Al acoplar el AP se activan
por defecto los modos de nivelacion de alas y mantenimiento de cabeceo. El avion mantiene
su cursa hasta que se aprodima al primer punto de referencia del plan de vuele. Entonces
interceptara el primer tramo del plan de vuelo con un angule de 45°.

Mientras este modo se encuentra activo, las bamas de mando del FD se visualizan en
el horizonte direcior de wuelo EADI sitvade en la PFD, FP1 (FP3).

5.2 2Modos Verticales Superiores
5.2 2 1Seleccion de Altitud (ALT SEL)
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Para activar este modo debe selecoionarse y activarss un plan de vuelo lateral y vertical, debe
seleccionarse el modo FMS (FMS1 o FMS2) como origen de fuente de navegacion en NAY
SOURCE situado en el FGCP, CAS, conectar el AP y por ultimo presionar el pulsador de
navegacion lateral LNAV y vertical VNAY. El AFCS no realiza ajustes de fraccion de motores,
deberan seguirse |as indicacionss de velocidad que aparecen en la PFD.

La informacion de navegacicn para el APIFD se obtiene del piloto o del copiloto en funcion
de la posicion del pulsador HSI SEL situado en ef FGCP. CAS.

Mlientras este modo se encuentra activo, las bamras de mando del FO se visualzan en
el horizonte director de vuelo EAD| situado en la PFD, FPT (FP3).

5.2 IModos Comunes Superiores
5.2 3 1Atemizaje Abortado (GA]

Este modo implica la desconexicn del AP, si bien &l FD permanece conectado
y en modo de mantenimiento de un angulo de cabeceo de 7°, cualguier modo
lateral existente pasa a modo de nivelacion de alas.

§.2.3 2Aproximacicn LS

Con este modo de aproximacion, el AP/FD =itua el avion en la altitud de

decision durante una aproximacion ILS.

El sistema se encuentra de lleno en la aproximacion ILS cuando se ha seleccionado en modo
APF y &l receptor de navegacion VHF esta sintonizado en una frecuencia de localizador.

La operacion de localizacion en este modo consisie en una capliura y seguimiento en todos los
angulos con cambios apropiados para acomodarse a la geometria del haz localizador. Cuando el
sistema ha capiurade el haz del localizador, el sistema esta preparado para capturar el haz de
senda de planeo. La capiura de la senda de planeo se puede efectuar desde cualguier modo
vertizal por encima o debajo del haz de la senda de planeo. La captura ocurre anies del centro
del haz, con el fin de proporcionar una transicion suave al modo de seguimiento.

Mizntras este modo se encuentra activo, las barras de mando del FD se visualizan en

el horizonie direcior de vuelo EAD| sitvado en la PFD, FPT (FF3)

Para activar este modo debe seleccionarse el modo VOR (VL1 o VL2} como origen de
fuente de navegacion en NAY SOURCE situado en el FGCP, CAE, sintonizar la frecuencia

de la estacion ILS, definir la direccion del ILS a interceptar el radial mediante &l selector
COURSE del FGCP, seleccionar el rumbo de interceptacion mediante &l selector HDG

del FGCP y por ultimo presicnar el pulsador de aproximacion &PF.

& INTERFACES

El sistema del AP/FD recibe, de los sensores del avion, |a informacion siguiente:
— Informacion relativa a VOR/ILS proporcionada por el Sistema de Navegacion VHF (Ver CA-A-34-52-00-
[0A-D404-A }. Dicha informacion es captada por el Receptor Multi-Modo (MMR ) y las antenas del avion,
— Informacion de los datos de aire, a través del Sistema de Datos de Aire (ADS)
(Ver CA-A-34-15-00-00A-040A-4 ).
— Informacion de actitud y rumbo procedente del Sistema de Referencia de Actitud y
Rumbo (AHRS) [Ver CA-A-34-21-00-00A-D404-4 ).
— Informacion de sensacion de tierra, a fraves del Microinterruptor de Sensacion de Tierra (WOW)
del Sistema de Regisiro de Dates de Vuelo (FDR) (Ver CA-A-31-31-00-00A-0404-4 )



— Condicion de entrada en perdida a traves del Sistema de Aviso de Enfrada en Perdida
¥ Recuperacion (Wer CA-A-2T7-35-00-00A-0340A-4 ).

El sistema del AP/FD proporciona la informacion de estado v comandos del director de wvusio a
ls= pamntallas de vuslo prmarna (PFD) y mavegacion [NDY), pertenecientes al Sisterma Electronico
de Instrumentos de VWusle (EFIS) (Ver CA-A-31-83-D0-00A-0408-4 )

El sistema tiene tambien interconevicnes [ figura § v figura 8 } conc

— La Unidad de Conirol de Autocompensacion y Limitacion de Carmera del Timan de Direccion (ARTCL)

del Sisterma de Mando de Timon de Direccion (Ver CA-A-27-21-00-00A-040A-A ).
— El Sistemna de Dhstribucion de Cargas Eléctricas de Coments Continua
(Wer CA-A4-24-G0-00-004-04048-4 ).
El Sistema de lluminacion de Instrumentos v Pamneles (Wer CA-A-23-12-00-0045-04 044 )
— Bl Sistema de Registro de Datos de Wuelo (FORHWer CA-A-31-31-00-004-0404-4, |

— La adquisicion y proceso de informacion procedents de los sensores del avidn se realiza a traves del

Sistema de Funcion de Concentracion de Datos (DCF) (Ver CA-A-31-41-00-00A-010.4-A
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SISTEMA DE COMUNICACEONES
Descripoion

1 GENERALIDADES

El sistema de comunicaciones permite a los miembros de la tripulacion comunicarsa entre si,
con los pasajercs, con ofnos aviones y con esiaciones de tema

El sistema de comunicaciones incluye estas subsistemas:

— Sistema de Comunicaciones en Fonia, incluye las comunicaciones por radio HF y
VIUHF (Wer ChA-A-Z3-10-00-00A-040A-4 )

— Sistema de Megafonia, permite a la tipulacion comunicarse con los pasajeros
(Wer CA-A-23-31-00-00A-040A-2 ).

— Sistema de Interfono, permite a la tipulacion comunicarse entre siy con &l personal
de tiera (Ver CA-A-23-40-00-00A-404-4 L

— Sistema Integrado de Audio, facilita las comunicaciones entre la tripulacion, integra
receptores de comunicacion ¥ navegacion, v facilita la activacion v la modulacion de los
transmisores de comunicacion (Ver CA-A-23-51-00-004-0404-4 |

— Sistema de Descarga Estatica, permitz eliminar las cargas electrostaticas que se acumulan
en el avion durante el vuels (Ver CA-2-23-61-00-00A-0404-4 ).

— Controd de Voz & Imagenes (Siaplica), permite el registro de las comunicaciones e imagenes durante
el vuelo que son necesarios para futuros analisis (Ver CA-A-23-70-00-00A-0404-4 ).

SISTEMA DE COMUNICACIONES ENM FOMIA
Descripoion

i GENERALIDADES

El sistemna de comunicaciones en fonia incluye estos subsistemas:
— Cormunicaciones por alta frecusncia (HF) (Ver CA-A-23-11-00-004-0404-4 ).
— Comunicaciones por muylultra alta frecuencia (WILUHF) (Ver CA-A-23-15-00-00A-0404-A )
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SISTEMA DE MEGARDRLA
Descripoion y Dperacien

GENERALIDADES

El sistema de megatonia 2513 suministrado por AVTECH. El sistema mmoorsionas i3 capacidad para hacer
AnUNGcs 3 raves de los atavoces oe 13 calina de pasajercs, por medio g8 cuatn paneles de control de
o, tres oo efios sMuados en k3 fabing e iotns ¥ & CuanD sesdn &n & amano de 3 cuadema 10,

STUACION DE COMPONENTES | figura 1 )

ELEM. IDENT. DEMNCHEMACION ZONA PANEL REFEREMCIA
ACCESD ShIS
1. PC1 Panel de int Aut AVIONICS 217 - 24-51-13
RZS1  infermuptor Adtomatico, PR
3 RZ50  Ampificatior de Megatonia 241221 Z21FL 23-31-31
3. RZ57  Atawoz 231 {232) - 23-31-51
[FZ52) 231 {237
RESE 241 {242]
[RZ53} 251 {252]
AZ50 251 {252)
[RZ54)
RZE0
[R2Z55)
RZ51
(RIS
3 DESCRIPCION
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El sistera ge megatonia reae sefales de audo procedentes 02 sisterna infegrado de audio (ver
CAA-IS-E1-00-00A-0408-2 ) y transmiie estas seflaies desde las esladones de Inderfong da la
cabina de pliotos ¥ 12 cabina de pasajenos por medio de ios aliavores oe 1a cabina.

DESCRIPCION DE COMPONENTES

AMPLIFICADOR DE MEGQAFONLA, RZED

= ampificador de megafonia, RZS0 e una cala metkca rectangular y &2 Instaia en al
amario de avionica quierto, en la parte frontal iene Un 353 ¥ una Urica orejela de sujecion,
20 |3 pans postenion Hene un Cconesor para las nteonaxiones sléciricas. La polencia e
s3ida o6 de TDW en 180 & distomslon &5 d2 200 HZ 3 & EHz

La funcion del ampifcasor de megafonia, RES0, e 13 de procesar a5 seflaes reciidas v
Fansmitrias 3 ks atavoces an 3 cabina de pasalencs. B ampificador suments (3 fuerzs
de i3 safial de 3udio desoe s sistamas o2 gestion o2 sumo 3 nivel regquends, 3 rEves
de o5 aliavnces, parad @ difsidn donea oef audia en la cabina.

Todas 135 nias de seflaies 52 hacen 2 raves de un 50k conechor Que 26t3 sMhdo 2n
2l pans frasers. Esle conecion almenta todas (35 safiales assle una Tanstl Massta



de Circuiio impeeso locallzada en i@ base del ampiiicador. Dos Gristas adclonaies estan
coneciadas en 13 Tarjela Maesia. un Powser PCE ¥ un Chime/'Coniror PCH. £ ampiificador
de megaionia no tene Indcadoms O CONDeE oparacionales.

43  AITAVOCER, REZEE A FIgd
| 0 aftavcss estan olsrbuidos en dos Mias de Goo 3 o 3o del techo oe 13 cabina,
uno ge efios 6t Instaiado en el comparimento de ase0.
Los 3ftavoces proporcionan sefiales de audio amplincatas 3 ioe pasajeras oe 13 cabing, son estandar
de 5 puigadas, 10 W de potensa de salida, Impadancia B0 y frecusncia de respuesia 200 Hz a8 kHz

5 OPERACION

£ mdp megafonia puede ser habiiiado desde cuaiquier Panel oe Control de Audio, RZ4, RZE, REE
de 3 cabina de plotos v desde & Pang de Contml ge Audio, RZ10 {sliuaso en & ammaro oe &

cuadema 10) inéco con capaciiad oe Tansmitr rado y megatonia, preslonando & puisadar P4 que
26t localzads & e6i06 paneies 02 cONTD o2 Fudin. No hay contmi de voiumen [ figwra 2 J.

El ampificador de megafonia recibe 13 seflal de audio de la Unidad Elecirinica Remota 1, RZH
(Remdle Elecimonic Unit, REL), cuando (05 anuncios &2 generan en k& cabing de pidios, y o2l
REU 2, RE2 cuando 52 genetan en [@ eslacion de |3 cabing delanisa

El ampificador s devusve & tong locd del atawiz a ambos REUE cuanco
un amnco sty desampilandose.

La ransmison de megaionia se aciva con |3 posicitn RAD o8l Intemupdor oe PTT as0ciado al Pane oe
Cominol ge Audio, CLANG0D BE SSleCTiON300 Mes0s |38 aelaciines de i3 Cabirg oe pliolcs, 0 3 posickin
P4 del Intermuptor ée PTT de i3 cabing delantera, cuando o6 selecoionado desde esla esEcEin.

Ofras enfradas 3 ampificador PA proporcionan saldas hada los altavoces en @ cading de

pasajere. Estas entradas y sus salidas comespondientes som

— El imermupior pulsador CAB CALL de 06 Paneies de Cominl g2 Audic, RZ4, RZE, RZ3 y RZ10
proporéona una sefla acustica que se emite 3 travds oe 10s aliavoces de cabina de pas3ems.

— CLanto 52 conacian ios puisadores luminosos SEAT BELTS o MO SMOKE de 13 ceniral INTERNAL

LT el panel superir, 52 enciendsn o5 comespondentss avisos de pasalenos y 2 ampifcador
RA envia una sefial acisboa que &5 04da n 12 cabing oe pasajems.

& INTERFACES

Las Inferfaces del msbema g2 musstan 20 |3 | fgura 2






SISTEMA DE INTERFONO
Descripcion

GENMERALIDADES

El sistema de interfono permite la comunicacion entre los miembros de la tripulacion de vuelo.

La seccion de interffono contiene las subsecciones siguientes:
— Sistema de Interfono (Ver CA-A-23-41-00-004-D404A-4 ).
Contiemne las unidades de control PTT/RADID v las estaciones de servicio de interfono.
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SISTEMA DE INTERFOMNO
Descripcion

GENMERALIDADES

El sistema de interfono proporcicna la infercomunicacion enfre el auxiliar de vuelo (en la
cabina principal) v la tripulacion de vuelo (en la cabina de pilotos).

El sistema de interffono mo &5 un sistema independients, sino que forma parte
integrante de ofros sistemas del avién:

— Sisterma de Megafonia (Ver CA-A-23-31-00-00A-D404-4 ).

— Sistema Integrado de Audio (WVer CA-A-23-51-00-00A-D404-4 .

PAMNEL DE CONTROL DE AUDIO RZ4, RZG6, RZ8, RZID
Descripoion y Operscion
GENERALIDADES

El panel de control de audio (ACP) permite seleccionar el sistermna de navegacion y comunicacion que va
a utilizarse. El volumen de las senales de audio recibidas tambien son contoladas desde la ACP.

DESCRIPCION

Los confroles e indicadores de la ACP se muestran en la figura 1 .

Todos los interruptores-pulsadores/pulsadores tienen luces integradas las cuales
=& encienden cuando se conectan.

La funcion de cads uno es como sigue:

INTERRUPTORES-PULSADORES/PULSADORES LUMINOSOS.

— Intermuptores-pulsadores WUHF1 vy VUHFZ (1) ¥y (2}
Los dos interruptores-pulsadores WUHF permiten seleccicnar el sistema VIUHF1 o WUHFZ para
tramsmitir. Cuando uno de slios s seleccionado, la seleccion previa es dessleccionada.

— Intermuptor-pulsador (3) (Si es aplicable)
El interuptor-pulsador COM 4 permite comunicaciones 3 traves del sistemna VILHFS y HF2.

— Intermuptor-pulsador HF1 {4}
El intermuptor-pulsador HF 1 permite seleccionar el sisterna de comunicaciones HF 1 para transmitir.

— Interruptor-pulsador CAB (5)
El intermmuptor-pulsador CAB no se ufiliza y esta inhabilitado.

— Intermuptor-pulsador CKPT/RAMP (G}
El intermuptor-pulsador permite que se establezca comunicacion entre la cabina de pilotos
¥ los coneciores anterior y posterior del personal de terra.

— Interruptor-pulsador P& (7]
El intermuptor PA permite seleccionar el sisterna de megafonia para su ufilizacion:

— Intermuptor-pulsador EMG (14)
El imtermruptor-pulsador EMG permite la conexion inmediata al canal de emengencia del sistema
de comunicacion WIUHF en el caso de una emergencia. En la ACP del piloto, conecta e piloto
al sistema VIUHF1 y la ACP del copilcto conecta el copiloto al sistema VIUHFZ.

El imtamruptor-pulsador esta inhabilitads en las ofras dos ACP.

— Imtermuptor-pulsador BMASK (15)



El interruptor-pulsador MASK permite seleccionar el microfone de mascarilla para la comunicacion.

— Imtermuptor-pulsader FILT (18]
El interruptor-pulsador FILT permite filtrar el tono identificative del audio de navegacion recibido.

— Intermuptores-pulsadores BMER 1 y BER 2 {17} v (18}
Los interruptores-pulsadores MER 1 y MER 2 permiten seleccionar las senales
de audio de las radicbalizas requeridas.

— Intermuptor-pulsador INPH HOT (18}
El interruptor-pulsador permite comunicacion en el sistema de interfono sin usar los interruptores FTT.

— Pulsador CAB CALL
El pulsador CAB CALL provoca un tono HI-LO que se envia a los altavoces de la cabina de pasajeros.

22 CONTROLES DE VOLUMEN
Los controles de wolumen se utilizan para seleccionar &l sistema correspondiente y también para
contrelar el volumen de las sefiales de audio recibidas. Los controles de volumen son los siguientes:
- Los controles WIUHF1 y WUHF2 (24) y (25)
— El control COM 4 (28)
— El contrel HF1 (8)
— El control INTPH ()
— Bl contrel SPER (10}
— Los controles ADF1 v ADF2 (12} v (11)
— Los controles MANMT v NAVZ (21) v (13)
— Los controles DMET y DMEZ (23] y (22)

3 OPERACION

Cuando se selecciona un sistema, el wolumen requerido para una buena recepcion de
audic s& ajusta con su comespondiente controd de volumen.

Cuando se selecciona un sistema de navegacion o comunicacion, el sistema seleccicnado
previamente se desconecia automaticaments.
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SISTEMA DE DESCARGA ESTATICA
Cescripoion y Operacion

1 GENERALIDADES

El avion tiene veintiocho descargadores de estafica para reducir las interferencias de ruido
gue afectan a la operacion de los equipos electronicos.

2 SITUACION DE COMPONENTES { figura 1 )

ELEM. IDENT. DEMOMINACION ZOMNA PAMEL REFEREMNCIA
ACCESO SMNS

1. Descargador de Estatica (Acodado) 325 238141
334 (344)
561 (661)

2. Descargador de Estatica (Recto) 325 238141
3 (344)
551 (B51)
561 (BE1)

3 DESCRIPCION

Las cargas de electricidad estatica que se acumulan en el avion durante el vuelo se reducen a traves de los
28 descargadores de estatica que van montados en los alerones, timones de altura y timen de direccion.

4 DESCRIPCION DE COMPONENTES

El descargador de estatica esta hecho de fibra de vidrio en forma de varilla. Un canal de descarga
semiconductor esta curado sobre la varilla y esta cubierio por un forro de plastico protector. Los
terminales de metal estan pegados sobre |a varilla con un pegamento epoxy de alta conductividad.

El extremo &5 un aglomerado de material semiconductor a base de carbono, gque va sujeto
sobre |a varilla por una envoltura de plastico conductor.

La base de |a sonda va montada en un soporte de aluminio y s& mantiene en su
sitio con un tomillo de fijacion. El soporte esta hecho de aluminio y va sujeto a la
estructura del avion con remaches y adhesivo conductor.

5 OPERACION

Al prasentar la via de menor resistencia, los descargadores de estatica dejan pasar las acumulaciones
de electricidad estatica a la atmosfera. La forma de los descargadores da la seguridad de que la
corriente de efecto corona fluye a un potencial suficientemente bajo para impedir las descargas

por un efecio corona de cualquier oira zona del avion. El control de la descarga ayuda a

detener las interferencias en el equipo de comunicaciones y navegacion.
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Figura 1 Descargador de Estatica - Situacion de Componentes
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