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	SECTION 1 – REQUIREMENTS

1 GENERAL

1.1 JAR–25 is based on Part 25 of the Federal Aviation Regulations and is termed ‘Joint Aviation Requirements for Large Aeroplanes’ or ‘JAR–25’. JAR–25 does not contain requirements for reciprocating engined aeroplanes, seaplanes, skiplanes or credit for standby power (e.g. rockets).

1.2 There are, however, a number of areas in which variations and additions to FAR Part 25 have been considered necessary in order to reach agreement to a code acceptable to the participating countries, and these differences (Complementary Technical Conditions) are indicated in this Section 1 by underlining. Where an FAR Part 25 regulation is not required for JAR–25, this is so stated. (See paragraph 2.3.)

2 PRESENTATION

2.1 The requirements of JAR–25 are presented in two columns on loose pages, each page being identified by the date of issue or the Change number under which it is amended or reissued.

2.2 In general, the JAR paragraphs carry the same number as the corresponding FAR Section. In cases where new JAR material is introduced on a subject already dealt with in FAR, this is included within the numbering system of the relevant FAR Section. In cases where new JAR material is introduced, and there is no corresponding section in FAR, a number is chosen for it which attempts to place the new material in the right context within the FAR numbering system; in such cases, the number is prefaced by the letter ‘X’ (e.g. JAR 25X799) to indicate that it is a European number rather than one corresponding to an FAR number.

2.3 Explanatory notes not forming part of the JAR text appear in an italic typeface. These are used, for example, to show where FAR text has not been accepted for JAR. Also, sub-headings are in italic typeface.

2.4 New, amended and corrected text is enclosed within heavy brackets.
	СЕКЦИЯ 1: ИЗИСКВАНИЯ

1. Общи сведения

1.1. JAR-25 е базиран върху Част 25 на Федералните Авиационни Правила (FAR) и е наименован като Обединени Авиационни Изисквания за Големи Самолети (Joint Aviation Requirements for Large Airplanes) или JAR-25. JAR-25 не съдържа изисквания за самолетите оборудвани с бутални двигатели, хидроплани, самолети оборудвани със ски-шаси или определени като дублиращи мощности (например ракети).

1.2. В Част 1 има зони, в които промени или допълнения във FAR Част 25 са били разглеждани като необходими с цел да се постигне съответствие с установените принципи на отделните страни и тези разлики (Допълнителни Технически Условия) са посочени в тази Част 1. Там където не се изисква промяна на JAR-25 спрямо правилата на FAR 25 това е упоменато (Виж Параграф 2.3.)

2. Представяне

2.1. Изискванията в JAR-25 са представени в две колони върху страница, като всяка страница е отбелязана с датата на издаване или номера на Промяната с която е въведена или изменена.

2.2. В общи линии Параграфите на JAR запазват същия номер кореспондиращ с този в частта от FAR. В случай на въвеждане на нови JAR материали, обект на вече описани във FAR, това е включено в системата на номериране на съответната Част на FAR. В случай на въвеждане на нови материали на JAR, за които няма кореспондираща част на FAR, номера се избира в зависимост от мястото където се възнамерява да се постави новия материал в точния контекст на системата за номериране на FAR .В този случай номерът се предшества от буквата “Х” (например JAR 25Х799), за да се покаже, че това е Европейско номериране и не кореспондира с FAR номерацията.

2.3. Разяснителните забележки не формиращи част от текста на JAR  са дадени с наклонен шрифт. Те са използвани да покажат мястото където текста на FAR не е бил приет от JAR. Също така разделите в  главите са публикувани с наклонен шрифт.

2.4. Нов, изменен и коригиран текст е отпечатан в квадратни скоби.



	JAR 25.1 Applicability

(a) This Code prescribes airworthiness standards for the issue of type certificates, and

changes to those certificates, for Large Turbine-powered Aeroplanes.

(b) Each person who applies for such a certificate or change must show compliance with

the applicable requirements in this Code.
	ГЛАВА А – ОБЩИ ПОЛОЖЕНИЯ

JAR 25.1
Приложение 

(а)
Този Ръководен документ описва стандартите за летателна годност за издаване на типови сертификати и промените към тези сертификати за големите самолети оборудвани с газо-турбинни силови установки.

(b)
Всеки субект, който кандидатства за такъв сертификат или промяна на сертификата трябва да демонстрира съответствие с изискванията в този Ръководен документ.



	JAR 25.2 Special retroactive requirements

(None applicable for JAR–25.)


	JAR 25.2
Специални изисквания с обратна сила.

(Не се отнасят за JAR-25)



	GENERAL

JAR 25X20 Applicability

(a) The requirements of this Subpart B apply to aeroplanes powered with turbine engines –

(1) Without contingency thrust ratings,

and

(2) For which it is assumed that thrust is not increased following engine failure during

take-off except as specified in sub-paragraph (c).

(b) In the absence of an appropriate investigation of operational implications these requirements do not necessarily cover –

(1) Automatic landings.

(2) Approaches and landings with decision heights of less than 200 ft.

(3) Operations on unprepared runway surfaces.

(c) If the aeroplane is equipped with an engine control system that automatically resets the power or thrust on the operating engine(s) when any engine fails during take-off, additional requirements pertaining to aeroplane performance and limitations and the functioning and reliability of the system, contained in Appendix I, must be complied with
	ГЛАВА В - ПОЛЕТ

ОБЩИ ПОЛОЖЕНИЯ

JAR 25Х20
Приложение

(а)
Изискванията в тази Глава В се отнасят за самолетите оборудвани с газо-турбинни силови установки -

(1) Без непредвидени режими на двигателя, и

(2) За които е прието, че теглителната сила не е  превишена в следствие на отказ на двигател по време на излитане, с изключение на  определеното в пункт (с).

(b)
При отсъствие на възможност за подходящо разследване на изводите от експлоатацията, тези изисквания не покриват непременно -

(1) Автоматичното кацане.

(2) Подходи за кацане и кацания при височина за вземане на решение под 200 фута.

(3) Експлоатация при неподготвена повърхност на полосата за излитане и кацане

(с)
Ако самолета е оборудван със система за управление на двигателя, която автоматично регулира мощността или теглителната сила на работещия(те) двигател(и), и при отказ на двигател по време на излитане, трябва да се спазват допълнителните изисквания, отнасящи се към характеристиките на самолета и ограниченията в експлоатацията му ,както и към работата и надеждността на системите съдържащи се в “Приложение I”.



	JAR 25.21 Proof of compliance

(a) Each requirement of this Subpart must be met at each appropriate combination of weight  and centre of gravity within the range of loading conditions for which certification is requested. This must be shown –

(1) By tests upon an aeroplane of the type for which certification is requested, or by

calculations based on, and equal in accuracy to, the results of testing; and

(2) By systematic investigation of each probable combination of weight and centre of

gravity, if compliance cannot be reasonably inferred from combinations investigated.

(b) Reserved

(c) The controllability, stability, trim, and stalling characteristics of the aeroplane must be shown for each altitude up to the maximum expected in operation.

(d) The following general tolerances from specified values are allowed during flight testing (see ACJ 25.21(d)). However, greater tolerances may be allowed, or smaller tolerances may be required in particular tests. These tolerances are plus or minus variations unless otherwise noted in the particular test:

Item Tolerance

[image: image1.png]



Wind (take-off and landing tests) As low as possible but not to exceed approximately 12% VSi or 10 knots, whichever is lower, along the runway surface

(e) If compliance with the flight characteristics requirements is dependent upon a

stability augmentation system or upon any other automatic or power-operated system, compliance must be shown with JAR 25.671 and 25.672.

(f) In meeting the requirements of JAR 25.105(d), 25.125, 25.233 and 25.237, the wind

velocity must be measured at a height of 10 metres above the surface, or corrected for the difference between the height at which the wind velocity is measured and the 10-metre height.
	JAR 25.21
Доказване на съответствието

(а)
Всяко изискване в тази глава трябва да съответства на всяка подходяща комбинация от тегло и център на тежестта на самолета в диапазона от условия за натоварване, за който се изисква сертифициране на самолета. Това трябва да се  демонстрира -

(1) посредством тестване на типът самолет за който се изисква сертифициране или чрез изчисления, базирани върху резултатите от тестването направени с необходимата точност, и

(2) Чрез систематични изследвания на всяка възможна комбинация от тегло и център на тежестта, ако не може да се даде приемливо разумно заключение на изследваните комбинации.

(b) Запазен

(c) Управляемостта, устойчивостта, балансировъчните и сривните  характеристики на самолета, трябва да са определени за всяка височина на полета, до експлоатационния таван на самолета.

(d) По време на полетния тест са допустими следните, описани по-долу основни отклонения от определените стойности. В отделни тестове могат да бъдат допустими по-големи отклонения или да се изискват по-малки отклонения. Тези отклонения са с положителни или отрицателни изменения, освен ако в отделните тестове не е указано друго:

Таблица 1. Допустими отклонения по време на полетния тест

Елемент
Отклонение
Тегло
+5%, -10%

Критични части влияещи се от теглото

+5%, -10%

Център на тежестта
7% пълен диапазон на преместване

Въздушна скорост
3 kn или 3% (което е по-голямо)

Мощност
5%
Вятър (тестове за излитане и кацане)
Възможно най слаб, но: не превишаващ по направление на ПИК по-малкото значение на приблизително 12% от скоростта VSi, или 10 kn. 

(e) Ако съответствието с изискванията към полетните характеристики зависи от система за подобряване на устойчивостта или от друга автоматична или силово-задвижвана система, трябва да се демонстрира съответствие с JAR 25.671 и 25.672.

(f) За съответствие с изискванията на JAR 25.105(d), 25.125, 25.233 и 25.237 скоростта на вятъра трябва да бъде измерена на височина 10 метра над повърхността или коригирана с разликата между височината на която е измерена скоростта на вятъра и височина 10 метра над ПИК.



	JAR 25.23 Load distribution limits

(a) Ranges of weights and centres of gravity within which the aeroplane may be safely

operated must be established. If a weight and centre of gravity combination is allowable only within certain load distribution limits (such as spanwise) that could be inadvertently exceeded, these limits and the corresponding weight and centre of gravity combinations must be established.

(b) The load distribution limits may not exceed –

(1) The selected limits;

(2) The limits at which the structure is proven; or

(3) The limits at which compliance with each

applicable flight requirement of this Subpart is shown.


	JAR 25.23
Ограничения в разпределението на натоварването

(a) Трябва да се установят диапазона от тегла и координати на центъра на тежестта, в границите  на които самолета може да се експлоатира безопасно. Ако е допустима комбинация от тегло и център на тежестта на самолета само в рамките на определени (известни) ограничения на разпределение на натоварването (като по разпереността например), които биха могли да бъдат надвишени случайно, тези ограничения и съответстващите им комбинации от тегло и център на тежестта трябва да бъдат установени.

(b) Ограниченията при разпределението на натоварването не могат да надвишават –

(1) Определените ограничения;

(2) Ограниченията за които е изпитвана конструкцията; или

(3) Ограниченията за които е установено съответствие с всяко изискване за експлоатация в полет посочено в тази глава.



	JAR 25.25 Weight Limits

(a) Maximum weights. Maximum weights corresponding to the aeroplane operating conditions (such as ramp, ground taxi, take-off, en-route and landing) environmental conditions (such as altitude and temperature), and loading conditions (such as zero fuel weight, centre of gravity position and weight distribution) must be established so that they are not more than –

(1) The highest weight selected by the applicant for the particular conditions; or

(2) The highest weight at which compliance with each applicable structural loading and flight requirement is shown.

(b) Minimum weight. The minimum weight (the lowest weight at which compliance with each applicable requirement of this JAR–25 is shown) must be established so that it is not less than –

(1) The lowest weight selected by the applicant;

(2) The design minimum weight (the lowest weight at which compliance with each

structural loading condition of this JAR–25 is shown); or

(3) The lowest weight at which compliance with each applicable flight requirement is shown.
	JAR 25.25
Ограничения на теглото

(a) Максимално тегло. Трябва да се установят максималните тегла отнасящи се към експлоатационните условия на самолета (като престой на перон, рулиране, излитане, полет на ешалона и кацане), условията на околната среда (като височина на полета и температура) и условията на натоварване (като максималното тегло на самолета без полезното гориво, положението на центъра на тежестта и разпределението на натоварването), така че те да не са по-големи от -

(1) Най-голямото тегло избрано от кандидатстващия за конкретните условия, или

(2) Най-голямото тегло, за което е демонстрирано съответствие с  конструктивното натоварване и условията на летателната експлоатация.

(b) Минимално тегло. Трябва да се установи минималното тегло (най-ниското тегло, за което е демонстрирано съответствие с всяко едно изискване на настоящия JAR-25), така че то да не е по-малко от -

(1) Най-малкото тегло определено от кандидатстващия;

(2) Минималното проектно тегло (най-малкото тегло, за което е демонстрирано съответствие с всяко едно условие на структурно натоварване съгласно този JAR-25), или

(3) Най-малкото тегло, за което е демонстрирано съответствие на изискванията и условията на летателната експлоатация.



	JAR 25.27 Centre of gravity limits

The extreme forward and the extreme aft centre of gravity limitations must be established for each practicably separable operating condition. No such limit may lie beyond –

(a) The extremes selected by the applicant;

(b) The extremes within which the structure is proven; or

(c) The extremes within which compliance with each applicable flight requirement is shown.
	JAR 25.27
Ограничения на координатите на центъра на тежестта

Трябва да се установят максимално допустимите пределно предни и пределно задни координати на разположение на центъра на тежестта за всяко практически отделно експлоатационно състояние. Тези ограничения не могат да лежат извън -

(a) Крайните гранични значения определени от кандидатстващия;

(b) Крайните гранични значения в границите на които е изпитана конструкцията; или

(c) Крайните гранични значения, в границите на които е демонстрирано съответствие с всяко изискване, отнасящо се до експлоатацията в полет.



	JAR 25.29 Empty weight and corres-ponding

centre of gravity

(a) The empty weight and corresponding centre of gravity must be determined by weighing the aeroplane with –

(1) Fixed ballast;

(2) Unusable fuel determined under JAR 25.959; and

(3) Full operating fluids, including –

(i) Oil;

(ii) Hydraulic fluid; and

(iii) Other fluids required for normal operation of aeroplane systems, except potable water, lavatory pre-charge water, and fluids intended for injection in the engine.

(b) The condition of the aeroplane at the time of determining empty weight must be one that is well defined and can be easily repeated.


	JAR 25.29
Тегло на празен самолет и съответстващ център на тежестта

(a) Теглото на празен самолет и съответстващия център на тежестта трябва да бъдат определени, чрез претегляне на самолета с -

(1) Постоянен баласт;

(2) Неизчерпаемия запас от гориво определен съгласно JAR 25.959; и

(3) Напълно заредени технически течности, включващи -

(i) Масло;

(ii) Хидравлична течност; и

(iii) Други течности необходими за нормална експлоатация на системите на самолета, с изключение на питейна вода, предварително зарежданата санитарна техническа течност и течности предназначени за впръскване в двигателя.

(b) Състоянието на самолета по време на определяне на теглото на празен самолет трябва да е такова, че да позволява да се установи добре и да може лесно да се повтори .



	JAR 25.31 Removable ballast

Removable ballast may be used in showing compliance with the flight requirements of this Subpart.


	JAR 25.31
Снемаем баласт

Снемаем баласт може да се използва за да се демонстрира съответствие с изискванията за експлоатация в полет на тази глава.



	JAR 25.33 Propeller speed and pitch limits

(a) The propeller speed and pitch must be limited to values that will ensure –

(1) Safe operation under normal operating conditions; and

(2) Compliance with the performance requirements in JAR 25.101 to 25.125.

(b) There must be a propeller speed limiting means at the governor. It must limit the maximum possible governed engine speed to a value not exceeding the maximum allowable rpm.

(c) The means used to limit the low pitch position of the propeller blades must be set so that the engine does not exceed 103% of the maximum allowable engine rpm or 99% of an approved maximum overspeed, whichever is greater, with –

(1) The propeller blades at the low pitch limit and governor inoperative;

(2) The aeroplane stationary under

standard atmospheric conditions with no wind;

and

(3) The engines operating at the maximum take-off torque limit for turbopropeller engine-powered aeroplanes.
	JAR 25.33 Честота на въртене на витлото и ограничения на стъпката на витлото

(a) Честотата на въртене на  витлото и стъпката на поставяне на витлото, трябва да се ограничат до стойности, които ще осигурят -

(1) Безопасна работа при нормални експлоатационни условия; и

(2) Съответствие с изискванията на характеристиките съгласно JAR 25.101 до 25.125.

(b) Към регулатора на честотата на въртене на витлото, трябва да има средства за ограничаване на тази честота. Трябва да се ограничи максималната възможна регулирана честота на  въртене на двигателя до стойност не надвишаваща максимално допустимите обороти.

(c) Средствата, използвани за ограничаване на долната граница на ъгъла на поставяне на витлото, трябва да бъдат настроени така,че да не се надвишава (малък ъгъл на поставяне), максимално допустими обороти на  двигателя  103% или 99% от одобреното максимално превишаване на скоростта, което е по-голямо –

(1) При лопати на витлото поставени на долната граница на ъгъла на поставяне и не работещ регулатор;

(2) Самолетът е балансиран при стандартни атмосферни условия и отсъства вятър; и

(3) За самолетите оборудвани с турбо-витлови двигатели същите работят на максималното излетно ограничение на въртящия момент.



	JAR 25.101 General

(See ACJ 25.101)

(a) Unless otherwise prescribed, aeroplanes  must meet the applicable performance  requirements of this Subpart for ambient  atmospheric conditions and still air.

(b) The performance, as affected by engine  power or thrust, must be based on the following  relative humidities:

(1) 80%, at and below standard  temperatures; and

(2) 34%, at and above standard  temperatures plus 50ºF.

Between these two temperatures, the relative  humidity must vary linearly.

(c) The performance must correspond to the  propulsive thrust available under the particular  ambient atmospheric conditions, the particular  flight condition, and the relative humidity  specified in sub-paragraph (b) of this paragraph.

The available propulsive thrust must correspond  to engine power or thrust, not exceeding the  approved power or thrust, less –

(1) Installation losses; and

(2) The power or equivalent thrust  absorbed by the accessories and services  appropriate to the particular ambient  atmospheric conditions and the particular flight  condition. (See ACJ 25.101(c).)

(d) Unless otherwise prescribed, the  applicant must select the take-off, en-route,  approach, and landing configuration for the  aeroplane.

(e) The aeroplane configurations may vary  with weight, altitude, and temperature, to the  extent they are compatible with the operating  procedures required by sub-paragraph (f) of this  paragraph.

(f) Unless otherwise prescribed, in  determining the accelerate-stop distances, take-off  flight paths, take-off distances, and landing  distances, changes in the aeroplane’s  configuration, speed, power, and thrust, must be  made in accordance with procedures established  by the applicant for operation in service.

(g) Procedures for the execution of balked  landings and missed approaches associated with  the conditions prescribed in JAR 25.119 and  25.121(d) must be established.

(h) The procedures established under sub-paragraphs

(f) and (g) of this paragraph must –

(1) Be able to be consistently executed  in service by crews of average skill,

(2) Use methods or devices that are  safe and reliable, and

(3) Include allowance for any time  delays in the execution of the procedures, that  may reasonably be expected in service. (See  ACJ 25.101(h)(3).)

[ (i) The accelerate-stop and landing distances  prescribed in JAR 25.109 and 25.125,  respectively, must be determined with all the  aeroplane wheel brake assemblies at the fully  worn limit of their allowable wear range. (See  ACJ 25.101(i).) ]
	ХАРАКТЕРИСТИКИ

JAR 25.101(g)
Общи положения


(a) Освен ако е записано друго, самолетите трябва да отговарят на съответните изисквания към характеристиките в тази глава относно външните атмосферни условия и неподвижен въздух.

(b) Характеристиките, които касаят мощността или теглителната сила а двигателя, трябва да се базират върху следната влажност на въздуха –

(1) 80% при и под стандартните температури; и

(2) 34% при и над стандартните температури от плюс 50(F.

Между тези две температури съответстващата влажност трябва линейно да варира.

(c) Характеристиките трябва да съответстват на разполагаемата теглителна сила за специфичните външни атмосферни условия, специфичния режим на полета и съответната влажност определена в пункт (b) на този параграф. Разполагаемата теглителна сила трябва да съответства на мощността или теглителната сила на двигателя не превишаваща утвърдената мощност или теглителна сила, без-

(1) Инсталационни загуби, и

(2) Мощността или еквивалентната теглителна сила възприемана от агрегатите,и експлоатационни дейности, подходящи за специфичните външни атмосферни условиа и специфичния режим на полета.

(d) Освен ако е описано друго, кандидатстващия трябва да избере конфигурация на самолета за излитане, полет, подход за кацане и кацане.

(e) Конфигурацията на самолета може да варира по отношение на тегло, височина на полета и температура до степен на съвместимост с експлоатационните процедури изисквани от точка (f) на този параграф.

(f) Освен ако е описано друго, при определянето на дължините на пробега и разбега, дистанциите на излитане и кацане, промени в конфигурацията на самолета, скоростта, мощността и теглителната сила, трябва да се правят в съответствие с процедури,установени от кандидатстващия,за работа в експлоатационни условия.

(g) Трябва да се установят процедури за изпълнение на прекратено кацане и преминаване на втори кръг при неудачен подход за кацане,свързани с условията описани в JAR 25.119 и 25.121(d).

(h) Процедурите установени в точки (f) и (g) на настоящия параграф трябва -

(1) Да дават възможност да бъдат изпълнявани в експлоатацията от членове на екипажа със средно ниво на практически умения.

(2) Да използват методи или прийоми, които са безопасни и надеждни.

(3) Да включват отчитането на възможност за закъснения по време при изпълнението на процедурите, каквито  могат логично да се очакват в експлоатацията.

(i) Дистанцията за кацане и дължината на пробега описани съответно в JAR 25.109 и 25.125 трябва да бъдат определени за  всички агрегати и възли на спирачните устройства на колелата на самолета при достигнати ограниченията на пълното им износване съгласно техния диапазон на износване.



	[JAR 25.103 Stall speed

(a) The reference stall speed VSR is a  calibrated airspeed defined by the applicant. VSR  may not be less than a 1-g stall speed. VSR is  expressed as:
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where –

VCLMAX = Calibrated airspeed obtained when the  loadfactor-corrected lift coefficient
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qS  W n zw is first a maximum during the  manoeuvre prescribed in sub-  paragraph (c) of this paragraph. In  addition, when the manoeuvre is  limited by a device that abruptly  pushes the nose down at a selected  angle of attack (e.g. a stick pusher),  VCLMAX may not be less than the speed  existing at the instant the device  operates;

nzw = Load factor normal to the flight path at

VCLMAX;

W = Aeroplane gross weight;

S = Aerodynamic reference wing area; and

(b) VCLMAX is determined with:

(1) Engines idling, or, if that resultant  thrust causes an appreciable decrease in stall  speed, not more than zero thrust at the stall  speed;

(2) Propeller pitch controls (if  applicable) in the take-off position;

(3) The aeroplane in other respects  (such as flaps and landing gear) in the  condition existing in the test or performance  standard in which VSR is being used;

(4) The weight used when VSR is being  used as a factor to determine compliance with a  required performance standard;

(5) The centre of gravity position that  results in the highest value of reference stall  speed; and

(6) The aeroplane trimmed for straight  flight at a speed selected by the applicant, but  not less than 1 . 13 VSR and not greater than  1 . 3 VSR.

(c) Starting from the stabilised trim  condition, apply the longitudinal control to  decelerate the aeroplane so that the speed  reduction does not exceed one knot per second.  (See ACJ 25.103(b) and (c)).

(d) In addition to the requirements of sub-paragraph  (a) of this paragraph, when a device  that abruptly pushes the nose down at a selected  angle of attack (e.g. a stick pusher) is installed,  the reference stall speed, VSR, may not be less  than 2 knots or 2%, whichever is greater, above  the speed at which the device operates.]


	JAR 25.103
Скорост на сриване

(a) Характерната скорост на сриване VSR е калибрирана въздушна скорост, определена от кандидатстващия. Скоростта VSR не може да е по-малка с 1-g от скоростта на сриване. VSR се изразява като:
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Където -

VCLMAX =
Калибрирана въздушна скорост получена, при достигане на първоначалната максимална стойност  на коефициент на нормално претоварване, който коригира коефициентът на подемната сила 
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 по време на маньовъра, описан в точка (c) на този параграф. В допълнение, когато маньовърът е ограничен от устройство, което рязко натиска носа на самолета на долу на избран ъгъл на атака (например автомат за избутване на пред на лоста за управление) VCLMAX  не може да е по-малка от получената скорост при първоначалното сработване на устройството;

nZW =
Коефициент (фактор) на нормално претоварване  при скорост VCLMAX;
W =
Тегло на самолета;

S =
Площ на крилото; и

q =
Скоростен напор.

(b) Скоростта VCLMAX  се определя при:

(1) Работа на двигателите на режим “Малък газ” или за теглителната сила на двигателите, не по-голяма от нулевата теглителна сила при скоростта на сриване на самолета, ако тази резултантна теглителна сила предизвиква значително намаляване на сривната скорост:

(2) Управлението на стъпката на витлото (ако се отнася) в излетно положение:

(3) Самолет при други конфигурации по време на теста (като положение на задкрилки и колесник на самолета) или стандартните характеристики при който скоростта VSR се използва;

(4) Използваното тегло на самолета, когато скоростта VSR се използва, като фактор за определяне на съответствието на характеристиките с изисквания стандарт;

(5) Положението на центъра на тежестта, като резултат от най-високата стойност на характерната сривна скорост, и;

(6) Самолет в праволинеен хоризонтален полет, за избрана от кандидатстващия скорост, но не по-малка от 1,13 VSR и не по-голяма от 1,3 VSR
(c) От начално зададено балансирано положение се прилага команда за надлъжно управление за намаляване на скоростта на самолета, така че темпа на намаляването на скоростта на самолета да не надвишава един възел в секунда.

(d) Допълнително към изискванията от пункт (а) на този параграф, когато е поставено устройство, което рязко натиска носа на самолета надолу на определения ъгъл на атака (например автомат за отклонение на лоста за управление напред), отнасящата се скорост на сриване VSR не трябва да е по-малка от 2 възела или 2%, което е по-голямо, над скоростта, при която устройството сработва.



	JAR 25.105 Take-off

(a) The take-off speeds described in JAR  25.107, the accelerate-stop distance described in  JAR 25.109, the take-off path described in JAR  25.111, and the take-off distance and take-off run  described in JAR 25.113, must be determined –

(1) At each weight, altitude, and

ambient temperature within the operational  limits selected by the applicant; and

(2) In the selected configuration for  take-off.

(b) No take-off made to determine the data  required by this section may require exceptional  piloting skill or alertness.

(c) The take-off data must be based on:

[(1) Smooth, dry and wet, hard-surfaced  runways; and

(2) At the option of the applicant,  grooved or porous friction course wet, hard-surfaced  runways. ]

(d) The take-off data must include, within the  established operational limits of the aeroplane, the  following operational correction factors:

(1) Not more than 50% of nominal  wind components along the take-off path  opposite to the direction of take-off, and not  less than 150% of nominal wind components  along the take-off path in the direction of take-off.

(2) Effective runway gradients.


	JAR 25.105
Излитане

(a) Трябва да се определят скоростите на излитане описани в JAR 25.107, дистанцията за ускорено спиране описана в JAR 25.109, траекторията на излитане, описана в JAR 25.111 и дистанцията за излитане и разбега на самолета по време на излитането, описани в JAR 25.113 -

(1) За всяко тегло на самолета, височина на полета и температура на околната среда в границите на експлоатационните ограничения определени от кандидатстващия и;

(2) За определената излетна конфигурация.

(b) Не изпълненото излитане, приложено с цел да се определят данните, изисквани в тази част на JAR-25 може да изисква допълнителни летателни умения или предпазливост.

(c) Излетните данни трябва да се базират на:

(1) Гладка, суха и мокра, с твърдо покритие писта за излитане и кацане и;

(2) По избор на кандидатстващия суха полоса с твърдо покритие с отводнителни канали или пореста повърхност 

(d) Излетните данни трябва да включват, в границите на установените експлоатационни ограничения за самолета, следните работни коригиращи фактори:

(1) Не повече от 50% от номиналните компоненти на вятъра в направление обратно на посоката за излитане  и не по-малко от 150% от номиналните компоненти на вятъра по протежението на полосата за излитане в направление на посоката на излитане.

(2) Ефективни градиенти на полосата за излитане и кацане.



	JAR 25.107 Take-off speeds

(a) V1 must be established in relation to VEF  as follows:

(1) VEF is the calibrated airspeed at  which the critical engine is assumed to fail. VEF  must be selected by the applicant, but may not  be less than VMCG determined under JAR  25.149 (e).

[(2) V1, in terms of calibrated airspeed,  is selected by the applicant; however, V1 may  not be less than VEF plus the speed gained with  the critical engine inoperative during the time  interval between the instant at which the  critical engine is failed, and the instant at  which the pilot recognises and reacts to the  engine failure, as indicated by the pilot’s  initiation of the first action (e.g. applying  brakes, reducing thrust, deploying speed  brakes) to stop the aeroplane during accelerate-]  stop tests.

[(b) V2MIN, in terms of calibrated airspeed,  may not be less than –

(1) 1·13 VSR for –

(i) Two-engined and three-engined  turbo-propeller powered  aeroplanes; and

(ii) Turbojet powered aeroplanes  without provisions for obtaining a  significant reduction in the one-engine-inoperative  power-on stall speed;]

(2) 1·08 VSR for –

(i) Turbo-propeller powered  aeroplanes with more than three engines;

and

(ii) Turbojet powered aeroplanes  with provisions for obtaining a significant  reduction in the one-engine-inoperative  power-on stall speed: and

(3) 1·10 times VMC established under  JAR 25.149.]

(c) V2 , in terms of calibrated airspeed, must  be selected by the applicant to provide at least the  gradient of climb required by JAR 25.121(b) but  may not be less than – 

 [(1) V2MIN;

(2) VR plus the speed increment  attained (in accordance with JAR 25.111(c)(2))  before reaching a height of 35 ft above the  take-off surface; and

(3) A speed that provides the  manoeuvring capability specified in JAR  15.143(g).]

(d) VMU is the calibrated airspeed at and  above which the aeroplane can safely lift off the  ground, and continue the take-off. VMU speeds  must be selected by the applicant throughout the  range of thrust-to-weight ratios to be certificated.  These speeds may be established from free air  data if these data are verified by ground take-off  tests. (See ACJ 25.107(d).)

(e) VR, in terms of calibrated air speed, must  be selected in accordance with the conditions of  sub-paragraphs (1) to (4) of this paragraph:

(1) VR may not be less than –

(i) V1;

(ii) 105% of VMC;

(iii) The speed (determined in  accordance with JAR 25.111(c)(2)) that  allows reaching V2 before reaching a  height of 35 ft above the take-off surface;

or

(iv) A speed that, if the aeroplane  is rotated at its maximum practicable rate,  will result in a VLOF of not less than  110% of VMU in the all-engines-operating  condition and not less than 105% of VMU  determined at the thrust-to-weight ratio  corresponding to the one-engine-inoperative  condition, except that in the  particular case that lift-off is limited by  the geometry of the aeroplane, or by  elevator power, the above margins may  be reduced to 108% in the all-engines-operating  case and 104% in the one-engine-  inoperative condition. (See ACJ  25.107(e)(1)(iv).)

(2) For any given set of conditions (such as  weight, configuration, and temperature), a single  value of VR, obtained in accordance with this  paragraph, must be used to show compliance with  both the one-engine-inoperative and the all-engines-  operating take-off provisions.

(3) It must be shown that the one-engine-inoperative  take-off distance, using a rotation  speed of 5 knots less than VR established in  accordance with sub-paragraphs (e)(1) and (2) of  this paragraph, does not exceed the corresponding  one-engine-inoperative take-off distance using the  established VR. The take-off distances must be  determined in accordance with JAR 25.113(a)(1).

(See ACJ 25.107(e)(3).)

(4) Reasonably expected variations in service  from the established take-off procedures for the  operation of the aeroplane (such as over-rotation  of the aeroplane and out-of-trim conditions) may  not result in unsafe flight characteristics or in  marked increases in the scheduled take-off  distances established in accordance with JAR  25.113(a). (See ACJ No. 1 to JAR 25.107 (e) (4)  and ACJ No. 2 to JAR 25.107 (e) (4).)

(f) VLOF is the calibrated airspeed at which  the aeroplane first becomes airborne.

[(g) VFTO, in terms of calibrated airspeed,  must be selected by the applicant to provide at  least the gradient of climb required by JAR  25.121(c), but may not less less than –

(1) 1 . 18 VSR; and

(2) A speed that provides the  manoeuvring capability specified in JAR  25.143(g).]
	JAR 25.107
Скорости на излитане

(a) Трябва да се установи скоростта V1 в съответствие със скоростта VEF както следва:

(1) VEF е калибрираната въздушна скорост при която се допуска че критичния двигател е отказал. Скоростта VEF трябва да се избере от кандидатстващия, но не трябва да е по-малка от скоростта VMCG определена съгласно JAR 25.149 (е).

(2) V1 по отношение на калибрираната въздушна скорост се избира от кандидатстващия, обаче V1 не може да е по-малка от VEF, плюс получената скорост с неработещ критичен двигател, по време на интервала от време между момента на отказ на критичния двигател и момента в който пилота открива отказа на двигателя и предприема необходимите действия във връзка с него, с посочване на първоначалното действие от страна на пилота (например прилагането на спирачки, намаляването на теглителната сила, пускането на въздушни спирачки) за спиране на самолета по време на тестовете за ускорено спиране.

(b) Скоростта V2MIN по отношение на калибрираната въздушна скорост не може да е по-малка от –

(1) 1,13 VSR  за -

(i) Дву-двигателен и три-двигателен самолет с турбо-витлови силови установки и;

(ii) Самолети оборудвани с турбореактивни силови установки без предвиждания за получаване на значително намаляване на сривната скорост при един неработещ двигател;

(2) 1,08 VSR  за -

(i) Самолети оборудвани с повече от три турбо-витлови силови установки и;

(ii) Самолети оборудвани с турбо-реактивни силови установки, осигурени за значително намаляване на сривната скорост при един неработещ двигател и;

(3) 1,10 пъти скоростта VMC установена съгласно JAR 25.149.

(c) Скоростта V2 по отношение на калибрираната въздушна скорост, трябва да бъде избрана от кандидатстващия,  да може да осигури най-малкия градиент на изкачване, изискван от JAR 25.121(b), но не може да е по-малка от -

(1) Скоростта V2MIN;

(2) Скоростта VR плюс достигнатото нарастване на скоростта (в съответствие с JAR 25.111(с)(2)) преди достигането на височина от 35 фута над полосата за излитане и кацане и;

(3) Скоростта осигуряваща възможността за маневриране определена в JAR 15.143(g).

(d) Скоростта VМU е калибрираната въздушна скорост при и над която самолетът може безопасно да се издигне над земята и да продължи излитането. Скоростите VMU трябва да се изберат от кандидатстващия в целия обхват от сертифицирани съотношения тяга-тегло. Тези скорости могат да се установят от произволни данни на въздушната скорост, ако тези данни са потвърдени от наземните излетни тестове.

(e) Скоростта VR по отношение на калибрираната въздушна скорост, трябва да бъде избрана в съответствие с условията на точки (1) до (4) на този параграф:

(1) Скоростта VR не може да е по-малка от -

(i) Скоростта V1;

(ii) 105% спрямо скоростта VMC;
(iii) Скоростта (определена в съответствие с JAR 25.111(с)(2)), която позволява достигане на скорост V2 преди достигането на височина 35 фута над полосата за излитане и кацане или;

(iv) Скоростта, при която, ако самолета в процеса на разбега  е на максимален практически възможен  ъгъл на излитане, ще доведе до достигането на скоростта VLOF, не по-малка от 110% от VMU за всички експлоатационни състояния при условие на работа на всички двигатели и от скорост не по-малка от 105% от VMU, определена за съотношението теглителна сила-тегло, при един неработещ двигател, освен това за отделен случай, когато  повдигането на носа на самолета нагоре при отлепването от полосата е ограничено от геометрията на самолета или от подемната сила, по-горе указаните допуски могат да се намалят до 108% при условието за работа на всички двигатели и 104% в случай на един неработещ двигател.

(2) За всеки даден набор от състояния (като тегло, конфигурация и температура) единичната стойност на скоростта VR, получена в съответствие с този параграф трябва да се използва за демонстриране на съответствието с двете излетни условия – всички двигатели са работещи и при един неработещ двигател.

(3) Трябва да се демонстрира, че разстоянието за излитане при един неработещ двигател, с използване на скорост на повдигане на носа на самолета при излитане, с 5 възела по-малка от скоростта VR установена съгласно пунктове (е) (1) и (2) на този параграф, не надвишава съответстващото излетно разстояние при един неработещ двигател с използване на скоростта VR. Излетното разстояние трябва да е определено в съответствие с JAR 25.113(а)(1).

(4) Основателно очакваните отклонения в експлоатацията спрямо установените излетни процедури за експлоатиране на самолета (като превишаването на завъртането на носа на самолета и не стабилизирани състояния) не би трябвало да водят до получаването на не безопасни полетни характеристики или до значително увеличаване на планираното разстояние за излитане, установено съгласно JAR 25.113(а).

(f) Скоростта VLOF е калибрираната въздушна скорост при която самолета първоначално се отделя от земята.

(g) Скоростта VFTO по отношение на калибрираната въздушна скорост, трябва се избере от кандидатстващия, с цел да се осигури градиента на изкачване, изискван от JAR 25.121(с), но не може да е по-малка от -

(1) 1,18 VSR и ;

(2) Скоростта, осигуряваща способността за маневриране, определена в JAR 25.143(g).



	JAR 25.109 Accelerate-stop distance

[ (a) (See ACJ 25.109(a).) The accelerate-stop  distance on a dry runway is the greater of the  following distances:]

(1) The sum of the distances necessary

to –

(i) Accelerate the aeroplane from  a standing start with all engines operating  to VEF for take-off from a dry runway;

(ii) Allow the aeroplane to  accelerate from VEF to the highest speed  reached during the rejected take-off,  assuming the critical engine fails at VEF  and the pilot takes the first action to  reject the take-off at the V1 from a dry  runway; and

(iii) Come to a full stop on a dry  runway from the speed reached as  prescribed in sub-paragraph (a)(1)(ii) of  this paragraph; plus  

(iv) A distance equivalent to  2 seconds at the V1 for take-off from a  dry runway.

(2) The sum of the distances necessary

to –

(i) Accelerate the aeroplane from  a standing start with all engines operating  to the highest speed reached during the  rejected take-off, assuming the pilot takes  the first action to reject the take-off at the  V1 for take-off from a dry runway; and

(ii) With all engines still  operating, come to a full stop on a dry  runway from the speed reached as  prescribed in sub-paragraph (a)(2)(i) of  this paragraph; plus

(iii) A distance equivalent to  2 seconds at the V1 for take-off from a  dry runway.

(b) (See ACJ 25.109(a).) The accelerate-stop  distance on a wet runway is the greater of the  following distances:

(1) The accelerate-stop distance on a  dry runway determined in accordance with sub-paragraph  (a) of this paragraph; or

(2) The accelerate-stop distance  determined in accordance with sub-paragraph  (a) of this paragraph, except that the runway is  wet and the corresponding wet runway values  of VEF and V1 are used. In determining the wet  runway accelerate-stop distance, the stopping  force from the wheel brakes may never exceed:

(i) The wheel brakes stopping  force determined in meeting the  requirements of JAR 25.101(i) and sub-paragraph  (a) of this paragraph; and

(ii) The force resulting from the  wet runway braking coefficient of friction  determined in accordance with sub-paragraphs  (c) or (d) of this paragraph, as  applicable, taking into account the  distribution of the normal load between  braked and unbraked wheels at the most  adverse centre of gravity position  approved for take-off.

(c) The wet runway braking coefficient of  friction for a smooth wet runway is defined as a  curve of friction coefficient versus ground speed  and must be computed as follows:

(1) The maximum tyre-to-ground wet  runway braking coefficient of friction is  defined as (see Figure 1):
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[where:

Tyre Pressure = maximum aeroplane operating  tyre pressure (psi)  t/gMAX = maximum tyre-to-ground braking  coefficient  V = aeroplane true ground speed (knots); and

Linear interpolation may be used for tyre  pressures other than those listed.

(2) (See ACJ 25.109(c)
(2) The maximum tyre-to-ground wet runway braking  coefficient of friction must be adjusted to take  into account the efficiency of the anti-skid  system on a wet runway. Anti-skid system  operation must be demonstrated by flight  testing on a smooth wet runway and its  efficiency must be determined. Unless a  specific anti-skid system efficiency is  determined from a quantitative analysis of the  flight testing on a smooth wet runway, the  maximum tyre-to-ground wet runway braking  coefficient of friction determined in sub-paragraph  (c)(1) of this paragraph must be  multiplied by the efficiency value associated  with the type of anti-skid system installed on  the aeroplane:

Type of anti-skid system Efficiency value  On-off 0 30  Quasi-modulating 0 50  Fully modulating 0 80

(d) At the option of the applicant, a higher  wet runway braking coefficient of friction may be  used for runway surfaces that have been grooved  or treated with a porous friction course material.  For grooved and porous friction course runways,  the wet runway braking coefficient of friction is  defined as either:

(1) 70% of the dry runway braking  coefficient of friction used to determine the dry  runway accelerate-stop distance; or

(2) (See ACJ 25.109(d)(2).) The wet  runway braking coefficient of friction defined  in sub-paragraph (c) of this paragraph, except  that a specific anti-skid efficiency, if  determined, is appropriate for a grooved or  porous friction course wet runway and the  maximum tyre-to-ground wet runway braking  coefficient of friction is defined as (see  Figure 2):
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where:

Tyre Pressure = maximum aeroplane operating  tyre pressure (psi)

t/gMAX = maximum tyre-to-ground braking  coefficient

V = aeroplane true ground speed (knots); and

Linear interpolation may be used for tyre  pressures other than those listed.

(e) Except as provided in sub-paragraph

(f)(1) of this paragraph, means other than wheel  brakes may be used to determine the accelerate-stop  distance if that means –

(1) Is safe and reliable;

(2) Is used so that consistent results can  be expected under normal operating conditions;

and

(3) Is such that exceptional skill is not  required to control the aeroplane.]

[(f) The effects of available reverse thrust –

(1) Shall not be included as an  additional means of deceleration when  determining the accelerate-stop distance on a  dry runway; and

(2) May be included as an additional  means of deceleration using recommended  reverse thrust procedures when determining the  accelerate-stop distance on a wet runway,  provided the requirements of sub-paragraph (e)  of this paragraph are met. (See ACJ 25.109(f).)

(g) The landing gear must remain extended  throughout the accelerate-stop distance.

(h) If the accelerate-stop distance includes a  stopway with surface characteristics substantially  different from those of the runway, the take-off  data must include operational correction factors  for the accelerate-stop distance. The correction  factors must account for the particular surface  characteristics of the stopway and the variations  in these characteristics with seasonal weather  conditions (such as temperature, rain, snow and  ice) within the established operational limits.

(i) A flight test demonstration of the  maximum brake kinetic energy accelerate-stop  distance must be conducted with not more than  10% of the allowable brake wear range remaining  on each of the aeroplane wheel brakes. ]
	JAR 25.109
Дистанция за ускорено спиране

(a) Дистанцията за ускорено спиране при суха полоса е най-голямото от следните разстояния:

(1) Сумата от разстоянията необходими за –

(i) Ускорение на самолета от изпълнителния старт с работещи всички двигатели до скорост VEF за излитане от суха полоса;

(ii) Ускоряването на самолета от скорост VEF до най-голямата скорост, достигната по време на прекратено излитане, при допускане за отказ на критичния двигател при скорост VEF и действие от страна на пилота за прекратяване на излитането при скорост V1 при суха полоса и;

(iii) До пълното спиране на самолета върху суха полоса от достигнатата скорост, описана в пункт (а)(1)(i) на този параграф плюс;

(iv) Разстояние изминато при движение на самолета за период от 2 секунди при скорост V1 за излитане от суха полоса.

(2) Сумата от разстоянията необходими за –

(i) Ускорение на самолета от изпълнителния старт с работещи всички двигатели до достигане на най-голямата скорост по време на прекратено излитане, с допускане че първоначалната реакция на пилота за прекратяване на излитането е при скорост V1 за излитане от суха полоса и;

(ii) Пълно спиране върху суха полоса, с всички работещи двигатели, от достигнатата скорост описана в пункт (а)(2)(i) на този параграф плюс;

(iii) Разстояние, изминато при движение на самолета за период от 2 секунди при скорост V1 за излитане от суха полоса.

(b) Разстоянието за ускорено спиране на самолета върху мокра полоса е по-голямото от следните разстояния:

(1) Разстоянието за ускорено спиране на самолета върху мокра полоса определено в съответствие с пункт (а) на този параграф или;

(2) Разстоянието за ускорено спиране определено в съответствие с пункт (а) от този параграф, освен ако полосата е мокра и са използвани съответните стойности на скоростите VEF и V1 за мокра полоса. При определяне на разстоянието за ускорено спиране на мокра полоса, спиращата сила от спирачните устройства на колесника не може в никакъв случай да надвишава:

(i) Спиращата сила на спирачните устройства на гумите на колесника определена съгласно изискванията на JAR 25.100(i) и пункт (а) на този параграф и;

(ii) Силата получена от коефициента на триене при спиране за мокра полоса, определена в съответствие с пункт (с) или (d) на този параграф, което се отнася, с отчитане на разпределението на нормалното натоварване между спиращите и не спиращите колела за утвърденото най-неблагоприятно разположение на центъра на тежестта на самолета при излитане.

(c) Коефициентът на триене при спиране за гладка мокра полоса е определен като крива функция от коефициента на триене и скоростта на движение по полосата и трябва да се изчисли както следва:

(1) Максималният коефициента на триене при спиране между гумата и земята за мокра писта се определя чрез (Виж Фиг.1)

Таблица 2.

Налягане на гумите (psi)
Максимален коефициент на спиране (гума-писта)

50
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Където:

Налягането на гумата от колесника на самолета е максималното експлоатационно налягане на гумата (psi);

(t/gMAX = максималния коефициент на спиране между гумата и полосата;

V
=
истинската скорост на движение на самолета по полосата (възли) и;

Може да се използва линейно интерполиране за определяне на налягане на гумата различно от даденото на Фиг.1

(2) Максималният коефициент на триене при спиране между гумата и полосата при мокра писта може да се настрои за да се отчете ефективността на анти-приплъзващата система в условията на мокра полоса. Работата на анти-приплъзващата система трябва да се демонстрира, чрез полетен тест за гладка и мокра полоса и трябва да се определи нейната ефективност. Освен ако от количествения анализ на полетния тест за гладка и мокра полоса е определена специфична ефективност на анти-приплъзващата система, максималния коефициент на триене при спиране между гумата и полосата за мокра писта определен в пункт (с)(1) на този параграф трябва да бъде умножен със стойността на коефициента на полезно действие   свързан с типа на анти-приплъзващата система, инсталирана на самолета.

Тип на противо-приплъзващата система

КПД

Включване-изключване

0,30

Не пълно (полу-) Модулиране

0,50

Пълно Модулиране

0,80

(d) По избор на кандидатстващия, най-високия коефициент на триене при спиране за мокра полоса може да се използва за повърхности на полоси, които имат отводнителни канали или са покрити с порест материал. За пистите, които имат отводнителни канали или са покрити с порест материал, коефициента на триене при спиране за мокра полоса се определя по един от начините: 

(1) 70% от коефициента на триене при спиране за суха полоса, използван за определяне на разстоянието за ускорено спиране за суха полоса или;

(2) Коефициента на триене при спиране за мокра полоса в пункт (с) на настоящия параграф, освен това, система със специфична анти-приплъзваща ефективност, ако е определена и е подходяща за полоса с отводнителни канали или поресто фрикционно покритие по направление на движението, и максималният коефициент на триене при спиране между гумата и полосата за мокра писта е определен съгласно Фиг.2:

Таблица 3. 

Налягане на гумите 

(psi)
Максимален коефициент на спиране (гума-писта)

50


[image: image12.wmf]859

,

0

100

403

,

0

100

683

,

2

100

673

,

2

100

05

,

1

100

147

,

0

/

2

3

4

5

+

÷

ø

ö

ç

è

æ

+

÷

ø

ö

ç

è

æ

-

÷

ø

ö

ç

è

æ

+

÷

ø

ö

ç

è

æ

-

÷

ø

ö

ç

è

æ

=

V

V

V

V

V

g

t

MAX

m


100


[image: image13.wmf]807

,

0

100

317

,

0

100

20

,

2

100

13

,

2

100

813

,

0

100

1106

,

0

/

2

3

4

5

+

÷

ø

ö

ç

è

æ

+

÷

ø

ö

ç

è

æ

-

÷

ø

ö

ç

è

æ

+

÷

ø

ö

ç

è

æ

-

÷

ø

ö

ç

è

æ

=

V

V

V

V

V

g

t

MAX

m


200


[image: image14.wmf]701

,

0

100

140

,

0

100

285

,

1

100

14

,

1

100

398

,

0

100

0498

,

0

/

2

3

4

5

+

÷

ø

ö

ç

è

æ

+

÷

ø

ö

ç

è

æ

-

÷

ø

ö

ç

è

æ

+

÷

ø

ö

ç

è

æ

-

÷

ø

ö

ç

è

æ

=

V

V

V

V

V

g

t

MAX

m


300


[image: image15.wmf]614

,

0

100

00954

,

0

100

779

,

0

100

703

,

0

100

247

,

0

100

0314

,

0

/

2

3

4

5

+

÷

ø

ö

ç

è

æ

+

÷

ø

ö

ç

è

æ

-

÷

ø

ö

ç

è

æ

+

÷

ø

ö

ç

è

æ

-

÷

ø

ö

ç

è

æ

=

V

V

V

V

V

g

t

MAX

m


Където:

Налягането на гумата от колесника на самолета е максималното експлоатационно налягане на гумата (psi);

(t/gMAX  е максималния коефициент на спиране между гумата и полосата;

V е истинската скорост на движение на самолета по полосата (възли) и;

Може да се използва линейно интерполиране за определяне на налягането на гумата различно от даденото на Фиг.2

(e) Освен както е предвидено в пункт (f)(1) на този параграф, могат да се използват други начини за определяне на разстоянието за ускорено спиране на самолета, различни от използването на спирачките на колелата –

(1) Ако са безопасни и надеждни;

(2) Ако се използват така, че могат да се очаква получаването на съвместими резултати при нормални работни условия и;

(3) Ако са такива, че не изискват допълнителни умения за управление на самолета.

(f) Въздействието на разполагаемата реверсивна тяга - 

(1) Не трябва да се включва, като допълнително средство за намаляване на скоростта на самолета, при определяне на разстоянието за ускорено спиране на суха полоса и;

(2) Може да се включи, като допълнително средство за намаляване на скоростта на самолета с използване на препоръчителни процедури за използване на реверсивната тяга при определяне на разстоянието за ускорено спиране при мокра полоса, при условие че изискванията в пункт (е) на този параграф са изпълнени.

(g) Колесника на самолета трябва да остане спуснат по протежение на цялото разстояние за ускореното спиране на самолета.

(h) Ако разстоянието за ускорено спиране включва участък от ПИК за спиране с характеристики на повърхността й, значително различни от тези на основната полоса, излетните данни трябва да включват работни коригиращи коефициенти за определяне на разстоянието за ускорено спиране. Трябва да се отчитат коригиращите коефициенти за отделните характеристики на повърхностите на частите от полосата за спиране и изменението на тези характеристики за различните сезонни условия (като температура, дъжд, сняг и лед) в рамките на установените експлоатационни ограничения.

(i) Трябва да се проведе полетен тест за демонстриране на максималната кинетична енергия на спиране на самолета, отнасяща се за разстоянието за ускорено спиране на самолета, придружено с остатъчно износване на спирачките на спиращите колела от колесника с  не повече от 10% от допустимата степен на тяхното износване.

 

	JAR 25.111 Take-off path

(See ACJ 25.111)

(a) The take-off path extends from a standing

start to a point in the take-off at which the

aeroplane is 1500 ft above the take-off surface, or

at which the transition from the take-off to the en-[route configuration is completed and VFTO is

reached, whichever point is higher. In addition –]

(1) The take-off path must be based on

the procedures prescribed in JAR 25.101(f);

(2) The aeroplane must be accelerated

on the ground to VEF, at which point the critical

engine must be made inoperative and remain

inoperative for the rest of the take-off; and

(3) After reaching VEF, the aeroplane

must be accelerated to V2 .

(b) During the acceleration to speed V2, the

nose gear may be raised off the ground at a speed

not less than VR. However, landing gear retraction

may not be begun until the aeroplane is airborne.

(See ACJ 25.111(b).)

(c) During the take-off path determination in

accordance with sub-paragraphs (a) and (b) of this

paragraph –

(1) The slope of the airborne part of the

take-off path must be positive at each point;

(2) The aeroplane must reach V2 before

it is 35 ft above the take-off surface and must

continue at a speed as close as practical to, but

not less than V2 until it is 400 ft above the

take-off surface;

(3) At each point along the take-off

path, starting at the point at which the

aeroplane reaches 400 ft above the take-off

surface, the available gradient of climb may not

be less than –

(i) 1·2% for two-engined aero-planes;

(ii) 1·5% for three-engined aero-planes;

and

(iii) 1·7% for four-engined aero-planes,

and

(4) Except for gear retraction and

automatic propeller feathering, the aeroplane

configuration may not be changed, and no

change in power or thrust that requires action

by the pilot may be made, until the aeroplane is

400 ft above the take-off surface.

(d) The take-off path must be determined by

a continuous demonstrated take-off or by

synthesis from segments. If the take-off path is

determined by the segmental method –

(1) The segments must be clearly

defined and must relate to the distinct changes

in the configuration, power or thrust, and

speed;

(2) The weight of the aeroplane, the

configuration, and the power or thrust must be

constant throughout each segment and must

correspond to the most critical condition

prevailing in the segment;

(3) The flight path must be based on

the aeroplane’s performance without ground

effect; and

(4) The take-off path data must be

checked by continuous demonstrated take-offs

up to the point at which the aeroplane is out of

ground effect and its speed is stabilised, to

ensure that the path is conservative to the

continuous path.

The aeroplane is considered to be out of the

ground effect when it reaches a height equal to its

wing span.

(e) Not required for JAR–25.
	JAR 25.111
Траектория на излитане

(a) Траекторията на излитане се разпростира от изпълнителния старт до точката по време на излитането, при която самолета се намира на височина 1500 фута над полосата за излитане и кацане или при която преминаването от набор на височина към попътна полетна конфигурация е завършено и е достигната скорост VFTO, която от двете точки е по-висока. В допълнение -

(1) Траекторията на излитане трябва да се базира върху процедурите описани в JAR 25.101 (f).

(2) Самолета трябва да се ускори на земя до скорост VEF, в който момент критичния двигател трябва да изключи и да остане изключен за остатъка от излитането и;

(3) След достигането на скорост VEF, самолетът трябва да се ускори до скорост V2
(b) По време на ускорението до скорост V2 носовата стойка на колесника може да се повдигне от земята при скорост не по-малка от VR. Обаче прибирането на колесника не може да е започнало, докато самолетът не се е отделил от ПиК.

(c) По време на определянето на траекторията на излитане в съответствие с пункт (а) и (b) на този параграф -

(1) Наклонът на траекторията на излитане след като самолета се е отделил от ПиК трябва да е положителен във всяка точка;

(2)  Самолетът трябва да достигне скорост V2 преди да е достигнал 35 фута над полосата за излитане и кацане и трябва да продължи със скорост практически максимално близка, но не по-малка от скоростта V2 до достигането на 400 фута над полосата за излитане и кацане;

(3) Във всяка точка на траекторията на излитане, започваща от точката в която самолетът достига 400 фута над полосата за излитане и кацане, разполагаемият градиент на изкачване не трябва да е по-малък от -

(i) 1,2 % за дву-двигателните самолети;

(ii) 1,5 % за три-двигателните самолети и;

(iii) 1,7 % за четири-двигателните самолети и;

(4) Освен за прибирането на колесника на самолета и автоматичното флюгиране на витлото, конфигурацията на самолета не може да се променя и не могат да се правят промени на мощността или тягата, които изискват действия от страна на пилота, докато самолетът не достигне 400 фута над полосата за излитане и кацане.

(d) Траекторията на излитане трябва да се определи, посредством демонстриране на непрекъснато излитане или посредством синтезиране на отделни сегменти на излитането. Ако траекторията на излитане е определена чрез метода на синтезиране -

(1) Сегментите трябва да са ясно определени и трябва да са свързани с различните промени в конфигурацията, мощността или теглителната сила и скоростта;

(2) Теглото на самолета, конфигурацията и мощността или теглителната сила трябва да са едни и същи за всеки един сегмент и трябва да съответстват на най-критичното състояние преобладаващо в сегмента;

(3) Траекторията на излитане трябва да е базирана върху характеристиките на самолета без да се отчита влиянието на земята и;

(4) Данните от траекторията на излитане трябва да се проверят чрез демонстриране на непрекъснато излитане до точката, в която самолета е извън влиянието на земята и неговата скорост е стабилизирана,за да се осигури, че траекторията на самолета се формира като непрекъсната траектория.

Смята се ,че самолетът не се от влияе от земята, когато достигне височина равна на разпереността на неговото крило.

(e) Не се изисква от JAR-25.



	JAR 25.113 Take-off distance and take-off run

[ (a) Take-off distance on a dry runway is the

greater of –

(1) The horizontal distance along the

take-off path from the start of the take-off to

the point at which the aeroplane is 35 ft above

the take-off surface, determined under JAR

25.111 for a dry runway; or

(2) 115% of the horizontal distance

along the take-off path, with all engines

operating, from the start of the take-off to the

point at which the aeroplane is 35 ft above the

take-off surface, as determined by a procedure

consistent with JAR 25.111. (See ACJ

25.113(a)(2).)

(b) Take-off distance on a wet runway is the

greater of –

(1) The take-off distance on a dry

runway determined in accordance with sub-paragraph

(a) of this paragraph; or

(2) The horizontal distance along the

take-off path from the start of the take-off to

the point at which the aeroplane is 15 ft above

the take-off surface, achieved in a manner

consistent with the achievement of V2 before

reaching 35 ft above the take-off surface,

determined under JAR 25.111 for a wet

runway. (See ACJ 113(a)(2).)

(c) If the take-off distance does not include a

clearway, the take-off run is equal to the take-off

distance. If the take-off distance includes a

clearway –

(1) The take-off run on a dry runway is

the greater of –

(i) The horizontal distance along

the take-off path from the start of the

take-off to a point equidistant between

the point at which VLOF is reached and the

point at which the aeroplane is 35 ft

above the take-off surface, as determined

under JAR 25.111 for a dry runway; or

(ii) 115% of the horizontal

distance along the take-off path, with all

engines operating, from the start of the

take-off to a point equidistant between

the point at which VLOF is reached and the

point at which the aeroplane is 35 ft

above the take-off surface, determined by

a procedure consistent with JAR 25.111.

(See ACJ 25.113(a)(2).)

(2) The take-off run on a wet runway is

the greater of –

(i) The horizontal distance along

the take-off path from the start of the

take-off to the point at which the

aeroplane is 15 ft above the take-off

surface, achieved in a manner consistent

with the achievement of V2 before

reaching 35 ft above the take-off surface,

determined under JAR 25.111 for a wet

runway; or

(ii) 115% of the horizontal

distance along the take-off path, with all

engines operating, from the start of the

take-off to a point equidistant between

the point at which VLOF is reached and the

point at which the aeroplane is 35 ft

above the take-off surface, determined by

a procedure consistent with JAR 25.111.

(See ACJ 25.113(a)(2).) ]
	JAR 25.113
Дистанция на излитане и разбег

(a) Дистанцията на излитане при суха полоса е по-голяма от -

(1) Хоризонталното разстояние по протежението на траекторията на излитане от изпълнителния старт (точката на излитане) до точката, в която самолета е на височина 35 фута над полосата за излитане, определена в JAR 25.111 за суха полоса или;

(2) 115% от хоризонталното разстояние по протежението на траекторията на излитане с всички работещи двигатели от точката на излитането до точката, в която самолета е 35 фута над полосатаза излитане, както е определено в процедура съгласно JAR 25.111.

(b) Дистанцията на излитане при мокра полоса е по-голяма от -

(1) Дистанцията на излитане при суха полоса, определена в съответствие с пункт (а) на този параграф или;

(2) Дължината на хоризонталната проекция на траекторията на излитане от точката на излитането до точката, в която самолета е 15 фута над полосата за излитане, с достигането на скорост V2 преди достигането на височина 35 фута над полосата за излитане, по начин, определен съгласно JAR 25.111 за мокра полоса.

(c) Ако дистанцията на излитане не включва етап за набор на височина, разбега на самолета при излитане е равен на дистанцията на излитане. Ако дистанцията на излитане включва етап за набор на височина:

(1) Разбега на самолета при излитане за суха полоса е най-голямото от следните разстояния -

(i) Дължината на хоризонталната проекция  на траекторията на излитане от точката на излитане до точка еквидистантна (симетрично разположена) между точката, в която е достигната скорост на самолета VLOF и точката, в която самолета е на 35 фута над полосата за излитане, както е определено в JAR 25.111 за суха полоса или;

(ii) 115% от дължината на хоризонталната проекция  на траекторията на излитане с всички работещи двигатели от точката на излитане до точка еквидистантна между точката, в която е достигната скорост на самолета VLOF и точката, в която самолета е 35 фута над полосата за излитане, определена от процедура в съответствие с JAR 25.111.

(2) Разбега на самолета при излитане за суха полоса е най-голямото от следните разстояния -

(i) Дължината на хоризонталната проекция на траекторията на излитането от точката на излитане до точката, в която самолета е на15 фута над полосата за излитане,  с достигането на скорост V2 преди достигането на височина 35 фута над полосата за излитане,по начин определен в JAR 25.111 за мокра полоса и;

(ii) 115% от дължината на хоризонталната проекция на траекторията на излитане с всички работещи двигатели от точката на излитане до точка, еквидистантна между точката, в която е достигната скорост на самолета VLOF и точката, в която самолета е на 35 фута над полосата за излитане, определено от процедура съгласно JAR 25.111.



	JAR 25.115 Take-off flight path

[ (a) The take-off flight path shall be considered to begin 35 ft above the take-off surface at the end of the take-off distance

determined in accordance with JAR 25.113 (a) or (b) as appropriate for the runway surface condition. ]
(b) The net take-off flight path data must be determined so that they represent the actual take-off flight paths (determined in accordance with JAR 25.111 and with sub-paragraph (a) of this

paragraph) reduced at each point by a gradient of climb equal to –

(1) 0·8% for two-engined aeroplanes;

(2) 0·9% for three-engined aeroplanes;

and

(3) 1·0% for four-engined aeroplanes.

(c) The prescribed reduction in climb gradient may be applied as an equivalent reduction in acceleration along that part of the

take-off flight path at which the aeroplane is accelerated in level flight.
	JAR 25.115
Въздушен участък на траекторията на излитане

(a) Въздушен участък на траекторията на излитане  се определя с начало 35 фута над пистата за излитане и кацане и завършва до края на излетното разстояние определено в съответствие с JAR 25.113 (а) или (b), което от тях се отнася за условията на повърхността на полосата.

(b) Окончателните данни за траекторията на излитане трябва да се определят така, че те да изразяват актуалните траектории на излитане (определени в съответствие с JAR 25.111 и пункт (а) на този параграф) намалени във всяка точка с градиента на изкачване равен на -

(1) 0,8 за дву-двигателни самолети;

(2) 0,9 за три-двигателни самолети и;

(3) 1,0 за четири-двигателни самолети.

(c) Описаното намаляване на градиента на изкачване може да се приложи, като еквивалентно намаляване на ускорението по продължение на тази част от траекторията на излитане, в която самолетът се ускорява в хоризонтален полет.



	JAR 25.117 Climb: general

Compliance with the requirements of JAR 25.119 and 25.121 must be shown at each weight, altitude, and ambient temperature within the

operational limits established for the aeroplane and with the most unfavourable centre of gravity for each configuration.
	JAR 25.117
Изкачване – Общи сведения

Съответствията с изискванията на JAR 25.119 и 25.121 трябва да се демонстрират за всяко тегло, височина на полета и температура на околната среда в границите  на експлоатационните  ограничения установени за самолета и с най-неблагоприятното положение на центъра на тежестта за всяка конфигурация.



	JAR 25.119 Landing climb: all-engines-operating

In the landing configuration, the steady gradient

of climb may not be less than 3·2%, with –

(a) The engines at the power or thrust that is

available 8 seconds after initiation of movement

of the power or thrust controls from the minimum

[ flight idle to the go-around power or thrust ]

setting (see ACJ 25.119(a)); and

(b) A climb speed which is –

[ (1) Not less than –]

1 [ (i) 1·08 VSR for aeroplanes with

four engines on which the application of

power results in a significant reduction in

stall speed; or

(ii) 1·13 VSR for all other

aeroplanes;

(2) Not less than VMCL; and

(3) Not greater than VREF.]
	JAR 25.119
Изкачване при заход за кацане с работещи всички двигатели

В конфигурация на самолета за кацане, устойчивия градиент на изкачване не може да е по-малък от 3,2 % с –

(a) Работещи двигатели на мощност или теглителна сила, която ще бъде на разположение 8 секунди след преместването на РУД от положение минимална полетна мощност или теглителна сила, до положение съответстващо на мощност или теглителна сила за “преминаване на втори кръг”

(b) Скорост на изкачване, която е:

(1) Не по-малка от -

(i) 1.08 VSR за самолети с четири двигателя, за които резултантната им мощност води до значително намаляване на сривната скорост или;

(ii) 1,13 VSR за всички други самолети

(2) Не по-малка от VMCL и 

(3) Не по-голяма от VREF.



	JAR 25.121 Climb: one-engine-inoperative

(See ACJ 25.121)

(a) Take-off; landing gear extended. (See

ACJ 25.121(a).) In the critical take-off

configuration existing along the flight path

(between the points at which the aeroplane

reaches VLOF and at which the landing gear is

fully retracted) and in the configuration used in

JAR 25.111 but without ground effect, the steady

gradient of climb must be positive for two-engined

aeroplanes, and not less than 0·3% for

three-engined aeroplanes or 0·5% for four-engined

aeroplanes, at VLOF and with –

(1) The critical engine inoperative and

the remaining engines at the power or thrust

available when retraction of the landing gear is

begun in accordance with JAR 25.111 unless

there is a more critical power operating

condition existing later along the flight path

but before the point at which the landing gear

is fully retracted (see ACJ 25.121(a)(1)); and

(2) The weight equal to the weight

existing when retraction of the landing gear is

begun determined under JAR 25.111.

(b) Take-off; landing gear retracted. In the

take-off configuration existing at the point of the

flight path at which the landing gear is fully

retracted, and in the configuration used in JAR

25.111 but without ground effect, the steady

gradient of climb may not be less than 2·4% for

two-engined aeroplanes, 2·7% for three-engined

aeroplanes and 3·0% for four-engined aeroplanes,

at V2 and with –

(1) The critical engine inoperative, the

remaining engines at the take-off power or

thrust available at the time the landing gear is

fully retracted, determined under JAR 25.111,

unless there is a more critical power operating

condition existing later along the flight path

but before the point where the aeroplane

reaches a height of 400 ft above the take-off

surface (see ACJ 25.121(b)(1)) ; and

(2) The weight equal to the weight

existing when the aeroplane’s landing gear is

fully retracted, determined under JAR 25.111.

(c) Final take-off. In the en-route

configuration at the end of the take-off path

determined in accordance with JAR 25.111, the

steady gradient of climb may not be less than

1·2% for two-engined aeroplanes, 1·5% for three-engined

aeroplanes, and 1·7% for four-engined

1 [aeroplanes, at VFTO and with –]

(1) The critical engine inoperative and

the remaining engines at the available

maximum continuous power or thrust; and

(2) The weight equal to the weight

existing at the end of the take-off path,

determined under JAR 25.111.

1 [(d) Approach. In a configuration

corresponding to the normal all-engines-operating

procedure in which VSR for this configuration

does not exceed 110% of the VSR for the related

all-engines-operating landing configuration, the

steady gradient of climb may not be less than

2·1% for two-engined aeroplanes, 2·4% for three-]

engined aeroplanes and 2·7% for four-engined

aeroplanes, with –

[(1) The critical engine inoperative, the

remaining engines at the go-around power or

thrust setting; ]

(2) The maximum landing weight;

(3) A climb speed established in

connection with normal landing procedures,

but not more than 1·4 VSR; and

(4) Landing gear retracted.]
	JAR 25.121
Изкачване с един неработещ двигател

(a) Излитане; спуснат колесник. За съществуващата критична конфигурация при излитане  (между точките в които самолета достига скорост VLOF и тази, при която колесника е прибран напълно) и за конфигурацията упомената в JAR 25.111, но без отчитане влиянието близостта на земята, устойчивият градиент на изкачване трябва да е положителен за дву-двигателните самолети и да не е по-малък от 0,3% за три-двигателните самолети или 0,5% за четири-двигателните самолети при скорост VLOF и със -

(1) Неработещ критичен двигател, а останалите двигатели работещи на разполагаема мощност или тяга, когато е започнало прибирането на колесника в съответствие с JAR 25.111 освен ако би се получило по-критично състояние за използване на мощността на двигателите по време на излитането, но преди точката, в която колесника е напълно прибран и; 

(2) Тегло на самолета, еквивалентно на съществуващото тегло в момента на начало на прибирането на колесника, определено съгласно JAR 25.111.

(b) Излитане; прибран колесник. За съществуваща излетна конфигурация в точка от траекторията на излитане, за която колесника е напълно прибран и за конфигурация използвана в JAR 25.111, но без отчитане ефекта на близостта на земята, устойчивия градиент на изкачване не може да е по-малък от 2,4% за дву-двигателните самолети , 2,7% за три-двигателните самолети и 3,0% за четири-двигателните самолети, при скорост на самолета V2 и със -

(1) Неработещ критичен двигател, а останалите двигатели работещи на разполагаемата излетна мощност или тяга в момента на пълното прибиране на колесника, определен в JAR 25.111, освен ако по-късно би имало съществуващо по-критично състояние за използване на мощността по време на траекторията на излитането, но преди точката в която самолета достига височина 400 фута над полосата за излитане и;

(2) Тегло на самолета, еквивалентно на съществуващото тегло към момента, когато колесника на самолета е напълно прибран, определено съгласно JAR 25.111.

(c) Крайна фаза на излитането. За полетна  конфигурация на самолета, необходима при изпълнение на хоризонтален  крейсерски полет, в края на траекторията на излитане, определена в съответствие JAR 25.111, установения градиент на изкачване не може да е по-малък от 1,2% за дву-двигателните самолети, 1,5% за три-двигателните самолети и 1,7% за четири-двигателните самолети при скорост на самолета VFTO и със -

(1) Неработещ критичен двигател, а останалите двигатели работещи на разполагаема максимално-продължителна мощност или теглителна сила и;

(2) Тегло на самолета еквивалентно на съществуващото тегло в края на траекторията на излитане, определено съгласно JAR 25.111.

(d) Подход за кацане. За конфигурация на самолета съответстваща на нормалната процедура при работещи всички двигатели, при която скоростта VSR за тази конфигурация не превишава 110% от скоростта VSR за съответната конфигурация за кацане  , установения градиент на изкачване не може да е по-малък от 2,1% за дву-двигателните самолети, 2,4% за три-двигателните самолети и 2,7% за четири-двигателните самолети със -

(1) Неработещ критичен двигател, а останалите двигатели работещи на режим на мощността или тягата за “преминаване на втори кръг";

(2) Максимално тегло за кацане;

(3) Скорост на изкачване установена съгласно процедури за извършване на нормално кацане, но не повече от 1,4 VSR и;

(4) Прибран колесник на самолета.



	JAR 25.123 En-route flight paths

(See ACJ 25.123)

(a) For the en-route configuration, the flight

paths prescribed in sub-paragraphs (b) and (c) of

this paragraph must be determined at each weight,

altitude, and ambient temperature, within the

operating limits established for the aeroplane. The

variation of weight along the flight path,

accounting for the progressive consumption of

fuel and oil by the operating engines, may be

included in the computation. The flight paths must

be determined at any selected speed, with –

(1) The most unfavourable centre of

gravity;

(2) The critical engines inoperative;

(3) The remaining engines at the

available maximum continuous power or thrust;

and

(4) The means for controlling the

engine-cooling air supply in the position that

provides adequate cooling in the hot-day

condition.

(b) The one-engine-inoperative net flight

path data must represent the actual climb

performance diminished by a gradient of climb of

1·1% for two-engined aeroplanes, 1·4% for three-engined

aeroplanes, and 1·6% for four-engined

aeroplanes.

(c) For three- or four-engined aeroplanes, the

two-engine-inoperative net flight path data must

represent the actual climb performance

diminished by a gradient climb of 0·3% for three-engined

aeroplanes and 0·5% for four-engined

aeroplanes.
	JAR 25.123
Траектории на установен хоризонтален полет

(a) За конфигурация на самолета при изпълнение на установен хоризонтален полет, трябва да се определи траекторията на установения полет, описана в пунктове (b) и (с) от тази траектория за всяко тегло на самолета, височина на полета и температура на околната среда в границите на експлоатационните  ограничения, установени за самолета. Изменението на теглото на самолета по протежението на траекторията на установения полет, свързано с нарастващата консумация на гориво и масло от работещите двигатели може да се включи в изчислението. Траекториите на установения полет трябва да се определят за всяка избрана скорост със –

(1) Най-неблагоприятно разположение на центъра на тежестта на самолета;

(2) Неработещ критичен двигател;

(3) Останалите двигатели работещи на режими на разполагаема максимално продължителна мощност или тяга и;

(4) Средствата за управление на подавания за охлаждане на двигателите въздух са поставени в положение, което осигурява адекватно охлаждане в условията на горещ ден.

(b) Данните за чистата траектория на установения полет на самолета с един неработещ двигател трябва да съответстват на актуалните характеристики за изкачване намалени с градиента на изкачване съответно 1,1% за дву-двигателните самолети, 1,4% за три-двигателните самолети и 1,6% за четири-двигателните самолети.

(c) За три- и четири- двигателните самолети, данните за чистата траектория на установения полет с два неработещи двигателя трябва да съответстват на актуалните характеристики на изкачване намалени с градиента на изкачване съответно 0,3% за три-двигателните самолети и 0,5% за четири-двигателните самолети.



	JAR 25.125 Landing

(a) The horizontal distance necessary to land

and to come to a complete stop from a point 50 ft

above the landing surface must be determined (for

standard temperatures, at each weight, altitude

and wind within the operational limits established

by the applicant for the aeroplane) as follows:

(1) The aeroplane must be in the

landing configuration.

1,2 [(2) A stabilised approach, with a

calibrated airspeed of VREF, must be

maintained down to the 50 ft height. VREF may]

2 [ not be less than –

(i) 1 . 23 VSR0;

(ii) VMCL established under JAR

25.149(f); and

(iii) A speed that provides the

manoeuvring capability specified in JAR

25.143(g).]

(3) Changes in configuration, power or

thrust, and speed, must be made in accordance

with the established procedures for service

operation. (See ACJ 25.125(a)(3).)

(4) The landing must be made without

excessive vertical acceleration, tendency to

bounce, nose over or ground loop.

(5) The landings may not require

exceptional piloting skill or alertness.

(b) The landing distance must be determined

on a level, smooth, dry, hard-surfaced runway.

(See ACJ 25.125(b).) In addition –

(1) The pressures on the wheel braking

systems may not exceed those specified by the

brake manufacturer;

(2) The brakes may not be used so as to

cause excessive wear of brakes or tyres (see

ACJ 25.125(b)(2)); and

(3) Means other than wheel brakes may

be used if that means –

(i) Is safe and reliable;

(ii) Is used so that consistent

results can be expected in service; and

(iii) Is such that exceptional skill

is not required to control the aeroplane.

(c) Not required for JAR–25.

(d) Not required for JAR–25.

(e) The landing distance data must include

correction factors for not more than 50% of the

nominal wind components along the landing path

opposite to the direction of landing, and not less

than 150% of the nominal wind components long

the landing path in the direction of landing.

(f) If any device is used that depends on the

operation of any engine, and if the landing

distance would be noticeably increased when a

landing is made with that engine inoperative, the

landing distance must be determined with that

engine inoperative unless the use of compensating

means will result in a landing distance not more

than that with each engine operating.
	JAR 25.125
Кацане

(a) Трябва да се определи дължината на хоризонталната проекция на траекторията, необходима за извършване на кацането и пълното спиране на самолета от точка 50 фута над полосата за кацане (за стандартни температури, за всяко тегло, надморска височина и вятър в границите  на експлоатационните ограничения, установени от кандидатстващия за самолета), както следва:

(1) Самолетът трябва да е в конфигурация за кацане.

(2) Трябва да се поддържа установен подход за кацане с калибрирана въздушна скорост VREF при снижение до височина 50 фута над полосата за кацане. Скоростта VREF не може да е по-малка от -

(i) 1,23 VSRO;

(ii) VMCL установена съгласно JAR 25.149(f) и;

(iii) Скорост осигуряваща възможността за маневриране определена в JAR 25.143(g).

(3) Трябва да се направят промени в конфигурацията, мощността или тягата и скоростта в съответствие с установените процедури за експлоатация на самолета.

(4) Кацането трябва да се извърши без превишаване на вертикалното ускорение, тенденция за подскачане, повдигане на носа на самолета или “взмииване” в близост до земята.

(5) Кацането не трябва да изисква допълнителни пилотски умения или познания.

(b) Разстоянието за кацане трябва да се определи за равна, гладка, суха, с твърдо покритие полоса. В допълнение –

(1) Налягането в системите за спиране на колелата не трябва да превишава това определено от производителя на спирачките;

(2) Спирачките не могат да се използват така, че да причиняват повишено износване на спирачките или гумите и;

(3) Могат да се използват средства различни от спирачките на колелата, ако тези средства са -

(i) безопасни и надеждни;

(ii) използвани така, че могат да се очакват логични резултати в експлоатацията и

(iii) такива, които не изискват допълнителни умения за управление на самолета.

(c) Не е необходимо за JAR-25

(d) Не е необходимо за JAR-25

(e) Данните относно дистанцията за кацане трябва да включват коригиращи коефициенти за не повече от 50% от номиналните компоненти на вятъра по протежението на траекторията на кацане в посока обратна на подхода за кацане и не по-малки от  150% от номиналните компоненти на вятъра по протежението на траекторията на кацане в посока, съвпадаща с подхода за кацане.

(f) Ако се използват някакви устройства, които зависят от работата на който и да от двигателите и ако дистанцията за кацане би се увеличила значително, когато кацането се прави при неработещ някой от тези двигатели, разстоянието за кацане трябва да се определи при състояние на неработоспособност на този двигател, освен ако използването на компенсиращи устройства ще доведе до получаване на разстояние за кацане не по-голямо от това при работа на всички двигатели.



	JAR 25.143 General

(a) (See ACJ 25.143(a).) The aeroplane must

be safely controllable and manoeuvrable during –

(1) Take-off;

(2) Climb;

(3) Level flight;

(4) Descent; and

(5) Landing.

(b) (See ACJ 25.143(b).) It must be possible

to make a smooth transition from one flight

condition to any other flight condition without

exceptional piloting skill, alertness, or strength,

and without danger of exceeding the aeroplane

limit-load factor under any probable operating

conditions, including –

(1) The sudden failure of the critical

engine. (See ACJ 25.143(b)(1).)

(2) For aeroplanes with three or more

engines, the sudden failure of the second

critical engine when the aeroplane is in the en-route,

approach, or landing configuration and is

trimmed with the critical engine inoperative;

and

(3) Configuration changes, including

deployment or retraction of deceleration

devices.

[ (c) The following table prescribes, for

conventional wheel type controls, the maximum

control forces permitted during the testing

required by sub-paragraphs (a) and (b) of this

paragraph. (See ACJ 25.143(c)):
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(d) Approved operating procedures or

conventional operating practices must be followed

when demonstrating compliance with the control

force limitations for short term application that

are prescribed in sub-paragraph (c) of this

paragraph. The aeroplane must be in trim, or as

near to being in trim as practical, in the

immediately preceding steady flight condition.

For the take-off condition, the aeroplane must be

trimmed according to the approved operating

procedures.

(e) When demonstrating compliance with the

control force limitations for long term application

that are prescribed in sub-paragraph (c) of this

paragraph, the aeroplane must be in trim, or as

near to being in trim as practical.

(f) When manoeuvring at a constant airspeed

or Mach number (up to VFC/MFC), the stick forces

and the gradient of the stick force versus

manoeuvring load factor must lie within

satisfactory limits. The stick forces must not be so

great as to make excessive demands on the pilot’s

strength when manoeuvring the aeroplane (see

ACJ No. 1 to JAR 25.143 (f)), and must not be so

low that the aeroplane can easily be overstressed

inadvertently. Changes of gradient that occur with

changes of load factor must not cause undue

difficulty in maintaining control of the aeroplane,

and local gradients must not be so low as to result

in a danger of over-controlling. (See ACJ No. 2 to

JAR 25.143 (f)). ]

1 [(g) (See ACJ 25.143(g)). The manoeuvring

capabilities in a constant speed coordinated turn

at forward centre of gravity, as specified in the

following table, must be free of stall warning or

other characteristics that might interfere with

normal manoeuvring.]
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(1) A combination of weight, altitude and

temperature (WAT) such that the thrust or power

setting produces the minimum climb gradient

specified in JAR 25.121 for the flight condition.

(2) Airspeed approved for all-engines-operating

initial climb.

(3) That thrust or power setting which, in

the event of failure of the critical engine and

without any crew action to adjust the thrust or

power of the remaining engines, would result in the

thrust or power specified for the take-off condition

at V2 , or any lesser thrust or power setting that is

used for all-engines-operating initial climb

procedures.]
	УПРАВЛЯЕМОСТ И МАНЕВРЕНОСТ

JAR 25.143
Общи сведения

(a) Самолетът трябва да е безопасно управляем и маневрен по време на -

(1) Излитането;

(2) Изкачването;

(3) Установения хоризонтален полет;

(4) Снижението и;

(5) Кацането.

(b) Трябва да осигурява възможност за плавно преминаване от един режим на полета към друг режим на полета без да се изискват допълнителни пилотски умения, познания или допълнително натоварване и без опасност за превишаване на ограниченията на  коефициента на натоварване на самолета при всякакви възможни експлоатационни режими на полета включващи –

(1) Внезапен отказ на критичния двигател.

(2) За самолети с три или повече двигатели, внезапен отказ (повреда)на втория критичен двигател, когато самолета е в конфигурация за установен полет, подход за кацане или кацане и е балансиран с неработещ критичен двигател и;

(3) Промени в конфигурацията, включващи отклоняване или прибиране на устройства за намаляване на скоростта (ускорението) на самолета.

(c) За конвенционален тип шурвално управление, максималната прилагана сила за управление, разрешена по време на изискваното тестване съгласно пунктове (а) и (b) на този параграф е описана в следната таблица.

Таблица 4. 

Сила (в pounds) прилагана върху щурвала или педалите

тангаж

наклон

плъзгане

Краткотрайно прилагане на управление по тангаж и наклон – управление с две ръце

75

50

--

Краткотрайно прилагане на управление по тангаж и наклон – управление с една ръка 

50

25

--

Краткотрайно прилагане на управление при плъзгане

--

--

150

Продължително прилагане 

10

5

20

(d) Когато се демонстрира съответствието с ограниченията на кратковременно прилаганите управляващи усилия, които са описани в пункт (с) на настоящия параграф, демонстрацията трябва да се последва от прилагането на одобрени експлоатационни процедури или конвенционални експлоатационни изпитания. Самолетът трябва да е балансиран  или да е възможно най-близко до предшестващото практически балансирано състояние за режим на установен хоризонтален полет. За излетния режим самолетът трябва да е балансиран в съответствие с утвърдените експлоатационни процедури.

(e) При демонстриране на съответствието с ограниченията на прилаганите за продължителен интервал от време усилия за управление, които са описани в пункт (с) на този параграф, самолета трябва да е балансиран или да се намира възможно най-близко до предшестващо практически балансирано състояние.

(f) Когато самолета маневрира с постоянна въздушна скорост или число М на полета (до скорост VFC/MFC) усилията върху лоста за управление и градиента на усилието прилагано върху лоста за управление в сравнение с коефициента на маневрено натоварване трябва да лежат в границите на удовлетворителните ограничения. Усилията върху лоста за управление не трябва да са толкова големи, че да създават извънредно потребни пилотски усилия, при маневриране със самолета и не трябва да са толкова малки, че самолета да може лесно  и неочаквано да се претовари. Промени в градиента на усилието, които се предизвикват при промяна на коефициента на натоварване, не трябва да предизвикват прекомерно затруднение в  управлението на самолета и локалните градиенти не трябва да са толкова малки, че да доведат до опасно увеличаване на ефективността на управлението.

(g) Възможностите за маневриране при завъртане със съгласувана постоянна скорост при предна центровка (предно разположение на центъра на тежестта) на самолета, както е определено в последващата таблица, трябва да предпазват от поява на сривни или други характеристики, които биха могли да повлияят на нормалното маневриране. 

Таблица 5.

Конфигурация

Скорост

Сумарен ъгъл на маневриране при съгласувано завъртане

Настройка на мощността/теглителната сила

Излитане

V2
30(
Асиметрична ТВТ-ограничена (1)
Излитане

V2 + хх  (2)
40(
Всички двигатели работят на режими (3) при изкачване на самолета

Установен полет

VFTO
40(
Асиметрична ТВТ-ограничена (1)
Кацане

VREF
40(
Симетрична - за ъгъл –3( на траекторията за установен полет

(1) Комбинация от тегло, надморска височина и температура (WAT) такава, че настройката на мощността или теглителната сила поражда минимален градиент на  изкачване, определен в JAR 25.121 за условията на полета.

(2) Утвърдената въздушна скорост за начално изкачване при работещи всички двигатели.

(3) Такава настройка на мощността или тягата, при която в случай на отказ на критичния двигател и без каквато и да е намеса от страна на пилота за настройка на тягата или мощността на останалите двигатели, би довела до стойности на мощността или тягата определени за излетен режим при скорост V2, или до каквато и да е настройка на мощността или теглителната сила, която се използва за процедурите за начално изкачване с работещи всички двигатели.



	JAR 25.145 Longitudinal control

1 [(a) (See ACJ 25.145(a).) It must be possible at

any point between the trim speed prescribed in JAR

25.103(b)(6) and stall identification (as defined in

JAR 25.201(d)), to pitch the nose downward so that

the acceleration to this selected trim speed is prompt

with –

(1) The aeroplane trimmed at the trim

speed prescribed in JAR 25.103(b)(6);]

(2) The landing gear extended;

(3) The wing-flaps (i) retracted and (ii)

extended; and

(4) Power (i) off and (ii) at maximum

continuous power on the engines.

(b) With the landing gear extended, no

change in trim control, or exertion of more than

50 pounds control force (representative of the

[ maximum short term force that can be applied

readily by one hand) may be required for the

following manoeuvres:]

1 [(1) With power off, wing-flaps retracted,

and the aeroplane trimmed at 1·3 VSR 1 , extend the

wing-flaps as rapidly as possible while

maintaining the airspeed at approximately 30%

above the reference stall speed existing at each

instant throughout the manoeuvre. (See ACJ

25.145(b)(1), (b)(2) and (b)(3).)]

(2) Repeat sub-paragraph (b)(1) of this

paragraph except initially extend the wing-flaps

and then retract them as rapidly as possible.

1 [(See ACJ 25.145(b)(2) and ACJ

25.145(b)(1), (b)(2) and (b)(3).)]

(3) Repeat sub-paragraph (b)(2) of this

paragraph except at the go-around power or

1 [thrust setting. (See ACJ 25.145(b)(1), (b)(2)

and (b)(3).)]

(4) With power off, wing-flaps

retracted and the aeroplane trimmed at

1 [1·3 VSR 1 , rapidly set go-around power or thrust ]

while maintaining the same airspeed.

(5) Repeat sub-paragraph (b)(4) of this

paragraph except with wing-flaps extended.

(6) With power off, wing-flaps

extended and the aeroplane trimmed at

1 [1·3 VSR 1 obtain and maintain airspeeds

between VSW and either 1·6 VSR 1 , or VFE,

whichever is the lower.]

(c) It must be possible, without exceptional

piloting skill, to prevent loss of altitude when

complete retraction of the high lift devices from

1 [any position is begun during steady, straight,

level flight at 1·08 VSR 1 , for propeller powered

aeroplanes or 1·13 VSR 1 , for turbo-jet powered]

aeroplanes, with –

[(1) Simultaneous movement of the

power or thrust controls to the go-around

power or thrust setting;]

(2) The landing gear extended; and

(3) The critical combinations of landing

weights and altitudes.

(d) 1 [Revoked]

1 [(e) (See ACJ 25.145(e).) If gated high-lift

device control positions are provided, sub-paragraph

(c) of this paragraph applies to retractions of the high-lift devices from any

 [position from the maximum landing position to the first gated position, between gated positions, and from the last gated position to the fully

retracted position. The requirements of sub-paragraph (c) of this paragraph also apply to retractions from each approved landing position to the control position(s) associated with the high-lift device configuration(s) used to establish the go-around procedure(s) from that landing position. In addition, the first gated control position from the maximum landing position must

correspond with a configuration of the high-lift devices used to establish a go-around procedure from a landing configuration. Each gated control position must require a separate and distinct motion of the control to pass through the gated position and must have features to prevent inadvertent movement of the control through the gated position. It must only be possible to make this separate and distinct motion once the control has reached the gated position.]
	JAR 25.145
Надлъжно управление

(a) Трябва да е възможно във всяка точка разположена между скоростта, описана в JAR 25.103(b)(6) и скоростта при установяване на срива (както е определено в JAR 25.201(d)), да е възможно, носа на самолета да се наклони надлъжно надолу така, че ускорението при тази избрана стабилизирана скорост да е породено със -

(1) Балансиран самолет с установената скорост, описана в JAR 25.103(b)(6);

(2) Спуснат колесник на самолета;

(3) С прибрани и отклонени клапи на крилото и;

(4) минимална мощност на двигателите и на режим максимална продължителна мощност. 

(b) За следните маневри на самолета трябва да се изисква: колесника да е спуснат, да няма промени в настройките на управлението на самолета или прилагане на усилие за управление повече от 50 паунда (характерно за прилагането на усилие за управление за максимално кратък период, което да се приложи лесно и с една ръка):

(1) Полетен малък газ, прибрани крилни клапи и балансиран при скорост 1,3 VSR самолет, следва възможно по-бързо спуснати крилни клапи, като се поддържа скорост за маневриране приблизително 30% над характерната сривна скорост за самолета във всеки един момент от маньовъра.

(2) Повторение на пункт (b)(1) на този параграф, с изключение на това ,че  клапите на крилото са отклонени в началото на маньовъра и следва прибирането им възможно най-бързо.

(3) Повторение на пункт (b)(2) на този параграф с изключение на това, че се поставя мощността или теглителната сила на режим “преминаване на втори кръг”.

(4) Полетен малък газ, прибрани крилни клапи и балансиран при скорост 1,3 VSR самолет ,следва бързо поставяне на мощността или теглителната сила на режим “преминаване на втори кръг”, при което се поддържа същата въздушна скорост.

(5) Повторение на пункт (b)(4) на този параграф, но  с отклонени клапи на крилото.

(6) Полетен малък газ, отклонени крилни клапи и балансиран при скорост 1,3 VSR самолет, да се достигне и  поддържа скорост на самолета в границите между VSW и по-малката от скоростите 1,6 VSR или VEF.

(c) Трябва да е възможно без допълнителни пилотски умения да се предпази самолета от загуба на височина при отклонението на средствата за повишаване на подемната сила от което и да е положение започнало по време на установен, праволинеен, хоризонтален  полет при скорост 1,08 VSR, за витлови самолети или 1,13 VSR за турбо-реактивни самолети при -

(1) Едновременно преместване на ръчките за управление на режимите на работа на двигателите на режим на мощността или теглителната сила, съответстващи на режим “преминаване на втори кръг”;

(2) Спускане на колесника на самолета и;

(3) Критична комбинация от тегло за кацане на самолета и надморски височини.

(d) Преработен

(e) Ако са предвидени регулируеми позиции на средствата за увеличаване на подемната сила на крилото на самолета, пункт (с) на този параграф се отнася за прибирането на тези средства от което и да е положение, отнасящо се за напълно прибраното им положение при кацане, до първото фиксирано положение, от фиксираните позиции на тези средства и от последното фиксирано положение до напълно прибраното положение. Изискванията на пункт (с) на този параграф също така касаят прибирането на средствата за повишаване на подемната сила от всяко едно утвърдено положение за кацане до положението(та) за управление, използвано(и) за установяването на процедурата(те) за “преминаване на втори кръг” от тази позиция предвидена за кацане на самолета. В допълнение първоначалното максимално фиксирано положение на средствата за повишаване на подемната сила на крилото от положението им при кацане на самолета трябва да съответства на тяхната конфигурация, използвана за установяване на процедурата за “преминаване на втори кръг” при конфигурация на самолета за кацане. Всяко фиксирано положение на средствата за управление трябва да изисква отделно и ясно различимо преместване на средствата за управление при преминаване през фиксираните положения и трябва да имат устройство предпазващо от неумишлено преместване на средствата за управление през фиксираните положения. Трябва само да е възможно да се направи това отделно и ясно различимо преместване, когато средството за управление (лост за управление) е достигнало фиксирано положение.



	JAR 25.147 Directional and lateral control

(a) Directional control; general. (See ACJ

25.147(a).) It must be possible, with the wings

level, to yaw into the operative engine and to

safely make a reasonably sudden change in

heading of up to 15º in the direction of the critical

inoperative engine. This must be shown at

[1·3 VSR 1 , for heading changes up to 15º (except]

[that the heading change at which the rudder pedal

force is 150 pounds need not be exceeded), and

with – ]

(1) The critical engine inoperative and

its propeller in the minimum drag position;

(2) The power required for level flight

[at 1.3 VSR 1 , but not more than maximum

continuous power;

(3) The most unfavourable centre of

gravity;

(4) Landing gear retracted;

(5) Wing-flaps in the approach

position; and

(6) Maximum landing weight.

(b) Directional control; aeroplanes with four

or more engines. Aeroplanes with four or more

engines must meet the requirements of sub-paragraph

(a) of this paragraph except that –

(1) The two critical engines must be

inoperative with their propellers (if applicable)

in the minimum drag position;

(2) Reserved; and

(3) The wing-flaps must be in the most

favourable climb position.

(c) Lateral control; one engine inoperative

(1) It must be possible to make 20º

banked turns with and against the inoperative

engine, from steady flight at a speed equal to

[1·3 VSR 1 , with –]

(i) The critical engine

inoperative, and its propeller (if

applicable) in the minimum drag position;

(ii) The remaining engines at

maximum continuous power;

(iii) The most unfavourable centre

of gravity;

(iv) Landing gear both retracted

and extended;

(v) Wing-flaps in the most

favourable climb position; and

(vi) Maximum take-off weight;

(2) With the critical engine inoperative,

roll response must allow normal manoeuvres.

Lateral control must be sufficient, at the speeds

likely to be used with one engine inoperative

for climb, cruise, descent and landing

approach, to provide a peak roll rate necessary

for safety without excessive control forces or

travel. (See ACJ 25.147(c)(2).)

(d) Lateral control; aeroplanes with four or

more engines. Aeroplanes with four or more

engines must be able to make 20º banked turns,

with and against the inoperative engines, from

[steady flight at a speed equal to 1·3 VSR 1 , with]

maximum continuous power, and with the

aeroplane in the configuration prescribed by sub-paragraph

(b) of this paragraph.

(e) Lateral control; all engines operating.

With the engines operating, roll response must

allow normal manoeuvres (such as recovery from

upsets produced by gusts and the initiation of

evasive manoeuvres). There must be enough

excess lateral control in sideslips (up to sideslip

angles that might be required in normal

operation), to allow a limited amount of

manoeuvring and to correct for gusts. Lateral

control must be enough at any speed up to

VFC/MFC to provide a peak roll rate necessary for

safety, without excessive control forces or travel.

(See ACJ 25.147(e).)
	JAR 25.147
Попътно и странично управление

(a) Попътно управление. Обши сведения.. Трябва да е възможно, при хоризонтирано крило, да се плъзне самолета по посока на работещия му двигател и безопасно да се извърши необходимата бърза промяна в курса на полета до 15( в направление на неработещия критичен двигател. Това трябва да се демонстрира при скорост 1,3 VSR1 при промяни на курса на полета до 15( (освен, ако не трябва да се надвиши усилието върху педалите за управление над 150 паунда при промяната на курса на полета) и -

(1) Неработещият критичен двигател е с витло поставено в положение на минимално челно съпротивление;

(2) Мощността необходима за хоризонтален полет при скорост 1,3 VSR1, но не повече от максималната продължителна мощност;

(3) Най-неблагоприятно разположение на центъра на тежестта;

(4) Прибран колесник на самолета;

(5) Клапите на крилото на самолета са в положение за  кацане и;

(6) Максимално тегло за кацане.

(b) Попътно управление. Самолети с четири и повече двигатели. Самолети оборудвани с четири и повече двигатели трябва да отговарят на изискванията на пункт (а) на този параграф, с изключение на –

(1) Двата критични двигателя трябва да са неработещи, с витла (ако се отнася) на минимално челно съпротивление.

(2) Запазен;

(3) Клапите на крилото трябва да са в най-благоприятно положение за изкачване.

(c) Странично управление; един неработещ двигател.

(1) Трябва да е възможно да се изпълни завой с наклон 20( от към страната и срещуположно на неработещия двигател от положение на установен хоризонтален полет при скорост на самолета равна на 1,3 VSR1 със -

(i) Неработещ критичен двигател, с витло (ако се отнася) поставено в положение, съответстващо на минимално челно съпротивление;

(ii) Останалите двигатели да работят на режим на максимална продължителна мощност;

(iii) Най-неблагоприятно разположение на центъра на тежестта;

(iv) И двете стойки на колесника са прибрани или спуснати;

(v) Клапите на крилото са в най-изгодното положение за изкачване и;

(vi) Максимално тегло на излитане;

(2) При неработещ критичен двигател, съответното напречно завъртане на самолета трябва да позволи нормално маневриране. Страничното управление, при един неработещ двигател, трябва да е достатъчно за скорости на самолета, подходящи за изкачване, крейсерски полет, снижение и подход за кацане, за да се осигури максимална степен на напречно завъртане на самолета необходима за безопасно управление без прилагане на прекомерно управляващо усилие или преместване на управляващите органи.

(d) Напречно управление за самолети с четири или повече двигатели. Самолети с четири или повече двигатели трябва да са в състояние да изпълнят завой с наклон 20( от към страната и срещу неработещите двигатели от положение на установен полет при скорост равна на 1,3 VSR1 с режим на работа на работещите двигатели съответстващи на максимална продължителна мощност и конфигурация на самолета описана в пункт (b) на този параграф.

(e) Напречно управление с работещи всички двигатели. При работещи двигатели, напречното завъртане на самолета трябва да позволява нормално маневриране (като възстановяване от разбалансиране в следствие на порив на вятъра и използването на кратковременни маневрирания). Трябва да има достатъчен резерв от напречна управляемост при странично плъзгане на крилото (достигащи ъгли на плъзгане на крилото, които може да се изискват по време на нормалната експлоатация), която да позволи ограничено количество маневри и коригиране зададеното положение на самолета при наличие на пориви на вятъра. Напречното управление трябва да е достатъчно за всякакви скорости на самолета до скорост VFC/MFC, за да осигури в  максимална степен напречно завъртане на самолета необходимо за безопасно управление, без прилагане на прекомерно управляващо усилие или преместване на управляващите органи.



	JAR 25.149 Minimum control speed

(See ACJ 25.149)

(a) In establishing the minimum control

speeds required by this paragraph, the method

used to simulate critical engine failure must

represent the most critical mode of powerplant

failure with respect to controllability expected in

service.

(b) VMC is the calibrated airspeed, at which,

when the critical engine is suddenly made

inoperative, it is possible to maintain control of

the aeroplane with that engine still inoperative,

and maintain straight flight with an angle of bank

of not more than 5º.

1 [(c) VMC may not exceed 1·13 VSR with –]

(1) Maximum available take-off power

or thrust on the engines;

(2) The most unfavourable centre of

gravity;

(3) The aeroplane trimmed for take-off;

(4) The maximum sea-level take-off

weight (or any lesser weight necessary to show

VMC);

(5) The aeroplane in the most critical

take-off configuration existing along the flight

path after the aeroplane becomes airborne,

[except with the landing gear retracted;]

(6) The aeroplane airborne and the

ground effect negligible; and

(7) If applicable, the propeller of the

inoperative engine –

(i) Windmilling;

(ii) In the most probable position

for the specific design of the propeller

control; or

(iii) Feathered, if the aeroplane has

an automatic feathering device acceptable

for showing compliance with the climb

requirements of JAR 25.121.

(d) The rudder forces required to maintain

control at VMC may not exceed 150 pounds nor

may it be necessary to reduce power or thrust of

the operative engines. During recovery, the

aeroplane may not assume any dangerous attitude

or require exceptional piloting skill, alertness, or

strength to prevent a heading change of more than

20º.

(e) VMCG, the minimum control speed on the

ground, is the calibrated airspeed during the take-off

run, at which, when the critical engine is

suddenly made inoperative and with its propeller,

if applicable, in the position it automatically

achieves, it is possible to maintain control of the

aeroplane with the use of the primary

aerodynamic controls alone (without the use of

nose-wheel steering) to enable the take-off to be

safely continued using normal piloting skill. The

rudder control force may not exceed 150 pounds

(68·1 kg) and, until the aeroplane becomes

airborne, the lateral control may only be used to

the extent of keeping the wings level. In the

determination of VMCG, assuming that the path of

the aeroplane accelerating with all engines

operating is along the centreline of the runway, its

path from the point at which the critical engine is

made inoperative to the point at which recovery to

a direction parallel to the centreline is completed,

may not deviate more than 30 ft (9·144 m)

laterally from the centreline at any point. VMCG

must be established, with –

(1) The aeroplane in each take-off

configuration or, at the option of the applicant, in

the most critical take-off configuration;

(2) Maximum available take-off power or

thrust on the operating engines;

(3) The most unfavourable centre of gravity;

(4) The aeroplane trimmed for take-off; and

(5) The most unfavourable weight in the

range of take-off weights. (See ACJ 25.149(e).)

[ (f) (See ACJ 25.149 (f)) VMCL, the minimum

control speed during approach and landing with

all engines operating, is the calibrated airspeed at

which, when the critical engine is suddenly made

inoperative, it is possible to maintain control of

the aeroplane with that engine still inoperative,

and maintain straight flight with an angle of bank

of not more than 5º. VMCL must be established

with –

(1) The aeroplane in the most critical

configuration (or, at the option of the

applicant, each configuration) for approach and

landing with all engines operating;

(2) The most unfavourable centre of

gravity;

(3) The aeroplane trimmed for

approach with all engines operating;]

(4) The most unfavourable weight, or,

at the option of the applicant, as a function of

weight;

(5) For propeller aeroplanes, the

propeller of the inoperative engine in the

position it achieves without pilot action,

assuming the engine fails while at the power or

thrust necessary to maintain a 3 degree

approach path angle; and

(6) Go-around power or thrust setting

on the operating engine(s).

(g) (See ACJ 25.149(g)) For aeroplanes with

three or more engines, VMCL-2, the minimum

control speed during approach and landing with

one critical engine inoperative, is the calibrated

airspeed at which, when a second critical engine is

suddenly made inoperative, it is possible to

maintain control of the aeroplane with both

engines still inoperative, and maintain straight

flight with an angle of bank of not more than 5º.

VMCL-2 must be established with –

(1) The aeroplane in the most critical

configuration (or, at the option of the

applicant, each configuration) for approach and

landing with one critical engine inoperative;

(2) The most unfavourable centre of

gravity;

(3) The aeroplane trimmed for

approach with one critical engine inoperative;

(4) The most unfavourable weight, or,

at the option of the applicant, as a function of

weight;

(5) For propeller aeroplanes, the

propeller of the more critical engine in the

position it achieves without pilot action,

assuming the engine fails while at the power or

thrust necessary to maintain a 3 degree

approach path angle, and the propeller of the

other inoperative engine feathered;

(6) The power or thrust on the

operating engine(s) necessary to maintain an

approach path angle of 3º when one critical

engine is inoperative; and

(7) The power or thrust on the

operating engine(s) rapidly changed,

immediately after the second critical engine is

made inoperative, from the power or thrust

prescribed in sub-paragraph (g)(6) of this

paragraph to –

(i) Minimum power or thrust; and

(ii) Go-around power or thrust

setting.

(h) In demonstrations of VMCL and VMCL-2 –

(1) The rudder force may not exceed

150 pounds;

(2) The aeroplane may not exhibit

hazardous flight characteristics or require

exceptional piloting skill, alertness or strength;

(3) Lateral control must be sufficient to

roll the aeroplane, from an initial condition of

steady straight flight, through an angle of 20º

in the direction necessary to initiate a turn

away from the inoperative engine(s), in not

more than 5 seconds (see ACJ 25.149(h)(3));

and

(4) For propeller aeroplanes, hazardous

flight characteristics must not be exhibited due

to any propeller position achieved when the

engine fails or during any likely subsequent

movements of the engine or propeller controls

(see ACJ 25.149 (h)(4)). ]
	JAR 25.149
Минимална скорост на управление

(a) При установяването на минималната скорост на управление на самолета като необходимо условие в този параграф, използвания метод за симулиране на отказ на критичния двигател трябва да представя най-критичното състояние при отказ на двигател с отчитане на очакваната управляемост в експлоатацията.

(b) Скоростта VMC е калибрираната скорост, за която, когато критичния двигател  внезапно откаже, е възможно да се поддържа управлението на самолета с този отказал двигател и да се поддържа праволинеен полет с ъгъл на напречен наклон не по-голям от 5(.

(c) Скоростта VMC не може да надвишава 1,13 VSR при - 

(1) Максимално разполагаема излетна мощност или теглителна сила на двигателите;

(2) Най-неблагоприятното разположение на центъра на тежестта на самолета;

(3) Самолетът е балансиран при излитане;

(4) Максимално тегло на самолета отчетено за височина съответстваща на морското равнище (или всякакво по-малко тегло необходимо да се демонстрира скоростта VMC);

(5) Самолета е с най-критична конфигурация за излитане, по протежението на траекторията на полета след отлепването му от   земята, с изключение на частта от траекторията на полета с прибран колесник на самолета;

(6) Самолетът е във въздуха и има незначително влияние на земята и;

(7) За витлото на неработещия двигател (ако се отнася ) се отнася следното -

(i) Върти се свободно от скоростния напор;

(ii) Намира се в най-вероятното си положение за специфичната конструкция на управлението на витлото или;

(iii) Флюгирано е, ако самолета има автоматично устройство за флюгиране, достъпно за демонстриране на съответствието с изискванията за полет на самолета при изкачване съгласно JAR 25.121.

(d) Усилията в кормилото за попътно управление на самолета, необходими за поддържане на управлението на самолета при скорост VMC не могат да надвишават 150 паунда и не може да се намалява мощността или теглителната сила на работещите двигатели. По време на възстановяването, самолетът не може да заема каквито и да са опасни положения или да изисква допълнителни пилотски умения, познания или стрес за предотвратяване на промяна на курса на полета повече от 20(.

(e) Минималната скорост на управление на самолета на земя VMCG е калибрирана въздушната скорост по време на разбега при излитането, за която, когато критичния двигател внезапно откаже и неговото витло (ако се отнася) автоматично се флюгира, е възможно да се поддържа управлението на самолета с използване на основното аеродинамично управление по направление на излитането (без използването на управление на носовото колело на земя) за да позволи излитането на самолета да продължи безопасно с прилагането на нормални пилотски умения. Усилието при управлението на кормилото за направление не може да надвишава 150 паунда (68,1 кг) и до “отлепването” на самолета от земята, попътното управление може само да се използва до степен за запазване на хоризонталното положение на крилото. При определянето на скоростта VMCG и допускане, че траекторията при ускорението на самолета с работещи всички двигатели е по протежението на централната линия на полосата и неговата траектория от точката, в която критичния двигател отказва до точката в която се възстановява паралелното направление на движение на самолета спрямо централната линия на полосата, не може да се отклонява повече от 30 фута (9,144 м) встрани от всяка точка на централната линия. Скоростта VMCG трябва да се установи при -

(1) Положения на самолета във всяка излетна конфигурация или по желание на кандидатстващия в най-критичната излетна конфигурация;

(2) Максимална разполагаема излетна мощност или тяга за работещите двигатели;

(3) Най-неблагоприятното разположение на центъра на тежестта на самолета;

(4) Самолетът е балансиран за излитане и;

(5) Най-неблагоприятното тегло в диапазона от излетни тегла.

(f) Минималната скорост на управление по време на подхода за кацане и кацането VMCL с работещи всички двигатели е калибрираната въздушна скорост за която, когато критичния двигател внезапно откаже е възможно да се поддържа управлението на самолета с този отказал двигател и поддържане на праволинеен полет с ъгъл на напречен наклон не по-голям от 5(. Скоростта  VMCL трябва да се установи при -

(1) Самолетът е в най-критичната си конфигурация (или всяка една конфигурация по желание на кандидатстващия) за подход за кацане и кацане с работещи всички двигатели;

(2) Най-неблагоприятното разположение на центъра на тежестта на самолета;

(3) Самолетът е балансиран за изпълнение на подход за кацане с работещи всички двигатели;

(4) Най-неблагоприятното тегло на самолета или по желание на кандидатстващия експлоатационно тегло;

(5) За витлови самолети, витлото на неработещия двигател е в позиция получена без намесата на пилота, с отчитане на отказа на двигателя в момента при мощност или теглителна сила, необходими за поддържането на ъгъл на наклона на траекторията 3( при подход на самолета за кацане  и;

(6) Установяване на режим на работа на мощността или тягата на работещите двигатели “преминаване на втори кръг”.

(g) За самолети оборудвани с три и повече двигатели, минималната скорост на управление по време на подхода за кацане и кацането VMCL2 с един неработещ критичен двигател е калибрираната въздушна скорост, при която, когато втория критичен двигател внезапно откаже, е възможно да се поддържа управлението на самолета с отказали двата критични двигателя и поддържането на праволинеен полет с ъгъл на напречен наклон не по-голям от 5(. Скоростта VMCL2 трябва да се установи при -

(1) Самолетът е в най-критичната си конфигурация (или във всяка една конфигурация по желание на кандидатстващия) за изпълнение на подход за кацане и кацане с един неработещ критичен двигател;

(2) Най-неблагоприятното разположение на центъра на тежестта на самолета;

(3) Самолетът е балансиран за изпълнение на подход за кацане с един неработещ критичен двигател;

(4) Най-неблагоприятното тегло на самолета или по желание на кандидатстващия експлоатационно теглото;

(5) За витлови самолети, витлото на най-критичния двигател е в позиция получена без намесата на пилота, с отчитане на отказа на двигателя в момента при мощност или тяга необходими за поддържането на ъгъл на наклон на траекторията 3( при подход на самолета за кацане  и флюгирано витло на другия неработещ двигател;

(6) Режим на работа на мощността или теглителната сила на работещите двигатели, необходим за поддържане на наклон на траекторията 3( при подхода на самолета за кацане,  когато единия критичен двигател е неработещ и;

(7) Мощността или тягата на работещия(те) двигател(и) бързо е променена, непосредствено, след като втория критичен двигател е отказал, от стойности на мощността или тягата описани в пункт (g)(6) на този параграф за - 

(i) Минимална мощност или теглителна сила и;

(ii) Мощност или тяга съответстващи на режим “преминаване на втори кръг”.

(h) При демонстрирането на скоростите VMCL и VMCL2 -

(1) Усилието върху педалите за управление на кормилото за направление на самолета не може да надвишава 150 паунда;

(2) Самолетът не трябва да демонстрира опасни полетни характеристики или да изисква допълнителни пилотски умения, познания или усилия;

(3) Напречното управление трябва да дава възможност за напречното завъртане на самолета от начално положение при установен праволинеен полет през ъгъл 20(, в направление, необходимо да започне завой на самолета от към неработещия  двигател за не повече от 5 секунди и;

(4) За витлови самолети, не трябва да се демонстрират опасни полетни характеристики поради някакви положения на витлата получени при отказ на двигател или по време на някакви възможни последващи премествания на управленията на витлото или режима на работа на двигателя.



	JAR 25.161 Trim

(a) General. Each aeroplane must meet the

trim requirements of this paragraph after being

trimmed, and without further pressure upon, or

movement of, either the primary controls or their

corresponding trim controls by the pilot or the

automatic pilot.

(b) Lateral and directional trim. The

aeroplane must maintain lateral and directional

trim with the most adverse lateral displacement of

the centre of gravity within the relevant operating

limitations, during normally expected conditions

of operation (including operation at any speed

1 [from 1·3 VSR 1 , to VMO/MMO).]

(c) Longitudinal trim. The aeroplane must

maintain longitudinal trim during –

(1) A climb with maximum continuous

1 [power at a speed not more than 1·3 VSR 1 , with]

the landing gear retracted, and the wing-flaps (i)

retracted and (ii) in the take-off position;

(2) Either a glide with power off at a

1 [speed not more than 1·3 VSR 1 or an approach]

within the normal range of approach speeds

appropriate to the weight and configuration

with power settings corresponding to a 3º

glidepath, whichever is the most severe, with

the landing gear extended, the wing-flaps (i)

retracted and (ii) extended, the most

unfavourable centre of gravity position

approved for landing with the maximum

landing weight, and the most unfavourable

centre of gravity position approved for landing

regardless of weight; and

(3) Level flight at any speed from

[1·3 VSR 1 , to VMO/MMO, with the landing gear

and wing-flaps retracted, and from 1·3 VSR 1 to]

VLE with the landing gear extended.

(d) Longitudinal, directional, and lateral

trim. The aeroplane must maintain longitudinal,

directional, and lateral trim (and for lateral trim,

[the angle of bank may not exceed 5º) at 1·3 VSR 1 ,]

during the climbing flight with –

(1) The critical engine inoperative;

(2) The remaining engines at maximum

continuous power; and

(3) The landing gear and wing-flaps

retracted.

(e) Aeroplanes with four or more engines.

Each aeroplane with four or more engines must

maintain trim in rectilinear flight –

(1) At the climb speed, configuration

and power required by JAR 25.123(a) for the

purpose of establishing gradient of climb; and

(2) With the most unfavourable centre

of gravity position.

(3) Not required for JAR–25
	Балансиране

JAR 25.161
Балансиране на самолета

(a) Общи сведения. Всеки самолет трябва да отговаря на изискванията на този параграф след като е бил балансиран и без допълнително усилие или преместване на основното управление на самолета или техните съответстващи средства за балансиране от от пилота или авто-пилота.

(b) Напречно и попътно балансиране. Самолетът трябва да поддържа странично и попътно балансиране с най-неблагоприятното странично преместване на центъра на тежестта на самолета в рамките на съответните експлоатационни ограничения по време на нормалните очаквани условия на експлоатация (включващи експлоатация при всякакви скорости от 1,3 VSR1 до VMO/MMO).

(c) Надлъжно балансиране. Самолетът трябва да поддържа надлъжно балансиране по време на -

(1) Изкачване с режими на работа на двигателите - максимална продължителна мощност, при скорост не по-голяма от 1,3 VSR1 или при подход за кацане в рамките на нормалния диапазон от скорости за подход за кацане подходящ за теглото и конфигурацията на самолета с режим на работа на двигателите за мощността, отнасящ се за  наклон на  траекторията 3( при планиране на самолета, който режим е най-тежък, със спуснат колесник, и при отклонени и при прибрани клапи на крилото, най-неблагоприятното разположение на центъра на тежестта на самолета, утвърдено за кацане, с максимално тегло за кацане и най-неблагоприятното положение на центъра на тежестта на самолета, утвърдено за кацане, без да се отчита теглото на самолета и;

(2) Установен хоризонтален полет за всякакви скорости от 1,3 VSR1 до VMO/MMO с прибран колесник и прибрани клапи на крилото на самолета и от 1,3 VSR1 до VLE със спуснат колесник на самолета.

(d) Надлъжно, попътно и напречно балансиране. Самолетът трябва да поддържа надлъжно, попътно и напречно балансиране (и за напречното балансиране ъгълът на напречния наклон на самолета не трябва да надвишава 5() при скорост 1,3 VSR1 по време на полет при изкачване със -

(1) Неработещ критичен двигател;

(2) Останалите двигатели работят на режим максимална продължителна мощност и;

(3) Прибрани клапи на крилото и колесника на самолета.

(e) Самолети оборудвани с четири и повече двигатели. Всеки самолет с четири и повече двигатели трябва да поддържа праволинеен полет -

(1) При скорост на изкачване, конфигурация на самолета и мощност както се изисква в JAR 25.123(а) с цел да се установи градиента на полета при изкачване и;

(2) С най-неблагоприятно разположение на центъра на тежестта на самолета;

(3) Не се изисква от JAR-25



	JAR 25.171 General

The aeroplane must be longitudinally,

directionally and laterally stable in accordance

with the provisions of JAR 25.173 to 25.177. In

addition, suitable stability and control feel (static

stability) is required in any condition normally

encountered in service, if flight tests show it is

necessary for safe operation.
	УСТОЙЧИВОСТ

JAR 25.171
Общи сведения

Самолетът трябва да е надлъжно, попътно и напречно устойчив в съответствие с изложеното в JAR 25.173 до JAR 25.177. В допълнение се изисква подходяща устойчивост и чувствителност на управлението (статична устойчивост) за всякакви режими нормално срещани в експлоатацията, ако полетния тест демонстрира, че това е необходимо за безопасната експлоатация,



	JAR 25.173 Static longitudinal stability

Under the conditions specified in JAR 25.175,

the characteristics of the elevator control forces

(including friction) must be as follows:

(a) A pull must be required to obtain and

maintain speeds below the specified trim speed,

and a push must be required to obtain and

maintain speeds above the specified trim speed.

This must be shown at any speed that can be

obtained except speeds higher than the landing

gear or wing flap operating limit speeds or

VFC/MFC, whichever is appropriate, or lower than

the minimum speed for steady unstalled flight.

(b) The airspeed must return to within 10%

of the original trim speed for the climb, approach

and landing conditions specified in JAR 25.175

(a), (c) and (d), and must return to within 7·5% of

the original trim speed for the cruising condition

specified in JAR 25.175 (b), when the control

force is slowly released from any speed within the

range specified in sub-paragraph (a) of this

paragraph.

(c) The average gradient of the stable slope

of the stick force versus speed curve may not be

less than 1 pound for each 6 knots. (See ACJ

25.173(c).)

(d) Within the free return speed range

specified in sub-paragraph (b) of this paragraph, it

is permissible for the aeroplane, without control

forces, to stabilise on speeds above or below the

desired trim speeds if exceptional attention on the

part of the pilot is not required to return to and

maintain the desired trim speed and altitude.
	JAR 25.173
Статична надлъжна устойчивост

В съответствие с условията определени в JAR 25.175 характеристиките на усилията за управление на кормилото за височина (включително и триенето в механичните елементи) трябва да са както следва:

(a) Необходимо е притегляне на лоста за управление до получаване и поддържане на скорости под определената стабилизирана скорост и е необходим натиск за получаване и поддържане на скорости над определената стабилизирана скорост. Това може да се демонстрира за всяка скорост, която може да бъде получена освен скоростите по-големи от ограничителните скорости за опериране с клапите на крилото или спускане и прибиране на колесника на самолета, или скоростта VFC/MFC, което съответно е по-подходящо, или скоростите по-малки от минималната скорост за устойчив полет без наличие на условия за развитие на срив.

(b) Въздушната скорост трябва да е намалена в рамките на 10% от оригиналната стабилизирана скорост  за изкачване, подход за кацане и кацане, определени в JAR 25.175(a), (с) и (d) и трябва да е намалена в рамките на 7,5% от оригиналната стабилизирана скорост за режима на крейсерски полет, определен в JAR 25.175 (b), когато управляващото усилие бавно се намалявва за всяка скорост в рамките на обхвата определен в пункт (а) на този параграф.

(c) Средният градиент на наклона, характеризиращ усилието в лоста за управление по отношение на кривата на скоростта не може да е по-малък от 1 паунд за всеки 6 възела..

(d) В рамките на обхвата на свободно възстановяваща се  скорост, определен в пункт (b) на този параграф, за самолета е допустимо, без прилагане на управляващо усилие, да се стабилизира при скорости над или под изискваната стабилизирана скорост ако не се изисква допълнително внимание от страна на пилота за възстановяване и поддържане на изискваната стабилизирана скорост и височина на полета.



	JAR 25.175 Demonstration of static longi-tudinal

stability

Static longitudinal stability must be shown as

follows:

(a) Climb. The stick curve must have a stable

slope at speeds between 85% and 115% of the

speed at which the aeroplane –

(1) Is trimmed with –

(i) Wing-flaps retracted;

(ii) Landing gear retracted;

(iii) Maximum take-off weight;

and

(iv) The maximum power or thrust

selected by the applicant as an operating

limitation for use during climb; and

(2) Is trimmed at the speed for best

rate-of-climb except that the speed need not be

[less than 1·3 VSR 1 .]

(b) Cruise. Static longitudinal stability must

be shown in the cruise condition as follows:

(1) With the landing gear retracted at

high speed, the stick force curve must have a

stable slope at all speeds within a range which

is the greater of 15% of the trim speed plus the

resulting free return speed range, or 50 knots

plus the resulting free return speed range,

above and below the trim speed (except that

the speed range need not include speeds less

[than 1·3 VSR 1 nor speeds greater than]

VFC/MFC, nor speeds that require a stick force

of more than 50 pounds), with –

(i) The wing-flaps retracted;

(ii) The centre of gravity in the

most adverse position (see JAR 25.27);

(iii) The most critical weight

between the maximum take-off and

maximum landing weights;

(iv) The maximum cruising power

selected by the applicant as an operating

limitation (see JAR 25.1521), except that

the power need not exceed that required

at VMO/MMO; and

(v) The aeroplane trimmed for

level flight with the power required in

sub-paragraph (iv) above.

(2) With the landing gear retracted at

low speed, the stick force curve must have a

stable slope at all speeds within a range which

is the greater of 15% of the trim speed plus the

resulting free return speed range, or 50 knots

plus the resulting free return speed range,

above and below the trim speed (except that

the speed range need not include speeds less

[than 1·3 VSR 1 nor speeds greater than the]

minimum speed of the applicable speed range

prescribed in sub-paragraph (b)(1) of this

paragraph, nor speeds that require a stick force

of more than 50 pounds), with –

(i) Wing-flaps, centre of gravity

position, and weight as specified in sub-paragraph

(1) of this paragraph;

(ii) Power required for level flight

[at a speed equal to 2

SR1 1·3V V MO 

; and]

(iii) The aeroplane trimmed for

level flight with the power required in

sub-paragraph (ii) above.

(3) With the landing gear extended, the

stick force curve must have a stable slope at all

speeds within a range which is the greater of

15% of the trim speed plus the resulting free

return speed range or 50 knots plus the

resulting free return speed range, above and

below the trim speed (except that the speed

range need not include speeds less than

[1·3 VSR 1 , nor speeds greater than VLE, nor]

speeds that require a stick force of more than

50 pounds), with –

(i) Wing-flap, centre of gravity

position, and weight as specified in sub-paragraph

(b)(1) of this paragraph;

(ii) The maximum cruising power

selected by the applicant as an operating

limitation, except that the power need not

exceed that required for level flight at

VLE; and

(iii) The aeroplane trimmed for

level flight with the power required in

sub-paragraph (ii) above.

(c) Approach. The stick force curve must

[have a stable slope at speeds between VSW, and

1·7 VSR 1 with –]

(1) Wing-flaps in the approach

position;

(2) Landing gear retracted;

(3) Maximum landing weight; and

[(4) The aeroplane trimmed at 1·3 VSR 1 ,]

with enough power to maintain level flight at

this speed.

(d) Landing. The stick force curve must have

a stable slope and the stick force may not exceed

[80 pounds at speeds between VSW , and 1·7 VSR 0]

with –

(1) Wing-flaps in the landing position;

(2) Landing gear extended;

(3) Maximum landing weight;

[(4) The aeroplane trimmed at 1·3 VSR 0]

with –

(i) Power or thrust off, and

(ii) Power or thrust for level

flight.
	JAR 25.175
Демонстриране на статична надлъжна устойчивост 

Статичната надлъжна устойчивост трябва да се демонстрира както следва:

(a) Изкачване. Кривата на усилието прилагано върху лоста за управление трябва да има устойчив наклон при скорости между 85% и 115% от скоростта за която самолета е -

(1) Балансиран със -

(i) Прибрани клапи на крилото;

(ii) Прибран колесник на самолета;

(iii) Максимално излетно тегло на самолета и;

(iv) Избрана от кандидатстващия максимална мощност или теглителна сила, като експлоатационно ограничение за използване по време на изкачване и;

(2) Балансиран при скорост, съответстваща на най-добрата степен на изкачване, изключвайки това, скоростта да е по-малка от 1,3 VSR1.

(b) Крейсерски полет. Трябва да се демонстрира статична надлъжна устойчивост в режим на изпълнение на крейсерски полет както следва:

(1) С прибран колесник на самолета при висока скорост, кривата, характеризираща усилието в лоста за управление трябва да има устойчив наклон за всички скорости в диапазона, който е по-голям с 15% от стабилизираната скорост плюс диапазона на резултантната свободно възстановяваща се скорост или скорост 50 възела плюс диапазона на резултантната свободно възстановяваща се скорост или , над и под стабилизираната скорост (изключвайки диапазон на  скорости по-малки от 1,3 VSR1 или скорости по-големи от скоростта VFC/MFC или скорости които изискват усилие в лоста за управление по-голямо от 50 паунда) със -

(i) Прибрани клапи на крилото;

(ii) Най-неблагоприятно разположение на центъра на тежестта на самолета;

(iii) Най-критичното тегло на самолета със стойност определена в границите между максималното излетно тегло и максималното тегло за кацане;

(iv) Избрана максимална мощност за крейсерски режим на полета от кандидатстващия, като експлоатационно ограничение, освен ако мощността не трябва да надвишава изискваната такава при скорост VMO/MMO и;

(v) Балансиран самолет за установен хоризонтален полет с мощност на двигателите указана в пункт (b)(1)(iv) на този параграф. 

(2) С прибран колесник на самолета при малка скорост, кривата, характеризираща усилието в лоста за управление трябва да има устойчив наклон за всички скорости в диапазона, който е по-голям с 15% от стабилизираната скорост плюс диапазона резултантната свободно възстановяваща се скорост или скорост 50 възела плюс диапазона на резултантната свободно възстановяваща се скорост, над и под стабилизираната скорост (изключвайки диапазон на  скорости по-малки от 1,3 VSR1 или скорости по-големи от минималната скорост за отнасящият се обхват описан в пункт (b)(1) на този параграф или скорости които изискват усилие в лоста за управление по-голямо от 50 паунда) със -

(i) Клапи на крилото, център на тежестта на самолета и тегло както са определени в пункт (1) на този параграф;

(ii) Потребна мощност на двигателите за установен хоризонтален полет при скорост равна на 
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(iii) Балансиран самолет за установен хоризонтален полет с потребна мощност на двигателите указана пункт (b)(2)(ii) на този параграф.

(3) Със спуснат колесник на самолета, кривата характеризираща усилието в лоста за управление трябва да има устойчив наклон за всички скорости в рамките на диапазона, който е по-голям с 15% от стабилизираната скорост плюс диапазона на резултантната свободно възстановяваща се скорост или скорост 50 възела плюс диапазона на резултантната свободно възстановяваща се скорост, над и под стабилизираната скорост (изключвайки диапазон на  скорости по-малки от 1,3 VSR1 или скорости по-големи от скоростта VLE или скорости които изискват усилие в лоста за управление по-голямо от 50 паунда) със -

(i) Положение на крилните клапи, център на тежестта и тегло на самолета да са както е определено в пункт (b)(1) на този параграф;

(ii) Максималната крейсерска мощност, избрана от кандидатстващия, като експлоатационно ограничение, освен ако мощността не трябва да надвишава изискваната такава за крейсерски полет при скорост VLE и;

(iii) Самолетът е балансиран за установен хоризонтален полет с мощност изисквана в пункт (b)(3)(ii) на този параграф.

(c) Подход за кацане. Кривата характеризираща усилието в лоста за управление трябва да има устойчив наклон за стойности на скоростта между VSW и 1,7 VSR1 със -

(1) Положение на клапите на крилото при подход за кацане;

(2) Прибран колесник на самолета;

(3) Максимално тегло за кацане на самолета и;

(4) Стабилизиран самолет при скорост 1,3VSR12 с достатъчна мощност за поддържане на установен хоризонтален полет с тази скорост.

(d) Кацане. Кривата характеризираща усилието в лоста за управление трябва да има устойчив наклон и не трябва да надвишава 180 паунда при скорости между VSW и 1,7VSR0 със -

(1) Положение на клапите на крилото за кацане;

(2) Спуснат колесник на самолета;

(3) Максимално тегло за кацане на самолета;

(4) Балансиран самолет при скорост 1,3 VSR0 със -

(i) Редуцирана мощност или теглителна сила и;

(ii) Стойност на мощността или тягата съответстваща на установен хоризонтален полет.



	JAR 25.177 Static directional and lateral

stability

(a) The static directional stability (as shown

by the tendency to recover from a skid with the

rudder free) must be positive for any landing gear

and flap position and symmetrical power

2 [condition, at speeds from 1·13 VSR 1 , up to VFE,]

VLE, or VFC/MFC (as appropriate).

(b) The static lateral stability (as shown by

the tendency to raise the low wing in a sideslip

with the aileron controls free) for any landing gear

and wing-flap position and symmetric power

condition, may not be negative at any airspeed

(except that speeds higher than VFE need not be

considered for wing-flap extended configurations

nor speeds higher than VLE for landing gear

extended configurations) in the following airspeed

ranges (see ACJ 25.177(b)):

1,2 [ (1) From 1·13 VSR 1 to 1·23 VSR 1 , for]

wing-flap positions not more extended than the

most extended take-off wing-flap setting.

2 [ (2) From 1·13 VSR 1 , to 1·23 VSR 1 , for]

wing-flap positions more extended than the

most extended take-off wing-flap setting,

except that negative stability may be accepted

provided the divergence is –

(i) Gradual;

(ii) Easily recognisable by the

pilot; and

(iii) Easily controllable by the

pilot.

2 [ (3) From 1·23 VSR 1 to VMO/MMO.]

(4) From VMO/MMO to VFC/MFC, except

that negative stability may be accepted

provided the divergence is –

(i) Gradual;

(ii) Easily recognisable by the

pilot; and

(iii) Easily controllable by the

pilot

(c) In straight, steady, sideslips

(unaccelerated forward slips) the aileron and

rudder control movements and forces must be

substantially proportional to the angle of sideslip,

and the factor of proportionality must lie between

limits found necessary for safe operation throughout

the range of sideslip angles appropriate to the

operation of the aeroplane. At greater angles, up to

the angle at which full rudder control is used or a

rudder pedal force of 180 pounds (81·72 kg) is

obtained, the rudder pedal forces may not reverse;

and increased rudder deflection must produce

increased angles of sideslip. Unless the aeroplane has

a yaw indicator, there must be enough bank

accompanying side-slipping to clearly indicate any

departure from steady unyawed flight. (See ACJ

25.177(c).)

(d) Not required for JAR–25.

skill.
	JAR 25.177
Статична попътна и напречна устойчивост 

(a) Статичната попътна устойчивост (както се наблюдава от тенденцията за възстановяване на зададеното положение на самолета  при плъзгане с разтоварено от усилия кормило за направление) трябва да е положителна за всякакви позиции на клапите на крилото и колесника на самолета и симетрични режими на работа двигателите по отношение на мощността, при скорости между 1,13VSR1 до VFE, VLE или VFC/MFC (която е по-подходяща).

(b) Статичната напречна устойчивост (както се наблюдава от тенденцията за повдигане на по-ниско разположеното крило в следствие на напречен наклон на самолета при странично плъзгане на крилото с разтоварени от усилия елерони) за всякакви позиции на клапите на крилото или колесника на самолета и симетрични режими на работа двигателите по отношение на мощността, не може да е отрицателна при всякакви въздушни скорости (с изключение на скорости по-големи от VFE не отнасящи се за конфигурацията за пуснато положение на клапите на крилото или за скорости по-големи от VLE при конфигурации със спуснат колесник на самолета) при следните диапазони на въздушната скорост:

(1) За скорост от 1,13VSR1 до 1,23VSR1 и за положение на клапите на крилото, отклонени не повече от максимално отклоненото им положение, по време на излитане на самолета.

(2) За скорост от 1,13VSR1 до 1,23VSR1 и за положение на клапите на крилото, отклонени повече от максимално отклоненото им положение, по време на излитане на самолета, освен ако самолета получи отрицателна устойчивост, при което предизвиканата дивергенция е:

(i) Постепенна;

(ii) Лесно разпознаваема от пилота и;

(iii) Лесно контролируема от пилота.

(3) За скорост от 1,23VSR1 до VMO/MMO.

(4) За скорост от VMO/MMO до VFC/MFC, освен ако самолета получи отрицателна устойчивост, при което предизвиканата дивергенция е:

(i) Постепенна;

(ii) Лесно разпознаваема от пилота и;

(iii) Лесно контролируема от пилота.

(c) При праволинеен, установен полет със странично плъзгане на крилото (не нарастващо плъзгане в посока напред) управляващите отклонения на кормилото за направление и елероните и управляващите усилия трябва да са в значителна степен пропорционални на ъгъла на странично плъзгане на самолета и коефициента на пропорционалност трябва да лежи между ограниченията, установени като необходими за безопасна експлоатация в целия диапазон от ъгли на странично плъзгане допустими за експлоатацията на самолета. При големи ъгли на странично плъзгане близки до ъгъла, при който е достигнато пълно отклонение на кормилото за направление или усилие в педалите за управление на кормилото за направление от 180 паунда (81,72 кг), усилията в педалите за управление на кормилото за направление могат да не се променят, а увеличеното отклонение на кормилото за направление трябва да доведе до увеличаване на ъглите на странично плъзгане на самолета. Ако самолета има индикатор на страничното плъзгане, трябва да има достатъчен наклон на самолета, съпровождащ страничното плъзгане, за да се фиксират ясно всякакви отклонения от установения полет без плъзгане.

(d) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.181 Dynamic stability

(See ACJ 25.181)

(a) Any short period oscillation, not

including combined lateral-directional

2 [oscillations, occurring between 1·13 VSR and]

maximum allowable speed appropriate to the

configuration of the aeroplane must be heavily

damped with the primary controls –

(1) Free; and

(2) In a fixed position.

(b) Any combined lateral-directional oscill-2

[ations (‘Dutch roll’) occurring between 1·13 VSR]

and maximum allowable speed appropriate to the

configuration of the aeroplane must be positively

damped with controls free, and must be

controllable with normal use of the primary

controls without requiring exceptional pilot
	JAR 25.181
Динамична устойчивост 

(a) Всяко късо-периодично колебание, не включващо комбинация от странично-попътни колебания, протичащо в диапазона от скорости между 1,13VSR и максималната допустима скорост определена за конфигурацията на самолета, трябва да бъде задължително съпроводено с демпфиране и основно управление-

(1) Свободно от прилагане на управляващи усилия и;

(2) Във фиксирано положение. 

(b) Всякакви комбинирани странични-попътни колебания на самолета (“Холандска стъпка”), протичащи в диапазона от скорости между 1,13VSR и максималната допустима скорост определена за конфигурацията на самолета, трябва да се демпфират положително със свободно от усилия управление и трябва да са контролируеми при нормално използване на основното управление на самолета без да се изискват допълнителни пилотски умения.



	JAR 25.201 Stall demonstration

(a) Stalls must be shown in straight flight and

in 30º banked turns with –

(1) Power off; and

2 [(2) The power necessary to maintain

level flight at 1·5 VSR 1 (where VSR 1

corresponds to the reference stall speed at

maximum landing weight with flaps in the

approach position and the landing gear

retracted. (See ACJ 25.201(a)(2).)]

2 [(b) In each condition required by sub-]

paragraph (a) of this paragraph, it must be

possible to meet the applicable requirements of

JAR 25.203 with –

1 [(1) Flaps, landing gear and deceleration

devices in any likely combination of positions

approved for operation; (See ACJ]

25.201(b)(1).). 

[(2) Representative weights within the

range for which certification is requested;

(3) The most adverse centre of gravity

for recovery; and

(4) The aeroplane trimmed for straight

flight at the speed prescribed in JAR 25.103]

1 [(b)(6).]

[(c) The following procedures must be used to

show compliance with JAR 25.203 :

(1) Starting at a speed sufficiently

above the stalling speed to ensure that a steady

rate of speed reduction can be established,

apply the longitudinal control so that the speed

reduction does not exceed one knot per second

until the aeroplane is stalled. (See ACJ]

1 [25.103(c).)]

[(2) In addition, for turning flight stalls,

apply the longitudinal control to achieve

airspeed deceleration rates up to 3 knots per

second. (See ACJ 25.201(c)(2).)

(3) As soon as the aeroplane is stalled,

recover by normal recovery techniques.

(d) The aeroplane is considered stalled when

the behaviour of the aeroplane gives the pilot a clear

and distinctive indication of an acceptable nature that

the aeroplane is stalled. (See ACJ 25.201 (d).)

Acceptable indications of a stall, occurring either

individually or in combination, are –

(1) A nose-down pitch that cannot be

readily arrested;

(2) Buffeting, of a magnitude and

severity that is a strong and effective deterrent

to further speed reduction; or

(3) The pitch control reaches the aft

stop and no further increase in pitch attitude

occurs when the control is held full aft for a

short time before recovery is initiated. (See

ACJ 25.201(d)(3).) ]
	СРИВНИ ПРОЦЕСИ

JAR 25.201
Демонстриране на сривни процеси 

(a) Срив (сривният процес) трябва да се демонстрира при праволинеен полет и при завой с наклон 30( с -

(1) Полетен малък газ и ;

(2) Мощност необходима за поддържане на установен хоризонтален полет със скорост 1,5VSR1 (където VSR1 съответства на характерната скорост на сриване при максимално тегло на кацане с клапи на крилото поставени в конфигурация за за кацане и прибран колесник на самолета.

(b) За всички условия изисквани от пункт (а) на този параграф, трябва да е възможно да се изпълнят съответните изисквания на JAR 25.203 със - 

(1) Всякакви възможни комбинации от положенията на клапите на крилото, колесника на самолета и всякакви устройства за намаляване на въздушната скорост, утвърдени за експлоатация;

(2) Характерни тегла на самолета в рамките на диапазона за който се изисква сертифициране;

(3) Най-неблагоприятното разположение на  центъра на тежестта за възстановяване на нормалния полет и;

(4) Балансиран самолет за  праволинеен полет, при скорост описана в JAR 25.103(b)(6).

(c) Трябва да се използват следните процедури за демонстриране на съответствието с JAR 25.203:

(1) Стартиране от скорост, достатъчна над скоростта на срив, за да се осигури, стабилен диапазон от намаляване на скоростта; подава се команда към надлъжното управление на самолета, така че намаляването на скоростта да не надвишава един възел за секунда докато самолета не влезе в сривния процес.

(2) В допълнение, за срив при завой на самолета, се подава команда към надлъжното управление на самолета за достигане степен на намаляване на въздушната скорост до 3 възела за секунда.

(3) Веднага след влизането във сривния процес, на самолета се възстановява предхождащото сривното състояние на характера на полета, посредством използване на нормалните техники за възстановяване.

(d) Самолетът се смята за влязъл в срив, когато поведението му дава ясна и характерна индикация на пилота по естествен начин, че самолета е в процес на сриване. Приемливата индикация на сриването, индивидуално или в комбинация е –

(1) Пропадане на носа на самолета на долу, което не може да се спре леко (веднага);

(2) Грубо тресене на самолета, водещо до последващо намаляване на скоростта на самолета или;

(3) Управлението за завъртане на  самолета около напречната му ос достига задното си крайно положение, а не се получава последващо увеличение на височината на полета,  положение за кратък период от време преди да се предприемат действия за възстановяване (излизане от срива) на нормалното състояние на полета.



	JAR 25.203 Stall characteristics

(See ACJ 25.203.)

(a) It must be possible to produce and to

correct roll and yaw by unreversed use of aileron

and rudder controls, up to the time the aeroplane

is stalled. No abnormal nose-up pitching may

occur. The longitudinal control force must be

positive up to and throughout the stall. In

addition, it must be possible to promptly prevent

stalling and to recover from a stall by normal use

of the controls.

(b) For level wing stalls, the roll occurring

between the stall and the completion of the

recovery may not exceed approximately 20º.

(c) For turning flight stalls, the action of the

aeroplane after the stall may not be so violent or

extreme as to make it difficult, with normal

piloting skill, to effect a prompt recovery and to

[ regain control of the aeroplane. The maximum

bank angle that occurs during the recovery may

not exceed –

(1) Approximately 60º in the original

direction of the turn, or 30º in the opposite

direction, for deceleration rates up to 1 knot

per second; and

(2) Approximately 90º in the original

direction of the turn, or 60º in the opposite

direction, for deceleration rates in excess of

1 knot per second. ]
	JAR 25.203
Характеристики на сривния процес 

(a) Трябва да е възможно да се осъществяват и  да се коригират попътното и напречното завъртания на самолета, при непроменливо по знак използване на управлението на елероните и кормилото за направление до момент на сриване на самолета Не може да се осъществява анормално надлъжно отклонение на носа на самолета. Усилието за управление на самолета по височина трябва да е положително до появата и по време на срива. В допълнение, трябва да е възможно незабавно да се предотврати сриването и да възстанови нормалния полет на самолета от състояние на срив, чрез нормално използване на управлението.

(b) За срив вхоризонтален полет, напречното завъртане в промеждутъка между срива и възстановяването на нормалния полет на самолета не може да надвишава приблизително наклон от 20(.

(c) За срив по време на  завой, поведението на самолета след срива не може да е толкова енергично или рязко, че да затрудни използването на нормални техники на пилотиране за  незабавното възстановяване на управлението на самолета. Максималния ъгъл на наклона, който се получава по време на възстановяването на нормалния полет на самолета не може да надвишава -

(1) Приблизително 60( в направление на завоя или 30( в обратно направление за диапазони на намаляване на скоростта до 1 възел за секунда и;

(2) Приблизително 90( по направление на завоя или 60( в обратно направление за диапазони на намаляване на скоростта повече от 1 възел за секунда.



	JAR 25.205 Reserved
	JAR 25.205
Запазен



	JAR 25.207 Stall warning

(a) Stall warning with sufficient margin to

prevent inadvertent stalling with the flaps and

landing gear in any normal position must be clear

and distinctive to the pilot in straight and turning

1 [flight.]

(b) The warning may be furnished either

through the inherent aerodynamic qualities of the

aeroplane or by a device that will give clearly

distinguishable indications under expected

conditions of flight. However, a visual stall

warning device that requires the attention of the

crew within the cockpit is not acceptable by itself.

If a warning device is used, it must provide a

warning in each of the aeroplane configurations

prescribed in sub-paragraph (a) of this paragraph

1 [at the speed prescribed in sub-paragraphs (c)

and (d) of this paragraph. (See ACJ 25.207(b).) ]

1 [(c) When the speed is reduced at rates not

exceeding one knot per second, stall warning must

begin, in each normal configuration, at a speed,

VSW, exceeding the speed at which the stall is

identified in accordance with JAR 25.201 (d) by

not less than five knots or five percent CAS,

whichever is greater. Once initiated, stall warning

must continue until the angle of attack is reduced

to approximately that at which stall warning

began. (See ACJ 25.207(c) and (d)).]

[(d) In addition to the requirement of sub-paragraph(

c) of this paragraph, when the speed is

reduced at rates not exceeding one knot per

second, in straight flight with engines idling and

at the centre-of-gravity position specified in JAR

25.103(b)(5), VSW, in each normal configuration,

must exceed VSR by not less than three knots or

three percent CAS, whichever is greater. (See

ACJ 25.207(c) and (d)).

(e) The stall warning margin must be

sufficient to allow the pilot to prevent stalling (as

defined in JAR 25.201(d)) when recovery is

initiated not less than one second after the onset

of stall warning in slow-down turns with at least

1 . 5g load factor normal to the flight path and

airspeed deceleration rates of at least 2 knots per

second, with the flaps and landing gear in any

normal position, with the aeroplane trimmed for

straight flight at a speed of 1 . 3 VSR, and with the

power or thrust necessary to maintain level flight

at 1 . 3 VSR.

(f) Stall warning must also be provided in

each abnormal configuration of the high lift

devices that is likely to be used in flight following

system failures (including all configurations

covered by Flight Manual procedures).]
	JAR 25.207
Предупреждение за развитие на сривен процес

(a) При изпълнението на праволинеен полет и полет в завой трябва да има ясно и отчетливо за пилота предупреждение за развитие на срив с достатъчен запас за предотвратяване на непреднамерен срив на самолета при всякакви положения на клапите на крилото и колесника.

(b) Предупреждението може да се осъществи или чрез присъщите аеродинамични качества на самолета или чрез средства, които ще дадат ясно разпознаваеми индикации при разчетни режими на полета. Зрителното средство за предупреждение развитието на срив, което изисква вниманието на екипажа в кабината, не е приемливо само по себе си. Ако е използвано средство за предупреждение развитието на срив, трябва то да осигури предупреждение за всяка от конфигурациите на самолета, описани в пункт (а) на настоящия параграф при скорост, описана в пунктове (с) и (d) на този параграф.

(c) Когато скоростта е намалена със степен не надвишаваща един възел за секунда, предупреждението за възникване на срив трябва да започне, за всяка нормална конфигурация, при скорост VSW, превишаваща скоростта, за която срива е идентифициран в съответствие с JAR 25.201 (d) с не по-малко от пет възела или пет процента от CAS (калибрираната въздушна скорост), която е по-голяма. Веднъж инициирано предупреждението за възникване на срив трябва да продължи, докато ъгълът на атака на самолета се намали приблизително до този, при който е възникнала индикацията за предупреждението за възникване на срив.

(d) В допълнение към изискванията на пункт (с) на този параграф, когато скоростта е намалена със степен не превишаваща един възел за секунда при праволинеен полет с установяване на режимите на работа на двигателите на режим “Малък газ” и при положение на центъра на тежестта на самолета, определено в JAR 25.103 (b)(5), за всяка нормална конфигурация на самолета, скоростта VSW трябва да превишава VSR с не по-малко от три възела или три процента от CAS, която е по-голяма.

(e) Запасът за предупреждение на  развитието на срива трябва да етакъв, че да позволи на пилота да предотврати срива (както е определено в JAR 25.201(d)) когато е започнало възстановяване към нормалните условия на полета не по-рано от една секунда след началото на предупреждението за възникване на срив при бавно завъртане с поне 1,5g нормално претоварване спрямо траекторията на полета и степен на намаляване на въздушната скорост с поне 2 възела за секунда, за всякакви нормални положения на клапите на крилото и колесника на самолета, с балансиран самолет за праволинеен полет при скорост 1,3VSR, и с мощност или тяга необходими за поддържане на установен хоризонтален полет при скорост 1,3VSR.

(f) Също така трябва да е осигурено предупреждение за възникване на срив за всяка анормална конфигурация на средствата за повишаване на подемната сила, които вероятно ще бъдат използвани в полет в следствие на отказ на системите (включващи всички конфигурации описани в процедурите от Ръководството за провеждане на полетите).



	JAR 25.231 Longitudinal stability and

control

(a) Aeroplanes may have no uncontrollable

tendency to nose over in any reasonably expected

operating condition or when rebound occurs

during landing or take-off. In addition –

(1) Wheel brakes must operate

smoothly and may not cause any undue

tendency to nose over; and

(2) If a tail-wheel landing gear is used,

it must be possible, during the take-off ground

run on concrete, to maintain any attitude up to

[thrust line level, at 75% of VSR 1 . ]

(b) Not required for JAR–25
	НАЗЕМНИ ХАРАКТЕРИСТИКИ ЗА НАТОВАРВАНЕ

JAR 25.231
Надлъжна устойчивост и управление

(a) Самолетите не могат да имат неуправляема тенденция за повдигане на носа при всякакви очаквани експлоатационни режими или когато се получава реакция по време на кацането или излитането. В допълнение –

(1) Спирачките на колелата трябва да работят плавно и не трябва да причиняват тенденции за повдигане на носа на самолета и;

(2) Ако колесникът е с опашно колело, трябва да е възможно, по време на разбега на самолета по земята (бетона), при излитане, да се поддържа съответното хоризонтално положение на самолета с ниво на тягата, при скорост 75% от VSR1.

(b) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.233 Directional stability and control

(a) There may be no uncontrollable ground-looping

tendency in 90º cross winds, up to a wind

aeroplane may be expected to be operated on the

ground. This may be shown while establishing the

90º cross component of wind velocity required by

JAR 25.237.

(b) Aeroplanes must be satisfactorily

controllable, without exceptional piloting skill or

alertness, in power-off landings at normal landing

speed, without using brakes or engine power to

maintain a straight path. This may be shown

during power-off landings made in conjunction

with other tests.

(c) The aeroplane must have adequate

directional control during taxying. This may be

shown during taxying prior to take-offs made in

conjunction with other tests.
	JAR 25.233
Попътна устойчивост и управление

(a) При движение на самолета по земята, не може да има неуправляема тенденция за рязко завиване при  страничен вятър от 90( до скорост от 20 възела или 0,2VSR0, която е по-голяма, освен ако скоростта на вятъра не трябва да надвишава 25 възела за всяка скорост, за която може да се очаква самолета да се експлоатира на земята. Това може да се демонстрира, при наличие на  напречна компонента на скоростта на вятъра от 90(, изисквано в JAR 25.237.

(b) Самолетите трябва да са удовлетворително управляеми, без да се изискват допълнителни пилотски умения или познания за кацане с отнета мощност при нормална скорост за кацане без използване на спирачки или двигателна мощност за поддържане на праволинейна траектория. Това може да се демонстрира по време на кацане с отнета тяга направено в съчетание с други тестове.

(c) Самолетът трябва да има адекватно попътно управление по време на рулиране. Това може да се демонстрира по време на рулиране преди излитане направено в съчетание с други тестове. 



	JAR 25.235 Taxying condition

The shock absorbing mechanism may not

damage the structure of the aeroplane when the

aeroplane is taxied on the roughest ground that

may reasonably be expected in normal operation.
	JAR 25.235
Условие на рулиране

Механизма за амортизиране на колебанията (амортизационната стойка) не може да поврежда структурата на самолета по време на рулиране на самолета по неравен грунд което основателно може да се очаква при нормалната експлоатация.



	JAR 25.237 Wind velocities

(a) A 90º cross component of wind velocity,

demonstrated to be safe for take-off and landing,

must be established for dry runways and must be

[at least 20 knots or 0·2 VSR 0 , whichever is]

greater, except that it need not exceed 25 knots.

(b) Not required for JAR–25.
	JAR 25.237
Скорости на вятъра

(a) За суха полоса трябва да се установи и демонстрира, като безопасна при излитане и кацане на самолета , странична компонента на скоростта на вятъра от 90( и тя трябва да има стойност най-малко 20 възела или 0,2VSR0, която скорост е по-голяма, освен ако не трябва да надвишава 25 възела.

(b) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.251 Vibration and buffeting

(a) The aeroplane must be designed to

withstand any vibration and buffeting that might

occur in any likely operating condition. This must

be shown by calculations, resonance tests, or

other tests found necessary by the Authority.

(b) Each part of the aeroplane must be shown

in flight to be free from excessive vibration, under

any appropriate speed and power conditions up to

at least the minimum value of VD allowed in JAR

25.335. The maximum speeds shown must be used

in establishing the operating limitations of the

aeroplane in accordance with JAR 25.1505. In

would prevent safe flight under the conditions in

JAR 25.629(d).

(c) Except as provided in sub-paragraph (d)

of this paragraph, there may be no buffeting

condition, in normal flight, including

configuration changes during cruise, severe

enough to interfere with the control of the

aeroplane, to cause excessive fatigue to the crew,

or to cause structural damage. Stall warning

buffeting within these limits is allowable.

(d) There may be no perceptible buffeting

condition in the cruise configuration in straight

flight at any speed up to VMO/MMO, except that the

stall warning buffeting is allowable.

(e) For an aeroplane with MD greater than

0·6 or with a maximum operating altitude greater

than 25,000 ft, the positive manoeuvring load

factors at which the onset of perceptible buffeting

occurs must be determined with the aeroplane in

the cruise configuration for the ranges of airspeed

or Mach number, weight, and altitude for which

the aeroplane is to be certificated. The envelopes

of load factor, speed, altitude, and weight must

provide a sufficient range of speeds and load

factors for normal operations. Probable

inadvertent excursions beyond the boundaries of

the buffet onset envelopes may not result in

unsafe conditions. (See ACJ 25.251(e).)
	ДРУГИ ПОЛЕТНИ ИЗИСКВАНИЯ

JAR 25.251
Вибрации и бафтинг

(a) Самолетът трябва да е конструиран да издържа всякакви вибрации и бафтинг, които могат да се получат при всякакви вероятни експлоатационни условия. Това може да се демонстрира чрез изчисление, резонансни тестове или други тестове считани за необходими от Въздухоплавателната Администрация.

(b) Всяка част от самолета трябва да демонстрира в полет, че е устойчива на крайни вибрации при всякакви скорости и режими на мощността поне до минималната стойност на скоростта VD позволена в JAR 25.335. Максималните демонстрирани скорости трябва да се използват за установяване на експлоатационните ограничения на самолета в съответствие с JAR 25.1505. В допълнение трябва да се демонстрира,чрез анализи или тестове, че самолета е независим от такива вибрации, които биха възпрепятствали безопасния полет при условията на JAR 25.629(d).

(c) Освен както е предвидено в пункт (d) на този параграф, самолетът не може да създава условия за развитие на бафтинг вибрации в нормален полет, включващи промени на конфигурацията на самолета по време на крейсерски полет, достатъчно тежки да попречат на управлението на самолета, да причинят прекомерна умора на екипажа или да причинят структурни повреди. Допуска се наличието на предупреждение за развитие на “бафтинг” в рамките на тези ограничения.

(d) Не може да има условия за развитие на ясно определим бафтинг при конфигурация на самолета за праволинеен крейсерски полет при всякакви скорости до VMO/MMO, освен това, допустимо е  наличието на средства за предупреждение на развитието на “бафтинг”.

(e) За самолет с число на Мах MD по-голямо от 0,6 или при максимална експлоатационна височина по-голяма от 25’000 фута , положителния фактор по претоварване при маневриране, за който започва ясно определимия бафтинг, трябва да се определи при крейсерска конфигурация на самолета за диапазони на въздушна скорост или число на Мах, тегло на самолета и височина на полета, за които се сертифицира самолета. Набора от коефициенти на претоварване, скорост, височина на полета и тегло на самолета трябва да осигури достатъчен диапазон от скорости и коефициенти на претоварване за нормална експлоатация. Вероятна неумишлено отклонение извън границите на диапазона за начало на развитие на бафтинг не може да води до опасни състояния на самолета.



	JAR 25.253 High-speed characteristics

(a) Speed increase and recovery

characteristics. The following speed increase and

recovery characteristics must be met:

(1) Operating conditions and character-istics

likely to cause inadvertent speed

increases (including upsets in pitch and roll)

must be simulated with the aeroplane trimmed

at any likely cruise speed up to VMO/MMO.

These conditions and characteristics include

gust upsets, inadvertent control movements,

low stick force gradient in relation to control

friction, passenger movement, levelling off

from climb, and descent from Mach to air

speed limit altitudes.

(2) Allowing for pilot reaction time

after effective inherent or artificial speed

warning occurs, it must be shown that the

aeroplane can be recovered to a normal attitude

and its speed reduced to VMO/MMO, without –

(i) Exceptional piloting strength

or skill;

(ii) Exceeding VD/MD, VDF/MDF,

or the structural limitations; and

(iii) Buffeting that would impair

the pilot’s ability to read the instruments

or control the aeroplane for recovery.

(3) With the aeroplane trimmed at any

speed up to VMO/MMO, there must be no

reversal of the response to control input about

any axis at any speed up to VDF/MDF. Any

tendency to pitch, roll, or yaw must be mild

and readily controllable, using normal piloting

techniques. When the aeroplane is trimmed at

VMO/MMO, the slope of the elevator control

force versus speed curve need not be stable at

speeds great than VFC/MFC, but there must be a

push force at all speeds up to VDF/MDF and

there must be no sudden or excessive reduction

of elevator control force as VDF/MDF is

reached. Adequate roll capability to assure a

prompt recovery from a laterally upset

condition must be available. (See ACJ

25.253(a)(3).)

(4) Reserved.

(5) Trim change due to airbrake

selection. With the aeroplane trimmed at

VMO/MMO, extension of the airbrakes at speeds

above VMO/MMO, over the available range of

movements of the pilots control must not result

in an excessive positive load factor with the

stick free, and any nose-down pitching moment

must be small. (See ACJ 25.253(a)(5).)

(6) Reserved

(b) Maximum speed for stability

characteristics, VFC/MFC. VFC/MFC is the

maximum speed at which the requirements of JAR

[ 25.143(f), 25.147(e), 25.175(b)(1), 25.177 and ]

25.181 must be met with wing-flaps and landing

gear retracted. It may not be less than a speed

midway between VMO/MMO and VDF/MDF, except

that, for altitudes where Mach Number is the

limiting factor, MFC need not exceed the Mach

Number at which effective speed warning occurs.
	JAR 25.253
Височинно-скоростни характеристики

(a) Нарастване на скоростта и характеристики на възстановяване. Трябва да са изпълнени следните условия за нарастване на скоростта и характеристики на възстановяване:

(1) Експлоатационни условия и характеристики способни да причинят непреднамерени нараствания на скоростта (включващи негативно влияние върху ъглите на надлъжно и напречно завъртане на самолета) трябва да се симулират когато самолета е балансиран  на всяка вероятна крейсерска скорост до VMO/MMO. Тези условия и характеристики включват порива на вятъра, непреднамерени премествания на управлението, нисък градиент на усилието върху лоста за управление на самолета във връзка с функционирането на управлението, преместване на пътници, изравняването на самолета при излизане от етап на полета с изкачване и снижение на самолета с намаляване на скоростта спрямо число на Мах до височини, при които има ограничения на въздушната скорост.

(2) Даващи време за реакция на пилота след получаването на предупреждение от реално получена скорост или изкуствено симулирана, при което трябва да се демонстрира, че самолетът може да бъде възстановен към нормална височина и неговата скорост да се намали до VMO/MMO без -

(i) Допълнителни пилотски усилия или умения;

(ii) Превишаване на  скоростите V0/M0, VDF/MDF или структурните ограничения и;

(iii) Развитие на бафтинг, който би могъл да намали възможността на пилота за разчитане на пилотажните прибори в кабината или в  управлението на самолета за възстановяване на нормалното му положение.

(3) С балансиран самолет при всякакви скорости до VMO/MMO, не трябва да има реверсиране (обръщане на действието) на подавания управляващ сигнал по всички оси при всякакви скорости до VDF/MDF. Всички тенденции за надлъжно, напречно или попътно завъртане на самолета трябва да са слаби и лесно управляеми с използване на нормални техники на пилотиране. Когато самолета е балансиран при скорост VMO/MMO, наклона на кривата, характеризираща усилието прилагано върху управлението на кормилото за височина спрямо кривата на скоростта не е необходимо да бъде стабилен при скорости по-големи от VFC/MFC, но трябва да има усилие за натиск за всички скорости до VDF/MDF и не трябва да има внезапно или прекомерно намаляване на усилието за управление на кормилото за височина при достигане на скорост VDF/MDF. Трябва да е на лице адекватна възможност за напречно завъртане на самолета за осигуряване на незабавното му възстановяване в следствие на наличие на условия с неблагоприятно напречно (странично) въздействие.

(4) Запазен.

(5) Промяна в балансирането на самолета поради употреба на въздушни спирачки. За балансиран самолет при скорост VMO/MMO, отклонението на въздушните спирачки при скорости над VMO/MMO, над разполагаемия диапазон от отклонения на управлението от пилота, не трябва да води до прекомерен положителен коефициент на претоварване при свободен от усилия лост за управление и всякакви надлъжни моменти на завъртане надолу на носа на самолета трябва да са малки.

(6) Запазен.

(b) Максимална скорост VCF/MCF за устойчиви характеристики. Скоростта VCF/MCF е максималната скорост, за която изискванията на JAR 25.143(f), 25.147(е), 25.175(b)(1), 25.177 и 25.181 трябва да са изпълнени с прибрани клапи на крилото и колесник на самолета. Максималната скорост не може да е по-малка от скоростта намираща се по средата между скоростите VMO/MMO и VDF/MDF, освен ако за височини на полета, за които числото на Мах е ограничаващ фактор MFC не е необходимо да надвишава числото на Мах, за което се получава предупреждение относно достигнатата от самолета действителна скорост.



	JAR 25.255 Out-of-trim characteristics

(See ACJ 25.255)

(a) From an initial condition with the

aeroplane trimmed at cruise speeds up to

VMO/MMO, the aeroplane must have satisfactory

manoeuvring stability and controllability with the

degree of out-of-trim in both the aeroplane nose-

up and nose-down directions, which results from

the greater of –

(1) A three-second movement of the

longitudinal trim system at its normal rate for

the particular flight condition with no

aerodynamic load (or an equivalent degree of

trim for aeroplanes that do not have a power-operated

trim system), except as limited by

stops in the trim system, including those

required by JAR 25.655 (b) for adjustable

stabilisers; or

(2) The maximum mistrim that can be

sustained by the autopilot while maintaining

level flight in the high speed cruising

condition.

(b) In the out-of-trim condition specified in

sub-paragraph (a) of this paragraph, when the

normal acceleration is varied from + 1 g to the

positive and negative values specified in sub-paragraph

(c) of this paragraph –

(1) The stick force vs. g curve must

have a positive slope at any speed up to and

including VFC/MFC; and

(2) At speeds between VFC/MFC and

VDF/MDF, the direction of the primary

longitudinal control force may not reverse.

(c) Except as provided in sub-paragraphs (d)

and (e) of this paragraph compliance with the

provisions of sub-paragraph (a) of this paragraph

must be demonstrated in flight over the

acceleration range –

(1) –1g to 2·5 g; or

(2) 0 g to 2·0 g, and extrapolating by an

acceptable method to – 1 g and 2·5 g.

(d) If the procedure set forth in sub-paragraph

(c)(2) of this paragraph is used to

demonstrate compliance and marginal conditions

exist during flight test with regard to reversal of

primary longitudinal control force, flight tests

must be accomplished from the normal

acceleration at which a marginal condition is

found to exist to the applicable limit specified in

sub-paragraph (c)(1) of this paragraph.

(e) During flight tests required by sub-paragraph

(a) of this paragraph the limit

manoeuvring load factors prescribed in JAR

25.333 (b) and 25.337, and the manoeuvring load

factors associated with probable inadvertent

excursions beyond the boundaries of the buffet

onset envelopes determined under JAR 25.251

(e), need not be exceeded. In addition, the entry

speeds for flight test demonstrations at normal

acceleration values less than 1 g must be limited

to the extent necessary to accomplish a recovery

without exceeding VDF/MDF.

(f) In the out-of-trim condition specified in

sub-paragraph (a) of this paragraph, it must be

possible from an overspeed condition at VDF/MDF,

to produce at least 1·5 g for recovery by applying

not more than 125 pounds of longitudinal control

force using either the primary longitudinal control

alone or the primary longitudinal control and the

longitudinal trim system. If the longitudinal trim

is used to assist in producing the required load

factor, it must be shown at VDF/MDF that the

longitudinal trim can be actuated in the aeroplane

nose-up direction with the primary surface loaded

to correspond to the least of the following

aeroplane nose-up control forces:

(1) The maximum control forces

expected in service as specified in JAR 25.301

and 25.397.

(2) The control force required to

produce 1·5 g.

(3) The control force corresponding to

buffeting or other phenomena of such intensity

that it is a strong deterrent to further

application of primary longitudinal control

force.
	JAR 25.255
Характеристики на небалансиран самолет

(a) От първоначални условия с балансиран самолет за крейсерска скорост до скорост VMO/MMO, самолетът трябва да има удовлетворителна маневрена устойчивост и управляемост със степен на не балансираност за направления на преместването на носа на самолета и нагоре и надолу, което произтича в резултат на по-голямото от – 

(1) Три-секундно преместване на системата за надлъжно балансиране на самолета с нейната нормална степен, характерна за специфичните условия на полета без аеродинамично натоварване (или еквивалентна степен на балансиране за самолети, които нямат енергийно захранвана система за балансиране), освен при ограничаване от крайните положения в системата за балансиране, включващи тези изисквани в JAR 25.655(b) за регулируеми хоризонтални стабилизатори или;

(2) Максималното разбалансиране, което не може да се “погаси” (да затихне) от автопилота, докато се поддържа хоризонтален полет в условията на висока крейсерска скорост.

(b) В не балансираните състояния на самолета, определени в пункт (а) на този параграф, когато нормалното ускорение варира от +1g до положителни и отрицателни стойности, определени в пункт (с) на този параграф –

(1) Кривата, характеризираща усилието в лоста за управление отнесено към кривата на “g” трябва да има положителна кривина за всяка скорост до и включваща VFC/MFC и;

(2)  За скорости между VFC/MFC и VDF/MDF посоката на усилието в основното надлъжно управление на самолета не може да се обръща.

(c) Освен както е предвидено в пунктове (d) и (е) на този параграф, съответствието с условията на пункт (а) на този параграф трябва да се демонстрира в полет извън диапазона за ускорение на самолета –

(1) От –1g до 2,5g или;

(2) От 0 до 2,0g и екстраполиране чрез достъпен начин до –1g и 2,5g,

(d) Ако процедурата, определена по-нататък в пункт (с)(2) на този параграф, се използва за демонстриране на съответствието и съществуващите крайни условия по време на полетен тест с отчитане на реверсирането на усилието в основното надлъжно управление на самолета, полетните тестове трябва да бъдат изпълнени при нормално ускорение, за което е открито крайното условие с отнасящото се ограничение, определено в пункт (с)(1) на този параграф.

(e) По време на полетните тестове, изисквани в пункт (а) на този параграф, не трябва да се надвишават ограничаващият коефициент на маневрено претоварване, описан в JAR 25.333(b) и 25.337 и коефициента на маневрено претоварване свързан с вероятно непреднамерено отклонение извън началните области на границите на тресене на самолета, определени съгласно JAR 25.251(е). В допълнение началните скорости, демонстрирани при полетния тест за нормални стойности на ускорението по-малки от 1g трябва да се ограничат до степен, необходима за изпълнение на възстановяване нормалното състояние на самолета без превишаване на скоростта VDF/MDF.

(f) При не балансирано състояние, определено в пункт (а) на този параграф, трябва да е възможно от състояние на превишаване на скоростта при скорост VDF/MDF да се получи коефициент на претоварване поне 1,5g за възстановяване нормалното състояние на самолета, чрез използване на не повече от 125 паунда усилие за надлъжно управление, с използване или само на основното надлъжно управление или на основното надлъжно управление и системата за надлъжно балансиране на самолета. Ако е използвано надлъжно балансиране при получаването на изисквания коефициент на претоварване, трябва да се демонстрира при скорост VDF./MDF, че надлъжното балансиране на самолета може да се включи в направление на отклонение на носа на самолета нагоре с натоварване на управляващите плоскости от основното управление в съответствие с едно от управляващите усилия след повдигане на носа на самолета:

(1) Максималното управляващо усилие, очаквано в експлоатацията, както е определено в JAR 25.301 и 25.397;

(2) Управляващото усилие, изисквано за получаването на коефициент на претоварване 1,5g;

(3) Управляващото усилие, съответстващо на развитието на бафтинг или друго явление с такава интензивност, която е възпираща по-нататъшно прилагане на основно надлъжно управляващо усилие.



	JAR 25X261 Flight in rough air

Procedures for flight in turbulence must be

established. (See ACJ 25X261.)
	JAR 25X261
Полет в неспокойна атмосфера

Трябва да се установят процедури за полет в турбулентна среда.



	JAR 25.301 Loads

(a) Strength requirements are specified in

terms of limit loads (the maximum loads to be

expected in service) and ultimate loads (limit

loads multiplied by prescribed factors of safety).

Unless otherwise provided, prescribed loads are

limit loads.

(b) Unless otherwise provided the specified

air, ground, and water loads must be placed in

equilibrium with inertia forces, considering each

item of mass in the aeroplane. These loads must

be distributed to conservatively approximate or

closely represent actual conditions. Methods used

to determine load intensities and distribution must

be validated by flight load measurement unless

the methods used for determining those loading

conditions are shown to be reliable. (See ACJ

25.301(b).)

(c) If deflections under load would

significantly change the distribution of external or

internal loads, this redistribution must be taken

into account.
	ГЛАВА С - КОНСТРУКЦИЯ 

ОБЩИ ПОЛОЖЕНИЯ

JAR 25.301
Натоварвания

(a) Якостните изисквания са определени математически чрез граничните натоварвания (максималните натоварвания очаквани в експлоатацията) и максимално-допустимите натоварвания (гранични натоварвания умножени с установения коефициент на безопасност). Освен ако е предвидено друго, установените натоварвания са гранични натоварвания.

(b) Освен ако не е предвидено друго, определените въздушни, земни и водни натоварвания трябва да са в равновесие с инертните сили, с отчитане на всяка част от масата (теглото) на самолета. Тези натоварвания трябва да са разпределени приблизително равномерно или стриктно представящи актуалните състояния. Методите, използвани за определяне на напрегнатите състояния от натоварванията и разпределението им, трябва да се потвърдят чрез измерване на полетното натоварване, освен ако методите, използвани за определяне на условията на тези натоварвания са показали, че са надеждни.

(c) Ако вследствие на натоварването възникналите деформации биха променили значително разпределението на външните и вътрешните натоварвания, това преразпределение трябва да се отчете.



	JAR 25.303 Factor of safety

Unless otherwise specified, a factor of safety of

1·5 must be applied to the prescribed limit load

which are considered external loads on the

structure. When loading condition is prescribed

in terms of ultimate loads, a factor of safety need

not be applied unless otherwise specified.
	JAR 25.303
JAR 25.303 Коефициент на сигурност

Освен ако е указано друго, трябва да се използва коефициент на сигурност 1,5 към описаното гранично натоварване, което отчита външните натоварвания върху конструкцията. Когато натовареното състояние е изразено математически, чрез максимално допустимите натоварвания, не е необходимо да се използва коефициента на сигурност, освен ако е указано друго.



	JAR 25.305 Strength and deformation

(a) The structure must be able to support

limit loads without detrimental permanent

deformation. At any load up to limit loads, the

deformation may not interfere with safe operation.

(b) The structure must be able to support

ultimate loads without failure for at least

3 seconds. However, when proof of strength is

shown by dynamic tests simulating actual load

conditions, the 3-second limit does not apply.

Static tests conducted to ultimate load must

include the ultimate deflections and ultimate

deformation induced by the loading. When

analytical methods are used to show compliance

with the ultimate load strength requirements, it

must be shown that –

(1) The effects of deformation are not

significant;

(2) The deformations involved are fully

accounted for in the analysis; or

(3) The methods and assumptions used

are sufficient to cover the effects of these

deformations.

(c) Where structural flexibility is such that

any rate of load application likely to occur in the

operating conditions might produce transient

stresses appreciably higher than those

corresponding to static loads, the effects of this

rate of application must be considered.

(d) [Reserved]

(e) Not required for JAR–25.

(f) Not required for JAR–25.
	JAR 25.305
Якост и деформация

(a) Конструкцията трябва да може да издържа гранични натоварвания без опасна остатъчна деформация. За всяко натоварване до граничните натоварвания, деформацията не може влияе на безопасната експлоатация.

(b) Конструкцията трябва да издържа максимално допустими натоварвания без разрушаване поне за период от 3 секунди. Обаче, когато се демонстрира изпитване на якостта, чрез динамични тестове симулиращи условия на действително натоварване, 3-те секунди ограничение не се отнася. Статичните тестове провеждани за определяне на максимално допустимите натоварвания трябва да включват максимално допустимите изкривявания (огъвания) и максимално допустимата деформация предизвикани от натоварването. Когато е използван аналитичен метод за демонстриране на съответствието с максимално допустимите изисквания към якостта, трябва да се покаже, че –

(1) Влиянието на деформацията не е значимо;

(2) Получената деформация е напълно отчетена в анализите или;

(3) Използваните методи и допускания са достатъчни за да обхванат влиянието на тези деформации.

(c) Там където еластичността на конструкцията е такава, че всякакъв размер на приложеното натоварване, което е вероятно да се получи в условията на експлоатация може да предизвика краткотрайни натоварвания значително по-високи от тези съответстващи на статичните натоварвания, влиянието на този размер на приложеното натоварване трябва да се отчете.

(d) Запазен.

(e) Не се изисква от JAR-25.

(f) Не се изисква от JAR-25.



	JAR 25.307 Proof of structure

(a) Compliance with the strength and

deformation requirements of this Subpart must be

shown for each critical loading condition.

Structural analysis may be used only if the

structure conforms to those for which experience

has shown this method to be reliable. In other

cases, substantiating load tests must be made.

Where substantiating load tests are made these

must cover loads up to the ultimate load, unless it

is agreed with the Authority that in the

circumstances of the case, equivalent

substantiation can be obtained from tests to

agreed lower levels. (See ACJ 25.307.)

(b) Reserved

(c) Reserved

(d) When static or dynamic tests are used to

show compliance with the requirements of JAR

25.305 (b) for flight structures, appropriate material

correction factors must be applied to the test results,

unless the structure, or part thereof, being tested has features such that a number of elements contribute to the total strength of the structure and the failure of one element results in the redistribution of the load through alternate load paths.
	JAR 25.307
Изпитване на конструкцията

(a) Съответствието с якостта и изискванията за деформациите в този пункт трябва да се демонстрира за всяко критично условие при кацане. Структурния анализ може да се използва само ако конструкцията отговаря на тези конструкции, за които опита е показал, че този метод е надежден. В другите случаи, трябва да се направят тестове за доказване на натоварването. Там където се правят тестове за доказване на натоварването, те трябва да обхващат натоварвания на конструкцията до максимално допустимото натоварване, освен ако е договорено с Въздухоплавателната Администрация, че в случаите на необходимост може да се получи доказателство от тестовете за установяване на по-ниски нива.

(b) Запазен.

(c) Запазен

(d) Когато са използвани статични или динамични тестове за указване на съответствието с изискванията на JAR 25.305(b) за летателните конструкции, към тестовите резултати трябва да се прилагат подходящи коригиращи коефициенти в зависимост от типа на използваните материали, освен ако тествана конструкция или част от нея притежават такива свойства, при които известно количество елементи определят пълната якост на конструкцията и разрушаването на един елемент води до преразпределение на натоварването през алтернативни пътища на натоварване на тази конструкция.



	JAR 25.321 General

(a) Flight load factors represent the ratio of

the aerodynamic force component (acting normal

to the assumed longitudinal axis of the aeroplane)

to the weight of the aeroplane. A positive load

factor is one in which the aerodynamic force acts

upward with respect to the aeroplane.

(b) Considering compressibility effects at

each speed, compliance with the flight load

requirements of this Subpart must be shown –

(1) At each critical altitude within the

range of altitudes selected by the applicant;

(2) At each weight from the design

minimum weight to the design maximum

weight appropriate to each particular flight

load condition; and

(3) For each required altitude and

weight, for any practicable distribution of

disposable load within the operating limitations

recorded in the Aeroplane Flight Manual.

[(c) Enough points on and within the

boundaries of the design envelope must be

investigated to ensure that the maximum load for

each part of the aeroplane structure is obtained.

(d) The significant forces acting on the

aeroplane must be placed in equilibrium in a

rational or conservative manner. The linear

inertia forces must be considered in equilibrium

with the thrust and all aerodynamic loads, while

the angular (pitching) inertia forces must be

considered in equilibrium with thrust and all

aerodynamic moments, including moments due to

loads on components such as tail surfaces and

nacelles. Critical thrust values in the range from

zero to maximum continuous thrust must be

considered.]
	ПОЛЕТНИ НАТОВАРВАНИЯ

JAR 25.321
Общи положения

(a) Коефициентите на полетното натоварване отразяват отношението на компонентата на аеродинамичната сила (действаща по нормалата към приетата надлъжна ос на самолета) към теглото на самолета. Положителен коефициент на натоварване е този, при който аеродинамичната сила действа нагоре по отношение на самолета.

(b) Трябва да се покаже съответствие с изискванията на полетното натоварване в този пункт, с отчитане влиянието на свиваемостта на въздуха за всяка скорост– 

(1) За всяка критична височина на полета в диапазона от височини на полета, определени от кандидатстващия;

(2) За всяко тегло от минималното проектно тегло до максималното проектно тегло, подходящо за всяко условие на отделно полетно натоварване и;

(3) За всяка изисквана височина и тегло, за всяко реално разпределение на разполагаемото натоварване в рамките на експлоатационните ограничения записани в Ръководството за летателна експлоатация на самолета.

(c) Трябва да се изследват достатъчно точки по границите и вътре в конструктивните диапазони, за да се осигури, че е достигнато максималното натоварване за всяка част от конструкцията на самолета.

(d) Значимите сили действащи върху самолета трябва да се уравновесят по рационален или традиционен начин. Линейните инерционни сили трябва да се считат уравновесени с тягата и всички аеродинамични натоварвания, докато ъгловите (породени от действащите моменти по трите оси на самолета при преходните процеси) инерционни сили трябва да се считат уравновесени с тягата и всички действащи аеродинамични моменти, включващи моменти породени от натоварвания на компоненти на самолета, като опашни плоскости и носова част. Трябва да се отчетат критичните значения на тягата в диапазона от нула до максималната продължителна тяга.



	[JAR 25.331 Symmetric manoeuvring

conditions

(a) Procedure. For the analysis of the

manoeuvring flight conditions specified in sub-paragraphs

(b) and (c) of this paragraph, the

following provisions apply:]

(1) Where sudden displacement of a

control is specified, the assumed rate of control

surface displacement may not be less than the

rate that could be applied by the pilot through

the control system.

(2) In determining elevator angles and

[chordwise load distribution in the

manoeuvring conditions of sub-paragraphs (b)

and (c) of this paragraph, the effect of]

corresponding pitching velocities must be

taken into account. The in-trim and out-of-trim

flight conditions specified in JAR 25.255 must

be considered.

(b) Manoeuvring balanced conditions.

Assuming the aeroplane to be in equilibrium with

zero pitching acceleration, the manoeuvring con-ditions

A through I on the manoeuvring envelope

in JAR 25.333 (b) must be investigated.

[(c) Pitch manoeuvre conditions. The conditions

in sub-paragraphs (1) and (2) of this paragraph must

be investigated. The movement of the pitch control

surfaces may be adjusted to take into account

limitations imposed by the maximum pilot effort

specified by paragraph 25.397(b), control system

stops and any indirect effect imposed by limitations

in the output side of the control system (for example

stalling torque or maximum rate obtainable by a

power control system).

(1) Maximum pitch control displace-ment

at VA. The aeroplane is assumed to be

flying in steady level flight (point A1, JAR

25.333 (b)) and the cockpit pitch control is

suddenly moved to obtain extreme nose up

pitching acceleration. In defining the tail load,

the response of the aeroplane must be taken

into account. Aeroplane loads which occur

subsequent to the time when normal

acceleration at the c.g. exceeds the positive

limit manoeuvring load factor (at point A2 in

JAR 25.333(b)), or the resulting tailplane

normal load reaches its maximum, whichever

occurs first, need not be considered. ]

(2) Checked manoeuvre between VA

and VD. A checked manoeuvre, based on a

rational pitching control motion versus time

profile must be established in which the design

limit load factor specified in JAR 25.337 will

not be exceeded. (See also ACJ 25.331 (c) (2).)

[ ]
	ПОЛЕТНО МАНЕВРИРАНЕ И УСЛОВИЯ НА ПОРИВИ НА ВЯТЪРА

JAR 25.331
Условия на симетрично маневриране

(a) Процедура. За анализите на условията на полетно маневриране, определени в пунктове (b) и (с) на този параграф, се отнасят следните положения:

(1) Там където е определено внезапно отклонение на управлението, приетата степен на преместване на управляващите повърхности не може да е по-малка от степента, която може да се приложи от пилота чрез системата за управление.

(2) При определяне на ъглите на отклонение на кормилото за височина и разпределението на натоварването по хордата на профила в състояние на маневриране съгласно пунктове (b) и (с) на този параграф, действието на съответстващите ъглови скорости на надлъжно завъртане (изменение на ъгъла на атака) на самолета трябва да се отчетат. Трябва да се отчетат балансираните и не балансираните състояния на самолета, определени в JAR 25.255.

(b) Условия на балансирано маневриране. Трябва да се изследват маневрените условия от А до I от диапазоните на маневриране в JAR 25.333 (b) с допускане, че самолета е уравновесен със нулево ускорение относно изменението на ъгъла на атака.

(c) Условия на маневриране с изменение на ъгъла на атака. Трябва да се изследват условията в пунктове (1) и (2) на този параграф. Отклонението на управляващите повърхности за изменение на ъгъла на атака на самолета могат да се регулират, за да се отчетат ограниченията причинени от максималните пилотски усилия, определени от JAR 25.397(b), крайните положения на системата за управление и всякакви индиректни действия причинени от ограничения в изходната част на системата за управление (например момента на завъртане при срив или максималното предавателно отношение получено от системата за управление на мощността)

(1) Максимално отклонение на управлението на ъгъла на атака на самолета при скорост VA. Самолетът се приема, че изпълнява установен хоризонтален полет (точка А1, JAR 25.333(b)) и управлението на ъгъла на атака на самолета в пилотската кабина внезапно е отклонено за получаването на екстремно ускорение за повдигане на носа на самолета нагоре. При определянето на натоварването в опашката, трябва да се отчете реакцията на самолета. Не е необходимо да се отчитат натоварванията на самолета, които възникват по-късно във времето, когато нормалното ускорение спрямо центъра на тежестта на самолета надвишава положителното ограничение на коефициента на претоварване при маневриране (за точка А2 в JAR 25.333(b)) или при достигнатия максимум на резултантното нормално натоварване на опашните плоскости, което възникне първо.

(2) Контролно-изпитателно маневриране при скорост между VA и VD. Трябва да се проведе контролно-изпитателно маневриране, базирано върху рационално отклонение на управлението за изменение на ъгъла на атака на самолета отчетено спрямо времевия профил, за което проектното  ограничение на коефициента на претоварване, определен в JAR 25.337 няма да бъде надвишен.



	 [JAR 25.333 Flight manoeuvring envelope]

(a) General. The strength requirements must

be met at each combination of airspeed and load

factor on and within the boundaries of the

[representative manoeuvring envelope (V-n

diagram) of sub-paragraph (b) of this paragraph.

This envelope must also be used in determining]

the aeroplane structural operating limitations as

specified in JAR 25.1501.

(b) Manoeuvring envelope

[image: image19.png]



(c) Reserved
	JAR 25.333
Диапазон на полетно маневриране

(a) Общи положения. Изискванията за якостта трябва са за всякаква комбинация от въздушна скорост и коефициент на претоварване по границите и вътре в представения диапазон за маневриране (диаграма V-n) от пункт (b) на този параграф. Този диапазон също така трябва да се използва за определяне на конструктивните ограничения на самолета, както е определено в JAR 25.1501.

(b) [image: image78.wmf]Диапазон на маневриране
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	JAR 25.335 Design airspeeds

The selected design airspeeds are equivalent

airspeeds (EAS). Estimated values of VS 0 and VS 1

must be conservative.

(a) Design cruising speed, VC. For VC, the

following apply:

(1) The minimum value of VC must be

sufficiently greater than VB to provide for

inadvertent speed increases likely to occur as a

result of severe atmospheric turbulence.

[(2) Except as provided in sub-paragraph

25.335(d)(2), VC may not be less

than VB + 1·32 Uref (with Uref as specified in

sub-paragraph 25.341(a)(5)(i). However, VC ]

need not exceed the maximum speed in level

flight at maximum continuous power for the

corresponding altitude.

(3) At altitudes where VD is limited by

Mach number, VC may be limited to a selected

Mach number. (See JAR 25.1505.)

(b) Design dive speed, VD. VD must be

selected so that VC/MC is not greater than 0·8

VD/MD, or so that the minimum speed margin

between VC/MC and VD/MD is the greater of the

following values:

(1) From an initial condition of

stabilised flight at VC/MC, the aeroplane is

upset, flown for 20 seconds along a flight path

7·5º below the initial path, and then pulled up

at a load factor of 1·5 g (0·5 g acceleration

increment). The speed increase occurring in

this manoeuvre may be calculated if reliable or

conservative aerodynamic data issued. Power

as specified in JAR 25.175 (b)(1)(iv) is

assumed until the pullup is initiated, at which

time power reduction and the use of pilot

controlled drag devices may be assumed;

(2) The minimum speed margin must be

enough to provide for atmospheric variations

(such as horizontal gusts, and penetration of jet

streams and cold fronts) and for instrument

errors and airframe production variations.

These factors may be considered on a

[probability basis. The margin at altitude where

MC is limited by compressibility effects must

not be less than 0.07M unless a lower margin is

determined using a rational analysis that

includes the effects of any automatic systems.

In any case, the margin may not be reduced to]

less than 0.05M.

(c) Design manoeuvring speed, VA. For VA,

the following apply:

(1) VA may not be less than VS 1

n where –

(i) n is the limit positive

manoeuvring load factor at VC; and

(ii) VS 1 is the stalling speed with

wing-flaps retracted.

(2) VA and VS must be evaluated at the

design weight and altitude under consideration.

(3) VA need not be more than VC or the

speed at which the positive CNmax curve

intersects the positive manoeuvre load factor

line, whichever is less.

(d) Design speed for maximum gust intensity,

VB.

[(1) VB may not be less than
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 (2) At altitudes where Vc is limited by

Mach number –

(i) VB may be chosen to provide

an optimum margin between low and high

speed buffet boundaries; and,

(ii) VB need not be greater than

VC.]

(e) Design wing-flap speeds, VF. For VF,

the following apply:

(1) The design wing-flap speed for each

wing-flap position (established in accordance

with JAR 25.697 (a)) must be sufficiently

greater than the operating speed recommended

for the corresponding stage of flight (including

balked landings) to allow for probable

variations in control of airspeed and for

transition from one wing-flap position to

another.

(2) If an automatic wing-flap positioning

or load limiting device is used, the speeds and

corresponding wing-flap positions programmed or

allowed by the device may be used.

(3) VF may not be less than –

(i) 1·6 VS 1 with the wing-flaps in

take-off position at maximum take-off

weight;

(ii) 1·8 VS 1 with the wing-flaps in

approach position at maximum landing

weight; and

(iii) 1·8 VS 0 with the wing-flaps in

landing position at maximum landing

weight.

(f) Design drag device speeds, VDD. The

selected design speed for each drag device must

be sufficiently greater than the speed

recommended for the operation of the device to

allow for probable variations in speed control.

For drag devices intended for use in high speed

descents, VDD may not be less than VD. When an

automatic drag device positioning or load limiting

means is used, the speeds and corresponding drag

device positions programmed or allowed by the

automatic means must be used for design.
	JAR 25.335
Проектни въздушни скорости

Определените проектни въздушни скорости са еквивалентни въздушни скорости (EAS). Пресмятанията на стойности на скоростите VS0 и VS1 трябва да са традиционни.

(a) Проектна крейсерска скорост VC. За определяне на скоростта VC се използва следното:

(1) Минималната стойност на скоростта VC трябва да е достатъчно по-голяма от стойността на скоростта VB, за да се предпази самолета от случайно непреднамерено увеличение на скоростта му, което вероятно би се получило в резултат на силна атмосферна турболенция.

(2) Освен както е предвидено в JAR 25.335(b)(2), скоростта VC не може да е по-малка от скоростта VB + 1,32UREF (с UREF както е определено в JAR 25.341(а)(5)(i)). Обаче скоростта VC не трябва да надвишава максималната скорост за хоризонтален полет при максимално продължителна мощност за съответната височина на полета.

(3) За височини на полета,където скоростта VD е ограничена от числото на Мах, скоростта VC може да се ограничи до определеното число на Мах.

(b) Проектна скорост при пикиране VD. Скоростта VD трябва да се избере така, че скоростта VC/MC да не е по-голяма от 0,8VD/MD или така, че минималния запас на скорост между скорости VC/MC и VD/MD да е най-големия от следните стойности: 

(1) От начално състояние на балансиран полет при скорост VC/MC, самолетът е разбалансиран, прелетял е около 20 секунди по продължение на полетната траектория 7,5( под началната траектория и след това е “притеглен” нагоре със коефициент на претоварване 1,5g (0,5g нарастване на ускорението). Увеличението на скоростта причинено по време на това маневриране може да се изчисли, ако се използват проверени или традиционни аеродинамични данни. Приема се, че докато се извършва “притеглянето” на самолета на горе мощността е такава, каквато е определена в JAR 25.175(b)(1)(iv), в който момент се допуска намаляване на мощността и използване на средства управлявани от пилота за промяна на челното съпротивление.

(2) Минималния запас на скоростта трябва да е достатъчен за да предпази от атмосферни колебания (като хоризонтален порив на вятъра и навлизането на струйни течения и студени фронтове) и при грешки в индикацията на инструменталното оборудване и производствени отклонения при производството на планера на самолета. Тези фактори могат да се отчетат с вероятностни методи. Запасът на скоростта при височини на полета, за които числото на Мах MC е ограничено в следствие на ефекта на свиване на въздуха, не трябва да е по-малък от 0,07М, освен ако долния запас е определен, като се използва рационален анализ, който включва въздействието на всякакви автоматични системи. Във всички случаи, запасът не може да се намали до стойност по-малка от 0,05М.

(c) Проектна скорост за маневриране VA.. За определяне на скоростта VA се използва следното:

(1) Скоростта VA не може да е по-малка от скоростта 
[image: image22.wmf]n

V

S

1

, където -

(i) “n” е положителния ограничителен коефициент на претоварване за маневриране при скорост VC и;

(ii) VS1 е скоростта на сриване на самолета с прибрани клапи.

(2) Скоростите VA и VS трябва да се изчислят с отчитане на проектното тегло и височина на полета.

(3) Скоростта VA не трябва да е по-голяма от скоростта VC или скоростта, при която положителната част от кривата на CNmax пресича положителната част от линията на коефициента на претоварване при маневриране, която скорост е по-малка.

(d) Проектна скорост за максимална интензивност на порива на вятъра VB.

(1) Скоростта VA не може да е по-малка от:
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Където -

VS1 
=
скоростта на срив на самолета при 1g базираща се на CNmax с прибрани клапи на крилото за отчетено специфично тегло на самолета;

CNmax
=
максималния за самолета коефициент на нормалната сила;

VC 
=
проектната крейсерска скорост (отчетена във възли еквивалентна въздушна скорост);

Uref 
=
указаната скорост на порива на вятъра (отчетена фут/секунда еквивалентна въздушна скорост) от JAR 25.341(а)(5)(i);

w 
=
средното натоварване на крилото (получено за квадратен фут) за отчетено специфично тегло на самолета;

Kg
=
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c
=
средната геометрична хорда на крилото;

g
=
земното ускорение (фут/сек2);

a
=
наклона на кривата на коефициента на нормалната сила действаща върху самолета, CNA за радиан;

(2) При височини на полета, където скоростта VC е ограничена от числото на Мах -

(i) Скоростта VB може да се избере, за да се осигури оптимален запас между границите на тресене на самолета при малка и голяма скорости и;

(ii) Скоростта VB не трябва да е по-голяма от скоростта VC;

(e) Проектна скорост за използване на клапите на крилото VF. За определяне на скоростта VF се използва следното:
(1) Проектната скорост за използване на клапите на крилото за всяко положение на клапите (установено в съответствие с JAR 25697(а)) трябва да е достатъчно по-голяма от експлоатационната скорост определена за съответния етап на полета (включващ затруднено кацане) за да позволи евентуални колебания в управлението на въздушната скорост и преместването на клапите от едно положение в друго.

(2) Ако се използват средства за автоматично позициониране на клапите на крилото или за ограничаване на натоварването на крилото, програмираните или разрешените от тези средства скорости и съответстващите им положения на клапите, могат да се използват.

(3) Скоростта VF не може да е по-малка от -

(i) 1,6VS1 с крилни клапи поставени в положение за излитане при максимално излетно тегло;

(ii) 1,8VS1 с крилни клапи поставени в положение за подход за кацане при максимално тегло за кацане и;

(iii) 1,8VS1 с крилни клапи поставени в положение за кацане при максимално тегло за кацане.

(f) Проектна скорост за използване на средствата за повишаване на челното съпротивление VDD. Избраната проектна скорост за всяко устройство за повишаване на челното съпротивление на самолета трябва да е достатъчно по-голяма от скоростта определена за използване на тези устройства, за да позволи евентуални колебания в управлението на скоростта. За устройствата, увеличаващи челното съпротивление, предназначени за използване при снижение на самолета с висока скорост, скоростта VDD не може да е по-малка от скоростта VD. Когато се използват автоматични начини за позициониране на средствата за увеличаване на челното съпротивление или за ограничаване на натоварването, програмираните или разрешените от автоматичния начин на използване скорости и съответстващите им положения на средствата за увеличаване на челното съпротивление трябва да се използват при проектирането.



	JAR 25.337 Limit manoeuvring load factors

(a) Except where limited by maximum (static)

lift coefficients, the aeroplane is assumed to be

subjected to symmetrical manoeuvres resulting in the

limit manoeuvring load factors prescribed in this

paragraph. Pitching velocities appropriate to the

corresponding pull-up and steady turn manoeuvres

must be taken into account.
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	JAR 25.337
Ограничаващи коефициенти на претоварване при маневриране

(a) Освен там където ограничаването е чрез максималните (статичните) коефициенти на подемната сила, допуска се, че самолетът е подложен на симетрични маневрирания, водещи до достигане на ограничителните коефициенти на претоварване при маневриране, описани в този параграф. Трябва да се отчетат скоростите на изменение на ъгъла на атака на самолета определени за съответстващото “притегляне” на носа на самолета и установеното завъртане при маневрите.

(b) Положителният ограничаващ коефициент на претоварване при маневриране “n” за всякаква скорост до VD не може да е по-малък от 
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, освен това “n” не може да е по-малък от 2,5 и не трябва да е по-голям от 3,8 –

Където: “W” е проектното максимално тегло при излитане (либри).

(c) Отрицателният ограничаващ коефициент на претоварване при маневриране -

(1) Не може да е по-малък от 1,0 за скорости до VC и;

(2) Трябва да се изменя по линеен закон за изменение на скоростта от стойността, съответстваща на скорост VC, до нула при скорост VD.

(d) Коефициенти на претоварване при маневриране по-ниски от тези, определени в този параграф, може да се използват, ако самолетът има конструктивни качества, които правят невъзможно превишаването на тези стойности в полет.
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H
s cos 1- 2

U = U ds for 0 s 2H
U = 0 for s > 2H

where –

s = distance penetrated into the gust

(feet);

Uds = the design gust velocity in equivalent

airspeed specified in sub-paragraph (a)

(4) of this paragraph;

(3) A sufficient number of gust gradient

distances in the range 30 feet to 350 feet must

be investigated to find the critical response for

each load quantity.

(4) The design gust velocity must be:



6 1

350 H F U U g ref ds 

where –

Uref = the reference gust velocity in

equivalent airspeed defined in sub-

paragraph (a)(5) of this paragraph;

Fg = the flight profile alleviation factor

defined in sub-paragraph (a)(6) of this

paragraph.

(5) The following reference gust

velocities apply:

(i) At the aeroplane design speed

VC:

Positive and negative gusts with reference

gust velocities of 17 . 07 m/sec

(56·0 ft/sec) EAS must be considered at

sea level. The reference gust velocity

may be reduced linearly from

17 . 07 m/sec (56·0 ft/sec) EAS at sea level

to 13 . 41 m/sec (44·0 ft/sec) EAS at

15 000 feet. The reference gust velocity

may be further reduced linearly from

13 . 41 m/sec (44·0 ft/sec) EAS at

15 000 feet to 7 . 92 m/sec (26·0 ft/sec)

EAS at 50 000 feet.

(ii) At the aeroplane design speed

VD:

The reference gust velocity must be

0·5 times the value obtained under JAR

25.341(a)(5)(i).

(6) The flight profile alleviation factor,

Fg, must be increased linearly from the sea

level value to a value of 1 . 0 at the maximum

operating altitude defined in JAR 25.1527. At

sea level, the flight profile alleviation factor is

determined by the following equation.

Fg = 0·5 (Fgz + Fgm)

where –

000 250

Z F mo

gz ;

[R2 = Weight off - Take Maximum

Weight Fuel Zero Maximum ;

Zmo = maximum operating altitude defined

in JAR 25.1527.

(7) When a stability augmentation

system is included in the analysis, the effect of

any significant system non-linearities should be

accounted for when deriving limit loads from

limit gust conditions.

(b) Continuous Gust Design Criteria. The

dynamic response of the aeroplane to vertical and

lateral continuous turbulence must be taken into

account. (See ACJ 25.341 (b).)

(c) Reserved]
	JAR 25.341
Натоварвания от пориви на вятъра и турболенция

(a) Отделен проектен критерий за порив на вятъра. Допуска се , че самолетът  е подложен на симетрични вертикални и странични пориви на вятъра в условията на хоризонтален полет. Граничните натоварвания от поривите на вятъра трябва да се определят в съответствие със следните положения:

(1) Натоварването върху всяка част от конструкцията трябва да се определи чрез динамичен анализ. Анализът трябва да отчете неустановените аеродинамични характеристики и всички значими конструктивни степени на свобода включващи движенията на твърдо тяло.

(2)  Състоянието на порива на вятъра трябва да се отчете, както следва:
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Където -

s
=
разстоянието при което самолетът навлиза в областта на порива на вятъра (фут);

Uds
=
проектната скорост на порива на вятъра отчетена в еквивалентна въздушна скорост, определена в пункт (а)(4) на този параграф;

H
=
градиентът на порива на вятъра, за разстоянието (фут) успоредно на полетната траектория на самолета при преминаване през областта на порива  до достигне на максималната скорост на вятъра.

(3) Трябва да се изследват достатъчен брой разстояния за градиенти на порива на вятъра в диапазон от 30 фута до 350 фута, за да се открие критичното отговарящо на всяка една стойност на натоварването.

(4) Проектната скорост на порива на вятъра трябва да е:
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Където -

Uref
=
относителната скорост на порива на вятъра отчетена в еквивалентна въздушна скорост, определена в пункт (а)(5) на този параграф;

Fs
=
коефициентът на разтоварване за профила на полета, определен в пункт (а)(6) на този параграф.

(5) Използват се следните относителни скорости на порива на вятъра:

(i) За проектна скорост на самолета VC:

За морското равнище трябва да се приеме положителен и отрицателен порив на вятъра с относителна скорост на порива от 17,07 м/с (56,0 ft/sec) EAS. Относителната скорост на порива на вятъра може да се намали линейно от стойност 17,07 м/с (56,0 ft/sec) EAS за морското равнище до 13,41 м/с (44,0 ft/sec) EAS за височина 15’000 фута. Относителната скорост на порива на вятъра може в последствие да се намали линейно от 13,41 м/с (44,0 ft/sec) EAS за височина 15’000 фута до 7,92 м/с (26,0 ft/sec) EAS за височина 50’000 фута.

(ii) За проектна скорост на самолета VD:

Относителната скорост на порива на вятъра трябва да е ½ пъти от стойността, получена съгласно JAR 25.341(а)(5)(i).  

(6) Коефициента на разтоварване за профила на полета Fg трябва линейно да се увеличи, от стойност, отнасяща се за морското равнище, до стойност 1,0, за максималната експлоатационна височина на полета, определена в JAR 25.1527. При морското равнище, коефициентът на разтоварване за профила на полета се определя посредством следния израз:
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Zmo
=
максималната експлоатационна височина на полета, определена в JAR 25.1527.


(7) Когато в анализите е включена система за увеличаване на устойчивостта, влиянието на всяка значима нелинейност на система, би трябвало да се отчете, когато се извеждат граничните натоварвания от граничните условия на порива на вятъра.

(b) Продължителен проектен критерий за порив на вятъра. Трябва да се отчете динамичната реакция на самолета срещу продължаващата вертикална и странична турболенция.

(c) Запазен.



	JAR 25.343 Design fuel and oil loads

(a) The disposable load combinations must

include each fuel and oil load in the range from

zero fuel and oil to the selected maximum fuel

and oil load. A structural reserve fuel condition,

not exceeding 45 minutes of fuel under operating

conditions in JAR 25.1001 (f), may be selected.

(b) If a structural reserve fuel condition is

selected, it must be used as the minimum fuel

weight condition for showing compliance with the

flight load requirements as prescribed in this

Subpart. In addition –

(1) The structure must be designed for

a condition of zero fuel and oil in the wing at

limit loads corresponding to –

(i) A manoeuvring load factor of

+2·25; and

[(ii) The gust conditions of JAR

25.341 (a), but assuming 85% of the

design velocities prescribed in JAR

25.341(a)(4).]

(2) Fatigue evaluation of the structure

must account for any increase in operating

stresses resulting from the design condition of

sub-paragraph (b) (1) of this paragraph; and

(3) The flutter, deformation, and

vibration requirements must also be met with

zero fuel.
	JAR 25.343
Проектни натоварвания от горивото и маслото

(a) Разполагаемите комбинации на натоварването на конструкцията на самолета трябва да включват всяко натоварване от наличните в самолета количества гориво и масло в обхвата от нулеви количества гориво и масло до избраните максимални зареждани количества гориво и масло. Може да се избере проектно заложен резерв от гориво в условията на експлоатация на самолета съгласно JAR 25.1001(f).

(b) Ако определеният конструктивен резерв от гориво е избран, той трябва да се използва, като минимално определено тегло на горивото за демонстриране съответствието с изискванията на полетното натоварване, както е описано в този параграф. В допълнение -

(1) Конструкцията трябва да е проектирана за условие на нулеви количества гориво и масло в крилото при гранични натоварвания съответстващи на -

(i) Коефициент на претоварване при маневриране +2,25 и;

(ii) Условия на порив на вятъра съгласно JAR 25.341(а), но допускащ 85% от проектните скорости, описани в JAR 25.341(а)(4).

(2) Трябва да се вземе предвид оценяването на умората на материала на конструкцията за всяко увеличение на експлоатационното натоварване произтичащо от конструктивните условия в пункт (b)(1) на този параграф и

(3) Характеристиките и изискванията за флатер,  деформации и вибрации на конструкцията също трябва да отговарят на условието за нулево количество гориво в самолета.



	JAR 25.345 High lift devices

(a) If wing-flaps are to be used during take-off,

approach, or landing, at the design flap

speeds established for these stages of flight under

JAR 25.335 (e) and with the wing-flaps in the

corresponding positions, the aeroplane is assumed

to be subjected to symmetrical manoeuvres and

[gusts. The resulting limit loads must correspond

to the conditions determined as follows:]

(1) Manoeuvring to a positive limit

load factor of 2·0; and

[(2) Positive and negative gusts of

7.62 m/sec (25 ft/sec) EAS acting normal to the

flight path in level flight. Gust loads resulting

on each part of the structure must be

determined by rational analysis. The analysis

must take into account the unsteady

aerodynamic characteristics and rigid body

motions of the aircraft. (See ACJ 25.345(a).)

The shape of the gust must be as described in

JAR 25.341(a)(2) except that –

Uds = 7.62 m/sec (25 ft/sec) EAS;

H = 12.5 c; and

c = mean geometric chord of the wing

(feet).]

(b) The aeroplane must be designed for the

conditions prescribed in sub-paragraph (a) of this

paragraph except that the aeroplane load factor

need not exceed 1·0, taking into account, as

separate conditions, the effects of –

(1) Propeller slipstream corresponding

to maximum continuous power at the design

flap speeds VF, and with take-off power at not

less than 1·4 times the stalling speed for the

particular flap position and associated

maximum weight; and

(2) A head-on gust of 25 fps velocity

(EAS).

[(c) If flaps or other high lift devices are to be

used in en-route conditions, and with flaps in the

appropriate position at speeds up to the flap

design speed chosen for these conditions, the

aeroplane is assumed to be subjected to

symmetrical manoeuvres and gusts within the

range determined by –

(1) Manoeuvring to a positive limit

load factor as prescribed in JAR 25.337 (b);

and

(2) The discrete vertical gust criteria in

JAR 25.341 (a). (See ACJ 25.345 (c).)]

(d) The aeroplane must be designed for a

manoeuvring load factor of 1 . 5 g at the maximum

take-off weight with the wing-flaps and similar [high lift devices in the landing configurations.]
	JAR 25.345
Средства за повишаване на подемната сила на самолета

(a) Ако се цели използването на клапи на крилото по време на излитане, подход за кацане или кацане при скорост за използване на крилните клапи, установена за тези етапи от полета съгласно JAR 25.335(е) и се приема, че самолетът е подложен на симетрични маневрирания и пориви на вятъра, резултантните гранични натоварвания трябва да отговарят на условията, определени както следва:

(1) Маневриране с положителен коефициент на претоварване 2,0 и

(2) Положителен и отрицателен порив на вятъра от 7,62 м/с (25 ft/sec) EAS, действащ нормално към траекторията на полета при хоризонтален полет. Натоварванията от порива на вятъра действащи върху всяка част от конструкцията трябва да се определят чрез рационални анализи. Анализите трябва да отчетат неустановените аеродинамични характеристики и представянето на движенията на самолета, като твърдо тяло. Състоянието на порива на вятъра трябва да е такова, каквото е описано в JAR 25.341(а)(2), с изключение на -

Uds
=
7,62 м/с (25 ft/sec) EAS;
H
=
12,5 c  и;

c
=
средната геометрична хорда на крилото (фут).

(b) Самолетът трябва да е проектиран да отговаря на условията, описани в пункт (а) на този параграф, освен това коефициентът на претоварване на самолета не трябва да надвишава 1,0, отчитайки като отделно условие, влиянието на -

(1) Попътната струя на витлото, съответстваща на максималната продължителна мощност при проектна скорост на самолета за използване на крилните клапи VF, и с излетна мощност при скорост на самолета не по-малка от 1,4 пъти скоростта на срив за специфично положение на крилните клапи и свързаното максимално тегло и;

(2) Насрещен порив на вятъра със скорост 25 ft/sec EAS.

(c) Ако клапите на крилото или други средства за увеличаване на подемната сила се използват в условията на полет на ешелон на самолета и крилните клапи са в подходящи положения при скорости до проектната скорост за използване на клапите, избрана за тези условия, се приема, че самолетът е подложен на симетрично маневриране и порив на вятъра в границите на диапазона, определен от –

(1) Маневриране с положителен ограничаващ коефициент на претоварване, както е описано в JAR 25.337(b) и

(2) Отделният критерий за вертикален порив на вятъра съгласно JAR 25.341(а).

(d) Самолетът трябва да е проектиран за коефициент на претоварване при маневриране 1,5g при максималното излетно тегло с клапи на крилото в конфигурация за кацане  и подобни средства за увеличаване на подемната сила на крилото.



	JAR 25.349 Rolling conditions

[The aeroplane must be designed for loads

resulting from the rolling conditions specified in]

sub-paragraphs (a) and (b) of this paragraph.

Unbalanced aerodynamic moments about the

centre of gravity must be reacted in a rational or

conservative manner, considering the principal

masses furnishing the reacting inertia forces.

(a) Manoeuvring. The following conditions,

speeds, and aileron deflections (except as the

deflections may be limited by pilot effort) must be

considered in combination with an aeroplane load

factor of zero and of two-thirds of the positive

manoeuvring factor used in design. In

determining the required aileron deflections, the

torsional flexibility of the wing must be

considered in accordance with JAR 25.301 (b):

(1) Conditions corresponding to steady

rolling velocities must be investigated. In

addition, conditions corresponding to

maximum angular acceleration must be

investigated for aeroplanes with engines or

other weight concentrations outboard of the

fuselage. For the angular acceleration

conditions, zero rolling velocity may be

assumed in the absence of a rational time

history investigation of the manoeuvre.

(2) At VA, a sudden deflection of the

aileron to the stop is assumed.

(3) At VC, the aileron deflection must

be that required to produce a rate of roll not

less than that obtained in sub-paragraph (a) (2)

of this paragraph.

(4) At VD, the aileron deflection must

be that required to produce a rate of roll not

less than one-third of that in sub-paragraph (a)

(2) of this paragraph.

[(b) Unsymmetrical gusts. The aeroplane is

assumed to be subjected to unsymmetrical vertical

gusts in level flight. The resulting limit loads

must be determined from either the wing

maximum airload derived directly from JAR

25.341(a), or the wing maximum airload derived

indirectly from the vertical load factor calculated

from JAR 25.341(a). It must be assumed that 100

percent of the wing airload acts on one side of the

aeroplane and 80 percent of the wing airload acts

on the other side.]
	JAR 25.349
Условия на напречно завъртане

Самолетът трябва да е проектиран за натоварвания, предизвиквани от условията на напречно завъртане, определени в пунктове (а) и (b) на този параграф. Не балансираните аеродинамични моменти спрямо центъра на тежестта на самолета трябва да се уравновесят по рационален или традиционен начин, с отчитане на основните свойства на масите, пораждащи инерционните сили.

(a) Маневриране. Трябва да се отчетат по-долу описаните условия, скорости на самолета и отклонения на елероните, (освен когато отклонението на елероните е ограничено от възможностите на пилота) в комбинация с коефициента на претоварване на самолета, за стойности нула и 2/3 от положителния коефициент на претоварване при маневриране, използван при проектирането. При определянето на изискваните отклонения на елероните еластичността на усукване на крилото трябва да се отчете в съответствие с JAR 25.301(b):

(1) Трябва да се изследват състоянията съответстващи на установените скорости на напречно завъртане. В допълнение, трябва да се изследват състояния съответстващи на максимално ъглово ускорение за самолети с двигатели или други концентрации на маси извън тялото на самолета. За условия на ъглови ускорения, може да се приеме нулева скорост на напречно завъртане, при отсъствие на време за натрупване на изследвания на този маньовър.

(2) Приема се че при скорост VA, рязко са отклонени елероните в крайните им положения.

(3) При скорост VC рязкото отклонение на елероните трябва да е такова, че да предизвика степен на напречно завъртане на самолета, не по-малка от получената в пункт (а)(2) на този параграф.

(4) При скорост VD, отклонението на елероните трябва да е такова, че да предизвика степен на напречно завъртане на самолета не по-малка от 1/3, от тази получена в пункт (а)(2) на този параграф.

(b) Несиметричен порив на вятъра. Допуска се, че самолетът е подложен на несиметричен вертикален порив на вятъра при хоризонтален полет. Резултантните гранични натоварвания трябва да се определят или от максималното въздушно натоварване на крилото, директно взети от JAR 25.341(а) или от максималното въздушно натоварване на крилото, получено индиректно, от вертикалният коефициент на претоварване изчислен в JAR 25.341(а). Трябва да се отчете, че сто процента от въздушното натоварване на крилото действа върху едната страна на самолета и осемдесет процента от въздушното натоварване на крилото действа върху другата страна на самолета.



	[AR 25.351 Yaw manoeuvre conditions

The aeroplane must be designed for loads

resulting from the yaw manoeuvre conditions

specified in sub-paragraphs (a) through (d) of this

paragraph at speeds from VMC to VD. Unbalanced

aerodynamic moments about the centre of gravity

must be reacted in a rational or conservative

manner considering the aeroplane inertia forces.

In computing the tail loads the yawing velocity

may be assumed to be zero.

(a) With the aeroplane in unaccelerated flight

at zero yaw, it is assumed that the cockpit rudder

control is suddenly displaced to achieve the

resulting rudder deflection, as limited by:

(1) the control system or control

surface stops; or

(2) a limit pilot force of 1335 N

(300 pounds) from VMC to VA and 890 N

(200 pounds) from VC/MC to VD/MD, with a

linear variation between VA and VC/MC.

(b) With the cockpit rudder control deflected

so as always to maintain the maximum rudder

deflection available within the limitations

specified in sub-paragraph (a) of this paragraph, it

is assumed that the aeroplane yaws to the

overswing sideslip angle.

(c) With the aeroplane yawed to the static

equilibrium sideslip angle, it is assumed that the

cockpit rudder control is held so as to achieve the

maximum rudder deflection available within the

limitations specified in sub-paragraph (a) of this

paragraph.]

[(d) With the aeroplane yawed to the static

equilibrium sideslip angle of sub-paragraph (c) of

this paragraph, it is assumed that the cockpit

rudder control is suddenly returned to neutral.]
	JAR 25.351
Условия на попътно завъртане

Самолетът трябва да е проектиран за натоварвания предизвиквани от условията на попътно маневриране, определени в пунктове (а) до (d) на този параграф при скорости от VMC до VD. Не балансираните аеродинамични моменти спрямо центъра на тежестта на самолета, трябва да се уравновесят по рационален или традиционен начин, с отчитане на инерционните сили на самолета. При изчисляването на натоварването на опашните плоскости, скоростта на попътно завъртане може да се приеме за нула.

(a) За самолет извършващ установен полет без ускорение и нулево попътно завъртане се допуска, че управлението на кормилото за направление в пилотската кабина рязко е отклонено, до достигане на такова резултантно отклонение , каквото се ограничава от -

(1) Системата за управление или крайните механични упори на управляващата повърхност на кормилото или;

(2) Ограничаващото усилие на пилота от 1335 N (300 паунда), за скорости на самолета от VMC до VA, и усилие от 890 N (200 паунда) за скорости на самолета от VC/MC до VD/MD, с линейно изменение в интервала от скорости между VA и VC/MC.

(b) При такова отклонение на управлението на кормилото за направление, че винаги да се поддържа максималното му отклонение, валидно в рамките ограниченията, определени в пункт (а) на този параграф, се приема, че самолета се завърта спрямо вертикалната си ос до ъгъла на наклон при странично плъзгане.

(c) При завъртян попътно самолет до статистически уравновесеният ъгъл на странично плъзгане се приема, че управлението в кабината на кормилото за направление е задържано в такова положение, че да се достигне максималното му отклонение, допустимо в рамките на ограниченията, определени в пункт (а) на този параграф.

(d) При завъртян попътно самолет до статистически уравновесеният ъгъл на странично плъзгане от пункт (с) на този параграф, се приема, че управлението на кормилото за направление е върнато рязко в неутрално положение.



	JAR 25.361 Engine and APU torque

(a) Each engine mount and its supporting

structures must be designed for engine torque

effects combined with –

(1) A limit engine torque corresponding

to take-off power and propeller speed acting

simultaneously with 75% of the limit loads

from flight condition A of JAR 25.333 (b);

(2) A limit engine torque as specified in

sub-paragraph (c) of this paragraph acting

simultaneously with the limit loads from flight

condition A of JAR 25.333 (b); and

(3) For turbo-propeller installations, in

addition to the conditions specified in sub-paragraphs

(a) (1) and (2) of this paragraph, a

limit engine torque corresponding to take-off

power and propeller speed, multiplied by a

factor accounting for propeller control system

malfunction, including quick feathering, acting

simultaneously with 1 g level flight loads. In

the absence of a rational analysis, a factor of

1·6 must be used.

(b) For turbine engines and auxiliary power

unit installations, the limit torque load imposed by

sudden stoppage due to malfunction or structural

failure (such as a compressor jamming) must be

considered in the design of engine and auxiliary

power unit mounts and supporting structure. In

the absence of better information a sudden

stoppage must be assumed to occur in 3 seconds.

(c) The limit engine torque to be considered

under sub-paragraph (a) (2) of this paragraph is

obtained by multiplying the mean torque by a

factor of 1·25 for turbo-propeller installations.

(d) When applying JAR 25.361 (a) to turbo-jet

engines, the limit engine torque must be equal

to the maximum accelerating torque for the case

considered. (See ACJ 25.301 (b).)
	ДОПЪЛНИТЕЛНИ УСЛОВИЯ

JAR 25.361
Въртящи моменти породени от двигателите и спомагателният енергиен агрегат (СЕА)

(a) Всеки възел за окачване на двигателя и СЕА и поддържащата ги конструкция трябва да се проектират за възприемане въздействието на въртящия момент от двигателя, комбинирано с -

(1) Ограничаващия въртящ момент на двигателя съответстващ на излетната мощност и честотата на въртене на витлото, действащ едновременно със 75% от ограничаващите натоварвания от условията на полета “А” съгласно JAR 25.333(b).

(2) Ограничаващия въртящ момент на двигателя, както е определен в пункт (с) на този параграф, действащ едновременно с ограничаващите натоварвания от условията на полета “А” съгласно JAR 25.333(b).

(3) За турбо-витлови двигатели, в допълнение към условията определени в пункт (а) (1) и (2) на този параграф, ограничаващия въртящ момент на двигателя, съответстващ на излетната мощност и честотата на въртене на витлото, умножени по коефициента, отчитащ неизправността на системата за управление на витлото, включващ бързо флюгиране, действащо с 1g равномерно полетно натоварване. При отсъствието на рационален анализ може да се използва коефициент със стойност 1,6.

(b) За инсталирани газо-турбинни двигатели и СЕА, при проектирането на възлите за окачване на двигателя и СЕА и поддържащата ги конструкция, трябва да се отчете натоварването от ограничаващия въртящ момент на двигателя или СЕА, предавано към конструкцията на планера при рязко спиране въртенето на роторите на двигателя или СЕА, поради отказ или повреда (както и  при неразчетни режими на работа на компресора).

(c) За инсталираните турбо-витлови двигатели, ограничаващият въртящ момент на двигателя, обект на разглеждане в пункт (а)(2) на този параграф, се получава посредством умножаване на средния въртящ момент с коефициент 1,25.

(d) Когато се използва JAR 25.361(а) за турбо-реактивните двигатели, ограничаващия въртящ момент на двигателя трябва да е равен на максималния въртящ момент при ускорение на ротора(те) на двигателя за конкретните случаи.



	JAR 25.363 Side load on engine and

auxiliary power unit mounts

(a) Each engine and auxiliary power unit

mount and its supporting structure must be

designed for a limit load factor in a lateral

direction, for the side load on the engine and

auxiliary power unit mount, at least equal to the

maximum load factor obtained in the yawing

conditions but not less than –

(1) 1·33; or

(2) One-third of the limit load factor

for flight condition A as prescribed in JAR

25.333 (b).

(b) The side load prescribed in sub-paragraph

(a) of this paragraph may be assumed

to be independent of other flight conditions.
	JAR 25.363
Странично натоварване на възлите за закрепване на двигателя и СЕА

(a) Всеки възел за закрепване на двигателя и СЕА и неговата поддържаща конструкция трябва да са проектирани за ограничаващ коефициент на претоварване в странично направление при страничното натоварване на възлите за окачване на двигателя и СЕА, поне равен на максималния коефициент на претоварване, получен в условията на попътно завъртане на самолета, но не по-малък от –

(1) 1,33  или;

(2) 1/3 от ограничаващия коефициент на претоварване за условие на полета “А”, както е описано в JAR 25.333(b).

(b) Страничното натоварване, описано в пункт (а) на този параграф може да се приеме, като независимо от другите полетни условия.



	JAR 25.365 Pressurised compartment

loads

For aeroplanes with one or more pressurised

compartments the following apply:

(a) The aeroplane structure must be strong

enough to withstand the flight loads combined

with pressure differential loads from zero up to

the maximum relief valve setting.

(b) The external pressure distribution in

flight, and stress concentrations and fatigue

effects must be accounted for.

(c) If landings may be made with the

compartment pressurised, landing loads must be

combined with pressure differential loads from

zero up to the maximum allowed during landing.

(d) The aeroplane structure must be strong

enough to withstand the pressure differential loads

corresponding to the maximum relief valve setting

multiplied by a factor of 1·33, omitting other

loads.

(e) Any structure, component or part, inside

or outside a pressurised compartment, the failure

of which could interfere with continued safe flight

and landing, must be designed to withstand the

effects of a sudden release of pressure through an

opening in any compartment at any operating

altitude resulting from each of the following

conditions:

(1) The penetration of the compartment

by a portion of an engine following an engine

disintegration. 

(2) Any opening in any pressurised

compartment up to the size Ho in square feet;

however, small compartments may be

combined with an adjacent pressurised

compartment and both considered as a single

compartment for openings that cannot

reasonably be expected to be confined to the

small compartment. The size Ho must be

computed by the following formula:

Ho = PAs

where,

Ho = maximum opening in square feet,

need not exceed 20 square feet.

P = 6240

A s + 024

As = maximum cross sectional area of the

pressurised shell normal to the

longitudinal axis, in square feet; and

(3) The maximum opening caused by

aeroplane or equipment failures not shown to

be extremely improbable.

(See ACJ 25.365 (e).)

(f) In complying with sub-paragraph (e) of

this paragraph, the fail-safe features of the design

may be considered in determining the probability

of failure or penetration and probable size of

openings, provided that possible improper

operation of closure devices and inadvertent door

openings are also considered. Furthermore, the

resulting differential pressure loads must be

combined in a rational and conservative manner

with 1 g level flight loads and any loads arising

from emergency depressurisation conditions.

These loads may be considered as ultimate

conditions; however, any deformation associated

with these conditions must not interfere with

continued safe flight and landing. The pressure

relief provided by the intercompartment venting

may also be considered.

(g) Bulkheads, floors, and partitions in

pressurised compartments for occupants must be

designed to withstand conditions specified in sub-paragraph

(e) of this paragraph. In addition,

reasonable design precautions must be taken to

minimise the probability of parts becoming

detached and injuring occupants while in their

seats.
	JAR 25.365
Натоварвания в резултат на създаване на свръх налягане в кабината

За самолети с едно или повече херметични, осигурени със свръх налягане, помещения (кабини) се отнася следното:

(a) Конструкцията на самолета трябва да е достатъчно здрава, за да издържи полетните натоварвания, комбинирани с натоварванията от разликите в наляганията със стойности от нула до максималната зададена разлика в наляганията от настройката на предпазния клапан в системата за създаване на свръх налягане в херметичните помещения.

(b) Трябва да се пресметне разпределението на външното налягане в полет, концентрациите на напрежение и ефекта на умора на материала.

(c) Ако може да се извърши кацане със създадено свръх налягане в херметичните помещения, натоварванията при кацане трябва да се комбинират с натоварването от разликата в наляганията от стойност нула до максимално разрешеното по време на кацане.

(d) Конструкцията на самолета трябва да е достатъчно здрава, за да издържи натоварванията от разликата в наляганията, съответстващи на настройката на предпазния клапан в системата за създаване на свръх налягане в херметичните помещения, умножени с коефициент 1,33, с пренебрегване на другите натоварвания.

(e) Всякакви конструкции, компоненти или части, разположени вътре или извън херметичните помещения за създаване на свръх налягане, повредата на които би повлияла за безопасното продължение на полета и безопасното кацане, трябва да са проектирани да издържат действието на рязкото спадане на налягането през отвори във всяко помещение за всякакви експлоатационни височини на полета причинени от всяко едно от следните състояния:

(1) Попадане в помещението на част от двигателя поради разрушаване на двигателя.

(2) Всякакво разкритие във всяко херметично помещение с размер до H0 (квадратен фут); може обаче да са комбинирани малки помещения със съседни херметични помещения и  тогава и двете се приемат, като единно помещение за разкрития, които логично не се очакват да са в пределите на малките помещения. Размерът H0 трябва да се изчисли посредством следната формула:
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максималното разкритие в квадратни футове, което не трябва ад надвишава 20 кв/фт.
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максималната площ на напречното сечение на корпуса на херметичното помещение нормално разположена към надлъжната ос, отчетено в квадратни футове и;

(3) Максималните разкрития причинени от повреди на самолета или оборудването, които са показали, че  е вероятно да се случат.

(f) В съответствие с пункт (е) от този параграф, характеристиките на надеждност на конструкцията при разрушаване или отказ на отделни елементи от силовия скелет, могат да се вземат под внимание при определянето на възможността за повреда или попадане на високо-енергийни части от двигателите в херметичните помещения и възможните размери на разкритията в следствие на това, при условие че възможна неправилна експлоатация на входните врати и средствата за достъп до помещенията от към не херметичната им страна и непреднамереното отваряне на тези входни врати и средства за достъп също са отчетени. При това действащото натоварване от диференциалната разлика в наляганията, трябва да се комбинира по рационален и традиционен начин с 1g натоварване при хоризонтален полет и всякакви натоварвания възникнали от условията на бързо разхерметизиране. Тези натоварвания могат да се приемат, като крайни условия, обаче всякакви деформации свързани с тези състояния не трябва да пречат на безопасното продължение на полета и кацането. Трябва също така да се отчете предвиденото изпускане на налягането от херметичните помещения чрез вентилационни средства разположени между тях.

(g) Херметични прегради, подове и междинни прегради в помещенията със създадено свръх налягане за пътниците и членовете на екипажа трябва да се проектират, да издържат условията, определени от пункт (е) на този параграф. В допълнение, трябва да се вземат приемливи конструктивни предпазни мерки, за да се  намали възможността от разрушаване на връзката между частите и елементите от конструкцията и това да доведе до нараняване на пътниците и членовете на екипажа, докато те са на своите местата.



	JAR 25.367 Unsymmetrical loads due to

engine failure

(a) The aeroplane must be designed for the

unsymmetrical loads resulting from the failure of

the critical engine. Turbo-propeller aeroplanes

must be designed for the following conditions in

combination with a single malfunction of the

propeller drag limiting system, considering the

probable pilot corrective action on the flight

controls:

(1) At speeds between VMC and VD, the

loads resulting from power failure because of

fuel flow interruption are considered to be limit

loads.

(2) At speeds between VMC and VC, the

loads resulting from the disconnection of the

engine compressor from the turbine or from

loss of the turbine blades are considered to be

ultimate loads.

(3) The time history of the thrust decay

and drag build-up occurring as a result of the

prescribed engine failures must be

substantiated by test or other data applicable to

the particular engine-propeller combination.

(4) The timing and magnitude of the

probable pilot corrective action must be

conservatively estimated, considering the

characteristics of the particular engine-propeller-

aeroplane combination.

(b) Pilot corrective action may be assumed to

be initiated at the time maximum yawing velocity

is reached, but not earlier than two seconds after

the engine failure. The magnitude of the

corrective action may be based on the control

forces specified in JAR 25.397 (b) except that

lower forces may be assumed where it is shown by analysis or test that these forces can control the

yaw and roll resulting from the prescribed engine

failure conditions.
	JAR 25.367
Несиметрични натоварвания поради отказ на двигател

(a) Самолетът трябва да е проектиран за несиметрични натоварвания предизвикани от повреда на критичния двигател. Турбо-витловите самолети трябва да са проектирани за описаните по-долу състояния в комбинация с единичен отказ на системата за ограничаване на челното съпротивление на витлото, с отчитане на вероятно коригиращо действие от страна на пилота посредством управлението на самолета:

(1) При скорости на самолета в диапазона между VMC и VD, натоварванията причинени от падане на мощността, поради прекъсване на подаваното към двигателя гориво, се разглеждат като гранични натоварвания.

(2) При скорости на самолета в диапазона между VMC и VC, натоварванията причинени от нарушаване на връзката между компресора на двигателя и турбината или от загубата на турбинни лопатки, се разглеждат, като максимални натоварвания.

(3) Развитието във времето на падането на теглителната сила и създаването на челно съпротивление, протичащи в резултата на описаните откази на двигателя, трябва да се докаже посредством тест или други данни, приложими за специфичната комбинация двигател-витло.

(4) Времето за реакция и величината на вероятното пилотско корегиращо действие, трябва да се оценят стандартно, с отчитане на характеристиките на специфичната комбинация двигател-витло-самолет.

(b) Пилотското корегиращо действие може да се приеме, че се прилага в момента на достигане на максималната скорост на напречно завъртане на самолета, но не по-рано от две секунди след повредата на двигателя. Големината на корегиращото действие може да се базира на управляващите усилия, определени в JAR 25.397 (b), освен ако за по-малките усилия може да се приеме, там където това е демонстрирано чрез анализи или тест, че тези усилия могат да управляват напречното и надлъжното завъртания на самолета причинени от описаните състояния на откази на двигателя.



	JAR 25.371 Gyroscopic loads

[The structure supporting any engine or auxiliary

power unit must be designed for the loads,

including the gyroscopic loads, arising from the

conditions specified in JAR 25.331, 25.341(a),

25.349, 25.351, 25.473, 25.479 and 25.481, with

the engine or auxiliary power unit at the maximum

rpm appropriate to the condition. For the purposes

of compliance with this paragraph, the pitch

manoeuvre in JAR 25.331(c)(1) must be carried

out until the] positive limit manoeuvring load

factor (point A2 in JAR 25.333(b)) is reached. ]
	JAR 25.371
Жироскопични натоварвания

Конструкцията, поддържаща всеки един двигател или спомагателен енергиен агрегат (СЕА), трябва да е проектирана за натоварванията включващи жироскопичните натоварвания, възникващи от условията определени в JAR 25.331, 25.341(а), 25.349, 25.351, 25.473, 25.479 и 25.481, с двигател или СЕА, работещи на максималните обороти на въртене на роторите им и  отнасящи се за тези условия. За целите на съответствие с този параграф, маневрирането във вертикална равнина (маневриране със надлъжно завъртане на самолета) съгласно JAR 25.331(с)(1) трябва да се изпълни, докато се достигне положителният граничен коефициент на претоварване при маневриране (точка “А2” съгласно JAR 25.333(b)).



	JAR 25.373 Speed control devices

If speed control devices (such as spoilers and

drag flaps) are installed for use in en-route

conditions –

(a) The aeroplane must be designed for the

symmetrical manoeuvres prescribed in JAR

25.333 and 25.337, the yawing manoeuvres

prescribed in JAR 25.351 and the vertical and

lateral gust conditions prescribed in JAR 25.341

(a), at each setting and the maximum speed

associated with that setting; and

(b) If the device has automatic operating or

load limiting features, the aeroplane must be

designed for the manoeuvre and gust conditions

prescribed in sub-paragraph (a) of this paragraph,

at the speeds and corresponding device positions

that the mechanism allows.
	JAR 25.373
Средства за управление на скоростта

Ако са инсталирани средства за управление на скоростта (като спойлери и спирачни клапи/интерцептори) за използване в условията на полет на самолета на ешелон –

(a) Самолетът трябва да е проектиран за изпълнение на симетрични маньоври, описани в JAR 25.333 и 25.337, маньоври с попътно завъртане на самолета, описани в JAR 25.351 и условията на вертикални и странични пориви на вятъра, описани в JAR 25.341(а), за всяка настройка и при максималната скорост свързана с тази настройка и

(b) Ако средствата имат автоматично действие или свойства ограничаващи натоварването, самолетът трябва да е конструиран за условията на маневриране и пориви на вятъра, описани в пункт (а) на този параграф, при скорости и съответните положения на средствата, които техните механизми позволяват.



	JAR 25.391 Control surface loads: general

The control surfaces must be designed for the

limit loads resulting from the flight conditions in

[JAR 25.331, 25.341 (a), 25.349 and 25.351 and]

the ground gust conditions in JAR 25.415,

considering the requirements for –

(a) Loads parallel to hinge line, in JAR

25.393;

(b) Pilot effort effects, in JAR 25.397;

(c) Trim tab effects, in JAR 25.407;

(d) Unsymmetrical loads, in JAR 25.427; and

[(e) Auxiliary aerodynamic surfaces, in

JAR 25.445.]
	УПРАВЛЯВАЩИ ПОВЪРХНОСТИ И НАТОВАРВАНИЯ НА СИСТЕМИТЕ

JAR 25.391
Натоварвания на управляващите повърхности: Общи сведения

Управляващите повърхности трябва да са проектирани за граничните натоварвания предизвикани от условията на полета съгласно JAR 25.331, 25.341(a), 25.349 и 25.351 и условията на порив на вятъра при земята, съгласно JAR 25.415, отчитащи изискванията за –

(a) Натоварвания, успоредни на линията на шарнирите за закрепване на управляващите плоскости към планера на самолета, съгласно JAR 25.393;

(b) Действието на усилията от страна на пилота съгласно JAR 25.397;

(c) Действията на средствата за балансиране на управляващите повърхности, съгласно JAR 25.407;

(d) Несиметричните натоварвания, съгласно JAR 25.427, и;

(e) Допълнителните аеродинамични повърхности,съгласно JAR 25.445.



	JAR 25.393 Loads parallel to hinge line

(a) Control surfaces and supporting hinge

brackets must be designed for inertia loads acting

parallel to the hinge line. (See ACJ 25.393 (a).)

(b) In the absence of more rational data, the

inertia loads may be assumed to be equal to KW,

where –

(1) K = 24 for vertical surfaces;

(2) K = 12 for horizontal surfaces; and

(3) W = weight of the movable surfaces.
	JAR 25.393
Натоварвания успоредни на линията на шарнирите

(a) Управляващите повърхности и конзолите за закрепване на шарнирите трябва да са проектирани за инерционни натоварвания, действащи успоредно на линията на шарнирите.

(b) При отсъствието на повече рационални данни, инерционните натоварвания могат да се приемат, че са равни на KW, където -

(1) К
=
24 – за вертикалните управляващи повърхности;

(2) К
=
12  –  за хоризонталните управляващи повърхности, и;

(3) W
=
теглото на подвижните повърхности.



	JAR 25.395 Control system

(a) Longitudinal, lateral, directional and drag

control systems and their supporting structures

must be designed for loads corresponding to

125% of the computed hinge moments of the

movable control surface in the conditions

prescribed in JAR 25.391.

(b) The system limit loads, except the loads

resulting from ground gusts, need not exceed the

loads that can be produced by the pilot (or pilots)

and by automatic or power devices operating the

controls.

(c) The loads must not be less than those

resulting from application of the minimum forces

prescribed in JAR 25.397 (c).
	JAR 25.395
Система за управление

(a) Надлъжната, напречната, попътната системи за управление и системата за изменение на челното съпротивление на самолета и техните поддържащи конструкции, трябва да са проектирани за натоварване, съответстващо на 125% от изчисления шарнирен момент на отклоняемите управляващи повърхности в условията, описани в JAR 25.391.

(b) Граничните натоварвания на системите за управление, с изключение на натоварванията получени от действието на поривите на вятъра при земята, не трябва да надвишават натоварванията, които биха се получили от действията на пилота (или от пилотите) и от автоматичните или силови устройства задвижващи управлението.

(c) Натоварванията не трябва да са по-малки от тези предизвиквани от използването на минималните усилия, описани в JAR 25.397(с).



	JAR 25.397 Control system loads

(a) General. The maximum and minimum

pilot forces, specified in sub-paragraph (c) of this

paragraph, are assumed to act at the appropriate

control grips or pads (in a manner simulating

flight conditions) and to be reacted at the

attachment of the control system to the control

surface horn.

(b) Pilot effort effects. In the control surface

flight loading condition, the air loads on movable

surfaces and the corresponding deflections need

not exceed those that would result in flight from

the application of any pilot force within the ranges

specified in sub-paragraph (c) of this paragraph.

Two-thirds of the maximum values specified for

the aileron and elevator may be used if control

surface hinge moments are based on reliable data.

In applying this criterion, the effects of servo

mechanisms, tabs, and automatic pilot systems,

must be considered.
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	JAR 25.397
Натоварвания на системата за управление

(a) Общи положения. Максималните и минималните пилотски усилия, определени в пункт (с) на този параграф се приема, че действат върху съответните свързващи звена (тяги) или монтажни повърхнини (по начин симулиращ условията на полета) на управлението и се уравновесяват в местата на свързване на системата за управление към конзолите на управляващите повърхности.

(b) Действие на усилията в резултат на действията  на пилота. В условие на полетно натоварване на управляващите повърхности, въздушните натоварвания върху подвижните повърхности и съответстващите им отклонения не трябва да надвишават тези, които биха се получили в полет при прилагането на каквото и да е пилотско усилие в диапазоните, определени в пункт (с) на този параграф. Ако шарнирните моменти на управляващите повърхности се базират върху изпитани данни, може да се използват 2/3 от максималните стойности, определени за елероните и кормилото за височина. При прилагането на тези корекции, трябва да се отчете действието на серво-механизмите, средствата за балансиране (тримерите) и автоматичната система за управление (автопилота).

(c) Гранични сили и моменти прилагани от пилота. Граничните сили и моменти, прилагани от пилота са както следва:

Таблица 6.

Управление

Сили и моменти

Максимални

Минимални

Елерони:

Лост

Щурвал*

100 lb.

80 D in. lb.**

40 lb.

40 D in. lb.

Кормило за височина:

Лост

Щурвал (симетричен)

Щурвал (не симетричен)

250 lb.

300 lb.

100 lb.

100 lb.

100 lb.

Кормило за направление

300 lb.

130 lb.

*
Критичните части от системата за управление на елероните трябва да са проектирани за единични тангенциални усилия с гранична стойност равна на 1,25 пъти двойката сили определени по тези критерии.

**
D = диаметър на привеждащото колело в щурвала (инчове) 

Несиметричните сили трябва да се прилагат в точки върху едната от нормалните ръкохватки на щурвала по периферията на привеждащото колело.



	JAR 25.399 Dual control system

(a) Each dual control system must be

designed for the pilots operating in opposition,

using individual pilot forces not less than –

(1) 0·75 times those obtained under

JAR 25.395; or

(2) The minimum forces specified in

JAR 25.397 (c).

(b) The control system must be designed for

pilot forces applied in the same direction, using

individual pilot forces not less than 0·75 times

those obtained under JAR 25.395.
	JAR 25.399
Двойна система за управление

(a) Всяка двойна система за управление трябва да е проектирана за противодействаща експлоатация от страна на пилотите, използващи индивидуални пилотски усилия не по-малки от -

(1) 0,75 пъти от получените съгласно JAR 25.395 или

(2) Минималните усилия, определени съгласно JAR 25.397(с).

(b) Системата за управление трябва да е конструирана за съвместни пилотски усилия прилагани в едно и също направление, използваща индивидуални пилотски усилия не по-малки от 0,75 пъти от получените съгласно JAR 25.395.



	JAR 25.405 Secondary control system

Secondary controls, such as wheel brake,

spoiler, and tab controls, must be designed for

the maximum forces that a pilot is likely to apply

to those controls. The following values may be

used:
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	JAR 25.405
Система за спомагателно управление

Спомагателното управление, като спирачки на колелата от колесника, спойлери и средствата за балансиране (тримери) на управлението трябва да са проектирани за максималните усилия, които пилотите вероятно могат да приложат върху това управление. Могат да се използват следните стойности:

Таблица 7. Гранични пилотски управляващи усилия (спомагателно управление)

Управление

Гранични пилотски усилия

Разни:

*Ръкохватка, щурвал или лост
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х 50 lb.

но не по-малка от 50 lb. и не по-голяма от 150 lb. (R = радиус)

(Отнася се за всички ъгли в рамките на 20( в равнината на управление)

Двойно

133 in. lb.

Лостово (опън-натиск)

Избира се от кандидатстващия

*
Ограничено за експлоатацията на управлението на клапи, тримери, стабилизатор, спойлери и колесник на самолета.



	JAR 25.407 Trim tab effects

The effects of trim tabs on the control surface

design conditions must be accounted for only

where the surface loads are limited by maximum

pilot effort. In these cases, the tabs are

considered to be deflected in the direction that

would assist the pilot, and the deflections are –

(a) For elevator trim tabs, those required to

trim the aeroplane at any point within the positive

portion of the pertinent flight envelope in JAR

25.333 (b), except as limited by the stops; and

(b) For aileron and rudder trim tabs, those

required to trim the aeroplane in the critical

unsymmetrical power and loading conditions, with

appropriate allowance for rigging tolerances.
	JAR 25.407
Действие на средствата за баланс на управлението

Влиянията на средствата за балансиране върху условията за проектиране на управляващите повърхности, трябва да се отчетат само там, където натоварванията върху управляващите повърхности са ограничени от максимално пилотско усилие. В тези случаи тримерите се приема да се отклоняват в посоки, които биха подпомогнали пилота и отклоненията са –

(a) За тримерите на кормилото за височина, тези отклонения, изискват балансиране на самолета във всяка точка на положителната част от съответния диапазон на полета, съгласно JAR 25.333(b), освен ограничените от механичните крайни упори и

(b) За тримерите на елероните и кормилото за направление, тези отклонения, изискват балансиране на самолета в условията на критична не симетрична мощност и натоварване, с подходящо толериране на допуските в регулировките.



	JAR 25.409 Tabs

(a) Trim tabs. Trim tabs must be designed to

withstand loads arising from all likely

combinations of tab setting, primary control

position, and aeroplane speed (obtainable without

exceeding the flight load conditions prescribed for

the aeroplane as a whole), when the effect of the

tab is opposed by pilot effort forces up to those

specified in JAR 25.397 (b).

(b) Balancing tabs. Balancing tabs must be

designed for deflections consistent with the

primary control surface loading conditions.

(c) Servo tabs. Servo tabs must be designed

for deflections consistent with the primary control

surface loading conditions obtainable within the

pilot manoeuvring effort, considering possible

opposition from the trim tabs.
	JAR 25.409
Тримери

(a) Уравновесяващи тримери. Уравновесяващите тримери трябва да се проектират да издържат натоварвания възникнали от всички вероятни комбинации от тримерни настройки, положение на основното управление и скорост на самолета (получена без да се надвишават условията на полетното натоварване,. описани за целия самолет), когато действието на тримерите е обратно на усилията на пилота, до тези определени в JAR 25.397(b).

(b) Балансиращи тримери. Балансиращите тримери трябва се проектират за отклонения, съвместими с условията на натоварване на управляващите повърхности от основното управление.

(c) Серво тримери. Серво тримерите трябва да се проектират за отклонения, съвместими с условията на натоварване на управляващите повърхности от основното управление, получени в рамките на пилотските усилия при маневриране, отчитайки вероятно противостоене на уравновесяващите тримери.



	JAR 25.415 Ground gust conditions

(a) The control system must be designed as

follows for control surface loads due to ground

gusts and taxying downwind:

(1) The control system between the

stops nearest the surfaces and the cockpit

controls must be designed for loads

corresponding to the limit hinge moments H of

sub-paragraph (a) (2) of this paragraph. These

loads need not exceed –

(i) The loads corresponding to

the maximum pilot loads in JAR 25.397

(c) for each pilot alone; or

(ii) 0·75 times these maximum

loads for each pilot when the pilot forces

are applied in the same direction.
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	JAR 25.415
Условия на порив на вятъра при земята

(a) Системата за управление трябва да е проектирана за натоварванията на управляващите повърхности от поривите на вятъра при земята и рулиране по посока на вятъра, както следва:

(1) Системата за управление между крайните механични упори в близост до управляващите повърхности и управлението в пилотската кабина трябва да е проектирана за натоварвания съответстващи на граничните шарнирни моменти Н от пункт (а)(2) на този параграф. Тези натоварвания не трябва да надвишават-

(i) Натоварванията, съответстващи на максималните пилотски натоварвания съгласно JAR 25.397(с) за всеки пилот поотделно или;

(ii) 0,75 пъти, тези максимални натоварвания за всеки пилот, когато пилотските усилия се прилагат в същото направление.

(2) Механичните крайни упори на системата за управление в близост до управляващите повърхности, ключалковите механизми от системата за управление и частите от системите (ако има такива) между тези механични упори и ключалкови механизми и задвижващите конзоли на управляващите повърхности, трябва да са проектирани за граничните шарнирни моменти Н (фут.паунд), определени от формулата:


[image: image44.wmf]cS

KV

H

2

0034

,

0

-

=


Където -

V
=
65 (скорост на вятъра във възли);

К
=
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средната хорда на профила на управляващата повърхност зад линията на шарнирите (футове);

S
=
площа от управляващата повърхност зад линията на шарнирите (кв. Фут)

(b) Коефициентът на граничния шарнирен момент К за пориви на вятъра при земята ,трябва да се получи, както следва:

Таблица 8.

Повърхност

К

Положение на управлението

(а) Елерон

0,75

Колоната за управление е заключена или застопорена в средно положение

(b) Елерон
(0,50*

Елероните са напълно отклонени
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(e)   Кормило

за

(f)направление
0,75

(е)    КН в неутрално положение

(f)     КН напълно отклонено

*
Положителната стойност на К показва склонността на момента да натисне управляващата повърхност, докато отрицателната стойност на К показва склонността на момента да повдигне управляващата повърхност.



	JAR 25.427 Unsymmetrical loads

[(a) In designing the aeroplane for lateral

gust, yaw manoeuvre and roll manoeuvre

conditions, account must be taken of

unsymmetrical loads on the empennage arising

from effects such as slipstream and aerodynamic

interference with the wing, vertical fin and other

aerodynamic surfaces.

(b) The horizontal tail must be assumed to be

subjected to unsymmetrical loading conditions

determined as follows:

(1) 100% of the maximum loading from

the symmetrical manoeuvre conditions of JAR

25.331 and the vertical gust conditions of JAR

25.341(a) acting separately on the surface on

one side of the plane of symmetry; and

(2) 80% of these loadings acting on the

other side.

(c) For empennage arrangements where the

horizontal tail surfaces have dihedral angles

greater than plus or minus 10 degrees, or are

supported by the vertical tail surfaces, the

surfaces and the supporting structure must be

designed for gust velocities specified in JAR

25.341(a) acting in any orientation at right angles

to the flight path.]
	JAR 25.427
Несиметрични натоварвания

(a) При проектирането на самолета за условия на страничен порив на вятъра, маневриране с попътно завъртане и маневриране с надлъжно завъртане, трябва да се отчетат несиметричните натоварвания върху опашните плоскости, възникващи от въздействия като попътна струя и аеродинамична интерференция от крилата, вертикалния стабилизатор и други аеродинамични повърхности.

(b) Хоризонталната опашна плоскост трябва да се приеме, че е подложена на условия на несиметрично натоварване, определени както следва:

(1) !00% от максималното натоварване за условията на симетрично маневриране съгласно JAR 25.331 и условията на вертикален порив на вятъра съгласно JAR 25.341(а) действащи поотделно върху повърхностите от една и съща страна спрямо равнината на симетрия и

(2) 80% от тези натоварвания действащи върху другата страна.

(c) За разположение на опашните плоскости, където хоризонталните опашни плоскости имат двустенни ъгли по-големи от ( 10( или се поддържат от вертикалните опашни плоскости, повърхностите и поддържащата ги конструкция трябва да са проектирани за скорост на порива на вятъра, определена в JAR 25.341(а), действащ във всички посоки, под прав ъгъл спрямо траекторията на полета.



	JAR 25.445 Outboard fins

(a) When significant, the aerodynamic

influence between auxiliary aerodynamic surfaces,

such as outboard fins and winglets, and their

supporting aerodynamic surfaces must be taken

into account for all loading conditions including

pitch, roll and yaw manoeuvres, and gusts as

specified in JAR 25.341(a) acting at any

orientation at right angles to the flight path.]

(b) To provide for unsymmetrical loading

when outboard fins extend above and below the

horizontal surface, the critical vertical surface

loading (load per unit area) determined under JAR

25.391 must also be applied as follows:

(1) 100% to the area of the vertical

surfaces above (or below) the horizontal

surface.

(2) 80% to the area below (or above)

the horizontal surface.
	JAR 25.445
Външни вертикални стабилизатори

(a) Когато е значимо, аеродинамичното влияние между спомагателните аеродинамични повърхности, като външни вертикални стабилизатори и допълнителни крилца и техните поддържащи аеродинамични повърхности, трябва да се вземат предвид всички условия на натоварвания, включващи маневри с напречно завъртане, надлъжно завъртане и попътно завъртане на самолета  и пориви на вятъра, както са определени в JAR 25.341(а), действащи във всички посоки под прав ъгъл спрямо траекторията на полета.

(b) За осигуряване на несиметричното натоварване, когато външните вертикали стабилизатори са разположени над или под хоризонталните опашни плоскости, критичното натоварване на вертикалната повърхност (натоварване върху един вертикален стабилизатор), определено в JAR 25.391 също трябва да се отчете ,както следва:

(1) 100% за площа на вертикалния стабилизатор над (или под) повърхността на хоризонталния стабилизатор

(2) 80% за площа под (или над) повърхността на хоризонталния стабилизатор.



	JAR 25.457 Wing-flaps

Wing flaps, their operating mechanisms, and

their supporting structures must be designed for

critical loads occurring in the conditions

prescribed in JAR 25.345, accounting for the

loads occurring during transition from one wing-flap

position and airspeed to another.
	JAR 25.457
Клапи на крилото

Клапите на крилото, техните изпълнителни механизми и тяхната поддържаща конструкция, трябва да бъдат проектирани за появата на критични натоварвания в условията, описани в JAR 25.345, отчетени за натоварвания предизвикани по време на преместването от една позиция на клапите на друга и промяната на въздушната скорост.



	JAR 25.459 Special devices

The loading for special devices using aero-dynamic

surfaces (such as slots, slats and spoilers)

must be determined from test data.
	JAR 25.459
Специални средства

Натоварванията при кацане на самолета с използването на специални средства с аеродинамични ефекти и  повърхности (като процепни канали, аеродинамични ребра и спойлери) трябва да се определят от тестовите данни.



	JAR 25.471 General

(a) Loads and equilibrium. For limit ground

loads –

(1) Limit ground loads obtained under

this Subpart are considered to be external

forces applied to the aeroplane structure; and

(2) In each specified ground load

condition, the external loads must be placed in

equilibrium with the linear and angular inertia

loads in a rational or conservative manner.

(b) Critical centres of gravity. The critical

centres of gravity within the range for which

certification is requested must be selected so that

the maximum design loads are obtained in each

landing gear element. Fore and aft, vertical, and

lateral aeroplane centres of gravity must be

considered. Lateral displacements of the centre of

gravity from the aeroplane centreline which would

result in main gear loads not greater than 103% of

the critical design load for symmetrical loading

conditions may be selected without considering

the effects of these lateral centre of gravity

displacements on the loading of the main gear

elements, or on the aeroplane structure provided –

(1) The lateral displacement of the

centre of gravity results from random

passenger or cargo disposition within the

fuselage or from random unsymmetrical fuel

loading or fuel usage; and

(2) Appropriate loading instructions for

random disposable loads are included under the

provisions of JAR 25.1583 (c) (1) to ensure

that the lateral displacement of the centre of

gravity is maintained within these limits.

(c) Landing gear dimension data. Figure 1

of Appendix A contains the basic landing gear

dimension data.
	ЗЕМНИ НАТОВАРВАНИЯ

JAR 25.471
Общи положения

(a) Натоварвания и равновесие. За гранични натоварвания -

(1) Гранични земни натоварвания, получени съгласно този пункт, се приемат за външни сили прилагани към конструкцията на самолета и 

(2) За всяко определено условие на земно натоварване, външните натоварвания трябва да се уравновесяват с линейните и ъгловите инерционни сили по рационален или традиционен начин.

(b) Критичен център на тежестта. Критичните координати на центъра на тежестта в границите на диапазона, за който се изисква сертифицирането, трябва да се изберат така, че максималните проектни натоварвания да се получат в местата на разположение на всеки елемент от колесника на самолета. Трябва да се отчетат предната и задната, вертикалната и страничната проекции на центъра на тежестта на самолета. Страничните измествания на центъра на тежестта от централната линия на самолета, които биха довели до натоварвания в основните стойки на самолета,не по-големи от 103% от критичното проектно натоварване, определени при условията на симетрично натоварване, може да се изберат без да се отчита влиянието на тези странични измествания на центъра на тежестта при отчитане на натоварването на елементите от основните стойки на колесника или конструкцията на самолета, при услови че-

(1) Страничното изместване на центъра на тежестта е причинено от случайни размествания на пътници и товари в тялото на самолета или от случайни несиметрични разположения или от  изчерпвания на горивото и  

(2) Инструкциите за затоварване на самолета относно случайно разместващи се товари са включени в постановките на JAR 25.1583(с)(1) за да осигурят, че страничните измествания на центъра на тежестта на самолета се поддържат в рамките на тези ограничения.

(c) Оразмерителни данни за колесника на самолета. Фигура 1 на Приложение А съдържа базата за оразмеряването на колесника на самолета.



	JAR 25.473 Landing load conditions and

assumptions

(a) For the landing conditions specified in

JAR 25.479 to 25.485, the aeroplane is assumed

to contact the ground:

(1) In the attitudes defined in JAR

25.479 and JAR 25.481.

(2) With a limit descent velocity of

3·05 m/sec (10 fps) at the design landing

weight (the maximum weight for landing

conditions at maximum descent velocity); and

(3) With a limit descent velocity of

1·83 m/sec (6 fps) at the design take-off weight

(the maximum weight for landing conditions at

a reduced descent velocity).

(4) The prescribed descent velocities

may be modified if it is shown that the

aeroplane has design features that make it

impossible to develop these velocities.

(b) Aeroplane lift, not exceeding aeroplane

weight, may be assumed, unless the presence of

systems or procedures significantly affects the lift.

(c) The method of analysis of aeroplane and

landing gear loads must take into account at least

the following elements:

(1) Landing gear dynamic characteristics.

(2) Spin-up and spring back.

(3) Rigid body response.

(4) Structural dynamic response of the

airframe, if significant.

(d) The landing gear dynamic characteristics

must be validated by tests as defined in JAR

25.723(a).

(e) The coefficient of friction between the

tyres and the ground may be established by

considering the effects of skidding velocity and

tyre pressure. However, this coefficient of friction

need not be more than 0·8. ]
	JAR 25.473
Условия на земно натоварване и допускания

(a) За условията на кацане, определени в JAR 25.479 до 25.485, самолетът се приема че контактува със земята: 

(1) При височини определени съгласно JAR 25.479 и 25.481.

(2) С гранична скорост на снижение на самолета от 3,05 м/с (10 ft/sec) при проектно тегло за кацане (максималното тегло за условията на кацане с максимална скорост на снижение) и

(3) С гранична скорост на снижение на самолета от 1,83 м/с (6 ft/sec) при проектно тегло за излитане на самолета (максималното тегло за условията на кацане при намалена скорост на снижение).

(4) Описаната скорост на снижение на самолета може да се модифицира, ако се демонстрира, че самолета има проектни характеристики, които правят невъзможно достигането на такива скорости.

(b) Може да се приеме, че подемната сила на самолета, не превишава теглото на самолета, освен ако наличието на системи или процедури оказват значително влияние на подемната сила.

(c) Методът за анализ на натоварванията на самолета и колесника трябва да дава отговор за следните елементи:

(1) Динамични характеристики на колесника на самолета

(2) Завъртане и отскачане

(3) Реакция на твърдото тяло

(4) Динамичната реакция на конструкцията на самолета, ако е голяма

(d) Динамичните характеристики на колесника на самолета трябва да се докажат чрез тестове, както е определено в JAR 25.723(а).

(e) Коефициентът на триене между гумите на колелата и полосата може да се установи, като се отчете влиянието на скоростта на плъзгане и налягането в гумите, този коефициент на триене не трябва да е по-голям от 0,8.



	JAR 25.477 Landing gear arrangement

JAR 25.479 to 25.485 apply to aeroplanes with

conventional arrangements of main and nose

gears, or main and tail gears, when normal

operating techniques are used.
	JAR 25.477
Разположение на стойките на колесника

JAR25.479 до 25.485 предполагат на самолетите конвенционално разположение на стойките на колесника – основни и носова или основни и опашна, когато се използват нормални техники на опериране.



	JAR 25.479 Level landing conditions

(a) In the level attitude, the aeroplane is

assumed to contact the ground at forward velocity

components, ranging from VL 1 to 1·25 VL 2 parallel

to the ground under the conditions prescribed in

JAR 25.473 with: ]

(1) VL 1 equal to VS 0 (TAS) at the

appropriate landing weight and in standard sea-level

conditions; and

(2) VL 2 , equal to VS 0 (TAS) at the

appropriate landing weight and altitudes in a

hot day temperature of 22 . 8ºC (41ºF) above ]

standard.

(3) The effects of increased contact speed

must be investigated if approval of downwind

landings exceeding 10 knots is requested.

(b) For the level landing attitude for

aeroplanes with tail wheels, the conditions

specified in this paragraph must be investigated

with the aeroplane horizontal reference line

horizontal in accordance with Figure 2 of

Appendix A of JAR–25.

(c) For the level landing attitude for

aeroplanes with nose wheels, shown in Figure 2 of

Appendix A of JAR–25, the conditions specified

in this paragraph must be investigated assuming

the following attitudes:

(1) An attitude in which the main

wheels are assumed to contact the ground with

the nose wheel just clear of the ground; and

(2) If reasonably attainable at the

specified descent and forward velocities an

attitude in which the nose and main wheels are

assumed to contact the ground simultaneously.

(d) In addition to the loading conditions

prescribed in sub-paragraph (a) of this paragraph,

but with maximum vertical ground reactions

calculated from paragraph (a), the following

apply:

(1) The landing gear and directly

affected structure must be designed for the

maximum vertical ground reaction combined

with an aft acting drag component of not less

than 25% of this maximum vertical ground

reaction.

(2) The most severe combination of

loads that are likely to arise during a lateral

drift landing must be taken into account. In

absence of a more rational analysis of this

condition, the following must be investigated:

(i) A vertical load equal to 75%

of the maximum ground reaction of JAR

25.473(a)(2) must be considered in

combination with a drag and side load of

40% and 25%, respectively, of that

vertical load.

(ii) The shock absorber and tyre

deflections must be assumed to be 75% of

the deflection corresponding to the

maximum ground reaction of JAR

25.473(a)(2). This load case need not be

considered in combination with flat tyres.

(3) The combination of vertical and

drag components is considered to be acting at

the wheel axle centreline. ]
	JAR 25.479
Условия на хоризонтално кацане

(a) За хоризонталното положение на самолета при кацане се приема, че самолетът контактува със земята с компонента на скоростта му насочена напред в интервала от VL1 до 1,25VL2, успоредно на земята при условията, описани в JAR 25.473 със -

(1) Скорост VL1 равна на скоростта VS0(TAS) при съответстващо тегло за кацане и при стандартни атмосферни условия за морското равнище и

(2) Скорост VL2 равна на скоростта VS0 (TAS) при съответстващо тегло за кацане и надморски височини с температура за горещ ден от 22,8(С (41(F) над стандартната.

(3) Влиянието на увеличената скорост при контакта със земята трябва да се изследва, ако се изисква получаване на допуск за кацане по посока на вятър със скорост ,превишаваща 10 възела.

(b) За хоризонталното положение на самолета при кацане и за самолети с опашно колело, условията определени в този параграф, трябва да се изследват относително хоризонтална линия на самолета съгласно Фигура 2 от Приложение А на JAR-25.

(c) За хоризонтално положение на самолета при кацане, за самолети с носово колело, изобразено на Фигура 2 на Приложение А на JAR-25, условията определени в този параграф трябва да се изследват с приемане на следното положение на самолета:

(1) Положение на самолета, за което се приема, че основните колела контактуват със земята, а носовото колело все още не докоснало земята и

(2) Ако логиката позволява, положения на самолета, за определено снижение и съставна на скоростта насочена на пред, за които носовото и основните колела се приема, че контактуват със земята едновременно.

(d) В допълнение към условията за кацане, описани в пункт (а) на този параграф, но с максимални вертикални реакции на земята при кацане, изчислени съгласно параграф (а), се прилага следното:

(1) Колесникът и директно свързаната конструкция към него трябва да са проектирани за максималната вертикална реакция на земята при кацане, комбинирана с действащата назад компонента на съпротивление при приплъзване на гумите, която да не е по-малка от 25% от тази максимална вертикална реакция на земята при кацане.

(2) Трябва да се вземе предвид най-тежката комбинация от натоварвания, които вероятно биха възникнали по време на кацане със странично отнасяне. При отсъствие на по-рационален анализ на това състояние, трябва да се изследва следното:

(i) Трябва да се отчете вертикалното натоварване равно на 75% от максималната реакция на земята при кацане съгласно JAR 25.473(а)(2) в комбинация със съпротивлението на приплъзване и поотделно 40% и 25% от страничното натоварване за това вертикално натоварване.

(ii) Еластичностите на амортизационната стойка и гумите трябва да се приемат, че са 75% от еластичностите, съответстващи на максималната реакция на земята съгласно JAR 25.473(а)(2). Този случай на натоварване не трябва да се приема в комбинация с гуми с налягане по-малко от нормираното.

(3) Комбинацията от вертикалната и хоризонталната компоненти на съпротивление при приплъзване се приема, че действат върху осевата линия на оста на колелото.



	JAR 25.481 Tail-down landing conditions

(a) In the tail-down attitude, the aeroplane is

assumed to contact the ground at forward velocity

components, ranging from VL 1 to VL 2 , parallel to

the ground under the conditions prescribed in

JAR 25.473 with: ]

(1) VL 1 equal to VS 0 (TAS) at the

appropriate landing weight and in standard sea-level

conditions; and

(2) VL 2 equal to VS 0 (TAS) at the

appropriate landing weight and altitudes in a

hot-day temperature of 41ºF above standard.

The combination of vertical and drag

components is considered to be acting at the

main wheel axle centreline. ]

(b) For the tail-down landing condition for

aeroplanes with tail wheels, the main and tail

wheels are assumed to contact the ground

simultaneously, in accordance with Figure 3 of

Appendix A. Ground reaction conditions on the

tail wheel are assumed to act –

(1) Vertically; and

(2) Up and aft through the axle at 45º

to the ground line.

(c) For the tail-down landing condition for

aeroplanes with nose wheels, the aeroplane is

assumed to be at an attitude corresponding to

either the stalling angle or the maximum angle

allowing clearance with the ground by each part

of the aeroplane other than the main wheels, in

accordance with Figure 3 of Appendix A,

whichever is less.
	JAR 25.481
Условия на кацане с допиране на опашната част на самолета

(a) При положение ,че самолетът контактува със земята с опашната част по време на кацането, се приема, че самолета е с компонента на скоростта насочена напред, изменяща се в диапазона между VL1 до VL2, успоредна на земята при условията, описани в JAR 25.473 със -

(1) Скорост VL1 равна на скоростта VS0 (TAS) при съответстващо тегло за кацане и при стандартни атмосферни условия за морското равнище и

(2) Скорост VL2 равна на скоростта VS0 (TAS) при съответстващо тегло за кацане и надморски височини с температура за горещ ден от 22,8(С (41(F) над стандартната.

Комбинацията от вертикалната и хоризонталната компоненти на съпротивлението на приплъзване се приема, че действа върху осевата линия на оста на колелото.

(b) При положение ,че самолетът контактува със земята с опашната част и схемата му е с опашно колело, се приема, че колелата на основната и опашната стойки контактуват със земята едновременно, в съответствие с Фигура 3 на Приложение А. Условията на въздействието на земната реакция върху опашното колелото се приемат –

(1) Вертикално и

(2) Нагоре и назад спрямо оста на колелото под ъгъл 45( към линията на земята.

(c) При положение ,че самолетът контактува със земята с опашната част и схемата му е с носово колело, се приема, че самолета, заема положение, съответстващо или на срив или на максималния ъгъл осигуряващ разстояние до земята на всяка част от самолета, различна от колелата на основните стойки, в съответствие с Фигура 3 на Приложение А, който ъгъл е по-малък.



	JAR 25.483  One-gear landing conditions

For the one-gear landing conditions, the

aeroplane is assumed to be in the level attitude

and to contact the ground on one main landing

gear, in accordance with Figure 4 of Appendix A

of JAR–25. In this attitude –

(a) The ground reactions must be the same as

those obtained on that side under JAR

25.479(d)(1), and ]

(b) Each unbalanced external load must be

reacted by aeroplane inertia in a rational or

conservative manner.
	JAR 25.483
Условия на кацане на една основна стойка

За условията на кацане на една основна стойка, самолетът се приема, че е в хоризонтално положение и докосва земята с едната основна стойка на колесника, в съответствие с Фигура 4 на Приложение А от JAR-25. В това положение -

(a) Реакцията на земята трябва да е същата, като тази получена върху тази стойка на колесника, съгласно JAR 25.479(d)(1) и

(b) Всяко не балансирано външно натоварване, трябва да се уравновеси от инерционните сили на самолета по рационален или традиционен начин.



	JAR 25.485 Side load conditions

In addition to JAR 25.479(d)(2) the following

conditions must be considered: ]

(a) For the side load condition, the aeroplane

is assumed to be in the level attitude with only the

main wheels contacting the ground, in accordance

with Figure 5 of Appendix A.

(b) Side loads of 0·8 of the vertical reaction

(on one side) acting inward and 0·6 of the vertical

reaction (on the other side) acting outward must

be combined with one-half of the maximum

vertical ground reactions obtained in the level

landing conditions. These loads are assumed to

be applied at the ground contact point and to be

resisted by the inertia of the aeroplane. The drag

loads may be assumed to be zero.
	JAR 25.485
Условия на странично натоварване

В допълнение на JAR 25.479(d)(2) трябва да се отчетата следните условия:

(a) За условията на странично натоварване самолетът се приема, че е в хоризонтално положение,контактуващ със земята само с колелата на основната стойка, в съответствие с Фигура 5 на Приложение А.

(b) Страничните натоварвания с големини 0,8 от вертикалната реакция на земята (върху едната страна) действаща от вътрешната страна и стойност 0,6 от вертикалната реакция на земята (от другата страна) действаща от външната страна, трябва да се комбинират с ½ от максималната вертикална реакция на земята, получена при условията на кацане на самолета в хоризонтално положение. Тези натоварвания се приема, че се прилагат в точката на контактуване със земята и се уравновесяват от инерционната сила на самолета. Натоварванията от съпротивлението на приплъзване може да се приемат, че са равни на нула.



	JAR 25.487 Rebound landing condition

(a) The landing gear and its supporting

structure must be investigated for the loads

occurring during rebound of the aeroplane from

the landing surface.

(b) With the landing gear fully extended and

not in contact with the ground, a load factor of

20·0 must act on the unsprung weights of the

landing gear. This load factor must act in the

direction of motion of the unsprung weights as

they reach their limiting positions in extending

with relation to the sprung parts of the landing

gear.
	JAR 25.487
Условия при отскачане на самолета по време на кацането

(a) Колесника на самолета и неговите поддържащи конструкции трябва да се изследват за натоварвания получени по време на отскачането на самолета от полосата за кацане.

(b) При напълно спуснат колесник на самолета и все още не контактувал със земята, трябва да действа коефициент на претоварване 2,0 върху не еластичните товари от колесника на самолета. Този коефициент на претоварване трябва да действа в направление на движението на не еластичните товари, когато те достигнат граничните си положение при разпъване на стойката при реакцията от страна на еластичните елементи на стойката.



	JAR 25.489 Ground handling conditions

Unless otherwise prescribed, the landing gear

and aeroplane structure must be investigated for

the conditions in JAR 25.491 to 25.509 with the

aeroplane at the design ramp weight (the

maximum weight for ground handling conditions).

No wing lift may be considered. The shock

absorbers and tyres may be assumed to be in their

static position.
	JAR 25.491
Рулиране, разбег при излитане и пробег при кацане

В рамките на диапазона от съответстващи скорости при движението на самолета по земя и при утвърдени тегла, конструкцията на самолета и колесника се приема, че са подложени на натоварвания, не по-малки от тези получени, когато самолета се експлоатира върху груба (необработена) полоса за излитане и кацане, което логично може да се очаква в нормалната експлоатация.



	JAR 25.491 Taxi, takeoff and landing roll

Within the range of appropriate ground speeds

and approved weights, the aeroplane structure and

landing gear are assumed to be subjected to loads

not less than those obtained when the aircraft is

operating over the roughest ground that may

reasonably be expected in normal operation. ]
	JAR 25.493
Условия на пробег на самолета при кацане със  спиране

(a) Самолет с опашно колело се приема, че е в хоризонтално положение и натоварване в основните стойки на колесника, в съответствие с Фигура 6 на Приложение А от JAR-25. Граничния вертикален коефициент на претоварване е 1,2 за проектно тегло на кацане и 1,0 за проектно тегло за товарене на самолета на стоянка. Реакцията на съпротивлението при приплъзване равна на вертикалната реакция, умножена с коефициент на триене 0,8, трябва да се комбинира с вертикалната реакция на земята и да се приложи в точката на контактуване със земята.

(b) За самолет с носово колело, граничният вертикален коефициент на претоварване е 1,2 за проектно тегло за кацане и 1,0 за проектно тегло за товарене на самолета на стоянка. Реакцията на съпротивлението при приплъзване равна на вертикалната реакция умножена с коефициент на триене 0,8 трябва да се комбинират с вертикалната реакция и да се приложат в точката на контактуване със земята за всяко спиращо колело. Трябва да се отчетат следните две положения на самолета в съответствие с Фигура 6 на Приложение А:

(1) Хоризонтално положение с колела на колесника контактуващи със земята и натоварвания разпределени между основните и носовата стойки на колесника. Приема се, че ускорението на надлъжно завъртане на самолета е нула.

(2) Хоризонтално положение при контактуване със земята само на колелата от основните стойки на колесника и с момент на надлъжно завъртане на самолета, уравновесен от  ъгловото ускорение спрямо напречната ос на самолета.

(c) Може да се използва реакция на съпротивлението при приплъзване по ниска от тази описана в този параграф, ако е доказано, че не може да бъде постигната ефективна сила на съпротивление при приплъзване със стойност 0,8 пъти от вертикалната реакция при всякакви вероятни условия на натоварване.

(d) Самолет с носова стойка трябва да се проектира да издържи натоварванията възникващи от динамичното нарастване при надлъжното завъртане на самолета поради рязкото прилагане на максимални сили на спиране. Самолетът се разглежда в условие на проектно излетно тегло с контактуващи със земята основни и носова стойки на колесника и устойчиво състояние на коефициента на претоварване от 1,0. Устойчивото състояние на реакцията на носовата стойка трябва да се комбинира с максимално увеличената вертикална реакция на носовата стойка, причинена от внезапното прилагане на максимална сила на спиране, както е описано в пунктове (b) и (с) на този параграф.

(e) При отсъствието на по-рационален анализ, вертикалната реакция на носовата стойка на колесника, описана в пункт (d) на този параграф трябва да се пресметне в съответствие със следната формула:


[image: image45.wmf]÷

÷

ø

ö

ç

ç

è

æ

-

-

+

=

2

1

exp

1

x

px

f



 EMBED Equation.3  [image: image46.wmf]÷

÷

ø

ö

ç

ç

è

æ

+

+

+

+

=

E

B

A

E

A

f

B

B

A

W

V

T

N

.

.

.

.

m

m


Където:

VN
=
Вертикалната реакция на носовата стойка на колесника

WT
=
Проектното излетно тегло

А
=
Хоризонталното разстояние между центъра на тежестта на самолета и носовата стойка

В
=
Хоризонталното разстояние между центъра на тежестта на самолета и линията свързващата центровете на основните стойки на самолета (коловоза на самолета)

Е
=
Вертикалната височина на центъра на тежестта на самолета над земята със статично условие на претоварване 1,0g
(
=
Коефициент на триене 0,8

f
=
Коефициент на динамична реакция – ще се използва стойност 2,0, освен ако е доказано използването на по-нисък коефициент

При отсъствието на друга информация, коефициентът на динамична реакция f може да се определи от уравнението:
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Където: ( е критичното отношение на демпфиране на твърдото тяло в състояние на надлъжно завъртане спрямо точките на контактуване на основните стойки на самолета със земята.



	JAR 25.493 Braked roll conditions

(a) An aeroplane with a tail wheel is assumed

to be in the level attitude with the load on the

main wheels, in accordance with Figure 6 of

Appendix A. The limit vertical load factor is 1·2

at the design landing weight, and 1·0 at the design

ramp weight. A drag reaction equal to the vertical

reaction multiplied by a coefficient of friction of

0·8, must be combined with the vertical ground

reaction and applied at the ground contact point.

(b) For an aeroplane with a nose wheel, the

limit vertical load factor is 1·2 at the design

landing weight, and 1·0 at the design ramp weight.

A drag reaction equal to the vertical reaction,

multiplied by a coefficient of friction of 0·8, must

be combined with the vertical reaction and

applied at the ground contact point of each wheel

with brakes. The following two attitudes, in

accordance with Figure 6 of Appendix A, must be

considered:

(1) The level attitude with the wheels

contacting the ground and the loads distributed

between the main and nose gear. Zero pitching

acceleration is assumed.

(2) The level attitude with only the

main gear contacting the ground and with the

pitching moment resisted by angular

acceleration.

(c) A drag reaction lower than that

prescribed in this paragraph may be used if it is

substantiated that an effective drag force of 0·8

times the vertical reaction cannot be attained

 under any likely loading condition. (See ACJ

25.493(c)).

(d) An aeroplane equipped with a nose gear

must be designed to withstand the loads arising

from the dynamic pitching motion of the

aeroplane due to sudden application of maximum

braking force. The aeroplane is considered to be

at design takeoff weight with the nose and main

gears in contact with the ground, and with a

steady state vertical load factor of 1·0. The steady

state nose gear reaction must be combined with

the maximum incremental nose gear vertical

reaction caused by sudden application of

maximum braking force as described in sub-paragraphs

(b) and (c) of this paragraph.

(e) In the absence of a more rational

analysis, the nose gear vertical reaction prescribed

in sub-paragraph (d) of this paragraph must be

calculated in accordance with the following

formula:
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Where:

VN = Nose gear vertical reaction

WT = Design take-off weight

A = Horizontal distance between the c.g. of

the aeroplane and the nose wheel.

B = Horizontal distance between the c.g. of

the aeroplane and the line joining the

centres of the main wheels.

E = Vertical height of the c.g. of the

aeroplane above the ground in the 1·0 g

static condition.

µ= Coefficient of friction of 0·8.

f = Dynamic response factor; 2·0 is to be

used unless a lower factor is

substantiated.

In the absence of other information, the dynamic

response factor f may be defined by the equation.
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Where: is the critical damping ratio of the rigid

body pitching mode about the main landing gear

effective ground contact point. ]
	3.44.Условия на пробег на самолета при кацане със  спиране

3.44.1. Самолет с опашно колело се приема, че е в хоризонтално положение и натоварване в основните стойки на колесника, в съответствие с фиг. 8. Граничния вертикален коефициент на претоварване е 1,2 за проектно тегло на кацане и 1,0 за проектно тегло за товарене на самолета на стоянка. Реакцията на съпротивлението при приплъзване равна на вертикалната реакция, умножена с коефициент на триене 0,8, трябва да се комбинира с вертикалната реакция на земята и да се приложи в точката на контактуване със земята.

3.44.2. За самолет с носово колело, граничният вертикален коефициент на претоварване е 1,2 за проектно тегло за кацане и 1,0 за проектно тегло за товарене на самолета на стоянка. Реакцията на съпротивлението при приплъзване равна на вертикалната реакция умножена с коефициент на триене 0,8 трябва да се комбинират с вертикалната реакция и да се приложат в точката на контактуване със земята за всяко спиращо колело. Трябва да се отчетат следните две положения на самолета в съответствие с фигура 8 :

1) хоризонтално положение с колела на колесника контактуващи със земята и натоварвания разпределени между основните и носовата стойки на колесника. Приема се, че ускорението на надлъжно завъртане на самолета е нула.

2) хоризонтално положение при контактуване със земята само на колелата от основните стойки на колесника и с момент на надлъжно завъртане на самолета, уравновесен от  ъгловото ускорение спрямо напречната ос на самолета.

3.44.3. Може да се използва реакция на съпротивлението при приплъзване по ниска от тук описаната, ако е доказано, че не може да бъде постигната ефективна сила на съпротивление при приплъзване със стойност 0,8 пъти от вертикалната реакция при всякакви вероятни условия на натоварване.

3.44.4. Самолет с носова стойка трябва да се проектира да издържи натоварванията възникващи от динамичното нарастване при надлъжното завъртане на самолета поради рязкото прилагане на максимални сили на спиране. Самолетът се разглежда в условие на проектно излетно тегло с контактуващи със земята основни и носова стойки на колесника и устойчиво състояние на коефициента на претоварване от 1,0. Устойчивото състояние на реакцията на носовата стойка трябва да се комбинира с максимално увеличената вертикална реакция на носовата стойка, причинена от внезапното прилагане на максимална сила на спиране, както е описано в т.3.44.2 и т.3.44.3.

3.44.5. При отсъствието на по-рационален анализ, вертикалната реакция на носовата стойка на колесника, по т.3.44.4 трябва да се пресметне в съответствие със следната формула:
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Където:

VN
=
Вертикалната реакция на носовата стойка на колесника

WT
=
Проектното излетно тегло

А
=
Хоризонталното разстояние между центъра на тежестта на самолета и носовата стойка

В
=
Хоризонталното разстояние между центъра на тежестта на самолета и линията свързващата центровете на основните стойки на самолета (коловоза на самолета)

Е
=
Вертикалната височина на центъра на тежестта на самолета над земята със статично условие на претоварване 1,0g
(
=
Коефициент на триене 0,8

f
=
Коефициент на динамична реакция – ще се използва стойност 2,0, освен ако е доказано използването на по-нисък коефициент

При отсъствието на друга информация, коефициентът на динамична реакция f може да се определи от уравнението:
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където: ( е критичното отношение на демпфиране на твърдото тяло в състояние на надлъжно завъртане спрямо точките на контактуване на основните стойки на самолета със земята.



	JAR 25.495 Turning

In the static position, in accordance with Figure 7

of Appendix A, the aeroplane is assumed to

execute a steady turn by nose gear steering, or by

application of sufficient differential power, so that

the limit load factors applied at the centre of

gravity are 1·0 vertically and 0·5 laterally. The

side ground reaction of each wheel must be 0·5 of

the vertical reaction.
	JAR 25.495
Завои

В статично положение в съответствие с Фигура 7 от Приложение А, самолетът се приема, че изпълнява установен завой, посредством управление на носовата стойка или чрез използване на достатъчно диференциране на мощността, така, че граничният коефициент на претоварване прилаган в центъра на тежестта на самолета е 1,0 във вертикална посока и  0,5 в хоризонтално направление. Страничната реакция на земята във всяко колело трябва да е 0,5 от вертикалната реакция.



	JAR 25.497 Tail-wheel yawing

(a) A vertical ground reaction equal to the

static load on the tail wheel, in combination with a

side component of equal magnitude, is assumed.

(b) If there is a swivel, the tail wheel is

assumed to be swivelled 90º to the aeroplane

longitudinal axis with the resultant load passing

through the axle.

(c) If there is a lock, steering device, or

shimmy damper the tail wheel is also assumed to

be in the trailing position with the side load acting

at the ground contact point.
	JAR 25.497
Странично плъзгане на опашното колело 

(a) Приема се, че вертикалната реакция на земята е равна на статичното натоварване върху опашното колело в комбинация със страничната компонента с еднаква стойност.

(b) Ако има шарнирно съединение, опашното колело се приема, че се завърта на 90( спрямо надлъжната ос на самолета с резултантно натоварване преминаващо през оста на шарнира на колелото.

(c) Ако има заключващ механизъм, управляващ механизъм или демпфер на колебанията, се приема, че опашното колело също  е в положение на самоориентиране със странично натоварване, действащо в точката на контактуване със земята.



	JAR 25.499 Nose-wheel yaw and steering

(a) A vertical load factor of 1·0 at the

aeroplane centre of gravity, and a side component

at the nose wheel ground contact equal to 0·8 of

the vertical ground reaction at that point are

assumed.

(b) With the aeroplane assumed to be in

static equilibrium with the loads resulting from

the use of brakes on one side of the main landing

gear, the nose gear, its attaching structure, and the

fuselage structure forward of the centre of gravity

must be designed for the following loads:

(1) A vertical load factor at the centre

of gravity of 1·0.

(2) A forward acting load at the

aeroplane centre of gravity of 0·8 times the

vertical load on one main gear.

(3) Side and vertical loads at the

ground contact point on the nose gear that are

required for static equilibrium.

(4) A side load factor at the aeroplane

centre of gravity of zero.

(c) If the loads prescribed in sub-paragraph

(b) of this paragraph result in a nose gear side

load higher than 0·8 times the vertical nose gear

load, the design nose gear side load may be

 limited to 0·8 times the vertical load, with

unbalanced yawing moments assumed to be

resisted by aeroplane inertia forces.

(d) For other than the nose gear, its attaching

structure, and the forward fuselage structure the

loading conditions are those prescribed in sub-paragraph

(b) of this paragraph, except that –

(1) A lower drag reaction may be used

if an effective drag force of 0·8 times the

vertical reaction cannot be reached under any

likely loading condition; and

(2) The forward acting load at the

centre of gravity need not exceed the maximum

drag reaction on one main gear, determined in

accordance with JAR 25.493 (b).

(e) With the aeroplane at design ramp

weight, and the nose gear in any steerable

position, the combined application of full normal

steering torque and vertical force equal to 1·33

times the maximum static reaction on the nose

gear must be considered in designing the nose

gear, its attaching structure and the forward

fuselage structure. ]
	JAR 25.499
Странично плъзгане и управление на носовото колело

(a) Приема се, че вертикалният коефициент на претоварване е 1,0 в центъра на тежестта на самолета, а страничната компонента в точката на контактуване на носовата стойка със земята е равна на 0,8 от вертикалната реакция на земята в тази точка.

(b) При допускане самолетът да е в статично равновесие с натоварвания произтичащи от използването на спирачките от едната от основните стойки на колесника, носовата стойка, свързаната с нея конструкция и конструкцията на тялото намираща се напред от центъра на тежестта на самолета, трябва да са проектирани за следните натоварвания:

(1) Вертикален коефициент на претоварване в центъра на тежестта със стойност 1,0 

(2) Натоварване, действащо напред спрямо центъра на тежестта на самолета със стойност 0,8 от вертикалното натоварване върху една от основните стойки на колесника.

(3) Странично и вертикално натоварвания приложени върху носовата стойка в точката на контактуването й със земята, които са необходими за статично уравновесяване.

(4) Нулев страничен коефициент на претоварване в центъра на тежестта на самолета.

(c) Ако натоварванията, описани в пункт (b) на този параграф предизвикват в носовата стойка странично натоварване по-високо от 0,8 от вертикалното натоварване на носовата стойка, проектното странично натоварване на носовата стойка може да бъде ограничено до 0,8 от вертикалното натоварване с не балансирани моменти на попътно завъртане на самолета, които се допуска да се уравновесяват от инерционната сила на самолета.

(d) За другите части от конструкцията на планера на самолета освен за носовата стойка, присъединената към нея конструкция и разположената напред конструкция от тялото на самолета, условията за натоварване са тези, описани в пункт (b) на този параграф, с изключение на -

(1) Може да се използва по-малка реакция на съпротивлението при приплъзване, ако не може да се достигне ефективна сила на съпротивлението при приплъзване със стойност 0,8 от вертикалната реакция при което и да е вероятно условие на натоварване и

(2) Действащото напред натоварване в центъра на тежестта, не трябва да надвишава максималната реакция на съпротивлението при приплъзване върху една основна стойка, определена в съответствие с JAR 25.493(b).

(e) За самолет с проектно тегло при товарене на стоянка и носовата стойка е в някакво отклонено положение, трябва да се отчете комбинираното прилагане на пълен нормален управляващ момент и вертикална сила равна на 1,33 пъти от максималната статична реакция върху носовата стойка,  при проектирането на носовата стойка, присъединената към нея конструкция и предната част от конструкцията на тялото на самолета.



	JAR 25.503 Pivoting

(a) The aeroplane is assumed to pivot about

one side of the main gear with the brakes on that

side locked. The limit vertical load factor must be

1·0 and the coefficient of friction 0·8.

(b) The aeroplane is assumed to be in static

equilibrium, with the loads being applied at the

ground contact points, in accordance with Figure 8 of Appendix A.
	JAR 25.503
Завъртане

(a) Самолетът се приема, че се завърта около основната стойка на едната си страна със задействани спирачки на колелата от тази страна. Граничният вертикален коефициент на претоварване трябва да е 1,0 и коефициента на триене да е 0,8.

(b) Самолетът се приема, че е в статично равновесно състояние с приложени натоварвания в точката на контактуване със земята в съответствие с Фигура 8 от Приложение А.



	JAR 25.507 Reversed braking

(a) The aeroplane must be in a three point

static ground attitude. Horizontal reactions

parallel to the ground and directed forward must

be applied at the ground contact point of each

wheel with brakes. The limit loads must be equal

to 0·55 times the vertical load at each wheel or to

the load developed by 1·2 times the nominal

maximum static brake torque, whichever is less.

(b) For aeroplanes with nose wheels, the

pitching moment must be balanced by rotational

inertia.

(c) For aeroplanes with tail wheels, the

resultant of the ground reactions must pass

through the centre of gravity of the aeroplane.
	JAR 25.507
Реверсивно спиране

(a) Самолетът трябва да е в статично положение на триточково контактуване със земята. В точките на контактуване със земята на всяко спиращо колело от колесника трябва да се приложат хоризонтални реакции, паралелни на земята и насочени напред. Граничните натоварвания трябва да са равни на 0,55 от вертикалното натоварване за всяко колело или от натоварването получено с 1,2 пъти над номиналният максимален статичен момент на спиране, което е по-малко.

(b) За самолети с носово колело, пикиращия момент трябва да се балансира от инертността на завъртането.

(c) За самолети с опашно колело, резултантната на реакцията на земята трябва да преминава през центъра на тежестта на самолета.



	JAR 25.509 Towing Loads

(a) The towing loads specified in sub-paragraph

(d) of this paragraph must be

considered separately. These loads must be

applied at the towing fittings and must act parallel

to the ground. In addition –

(1) A vertical load factor equal to 1·0

must be considered acting at the centre of

gravity;

(2) The shock struts and tyres must be

in their static positions; and

(3) With WT as the design ramp weight,

the towing load, FTOW is –

(i) 0.3 WT for WT less than

30 000 pounds;

(ii) 
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between 30 000 and 100 000 pounds; and

(iii) 0·15 WT for WT over 100 000

pounds.

(b) For towing points not on the landing gear

but near the plane of symmetry of the aeroplane,

the drag and side tow load components specified

for the auxiliary gear apply. For towing points

located outboard of the main gear, the drag and

side tow load components specified for the main

gear apply. Where the specified angle of swivel

cannot be reached, the maximum obtainable angle

must be used.

(c) The towing loads specified in sub-paragraph

(d) of this paragraph must be reacted as

follows:

(1) The side component of the towing

load at the main gear must be reacted by a side

force at the static ground line of the wheel to

which the load is applied.

(2) The towing loads at the auxiliary

gear and the drag components of the towing

loads at the main gear must be reacted as

follows:

(i) A reaction with a maximum

value equal to the vertical reaction must

be applied at the axle of the wheel to

which the load is applied. Enough

aeroplane inertia to achieve equilibrium

must be applied.

(ii) The loads must be reacted by

aeroplane inertia.
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	JAR 25.509
Натоварвания при буксиране

(a) Натоварванията при буксиране, определени в пункт (d) на този параграф, трябва да се отчетат по отделно. Тези натоварвания трябва да се приложат във възлите на присъединяване на водилото към самолета и трябва да действат паралелно на земята. В допълнение –

(1) Трябва да се отчете действието на вертикален коефициент на претоварване равен на 1,0 в центъра на тежестта на самолета

(2) Амортизационните стойки и гумите трябва да са в техните статични състояния, и

(3) С проектно тегло на товарене на самолета на стоянка WT, натоварването от буксирането FTOW е -

(i) 0,3 WT, за WT по-малко от 30’000 паунда; 

(ii) 
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 ,за WT между 30’000 паунда и 100’000 паунда и;

(iii) 0,15 WT, за WT над 100’000 паунда

(b) За точки на буксиране не разположени върху колесника на самолета, но около равнината на симетрия на самолета, компонентите на натоварването определени за допълнителната стойка се прилагат по посока на тегленето и встрани. За точки на буксиране, разположени навън от основните стойки на колесника, компонентите на натоварването определени за допълнителната стойка се прилагат по посока на тегленето и встрани. Там където определеният ъгъл на отклонение не може да се достигне, трябва да се използва максималният достижим ъгъл.

(c) Натоварванията при буксиране, определени в пункт (b) на този параграф трябва да се уравновесяват, както следва:

(1) Страничната компонента на натоварването от буксиране в основната стойка, трябва да се уравновесява от страничната сила разположена върху статичната земна линия на колелото, към която е приложено натоварването.

(2) Натоварването от буксирането в допълнителната стойка и компонентите от натоварването при буксиране по посока на буксирането приложени върху основната стойка трябва да се уравновесяват, както следва:

(i) Трябва да се приложи в оста на колелото, към която е приложено натоварване, реакция с максимална стойност равна на вертикалната реакция. Трябва да е на лице достатъчна инертност на самолета, за да се достигне равновесие.

(ii) Натоварванията трябва да се уравновесят от инерционната сила на самолета.

(d) Описаните натоварвания при буксирането са както определените в следната Таблица:

Таблица 8.

Точка на буксиране

Положение

Натоварване

Величина

№

Направление

Основна стойка на колесника

0,75 FTOW
за възела на основната стойка

1

2

3

4

Напред, успоредно на оста на буксиране

Напред, 30( спрямо оста на буксиране

Назад, успоредно на оста на буксиране

Назад, 30( спрямо оста на буксиране

Допълнителна стойка

Отклонена напред

1,0 FTOW
5

6

Напред

Назад

Отклонена назад

7

8

Напред

Назад

Отклонена на 45( напред

0,5 FTOW
9

10

Напред, успоредно на колелото

Назад, успоредно на колелото

Отклонена на 45( назад

11

12

Напред, в равнината на колелото

Назад, в равнината на колелото



	JAR 25.511 Ground load: unsymmetrical

loads on multiple-wheel units

(a) General. Multiple-wheel landing gear

units are assumed to be subjected to the limit

ground loads prescribed in this Subpart under sub-

paragraphs (b) through (f) of this paragraph. In

addition –

(1) A tandem strut gear arrangement is

a multiple-wheel unit; and

(2) In determining the total load on a

gear unit with respect to the provisions of sub-

paragraphs (b) through (f) of this paragraph,

the transverse shift in the load centroid, due to

unsymmetrical load distribution on the wheels,

may be neglected.

(b) Distribution of limit loads to wheels;

tyres inflated. The distribution of the limit loads

among the wheels of the landing gear must be

established for each landing, taxying, and ground

handling condition, taking into account the effects

of the following factors:

(1) The number of wheels and their

physical arrangements. For truck type landing

gear units, the effects of any see-saw motion of

the truck during the landing impact must be

considered in determining the maximum design

loads for the fore and aft wheel pairs.

(2) Any differentials in tyre diameters

resulting from a combination of manufacturing

tolerances, tyre growth, and tyre wear. A

maximum tyre-diameter differential equal to

two-thirds of the most unfavourable

combination of diameter variations that is

obtained when taking into account

manufacturing tolerances, tyre growth and tyre

wear, may be assumed.

(3) Any unequal tyre inflation pressure,

assuming the maximum variation to be ±5% of

the nominal tyre inflation pressure.

(4) A runway crown of zero and a

runway crown having a convex upward shape

that may be approximated by a slope of 1·5%

with the horizontal. Runway crown effects

must be considered with the nose gear unit on

either slope of the crown.

(5) The aeroplane attitude.

(6) Any structural deflections.

(c) Deflated tyres. The effect of deflated

tyres on the structure must be considered

with respect to the loading conditions specified in

sub-paragraphs (d) through (f) of this paragraph,

taking into account the physical arrangement of

the gear components. In addition –

(1) The deflation of any one tyre for

each multiple wheel landing gear unit, and the

deflation of any two critical tyres for each

landing gear unit using four or more wheels per

unit, must be considered; and

(2) The ground reactions must be

applied to the wheels with inflated tyres except

that, for multiple-wheel gear units with more

than one shock strut, a rational distribution of

the ground reactions between the deflated and

inflated tyres, accounting for the differences in

shock strut extensions resulting from a deflated

tyre, may be used.

(d) Landing conditions. For one and for two

deflated tyres, the applied load to each gear unit is

assumed to be 60% and 50%, respectively, of the

limit load applied to each gear for each of the

prescribed landing conditions. However, for the

drift landing condition of JAR 25.485, 100% of

the vertical load must be applied.

(e) Taxying and ground handling conditions.

For one and for two deflated tyres –

(1) The applied side or drag load

factor, or both factors, at the centre of gravity

must be the most critical value up to 50% and

40%, respectively, of the limit side or drag

load factors, or both factors, corresponding to

the most severe condition resulting from

consideration of the prescribed taxying and

ground handling conditions.

(2) For the braked roll conditions of

JAR 25.493 (a) and (b) (2), the drag loads on

each inflated tyre may not be less than those at

each tyre for the symmetrical load distribution

with no deflated tyres;

(3) The vertical load factor at the

centre of gravity must be 60% and 50%

respectively, of the factor with no deflated

tyres, except that it may not be less than 1 g;

and

(4) Pivoting need not be considered.

(f) Towing conditions. For one and for two

deflated tyres, the towing load, FTOW, must be

60% and 50% respectively, of the load prescribed.
	JAR 25.511
Земно натоварване: несиметрични натоварвания върху многоколесни стойки на колесника

(a) Общи положения. Многоколесните стойки се приема, че са подложени на гранични земни натоварвания, описани в този пункт съгласно пунктове от (b) до (f) на този параграф. В допълнение -

(1) Подреждането на сдвоени стойки се приема, че са многоколесни тележки и

(2) При определянето на пълното натоварване върху стойката с отчитане на предвижданията в пунктове от (b) до (f) на този параграф, може да се пренебрегне напречното изместване на центроидата на натоварването поради разпределението на несиметрично натоварване върху колелата от тележката.

(b) Разпределение на граничните натоварвания върху колелата от стойката, с гуми с налягане по-малко от нормираното. Разпределението на граничните натоварвания между колелата от стойката за кацане трябва да се установят за всякакви условия на кацане, рулиране и наземно товарене на самолета с отчитане влиянието на следните фактори:

(1) Броят на колелата и начина на тяхното подреждане. За стойки тип тележки влиянието на всякакви колебателни премествания (люлеения) на тележката по време на удара при кацането трябва да се отчетат при определяне на максималното проектно натоварване за предните и задните двойки колела.

(2) Всякакви разлики в диаметрите на гумите, произтичащи от комбинацията на производствените допуски, разширение на гумата и износване на гумата. Може да се приеме, че максималната диференциална разлика в диаметърът на гумата е равна на 2/3 от най-неблагоприятната комбинация от изменения на диаметъра, които се достигат като се вземат предвид производствените допуски, разширението на гумата и износването на гумата.

(3) Всякакви не еднакви налягания в гумите приемащи максимални изменения от (5% от номиналното налягане на гумата.

(4) Нулева изпъкналост на пистата и изпъкналост на пистата, имаща форма на възвишение, която може да е приблизително с кривина 1,5% спрямо хоризонта. Влиянието на изпъкналостта на пистата, трябва да се отчете за самолети с носова стойка на колесника при всякакви кривини на изпъкналост.

(5) Пространственото положение на самолета

(6) Всякакви структурни изкривявания

(c) Гуми с изпуснато налягане Влиянието на гумите с изпуснато налягане върху конструкцията трябва да се отчете по отношение на условията на натоварване, определени в пунктове от (d) до (f) на този параграф, имайки предвид физическото разположение на компонентите от стойката. В допълнение -

(1) Трябва да се отчете спадането на налягането (изпускането) на всяка една от гумите за всяка многоколесна стойка от колесника на самолета и изпускането на всеки две критични гуми за всяка стойка използваща четири или повече колела на една стойка, и

(2) Реакцията на земята трябва да се приложи върху колелата с изпуснати гуми, освен това за много-колесните стойки с повече от една амортизационна стойка, може да се използва рационално разпределение на реакцията на земята между изпуснатите и напомпаните гуми, с пресмятане на разликите в отклоненията на амортизационните стойки, произтичащи от изпуснатите гуми.

(d) Условия на кацане. За една или за две изпуснати гуми, прилаганото натоварване върху всяка стойка се приема, че е 60% и 50%, респективно от граничното натоварване, прилагано върху всяка стойка за всички от описаните условия за кацане. За условия на кацане съгласно JAR 25.485, трябва да се приложи 100% от вертикалното натоварване.

(e) Условия на рулиране и товарене на самолета на земя. За една или за две изпуснати гуми -

(1) Прилаганите страничен, или по направление на съпротивлението при приплъзване, коефициенти на претоварване или и двата коефициента едновременно приложени в центъра на тежестта на самолета, трябва да са с най-критичните стойности до 50% и 40% респективно от граничните такива коефициенти на претоварване - страничен или по направление на съпротивлението при приплъзване или и двата, съответстващи на най-тежките условия, произтичащи при отчитането на описаните условия на рулиране и товарене на самолета на земя.

(2) За условия на спиране при рулиране,съгласно JAR 25.493 (а) и (b)(2), натоварванията от съпротивлението при приплъзване на всяка изпусната гума, не може да е по-малко от тези за всички гуми при симетрично разпределение на натоварването с не изпуснати гуми.

(3) Вертикалния коефициент на претоварване в центъра на тежестта на самолета трябва да е 60% и 50% респективно от коефициента на претоварване с не изпуснати гуми, освен ако не може да е по-малък от 1,0g, и

(4) Не се отчита завъртане

(f) Условия на буксиране. За една или за две изпуснати гуми, натоварването при буксиране FTOW трябва да е 60% и 50% респективно от описаното натоварване.



	JAR 25.519 Jacking and tie-down provisions

(a) General. The aeroplane must be designed

to withstand the limit load conditions resulting

from the static ground load conditions of sub-paragraph

(b) of this paragraph and, if applicable,

sub-paragraph (c) of this paragraph at the most

critical combinations of aeroplane weight and

centre of gravity. The maximum allowable load at

each jack pad must be specified.

(b) Jacking. The aeroplane must have

provisions for jacking and must withstand the

following limit loads when the aeroplane is

supported on jacks:

(1) For jacking by the landing gear at

the maximum ramp weight of the aeroplane, the

aeroplane structure must be designed for a

vertical load of 1·33 times the vertical static

reaction at each jacking point acting singly and

in combination with a horizontal load of 0·33

times the vertical static reaction applied in any

direction.

(2) For jacking by other aeroplane

structure at maximum approved jacking weight:

(i) The aeroplane structure must

be designed for a vertical load of 1·33

times the vertical reaction at each jacking

point acting singly and in combination

with a horizontal load of 0·33 times the

vertical static reaction applied in any

direction.

(ii) The jacking pads and local

structure must be designed for a vertical

load of 2·0 times the vertical static

reaction at each jacking point, acting

singly and in combination with a

horizontal load of 0·33 times the vertical

static reaction applied in any direction.]

(c) Tie-down. If tie-down points are

provided, the main tie-down points and local

structure must withstand the limit loads resulting

from a 65-knot horizontal wind from any

direction. ]
	JAR 25.519
Средства за повдигане с крикове и окачване

(a) Общи положения. Самолетът трябва да се проектира да издържа условия на гранично натоварване произтичащи от условията на статично земно натоварване съгласно пункт (b) на този параграф, ако се отнася, пункт (с) на този параграф при най-критичната комбинация за тегло на самолета и разположение на центъра на тежестта. Трябва да се определи максималното допустимо натоварване във всяка точка на окачване (подпиране).

(b) Повдигане с крик. Самолетът трябва да има средства за повдигане с крик и трябва да издържа следните гранични натоварвания, когато самолетът е поставен на крикове:

(1) При повдигане с крик, чрез стойките на колесника при максимално тегло на натоварване на самолета на земя, конструкцията на самолета трябва да е проектирана за вертикално натоварване 1,33 пъти от статичната вертикална реакция за всяка точка на повдигане, действащо отделно или в комбинация с хоризонтално натоварване 0,33 пъти от вертикалната статична реакция, прилагано във всяко направление.

(2) За повдигане с крикове, чрез използване на други части от конструкцията на самолета при максимално разрешено тегло за повдигане:

(i) Конструкцията на самолета трябва да е проектирана за вертикално натоварване 1,33 пъти от вертикалната статична реакция във всяка точка за повдигане, действащо отделно или в комбинация с хоризонтално натоварване 0,33 пъти от вертикалната статична реакция, прилагано във всяко направление.

(ii) Подложките за поставяне на криковете и разположената в съседство с  тях конструкция на самолета, трябва да са проектирани за вертикално натоварване 2,0 пъти от вертикалната статична реакция във всяка точка на повдигане, действащо отделно или в комбинация с хоризонтално натоварване 0,33 пъти от вертикалната статична реакция на земята, прилагано във всяко направление.

(c) Окачване (провисване). Ако са предвидени точки за окачване, главните точки на окачване и разположената в съседство с тяхо тях конструкция трябва да издържат гранични натоварвания произтичащи от 65 възела хоризонтален вятър във всяко направление.



	JAR 25.561 General

(See ACJ 25.561.)

(a) The aeroplane, although it may be

damaged in emergency landing conditions on land

or water, must be designed as prescribed in this

paragraph to protect each occupant under those

conditions.

(b) The structure must be designed to give

each occupant every reasonable chance of

escaping serious injury in a minor crash landing

when –

(1) Proper use is made of seats, belts,

and all other safety design provisions;

(2) The wheels are retracted (where

applicable); and

(3) The occupant experiences the

following ultimate inertia forces acting

separately relative to the surrounding structure:

(i) Upward, 3·0g

(ii) Forward, 9·0g

(iii) Sideward, 3·0g on the

airframe and 4·0g on the seats and their

attachments

(iv) Downward, 6·0g

(v) Rearward, 1·5g

(See AMJ 25.561 (b) (3).)

(c) For equipment, cargo in the passenger

compartments and any other large masses, the

following apply:

(1) These items must be positioned so

that if they break loose they will be unlikely to:

(i) Cause direct injury to

occupants;

(ii) Penetrate fuel tanks or lines or

cause fire or explosion hazard by damage

to adjacent systems; or

(iii) Nullify any of the escape

facilities provided for use after an

emergency landing.

(2) When such positioning is not

practical (e.g. fuselage mounted engines or

auxiliary power units) each such item of mass

shall be restrained under all loads up to those

specified in paragraph (b)(3) of this section.

The local attachments for these items should be

designed to withstand 1·33 times the specified

loads if these items are subject to severe wear

and tear through frequent removal (e.g. quick

change interior items). ]

(d) Seats and items of mass (and their

supporting structure) must not deform under any

loads up to those specified in sub-paragraph

(b)(3) of this paragraph in any manner that would

impede subsequent rapid evacuation of occupants.

(See ACJ 25.561(d).)
	УСЛОВИЯ НА АВРИЙНО КАЦАНЕ

JAR 25.561
Общи положения

(a) Самолетът, въпреки че може да е повреден в условията на аварийно кацане на земя или във вода, трябва да е проектиран, както е описано в този параграф, да предпазва всички пътници при тези условия.

(b) Конструкцията трябва да е проектирана да осигури за всеки пътник логичен шанс за избягване на сериозно нараняване при минимално разрушаване при кацане, когато –

(1) При правилно използване на седалките, обезопасяващите колани и всички други предвидени обезопасяващи средства.

(2) Колелата са прибрани (там където се отнася), и

(3) Пътниците изпитват следните максимални инерционни сили, действащи отделно спрямо околната конструкция:

(i) Нагоре 3,0 g;
(ii) Напред 9,0 g;
(iii) В страни 3,0 g върху планера и 4,0 g върху седалките и техните връзки;

(iv) Надолу 6,0 g;
(v) Назад 1,5 g.
(c) За оборудване, товар в пътническите салони и всякакви други големи (масивни) елементи, се прилага следното:

(1) Тези части трябва да са разположени така, че ако се разруши закрепването им, те вероятно не биха предизвикали:

(i) Директно нараняване на пътници;

(ii) Проникване в горивните резервоари или тръбопроводи или причиняване на опасност от запалване или взривяване, чрез разрушаване на съседно разположени системи, или

(iii) Унищожаване на всякакви средства за напускане на самолета, предвидени за използване при аварийно кацане.

(2) Когато такова разположени практически не е възможно (например монтирани към тялото двигатели или спомагателен енергиен агрегат) всеки такъв масивен елемент трябва да е укрепен, при всякакви натоварвания до тези, определени в пункт (b)(3) на този параграф. Локалното окачване на тези елементи трябва да се проектира да издържи 1,33 пъти определеното натоварване в тези елементи, подложени на силно износване и скъсване при чести демонтирания (например бързо снемаемите елементи от интериора на пътническите салони).

(d) Седалки и масивни елементи (и техните поддържащи конструкции) не трябва да се деформират под действието на всякакви натоварвания до тези, определени в пункт (b)(3) на този параграф по всякакъв начин, който би затруднил последващата бърза евакуация на пътниците.



	JAR 25.562 Emergency landing dynamic

conditions

(a) The seat and restraint system in the

aeroplane must be designed as prescribed in this

paragraph to protect each occupant during an

emergency landing condition when –

(1) Proper use is made of seats, safety

belts, and shoulder harnesses provided for in

the design; and

(2) The occupant is exposed to loads

resulting from the conditions prescribed in this

paragraph.

(b) Each seat type design approved for

passenger occupancy must successfully complete

dynamic tests or be demonstrated by rational

analysis based on dynamic tests of a similar type

seat, in accordance with each of the following

emergency landing conditions. The tests must

be conducted with an occupant simulated by a

170-pound (77·11 kg) anthropomorphic, test

dummy sitting in the normal upright position:

(1) A change in downward vertical

velocity, v) of not less than 35 feet per

second (10·67 m/s), with the aeroplane’s

longitudinal axis canted downward 30 degrees

with respect to the horizontal plane and with

the wings level. Peak floor deceleration must

occur in not more than 0·08 seconds after

impact and must reach a minimum of 14 g.

(2) A change in forward longitudinal

velocity v) of not less than 44 feet per

second (13·41 m/s), with the aeroplane’s

longitudinal axis horizontal and yawed

10 degrees either right or left, whichever would

cause the greatest likelihood of the upper torso

restraint system (where installed) moving off

the occupant’s shoulder, and with the wings

level. Peak floor deceleration must occur in

not more than 0·09 seconds after impact and

must reach a minimum of 16 g. Where floor

rails or floor fittings are used to attach the

seating devices to the test fixture, the rails or

fittings must be misaligned with respect to the

adjacent set of rails or fittings by at least 10

degrees vertically (i.e. out of parallel) with one

rolled 10 degrees.

(c) The following performance measures

must not be exceeded during the dynamic tests

conducted in accordance with sub-paragraph (b)

of this paragraph:

(1) Where upper torso straps are used

tension loads in individual straps must not

exceed 1750 pounds (793·78 kg). If dual

straps are used for restraining the upper torso,

the total strap tension loads must not exceed

2000 pounds (907·18 kg).

(2) The maximum compressive load

measured between the pelvis and the lumbar

column of the anthropomorphic dummy must

not exceed 1500 pounds (680·38 kg).

(3) The upper torso restraint straps

(where installed) must remain on the

occupant’s shoulder during the impact.

(4) The lap safety belt must remain on

the occupant’s pelvis during the impact.

(5) Each occupant must be protected

from serious head injury under the conditions

prescribed in sub-paragraph (b) of this

paragraph. Where head contact with seats or

other structure can occur, protection must be

provided so that the head impact does not

exceed a Head Injury Criterion (HIC) of 1000

units. The level of HIC is defined by the

equation –
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Where –

t1 is the initial integration time,

t2 is the final integration time, and

a(t) is the total acceleration vs. time curve for the

head strike, and where

(t) is in seconds, and (a) is in units of gravity (g).

(6) Where leg injuries may result from

contact with seats or other structure, protection

must be provided to prevent axially

compressive loads exceeding 2250 pounds

(1020·58 kg) in each femur.

(7) The seat must remain attached at all

points of attachment, although the structure

may have yielded.

(8) Seats must not yield under the tests

specified in sub-paragraphs (b)(1) and (b)(2) of

this paragraph to the extent they would impede

rapid evacuation of the aeroplane occupants.
	JAR 25.562
Условия на динамично аварийно кацане

(a) Седалките и задържащите системи (средства) в самолета, трябва да са проектирани, както е описано в този параграф, за да защитят всеки пътник в условията на аварийно кацане, когато -

(1) Се използват правилно седалките, обезопасяващите колани и раменни ремъци, предвидени в конструкцията, и

(2) Пътникът е подложен на натоварвания, произтичащи от условията, описани в този параграф.

(b) Всяка конструкция на типа седалка, допусната за настаняване на пътник, трябва успешно да премине динамичните тестове или да е демонстрирала, чрез рационален анализ, основан на динамичните тестове за подобен тип седалки, в съответствие с всяко едно от следните условия на аварийно кацане. Тестовете трябва да се проведат със антропологичен симулант на пътник с тегло 170 паунда (77,11 кг), тестов манекен, седящ в нормално изправено положение:

(1) Промяна в насочената надолу вертикална скорост ((v), не по-малка от 35 фута за секунда (10,67 м/с), с надлъжна ос на самолета наклонена на надолу с 30( спрямо хоризонталната равнина и хоризонтално положение на крилата. Максималното забавяне на пода трябва да се получи за не повече от 0,08 секунди след удара и трябва да достига като минимум 14g.

(2) Промяна в насочената напред надлъжна скорост ((v), за не по-малко от 44 фута за секунда (13,41 м/с), с хоризонтална надлъжна ос на самолета и завъртяна попътно на 10( във всяка една посока – наляво или надясно, което би предизвикало най-голяма вероятност за обезопасяващата горната част на тялото на пътниците система (където има инсталирана такава) предпазваща от преместване на раменете на пътниците и с хоризонтално положение на крилата. Максималното забавяне на пода трябва да се получи за не повече от 0,09 секунди след удара и трябва да достига като минимум 16g. Там където са използвани подови релси или фитинги за закрепване на седалките към елементите на тестовото оборудване, релсите или фитингите трябва да са разместени със съобразяване на съседните поставени релси и фитинги поне на 10( вертикално (например не паралелно) с едно завъртане на 10(.

(c) По време на провеждането на динамичните тестове, в съответствие с пункт (b) на този параграф, не трябва да се надвишават следните измерени характеристики:

(1) Там където са използвани ремъци за предпазване на горната част от тялото, индивидуалните натоварвания на разтягане на ремъците не трябва да надвишават 1750 паунда (793,78 кг). Ако са използвани двойни ремъци за придържане на горната част на тялото, пълните натоварвания на разтягане на ремъка не трябва да надвишава 2000 паунда (907,18 кг).

(2) Максималното притискащо натоварване, измерено между таза и гръбначния стълб на антропологичния манекен, не трябва да надвишава 1500 паунда (680,38 кг).

(3) Ремъците за предпазване на горната част на тялото (където са инсталирани) трябва да останат върху раменете на пътника по време на удара.

(4) Обезопасяващите тазовата част колани трябва да останат върху таза на пътника по време на удара.

(5) Всеки пътник трябва да се предпази от сериозно нараняване на главата в условията, описани в пункт (b) на този параграф. Там където може да се получи контакт на главата на пътника със седалките или друга конструкция, трябва да се предвиди предпазване, така, че ударът на главата да не превишава Критерия за нараняване на главата (HIC) от 1000 единици. Стойността на HIC се определя от уравнението:
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Където -

t1 
е началното време при интегрирането

t2
е крайното време при интегрирането, и

а(t)
е пълното ускорение спрямо кривата на времето за ударът на главата, и където

(t)
е в секунди, и (а) е в единици от гравитационната константа g.

(6) Там където нараняването на краката и коленете може да се причини от контакт със седалките или друга конструкция, трябва да се предвиди защита, за да предпази аксиалните притискащи натоварвания да превишат 2250 паунда (1020,58 кг) за всяко бедро.

(7) Седалката трябва да остане закрепена за всички точки на окачването й, въпреки, че конструкцията може да се е деформирала.

(8) Седалките не трябва да се деформират при тестовете, определени в пунктове (b)(1) и (b)(2) на този параграф, до степен, при която те биха попречили на бързата евакуация на пътниците от самолета.

JAR 25.563
Средства за дрениране на конструкцията

Отчитането на якостта на конструкцията за осигуряването на средствата за дрениране, трябва да е в съответствие с JAR 25.801(е).



	JAR 25.563 Structural ditching provisions

Structural strength considerations of ditching

provisions must be in accordance with JAR

25.801 (e).
	JAR 25.563
Средства за дрениране на конструкцията

Отчитането на якостта на конструкцията за осигуряването на средствата за дрениране, трябва да е в съответствие с JAR 25.801(е).



	JAR 25.571 Damage-tolerance and fatigue

evaluation of structure

(a) General. An evaluation of the strength,

detail design, and fabrication must show that

catastrophic failure due to fatigue, corrosion, or

accidental damage, will be avoided throughout the

operational life of the aeroplane. This evaluation

must be conducted in accordance with the

provisions of sub-paragraphs (b) and (e) of this

paragraph, except as specified in sub-paragraph

(c) of this paragraph, for each part of the structure

which could contribute to a catastrophic failure

(such as wing, empennage, control surfaces and

their systems, the fuselage, engine mounting,

landing gear, and their related primary

attachments). (See ACJ 25.571 (a).) For turbine

engine powered aeroplanes, those parts which

could contribute to a catastrophic failure must

also be evaluated under sub-paragraph (d) of this

paragraph. In addition, the following apply:

(1) Each evaluation required by this

paragraph must include –

 (i) The typical loading spectra,

temperatures, and humidities expected in

service;

(ii) The identification of principal

structural elements and detail design

points, the failure of which could cause

catastrophic failure of the aeroplane; and

(iii) An analysis, supported by test

evidence, of the principal structural

elements and detail design points

identified in sub-paragraph (a) (1) (ii) of

this paragraph.

(2) The service history of aeroplanes of

similar structural design, taking due account of

differences in operating conditions and

procedures, may be used in the evaluations

required by this paragraph.

(3) Based on the evaluations required

by this paragraph, inspections or other

procedures must be established as necessary to

prevent catastrophic failure, and must be

included in the Airworthiness Limitations

Section of the Instructions for Continued

Airworthiness required by JAR 25.1529.

(b) Damage-tolerance (fail-safe) evaluation.

The evaluation must include a determination of

the probable locations and modes of damage due

to fatigue, corrosion, or accidental damage. The

determination must be by analysis supported by

test evidence and (if available) service

experience. Damage at multiple sites due to prior

fatigue exposure must be included where the

design is such that this type of damage can be

expected to occur. The evaluation must

incorporate repeated load and static analyses

supported by test evidence. The extent of damage

for residual strength evaluation at any time within

the operational life must be consistent with the

initial detectability and subsequent growth under

repeated loads. The residual strength evaluation

must show that the remaining structure is able to

withstand loads (considered as static ultimate

loads) corresponding to the following conditions:

(1) The limit symmetrical manoeuvring

conditions specified in JAR 25.337 up to VC

and in JAR 25.345.

(2) The limit gust conditions specified

 in JAR 25.341 at the specified speeds up to]

VC and in JAR 25.345.

(3) The limit rolling conditions

specified in JAR 25.349 and the limit

unsymmetrical conditions specified in JAR

25.367 and JAR 25.427(a) through (c), at]

speeds up to VC.

(4) The limit yaw manoeuvring

conditions specified in JAR 25.351 at the

specified speeds up to VC.

(5) For pressurised cabins, the

following conditions:

(i) The normal operating

differential pressure combined with the

expected external aerodynamic pressures

applied simultaneously with the flight

loading conditions specified in sub-paragraphs

(b)(1) to (b)(4) of this

paragraph if they have a significant

effect.

(ii) The maximum value of

normal operating differential pressure

(including the expected external

aerodynamic pressures during 1 g level

flight) multiplied by a factor of 1·15

omitting other loads.

(6) For landing gear and directly-affected

airframe structure, the limit ground

loading conditions specified in JAR 25.473,

JAR 25.491 and JAR 25.493.

If significant changes in structural stiffness or

geometry, or both, follow from a structural

failure, or partial failure, the effect on damage

tolerance must be further investigated. (See ACJ

25.571 (b).) The residual strength requirements of

this sub-paragraph (b) apply, where the critical

damage is not readily detectable. On the other

hand, in the case of damage which is readily

detectable within a short period, smaller loads

than those of sub-paragraphs (b)(1) to (b)(6)

inclusive may be used by agreement with the

Authority. A probability approach may be used in

these latter assessments, substantiating that

catastrophic failure is extremely improbable. (See

ACJ 25.571 (a), paragraph 2.1.2.)

(c) Fatigue (safe-life) evaluation.

Compliance with the damage-tolerance

requirements of sub-paragraph (b) of this

paragraph is not required if the applicant

establishes that their application for particular

structure is impractical. This structure must be

shown by analysis, supported by test evidence, to

be able to withstand the repeated loads of variable

magnitude expected during its service life without

detectable cracks. Appropriate safe-life scatter

factors must be applied.

 (d) Sonic fatigue strength. It must be shown

by analysis, supported by test evidence, or by the

service history of aeroplanes of similar structural

design and sonic excitation environment, that –

(1) Sonic fatigue cracks are not

probable in any part of the flight structure

subject to sonic excitation; or

(2) Catastrophic failure caused by sonic

cracks is not probable assuming that the loads

prescribed in sub-paragraph (b) of this

paragraph are applied to all areas affected by

those cracks.

(e) Damage-tolerance (discrete source)

evaluation. The aeroplane must be capable of

successfully completing a flight during which

likely structural damage occurs as a result of –

(1) Bird impact as specified in JAR

25.631;

(2) Reserved

(3) Reserved

(4) Sudden decompression of

compartments as specified in JAR 25.365 (e)

and (f).

The damaged structure must be able to

withstand the static loads (considered as ultimate

loads) which are reasonably expected to occur at

the time of the occurrence and during the

completion of the flight. Dynamic effects on these

static loads need not be considered. Corrective

action to be taken by the pilot following the

incident, such as limiting manoeuvres, avoiding

turbulence, and reducing speed, may be

considered. If significant changes in structural

stiffness or geometry, or both, follow from a

structural failure or partial failure, the effect on

damage tolerance must be further investigated.

(See ACJ 25.571(a), paragraph 2.7.2 and ACJ

25.571 (b).)
	ОЦЕНЯВАНЕ НА УМОРАТ А НА МАТЕРИАЛА

JAR 25.571
Допуски при разрушение и оценка на умората на материала на конструкцията

(a) Общи положения. Оценката на якостта, проектирането на детайлите и производството им трябва да покажат, че катастрофална повреда, поради умора на материала, корозия или случайна повреда, ще бъдат предотвратени през целия живот на експлоатация на самолета. Това оценяване трябва да се проведе в съответствие с предвижданията на пунктове (b) и (е) на този параграф, освен както е определено в пункт (с) на този параграф, за всяка част от конструкцията, която би допринесла за катастрофалната повреда (като крилата, опашните плоскости, управляващите повърхности и техните системи, тялото на самолета, възлите за закрепване на двигателите, колесникът на самолета и техните основни свързващи съединения). За самолети оборудвани с газо-турбинни двигатели, тези части, които биха допринесли за катастрофална повреда, също трябва да бъдат оценени съгласно пункт (d) на този параграф. В допълнение се прилага следното:

(1) Всяко оценяване, изисквано от този параграф трябва да включва -

(i) Типичният спектър на натоварване, температури и влажности в експлоатацията;

(ii) Определяне на проектните точки на основните конструктивни елементи и детайли, повредата на които би довела до катастрофална повреда на самолета, и

(iii) Анализи, подкрепени с доказателства посредством изпитания, за проектните точки на основните конструктивни елементи и детайли, определени в пункт (а)(1)(ii) на този параграф.

(2) Историята от експлоатацията на самолети с подобни проектирани конструкции, с вземане предвид на съответните разлики в условията на експлоатация и процедурите, които могат да се използват при оценяването, изисквано в този параграф.

(3) Базирани на оценяванията, изисквани в този параграф, трябва да се установят проверки или други процедури, като необходимост за предпазване от катастрофална повреда и трябва да бъдат включени в частта, касаеща ограниченията на летателната годност от Инструкцията за поддържане на летателната годност, изисквана от JAR 25.1529.

(b) Оценка на допуска на повредите (безопасен отказ). Оценката трябва да включва определяне на вероятното разположение и типа на повредите поради умора на материала, корозия или случайна повреда. Определянето трябва да е подкрепено от анализи чрез тестови доказателства и (ако е на разположение) опит от експлоатацията. Повреди на многобройни места поради предходно открита налична умора на материала, трябва да бъдат включени, там където конструкцията е такава, че този тип повреди могат да се очакват да се случат. Оценяването трябва да включва повтарящи се натоварвания и статични анализи, потвърдени от тестови доказателства. Степента на повреда за оценяване на остатъчната якост по всяко време в рамките на експлоатационния живот, трябва да се съвмести с началното откриване и последващо развитие при повтарящи се натоварвания. Оценката на остатъчната якост трябва да показва, че останалата конструкция е в състояние да издържи натоварвания (разглеждани, като максимални статични натоварвания), съответстващи на следните условия:

(1) Граничните условия на симетрично маневриране, определени в JAR 25.337 до скорост VC и съгласно JAR 25.345.

(2) Граничните условия на порива на вятъра, определени в JAR 25.341 при определени скорости до VC и съгласно JAR 25.345.

(3) Граничните условия на напречно завъртане, определени в JAR 25.349 и граничните несиметрични условия, определени в JAR 25.367 и 25.427 (а) до (с) при скорости до VC.

(4) Граничните условия при попътно маневриране, определени в JAR 25.351 при определените скорости до VC.

(5) За кабини на самолета със създадено свръх-налягане, следните условия:

(i) Нормалното експлоатационно диференциално налягане комбинирано с очакваното външно аеродинамично налягане, приложено едновременно с условията на полетно натоварване, определени в пунктове (b)(1) до (b)(4) на този параграф, ако те имат значително влияние.

(ii) Максималната стойност на нормалното експлоатационно диференциално налягане (включващо очакваните външни аеродинамични налягания по време на хоризонтален полет с коефициент на претоварване 1g) умножено с коефициент от 1,15 с изключване на други натоварвания.

(6) За колесника на самолета и директно свързаната с него конструкция на планера, граничните условия на земни натоварвания, определени в JAR 25.473, 25.491 и 25.493.

Ако значителни промени в коравината или геометрията на конструкцията или и двете, са последвани от повреда на конструкцията или от частична повреда на конструкцията, трябва в бъдеще да се провери влиянието на допуска на разрушението. Изискванията за остатъчна якост в този пункт (b) се прилагат, там където критичната повреда не е лесно забележима. От друга страна, в случай на повреда, която е лесно забележима за кратък период от време, по-малки натоварвания от тези, включени в пунктове (b)(1) и (b)(6), може да се използват по договаряне с Въздухоплавателната Администрация. При тези крайни оценявания може да се използват приближения на вероятността, доказваща че предизвикването на катастрофална повреда е изключително малко вероятно.

(c) Оценяване на умората на материала (ресурс). Не е необходимо съответствие с изискванията за допуска на разрушаването от пункт (b) на този параграф, ако кандидатстващия установи, че тяхното прилагане за отделна конструкция е неосъществимо. Тази конструкция трябва да покаже, чрез анализ и да потвърди, чрез тестови доказателства, че е способна да издържи повтарящи се натоварвания с променлива величина, очаквани по време на нейния експлоатационен живот, без забележими пукнатини. Трябва да се приложат подходящи коефициенти на разбиване на ресурса.

(d) Якост при умора на материала от свръхзвукови натоварвания. Трябва да се демонстрира, чрез анализи, да се потвърди с тестово доказване или от хронология на експлоатацията на самолет с подобно проектирана конструкция и среда на свръх-звукови вибрации, че -

(1) Пукнатините предизвикани от свръх-звуковото натоварване не са възможни за всяка част от полетната конструкция подложени на свръх-звукови вибро-напрежения, или

(2) Катастрофално разрушаване, причинено от пукнатини в резултат на свръх-звукови натоварвания, вероятно не допуска, че натоварванията описани в пункт (b) на този параграф са приложени върху всички области засегнати от тези пукнатини.

(e) Оценка на допуска на повредите (от дискретен източник). Самолетът трябва да е в състояние успешно да изпълни полет, по време на който може да се получи вероятна повреда на конструкцията на самолета, в резултат на:

(1) Удар от птица, както е определено в JAR 25.631.

(2) Запазен.

(3) Запазен.

(4) Внезапна декомпресия на херметичните помещения (салони), както е определено в JAR 25.365 (е) и (f).

Повредената конструкция трябва да е в състояние да издържи статичните натоварвания (разглеждани, като максимални натоварвания), които логично са очаквани да се случат в момента на появяването им и по време на завършване на полета след това. Динамичното влияние на тези статични натоварвания не трябва да се разглежда. След получаването на инцидента трябва да се предприемат корегиращи действия от страна на пилота, такива като ограничаване на маневрите, причиняващи турболенция и може да се обмисли намаляване на скоростта. Ако се предизвикат значителни промени в коравината или геометрията на конструкцията или и в двете от конструктивна повреда или от отделна повреда, влиянието на допуска на повредите трябва в бъдеще да се изследва.



	JAR 25.581 Lightning protection

(a) The aeroplane must be protected against

catastrophic effects from lightning. (See JAR

25X899 and ACJ 25.581.)

(b) For metallic components, compliance

with sub-paragraph (a) of this paragraph may be

shown by –

(1) Bonding the components properly

to the airframe; or

(2) Designing the components so that a

strike will not endanger the aeroplane.

(c) For non-metallic components, compliance

with sub-paragraph (a) of this paragraph may be

shown by –

(1) Designing the components to

minimise the effect of a strike; or

(2) Incorporating acceptable means of

diverting the resulting electrical current so as

not to endanger the aeroplane.
	JAR 25.581
Предпазване от високоволтови разряди (мълнии)

(a) Самолетът трябва да е защитен срещу катастрофална повреда в резултат на високоволтов разряд (мълния).

(b) За металните компоненти, съответствието с пункт (а) на този параграф може да се демонстрира посредством–

(1) С използване на заземяващи метални ленти (заземки) заземяващи коректно компонентите към планера на самолета.

(2) Проектиране на компонентите така, че удар от мълния няма да изложи на опасност самолета.

(c) За не-метални компоненти, съответствието с пункт (а) на този параграф, може да се демонстрира чрез –

(1) Проектиране на компонентите с цел минимизиране влиянието на удар от мълния, или

(2) Включване на приемливи средства за отклоняване на резултантният електрически заряд, така че да не се изложи на опасност самолета.



	JAR 25.601 General

The aeroplane may not have design features or

details that experience has shown to be hazardous

or unreliable. The suitability of each questionable

design detail and part must be established by tests.
	ГЛАВА D – ПРОЕКТИРАНЕ И КОНСТРУИРАНЕ

ОБЩИ ПОЛОЖЕНИЯ

JAR 25.601
Общи положения

Самолетът не може да има характеристики на конструкцията или детайли от нея, които опитът показва, че са опасни или не надеждни. Пригодността на всеки съмнително проектиран детайл или част трябва да се установи, чрез изпитания.



	JAR 25.603 Materials (For Composite Materials

see ACJ 25.603.)

The suitability and durability of materials used

for parts, the failure of which could adversely

affect safety, must –

(a) Be established on the basis of experience

or tests;

(b) Conform to approved specifications (such

as industry or military specifications, or Technical

Standard Orders) that ensure their having the

strength and other properties assumed in the

design data; and

(c) Take into account the effects of

environmental conditions, such as temperature

and humidity, expected in service.
	JAR 25.603
Материали

Пригодността и стабилността на материалите, използвани за части, повредата на които може неблагоприятно да повлияе на безопасността, трябва -

(a) Да са установени на базата на опита и изпитания

(b) Да отговарят на утвърдените спецификации (такива като индустриални или военни спецификации или указания за техническите стандарти), които осигуряват, че те имат якост и други свойства приети в проектните данни, и

(c) Да отчитат влиянията на околната среда, такива като температура и влажност, очаквани в експлоатацията им.



	JAR 25.605 Fabrication methods

(a) The methods of fabrication employed in

the Primary Structure must be such as to produce

a consistently sound structure which must also be

reliable with respect to maintenance of the

original strength under reasonable service

conditions. Processes and process control must

ensure that it is unlikely that a major defect will

remain in any primary structural component after

manufacture (for example in complex forgings).

(b) Each new aircraft fabrication method

must be substantiated by a test programme.
	JAR 25.605
Методи за производство

(a) Методите за производство използвани в основната конструкция, трябва да са такива, че да осигурят съвместимо здрава конструкция, която също трябва да е надеждна по отношение на поддържането на оригиналната якост (здравина) в условията на приемлива експлоатация. Технологиите и управлението на технологичните процеси, трябва да осигурят малка вероятност за оставане на значим  недостатък в какъвто и да е основен конструктивен компонент след производството (например, при процес на сложно коване).

(b) Всеки нов метод за производство на самолет, трябва да се докаже, чрез програма за изпитание на издръжливост.



	JAR 25.607 Fasteners

(a) Each removable bolt, screw, nut, pin or

other removable fastener (see ACJ 25.607 (a))

must incorporate two separate locking devices if –

(1) Its loss could preclude continued

flight and landing within the design limitations

of the aeroplane using normal pilot skill and

strength; or

(2) Its loss could result in reduction in

pitch, roll or yaw control capability or response

below that required by Subpart B of this

JAR–25.

(b) The fasteners specified in sub-paragraph

(a) of this paragraph and their locking devices

may not be adversely affected by the

environmental conditions associated with the

particular installation.

(c) No self-locking nut may be used on any

bolt subject to rotation in operation unless a non-friction

locking device is used in addition to the

self-locking device.
	JAR 25.607
Крепежни елементи

(a) Всеки снеамем болт, винт, гайка, щифт или друг снемаем крепежен елемент трябва да включва две отделни фиксиращи (законтрящи) средства, ако-

(1) Неговата загуба би направила невъзможно продължението на полета и кацането, в рамките на проектните ограничения на самолета, с използването на нормални пилотски умения и усилия, или

(2) Неговата загуба би довела до намаляване на надлъжната, напречната и попътната управляемост на самолета или тяхното съответствие да е под изискванията, описани в глава В на този JAR-25.

(b) Крепежните елементи, определени в пункт (а) на този параграф и техните законтрящи средства, не могат да бъдат повлияни неблагоприятно от условията на околната среда свързани със специфичните инсталирания.

(c) За който и да е болт, подложен на въртене в експлоатацията не може да се използват самозаконтрящи се гайки, освен ако се използват нетриещи се законтрящи устройства в допълнение на самозаконтрящите се гайки.



	JAR 25.609 Protection of structure

Each part of the structure must (see ACJ

25.609) –

(a) Be suitably protected against

deterioration or loss of strength in service due to

any cause, including –

(1) Weathering;

(2) Corrosion; and

(3) Abrasion; and

(b) Have provisions for ventilation and

drainage where necessary for protection.
	JAR 25.609
Предпазване на конструкцията

Всяка част от конструкцията трябва -

(a) Да бъде подходящо защитена срещу износване или загуба на якост в експлоатацията, поради някаква причина, включваща -

(1) Ерозия;
(2) Корозия, и

(3) Абразивно износване, и

(b) Да има предвидени средства за вентилиране и дрениране, там където е необходимо за защитата й.



	JAR 25.611 Accessibility provisions

Means must be provided to allow inspection

(including inspection of principal structural

elements and control systems), replacement of

parts normally requiring replacement, adjustment,

and lubrication as necessary for continued

airworthiness. The inspection means for each

item must be practicable for the inspection

interval for the item. Non-destructive inspection

aids may be used to inspect structural elements

where it is impracticable to provide means for

direct visual inspection if it is shown that the

inspection is effective and the inspection

procedures are specified in the maintenance

manual required by JAR 25.1529.
	JAR 25.611
Средства за достъп

Трябва да се предвидят средства, позволяващи инспектиране (включващи инспектиране на основните конструктивни елементи и системи за управление), замяна на частите, за които нормално се изисква замяната им в експлоатацията, настройки и смазване, които са необходими за поддържане на летателната годност. Способите за инспектиране за всяка част, трябва да са осъществими за интервала на инспектиране на частта. Може да се използват средства за неразрушаващ контрол, за да се инспектират конструктивните елементи, там където е неприложимо да се осигурят средства за директна визуална инспекция, ако е демонстрирано, че инспекцията е ефективна и процедурата за инспектиране е определена в Ръководството за техническа експлоатация, изисквано от JAR 25.1529.



	JAR 25.613 Material strength properties

and design values

(a) Material strength properties must be

based on enough tests of material meeting

approved specifications to establish design values

on a statistical basis.

(b) Design values must be chosen to

minimise the probability of structural failures due

to material variability. Except as provided in sub-paragraph

(e) of this paragraph, compliance with

this sub-paragraph must be shown by selecting

design values which assure material strength with

the following probability:

(1) Where applied loads are eventually

distributed through a single member within an

assembly, the failure of which would result in

loss of structural integrity of the component,

99% probability with 95% confidence.

(2) For redundant structure, in which

the failure of individual elements would result

in applied loads being safely distributed to

other load carrying members, 90% probability

with 95% confidence.

(c) The effects of temperature on allowable

stresses used for design in an essential component

or structure must be considered where thermal

effects are significant under normal operating

conditions.

(d) The strength, detail design, and

fabrication of the structure must minimise the

probability of disastrous fatigue failure,

particularly at points of stress concentration.

(e) Greater design values may be used if a

‘premium selection’ of the material is made in

which a specimen of each individual item is tested

before use to determine that the actual strength

properties of that particular item will equal or

exceed those used in design.
	JAR 25.613
Якостни свойства на материала и проектни стойности

(a) Якостните свойства на материала трябва да се базират на достатъчно проведени изпитания на материала, отговарящи на утвърдените спецификации за установяване на проектните стойности на статистическа основа.

(b) Проектните стойности трябва да се изберат, за да намалят вероятността от повреда на конструкцията поради променливост на материала. Освен, както е предвидено в подпараграф (е) на този параграф, съответствието с този подпараграф трябва да се демонстрира, чрез избиране на проектни стойности, които осигуряват якостта на материала със следната вероятност:

(1) 99% вероятност с 95% доверителна вероятност, там където прилаганите натоварвания евентуално се разпределят в единична част в рамките на съединението, повредата на която би довело до загуба на конструктивната цялост на компонента.

(2) 90% вероятност с 95% доверителна вероятност, за многозвенна (сложна) конструкция, за която повреда на индивидуални елементи би довело до безопасно преразпределение на прилаганите усилия към другите поемащи натоварването елементи. 

(c) Там където температурните влияния са значителни при нормални експлоатационни условия, трябва да се разглежда влиянието на температурата върху допустимите напрежения, използвани за проектиране на основни компоненти или конструкция.

(d) Якостта, конструкцията на детайла и производството на конструкцията, трябва да минимизира вероятността от катастрофална повреда поради умора на материала, особено в точки на концентрация на напреженията.

(e) Може да се използва по-голяма проектна стойност, ако е направена “отбрана селекция” на този материал, в която е изпитан образец на всяка индивидуална част, преди използването й, за да се определи, че действителните якостни свойства на тази отделна част ще са равни или ще превишават тези, използвани при проектирането.



	JAR 25.615 Reserved
	JAR 25.615
Запазен



	JAR 25.619 Special factors

The factor of safety prescribed in JAR 25.303

must be multiplied by the highest pertinent special

factor of safety prescribed in JAR 25.621 through

JAR 25.625 for each part of the structure whose

strength is –

(a) Uncertain.

(b) Likely to deteriorate in service before

normal replacement; or

(c) Subject to appreciable variability because

of uncertainties in manufacturing processes or

inspection methods.

Where the Authority is not satisfied in a specific

case that a special factor is the correct approach

to ensuring the necessary integrity of the parts of

the structure under service conditions, other

appropriate measures must be taken.
	JAR 25.619
Специални показатели

Коефициентът на сигурност, описан в JAR 25.303, трябва да се умножи с най-високият отнасящ се специален коефициент на сигурност, описан в JAR 25.621 до 25.625 за всяка част от конструкцията, чиято якост е -

(a) Неустановена;

(b) Вероятно влошаваща се в експлоатацията, преди нормалната замяна, или

(c) Подложена на значителна изменчивост поради съмнения в процеса на производство или метода на инспектиране.

Там, където Въздухоплавателната администрация не е удовлетворена, за отделен случай, от коректното избиране на специалният коефициент, за осигуряване на необходимата цялост на частите от конструкцията в условията на експлоатацията, трябва да се изберат други подходящи критерии.



	JAR 25.621 Casting factors

The approved national standards of the

participants are accepted by the Authorities as

alternatives to FAR 25.621.
	JAR 25.621
Показатели за отливки (отлети детайли)

Утвърдените национални стандарти на страните-членки на JAA са приети от Въздухоплавателните администрации, като алтернативи на FAR 25.621.



	JAR 25.623 Bearing factors

(a) Except as provided in sub-paragraph (b)

of this paragraph, each part that has clearance

(free fit), and that is subject to pounding or

vibration, must have a bearing factor large enough

to provide for the effects of normal relative

motion.

(b) No bearing factor need be used for a part

for which any larger special factor is prescribed.
	JAR 25.623
Показатели за лагери (лагерни съединения)

(a) Освен, както е предвидено в подпараграф (b) на този параграф, всяка част, която има луфт (свободно поставяне) и която е подложена на ударно натоварване или вибрации, трябва да има достатъчно голям лагерен показател, за да се осигури извършването на нормалните относителни премествания.

(b) Не е необходимо използването на лагерен показател за част, за която всеки голям специален показател е описан.



	JAR 25.625 Fitting factors

For each fitting (a part or terminal used to join

one structural member to another), the following

apply:

(a) For each fitting whose strength is not

proven by limit and ultimate load tests in which

actual stress conditions are simulated in the fitting

and surrounding structures, a fitting factor of at

least 1·15 must be applied to each part of –

(1) The fitting;

(2) The means of attachment; and

(3) The bearing on the joined members.

(b) No fitting factor need be used –

(1) For joints made under approved

practices and based on comprehensive test data

(such as continuous joints in metal plating,

welded joints, and scarf joints in wood); or

(2) With respect to any bearing surface

for which a larger special factor is used.

 (c) For each integral fitting, the part must be

treated as a fitting up to the point at which the

section properties become typical of the member.

(d) For each seat, berth, safety belt, and

harness, the fitting factor specified in JAR

25.785(f)(3) applies.
	JAR 25.625
Показатели за крепежни елементи (фитинги)

За всеки крепежен елемент (част или крайно съединение, използвани за съединяване на един структурен елемент с друг), се прилага следното -

(a) За всеки крепежен елемент, чиято якост не е доказана, чрез гранични или на максимално натоварване изпитания, в които са симулирани действителни напрегнати състояние във фитингите и обкръжаващата ги конструкция, трябва да се приложи показател за фитинги най-малко 1,15 за всяка част от -

(1) Фитингът;

(2) Присъединителните средствата, и

(3) Лагерът на сборният възел от обединените елементи.

(b) Не е необходимо използване на показател за фитинги -

(1) За съединения, изпълнени по утвърдени процедури и базирани върху изчерпателни данни от изпитания (такива като непрекъснати съединения в метална обшивка, заварени съединения и скосени под ъгъл дървени съединения), или

(2) При някои лагерни повърхнини, за които е използван голям специален показател.

(c) За всеки монолитен фитинг, частта трябва да се третира като фитинг до момента, в който свойствата на участък от него не станат типични, като за съставен детайл.

(d) За всяка седалка, койка, обезопасяващ колан и обезопасяващи ремъци, се прилага показател за фитинги, определен в JAR 25.785(f)(3).


	JAR 25.629 Flutter, deformation, and

failsafe criteria

(a) General. Compliance with this paragraph

must be shown by calculations, resonance tests, or

other tests found necessary by the Authority. Full

scale flight flutter tests at speeds up to VDF/MDF

for the critical aeroplane flutter modes must be

conducted when –

(1) MD is equal to or greater than

0·8 M;

(2) The adequacy of flutter analysis and

wind tunnel tests have not been established by

previous experience with aircraft having

similar design features; or

(3) The conditions specified in sub-paragraph

(a)(1) or (2) of this paragraph exist,

and modifications to the type design have a

significant effect on the critical flutter modes.

(b) Flutter and divergence prevention. The

dynamic evaluation of the aeroplane must include

an investigation of the significant elastic, inertia,

and aerodynamic forces associated with the

rotations and displacements of the plane of the

propeller. In addition, the following apply:

(1) The aeroplane must be designed to

be free from flutter and divergence (unstable

structural distortion due to aerodynamic

loading) for all combinations of altitude and

speed encompassed by the VD/MD versus

altitude envelope enlarged at all points by an

increase of 20% in equivalent air-speed at both

constant Mach number and constant altitude,

except that the envelope may be limited to a

maximum Mach number of 1·0 when MD is less

than 1·0 at all design altitudes and the

following is established:

(i) A proper margin of damping

exists at all speeds up to MD; and

(ii) There is no large and rapid

reduction in damping as MD is

approached.

(2) If concentrated balance weights are

used on control surfaces, their effectiveness

and strength, including supporting structure,

must be substantiated.

(c) Loss of control due to structural

deformation. The aeroplane must be designed to

be free from control reversal and from undue loss

of longitudinal, lateral, and directional stability

and control, as a result of structural deformation

(including that of the control surface covering) at

speeds up to the speed prescribed in sub-paragraph

(b) of this paragraph for flutter

prevention.

(d) Fail-safe criteria. The following fail-safe

criteria must be met:

(1) It must be shown, by analysis or

tests, that the aeroplane is free from such

flutter or divergence that would preclude safe

flight, at any speed up to VD, after each of the

following:

(i) Each of the failures,

malfunctions, or adverse conditions listed

in sub-paragraph (d)(4) of this paragraph.

(ii) Any other combination of

failures, malfunctions, or adverse

conditions not shown to be extremely

improbable.

(2) If a failure, malfunction, or adverse

condition described in sub-paragraph (d)(4) of

this paragraph is simulated during a flight test

in showing compliance with this paragraph, the

maximum speed investigated need not exceed

VFC if it is shown, by correlation of the flight

test data with other test data or analyses, that

hazardous flutter or divergence will not occur

at any speed up to VD.

(3) The structural failures described in

sub-paragraphs (d)(4)(i) and (ii) of this

paragraph need not be considered in showing

compliance with this paragraph if engineering

data substantiate that the probability of their

occurrence is negligible by showing that the

structural element is designed with –

(i) Conservative static strength

margins for each ground and flight

loading conditions specified in this

JAR–25; or

(ii) Sufficient fatigue strength for

the loading spectrum expected in

operation.

(4) The failures, malfunctions, or

adverse conditions used to show compliance

with this paragraph are as follows:

(i) Failure of any single element

of the structure supporting any engine,

independently mounted propeller shaft,

large auxiliary power unit, or large

externally mounted aerodynamic body

(such as an external fuel tank).

(ii) Any single failure of the

engine structure, on turbo-propeller

aeroplanes, that would reduce the yaw or

pitch rigidity of the propeller rotational

axis.

(iii) Absence of propeller

aerodynamic forces resulting from the

feathering of any single propeller, and,

for aeroplanes with four or more engines,

the feathering of the critical combination

of two propellers. In addition, any single

feathered propeller must be paired with

the failures, specified in (d)(4)(i) of this

sub-paragraph, involving failure of any

single element of the structure supporting

any engine or independently mounted

propeller shaft, and the failures specified

in (d)(4)(ii) of this sub-paragraph.

(iv) Any single propeller rotating

at the highest likely overspeed.

(v) Failure of each principal

structural element selected for

compliance with JAR 25.571 (b). Safety

following a failure may be substantiated

by showing that losses in rigidity or

changes in frequency, mode shape, or

damping are within the parameter

variations shown to be satisfactory in the

flutter and divergence investigations.

(vi) Any single failure or mal-function,

or combinations thereof, in the

flight control system considered under

JAR 25.671, 25.672 and 25.1309, and

any single failure in any flutter damper

system. Investigation of forced structural

vibration other than flutter, resulting from

failures, malfunctions, or adverse

conditions in the automatic flight control

system may be limited to airspeed up to

WC.
	JAR 25.629
Критерии за флатер, деформация и безопасни откази.

(a) Общи положения. Съответствието с този параграф трябва да се демонстрира, чрез изчисления, резонансни изпитания или други изпитания счетени за необходими от Въздухоплавателната администрация. Трябва да се проведе  пълна гама изпитания на флатер при скорости до VDF/MDF  за критичните за самолета форми на флатер, когато -

(1) MD е равно на или е по-голямо от 0,8М.

(2) Не е установено съответствието на флатерните анализи и изпитанията в аеродинамичен тунел при предшестващ опит с въздухоплавателно средство, имащо подобни проекти характеристики или

(3) Условията, определени в подпараграф (а) (1) или (2) на този параграф съществуват и модификациите по типа конструкция имат значително влияние върху критичните форми на флатер.

(b) Предпазване от флатер и дивергенция. Динамичната оценка на самолета трябва да включва изследване на значимите еластични, инерционни и аеродинамични сили, свързани с въртенията и преместванията на самолета с витлото. В допълнение се прилага следното:
(1) Самолетът трябва да е проектиран освободен от флатер и дивергенция (неустойчиво усукване на конструкцията, вследствие на аеродинамично натоварване) за всички комбинации от надморска височина и скорост, заградени от VD/MD срещу височинния диапазон, увеличен във всички точки посредством увеличение с 20% при еквивалентна въздушна скорост и постоянни - число на Мах и височина на полета, освен ако тази граница може да се ограничи по максимално число на Мах 1,0, когато MD е по-малко от 1,0 за всички проектни височини и е установено следното:

(i) Съществува подходящ запас на демпфиране за всички скорости до MD, и

(ii) Няма голямо и бързо намаляване на демпфирането при достигане на MD.

(2) Ако са използвани концентрирани балансиращи тежести върху управляващите повърхности, трябва да се докаже тяхната ефикасност и якост, включително и на поддържащите конструкции.

(c) Загуба на управление поради деформация на конструкцията. Самолетът трябва да е проектиран да е независим от реверсиране на управлението и от прекомерни загуби на надлъжни, странични и попътни устойчивост и управляемост, в резултата на деформации на конструкцията (включващи засенчване на управляващите повърхности) при скорости до скоростта, описана в подпараграф (b) на този параграф за защита от флатер.

(d) Критерии за безопасни откази. Трябва да се покрият следните критерии за безопасни откази:

(1) Трябва да се демонстрира, чрез анализи или изпитания, че самолетът е независим от такива флатер или дивергенция, които биха направили невъзможен безопасен полет при всякакви скорости до VD, след всяко едно от следните положения:

(i) Всяко едно от отказите, повредите или неблагоприятните състояния, описани в подпараграф (d)(4) на този параграф.

(ii) Всякакви други комбинации от повреди, неправилна работа или неблагоприятни състояния, не демонстрирани,че са изключително невероятни да се случат.

(2) Ако повреда, ненормална работа или неблагоприятно състояние, описани в подпараграф (d)(4) на този параграф, се симулират по време на полетно изпитание за демонстриране съответствието с този параграф, максималната изследвана скорост не трябва да надвишава скоростта VFC, ако е показано чрез корелация на данните от полетни изпитания с други данни от изпитания или анализи, че няма да възникнат опасен флатер или дивергенция за всякаква скорост до скоростта VD.

(3) Повредите на конструкцията, описани в подпараграфи (d)(4) (i) и (ii) на този параграф не е необходимо да се отчитат при демонстриране на съответствията с този параграф, ако инженерните данни доказват, че вероятността за тяхното появяване е нищожно малка, чрез демонстриране на това, че конструктивния елемент е проектиран с -

(i) Консервативни статични якостни запаси за всякакви земни и полетни условия на натоварване, определени в този JAR-25, или

(ii) Достатъчна якост от умора на материала за спектъра от натоварвания, очакван в експлоатацията.

(4) Повредите, ненормалната работа или неблагоприятните състояния, използвани да демонстрират съответствието с този параграф са както следва:

(i) Повреда на някой отделен елемент от конструкцията поддържаща някои от следните компоненти – двигател, независимо монтиран вал на витло, голям спомагателен енергиен агрегат (СЕА) или голямо външно монтирано аеродинамично тяло (такова като външен горивен резервоар);

(ii) Някоя отделна повреда на конструкция на двигателя, за турбо-витловите самолети, която би намалила попътната или надлъжната неизменност на оста на въртене на витлото.

(iii) Отсъствие на аеродинамични сили от витло, предизвикано от флюгирането на което и да е отделно витло, а за самолети с четири и повече двигатели, комбинация на флюгиране на двете критични витла. В допълнение, всяко отделно флюгирано витло, трябва да се съчетае с повреди, определени в (d)(4)(i) на този подпараграф, включващи повреда във който и да е отделен елемент от конструкцията, поддържаща всеки един от компонентите – двигател или независимо монтиран вал на витло и повредите, определени в (d)(4)(ii) на този параграф;

(iv) Всякакви ротации на отделни витла при честоти на въртене по-високи от възможните превишавания на честотата на въртене.

(v) Повреди на всеки основен елемент от конструкцията, избран в съответствие с JAR 25.571(b). Може да се докаже безопасността след възникването на повредата, чрез демонстриране на това, че загубата на устойчивост или промените в честотата, типът форма или демпфиране са в рамките на измененията на параметрите, демонстриращи, че са удовлетворителни в изследването на флатер и дивергенция.

(vi) Някои отделни повреди, ненормална работа или комбинации от тях в системата за управление на полета, разглеждани в JAR 25.671, 25.672 и 25.1309 и които и да са отделни повреди в някоя система за демпфиране на флатер. Изследване на принудителни колебания на конструкцията, различни от флатер, причинени от повреди, откази или неблагоприятни състояния в автоматичната система за управление на полета  може да се ограничат до въздушна скорост VC.



	JAR 25.631 Bird strike damage

The aeroplane must be designed to assure

capability of continued safe flight and landing of

the aeroplane after impact with a 4 lb bird when

the velocity of the aeroplane (relative to the bird

along the aeroplane’s flight path) is equal to VC at

sea-level or 0·85 VC at 8000 ft, whichever is the

more critical. Compliance may be shown by

analysis only when based on tests carried out on

sufficiently representative structures of similar

design. (See ACJ 25.631.)
	JAR 25.631
Повреди от удар от птица

Самолетът трябва да е проектиран да осигури способността за безопасно продължаване на полета и кацане на самолета след удар с птица 4 либри, когато скоростта на самолета (относно птицата по протежение на траекторията на полета) е равна на скоростта VC при морското равнище или 0,85 VC при височина 8000 фута, което е по-критично. Съответствие може да се демонстрира, чрез анализи, само когато са основани на изпитания, проведени върху достатъчно представителни подобни конструкции.



	JAR 25.651 Proof of strength

(a) Limit load tests of control surfaces are

required. These tests must include the horn or

fitting to which the control system is attached.

(b) Compliance with the special factors

requirements of JAR 25.619 to 25.625 and 25.657

for control surface hinges must be shown by

analysis or individual load tests.
	УПРАВЛЯВАЩИ ПОВЪРХНОСТИ

JAR 25.651
Доказване на якостта

(a) Изискват се изпитания за определяне на граничните натоварвания върху управляващите повърхности. Тези изпитания трябва да включват конзолите или присъединителните елементи, към които е подсъединена системата за управление.

(b) Съответствие със изискванията към специалните коефициенти в JAR 25.619, 25.625 и 25.657 за шарнирите на управляващата повърхност трябва да се демонстрират, чрез анализи или индивидуални изпитания на натоварване.



	JAR 25.655 Installation

(a) Movable tail surfaces must be installed so

that there is no interference between any surfaces

when one is held in its extreme position and the

others are operated through their full angular

movement.

(b) If an adjustable stabiliser is used, it must

have stops that will limit its range of travel to the

maximum for which the aeroplane is shown to

meet the trim requirements of JAR 25.161.
	JAR 25.655
Инсталиране

(a) Отклоняемите опашни повърхности трябва да се инсталират така, че да няма интерференция между които и да са повърхности, когато едната от тях е поставена в нейното максимално отклонено положение, а останалите се преместват в рамките на техните пълни ъглови положения.

(b) Ако се използва регулируем хоризонтален стабилизатор, трябва да има механични упори, които ще ограничават неговия диапазон от премествания до максималните за които самолетът е демонстрирал, че отговаря на изискванията за балансиране съгласно JAR 25.161.



	JAR 25.657 Hinges

(a) For control surface hinges, including ball,

roller, and self-lubricated bearing hinges, the

approved rating of the bearing may not be

exceeded. For non-standard bearing hinge

configurations, the rating must be established on

the basis of experience or tests and, in the absence

of a rational investigation, a factor of safety of not

less than 6·67 must be used with respect to the

ultimate bearing strength of the softest material

used as a bearing.

(b) Hinges must have enough strength and

rigidity for loads parallel to the hinge line.
	JAR 25.655
Шарнири

(a) За шарнирите на управляващата повърхност, включващи съчмени, ролкови и само-смазващи се лагерни шарнири, утвърдената категория на лагера не може да се надвишава. За нестандартни конфигурации на шарнирните лагери, категорията трябва да се установи на базата на опита или изпитания и при отсъствието на рационално изследване, трябва да се използва коефициент на безопасност не по-малък от 6,67 с отчитане на максималната якост на лагера за най-меките материали, използвани като лагери.

(b) Шарнирите трябва да имат достатъчна якост и устойчивост (коравина) за натоварвания, паралелни на линията на шарнирите.



	JAR 25.671 General

(a) Each control and control system must

operate with the ease, smoothness, and

positiveness appropriate to its function. (See ACJ

25.671 (a).)

(b) Each element of each flight control

system must be designed, or distinctively and

permanently marked, to minimise the probability

of incorrect assembly that could result in the

malfunctioning of the system. (See ACJ 25.671

(b).)

(c) The aeroplane must be shown by analysis,

test, or both, to be capable of continued safe flight

and landing after any of the following failures or

jamming in the flight control system and surfaces

(including trim, lift, drag, and feel systems) within

the normal flight envelope, without requiring

exceptional piloting skill or strength. Probable

malfunctions must have only minor effects on

control system operation and must be capable of

being readily counteracted by the pilot.

(1) Any single failure not shown to be

extremely improbable, excluding jamming, (for

example, disconnection or failure of

mechanical elements, or structural failure of

hydraulic components, such as actuators,

control spool housing, and valves). (See ACJ

25.671(c)(1).)

(2) Any combination of failures not

shown to be extremely improbable, excluding

jamming (for example, dual electrical or

hydraulic system failures, or any single failure

in combination with any probable hydraulic or

electrical failure).

(3) Any jam in a control position

normally encountered during take-off, climb,

cruise, normal turns, descent and landing

unless the jam is shown to be extremely

improbable, or can be alleviated. A runaway of

a flight control to an adverse position and jam

must be accounted for if such runaway and

subsequent jamming is not extremely

improbable.

(d) The aeroplane must be designed so that it

is controllable if all engines fail. Compliance

with this requirement may be shown by analysis

where that method has been shown to be reliable.
	СИСТЕМИ ЗА УПРАВЛЕНИЕ

JAR 25.671
Общи сведения

(a) Всяко управление и система за управление трябва да се експлоатира леко, плавно и положително съответстващо на тяхните функции.

(b) Всеки елемент от всяка система за управление трябва да е конструиран или характерно и устойчиво маркиран, за да намали вероятността от неправилно монтиране, което би довело до неработоспособност на системата.

(c) Самолетът трябва да демонстрира, чрез анализи, изпитания или и чрез двете, че е в състояние безопасно да продължи полета и да кацне след поява на всяко едно от следните повреди или заклинване в системата за управление на полета и управляващите повърхности (включващи системите за балансиране, управление на подемната сила, управление на челното съпротивление и управление на усилията в органите за управление) в рамките на нормалният полетен диапазон, без да се изискват допълнителни пилотски умения или усилия. Вероятната ненормална работа трябва да има само вторични влияния върху работата на системата за управление и трябва да е в състояние да бъде лесно неутрализирана от пилота.

(1) Всякакви отделни повреди не демонстриращи показали, че на са изключително невероятни, с изключение на заклинването (например, разкачане или повреда на механични елементи или конструктивна повреда на хидравлични компоненти, като актюатори, управляващи възвратно-постъпателни механизми и клапани).

(2) Всякакви комбинации от повреди показали, че не са изключително невероятни, с изключение на заклинването (например, двойни повреди на електрическите или хидравличните системи или всякакви отделни повреди в комбинация с всякакви вероятни повреди на електрическите или хидравличните системи).

(3) Всякакво заклинване в положение на управление нормално срещащо се по време на излитане, изкачване, крейсерски полет, нормални завои, снижение и кацане на самолета, освен ако заклинването е показало, че е изключително невероятно или може да се облекчи. Трябва да се отчете бързото неконтролирано попадане на управлението на полета в неблагоприятни положения и заклинвания, ако такива състояния на управлението и последващи заклинвания не са изключително малко вероятни.

(d) Самолетът трябва де е проектиран така, че да е управляем при отказ на всички двигатели. Съответствието с това изискване може да се демонстрира чрез анализи, ако този метод е показал, че е надежден.



	JAR 25.672 Stability augmentation and

automatic and power-operated

systems

If the functioning of stability augmentation or

other automatic or power-operated systems is

necessary to show compliance with the flight

characteristics requirements of this JAR-25, such

systems must comply with JAR 25.671 and the

following:

(a) A warning which is clearly

distinguishable to the pilot under expected flight

conditions without requiring his attention must be

provided for any failure in the stability

augmentation system or in any other automatic or

power-operated system which could result in an

unsafe condition if the pilot were not aware of the

failure. Warning systems must not activate the

control systems.

(b) The design of the stability augmentation

system or of any other automatic or power-operated

system must permit initial counteraction

of failures of the type specified in JAR 25.671 (c)

without requiring exceptional pilot skill or

strength, by either the deactivation of the system,

or a failed portion thereof, or by overriding the

failure by movement of the flight controls in the

normal sense.

(c) It must be shown that after any single

failure of the stability augmentation system or any

other automatic or power-operated system –

(1) The aeroplane is safely controllable

when the failure or malfunction occurs at any

speed or altitude within the approved operating

limitations that is critical for the type of failure

being considered. (See ACJ 25.672 (c) (1).)

(2) The controllability and

manoeuvrability requirements of this JAR-25

are met within a practical operational flight

envelope (for example, speed, altitude, normal

acceleration, and aeroplane configurations)

which is described in the Aeroplane Flight

Manual; and

(3) The trim, stability, and stall

characteristics are not impaired below a level

needed to permit continued safe flight and

landing.
	JAR 25.672
Системи за подобряване на устойчивостта и автоматични и енергийно-опериращи системи

Ако е необходимо функционирането на системи за подобряване на устойчивостта или други автоматични или енергийно-опериращи системи, за да се демонстрира съответствието с изискванията за полетните характеристики в този JAR-25, такива системи трябва да са в съответствие с JAR 25.671 и със следното:

(a) Трябва да се предвиди предупреждение, което е ясно разпознаваемо от пилота при очакваните полетни условия, без да се изисква неговото внимание, за всякакви повреди в системата за подобряване на устойчивостта или за всякаква друга автоматична или енергийно-оперираща система, които биха довели до не безопасно състояние, ако пилотът не е усетил повредата. Системати за предупреждение не трябва да въздействат върху системите за управление.

(b) Проектът на системата за подобряване на устойчивостта или на всяка друга автоматична или енергийно-оперираща система трябва да позволява начално неутрализиране на повреди от типове, определени в JAR 25.671(с), без да се изискват допълнителни пилотски умения или усилия, или чрез деактивиране на системата, или чрез отделяне на дефектиралата част от нея, или чрез преодоляване на повредата с преместване на управлението на самолета при използване на нормална сетивност.

(c) Трябва да се демонстрира, че след всяка отделна повреда в системата за подобряване на устойчивостта или всяка друга автоматична или енергийно-оперираща система –

(1) Самолетът е безопасно управляем, когато повреда или ненормална работа се получи при някоя скорост или височина на полета в рамките на утвърдените ограничения, които са критични за типа на разглежданата повреда.

(2) Са покрити изискванията за управляемост и маневреност на този JAR-25 в рамките на практическия полетен експлоатационен диапазон (например скорост, височина на полета, нормално ускорение и конфигурация на самолета), който е описан в Ръководството за летателна експлоатация, и

(3) Характеристиките относно  балансирането, устойчивостта и сривът на самолета не са намалени под нивото, необходимо да позволи безопасно продължаване на полета и кацане.



	JAR 25.673 Reserved
	JAR 25.673
Запазен



	JAR 25.675 Stops

(a) Each control system must have stops that

positively limit the range of motion of each

movable aerodynamic surface controlled by the

system.

(b) Each stop must be located so that wear,

slackness, or take-up adjustments will not

adversely affect the control characteristics of the

aeroplane because of a change in the range of

surface travel.

(c) Each stop must be able to withstand any

loads corresponding to the design conditions for

the control system.
	JAR 25.675
Механични упори

(a) Всяка система за управление трябва да има механични упори, които  надеждно да ограничават диапазона на преместване на всяка отклоняваща се аеродинамична повърхност, управлявана от системата.

(b) Всеки механичен упор трябва да е разположен така, че износване, увеличаване на луфтовете или промяна на настройките няма да въздейства неблагоприятно върху характеристиките на управление на самолета, поради промяна в диапазона на отклонение на повърхността.

(c) Всеки механичен упор трябва да може да издържи всякакви натоварвания, съответстващи на проектните условия на системата за управление.



	JAR 25.677 Trim systems

(a) Trim controls must be designed to

prevent inadvertent or abrupt operation and to

operate in the plane, and the sense of motion, of

the aeroplane.

(b) There must be means adjacent to the trim

control to indicate the direction of the control

movement relative to the aeroplane motion. In

addition, there must be clearly visible means to

indicate the position of the trim device with

respect to the range of adjustment. The indicator

must be clearly marked with the range within

which it has been demonstrated that take-off is

safe for all centre of gravity positions approved

for take-off.

(c) Trim control systems must be designed to

prevent creeping in flight. Trim tab controls must

be irreversible unless the tab is appropriately

balanced and shown to be free from flutter.

(d) If an irreversible tab control system is

used, the part from the tab to the attachment of the

irreversible unit to the aeroplane structure must

consist of a rigid connection.
	JAR 25.677
Системи за балансиране 

(a) Трябва да се проектира балансиране на управлението за да предотвратява неумишлено или внезапно задействане и да работи в равнината и посоката на преместване на самолета.

(b) Трябва да има средства в близост до управлението на балансирането, за да индикират посоката на преместване на управлението, отнасно преместването на самолета. В допълнение, трябва да има ясно забележими средства индициращи положението на устройствата за тримиране с отчитане на степента на настройка. Индикаторът трябва да е ясно маркиран в обхвата, в рамките на който е демонстрирано, че излитането е безопасно за всички положения на центъра на тежестта на самолета, утвърдени за излитане.

(c) Системата за балансиране на управлението, трябва да е проектирана да предотврати плъзгане в полет. Управлението на тримиращите плоскости трябва да е необратимо, освен ако тези плоскости (тримери) са подходящо балансирани и е демонстрино, че не са изложени на флатер.

(d) Ако е използвана необратимо свързана система за тримиране, частта от нея, разположена от тримера до свързването с необратимия елемент към конструкцията на самолета, трябва да съдържа твърда връзка.



	JAR 25.679 Control system gust locks

(a) There must be a device to prevent

damage to the control surfaces (including tabs),

and to the control system, from gusts striking the

aeroplane while it is on the ground. If the device,

when engaged, prevents normal operation of the

control surfaces by the pilot, it must –

(1) Automatically disengage when the

pilot operates the primary flight controls in a

normal manner; or

(2) Limit the operation of the aeroplane

so that the pilot receives unmistakable warning

at the start of take-off. (See ACJ

25.679(a)(2).)

(b) The device must have means to preclude

the possibility of it becoming inadvertently

engaged in flight. (See ACJ 25.679(b).)
	JAR 25.679
Предпазване от поривите на вятъра на системата за управление

(a) Трябва да има устройства, предпазващи от повреди управляващите повърхности (включително и тримерите) и системата за управление от удари в следствие на пориви на вятъра, докато самолетът е на земя. Ако устройството, когато е включено, пречи  на пилота нормално да борави с управляващите повърхности, трябва –

(1) Автоматично да се изключи, когато пилотът работи с основното управление по нормален начин, или

(2) Да ограничи експлоатацията на самолета, така че пилотът да получи очевидно (безпогрешно) предупреждение при старта за излитането.

(b) Устройството трябва да има средства изключващи възможността от неговото непреднамерено включване в полет.



	JAR 25.681 Limit load static tests

(a) Compliance with the limit load

requirements of this JAR–25 must be shown by

tests in which –

(1) The direction of the test loads

produces the most severe loading in the control

system; and

(2) Each fitting, pulley, and bracket

used in attaching the system to the main

structure is included.

(b) Compliance must be shown (by analyses

or individual load tests) with the special factor

requirements for control system joints subject to

angular motion.
	JAR 25.681
Статични изпитания за гранични натоварвания

(a) Съответствието с изискванията за граничните натоварвания на този JAR-25 трябва да се демонстрират, чрез изпитания, в които –

(1) Направлението на натоварванията на изпитание е това, предизвикващо най-тежкото натоварване в системата за управление, и

(2) Са включени всеки съединителен елемент (фитинг), ролка и скоба, използвани в свързването на системата към основната конструкция.

(b) Трябва да се демонстрира съответствие (чрез анализи или индивидуални изпитания за натоварване) с изискванията на специалните коефициенти за съединенията в системата за управление, подложени на ъглови премествания.



	JAR 25.683 Operation tests

(a) It must be shown by operation tests that

when portions of the control system subject to

pilot effort loads are loaded to 80% of the limit

load specified for the system and the powered

portions of the control system are loaded to the

maximum load expected in normal operation, the

system is free from –

(1) Jamming;

(2) Excessive friction; and

(3) Excessive deflection.

(b) It must be shown by analysis and, where

necessary, by tests that in the presence of

deflections of the aeroplane structure due to the

separate application of pitch, roll and yaw limit

manoeuvre loads, the control system, when loaded

to obtain these limit loads and operated within its

operational range of deflections can be exercised

about all control axes and remain free from-(

1) Jamming;

(2) Excessive friction;

(3) Disconnection, and

(4) Any form of permanent damage.

(c) It must be shown that under vibration

loads in the normal flight and ground operating

conditions, no hazard can result from interference

or contact with adjacent elements.
	JAR 25.683
Експлоатационни изпитания

(a) Трябва да се демонстрира, чрез експлоатационни изпитания, че когато части от системата за управление, подложени на натоварване поради усилия от страна на пилота, са натоварени до 80% от граничните натоварвания, определени за системата, а енергийните части от системата за управление са натоварени до максималните натоварвания, очаквани в нормалната експлоатация, системата е независима от –

(1) Заклинване;

(2) Прекомерно триене;

(3) Прекомерно огъване, 

(b) Трябва да се демонстрира, чрез анализи и където е необходимо чрез изпитания, че при наличие на деформация на конструкцията на самолета, поради разделно прилагане на полетни маневрени натоварвания за надлъжно, напречно или попътно завъртане на самолета, системата за управление, когато е подложена на натоварване за достигане на тези гранични натоварвания и се експлоатира в рамките на нейния експлоатационен диапазон на отклонения, може да изпълнява функциите си спрямо всички управляващи оси и остава независима от –

(1) Заклинване;

(2) Прекомерно триене;

(3) Разсъединяване;

(4) Всяка форма на трайна повреда

(c) Трябва да се демонстрира, че при вибрационни натоварвания в условията на нормален полет и земна експлоатация, не може да се получи опасност от взаимно влияние или контакт със съседно разположените елементи.



	JAR 25.685 Control system details

(a) Each detail of each control system must

be designed and installed to prevent jamming,

chafing, and interference from cargo, passengers,

loose objects or the freezing of moisture. (See

ACJ 25.685 (a).)

(b) There must be means in the cockpit to

prevent the entry of foreign objects into places

where they would jam the system.

(c) There must be means to prevent the

slapping of cables or tubes against other parts.

(d) JAR 25.689 and JAR 25.693 apply to

cable systems and joints.
	JAR 25.685
Детайли от системата за управление

(a) Всеки детайл от всяка система за управление трябва да е проектиран и поставен така, че да предотврати заклинване, заяждане и влияние върху работата му от страна на товар, пътници, незакрепени обекти или замръзване на влага.

(b) Трябва да има средства, в пилотската кабина, за предотвратяване попадането на чужди предмети в места, където те биха заклинили системата за управление.

(c) Трябва да има средства за предотвратяване на допирането на въжета или тръби в други части.

(d) За въжените системи и съединения се прилагат JAR 25.689 и 25.693.



	JAR 25.689 Cable systems

(a) Each cable, cable fitting, turnbuckle,

splice, and pulley must be approved. In addition –

(1) No cable smaller than 0·125 inch

diameter may be used in the aileron, elevator,

or rudder systems; and

(2) Each cable system must be designed

so that there will be no hazardous change in

cable tension throughout the range of travel

under operating conditions and temperature

variations.

(b) Each kind and size of pulley must

correspond to the cable with which it is used.

Pulleys and sprockets must have closely fitted

guards to prevent the cables and chains from

being displaced or fouled. Each pulley must lie in

the plane passing through the cable so that the

cable does not rub against the pulley flange.

(c) Fairleads must be installed so that they do

not cause a change in cable direction of more than

three degrees.

(d) Clevis pins subject to load or motion and

retained only by cotter pins may not be used in the

control system.

(e) Turnbuckles must be attached to parts

having angular motion in a manner that will

positively prevent binding throughout the range of

travel.

(f) There must be provisions for visual

inspection of fairleads, pulleys, terminals, and

turnbuckles.
	JAR 25.689
Въжени системи

(a) Трябва да е утвърдено използването на всяко въже, въжено съединение, тандьор (винтов обтегач), оплетка и ролков водач. В допълнение -

(1) Не може да се използва въже с диаметър по-малък от 0,125 инча в системата за управление на елероните, кормилото за височина или кормилото за направление, и

(2) Всяка въжена система трябва да е проектирана така, че да няма опасна промяна в обтягането на въжето в целият диапазон на отклонения за експлоатационните условия и при изменения на температурата.

(b) Всеки тип и размер на водещата ролка трябва да съответства на въжето, с което се използва. Ролки и верижни зъбни колела трябва да имат близко монтирани предпазители за предотвратяване на разместване или изваждане на въжетата и веригите. Всяка ролка трябва да лежи в равнината, минаваща през въжето така, че въжето да не трие в пояса на ролката.

(c) Трябва да се поставят водачи така, че те да не причиняват промяна в направлението на въжето повече от три градуса.

(d) В системата за управление не могат да се използват фиксиращи щифтове подложени на натоварване или преместване и осигурени само с шплент.

(e) Тандьорите трябва да са съединени към части, имащи ъглови премествания по начин, който надеждно ще се предотврати затягане в целия диапазон от премествания.

(f) Трябва да има предвиждане на визуална инспекция на водачите, водещите ролки, крайните съединения и тандьорите.



	JAR 25.693 Joints

Control system joints (in push-pull systems)

that are subject to angular motion, except those in

ball and roller bearing systems must have a

special factor of safety of not less than 3·33 with

respect to the ultimate bearing strength of the

softest material used as a bearing. This factor

may be reduced to 2·0 for joints in cable control

systems. For ball or roller bearings, the approved

ratings, may not be exceeded.
	JAR 25.693
Съединения

Съединенията в системата за управление (в системите с възвратно-постъпателни премествания), които са подложени на ъглови премествания, освен тези в системите със съчмени или ролкови лагери, трябва да имат специален коефициент на безопасност не по-малък от 3,33 с отчитане на максималната лагерна якост на най-меките материали, използвани като лагери. Този коефициент може да се намали до 2,0 за съединения във въжените системи за управление. За съчмени и ролкови лагери, не може да се надвишават утвърдените критерии.



	JAR 25.697 Lift and drag devices, controls

(a) Each lift device control must be designed

so that the pilots can place the device in any take-off,

en-route, approach, or landing position

established under JAR 25.101(d). Lift and drag

devices must maintain the selected positions,

except for movement produced by an automatic

positioning or load limiting device, without

further attention by the pilots.]

(b) Each lift and drag device control must be

designed and located to make inadvertent

operation improbable. Lift and drag devices

intended for ground operation only must have

means to prevent the inadvertent operation of

their controls in flight if that operation could be

hazardous.

(c) The rate of motion of the surfaces in

response to the operation of the control and the

characteristics of the automatic positioning or

load limiting device must give satisfactory flight

and performance characteristics under steady or

changing conditions of airspeed, engine power,

and aeroplane attitude.

(d) The lift device control must be designed

to retract the surfaces from the fully extended

position, during steady flight at maximum

continuous engine power at any speed below VF +

9·0 (knots).
	JAR 25.697
Средства за управление на подемната сила и челното съпротивление

(a) Всяко средство за управление на подемната сила трябва да е проектирано така, че пилотите да могат да поставят средството във всяко положение за излитане, полет по маршрут, подход за кацане или кацане на самолета, установени в JAR 25.101(d). Устройствата за управление на подемната сила и челното съпротивление трябва да поддържат избраните положения, освен за премествания извършени от автоматично позициониращи се или ограничаващи натоварването устройства без необходимост от последващо внимание от страна на пилота.

(b) Всички средства за управление на подемната сила или челното съпротивление трябва да са проектирани и разположени така, че да направят невъзможно всяко неумишлено тяхно преместване. Средствата за управление на подемната сила и челното съпротивление предназначени само за земна експлоатация трябва да имат устройства за предотвратяване на непреднамерената  работа на тяхното управление в полет, ако тази работа би била опасна.

(c) Степента на преместване на повърхностите в съответствие с работата на управлението и характеристиките на автоматично-позициониращото се или ограничаващо натоварването устройство трябва да дават удовлетворителни полетни и работни характеристики при устойчиви или променящи се условия на въздушна скорост, мощност на двигателя и височина на полета.

(d) Средствата за управление на подемната сила трябва да са проектирани да прибират управляваните от тях повърхности от максималното им отклонено положение, по време на стабилизиран полет при максимална продължителна мощност на двигателя за всяка скорост по-малка от VF+9,0 (възела).


	JAR 25.699 Lift and drag device indicator

(a) There must be means to indicate to the

pilots the position of each lift or drag device

having a separate control in the cockpit to adjust

its position. In addition, an indication of

unsymmetrical operation or other malfunction in

the lift or drag device systems must be provided

when such indication is necessary to enable the

pilots to prevent or counteract an unsafe flight or

ground condition, considering the effects on flight

characteristics and performance.

(b) There must be means to indicate to the

pilots the take-off, en-route, approach, and

landing lift device positions.

(c) If any extension of the lift and drag

device beyond the landing position is possible, the

control must be clearly marked to identify this

range of extension.
	JAR 25.699
Индикатор за положението на средствата за управление на подемната сила и челното съпротивление

(a) Трябва да има средства за индикиране пред пилота на положението на всяко средство за управление на подемната сила или челното съпротивление, имащо отделно управление в пилотската кабина за настройване на положението му. В допълнение, трябва да се предвиди индикатор за несиметрична работа или друга ненормална работа на системите за управление на подемната сила или челното съпротивление, като такава индикация е необходима за да позволи на пилотите да предотвратят или да противодействат на опасни полетни и земни условия, с отчитане на влиянието върху летателните характеристики.

(b) Трябва да има средства за индикиране за пилотите положенията на средствата за управление на подемната сила при излитане, полет по маршрут, подход за кацане и кацане.

(c) Ако е възможно някакво отклонение на средствата за управление на подемната сила или челното съпротивление след определеното им положението за кацане на самолета, управлението трябва да е маркирано ясно за да идентифицира тази степен на отклонение.



	JAR 25.701 Flap and slat interconnection

(a) Unless the aeroplane has safe flight

characteristics with the flaps or slats retracted on

one side and extended on the other, the motion of

flaps or slats on opposite sides of the plane of

symmetry must be synchronised by a mechanical

interconnection or approved equivalent means.

(b) If a wing-flap or slat interconnection or

equivalent means is used, it must be designed to

account for the applicable unsymmetrical loads,

including those resulting from flight with the

engines on one side of the plane of symmetry

inoperative and the remaining engines at take-off

power.

(c) For aeroplanes with flaps or slats that are

not subjected to slipstream conditions, the

structure must be designed for the loads imposed

when the wing-flaps or slats on one side are

carrying the most severe load occurring in the

prescribed symmetrical conditions and those on

the other side are carrying not more than 80% of

that load.

(d) The interconnection must be designed for

the loads resulting when interconnected flap or

slat surfaces on one side of the plane of symmetry

are jammed and immovable while the surfaces on

the other side are free to move and the full power

of the surface actuating system is applied.
	JAR 25.701
Взаимовръзки на задкрилки и предкрилки

(a) Освен ако самолетът има характеристики за изпълнение на безопасен полет с отклонени задкрилки или предкрилки, прибрани от едната страна и отклонени от другата страна, преместването на задкрилките или предкрилките от противоположните страни спрямо равнината на симетрия на самолета трябва да се синхронизира чрез механична взаимна връзка или подходящи еквивалентни средства.

(b) Ако са използвани взаимовръзки в задкрилките или предкрилките или еквивалентни средства, при проектирането трябва да се отчетат прилаганите несиметрични натоварвания, включващи тези, които са резултат от полет на самолета с двигатели, от едната страна на равнината на симетрия на самолета, неработещи, а останалите двигатели работят на излетна мощност.

(c) За самолети със задкрилки или предкрилки, които не са подложени на условия на попътна струя, конструкцията трябва да е проектирана за натоварванията получени, когато предкрилките или задкрилките от едната страна на равнината на симетрия на самолета са подложени на по-тежко натоварване срещащо се при описаните симетрични условия, а тези от другата страна са подложени на не повече от 80% от това натоварване.

(d) Взаимовръзката трябва да е проектирана за натоварванията, произтичащи когато взаимосвързаните повърхности на задкрилките или предкрилките от едната страна спрямо равнината на симетрия на самолета са заклинени и неподвижни, докато повърхностите от другата страна са свободни да се преместват и е приложена пълната мощност към системата за отклонение на повърхностите.



	JAR 25.703 Take-off warning system

A take-off warning system must be installed

and must meet the following requirements:

(a) The system must provide to the pilots an

aural warning that is automatically activated

during the initial portion of the take-off roll if the

aeroplane is in a configuration, including any of

the following, that would not allow a safe take-off:

(1) The wing-flaps or leading edge

devices are not within the approved range of

take-off positions.

(2) Wing spoilers (except lateral

control spoilers meeting the requirements of

JAR 25.671), speed brakes, or longitudinal

trim devices are in a position that would not

allow a safe take-off.

(3) The parking brake is unreleased.

(b) The warning required by sub-paragraph

(a) of this paragraph must continue until –

(1) The configuration is changed to

allow a safe take-off;

(2) Action is taken by the pilot to

abandon the take-off roll;

(3) The aeroplane is rotated for take-off;

or

(4) The warning is manually de-activated

by the pilot. (See ACJ 25.703 (b)(4).)

(c) The means used to activate the system

must function properly for all authorised take-off

power settings and procedures, and throughout the

ranges of take-off weights, altitudes, and

temperatures for which certification is requested.
	JAR 25.703
Система за предупреждение при излитане

Трябва да се инсталира система за предупреждение при излитане и трябва да се покрият следните изисквания:

(a) Системата трябва да осигурява на пилота звуково предупреждение, което се активира автоматично в на началната част на засилването при излитане, ако самолета е в конфигурация, включваща което и да е от следните състояния, които не биха позволили безопасно излитане – 

(1) Задкрилките или предкрилките не са в рамките на утвърденият диапазон на положение за излитане.

(2) Спойлери на крилото (с изключение на страничните управляващи спойлери съответстващи на изискванията на JAR 25.671), въздушни спирачки или средства за надлъжно тримиране са в положение, което не би позволило безопасно излитане.

(3) Стоянъчните спирачки са неосвободени

(b) Изискваното предупреждение в подпараграф (а) на този параграф трябва да продължава докато -

(1) Конфигурацията е променена, за да позволи безопасно излитане.

(2) Предприети са действия от страна на пилота за прекратяване на засилването за излитане.

(3) Се повдига носът на самолета при излитане (етапът от излитането, при който се отлепва носовото колело), или

(4) Предупреждението ръчно е деактивирано от пилота.

(c) Средствата, използвани за активиране на системата, трябва да работят правилно за всички утвърдени излетни настройки на мощността и всички излетни процедури и в целия излетен диапазон от тегла, надморски височини и температури за които се изисква сертифициране.



	JAR 25.721 General

(a) The main landing gear system must be

designed so that if it fails due to overloads during

take-off and landing (assuming the overloads to

act in the upward and aft directions), the failure

mode is not likely to cause –

(1) For aeroplanes that have a

passenger seating configuration, excluding

pilots seats, of nine seats or less, the spillage of

enough fuel from any fuel system in the

fuselage to constitute a fire hazard; and

(2) For aeroplanes that have a

passenger seating configuration, excluding

pilots seats, of 10 seats or more, the spillage of

enough fuel from any part of the fuel system to

constitute a fire hazard.

(b) Each aeroplane that has a passenger

seating configuration, excluding pilots seats, of 10

or more must be designed so that with the

aeroplane under control it can be landed on a

paved runway with any one or more landing gear

legs not extended without sustaining a structural

component failure that is likely to cause the

spillage of enough fuel to constitute a fire hazard.

(c) Compliance with the provisions of this

section may be shown by analysis or tests, or

both.
	КОЛЕСНИК

JAR 25.721
Общи положения

(a) Системата на основния колесник трябва да е проектирана така, че ако се получи отказ поради претоварвания по време на излитане или кацане (допуска се, че претоварванията действат в направления нагоре и назад), видът на отказа вероятно да не причинява -

(1) За самолети, които имат конфигурация с пътнически места, изключващи пилотските места, за девет или по малко пътници, разливане на достатъчно гориво от която и да е горивна система, разположена в тялото на самолета, създаващо опасност от пожар; 

(2) За самолети, които имат конфигурация за пътнически места, изключващи пилотските места, за десет или повече пътници, разливане на достатъчно гориво от която и да е част от горивната система създаващо опасност от пожар

(b) Всеки самолет, който има конфигурация за пътнически места, изключваща пилотските места, за десет или повече пътници, трябва да е проектиран така, че при управляем самолет той да може да кацне върху твърда писта с една или повече не спуснати стойки на колесника на самолета без повреда в конструктивните подържащи компоненти на стойките, които вероятно биха причинили разливане на достатъчно гориво за създаване на опасност от пожар.

(c) Съответствието с предвижданията в тази част могат да се демонстрират, чрез анализи или изпитания или и чрез двете.



	JAR 25.723 Shock absorption tests

(a) The landing gear dynamic characteristics

used for design must be validated by energy

absorption tests. The dynamic characteristics must

be substantiated for the range of landing

conditions, aeroplane configurations, and service

variations expected in operation.

(1) The configurations subjected to

energy absorption tests must include at least

the maximum landing weight or the maximum

take-off weight, whichever produces the greater

value of landing impact energy.

(2) The test attitude of the landing gear

unit and the application of appropriate drag

loads during the test must simulate the

aeroplane landing conditions in a manner

consistent with the development of rational or

conservative limit loads.

(3) Changes in previously approved

design weights and minor changes in design

may be substantiated by analyses based on

previous tests conducted on the same basic

landing gear system that has similar energy

absorption characteristics. (See ACJ

25.723(a).)]

(b) The landing gear may not fail in a test,

demonstrating its reserve energy absorption

capacity, simulating a descent velocity of 12 fps

at design landing weight, assuming aeroplane lift

not greater than the aeroplane weight acting

during the landing impact.
	JAR 25.723
Изпитания за поглъщане на енергията от динамични удари

(a) Динамичните характеристики на колесника, използвани за проектиране, трябва да се потвърдят, чрез изпитания за поглъщане на енергията от удари. Динамичните характеристики трябва да се докажат за диапазона от условия за кацане, конфигурации на самолета и изменения в техническото обслужване, очаквани в експлоатацията.

(1) Конфигурациите за изпитанията за определяне на поглъщането на енергията, трябва да включват най-малко максималната маса за кацане или максималнота излетна маса на самолета, което създава на-голяма стойност на енергията на динамичния удар при кацане.

(2) Положението на колесника при изпитанието и прилагането на подходящо натоварване от челно съпротивление по време на изпитанието, трябва да симулират условия за кацане на самолета по начин съвместим с получаването на рационални или консервативни гранични натоварвания.

(3) Промените в предишните утвърдени проектни маси на самолета и по-маловажни промени в конструкцията, може да се докажат, чрез анализи базирани върху предишни проведени изпитанич за същата базова система на колесника, която има сходни характеристики на поглъщане на енергията.

(b) Колесникът не бива да се повреди по време на изпитания, демонстриращи неговите запаси по отношение на възможността за поглъщане на енергия, симулирайки скорост на снижение от 12 ft/s при проектна маса за кацане, допускайки, че подемната сила на самолета не е по-голяма от теглото на самолета действащо по време на динамичния удар при кацане.



	JAR 25.725 Limit drop tests

Reserved]
	JAR 25.725
Изпитания за граничен първоначален удар при кацане

Запазен



	JAR 25.727 Reserve energy absorption

drop tests

Reserved]
	JAR 25.727
Изпитания за задържане на погълнатата енергия при свободно падане 

Запазен



	JAR 25.729 Retracting mechanism

(a) General. For aeroplanes with retractable

landing gear, the following apply:

(1) The landing gear retracting

mechanism, wheel well doors, and supporting

structure, must be designed for –

(i) The loads occurring in the

flight conditions when the gear is in the

retracted position;

(ii) The combination of friction

loads, inertia loads, brake torque loads,

air loads, and gyroscopic loads resulting

from the wheels rotating at a peripheral

speed equal to 1·23 VSR (with the flaps]

in take-off position at design take-off

weight), occurring during retraction and

extension at any airspeed up to 1·5 VSR1]

with the wing-flaps in the approach

position at design landing weight, and

(iii) Any load factor up to those

specified in JAR 25.345 (a) for the wing-flaps

extended condition.

(2) Unless there are other means to

decelerate the aeroplane in flight at this speed,

the landing gear, the retracting mechanism, and

the aeroplane structure (including wheel well

doors) must be designed to withstand the flight

loads occurring with the landing gear in the

extended position at any speed up to 0·67 VC.

(3) Landing gear doors, their operating

mechanism, and their supporting structures

must be designed for the yawing manoeuvres

prescribed for the aeroplane in addition to the

conditions of airspeed and load factor

prescribed in sub-paragraphs (a)(1) and (2) of

this paragraph.

(b) Landing gear lock. There must be

positive means to keep the landing gear extended

in flight and on the ground. There must be

positive means to keep the landing gear and doors

in the correct retracted position in flight, unless it

can be shown that lowering of the landing gear or

doors, or flight with the landing gear or doors

extended, at any speed, is not hazardous.

 (c) Emergency operation. There must be an

emergency means for extending the landing gear

in the event of –

(1) Any reasonably probable failure in

the normal retraction system; or

(2) The failure of any single source of

hydraulic, electric, or equivalent energy

supply.

(d) Operation test. The proper functioning

of the retracting mechanism must be shown by

operation tests.

(e) Position indicator and warning device.

(See ACJ 25.729 (e).) If a retractable landing

gear is used, there must be a landing gear position

indicator easily visible to the pilot or to the

appropriate crew members (as well as necessary

devices to actuate the indicator) to indicate

without ambiguity that the retractable units and

their associated doors are secured in the extended

(or retracted) position. The means must be

designed as follows:

(1) If switches are used, they must be

located and coupled to the landing gear

mechanical systems in a manner that prevents

an erroneous indication of ‘down and locked’ if

the landing gear is not in a fully extended

position, or of ‘up and locked’ if the landing

gear is not in the fully retracted position. The

switches may be located where they are

operated by the actual landing gear locking

latch or device.

(2) The flight crew must be given an

aural warning that functions continuously, or is

periodically repeated, if a landing is attempted

when the landing gear is not locked down.

(3) The warning must be given in

sufficient time to allow the landing gear to be

locked down or a go-around to be made.

(4) There must not be a manual shut-off

means readily available to the flight crew for

the warning required by sub-paragraph (e)(2)

of this paragraph such that it could be operated

instinctively, inadvertently or by habitual

reflexive action.

(5) The system used to generate the

aural warning must be designed to minimise

false or inappropriate alerts.

(6) Failures of systems used to inhibit

the landing gear aural warning, that would

prevent the warning system from operating,

must be improbable.

(7) A clear indication or warning must

be provided whenever the landing gear position

is not consistent with the landing gear selector

lever position.

(f) Protection of equipment on landing gear

and in wheel wells. Equipment that is essential to

the safe operation of the aeroplane and that is

located on the landing gear and in wheel wells

must be protected from the damaging effects of –

(1) A bursting tyre, (see ACJ 25.729

(f));

(2) A loose tyre tread unless it is shown

that a loose tyre tread cannot cause damage;

and

(3) Possible wheel brake temperatures,

(see ACJ 25.729 (f)).
	JAR 25.729
Механизъм за прибиране

(a) Общи сведения. За самолети с прибираем колесник, се отнася следното:

(1) Механизмът за прибиране на колесника, створките на нишата на колесника и поддържащата ги конструкция трябва да са проектирани за -

(i) Натоварванията действащи в условията на полета, когато колесника е в спуснато положение;

(ii) Комбинацията от натоварванията от силите на триене, инерционните сили, моментите от спирането на колелата, въздушните натоварвания и жироскопичните натоварвания получени от въртенето на колелата с периферна ъглова скорост равна на VSR (с поставени задкрилки в положение за излитане при проектно излетна маса), която комбинация е получена по време на прибирането и спускането на колесника при всяка въздушна скорост до 1,5 VSR1, с поставени задкрилки в положение за подход за кацане и проектна маса за кацане;

(iii) Какъвто и да е коефициент на претоварване до този, определен в JAR 25.345(а) за спуснато положение на задкрилките.

(2) Освен ако има други средства за намаляване на скоростта на самолета във въздуха при тази скорост, колесникът, механизмът за прибиране на колесника и конструкцията на самолета (включваща створките на нишата на колесника) трябва да са проектирани да издържат полетните натоварвания получени при спуснато положение на колесника за всяка въздушна скорост до 0,67 VC.

(3) Створките на нишата на колесника, техният работен механизъм и техните поддържащи конструкции трябва да са проектирани за изпълнение на попътни маневрирания на самолета, предписани за самолета в допълнение към условията за въздушната скорост и коефициента на претоварване, предписани в подпараграф (а) (1) и (2) на този параграф.

(b) Ключалка на стойката на колесника. Трябва да има сигурни средства за задържане на стойката на колесника в спуснато положение в полет и на земя. Трябва да има сигурни средства за задържане на стойката на колесника и створките на колесника в правилното прибрано положение в полет, освен ако може да се демонстрира, че спускането на стойката на колесника или створките или полет със спуснати стойка на колесника и створки при всяка скорост, не е опасно.

(c) Аварийно действие. Трябва да има аварийни средства за спускане на колесника в случай на -

(1) Всяка вероятна повреда в нормалната система за прибиране на колесника, или

(2) Повреда във всеки отделен източник на захранване с хидравлична, електрическа или еквивалентна енергия.

(d) Експлоатационни изпитания. Правилната работа на механизма за прибиране на стойката на колесника трябва да се демонстрира с експлоатационни изпитания.

(e) Индикатор на положението и устройство за предупреждаване. Ако е използван пробиращ се колесник, трябва да има индикатор на положението на колесника лесно забележим от пилота или от определен член на екипажа (така както и необходими средства за задействане на индикатора) за недвусмислено указване, че прибиращата се стойка на колесника и свързаните с нея створки са закрепени надеждно в спуснато (или прибрано) положение. Средствата трябва да са проектирани както следва:

(1) Ако са използвани превключватели, тя трябва да са разположени и свързани към механичната система за прибиране и спускане на колесника по начин, който предпазва от погрешна индикация за “долно и заключено” положение, ако стойката на колесника не е в напълно спуснато положение или за “горно и заключено” положение, ако стойката на колесника не е в напълно прибрано положение. Превключвателите може да са разположени, там където те да се управляват от действителния механизъм или ключалка за заключване на стойката на колесника.

(2) Екипажа трябва да е осигурен със звуково предупреждение, което работи непрекъснато или периодично повтарящо се, ако се започне кацане, когато колесника не е заключен в долно положение.

(3) Предупреждението трябва да се подаде в подходящ момент, за да позволи да се заключи колесника в долно положение или да се премине на втори кръг.

(4) Не трябва да има лесно достъпни средства за ръчно изключване от екипажа на предупреждението изисквано от подпараграф (е)(2) на този параграф така, че това да  може да се направи инстинктивно, неумишлено или при характерно рефлексивно действие.

(5) Използваната система за генериране на звуково предупреждение трябва да е проектирана да минимизира погрешни или неправилни предупреждения.

(6) Трябва да не са вероятни откази на системите, сужещи за възпрепятстване на звуковото предупреждение за положението на колесника при кацане, които биха попречили на работата на системата.

(7) Трябва да се предвиди ясна индикация или звуково предупреждение, когато положението на колесника не е съвместимо с положението на ръчката за прибиране и пускане на колесника в пилотската кабина.

(f) Предпазване на оборудването върху колесника и в нишата на колесника. Оборудването, което е основно за безопасната експлоатация на самолета и което е разположено върху стойките на колесника и в нишите на колесника, трябва да се защити от повреждащо въздействие на –

(1) Пръсната гума.

(2) Откъсване на част от протектора на гумата, освен ако е демонстрирано, че откъсването на част от протектора на гумата не може да причини повреда, и

(3) Вероятни високи температури при използването на спирачките на колелата.



	JAR 25.731 Wheels

(a) Each main and nose wheel must be

approved.

(b) The maximum static load rating of each

wheel may not be less than the corresponding

static ground reaction with –

(1) Design maximum weight; and

(2) Critical centre of gravity.

(c) The maximum limit load rating of each

wheel must equal or exceed the maximum radial

limit load determined under the applicable ground

load requirements of this JAR–25.
	JAR 25.731
Колела

(a) Всяко основно и носово колело трябва да е одобрено.

(b) Максималната степен на статично натоварване за всяко колело не може да е по-малка от съответстващата статична реакция на земята при –

(1) Проектно максимално тегло, и

(2) Критичен център на тежестта.

(c) Степента на максималното гранично натоварване за всяко колело трябва да е равна на или превишаваща максималното гранично радиално натоварване, определено при приложимите земни натоварвания, изисквани от този JAR-25.



	JAR 25.733 Tyres

(a) When a landing gear axle is fitted with a

single wheel and tyre assembly, the wheel must be

fitted with a suitable tyre (see ACJ 25.733 (a)) of

proper fit with a speed rating approved by the

Authorities that is not exceeded under critical

conditions, and with a load rating approved by the

Authorities that is not exceeded under –

(1) The loads on the main wheel tyre,

corresponding to the most critical combination

of aeroplane weight (up to the maximum

weight) and centre of gravity position, (see

ACJ 25.733 (a)(1)); and

(2) The loads corresponding to the

ground reactions in sub-paragraph (b) of this

paragraph, on the nose-wheel tyre, except as

provided in sub-paragraphs (b)(2) and (b)(3) of

this paragraph.

(b) The applicable ground reactions for nose-wheel

tyres are as follows:

(1) The static ground reaction for the

tyre corresponding to the most critical

combination of aeroplane weight (up to

maximum ramp weight) and centre of gravity

position with a force of 1·0 g acting downward

at the centre of gravity. This load may not

exceed the load rating of the tyre.

(2) The ground reaction of the tyre

corresponding to the most critical combination

of aeroplane weight (up to maximum landing

weight) and centre of gravity position

combined with forces of 1·0 g downward and

0·31 g forward acting at the centre of gravity.

The reactions in this case must be distributed

to the nose and main wheels by the principles

of statics with a drag reaction equal to 0·31

times the vertical load at each wheel with

brakes capable of producing this ground

reaction. This nose tyre load may not exceed

1·5 times the load rating of the tyre.

(3) The ground reaction of the tyre

corresponding to the most critical combination

of aeroplane weight (up to maximum ramp

weight) and centre of gravity position

combined with forces of 1·0 g downward and

0·20 g forward acting at the centre of gravity.

The reactions in this case must be distributed

to the nose and main wheels by the principles

of statics with a drag reaction equal to 0·20

times the vertical load at each wheel with

brakes capable of producing this ground

reaction. This nose tyre load may not exceed

1·5 times the load rating of the tyre.

(c) When a landing gear axle is fitted with

more than one wheel and tyre assembly, such as

dual or dual-tandem, each wheel must be fitted

with a suitable tyre of proper fit with a speed

rating approved by the Authority that is not

exceeded under critical conditions, and with a

load rating approved by the Authority that is not

exceeded by –

(1) The loads on each main wheel tyre,

corresponding to the most critical combination

of aeroplane weight (up to maximum weight)

and centre of gravity position, when multiplied

by a factor of 1·07; and

(2) Loads specified in sub-paragraphs

(a)(2), (b)(1), (b)(2) and (b)(3) of this

paragraph on each nose-wheel tyre.

(d) Each tyre installed on a retractable

landing gear system must, at the maximum size of

the tyre type expected in service, have a clearance

to surrounding structure and systems that is

adequate to prevent unintended contact between

the tyre and any part of the structure or systems.

(e) For an aeroplane with a maximum

certificated take-off weight of more than 75 000

pounds (34 090·91 kg), tyres mounted on braked

wheels must be inflated with dry nitrogen or other

gases shown to be inert so that the gas mixture in

the tyre does not contain oxygen in excess of 5%

by volume, unless it can be shown that the tyre

liner material will not produce a volatile gas when

heated, or that means are provided to prevent tyre

temperatures from reaching unsafe levels, except

that, in cases where tyre inflation or a pressure

adjustment is required at an airfield where dry

nitrogen is not available, air may be used

provided that:

(1) Either oxygen content after

adjustment stays below 5% of volume, or:

(2) In the following 15 flight hours, the

tyre is purged and inflated with dry nitrogen, in

order to restore the oxygen content to a level

below 5% of volume.
	JAR 25.731
Гуми

(a) Когато на оста на стойката на колесника е монтиран единичен комплект колело с гума, колелото трябва да е екипирано с подходяща гума за подходящо съответствие с диапазона от скорости, утвърден от Въздухоплавателната администрация, които не се надвишават при критичните условия и с диапазон на натоварвания, утвърден от Въздухоплавателната администрация, който не се надвишава при -

(1) Натоварванията върху гумата на колело от основната стойка на колесника, съответстващи на най-критичната комбинация от тегло на самолета (до максималното тегло) и положение на центъра на тежестта на самолета;

(2) Натоварвания съответстващи на реакцията на земята съгласно подпараграф (b) на този параграф, върху гумата на носовата стойка, освен както е предвидено в подпараграфи (b) (2) и (3) на този параграф.

(b) Приложената реакция на земята върху гумата на носовата стойка на колесника е както следва:

(1) Статичната реакция на земята за гума съответстваща на най-критичната комбинация от тегло на самолета (до максималното тегло на затоварване на самолета на земя) и положение на центъра на тежестта на самолета със сила на претоварване 1,0g, действаща надолу в центъра на тежестта. Това натоварване на може да надвишава степента на натоварване на гумата.

(2) Реакцията на земята върху гумата, съответстваща на най-критичната комбинация от тегло на самолета (до максималното тегло на натоварване) и положение на центъра на тежестта на самолета, комбинирана със сили на претоварване 1,0g насочена надолу и 0,31g насочена напред в центъра на тежестта. Реакцията в този случай може да се разпредели между колелата на носовите и основните стойки на  колесника посредством принципите на статиката с реакция от силата на съпротивление равна на 0,31 пъти от вертикалното натоварване за всяко колело при възможност на спирачките на колелото да предизвикат тази земна реакция. Това натоварване на гумата на носовия колесник не може да надвишава 1,5 пъти степента на натоварване на гумата.

(3) Реакцията на земята върху гумата, съответстваща на най-критичната комбинация от тегло на самолета (до максималното тегло на затоварване на самолета на земя) и положение на центъра на тежестта на самолета, комбинирана със сила на претоварване 1,0g насочена надолу и 0,20g насочен напред, действащи в центъра на тежестта. Реакцията в този случай може да се разпредели между колелата на носовата и основните стойки на колесника посредством принципите на статиката с реакция от силата на съпротивление равна на 0,20 пъти от вертикалното натоварване за всяко колело при възможност на спирачките на колелото да предизвикат тази земна реакция. Това натоварване на гумата на носовия колесник не може да надвишава 1,5 пъти степента на натоварване на гумата.

(c) Когато на оста на стойката на колесника са монтирани повече от един комплект колело с гума, като сдвоени или двойка колела, всяко колело трябва да е екипирано с подходяща гума за подходящо съответствие с диапазона от скорости, утвърден от Въздухоплавателната администрация, които не се надвишават при критичните условия и с диапазон на натоварвания, утвърден от Въздухоплавателната администрация, които не се надвишават при –

(1) Натоварвания върху всяка гума от колелата на основните стойки, съответстващи на най-критичната комбинация от тегло на самолета (до максималното тегло) и положение на центъра на тежестта на самолета, когато тези натоварвания са умножени с коефициент 1,07 и

(2)  Натоварвания, определени в подпараграфи (а)(2), (b)(1), (b)(2) и (b)(3) на този параграф за всяка гума от колелата на носовата стойка на колесника.

(d) Всяка гума поставена на стойка от колесника снабден със система за прибиране и пускане, за максималният размер на типа на гумата очакван в експлоатацията, трябва да има разстояние до заобикалящата конструкция и системи, което е адекватно за предпазване от непреднамерено контактуване между гумата и части от конструкцията или системите.

(e) За самолет със сертифицирано максимално излетно тегло повече от 75000 паунда (34090,91 кg), гумите монтирани на спиращи колела трябва да се напомпат със сух азот или други инертни газове така, че сместа от газове в гумата да не съдържа кислород в повече от 5% за единица обем, освен ако може да се демонстрира, че материала от вътрешната страна на гумата (подплатата на гумата) няма да отдели летлив газ при загряване или, че са предвидени средства предпазващи достигането на не безопасни стойности на температурата на гумата, с изключение на случаи където се изисква напомпване на налягането в гумата или се изисква регулиране на налягането в гумата на летище, където няма на разположение сух азот, може да се използва въздух, при условие че:

(1) Или съдържанието на кислород след регулирането остава под 5% на единица обем, или

(2) В следващите 15 полетни часа, налагането в гумата се изпусне и се напомпа сух азот, за да се възстанови съдържанието на кислород до ниво под 5% за единица обем.



	JAR 25.735 Brakes

(a) Each brake must be approved. (See ACJ

25.735(a).)

(b) The brake system and associated systems

must be designed and constructed so that if any

electrical, pneumatic, hydraulic or mechanical

connecting or transmitting element (excluding the

operating pedal or handle) fails, or if any single

source of hydraulic or other brake operating

energy supply is lost, it is possible to bring the

aeroplane to rest under conditions specified in

JAR 25.125, with a mean deceleration during the

landing roll of at least 50% of that obtained in

determining the landing distance as prescribed in

that paragraph. Sub-components within the brake

assembly, such as brake drum, shoes, and

actuators (or their equivalents), shall be

considered as connecting or transmitting elements,

unless it is shown that leakage of hydraulic fluid

resulting from failure of the sealing elements in

these sub-components within the brake assembly

would not reduce the braking effectiveness below

that specified in this sub-paragraph. (See ACJ

25.735(b).)

Change 15 1–D–12

(c) Brake controls may not require excessive

control force in their operation. (See ACJ

25.735(c).)

(d) The aeroplane must have a parking control

that, when set by the pilot, will without further

attention, prevent the aeroplane from rolling on a

paved, level runway with take-off power on the

critical engine. (See ACJ 25.735 (d).)

(e) If anti-skid devices are installed, the devices

and associated systems must be designed so that no

single probable malfunction will result in a

hazardous loss of braking ability or directional

control of the aeroplane. (See ACJ 25.735(e).)

(f) See ACJ 25.735(f).) The design landing

brake kinetic energy capacity rating of each main

wheel brake assembly shall be used during

qualification testing of the brake to the applicable

Joint Technical Standard Order (J–TSO) or an

acceptable equivalent. This kinetic energy rating

may not be less than the kinetic energy]

absorption requirements determined under either

of the following methods:

(1) The brake kinetic energy absorption

requirements must be based on a rational

analysis of the sequence of events expected

during operational landings at maximum

landing weight. This analysis must include

conservative values of aeroplane speed at

which the brakes are applied, braking

coefficient of friction between tyres and

runway, aerodynamic drag, propeller drag or

powerplant forward thrust, and (if more

critical) the most adverse single engine or

propeller malfunction.

(2) Instead of a rational analysis, the

kinetic energy absorption requirements for

each main wheel brake assembly may be

derived from the following formula, which

must be modified in cases of designed unequal

braking distribution:]
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where –

KE = kinetic energy per wheel (ft.lb);

W = design landing weight (lb);

V = VREF/1 . 3;

VREF= aeroplane steady landing approach speed,

in knots, at the maximum design landing

weight, and in the landing configuration

at sea level; and]

N = number of main wheels with brakes.

 (g) In the landing case the minimum speed]

rating of each main wheel-brake assembly (that is,

the initial speed used in the dynamometer tests)

may not be more than the V used in the

determination of kinetic energy in accordance

with sub-paragraph (f) of this paragraph,

assuming that the test procedures for wheel-brake

assemblies involve a specified rate of

deceleration, and, therefore, for the same amount

of kinetic energy, the rate of energy absorption

(the power absorbing ability of the brake) varies

inversely with the initial speed.

(h) The rejected take-off brake kinetic energy

capacity rating of each main wheel-brake

assembly that is at the fully worn limit of its

allowable wear range shall be used during

qualification testing of the brake to the applicable

Joint Technical Standard Order (J–TSO) or an

acceptable equivalent. This kinetic energy rating]

may not be less than the kinetic energy absorption

requirements determined under either of the

following methods:

(1) The brake kinetic energy absorption

requirements must be based on a rational

analysis of the sequence of events expected

during an accelerate-stop manoeuvre. This

analysis must include conservative values of

aeroplane speed at which the brakes are

applied, braking coefficient of friction between

tyres and runway, aerodynamic drag, propeller

drag or powerplant forward thrust and (if more

critical) the most adverse single engine or

propeller malfunction.

(2) Instead of a rational analysis, the

kinetic energy absorption requirements for

each main wheel brake assembly may be

derived from the following formula, which

must be modified in cases of designed unequal

braking distribution:]
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where –

KE = kinetic energy per wheel (ft.lb);

W = aeroplane weight (lb);

V = aeroplane speed (knots);]

N = number of main wheels with brakes; and

W and V are the most critical combination of

take-off weight and ground speed obtained in a

rejected take-off.]

 (i) For each power-operated brake system

incorporating an accumulator, the flight crew must

be provided with an indication that adequate

accumulator pressure is available.
	JAR 25.735
Спирачни устройства

(a) Всяко спирачно устройство трябва да е oдобрено.

(b) Спирачната система и свързаните с нея други системи трябва да са проектирани и конструирани така, че при всякакви откази на електрическите, пневматичните, хидравличните или механичните връзки или предавателните елементи (изключващ работните педали или ръчката за управление в пилотската кабина) или ако е “загубен” (неработоспособен) всеки отделен източник, осигуряващ подаване на хидравлична или друга работна енергия за работа спирачките, е възможно да се спре самолета, при условията, определени в JAR 25.125, със способ на забавяне на скоростта по време на пробега след кацането, поне на 50% от тази получена при определянето на разстоянието за кацане, както е предписано в този параграф. Съставните компоненти в спирачното устройство, като спирачен барабан, челюсти и актоатори (или техните еквиваленти) ще се разглеждат, като съединителни или предавателни елементи, освен ако е демонстрирано, че течове на хидравличен флуид, причинен от повреда на уплътнителен елемент в тези съставни компоненти в спирачното устройство не намали спирачната ефективност под тази, определена в този подпараграф.

(c) Управлението на спирачките не може да изисква прекомерно управляващо усилие при тяхната експлоатация.

(d) Самолетът трябва да има управление на спирачките при престой на земя (паркиране), което, когато се използва от пилота, без изискване на по-нататъшно внимание, ще предотврати преместването на самолета по настилка на равна писта с критичен двигател, работещ на излетна мощност.

(e) Ако са инсталирани антиприплъзващи устройства, устройствата и свързаните с тях системи трябва да са проектирани така, че отделна вероятна неработоспособност няма да доведе до опасна загуба на спирачна възможност или попътно управление на самолета.

(f) Проектната степен на капацитета на кинетичната енергия при кацане за всяко основно спирачно устройство, ще се използва по време на изпитание, за определяне спирането, при прилагането на предписание на общите технически стандарти (JTSO “Joint Technical Standard Order”) или приемлив негов еквивалент. Тази степен на кинетичната енергия не може да е по-малка от изискванията за поглъщане на кинетичната енергия, определени при един от следните методи:

(1) Изискванията за поглъщане на кинетичната енергия при спиране трябва да са базирани върху рационалното анализиране на последователността на събитията, очаквани по време на експлоатационни кацания с максимално тегло за кацане. Тези анализи трябва да включват консервативни стойности на скоростта на самолета, при която са употребени спирачките, коефициента на триене при спиране между гумите и пистата, аеродинамичното челно съпротивление, челното съпротивление на витлото или теглителната сила на силовата установка и (ако е по-критично) най-неблагоприятният отказ на отделен двигател или витло.

(2) Вместо рационални анализи, изискванията за поглъщане на кинетичната енергия за всяко основно спирачно устройство могат да се изведат от дадената по-надолу формула, която трябва да се модифицира в случаи на проектиране неравномерно разпределение на спиране:
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където :

KE
-
кинетичната енергия за едно колело (ft.lb);

W
-
проектното тегло на самолета за кацане (lb.);

V
-    VREF/1,3 (knots);

VREF
-
установената скорост на самолета при подход за кацане (knots), при максимално проектно тегло за кацане и в конфигурация за кацане на височина , съответстваща на морското равнище, и;

N
-
брой на основните спиращи колела.



(g) В случай на кацане, минималната степен на скоростта за всяко основно спирачно устройство (това е използваната начална скорост при динамометричните изпитания) не може да е по-голяма от V, използвана при определянето на кинетичната енергия в съответствие с подпараграф (f) на този параграф, с допускане, че изпитателните процедури за спирачните устройства включват определена степен на намаляване на скоростта и поради това за същото количество кинетична енергия, степента на поглъщане на кинетичната енергия (способността за поглъщане на енергията на спирачките) се изменя обратно пропорционално на началната скорост.

(h) Произведената кинетичната енергия за спиране при прекратено излитане на самолета за всяко основно спирачно устройство, което е на границата на пълно износване от неговият допустим диапазон на износване, ще се използва по време на изпитание за определяне спирането при прилагането на предписание на общите технически стандарти (JTSO) или приемлив негов еквивалент. Тази произведена кинетичната енергия не може да е по-малка от изискванията за поглъщане на кинетичната енергия, определени по един от следните методи:

(1) Изискванията за поглъщане на кинетичната енергия при спиране, трябва да се базирани върху рационалното анализиране на последователността на събитията, очаквани по време на маневрата на ускорено спиране. Тези анализи трябва да включват консервативни стойности на скоростта на самолета, при която са употребени спирачките, коефициента на триене при спиране между гумите и полосата, аеродинамичното челно съпротивление, челното съпротивление на витлото или теглителната сила на силовата установка и (ако е по-критично) най-неблагоприятният отказ на отделен двигател или витло.

(3) Вместо рационални анализи, изискванията за поглъщане на кинетичната енергия за всяко основно спирачно устройство могат да се изведат от дадената по-надолу формула, която трябва да се модифицира в случай на проектиране неравномерно разпределение на спиране:
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където:

KE
=
кинетичната енергия за едно колело (ft.lb);

W
=
тегло на самолета (lb);
V
=
скорост на самолета (knots);

N
=
брой на основните спиращи колела.


W  и V са най-критичната комбинация на излетно тегло и скорост на движение на самолета по земята получени при прекратяване на излитането.

(i) За всяка използваща енергия спирачна система, включваща хидроакумулатор, на екипажа трябва да е осигурена индикация, която удостоверява достатъчността на налягането в акумулатора.


	JAR 25X745 Nose-wheel steering

(a) The nose-wheel steering system, unless it

is restricted in use to low-speed manoeuvring,

must be so designed that exceptional skill is not

required for its use during take-off and landing,

including the case of cross-wind, and in the event

of sudden power-unit failure at any stage during

the take-off run. This must be shown by tests.

(See ACJ 25X745 (a).)

(b) It must be shown that, in any practical

circumstances, movement of the pilot’s steering

control (including movement during retraction or

extension or after retraction of the landing gear)

cannot interfere with the correct retraction or

extension of the landing gear.

(c) Under failure conditions the system must

comply with JAR 25.1309 (b), (c) and (d). The

arrangement of the system must be such that no

single failure will result in a nose-wheel position

which will lead to a Hazardous Effect. Where

reliance is placed on nose-wheel steering in

showing compliance with JAR 25.233, the nose-wheel

steering system must be shown to comply

with JAR 25.1309. (See ACJ 25X745 (c).)

(d) The design of the attachment for towing

the aeroplane on the ground must be such as to

preclude damage to the steering system.

(e) Unless the nose-wheel, when lowered, is

automatically in the fore-and-aft attitude

successful landings must be demonstrated with the

nose-wheel initially in all possible off-centre

positions.
	JAR 25Х745
Управление на колелата на носовата стойка на колесника

(a) Системата за управление на колелата на носовата стойка, освен ако е ограничена в използването за маневриране с малка скорост, трябва да е проектирана така, че да не се изискват допълнителни умения за използването й по време на излитане и кацане, включително случаи на напречен вятър и в случай на внезапен отказ на силов агрегат във всеки етап от засилването при излитане. Това трябва да се демонстрира чрез изпитания.

(b) Трябва да се демонстрира, при всякакви практически обстоятелства, че преместването на управлението в пилотската кабина за отклонение на колелата на носовата стойка на колесника (включително премествания по време на прибирането или спускането или след прибирането на колесника) не може да се влияе от правилното прибиране или пускане на колесника.

(c) В състояние на отказ, системата трябва да съответства на JAR 25.1309 (b), (c) и (d). Устройството на системата трябва да е такова, че да не може единична повреда да повлияе на положението на колелата на носовата стойка, което ще доведе до опасна последица. Там където се очаква управлението на колелата на носовата стойка да демонстрира съответствието с JAR 25.233, системата за управление на колелата на носовата стойка трябва да демонстрира съответствие с JAR 25.1309.

(d) Проектирането на възела за свързване на водилото за буксиране на самолета на земя трябва да е такова, че да изключи повреди в системата за управление на колелата на носовата стойка.

(e) Освен ако колелата на носовата стойка, когато са спуснати, автоматично се поставят в положение по оста на самолета “напред-и-назад”, трябва да се демонстрира успешното кацане при всяко възможно начално не центрирано положение на колелото на носовата стойка.



	JAR 25.771 Pilot compartment

(a) Each pilot compartment and its

equipment must allow the minimum flight crew

(established under JAR 25.1523) to perform their

duties without unreasonable concentration or

fatigue.

(b) The primary controls listed in JAR

25.779 (a), excluding cables and control rods,

must be located with respect to the propellers so

that no member of the minimum flight crew

(established under JAR 25.1523), or part of the

controls, lies in the region between the plane of

rotation of any inboard propeller and the surface

generated by a line passing through the centre of

the propeller hub making an angle of 5º forward

or aft of the plane of rotation of the propeller.

(c) If provision is made for a second pilot,

the aeroplane must be controllable with equal

safety from either pilot seat.

(d) The pilot compartment must be

constructed so that, when flying in rain or snow, it

will not leak in a manner that will distract the

crew or harm the structure.

(e) Vibration and noise characteristics of

cockpit equipment may not interfere with safe

operation of the aeroplane.
	ПЪТНИЧЕСКИ И КАРГО ПОМЕЩЕНИЯ

JAR 25.771
Пилотска кабина

(a) Всяка пилотска кабина и нейното оборудване трябва да позволи минималният летателен екипаж (установен съгласно JAR 25.1523) да изпълнява своите задължения без прекомерна концентрация или умора.
(b) Основното управление, описано в JAR 25.779(а), с изключение на управляващите въжета и тяги, трябва така да се разположи при отчитане наличието на витла, че член на минималния екипаж (установен съгласно JAR 25.1523) или част от управлението, да не се разполага в зоната между равнината на въртене на което и да е външно витло и повърхност, получена при завъртане под ъгъл 5( на линия пресичаща центъра на втулката на витлото напред или назад от равнината на въртене на витлото.

(c) Ако е предвидено наличие на място за втори пилот, самолетът трябва да е управляем с еднаква безопасност от всяко пилотско място.

(d) Пилотската кабина трябва да е конструирана така, че когато се лети в условия на дъжд или сняг, тя не трябва да се отцежда по такъв начин, че да смущава екипажа или да уврежда на конструкцията.

(e) Вибрационните и шумови характеристики на оборудването на пилотската кабина не бива да влияят на безопасната експлоатация на самолета.



	JAR 25.772 Pilot compartment doors

For an aeroplane that has a maximum

passenger seating configuration of more than 20

seats and that has a lockable door installed

between the pilot compartment and the passenger

compartment –

(a) The emergency exit configuration must

be designed so that neither crew members nor

passengers need use that door in order to reach

the emergency exits provided for them; and

(b) Means must be provided to enable flight-crew

members to directly enter the passenger

compartment from the pilot compartment if the

cockpit door becomes jammed.
	JAR 25.772
Врати на пилотската кабина

За самолет, който има максимална конфигурация от над 20 пътнически места и затова има заключваща се врата, монтирана между пилотската кабина и пътническия салон –

(a) Конфигурацията от аварийни изходи трябва да е проектирана така, че нито членовете на екипажа нито пътниците да е необходимо да използват тази врата, за да достигнат аварийните изходи, предвидени за тях, и

(b) Трябва да се предвидят средства, позволяващи на членовете на екипажа директно да могат да влязат в пътническия салон от пилотската кабина, ако вратата на пилотската кабина заяде.



	JAR 25.773 Pilot compartment view

(a) Non-precipitation conditions. For non-precipitation

conditions, the following apply:

(1) Each pilot compartment must be

arranged to give the pilots a sufficiently

extensive, clear, and undistorted view, to

enable them to safely perform any manoeuvres

within the operating limitations of the

aeroplane, including taxying, take-off,

approach and landing.

(2) Each pilot compartment must be

free of glare and reflection that could interfere

with the normal duties of the minimum flight

crew (established under JAR 25.1523). This

must be shown in day and night flight tests

under non-precipitation conditions.

(b) Precipitation conditions. For

precipitation conditions, the following apply:

(1) The aeroplane must have a means to

maintain a clear portion of the windshield

during precipitation conditions, sufficient for

both pilots to have a sufficiently extensive

view along the flight path in normal flight

attitudes of the aeroplane. This means must be

designed to function, without continuous

attention on the part of the crew, in –

(i) Heavy rain at speeds up to

1·5 VSR1, with lift and drag devices]

retracted; and

(ii) The icing conditions specified

in JAR 25.1419 if certification with ice

protection provisions is requested. (See

ACJ 25.773(b)(1)(ii).)

(2) No single failure of the systems

used to provide the view required by sub-paragraph

(b)(1) of this paragraph must cause

the loss of that view by both pilots in the

specified precipitation conditions.

(3) The first pilot must have –

(i) A window that is openable

under the conditions prescribed in sub-paragraph

(b)(1) of this paragraph when

the cabin is not pressurised, provides the

view specified in that paragraph, and

gives sufficient protection from the

elements against impairment of the pilot’s

vision; or

(ii) An alternate means to

maintain a clear view under the

conditions specified in sub-paragraph

(b)(1) of this paragraph, considering the

probable damage due to a severe hail

encounter.

(4) The openable window specified in

sub-paragraph (b)(3) of this paragraph need not

be provided if it is shown that an area of the

transparent surface will remain clear sufficient

for at least one pilot to land the aeroplane

safely in the event of -(

i) Any system failure or

combination of failures which is not

Extremely Improbable under the

precipitation conditions specified in sub-paragraph

(b)(1) of this paragraph.

(ii) An encounter with hail, birds,

or insects.

(c) Internal windshield and window fogging.

The aeroplane must have a means to prevent

fogging to the internal portions of the windshield

and window panels over an area which would

provide the visibility specified in sub-paragraph

(a) of this paragraph under all internal and

external ambient conditions, including

precipitation conditions, in which the aeroplane is

intended to be operated.

(d) Fixed markers or other guides must be

installed at each pilot station to enable the pilots

to position themselves in their seats for an

optimum combination of outside visibility and

instrument scan. If lighted markers or guides are

used they must comply with the requirements

specified in JAR 25.1381.
	JAR 25.773
Обзор на пилотската кабина

(a) Без лоши атмосферни условия. За условия с липса на неблагоприятни атмосферни условия (дъжд и сняг), се отнася следното:

(1) Всяка пилотска кабина трябва да е разположена така, че да дава на пилотите достатъчно обширен, ясен и не изкривен обзор, за да им позволи да изпълняват безопасно всякакви маневри в рамките на експлоатационните ограничения за самолета, включващи рулиране, излитане, подход за кацане и кацане.

(2) Всяка пилотска кабина трябва да е независима от заслепяване и отражение, които биха могли да влияят на нормалните задължения на минималния летателен екипаж (установен съгласно JAR 25.1523). Това трябва да се демонстрира при дневни и нощни летателни изпитания при липса на лоши атмосферни условия.

(b) При лоши атмосферни условия. За условия с наличие на неблагоприятни атмосферни условия (дъжд и сняг), се отнася следното:

(1) Самолетът трябва да има средства за поддържане на чиста част от остъклението на кабината по време на лоши атмосферни условия, задоволителна за двама пилоти да имат достатъчно обширен обзор по направление на траекторията на полета при нормални полетни положения на самолета. Тези средства трябва да са проектирани да работят, без непрекъснатото внимание на част от екипажа, при -

(i) Силен дъжд при скорости до 1,5 VSR1, с прибрани средства за управление на подемната сила и челното съпротивление.

(ii) Условия на обледеняване, определени в JAR 25.1419, ако се изисква сертифициране на самолета със средства за предпазване от обледеняване.

(2) Отделна повреда в системите, използвани да осигурят обзорът на пилотската кабина, изискван от подпараграф (b)(1) на този параграф, не трябва да предизвиква загуба на този обзор за двамата пилота при определените лоши атмосферни условия.

(3) Първият пилот трябва да има -

(i) Прозорец, който е отваряем при условията, описани в подпараграф (b)(1) на този параграф, когато в кабината не е създадено свръх налягане, осигуряващ обзорът, определен в този параграф и даващ достатъчна защита срещу природните стихии намаляващи обзора на пилотите, или

(ii) Алтернативни средства за поддържане на ясен обзор при условията, определени в подпараграф (b)(1) на този параграф, отчитащи вероятна повреда поради попадане в силен град.

(4) Не е необходимо да се осигури отварящият се прозорец, определен в подпараграф (b)(3) на този параграф, ако се демонстрира, че ще остане зона от прозрачната повърхност достатъчно чиста поне за единия пилот за безопасно приземяване на самолета в случай на -

(i) Повреда на която и да е система или комбинация от повреди, които не са изключително малко вероятни при лошите атмосферни условия, определени в подпараграф (b)(1) на този параграф.

(ii) Попадане в град, ято птици или рояк насекоми.

(c) Вътрешно потъмняване на челните стъкла и прозорците.Самолетът трябва да има средства за предпазване от потъмняване на вътрешните части на панелите на челните стъкла и прозорците от остъклението на пилотската кабина в зоната, която би осигурявала видимостта, определена в подпараграф (а) на този параграф при всякакви вътрешни и външни атмосферни условия, включващи лоши атмосферни условия, за които самолета е предназначен да се експлоатира.
(d) Трябва да се поставят фиксирани маркери или други ориентири на всяко пилотско място, за да позволят на пилотите да регулират местоположението си за оптимална комбинация от външна видимост и наблюдаване на приборите в пилотската кабина. Ако са използвани светещи маркери или ориентири, те трябва да се съгласуват с изискванията, определени в JAR 25.1381.



	JAR 25.775 Windshields and windows

(a) Internal panes must be made of non-splintering

material.

(b) Windshield panes directly in front of the

pilots in the normal conduct of their duties, and

the supporting structures for these panes, must

withstand, without penetration, the bird impact

conditions specified in JAR 25.631.

(c) Unless it can be shown by analysis or

tests that the probability of occurrence of a

critical windshield fragmentation condition is of a

low order, the aeroplane must have a means to

minimise the danger to the pilots from flying

windshield fragments due to bird impact. This

must be shown for each transparent pane in the

cockpit that –

(1) Appears in the front view of the

aeroplane;

(2) Is inclined 15º or more to the

longitudinal axis of the aeroplane; and

(3) Has any part of the pane located

where its fragmentation will constitute a hazard

to the pilots.

(d) The design of windshields and windows

in pressurised aeroplanes must be based on factors

peculiar to high altitude operation, including the

effects of continuous and cyclic pressurisation

loadings, the inherent characteristics of the

material used, and the effects of temperatures and

temperature differentials. The windshield and

window panels must be capable of withstanding

the maximum cabin pressure differential loads

combined with critical aerodynamic pressure and

temperature effects after any single failure in the

installation or associated systems. It may be

assumed that, after a single failure that is obvious

to the flight crew (established under JAR

25.1523), the cabin pressure differential is

reduced from the maximum, in accordance with

appropriate operating limitations, to allow

continued safe flight of the aeroplane with a cabin

pressure altitude of not more than 15 000 ft (see

ACJ 25.775 (d)).

(e) The windshield panels in front of the

pilots must be arranged so that, assuming the loss

of vision through any one panel, one or more

panels remain available for use by a pilot seated

at a pilot station to permit continued safe flight

and landing.
	JAR 25.775
Челни пилотски стъкла и прозорци

(a) Вътрешни панели трябва да се правят от неразпръскващ се материал.

(b) Панелите на челните пилотски стъкла, разположени директно пред пилотите, при нормалното изпълнение на техните служебни задължения и поддържащата конструкция на тези панели, трябва да издържат, без да допускат проникване при условията на удар от птица, определени в JAR 25.631.

(c) Освен ако може да се демонстрира чрез анализи или изпитания, че е малка вероятността, да се получат условия на критично раздробяване на челното стъкло, самолетът трябва да има средства за намаляване на опасността за пилотите от летящите късове на челното стъкло в следствие на удара от птица. Това трябва да се демонстрира за всеки прозрачен панел в пилотската кабина, така че –

(1) Се случва в челната част на самолета.

(2) Сключва ъгъл от 15( или по-голям спрямо надлъжната ос на самолета, и

(3) Има някакви парчета от стъкления панел, разположени там където неговото разпръскване ще предизвика опасност за пилотите.

(d) Проектирането на челните пилотски стъкла и прозорците на самолети със свръхналягание в кабината, трябва да се базира на фактори, характерни за експлоатация при големи височини, включващи влиянията на продължителни и циклични натоварвания от действащото в кабината налягане, присъщите характеристики на използваните материали и влиянието на температурите и температурните разлики. Панелите на челните стъкла и прозорците трябва да могат да издържат натоварвания от максималната разлика между кабинното налягане и атмосферното, комбинирани с критично аеродинамично налягане и температурно въздействие след която и да е отделна повреда в монтажа или свързани системи. Може да се приеме, че след отделна повреда, която е очевидна за екипажа (установена съгласно JAR 25.1523), свръхналягането в кабината се намалява спрямо максималното такова в съответствие с подходящи експлоатационни ограничения, за да позволи безопасното продължаване на полета на самолета с налягане в кабината съответстващо на височина не по-голяма от 15000 фута.

(e) Панелите на челните стъкла разположени пред пилотите трябва да са разпределени така, че при допускане на загуба на видимост през който и да е панел, един или повече панели остават достъпни за използване от пилотите, седящи на пилотските места, за да позволят безопасното продължаване на полета и кацане.



	JAR 25.777 Cockpit controls

(a) Each cockpit control must be located to

provide convenient operation and to prevent

confusion and inadvertent operation. (See ACJ

25.777(a).)

(b) The direction of movement of cockpit

controls must meet the requirements of JAR

25.779. Wherever practicable, the sense of motion

involved in the operation of other controls must

correspond to the sense of the effect of the

operation upon the aeroplane or upon the part

operated. Controls of a variable nature using a

rotary motion must move clockwise from the off

position, through an increasing range, to the full

on position.

(c) The controls must be located and

arranged, with respect to the pilots’ seats, so that

there is full and unrestricted movement of each

control without interference from the cockpit

structure or the clothing of the minimum flight

crew (established under JAR 25.1523) when any

member of this flight crew from 5 ft 2 inches to

6 ft 3 inches in height, is seated with the seat

belt and shoulder harness fastened. Where an

inertia reel is fitted to the shoulder harness to

satisfy this paragraph, the reel must be of an

approved type.

(d) Identical powerplant controls for each

engine must be located to prevent confusion as to

the engines they control.

(e) Wing-flap controls and other auxiliary lift

device controls must be located on top of the

pedestal, aft of the throttles, centrally or to the

right of the pedestal centre line, and an adequate

distance aft of the landing gear control having

regard to the size and complexity of the cockpit.

(See ACJ 25.777 (e).)

(f) The landing gear control must be located

forward of the throttles and must be operable by

each pilot when seated with harness fastened.

(g) Control knobs must be so shaped as to

prevent confusion. The knobs must be of the same

colour and this colour must contrast with the

colour of control knobs for other purposes and the

surrounding cockpit. (See ACJ 25.777(g).)

(h) If a flight engineer is required as part of

the minimum flight crew (established under JAR

25.1523), the aeroplane must have a flight

engineer station located and arranged so that the

flight-crew members can perform their functions

efficiently and without interfering with each other.
	JAR 25.777
Управление в пилотската кабина

(a) Всяко управление в пилотската кабина трябва да е разположено така, че да осигурява удобна работа и да предпази от объркване и неумишлени действия.

(b) Посоката на преместване на управлението в пилотската кабина трябва да отговаря на изискванията на JAR 25.779. Където е приложимо, усещането от преместване на включени в действие други управления трябва да съответства на усещането на въздействие на действието върху самолета или върху работните части. Управление с променлив характер използващо ротационно движение трябва да се премества по посока на часовата стрелка от изключеното си положение, преминавайки в посока на увеличение на значението си до напълно включено положение.

(c) Управлението трябва да е разположено и разпределено така, с отчитане на разположението на пилотските места, че да има пълни и неограничени премествания на всяко управление, без влияние от страна на конструкцията на пилотската кабина или от облеклото на минималния летателен екипаж (установен съгласно JAR 25.1523), когато който и да е член на този екипаж с височина от 5 фута и 2 инча до 6 фута и 3 инча е седнал и са му поставени поясните и раменните осигуряващи колани. Когато е свързана инерционна макара към раменните осигуряващи колани, с цел удовлетворяване на изискванията на този параграф, инерционната макара трябва да е от утвърден за това тип.

(d) Трябва да се разполагат еднакви управления на силовата установка за всеки един двигател, за да се предотврати объркване на управлението на двигателите.

(e) Управлението на задкрилките и други управления на средства за увеличение на подемната сила трябва да са разположени върху пулта на пилотите (средния пулт на пилотите) зад ръчките за управление на двигателите, централно или в дясно от централната линия на пулта и на подходящо разстояние зад управлението за пускането и прибирането на колесника, с отчитане на размерите и сложността на пилотската кабина.

(f) Управлението за пускането и прибирането на колесника трябва да се разположи пред ръчките за управление режимите на работа на двигателите и трябва да може да се достига и оперира с него от всеки един пилот, когато седи на своето място с поставени осигуряващи колани.

(g) Управляващите бутони трябва да имат такава форма, че да предотвратява объркване. Бутоните трябва са едноцветни и този цвят трябва да контрастира с цвета на бутоните, предназначени за други цели и разположени в пространството на пилотската кабина.

(h) Ако се изисква борден инженер, като част от минималния екипаж на самолета (установен съгласно JAR 25.1523), самолетът трябва да има място в пилотската кабина, определено за бордния инженер, разположено и разпределено така, че членовете на екипажа да могат ефективно да изпълняват техните функции и без да си пречат един на друг.



	JAR 25.779 Motion and effect of cockpit

controls

Cockpit controls must be designed so that they

operate in accordance with the following

movement and actuation:

(a) Aerodynamic controls –

(1) Primary.

Controls Motion and effect

Aileron Right (clockwise) for

right wing down

ElevatorRearward for nose up.

Rudder Right pedal forward for

nose right.

(2) Secondary.

Controls Motion and effect

Flaps (or Forward for wing-flaps

auxiliary lift up; rearward for flaps

devices) down.

Trim tabs (or Rotate to produce

equivalent). similar rotation of the

aeroplane about an axis

parallel to the axis of

the control.

(b) Powerplant and auxiliary controls –

(1) Powerplant.

Controls Motion and effect

Power or Forward to increase

thrust forward thrust and

rearward to increase

rearward thrust.

Propellers Forward to increase

rpm.

(2) Auxiliary.

Controls Motion and effect

Landing gear Down to extend.
	JAR 25.779
Премествания и въздействия на управления в пилотска кабина

Управленията в пилотската кабина трябва да са проектирани така, че да работят в съответствие със следните премествания и въздействия:

(a) Аеродинамични управления -

(1) Основно управление.

Управление

Преместване и въздействие

Елерони

Дясно (по посока на часовата стрелка) за отклонение на дясното полукрило надолу

Кормило за височина
Назад за отклонение на носа на самолета нагоре

Кормило за направление

Десен педал напред за отклонение на носа на самолета надясно

2) Вторично управление.

Управление

Преместване и въздействие

Клапи (спомагателни средства за увеличение на подемната сила)

Напред за отклонение на клапите нагоре, назад за отклонение на клапите надолу

Тримери 

(или еквиваленти)

Завъртане за получаване на еднакво въртене на самолета около ос успоредна на оста на управление

в)  Управление на двигателите и спомагателно управление –

1) Управление на двигателите

Управление

Преместване и въздействие

Мощност или теглителна сила

Напред за увеличение на теглителната сила и назад за увеличаване на обратната теглителна сила

Витла

Напред за увеличаване на честотата на въртене

2) Спомагателно управление

Управление

Преместване и въздействие

Колесник на самолета

Надолу за спускане 



	JAR 25.781 Cockpit control knob shape

(See ACJ 25.777 (g).)
	JAR 25.781
Форма на бутоните за управление в пилотската кабина

(виж ACJ 25.777 (g))

[image: image61.png]DL @8

FLAP CONTROLKNOB | LANDING GEAR CONTROL K08

A

PoweR 08 THAUST k0B AP conTROL KOS





Фиг. 2



	JAR 25.783 Doors

(a) Each cabin must have at least one easily

accessible external door.

(b) There must be a means to lock and

safeguard each external door against opening in

flight (either inadvertently by persons or as a

result of mechanical failure or failure of a single

structural element either during or after closure).

Each external door must be openable from both

the inside and the outside, even though persons

may be crowded against the door on the inside of

the aeroplane. Inward opening doors may be used

if there are means to prevent occupants from

crowding against the door to an extent that would

interfere with the opening of the door. The means

of opening must be simple and obvious and must

be arranged and marked so that it can be readily

located and operated, even in darkness. Auxiliary

locking devices may be used.

(c) Each external door must be reasonably

free from jamming as a result of fuselage

deformation in a minor crash.

(d) Each external door must be located where

persons using them will not be endangered by the

propeller when appropriate operating procedures

are used.

(e) There must be provision for direct visual

inspection of the locking mechanism to determine

if external doors, for which the initial opening

movement is not inward (including passenger,

crew, service, and cargo doors), are fully closed

and locked. The provision must be discernible

under operational lighting conditions by

appropriate crew members using a flashlight or

equivalent lighting source. In addition there must

be a visual warning means to signal the

appropriate flight-crew members if any external

door is not fully closed and locked. The means

must be designed such that any failure or

combination of failures that would result in an

erroneous closed and locked indication is

improbable for doors for which the initial opening

movement is not inward.

(f) External doors must have provisions to

prevent the initiation of pressurisation of the

aeroplane to an unsafe level if the door is not fully

closed and locked. In addition, it must be shown

by safety analysis that inadvertent opening is

extremely improbable.

(g) Cargo and service doors not suitable for

use as emergency exits need only meet sub-paragraphs

(e) and (f) of this paragraph and be

safeguarded against opening in flight as a result of

mechanical failure or failure of a single structural

element.

(h) Each passenger entry door in the side of

the fuselage must qualify as a Type A, Type I, or

Type II passenger emergency exit and must meet

the requirements of JAR 25.807 to 25.813 that

apply to that type of passenger emergency exit.

(i) If an integral stair is installed in a

passenger entry door that is qualified as a

passenger emergency exit, the stair must be

designed so that under the following conditions

the effectiveness of passenger emergency egress

will not be impaired:

(1) The door, integral stair, and

operating mechanism have been subjected to

the inertia forces specified in JAR

25.561(b)(3), acting separately relative to the

surrounding structure.

(2) The aeroplane is in the normal

ground attitude and in each of the attitudes

corresponding to collapse of one or more legs

of the landing gear.

(j) All lavatory doors must be designed to

preclude anyone from becoming trapped inside

the lavatory, and if a locking mechanism is

installed, it must be capable of being unlocked

from the outside without the aid of special tools.
	JAR 25.783
Врати

(a) Всяка кабина трябва да има поне една лесно достъпна външна врата.

(b) Трябва да има средства за заключване и предпазване на всяка външна врата срещу отваряне в полет (или не преднамерено от човек или в резултат на механични повреди или повреди на отделни конструктивни елементи по време или след затварянето). Всяка външна врата трябва да е отваряща се от двете страни – отвътре и отвън, дори ако от вътрешната страна има тълпа от хора срещу вратата. Могат да се използват отварящи се навътре врати, ако има средства предпазващи от образуване на тълпа от пътниците пред вратата до степен която би попречила на отварянето на вратата. Средствата за отваряне трябва да са прости и очевидни и трябва да са разположени и маркирани така, че да могат лесно да се намерят и задъстват, дори на тъмно. Могат да се използват спомагателни заключващи устройства.

(c) Всяка външна врата логично трябва да не се заклинва в резултат oт деформиране на тялото на самолета при второстепенни разрушения.

(d) Всяка външна врата трябва да е разположена, там където, хората които я използват, няма да бъдат застрашени от витлото, когато се използват подходящи експлоатационни процедури.

(e) Трябва да има предвиждания за директна визуална инспекция на заключващите механизми за определяне на това дали външната врата е напълно затворена и заключена, касае врати за които началното преместване за отваряне не е навътре (включващо врати за пътници, екипаж, сервизни и карго врати). Предвижданията трябва да са забележими при експлоатационни условия на осветяване от определени членове на екипажа, използващи електрически фенерчета или еквивалентни източници на светлина. В допълнение трябва да има визуални предупреждаващи средства за сигнализиране на съответните членове на екипажа, ако която и да е външна врата не е напълно затворена и заключена. Средствата трябва да са проектирани така, че каквато и да е повреда или комбинация от повреди, които биха довели до погрешна индикация за затворено и заключено положение са невъзможни за врати, за които началното преместване при отваряне не е насочено навътре.

(f) Външните врати трябва да имат предвиждания да предотвратят началото на разхерметизиране на самолета до не безопасна степен, ако вратата не е напълно затворени и заключена. В допълнение, трябва да се демонстрира чрез анализи на безопасността, че непреднамереното отваряне е изключително малко вероятно.

(g) Карго и сервизните врати неподходящи за използване, като аварийни изходи, трябва също да отговарят на условията в подпараграфи (е) и (f) на този параграф и да са защитени срещу отваряне в полет, в резултат на механична повреда или повреда на отделен конструктивен елемент.

(h) Всяка входна пътническа врата в тялото на самолета трябва да се определи, като Тип А, Тип I или Тип II пътнически авариен изход и трябва да отговаря на изискванията на JAR25.807 до 25.813, които се отнасят за тези типове пътнически аварийни изходи.

(i) Ако е монтирана вградена в тялото на самолета външна стълба към входна пътническа врата, която е определена, като пътнически авариен изход, стълбата трябва да е проектирана така, че при изброените по-долу условия, ефикасността на пътническия авариен изход няма да бъде намалена:

(1) Вратата, вградената стълба и работният механизъм са били подложени на инерционни сили, определени в JAR 25.561(b)(3), действащи самостоятелно на заобикалящата конструкция.

(2) Самолетът е в нормално положение на земя и във всяко едно от положенията, съответстващи на разрушаване на една или повече стойки на колесника на самолета.

(j) Всички врати на тоалетни трябва да са проектирани да изключат възможността на която и да се залости от вътрешната страна на сервизното помещение и ако е инсталиран механизъм за заключване на вратата, трябва да е възможно отключването на вратата от външната страна без помощта на специални инструменти.



	JAR 25.785 Seats, berths, safety belts and

harnesses

(a) A seat (or berth for a non ambulant

person) must be provided for each occupant who

has reached his or her second birthday.

(b) Each seat, berth, safety belt, harness, and

adjacent part of the aeroplane at each station

designated as occupiable during take-off and

landing must be designed so that a person making

proper use of these facilities will not suffer

serious injury in an emergency landing as a result

of the inertia forces specified in JAR 25.561 and

JAR 25.562.

(c) Each seat or berth must be approved.

(d) Each occupant of a seat (see ACJ

25.785(d)) that makes more than an 18-degree

angle with the vertical plane containing the

aeroplane centreline must be protected from head

injury by a safety belt and an energy absorbing

rest that will support the arms, shoulders, head

and spine, or by a safety belt and shoulder harness

that will prevent the head from contacting any

injurious object. Each occupant of any other seat

must be protected from head injury by a safety

belt and, as appropriate to the type, location, and

angle of facing of each seat, by one or more of the

following:

(1) A shoulder harness that will prevent

the head from contacting any injurious object.

(2) The elimination of any injurious

object within striking radius of the head.

(3) An energy absorbing rest that will

support the arms, shoulders, head and spine.

(e) Each berth must be designed so that the

forward part has a padded end board, canvas

diaphragm, or equivalent means, that can

withstand the static load reaction of the occupant

when subjected to the forward inertia force

specified in JAR 25.561. Berths must be free

from corners and protuberances likely to cause

injury to a person occupying the berth during

emergency conditions.

(f) Each seat or berth, and its supporting

structure, and each safety belt or harness and its

anchorage must be designed for an occupant

weight of 170 pounds, considering the maximum

load factors, inertia forces, and reactions among

the occupant, seat, safety belt, and harness for

each relevant flight and ground load condition

(including the emergency landing conditions

prescribed in JAR 25.561). In addition –

(1) The structural analysis and testing

of the seats, berths, and their supporting

structures may be determined by assuming that

the critical load in the forward, sideward,

downward, upward, and rearward directions (as

determined from the prescribed flight, ground,

and emergency landing conditions) acts

separately or using selected combinations of

loads if the required strength in each specified

direction is substantiated. The forward load

factor need not be applied to safety belts for

berths.

(2) Each pilot seat must be designed for

the reactions resulting from the application of

the pilot forces prescribed in JAR 25.395.

(3) For the determination of the

strength of the local attachments (see ACJ

25.561(c)) of –

(i) Each seat to the structure; and

(ii) Each belt or harness to the

seat or structure;

a multiplication factor of 1·33 instead of the

fitting factor as defined in JAR 25.625 should be

used for the inertia forces specified in JAR

25.561. (For the lateral forces according to JAR

25.561(b)(3) 1·33 times 3·0 g should be used.)

(g) Each crew member seat at a flight-deck

station must have a shoulder harness. These seats

must meet the strength requirements of sub-paragraph

(f) of this paragraph, except that where

a seat forms part of the load path, the safety belt

or shoulder harness attachments need only be

proved to be not less strong than the actual

strength of the seat. (See ACJ 25.785 (g).)

(h) Each seat located in the passenger

compartment and designated for use during take-

off and landing by a cabin crew member required

by the National Operating Rules must be –

(1) Near a required floor level

emergency exit, except that another location is

acceptable if the emergency egress of

passengers would be enhanced with that

location. A cabin crew member seat must be

located adjacent to each Type A emergency

exit. Other cabin crew member seats must

be evenly distributed among the required floor

level emergency exits to the extent feasible.

(2) To the extent possible, without

compromising proximity to a required floor

level emergency exit, located to provide a

direct view of the cabin area for which the

cabin crew member is responsible.

(3) Positioned so that the seat will not

interfere with the use of a passageway or exit

when the seat is not in use.

(4) Located to minimise the probability

that occupants would suffer injury by being

struck by items dislodged from service areas,

stowage compartments, or service equipment.

(5) Either forward or rearward facing

with an energy absorbing rest that is designed

to support the arms, shoulders, head and spine.

(6) Equipped with a restraint system

consisting of a combined safety belt and

shoulder harness unit with a single point

release. There must be means to secure each

restraint system when not in use to prevent

interference with rapid egress in an emergency.

(i) Each safety belt must be equipped with a

metal to metal latching device.

(j) If the seat backs do not provide a firm

handhold, there must be a handgrip or rail along

each aisle to enable persons to steady themselves

while using the aisles in moderately rough air.

(k) Each projecting object that would injure

persons seated or moving about the aeroplane in

normal flight must be padded.

(l) Each forward observer’s seat required by

the operating rules must be shown to be suitable

for use in conducting the necessary en-route

inspections.
	JAR 25.785
Седалки, спални места, осигуряващи колани за пътниците и осигурителни колани (мрежи) за товара

(a) Трябва да се осигури седалка (или спално място не за болен човек) за всеки пътник, който има навършени две години.

(b) Всяка седалка, спално място, осигуряващи колани, обезопасителни ремъци и близко стоящи части на самолета до всяко място обозначено, като пътническо по време на излитане и кацане трябва да са проектирани така, че човекът, използващ правилно тези устройства, няма да понесе сериозни наранявания при аварийно кацане в резултат на инерционните сили, определени в JAR 25.561 и 25.562.

(c) Всяка седалка или спално място трябва да са одобрени.

(d) Всеки пътник, седящ на седалка, който е седнал в положение превишаващо ъгъл 18( спрямо вертикалната равнина, включваща централната линия на самолета, трябва да е предпазен от наранявания на главата му, чрез осигурителни колани и енергийно поглъщащи стойки, които ще поддържат ръцете, раменете, главата и гърба или от осигурителни колани и придържащи раменете осигурителни ремъци, които ще предпазят главата от контактуване с всякакви нараняващи обекти. Всеки пътник седящ на всяко друго място трябва да е защитен от нараняване на главата чрез осигурителен колан и както е подходящо за типа, местоположение и ъгъл на външния силует на всяка седалка, чрез едно или повече от следващото:

(1) Раменни осигурителни колани, които ще предпазят главата от контакт с всякакви нараняващи обекти.

(2) Отстраняване на всякакви нараняващи обекти в рамките на радиуса на зоната на удар около главата.

(3) Енергийно поглъщаща стойка, която ще поддържа ръцете, раменете, главата и гърба.

(e) Всеки осигурителен ремък трябва да е проектиран така, че предната част да има мека в краищата й подплънка, брезентова преграда или еквивалентни средства, които могат да издържат статичните натоварвания от реакцията на пътника, когато е подложен на насочената напред инерционна сила, определена в JAR 25.561. Спалното място трябва да няма ръбове и изпъкналости, които вероятно могат да предизвикат нараняване на пътника настанен на спалното място при аварийни условия.

(f) Всяка седалка или спално място и тяхната поддържаща конструкция и всички осигуряващи колани или ремъци и техните заключващи механизми трябва да са проектирани за тегло на пътника от 170 паунда, отчитащи максималния коефициент на претоварване, инерционните сили и реакцията между пътника, седалката, осигурителния колан и осигурителните ремъци за всяко съответно условие на полетно и земно натоварване (включително условията на аварийно кацане, описани в JAR 25.561). В допълнение -

(1) Конструктивните анализи и изпитания на седалките, спалните места и техните поддържащи конструкции може да се обуславят посредством допускане, че критичните натоварвания във всички основни посоки - напред, настрани, надолу, нагоре и назад (както е определено за описаните полетни и земни условия и аварийни условия при кацане), действат поотделно или използват избрани комбинации от натоварвания, ако е доказана изискваната якост във всяка определена посока. Действащия напред коефициент на претоварване не е необходимо да се прилага върху осигуряващите колани на спалното място.

(2) Всяка пилотска седалка трябва да е проектирана за възприемане на реакцията, възникваща от прилагането на силите на пилота, предписани в JAR 25.395.

(3) За определянето на якостта на местните свързвания на -

(i) Всяка седалка към конструкцията, и

(ii) Всеки осигуряващ колан или ремък към конструкцията

ще се използва коефициент на усилване 1,33, вместо коефициента на свързване, както е определено в JAR 25.625 за инерционните сили, определени в JAR 25.561. (За страничните сили съгласно JAR 25.561(b)(3) ще се използва коефициент на усилване 1,33 пъти коефициента на претоварване 3,0g).

(g) Всяка седалка на член от екипажа намираща се пред пулта на приборите в пилотската кабина трябва да има раменни ремъци. Тези седалки трябва да отговарят на изискванията за якостта в подпараграф (f) от този параграф, освен това където седалката формира част от пътя на натоварването, за свързването на осигуряващия колан или раменния осигуряващ ремък трябва също да се докаже, че не е по-малко здраво от колкото действителната здравина на седалката.

(h) Всяка седалка поставена в пътническия салон и предназначена за използване по време на излитане и кацане от членове на кабинния състав изискван съгласно Националните експлоатационни правила (National Operating Rules), трябва да е -

(1) Близо до изискван авариен изход разположен на нивото на пода, освен това е допустимо друго разположение, ако аварийното напускане на самолета от пътниците би могло да се повиши при това разположение. Трябва да се разположи седалка за използване от членовете на кабинния състав непосредствено до всеки авариен изход от Тип А. Други седалки за използване от членове на кабинния състав трябва да са равномерно разпределени в приемливи пространства между необходимите аварийни изходи разположени на нивото на пода.

(2) Във възможните пространства, без излагаща на рискове близост до необходимите аварийни изходи разположени на нивото на пода, разположени да осигурят директен обзор на пространството в пътническата кабина, за което са отговорни членовете на кабинния състав.

(3) Да са разположени така, че седалките да не влияят на използването на пътя за преминаване или напускане на самолета, когато седалката не се използва.

(4) Да са разположени така, че да минимизират вероятността от получаване на нараняване на седящите в тях от удари в части, разместени или отделили се от зоните за обслужване складови отделения и обслужващо оборудване.

(5) Да има енергийно поглъщащи средства с лицеви зони насочени напред и встрани, които са проектирани да поддържат ръцете, раменете, главата и гърба.

(6) Да са оборудвани с ограничаващи системи, състоящи се от комбинирани осигуряващи колани и раменни ремъци с една точка на освобождаване. Трябва да има средства за осигуряване на всяка система за ограничаване на движенията, когато не се използва, за да предотвратят влияние на бързото напускане на самолета в случай на авария.

(i) Всеки осигурителен колан трябва да е екипиран с метални накрайници за заключване.

(j) Ако гърбовете на седалките не осигуряват здраво захващане, трябва да има ръкохватки или перила по продължението на всяка проходна пътека между седалките, за да позволи на всеки човек да се придържа устойчиво, докато използва проходните пътеки в условията на полет в умерено неспокойна атмосфера.

(k) Всеки проектиран обект, който би могъл да нарани седящ или придвижващ се човек в самолета при нормален полет, трябва да е подплатен.

(l) Всяка седалка за наблюдение напред, изисквана от експлоатационните правила, трябва да демонстрира, че е подходяща за използване при провеждане на необходимите инспекции по маршрута.



	JAR 25.787 Stowage compartments

(a) Each compartment for the stowage of

cargo, baggage, carry-on articles and equipment

(such as life rafts) and any other stowage

compartment must be designed for its placarded

maximum weight of contents and for the critical

load distribution at the appropriate maximum load

factors corresponding to the specified flight and

ground load conditions and, where the breaking

loose of the contents of such compartments could –

(1) Cause direct injury to occupants;

(2) Penetrate fuel tanks or lines or

cause fire or explosion hazard by damage to

adjacent systems; or

(3) Nullify any of the escape facilities

provided for use after an emergency landing, to

the emergency landing conditions of JAR

25.561 (b) (3).

If the aeroplane has a passenger seating

configuration, excluding pilot seats, of 10 seats or

more, each stowage compartment in the passenger

cabin, except for underseat and overhead

compartments for passenger convenience, must be

completely enclosed.

(b) There must be a means to prevent the

contents in the compartments from becoming a

hazard by shifting, under the loads specified in

sub-paragraph (a) of this paragraph. (See ACJ

25.787 (b).)

(c) If cargo compartment lamps are installed,

each lamp must be installed so as to prevent

contact between lamp bulb and cargo.
	JAR 25.787
Товарни отделения

(a) Всяко отделение за поместване на товар, багаж, съхранение на предмети от оборудването (като спасителни салове) и всякакви други багажни рафтове трябва да са проектирани за техните отбелязани на табела максимални тегла за поместващият се в тях товар и за критичното разпределение на натоварването при съответните максимални коефициенти на претоварване, отговарящи на определените условия на натоварване в полет и на земя и където разрушаващо освобождаване на съдържанието на такива отделения би могло -

(1) Да причини директно нараняване на пътници.

(2) Да проникне в горивни резервоари или тръбопроводи или да причини опасност от пожар или експлозия вследствие на повреда на съседно разположени на тях системи, или

(3) Да унищожи всякакви средства за аварийно напускане на самолета след аварийно кацане, при аварийните условия определени съгласно JAR 25.561(b)(3).

Ако самолетът има конфигурация с пътнически места, с изключение на пилотските места, от 10 и повече седалки, всяко товарно отделение в пътническата кабина, с изключение на тези отделения формирани под седалките и над главите на пътниците за тяхно удобство, трябва да са напълно затворени.

(b) Трябва да има средства за предпазване на съдържанието в товарните отделения от появата на опасност вследствие на разместване под влияние на натоварванията, определени в подпараграф (а) от този параграф.

(c) Ако са инсталирани осветителни тела в товарните отделения, всяко осветително тяло трябва да е поставено така, че да се предотврати контактуване между осветителното тяло и товара.



	JAR 25.789 Retention of items of mass in

passenger and crew

compartments and galleys

(a) Means must be provided to prevent each

item of mass (that is part of the aeroplane type

design) in a passenger or crew compartment or

galley from becoming a hazard by shifting under

the appropriate maximum load factors

corresponding to the specified flight and ground

load conditions, and to the emergency landing

conditions of JAR 25.561(b).

(b) Each interphone restraint system must be

designed so that when subjected to the load

factors specified in JAR 25.561 (b)(3), the

interphone will remain in its stowed position.
	JAR 25.789
Запазване на разпределението на масите в пътническите салони и пилотската кабина и сервизните помещения

(a) Трябва да се предвидят средства за предотвратяване появата на опасност вследствие на разместване на всяка част със значителна маса от оборудването на пътническите салони, пилотската кабина или сервизните помещения (която е част от конструкцията на самолета) при действие на определените максимални коефициенти на претоварване отговарящи на определените условия на натоварване в полет и на земя и на аварийните условия на кацане, съгласно JAR 25.561(b).

(b) Всяка система за фиксиране на вътрешнотелефонни средства в кабината на самолета на техните определени места, трябва да е проектирана така, че когато е подложена на въздействието на коефициенти на претоварване, определени в JAR 25.561(b)(3), вътрешнотелефонното средство ще остане в неговото определено място и положение.



	JAR 25.791 Passenger information signs

and placards

(a) If smoking is to be prohibited, there must

be at least one placard so stating that is legible to

each person seated in the cabin. If smoking is to

be allowed, and if the crew compartment is

separated from the passenger compartment, there

must be at least one sign notifying when smoking

is prohibited. Signs which notify when smoking

is prohibited must be installed so as to be

operable from either pilot’s seat and, when

illuminated, must be legible under all probable

conditions of cabin illumination to each person

seated in the cabin.

(b) Signs that notify when seat belts should

be fastened and that are installed to comply with

the National Operating Rules must be installed so

as to be operable from either pilot’s seat and,

when illuminated, must be legible under all

probable conditions of cabin illumination to each

person seated in the cabin.

(c) A placard must be located on or adjacent

to the door of each receptacle used for the

disposal of flammable waste materials to indicate

that use of the receptacle for disposal of

cigarettes, etc., is prohibited.

(d) Lavatories must have ‘No Smoking’ or

‘No Smoking in Lavatory’ placards positioned

adjacent to each ashtray. The placards must have

red letters at least 0·5 inches (12·7mm) high on a

white background of at least 1·0 inches (25·4 mm)

high. (A No Smoking symbol may be included on

the placard.)

(e) Not required for JAR–25.
	JAR 25.791
Информационни знаци и указателни табели за пътниците

(a) Ако пушенето е забранено, трябва да има поне една табела оказваща това, която може да се прочете от всеки човек седящ на мястото си в кабината. Ако е разрешено пушенето и ако пилотската кабина е отделена от пътническата кабина, трябва да има поне един знак указващ кога е позволено пушенето. Средствата в пилотската кабина управляващи състоянието на знаковата информацията, указваща кога е разрешено пушенето, трябва да се поставят така, че да могат да се достигат от всяко едно пилотско място и когато са осветени указващите табели в кабината, трябва да са четливи при всякакви вероятни условия на осветеност на кабината за всеки човек, седящ на мястото си в пътническите салони.

(b) Средствата в пилотската кабина управляващи състоянието на знаковата информацията, която известява кога да бъдат поставени осигуряващите колани и които са поставени съгласно Националните експлоатационни правила, трябва да са монтирани така, че да могат да се достигат от всяко пилотско място и когато са осветени, трябва да са четливи при всякакви вероятни условия на осветеност на кабината за всеки човек седящ на мястото си в пътническите салони.

(c) Указателни табели трябва да са разположени на или в съседство на капаците на всеки контейнер използван за поставяне на запалими отпадъчни материали, за да индикират, че използването на тези контейнери за изхвърлянето на цигари и други отпадъци с наличен открит огън или висока температура е забранено.

(d) Сервизните помещения (тоалетните) трябва да имат указателни табели “Пушенето забранено” или “Пушенето в сервизното помещение е забранено” разположени в съседство на всеки пепелник. Указателните табели трябва да имат надписи с червени букви с големина на шрифта не по-малка от 0.5 инча (12,7 mm) върху бял фон с ширина не по-малка от 1,0 инча (25,4 mm). Върху указателните табели може да се включат символи изразяващи забрана за пушене.
(e) Не се изисква от JAR-25. 


	JAR 25.793 Floor surfaces

The floor surface of all areas which are likely

to become wet in service must have slip resistant

properties.
	JAR 25.793
Подови повърхности

Подовите повърхности за всички зони, които вероятно биха се мокрили по време на експлоатацията трябва да имат анти-плъзгащи се свойства.



	JAR 25X799 Water systems

Water systems must not constitute a hazard to

the aeroplane. (See ACJ 25X799.)
	JAR 25Х799
Водни системи

Водните системи не трябва да създават опасност за самолета.



	JAR 25.801 Ditching

(a) If certification with ditching provisions is

requested, the aeroplane must meet the

requirements of this paragraph and JAR

25.807(e), 25.1411 and 25.1415(a).

(b) Each practicable design measure,

compatible with the general characteristics of the

aeroplane, must be taken to minimise the

probability that in an emergency landing on water,

the behaviour of the aeroplane would cause

immediate injury to the occupants or would make

it impossible for them to escape.

(c) The probable behaviour of the aeroplane

in a water landing must be investigated by model

tests or by comparison with aeroplanes of similar

configuration for which the ditching

characteristics are known. Scoops, wing-flaps,

projections, and any other factor likely to affect

the hydrodynamic characteristics of the aeroplane,

must be considered.

(d) It must be shown that, under reasonably

probable water conditions, the flotation time and

trim of the aeroplane will allow the occupants to

leave the aeroplane and enter the liferafts required

by JAR 25.1415. If compliance with this

provision is shown by buoyancy and trim

computations, appropriate allowances must be

made for probable structural damage and leakage.

If the aeroplane has fuel tanks (with fuel

jettisoning provisions) that can reasonably be

expected to withstand a ditching without leakage,

the jettisonable volume of fuel may be considered

as buoyancy volume.

(e) Unless the effects of the collapse of

external doors and windows are accounted for in

the investigation of the probable behaviour of the

aeroplane in a water landing (as prescribed in sub-paragraphs

(c) and (d) of this paragraph), the

external doors and windows must be designed to

withstand the probable maximum local pressures
	АВАРИЙНО ОСИГУРЯВАНЕ

JAR 25.801
Принудително кацане на вода

(a) Ако се изисква сертифициране на самолета с предвиждания за принудително кацане на вода, самолетът трябва да отговаря на изискванията на този параграф и на изискванията на JAR 25.807(е), 25.1411 и 25.1415(а).

(b) Трябва да се отчетат всички действителни размери на конструкцията, съвместими с основните характеристики на самолета, за да се намали вероятността от това, че, при аварийно кацане на вода поведението на самолета би предизвикало незабавно нараняване на пътниците или би направило невъзможно напускането от тях на самолета.

(c) Вероятното поведение на самолета при кацане на вода трябва да се изследва чрез моделни изпитания или чрез сравнения със самолети имащи подобни конфигурации, за които са известни характеристиките за принудително приземяване на вода. Трябва да се разглеждат загребването на вода, проекциите на крило-клапи и всякакви други вероятни фактори, въздействащи на хидро-динамичните характеристики на самолета.

(d) Трябва да се демонстрира, че при вероятни приемливи условия на водата, времето за плаваемост на самолета и стабилизирането му върху водната повърхност ще позволи на пътниците да напуснат самолета и да се настанят в спасителните салове, изисквани от JAR 25.1415. Ако в съответствието с тези предвиждания е демонстрирана способност за задържане на повърхността на водата и е изчислена стабилността на самолета върху водната повърхност, трябва да се направят подходящи допускания за вероятни конструктивни повреди и течове. Ако самолетът има горивни резервоари (със средства за изхвърляне на горивото), за които се очаква, че могат приемливо да издържат принудителното кацане на вода без появата на течове, количеството изхвърляемо гориво може да се разглежда като обем, определящ плаваемостта на самолета.

(e) Освен ако е отчетено влиянието на изкривяването на външните врати и прозорци при изследване на вероятното поведение на самолета при кацане на вода (както е описано в подпараграфи (с) и (d) на този параграф), външните врати и прозорци трябва да са проектирани да издържат вероятните максимални местни налягания.



	JAR 25.803 Emergency evacuation

(a) Each crew and passenger area must have

emergency means to allow rapid evacuation in

crash landings, with the landing gear extended as

well as with the landing gear retracted,

considering the possibility of the aeroplane being

on fire.

(b) Reserved.

(c) For aeroplanes having a seating capacity

of more than 44 passengers, it must be shown that

the maximum seating capacity, including the

number of crew members required by the

operating rules for which certification is

requested, can be evacuated from the aeroplane to

the ground under simulated emergency conditions

within 90 seconds. Compliance with this

requirement must be shown by actual

demonstration using the test criteria outlined in

Appendix J of this JAR–25 unless the Authorities

find that a combination of analysis and testing

will provide data equivalent to that which would

be obtained by actual demonstration.

(d) Reserved.

(e) Reserved.
	JAR 25.803
Аварийна евакуация

(a) Всяка зона обитавана от членове на екипажа и пътници трябва да има аварийни средства позволяващи бърза евакуация при аварийно кацане със спуснат колесник, както и с прибран колесник, с отчитане на вероятността за запалване на самолета.

(b) Запазен.

(c) За самолети имащи съответен капацитет за повече от 44 пътника, трябва да се демонстрира, че максималния капацитет на превозваните седящи пътници, включващ и броя на членовете на екипажа, изискван за експлоатационните правила, за които се изисква сертификация, може да се евакуират от самолета навън при симулирани аварийни условия в рамките на 90 секунди. Съответствието с тези изисквания трябва да се покаже, чрез действителна демонстрация, използваща критериите за изпитания, очертани в Приложение J на този JAR-25, освен ако Въздухоплавателните администрации, намират, че комбинация от анализи и изпитания ще осигури база от данни еквивалентна на тази, която би се получила при действителна демонстрация.

(d) Запазен

(e) Запазен



	JAR 25.805 Reserved
	JAR 25.805
Запазен



	JAR 25.807 Emergency exits

(See ACJ 25.807)

(a) Type. For the purpose of this JAR–25,

the types of exits are defined as follows:

(1) Type I. This type is a floor level

exit with a rectangular opening of not less than

24 inches (609·6 mm) wide by 48 inches

(1·219 m) high, with corner radii not greater

than one-third the width of the exit.

(2) Type II. This type is a rectangular

opening of not less than 20 inches (508 mm)

wide by 44 inches (1·12 m) high, with corner

radii not greater than one-third the width of the

exit. Type II exits must be floor level exits

unless located over the wing, in which case

they may not have a step-up inside the

aeroplane of more than 10 inches (254 mm) nor

a step-down outside the aeroplane of more than

17 inches (431·8 mm).

(3) Type III. This type is a rectangular

opening of not less than 20 inches (508 mm)

wide by 36 inches (914·4 mm) high, with

corner radii not greater than one-third the

width of the exit, and with a step-up inside the

aeroplane of not more than 20 inches

(508 mm). If the exit is located over the wing,

the step-down outside the aeroplane may not

exceed 27 inches (685·8 mm).

(4) Type IV. This type is a rectangular

opening of not less than 19 inches (482·6 mm)

wide by 26 inches (660·4 mm) high, with

corner radii not greater than one-third the

width of the exit, located over the wing, with a

step-up inside the aeroplane of not more than

29 inches (736·6 mm) and a step-down outside

the aeroplane of not more than 36 inches

(914·4 mm).

(5) Ventral. This type is an exit from

the passenger compartment through the

pressure shell and the bottom fuselage skin.

The dimensions and physical configuration of

this type of exit must allow at least the same

rate of egress as a Type I exit with the

aeroplane in the normal ground attitude, with

landing gear extended.

(6) Tail cone. This type is an aft exit

from the passenger compartment through the

pressure shell and through an openable cone of

the fuselage aft of the pressure shell. The

means of opening the tail cone must be simple

and obvious and must employ a single

operation.

(7) Type A. This type is a floor level

exit with a rectangular opening of not less than

42 inches (1·067 m) wide by 72 inches

(1·829 m) high with corner radii not greater

than one-sixth of the width of the exit.

(b) Step down distance. Step down distance, as

used in this paragraph, means the actual distance

between the bottom of the required opening and a

usable foot hold, extending out from the fuselage,

that is large enough to be effective without

searching by sight or feel.

(c) Over-sized exits. Openings larger than

those specified in this paragraph, whether or not

of rectangular shape, may be used if the specified

rectangular opening can be inscribed within the

opening and the base of the inscribed rectangular

opening meets the specified step-up and step-down

heights.

(d) Passenger emergency exits. (See ACJ

25.807 (d). Except as provided in sub-paragraphs

(d)(3) to (7) of this paragraph, the minimum

number and type of passenger emergency exits is

as follows:
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Additional exits are required for passenger seating

configurations greater than 179 seats in

accordance with the following table:

[image: image63.png]EET

11




 

(2) For passenger seating configurations

greater than 299 seats, each emergency exit in

the side of the fuselage must be either a Type A

or a Type I. A passenger seating configuration

of 110 seats is allowed for each pair of Type A

exits and a passenger seating configuration of

45 seats is allowed for each pair of Type I

exits.

(3) If a passenger ventral or tail cone

exit is installed and that exit provides at least

the same rate of egress as a Type III exit with

the aeroplane in the most adverse exit opening

condition that would result from the collapse

of one or more legs of the landing gear, an

increase in the passenger seating configuration

beyond the limits specified in sub-paragraph

(d)(1) or (2) of this paragraph may be allowed

as follows:

(i) For a ventral exit, 12 addi-tional

passenger seats.

(ii) For a tail cone exit

incorporating a floor level opening of not

less than 20 inches (508 mm) wide by

60 inches (1·524 m) high, with corner

radii not greater than one-third the width

of the exit, in the pressure shell and

incorporating an approved assist means in

accordance with JAR 25.809(h),

25 additional passenger seats.

(iii) For a tail cone exit

incorporating an opening in the pressure

shell which is at least equivalent to a

Type III emergency exit with respect to

dimensions, step-up and step-down

distance, and with the top of the opening

not less than 56 inches (1·422 m) from

the passenger compartment floor,

15 additional passenger seats.

(4) For aeroplanes on which the

vertical location of the wing does not allow the

installation of over-wing exits, an exit of at

least the dimensions of a Type III exit must be

installed instead of each Type IV exit required

by sub-paragraph (1) of this paragraph.

(5) An alternate emergency exit

configuration may be approved in lieu of that

specified in sub-paragraph (d)(1) or (2) of this

paragraph provided the overall evacuation

capability is shown to be equal to or greater

than that of the specified emergency exit

configuration.

(6) The following must also meet the

applicable emergency exit requirements of JAR

25.809 to 25.813:

(i) Each emergency exit in the

passenger compartment in excess of the

minimum number of required emergency

exits.

(ii) Any other floor level door or

exit that is accessible from the passenger

compartment and is as large or larger

than a Type II exit, but less than

46 inches (1·168 m) wide.

(iii) Any other passenger ventral

or tail cone exit.

(7) For an aeroplane that is required to

have more than one passenger emergency exit

for each side of the fuselage, no passenger

emergency exit shall be more than 60 feet

(18·288 m) from any adjacent passenger

emergency exit on the same side of the same

deck of the fuselage, as measured parallel to

the aeroplane’s longitudinal axis between the

nearest exit edges.

(e) Ditching emergency exits for passengers.

Ditching emergency exits must be provided in

accordance with the following requirements

whether or not certification with ditching

provisions is requested:

(1) For aeroplanes that have a

passenger seating configuration of nine seats or

less, excluding pilots seats, one exit above the

waterline in each side of the aeroplane, meeting

at least the dimensions of a Type IV exit.

(2) For aeroplanes that have a

passenger seating configuration of 10 seats or

more, excluding pilots seats, one exit above the

waterline in a side of the aeroplane, meeting at

least the dimensions of a Type III exit for each

unit (or part of a unit) of 35 passenger seats,

but no less than two such exits in the passenger

cabin, with one on each side of the aeroplane.

The passenger seat/exit ratio may be increased

through the use of larger exits, or other means,

provided it is shown that the evacuation

capability during ditching has been improved

accordingly.

(3) If it is impractical to locate side

exits above the waterline, the side exits must be

replaced by an equal number of readily

accessible overhead hatches of not less than the

dimensions of a Type III exit, except that for

aeroplanes with a passenger configuration of

35 seats or less, excluding pilots seats, the two

required Type III side exits need be replaced

by only one overhead hatch.

(f) Flight crew emergency exits. For

aeroplanes in which the proximity of passenger

emergency exits to the flight crew area does not

offer a convenient and readily accessible means of

evacuation of the flight crew, and for all

aeroplanes having a passenger seating capacity

greater than 20, flight crew exits shall be located

in the flight crew area. Such exits shall be of

sufficient size and so located as to permit rapid

evacuation by the crew. One exit shall be

provided on each side of the aeroplane; or,

alternatively, a top hatch shall be provided. Each

exit must encompass an unobstructed rectangular

opening of at least 19 by 20 inches (482·6 by 508

mm) unless satisfactory exit utility can be

demonstrated by a typical crew member.
	JAR 25.807
Аварийни изходи

(a) Тип. За целите на този JAR-25, типът на изходите се определя, както следва:

(1) Тип I. Този тип са изходите разположени на равнището на пода с правоъгълни отвори с широчина не по-малка от 24 инча (609,6 mm) и височина не по-малка от 48 инча (1219 mm) и с радиус на закръгление на ъглите не по-голям от 1/3 от широчината на oтвора.

(2) Тип II. Този тип изходи са с правоъгълни отвори с широчина не по-малка от 20 инча (508 mm) и височина не по-малка от 44 инча (1120 mm) с радиус на закръгление на ъглите не по-голям от 1/3 от широчината на отвора. Изходите Тип II трябва да са разположени на нивото на пода, освен ако са разположени над крилото, в който случай те не може да имат праг от вътрешната страна на тялото на самолета по-висок от 10 инча (254 mm) нито да имат праг от външната страна на самолета по-висок от 17 инча (431,8 mm).

(3) Тип III. Този тип изходи са с правоъгълни отвори с широчина не по-малка от 20 инча (508 mm) и височина не по-малка от 36 инча (914,4 mm) с радиус на закръгление на ъглите не по-голям от 1/3 от широчината на отвора и със стъпало от вътрешната страна на тялото на самолета не по-високо от 20 инча (508 mm). Ако изходът е разположен над крилото, стъпалото от външната страна на тялото на самолета не може да надвишава 27 инча (685,8 mm).

(4) Тип IV. Този тип изходи са разположени над крилото и са с правоъгълен отвор с широчина не по-малка от 19 инча (482,6 mm) и височина не по-малка от 26 инча (660,4 mm) с радиус на закръгление на ъглите не по-голям от 1/3 от широчината на отвора и със стъпало от вътрешната страна на тялото на самолета не по-високо от 29 инча (736,6 mm) и стъпалото от външната страна на самолета не по-високо от 36 инча (914,4 mm).

(5) Коремни (разположени от долната  външна страна на тялото на самолета). Този тип са изходи от пътническите помещения през херметичния корпус и долната обшивка на тялото на самолета. Размерите и геометричната конфигурация на този тип изходи трябва да позволяват поне същата степен на пропускливост (възможност за излизане) каквато е за изходите Тип I в нормално положение на самолета на земя и със спуснат колесник.

(6) Опашен конус. Този тип са задни изходи от пътническата кабина през херметичния корпус на тялото на самолета и през отварящ се изрез в конусната задна част на тялото на самолета зад херметичната кабина. Средствата за отваряне на конусния опашен изход трябва да са прости и очевидни и трябва да използват единично действие.

(7) Тип А. Този тип са изходи разположени на нивото на пода на пътническия салон с правоъгълен отвор с широчина не по-малка от 42 инча (1067 mm) и височина не по-малка от 72 инча (1829 mm) с радиус на закръгление на ъглите не по-голям от 1/6 от широчината на отвора.

(b) Разстояние на прага (стъпалото). Разстоянието на прага, както е използвано в този параграф, означава действителното разстояние между долния край на изисквания изрез и използваната опора за крака, разположена извън тялото на самолета, която е достатъчно широка да се използва без да се търси с поглед или опипване.

(c) Големи изходи. Може да се използват отвори по-големи от тези определени в този параграф, имащи или не правоъгълна форма на отвора им, ако определените правоъгълни отвории могат да се впишат в рамките на тези отвори и основата на вписаните правоъгълни отвори покриват определените височини на праговете от вътрешната и външната страни на тялото на самолета.

(d) Аварийни изходи за пътниците. Освен както е предвидено в подпараграф (d) от (3) до (7) на този параграф, минималния брой и тип аварийни изходи за пътниците е както следва:

(1) За конфигурация на самолета с пътнически места от 1 до 299 седалки-

Конфигурация на пътнически места

(без местата на членовете на екипажа)

Аварийни изходи от всяка страна на тялото на самолета

Тип I

Тип II

Тип III

Тип IV
1 до 9

10 до 19

20 до 39

40 до 79

80 до 109

110 до 139

140 до 179

1

1

2

2

1

1

1

1

2

1

2

1

Изискват се допълнителни изходи за конфигурации на самолетите, имащи пътническите места повече от 179 седалки, които се определят в съответствие със следната таблица:

Допълнителни аварийни изходи (на всяка страна на тялото на самолета)

Допустимо увеличение на конфигурацията на пътническите места

Тип А

Тип I
Тип II
Тип III
110

45

40

35

(2) За конфигурации на самолета с пътнически места повече от 299 седалки, всеки авариен изход отстрани на тялото на самолета трябва да е или Тип A или Тип I. За всяка двойка от аварийни изходи Тип А се допуска конфигурация от пътнически места от 110 седалки и за всяка двойка аварийни изходи Тип I се допуска конфигурация от пътнически меса за 45 седалки.

(3) Ако е поставен пътнически изход в долната “коремна” част на тялото на самолета или в задната конусна част и тези изходи осигуряват най-малко същата степен на способността за аварийно напускане на самолета, каквато е за аварийни изходи Тип III, когато самолета е в най-неблагоприятното състояние за отваряне на изходите, което би могло да се получи при разрушаване на една или повече стойки на колесника, увеличение на конфигурацията на пътническите места над ограниченията, определени в подпараграфи (d) (1) и (2) на този параграф може да се допусне както следва:

(i) 12 допълнителни пътнически места за изходи разположени от долната “коремна” страна на тялото на самолета. 

(ii) 25 допълнителни пътнически места за изходи разположени в задната конусна част на тялото на самолета, включващи отвори на нивото на пода с широчина не по-малка от 20 инча (508 mm) и височина не по-малка от 60 инча (1524 mm), с радиус на закръгление на ъглите не по-голям от 1/3 от широчината на отвора в херметичната част на тялото на самолета и включващи утвърдени помощни средства в съответствие с JAR 25.809(h).
(iii) 15 допълнителни пътнически места за изходи в опашната конусна част на тялото на самолета, включващи отвори в херметичната част на тялото на самолета, които са поне еквивалентни на аварийните изходи от Тип III с отчитане на размерите, размерите на входните и изходните стъпала и с максимална височина на изреза не по-малка от 56 инча (1422 mm) от пода на пътническия салон.

(4) За самолети, за които вертикалното разположение на крилото спрямо тялото не позволява инсталирането на аварийни изходи над крилото, трябва да се инсталират изходи с размери поне като на аварийните изходи Тип III вместо всеки един от изискваните изходи Тип IV в подпараграф (1) на този параграф.

(5) Може да се утвърди алтернативна конфигурация на аварийните изходи вместо тази, определена в пoдпараграфи (d) (1) и (2) на този параграф, осигуряваща демонстрираният цялостен евакуационен капацитет да е еквивалентен на или по-голям от този за определената конфигурация от аварийни изходи.

(6) Трябва също така да се покриват изискванията на JAR 25.809 до 25.813 за следващото:

(i) Всеки авариен изход в пътническата кабина в повече от минималното количество от изисквани аварийни изходи.

(ii) Всяка друга врата на нивото на пода или изход, които са достъпни от пътническата кабина и като ширина са по-широки от аварийните изходи Тип  II, но с широчина по-малка от 46 инча (1168 мм).

(iii) Всякакви други пътнически изходи в зоната на долната “коремна” част или в опашната конусна част на тялото на самолета.

(7) За самолет, за които се изисква да има повече от един аварийни пътнически изходи на всяка страна на тялото си, не аварийните пътнически изходи трябва да са на повече от 60 фута (18288 mm) от всякакви съседно разположени пътнически аварийни изходи разположени от същата страна и на същата палуба на тялото на самолета, измерени в направление паралелно на надлъжната ос на самолета, между близките краища на отворите на изходите.

(e) Аварийни пътнически изходи за напускане след аварийно кацане на вода. Аварийните изходи за напускане на самолета след аварийно кацане на вода трябва да са осигурени в съответствие със следните изисквания без значение дали се изисква или не се изисква сертифициране за случаи на аварино кацане на самолета на вода.

(1) За самолети, които имат конфигурация на пътническите места от девет седалки или по-малко, изключващо пилотските места, един изход разположен над водната линия от всяка страна на тялото на самолета, покриващ поне размерите на аварийните изходи от Тип IV.

(2) За самолети, които имат конфигурация на пътническите места от десет седалки или повече изключващо пилотските места, един изход разположен над водната линия от една от страните на тялото на самолета за всяко отделение (или част от отделение) от 35 пътнически места, който покрива поне размерите на аварийните изходи от Тип III, но не по-малко от два такива изхода в пътническата кабина, по един на всяка страна на тялото на самолета. Съотношението пътнически места/изход може да се увеличи чрез използването на по-широки изходи или други средства, осигуряващи демонстриране, че евакуационния капацитет за аварийното кацане на вода е съответно подобрен.

(3) Ако е непрактично да се разположи страничен изход над водната линия на плаваемост на самолета, страничните изходи трябва да се заменят от еквивалентно количество лесно достъпни горно разположени люкове с не по-малки размери от размерите на аварийните изходи Тип III, освен това за самолетите с конфигурация на пътническите места от 35 седалки или по-малко, изключващо пилотските места, двата изисквани аварийни изхода Тип III трябва да се заменят само от един горно разположен люк.

(f) Аварийни изходи за летателния екипаж. За самолети, за които близко разположените аварийни пътнически изходи до зоната на разместване на екипажа в тялото на самолета не предлагат удобни и лесно достъпни начини за евакуация на летателния екипаж и за всички самолети, имащи капацитет на пътническите места по-голям от 20 места, аварийните изходи за летателния екипаж трябва да са разположени в зоната на разполагане на летателния екипаж в тялото на самолета. Тези изходи трябва да са с подходящи размери и разположени така, че да позволят бърза евакуация на летателния екипаж. От всяка страна на тялото на самолета трябва да бъде осигурен по един изход или алтернативно да бъде осигурен един горно разположен люк. Всеки изход трябва да включва не възпрепятстван достъп до отвор с ширина и височина не по-малки от 19 на 20 инча (482,6 на 508 mm), освен ако от типичен член на екипажа може да се демонстрира задоволителен по-икономичен изход.



	JAR 25.809 Emergency exit arrangement

(a) Each emergency exit, including a flight

crew emergency exit, must be a movable door or

hatch in the external walls of the fuselage,

allowing unobstructed opening to the outside.

(b) Each emergency exit must be openable

from the inside and the outside except that sliding

window emergency exits in the flight crew area

need not be openable from the outside if other

approved exits are convenient and readily

accessible to the flight crew area. Each

emergency exit must be capable of being opened,

when there is no fuselage deformation –

(1) With the aeroplane in the normal

ground attitude and in each of the attitudes

corresponding to collapse of one or more legs

of the landing gear; and

(2) Within 10 seconds measured from

the time when the opening means is actuated to

the time when the exit is fully opened.

(c) The means of opening emergency exits

must be simple and obvious and may not require

exceptional effort. Internal exit-opening means

involving sequence operations (such as operation

of two handles or latches or the release of safety

catches) may be used for flight crew emergency

exits if it can be reasonably established that these

means are simple and obvious to crew members

trained in their use.

(d) If a single power-boost or single power-operated

system is the primary system for

operating more than one exit in an emergency,

each exit must be capable of meeting the

requirements of sub-paragraph (b) of this

paragraph in the event of failure of the primary

system. Manual operation of the exit (after failure

of the primary system) is acceptable.

(e) Each emergency exit must be shown by

tests, or by a combination of analysis and tests, to

meet the requirements of sub-paragraphs (b) and

(c) of this paragraph.

(f) There must be a means to lock each

emergency exit and to safeguard against its

opening in flight, either inadvertently by persons

or as a result of mechanical failure. In addition,

there must be a means for direct visual inspection

of the locking mechanism by crew members to

determine that each emergency exit, for which the

initial opening movement is outward, is fully

locked.

(g) There must be provisions to minimise the

probability of jamming of the emergency exits

resulting from fuselage deformation in a minor

crash landing.

(h) Not required for JAR–25.
	JAR 25.809
Разполагане на аварийните изходи

(a) Всеки авариен изход, включително аварийните изходи за летателния екипаж, трябва да са подвижни врати или люкове във външните стени на тялото на самолета, позволяващи не възпрепятствано отваряне към външната страна.

(b) Всеки авариен изход трябва да е възможно да се отваря от вътрешната страна и външната страни на тялото на самолета, с изключение на това, че плъзгащите се странични прозорци в пилотската кабина не е необходимо да се отваряеми от външната страна ако са удобни и лесно достъпни други утвърдени за това изходи за зоната на пилотската кабина. Всеки авариен изход трябва да е способен да се отвори, когато няма деформации на тялото на самолета -

(1) При нормално положение на самолета на земя и за всички положения съответстващи на разрушаване на една или повече стойки на колесника, и

(2) В рамките на 10 секунди измерени от момента, когато средствата за отваряне са задвижени до момента, когато изходите са напълно отворени.

(c) Средствата за отваряне на аварийните изходи трябва да са прости и очевидни и не могат да изискват изключителни усилия. Вътрешни средства за отваряне на изходите включващи последователни действия (като опериране с две ръкохватки или фиксатора или освобождаване на застопоряващи елементи) могат да се използват за аварийни изходи на летателния екипаж, ако може логично да се установи, че тези средства са прости и очевидни за членовете на екипажа, тренирани за тяхното използване.

(d) Ако основната система, на повече от един аварийни изходи, за задействане отварянето на аварийния изход е отделно енергийно захранвана или отделно енергийно работеща, всеки изход трябва да може да покрива изискванията на подпараграф (b) на този параграф в случай на повреда на основната система. Приемливо е ръчно задействане на отварянето на изхода (след повреда на основната система за отварянето му).

(e) Всеки авариен изход трябва да демонстрира чрез изпитания или чрез комбинация от анализи и изпитания, покриването на изискванията на подпараграфи (b)  и (с) на този параграф.

(f) Трябва да има средства за заключване (фиксиране) на всеки авариен изход и за предпазване от неговото отваряне в полет, или поради човешко невнимание или в резултат на механична повреда. В допълнение, трябва да има средства за директна визуална инспекция на заключващия механизъм от членовете на екипажа за определяне на това, че всеки авариен изход, за когото началното движение за отваряне е навън от херметичната кабина, е напълно заключен (затворен).

(g) Трябва да има предвиждания за минимизиране на вероятността от заяждане на аварийните изходи, резултат от деформации на тялото на самолета при кацане с минимални разрушения.

(h) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.810 Emergency egress assist

means and escape routes

(a) Each non-over-wing landplane emergency

exit more than 6 feet from the ground with the

aeroplane on the ground and the landing gear

extended and each non-over-wing Type A exit

must have an approved means to assist the

occupants in descending to the ground.

(1) The assisting means for each

passenger emergency exit must be a self-supporting

slide or equivalent; and, in the case

of a Type A exit, it must be capable of carrying

simultaneously two parallel lines of evacuees.

In addition, the assisting means must be

designed to meet the following requirements.

(i) It must be automatically

deployed and deployment must begin

during the interval between the time the

exit opening means is actuated from

inside the aeroplane and the time the exit

is fully opened. However, each

passenger emergency exit which is also a

passenger entrance door or a service door

must be provided with means to prevent

deployment of the assisting means when

it is opened from either the inside or the

outside under non-emergency conditions

for normal use.

(ii) It must be automatically

erected within 10 seconds after

deployment is begun.

(iii) It must be of such length after

full deployment that the lower end is self-supporting

on the ground and provides

safe evacuation of occupants to the

ground after collapse of one or more legs

of the landing gear.

(iv) It must have the capability, in

25-knot winds directed from the most

critical angle, to deploy and, with the

assistance of only one person, to remain

usable after full deployment to evacuate

occupants safely to the ground.

(v) For each system installation

(mock-up or aeroplane installed), five

consecutive deployment and inflation

tests must be conducted (per exit) without

failure, and at least three tests of each

such five-test series must be conducted

using a single representative sample of

the device. The sample devices must be

deployed and inflated by the system’s

primary means after being subjected to

the inertia forces specified in JAR

25.561(b). If any part of the system fails

or does not function properly during the

required tests, the cause of the failure or

malfunction must be corrected by positive

means and after that, the full series of

five consecutive deployment and inflation

tests must be conducted without failure.

(2) The assisting means for flight crew

emergency exits may be a rope or any other

means demonstrated to be suitable for the

purpose. If the assisting means is a rope, or an

approved device equivalent to a rope, it must

be –

(i) Attached to the fuselage

structure at or above the top of the

emergency exit opening, or, for a device

at a pilot’s emergency exit window, at

another approved location if the stowed

device, or its attachment, would reduce

the pilot’s view in flight.

(ii) Able (with its attachment) to

withstand a 400-lb (181·6 kg) static load.

(b) Assist means from the cabin to the wing

are required for each Type A exit located above

the wing and having a step-down unless the exit

without an assist means can be shown to have a

rate of passenger egress at least equal to that of

the same type of non-over-wing exit. If an assist

means is required, it must be automatically

deployed and automatically erected, concurrent

with the opening of the exit and self-supporting

within 10 seconds.

(c) An escape route must be established from

each over-wing emergency exit, and (except for

flap surfaces suitable as slides) covered with a

slip resistant surface. Except where a means for

channelling the flow of evacuees is provided –

(1) The escape route must be at least

42 inches (1·067 m) wide at Type A passenger

emergency exits and must be at least 2 feet

(609·6 mm) wide at all other passenger

emergency exits, and

(2) The escape route surface must have

a reflectance of at least 80%, and must be

defined by markings with a surface-to-marking

contrast ratio of at least 5:1. (See ACJ 25.810

(c) (2).)

(d) If the place on the aeroplane structure at

which the escape route required in sub-paragraph

(c) of this paragraph terminates, is more than

6 feet (1·829 m) from the ground with the

aeroplane on the ground and the landing gear

extended, means to reach the ground must be

provided to assist evacuees who have used the

escape route. If the escape route is over a flap,

the height of the terminal edge must be measured

with the flap in the take-off or landing position,

whichever is higher from the ground. The

assisting means must be usable and self-supporting

with one or more landing gear legs

collapsed and under a 25-knot wind directed from

the most critical angle. The assisting means

provided for each escape route leading from a

Type A emergency exit must be capable of

carrying simultaneously two parallel lines of

evacuees. For other than Type A exits, the assist

means must be capable of carrying simultaneously

as many parallel lines of evacuees as there are

required escape routes.
	JAR 25.810
Помощни средства за аварийно напускане и пътища за излизане

(a) Всеки разположен на повече от 6 фута от земята не надкрилен авариен изход на самолет, намиращ се на земята със спуснати стойки на колесника и всеки не разположен над крилото изход Тип А, трябва да имат одобрени средства за подпомагане на пътниците при спускането им към земята.

(1) Помощните средства за всеки пътнически авариен изход трябва да са само-задържащи се пързалки или еквивалентни на тях и за изходите от Тип А трябва да е възможно спускането едновременно на две паралелни редици от евакуиращи се. В допълнение, помощните средства трябва да са проектирани да покриват следните изисквания:

(i) Трябва автоматично да се разгръщат и разгръщането трябва да започне по време на интервалът между момента на задействане на средствата за отваряне отвътре на изхода и момента на пълното му отваряне. Обаче всеки пътнически авариен изход, който също е и входна пътническа врата или сервизна врата трябва да е осигурен със средства за предотвратяване на разгъването на помощните средства, когато се отваря или отвътре или отвън при не аварийни условия за нормално използване.

(ii) Трябва да се напомпват автоматично в рамките на 10 секунди след началото на разгъването.

(iii) Трябва да имат такава дължина след пълното разгъване, така че долния край да се самозадържа на земята и да осигурява безопасна евакуация на пътниците на земята, след разрушаване на една или повече стойки на колесника на самолета.

(iv) Трябва да има възможност при скорост на вятъра от 25 възела под най-критичният ъгъл по посока на разгъването на помощното средство и с помощта само на един човек, да остане използваем след пълното разгъване, за да се евакуират пътниците безопасно на земята.

(v) За всяка инсталирана система (макетно или на самолета), трябва да се проведат пет последователни изпитания (за изход) на разгъвания и надувания без повреди и поне три от изпитанията за всяка от сериите от пет такива изпитания трябва да се проведат с използването на едно и също опитно помощно средство от разглежданите. Опитните средства трябва да се разгъват и надуват от средствата на основната система, след като са били подложени на инерционните сили, определени в JAR 25.561(b). Ако някаква част от системата се повреди или не функционира правилно по време на изискваните изпитания, причината за повредата или неработоспособността трябва да се коригира напълно и след това, трябва да се проведат пълните серии от пет изпитателни последователни разгъвания и надувания, без да се появява повреда или неработоспособност.

(2) Помощните средства на аварийните изходи за летателния екипаж може да са въже или всякакви други средства показали, че са подходящи за целта. Ако помощните средства са въже или каквото и да е утвърдено устройство еквивалентно на въжето, трябва да е -

(i) Закачено за конструкцията на тялото на самолета във или над горната част на изреза на аварийния изход или за средства на аварийните изходи на пилотите от остъклението на пилотската кабина (страничните плъзгащи се прозорци), за други одобрени месторазположения, ако сгънатото средство или окачването му би намалило обзора на пилотите в полет от местата им в пилотската кабина.

(ii) Способно (заедно с окачването му) да издържи 400 lb (181,6 кg) статично натоварване.

(b) Изискват се помощни средства от херметичната кабина на тялото на самолета към крилото за всеки авариен изход Тип А, разположен над крилото и имащ стъпало между него и крилото, освен ако може за аварийни изходи без помощни средства да се демонстрира, че имат степен на способността им за осигуряване на бързо напускане на самолета поне равна на тази за същия тип аварийни изходи не разположени над крилото. Ако се изискват помощни средства, в рамките на 10 секунди те трябва да се разгънат автоматично и автоматично да се надуят едновременно с отварянето на изхода и да се само-поддържат.

(c) Трябва да се установи път за евакуиране от всеки над-крилен авариен изход и (с изключение на повърхностите на зодкрилките, подходящи като пързалки), покрит с неплъзгаща се повърхност, освен където средство за протичане на потока от евакуиране е осигурено.

(1) Пътят за евакуиране трябва да е с ширина поне 42 инча (1067 mm) за пътнически аварийни изходи Тип А и трябва да са с широчина поне 2 фута (609,6 mm) за всички други пътнически аварийни изходи, и

(2) Повърхността на пътя за евакуиране трябва да има поне 80% отражателна способност и трябва да се определи чрез маркировки със степен на контрастиране на маркировката спрямо повърхността поне 5:1.

(d) За самолет намиращ се на земята със спуснат колесник, ако мястото от конструкцията на самолета в което се прекъсва пътят за евакуиране, изискван от подпараграф (с) на този параграф, е разположено на повече от 6 фута (1829 mm) над земята, трябва да са осигурени средства за подпомагане на евакуиращите се, използващи пътят за евакуиране, да достигнат земята. Ако пътят за евакуиране е над задкрилките, височината на ръбът на прекъсване на пътят за евакуиране трябва да се измерва при положение на задкрилките за излитане или кацане, което е с по-голяма височина спрямо земята. Помощните средства трябва да са използваеми и само-поддържащи се при една или повече разрушени стойки на колесника и при вятър 25 възела по посока на най-критичният ъгъл. Предвидените за всеки път за евакуиране помощни средства, водещи от аварийни изходи Тип А, трябва да са способни да поемат едновременно две паралелни редици от евакуиращи се. За другите аварийни изходи, различни от изходите Тип А, помощните средства трябва да са способни да поемат едновременно толкова паралелни линии от евакуиращи се, колкото са изискваните пътища за евакуация към тях.



	JAR 25.811 Emergency exit marking

(a) Each passenger emergency exit, its means

of access, and its means of opening must be

conspicuously marked.

(b) The identity and location of each

passenger emergency exit must be recognisable

from a distance equal to the width of the cabin.

(c) Means must be provided to assist the

occupants in locating the exits in conditions of

dense smoke.

(d) The location of each passenger

emergency exit must be indicated by a sign visible

to occupants approaching along the main

passenger aisle (or aisles). There must be –

(1) A passenger emergency exit locator

sign above the aisle (or aisles) near each

passenger emergency exit, or at another

overhead location if it is more practical

because of low headroom, except that one sign

may serve more than one exit if each exit can

be seen readily from the sign;

(2) A passenger emergency exit

marking sign next to each passenger emergency

exit, except that one sign may serve two such

exits if they both can be seen readily from the

sign; and

(3) A sign on each bulkhead or divider

that prevents fore and aft vision along the

passenger cabin to indicate emergency exits

beyond and obscured by the bulkhead or

divider, except that if this is not possible the

sign may be placed at another appropriate

location.

(e) The location of the operating handle and

instructions for opening exits from the inside of

the aeroplane must be shown in the following

manner:

(1) Each passenger emergency exit

must have, on or near the exit, a marking that is

readable from a distance of 30 inches.

(2) Each passenger emergency exit

operating handle and the cover removal

instructions, if the operating handle is covered,

must –

(i) Be self-illuminated with an

initial brightness of at least 160 micro-lamberts;

or

(ii) Be conspicuously located and

well illuminated by the emergency

lighting even in conditions of occupant

crowding at the exit.

(3) Reserved

(4) All Type II and larger passenger

emergency exits with a locking mechanism

released by motion of a handle, must be

marked by a red arrow with a shaft at least

three quarters of an inch (19 mm) wide,

adjacent to the handle, that indicates the full

extent and direction of the unlocking motion

required. The word OPEN must be

horizontally situated adjacent to the arrow head

and must be in red capital letters at least 1 inch

(25 mm) high. The arrow and word OPEN

must be located on a background which

provides adequate contrast. (See ACJ 25.811

(e) (4).)

(f) Each emergency exit that is required to

be openable from the outside, and its means of

opening, must be marked on the outside of the

aeroplane. In addition, the following apply:

(1) The outside marking for each

passenger emergency exit in the side of the

fuselage must include a 2-inch coloured band

outlining the exit.

(2) Each outside marking including the

band, must have colour contrast to be readily

distinguishable from the surrounding fuselage

surface. The contrast must be such that if the

reflectance of the darker colour is 15% or less,

the reflectance of the lighter colour must be at

least 45%. ‘Reflectance’ is the ratio of the

luminous flux reflected by a body to the

luminous flux it receives. When the

reflectance of the darker colour is greater than

15%, at least a 30% difference between its

reflectance and the reflectance of the lighter

colour must be provided.

(3) In the case of exits other than those

in the side of the fuselage, such as ventral or

tail cone exits, the external means of opening,

including instructions if applicable, must be

conspicuously marked in red, or bright chrome

yellow if the background colour is such that red

is inconspicuous. When the opening means is

located on only one side of the fuselage, a

conspicuous marking to that effect must be

provided on the other side.

(g) Each sign required by sub-paragraph (d)

of this paragraph may use the word ‘exit’ in its

legend in place of the term ‘emergency exit’.
	JAR 25.811
Маркиране на аварийните изходи

(a) Всеки пътнически авариен изход, средствата му за достъп, и средствата му за отваряне трябва да е отчетливо маркиран.

(b) Наличността и разположението на всеки пътнически авариен изход трябва да са разпознаваеми от разстояние равно на широчината на пътническия салон.

(c) Трябва да се предвидят средства подпомагащи пътниците при определяне на местоположението на изхода в условията на гъст дим.

(d) Разположението на всеки пътнически авариен изход трябва да се индицира с видими знаци за пътниците приближаващи по протежението на главната пътническа пътека (или пътеки) между седалките в салона. Трябва да има –

(1) Знаци за указване посоката на местоположението на пътническите аварийни изходи, разположени в зоната над пътническата пътеката (или пътническите пътеки) между редовете от пътнически седалки, в близост до всеки пътнически авариен изход или при друго разположение над главите на пътниците, ако е по практично, поради ниска габаритна височина, с изключение когато един знак може да обслужва повече от един изход, ако всеки изход може да се види ясно от мястото на разположение на знака.

(2) Маркиращ знак за всеки пътнически авариен изход разположен в съседство на изхода, с изключение когато един маркиращ знак може да обслужва два такива изхода, ако те и двата могат да се видят ясно от мястото на разположение на знака, и

(3) Знаци върху всяка преграда или разделител на обема на пътническия салон, които пречат на предния и задния обзор по продължението на пътническата кабина, за да указват местоположението на аварийните изходи, намиращи се зад или скрити от прегради или разделители на пространството, с изключение на случаите когато това не е възможно, знакът може да се постави да друго подходящо място.

(e) Разположението на ръкохватките за опериране с изходите и инструкциите за работа с тях от вътрешната страна на тялото на самолета, трябва да са показани по следния начин:

(1) Всеки пътнически авариен изход трябва да има върху него или в близост до него маркировка, която е четлива от разстояние 30 инча.

(2) Всяка ръкохватка за опериране на пътническия авариен изход и инструкциите за махане на капака покриващ ръкохватката, ако опериращата ръкохватка е покрита, трябва -

(i) Да е самостоятелно осветена с начална яркост не по-мака от 160 микро-ламбера, или

(ii) Да е очевидно разположена и добре осветена от аварийното осветление в случай на условия на силно струпване на пътници в зоната на изхода.

(3) Запазен.

(4) Всички аварийни изходи Тип II или по-големи с механизъм за заключване освобождаващ се с преместване на ръкохватка, трябва да се маркират с червена стрелка с дебелина поне ¾ инча (19 mm), в съседство на ръкохватката, която стрелка показва пълнaтa степен и направление на изискваното отключващо движение. Надписът “OPEN” (Отворено) трябва да е разположен хоризонтално в съседство на върха на стрелката и трябва да е написан с червени главни букви с височина не по-малка от 1 инч (25 mm). Стрелката и надписът “OPEN” трябва да са разположени върху фон, който осигурява адекватен контраст.

(f) Всеки авариен изход, който се изисква да се отваря от външната страна на тялото на самолета и неговите средства за отваряне, трябва да са маркирани от външната страна на тялото на самолета. В допълнение се отнася следното:

(1) Външната маркировка за всеки пътнически авариен изход трябва да включва цветна лента, очертаваща изреза на изхода в тялото на самолета с широчина 2 инча.

(2) Всяка външна маркировка, включваща лента, трябва да има цветови контраст, за да е лесно забележима от заобикалящата я повърхност на тялото на самолета. Контрастът трябва да е такъв, че ако отражаемостта на по-тъмния цвят е 15% или по-малко, то отражаемостта на по-светлия цвят трябва да е не по-малко от 45%, “Отражение” е степента на отразения от тялото светлинен поток към попадналия в тялото светлинен поток. Когато отражаемостта на по-тъмния цвят е по-голямо от 15%, е необходимо да се осигури разлика от поне 30% между неговата отражаемост и отражаемостта на по-светлия цвят.

(3) В случай, че има други изходи различни от тези,разположени от двете страни на тялото на самолета, като тези разположени в долната “коремна” част или в опашната конусна част на тялото на самолета, външните средства за отваряне, включващи и инструкции ако е приложимо, трябва да са различимо маркирани с червена боя или с лъскава ярко жълта боя, ако цветът на фона е такъв, че червения цвят е неразличим. Когато са разположени средства за отваряне само от едната страна на тялото на самолета, върху другата страна трябва да е осигурено различимото маркиране за това действие.

(g) Всеки знак, изискван от подпараграф (d) на този параграф може да използва думата “EXIT” (Изход) като съкратено наименование вместо термина “Emergency Exit” (Авариен изход).



	JAR 25.812 Emergency lighting

(a) An emergency lighting system,

independent of the main lighting system, must be

installed. However, the sources of general cabin

illumination may be common to both the

emergency and the main lighting systems if the

power supply to the emergency lighting system is

independent of the power supply to the main

lighting system. The emergency lighting system

must include-(

1) Illuminated emergency exit marking

and locating signs, sources of general cabin

illumination, interior lighting in emergency exit

areas, and floor proximity escape path marking.

(2) Exterior emergency lighting.

(b) Emergency exit signs –

(1) For aeroplanes that have a

passenger seating configuration, excluding

pilot seats, of 10 seats or more must meet the

following requirements:

(i) Each passenger emergency

exit locator sign required by JAR 25.811

(d)(1) and each passenger emergency exit

marking sign required by JAR

25.811(d)(2) must have red letters at least

1·5 inches high on an illuminated white

background, and must have an area of at

least 21 square inches excluding the

letters. The lighted background-to-letter

contrast must be at least 10:1. The letter

height to stroke-width ratio may not be

more than 7:1 nor less than 6:1. These

signs must be internally electrically

illuminated with a background brightness

of at least 25 foot-lamberts and a high-to-low

background contrast no greater than

3:1.

(ii) Each passenger emergency

exit sign required by JAR 25.811(d)(3)

must have red letters at least 1·5 inches

high on a white background having an

area of at least 21 square inches

excluding the letters. These signs must

be internally electrically illuminated or

self-illuminated by other than electrical

means and must have an initial brightness

of at least 400 microlamberts. The

colours may be reversed in the case of a

sign that is self-illuminated by other than

electrical means.

(2) For aeroplanes that have a

passenger seating configuration, excluding

pilot seats, of 9 seats or less, that are required

by JAR 25.811 (d)(1), (2), and (3) must have

red letters at least 1 inch high on a white

background at least 2 inches high. These signs

may be internally electrically illuminated, or

self-illuminated by other than electrical means,

with an initial brightness of at least 160

microlamberts. The colours may be reversed in

the case of a sign that is self-illuminated by

other than electrical means.

(c) General illumination in the passenger

cabin must be provided so that when measured

along the centreline of main passenger aisle(s),

and cross aisle(s) between main aisles, at seat

armrest height and at 40-inch intervals, the

average illumination is not less than 0·05 foot-candle

and the illumination at each 40-inch

interval is not less than 0·01 foot-candle. A main

passenger aisle(s) is considered to extend along

the fuselage from the most forward passenger

emergency exit or cabin occupant seat, whichever

is farther forward, to the most rearward passenger

emergency exit or cabin occupant seat, whichever

is farther aft.

(d) The floor of the passageway leading to

each floor-level passenger emergency exit,

between the main aisles and the exit openings,

must be provided with illumination that is not less

than 0·02 foot-candle measured along a line that is

within 6 inches of and parallel to the floor and is

centred on the passenger evacuation path.

(e) Floor proximity emergency escape path

marking must provide emergency evacuation

guidance for passengers when all sources of

illumination more than 4 ft above the cabin aisle

floor are totally obscured. In the dark of the

night, the floor proximity emergency escape path

marking must enable each passenger to –

(1) After leaving the passenger seat,

visually identify the emergency escape path

along the cabin aisle floor to the first exits or

pair of exits forward and aft of the seat; and

(2) Readily identify each exit from the

emergency escape path by reference only to

markings and visual features not more than 4 ft

above the cabin floor.

(f) Except for sub-systems provided in

accordance with sub-paragraph (h) of this paragraph

that serve no more than one assist means, are

independent of the aeroplane’s main emergency

lighting system, and are automatically activated when

the assist means is erected, the emergency lighting

system must be designed as follows:

(1) The lights must be operable

manually from the flight crew station and from

a point in the passenger compartment that is

readily accessible to a normal cabin crew

member seat.]

(2) There must be a flight crew warning

light which illuminates when power is on in the

aeroplane and the emergency lighting control

device is not armed.

(3) The cockpit control device must

have an ‘on’, ‘off’ and ‘armed’ position so that

when armed in the cockpit or turned on at

either the cockpit or cabin crew member]

station the lights will either light or remain

lighted upon interruption (except an

interruption caused by a transverse vertical

separation of the fuselage during crash

landing) of the aeroplane’s normal electric

power. There must be a means to safeguard

against inadvertent operation of the control

device from the ‘armed’ or ‘on’ positions.

(g) Exterior emergency lighting must be

provided as follows:

(1) At each overwing emergency exit

the illumination must be –

(i) Not less than 0·03 foot-candle

(measured normal to the direction of the

incident light) on a two-square-foot area

where an evacuee is likely to make his

first step outside the cabin;

(ii) Not less than 0·05 foot-candle

(measured normal to the direction of the

incident light) for the minimum width of

42 inches for a Type A overwing

emergency exit and of 2 ft for all other

overwing emergency exits along the 30%

of the slip-resistant portion of the escape

route required in JAR 25.803 (e) that is

farthest from the exit; and

(iii) Not less than 0·03 foot-candle

on the ground surface with the landing

gear extended (measured normal to the

direction of the incident light) where an

evacuee using the established escape

route would normally make first contact

with the ground.

(2) At each non-overwing emergency

exit not required by JAR 25.809 (f) to have

descent assist means the illumination must be

not less than 0·03 foot-candle (measured

normal to the direction of the incident light) on

the ground surface with the landing gear

extended where an evacuee is likely to make

his first contact with the ground outside the

cabin.

(h) The means required in JAR 25.810 (a) (1)

and (d) to assist the occupants in descending] to

the ground must be illuminated so that the erected

assist means is visible from the aeroplane. In

addition –

(1) If the assist means is illuminated by

exterior emergency lighting, it must provide

illumination of not less than 0·03 foot-candle

(measured normal to the direction of the

incident light) at the ground end of the erected

assist means where an evacuee using the

established escape route would normally make

first contact with the ground, with the

aeroplane in each of the attitudes

corresponding to the collapse of one or more

legs of the landing gear.

(2) If the emergency lighting sub-system

illuminating the assist means serves no

other assist means, is independent of the

aeroplane’s main emergency lighting system,

and is automatically activated when the assist

means is erected, the lighting provisions –

(i) May not be adversely affected

by stowage; and

(ii) Must provide illumination of

not less than 0·03 foot-candle (measured

normal to the direction of the incident

light) at the ground end of the erected

assist means where an evacuee would

normally make first contact with the

ground, with the aeroplane in each of the

attitudes corresponding to the collapse of

one or more legs of the landing gear.

(i) The energy supply to each emergency

lighting unit must provide the required level of

illumination for at least 10 minutes at the critical

ambient conditions after emergency landing.

(j) If storage batteries are used as the energy

supply for the emergency lighting system, they

may be recharged from the aeroplane’s main

electric power system: Provided, that the charging

circuit is designed to preclude inadvertent battery

discharge into charging circuit faults.

(k) Components of the emergency lighting

system, including batteries, wiring relays, lamps,

and switches must be capable of normal operation

after having been subjected to the inertia forces

listed in JAR 25.561 (b).

(l) The emergency lighting system must be

designed so that after any single transverse

vertical separation of the fuselage during crash

landing –

(1) Not more than 25% of all

electrically illuminated emergency lights

required by this section are rendered

inoperative, in addition to the lights that are

directly damaged by the separation;

(2) Each electrically illuminated exit

sign required under JAR 25.811 (d) (2) remains

operative exclusive of those that are directly

damaged by the separation; and

(3) At least one required exterior

emergency light for each side of the aeroplane

remains operative exclusive of those that are

directly damaged by the separation.
	JAR 25.812
Аварийно осветление

(a) Трябва да се инсталира система за аварийно осветление, независима от основната система за осветление. Обаче източниците на цялостното кабинно осветление може да са общи за двата типа системи за аварийно и основно осветление, ако осигуряването на захранването на аварийната система за осветление е независимо от захранването на системата за основно осветление. Системите за аварийно осветление трябва да включват -

(1) Светещи знаци за маркиране и указване на аварийните изходи, източници на общо кабинно осветление, интериорни светлини в зоните на разположение на аварийните изходи и разположени в близост до пода или подови маркировки указващи пътят на евакуация.

(2) Външно аварийно осветление (от външната страна на аварийния изход).

(b) Знаци на аварийните изходи –

(1) За самолети, които имат конфигурация на пътническите места, изключваща пилотските места, от 10 или повече места, знаците за аварийните изходи трябва да покриват следните изисквания:

(i) Всеки указателен знак за местоположението на пътническия авариен изход, изискван от JAR 25.811(d)(1) и всеки маркиращ знак на пътническия авариен изход, изискван от JAR 25.811(d)(2), трябва да имат червени букви с височина не по-малка от 1,5 инча върху осветен бял фон и трябва да са изписани върху повърхност не по-малка от 21 квадратни инча, без буквите. Светлинният контраст между буквите и фона трябва да е не по-малък от 10:1. Височината на буквите спрямо разстоянието между тях не може да е повече от 7:1 или по-малко от 6:1. Тези знаци трябва да са електрически вътрешно осветени с яркост на фона не по-малка от 25 фут-ламбера и степен на висок към нисък контраст на фона не по-голяма от 3:1.

(ii) Всеки знак на пътнически авариен изход изискван от JAR 25.811(d)(3) трябва да има червени букви с височина не по-малка от 1,5 инча върху бял фон, върху площ не по-малка от 21 квадратни инча, без буквите. Тези знаци трябва да са вътрешно електрически осветени или само-осветяващи се с други средства, различни от електрическите и трябва да имат начална яркост не по-малка от 400 микро-ламбера. Цветовете може да са разменени в случай на знаци, които са само-осветяващи се с различни от електрическите начини.

(2) За самолети, които имат конфигурация от пътнически места, изключваща пилотските места, от 9 и по-малко места, както се изисква от JAR 25.811(d) (1), (2) и (3), трябва да имат червени букви с височина не по-малка от 1 инч върху бял фон с височина не по-малка от 2 инча. Тези знаци може да са вътрешно електрически осветени или само-осветяващи се чрез други различни от електрическите начини с начална яркост не по-малка от 160 микро-ламбера. Цветовете може да се разменят в случай, че са само-осветяващи се чрез други различни от електрическите начини.

(c) Трябва да се предвиди такова общо осветление в пътническата кабина, че когато се измерва по продължението на централната линия на основната пътека (пътеки) между редовете от седалки и напречната пътека (пътеки) между основните пътеки, на нивото на подлакътниците и на 40 инча интервали, средната осветеност не е по-малка от 0,05 фут-свещи и осветеността на всеки интервал от 40 инча не е по-малка от 0,01 фут-свещи. Приема се, че основната пътека (пътеки) се разпростира по дължината на тялото на самолета от най-предния пътнически авариен изход или от местата на членовете от кабинния състав, което е разположено по-напред, до най-задния пътнически авариен изход или до места на членовете от кабинния състав, което е по-назад.

(d) Подовите части от пътеките за преминаване в пътническата кабина, водещи до всеки пътнически авариен изход, разположен на нивото на пода, между главната пътека за евакуация и изрезът на аварийния изход, трябва да са осигурени със светлини, които имат осветеност не по-малка от 0,02 фут-свещи, измерени по продължението на линията, която е в рамките на 6 инча разстояние над пода и успоредна на него и е центрирана спрямо пътят за евакуиране на пътниците.

(e) Близко-стоящите до пода аварийни маркировки на пътят за евакуация, трябва да осигурят напътствия за аварийна евакуация на пътниците, когато всички източници на осветяване, на височина повече от 4 фута над пода в зоната на пътят за евакуация в пътническата кабина, са напълно затъмнени. В тъмнината на нощта, близко-стоящите до пода аварийни маркировки на пътят за аварийна евакуация трябва да дадат възможност на всеки пътник -

(1) След напускане на пътническото място, визуално да идентифицира пътят за евакуация по продължението на пода в зоната на проходните пътеки в пътническата кабина до първият изход или двойка изходи разположени напред и назад от пътническото място, и

(2) Ясно да идентифицира всеки изход от пътят за аварийно евакуиране, чрез ползване само на знаците и визуалните характеристики не повече от 4 фута над пода на кабината.

(f) Освен за предвидените под-системи в съответствие с подпараграф (h) на този параграф, които обслужват не повече от едно помощно средство и са независими от самолетната основна система за аварийно осветление и се активират автоматично, когато помощните средства се разгънат, системата за аварийно осветление трябва да се проектират както следва:

(1) Светлините трябва да са ръчно включващи се от местата на летателния екипаж и от място в пътническата кабина, което е лесно достъпно за нормално място на член от кабинния състав.

(2) Трябва да има предупредителна светлинна сигнализация за летателния екипаж, която светва когато самолета е енергийно захранен, но управляващото устройство за аварийното осветление не е активирано.

(3) Устройството за управление в пилотската кабина трябва да има “включено”, “изключено” и “подготвено” положения така, че когато в пилотската кабина е “подготвено” или пък е “включено” или от пилотската кабина или от мястото на член на кабинния екипаж, осветлението или ще свети или ще остане светещо при прекъсване (с изключение на прекъсване причинено от напречно вертикално разделяне на тялото на самолета по време на аварийно кацане) на нормалното електрозахранване на самолета. Трябва да има средства за предпазване срещу непреднамерено превключване на устройството за управление от положенията “подготвено” или “включено”.

(g) Трябва да се осигури външно аварийно осветление, както следва:

(1) За всеки авариен изход, разположен над крилото, осветлението трябва да е-

(i) Не по-малко от 0,03 фут-свещи (измерени перпендикулярно на посоката на падащата светлина) за зоната от два квадратни фута, където вероятно евакуиращите се ще направят първата си стъпка извън кабината;

(ii) Не по-малко от 0,05 фут-свещи (измерено перпендикулярно на посоката на падащата светлина) за минималната ширина от 42 инча за аварийни изходи Тип А разположени над крилото и за минимална широчина от 2 фута за всички останали аварийни изходи, разположени над крилото, по протежението на 30% от пътят за евакуация върху крилото с анти-приплъзваща повърхност, изискван от JAR 25.803(е), което е най-далече от изхода, и;

(iii) Не по-малко от 0,03 фут-свещи на повърхността на земята при спуснат колесник на самолета (измерено перпендикулярно на посока на падащата светлина), където евакуиращите се, използващи установения път за евакуиране, биха контактували първоначално със земята.

(2) За всеки авариен изход не разположен над крилото, не изискван от JAR 25.809(f) имащ помощни средства за спускане, осветлението трябва да е не по-малко от 0,03 фут-свещи (измерено перпендикулярно на посоката на падащата светлина) върху повърхност от земята при спуснат колесник на самолета, където евакуиращите се е вероятно да контактуват първоначално със земята извън кабината.

(h) Средствата изисквани в JAR 25.810(а) (1) и (2) за подпомагане на пътниците при спускането им към земята, трябва да са осветени така, че разгънатите помощни средства да са видими от самолета. В допълнение –

(1) Ако помощните средства са осветени от външното аварийно осветление, трябва да се осигури осветление не по-малко от 0,03 фут-свещи (измерено перпендикулярно на посоката на падане на светлината) в края опиращ в земята на разгънатото помощно средство, където евакуиращите се, използващи установения път за евакуиране, биха нормално контактували първоначално със земята, при всяко едно от положенията на самолета съответстващи на разрушени една или повече стойки от колесника на самолета.

(2) Ако под-системата за аварийно осветление на помощните средства, не обслужва други помощни средства, е независима от основната система за аварийно осветление на самолета и е автоматично задействаща се, когато помощните средства се разгънат, осветяващите средства -

(i) Не може да се влияят неблагоприятно от сгънатото положение на помощното средство, и

(ii) Трябва ад осигурят осветление не по-малко от 0,03 фут-свещи (измерено перпендикулярно на посоката на падащата светлина) в края опиращ в земята на разгънатото помощно средство, където евакуиращите се, биха нормално контактували първоначално със земята, при всяко едно от положенията на самолета съответстващи на разрушени една или повече стойки от колесника на самолета.

(i) Енергийното захранването на всяко устройство за аварийно осветление, трябва да осигурява изисквано ниво на осветление за не по-малко от 10 минути след аварийното кацане при критични окръжаващи условия.

(j) Ако се използват акумулаторни батерии, като източници на енергия за системата за аварийно осветление, те може да се зареждат от основната електрическа система на самолета: При условие, че електрическата верига за зареждане е проектирана да предотврати не преднамерено разреждане на акумулаторната батерия при повреда на зареждащата електрическа верига.

(k) Компонентите на системата за аварийно осветление, включващи батерии, свързващи кабели, лампи и ключове, трябва да са в състояние за нормална експлоатация след като са били подложени на действието на инерционните сили, описани в JAR 25.561(b).

(l) Системата за аварийно осветление трябва да е проектирана така, че след всяко единично напречно вертикално разделяне на тялото на самолета по време на катастрофално кацане –

(1) Не повече от 25% от всички електрически осветяващи аварийни светлини, изисквани за тази глава са станали не работоспособни, в допълнение на светлините, които са директно повредени от разделянето.

(2) Всеки електрически осветен знак на изхода, изискван от JAR 25.811(d)(2) остава действащ, като не се отчитат тези директно повредени от разделянето на тялото на самолета, и

(3) Най-малко едно изисквано външно аварийно осветлени за всяка страна на тялото на самолета остава действащо, като не се отчитат тези директно повредени от разделянето на тялото на самолета.



	JAR 25.813 Emergency exit access

(See ACJ 25.807)

Each required emergency exit must be accessible

to the passengers and located where it will afford

an effective means of evacuation. Emergency exit

distribution must be as uniform as practical,

taking passenger distribution into account;

however, the size and location of exits on both

sides of the cabin need not be symmetrical. If

only one floor level exit per side is prescribed,

and the aeroplane does not have a tail cone or

ventral emergency exit, the floor level exit must

be in the rearward part of the passenger

compartment, unless another location affords a

more effective means of passenger evacuation.

Where more than one floor level exit per side is

prescribed, at least one floor level exit per side

must be located near each end of the cabin, except

that this provision does not apply to combination

cargo/passenger configuration. In addition –

(a) There must be a passageway leading from

each main aisle to each Type I, Type II, or Type

A emergency exit and between individual

passenger areas. If two or more main aisles are

provided, there must be a cross aisle leading

directly to each passageway between the exit and

the nearest main aisle. Each passageway leading

to a Type A exit must be unobstructed and at least

36 inches (914·4 mm) wide. Other passageways

and cross aisles must be unobstructed and at least

20 inches (508 mm) wide. Unless there are two or

more main aisles, each Type A exit must be

located so that there is passenger flow along the

main aisle to that exit from both the forward and

aft directions.

(b) Adequate space to allow crew-member(s)

to assist in the evacuation of passengers must be

provided as follows:

(1) The assist space must not reduce the

unobstructed width of the passageway below

that required for the exit.

(2) For each Type A exit, assist space

must be provided at each side of the exit

regardless of whether the exit is covered by

JAR 25.810(a).

(3) For any other type exit that is

covered by JAR 25.810(a), space must at least

be provided at one side of the passageway.

(c) There must be access from each aisle to

each Type III or Type IV exit, and –

(1) For aeroplanes that have a

passenger seating configuration, excluding

pilot’s seats, of 20 or more, the projected

opening of the exit provided may not be

obstructed and there must be no interference in

opening the exit by seats, berths, or other

protrusions (including seatbacks in any

position) for a distance from that exit not less

than the width of the narrowest passenger seat

installed on the aeroplane.

(2) For aeroplanes that have a

passenger seating configuration, excluding

pilots seats, of 19 or less, there may be minor

obstructions in this region, if there are

compensating factors to maintain the

effectiveness of the exit.

(d) If it is necessary to pass through a

passageway between passenger compartments to

reach any required emergency exit from any seat

in the passenger cabin, the passageway must be

unobstructed. However, curtains may be used if

they allow free entry through the passageway.

(e) No door may be installed in any partition

between passenger compartments.

(f) If it is necessary to pass through a

doorway separating the passenger cabin from

other areas to reach any required emergency exit

from any passenger seat, the door must have a

means to latch it in open position. The latching

means must be able to withstand the loads

imposed upon it when the door is subjected to the

ultimate inertia forces, relative to the surrounding

structure, listed in JAR 25.561 (b).
	JAR 25.813
Достъп до аварийните изходи

Всеки изискван авариен изход трябва да е достъпен за пътниците и разположен където ще позволи ефективен начин на евакуация. Разпределението на аварийните изходи трябва да е практически еднакво с отчитане на разпределението на пътниците в пътническата кабина. Обаче размерът и разположението на аварийните изходи от двете страни на тялото на самолета не е необходимо да е симетрично. Ако е предвиден само по един изход разположен на нивото на пода от всяка страна на тялото на самолета и самолетът няма аварийни изходи разположени в опашната конусна част или в “коремната” част на тялото на самолета, изходите разположени на нивото на пода трябва да са в задната част на пътническата кабина, освен ако друго разположение ще позволи по-ефективен начин на евакуиране на пътниците. Там където са предвидени повече от един изход, разположени на нивото на пода за всяка от страните на тялото на самолета, при най-малко един изход на ниво на пода, трябва да са разположени в близост до всеки от крайщата на пътническата кабина, освен тогава когато това предвиждане не се отнася за конфигурацията на самолета от комбинация на товар и пътници. В допълнение –

(a) Трябва да има място за преминаване (коридор), водещо от всяка основна пътека между редовете седалки в пилотската кабина до всеки авариен изход Тип I, Тип II или Тип А и между индивидуалните пътнически отсеци. Ако са предвидени две или повече основни пътеки между редовете седалки в пътническата кабина, трябва да има напречна пътека, водеща директно до всеки коридор между изхода и близко стоящата пътека между редовете. Всеки коридор водещ до авариен изход Тип А трябва да не е препречен и с широчина не по-малка от 36 инча (914,4 mm). Други коридори и напречно разположени свързващи пътеки между редовете седалки в пътническата кабина трябва да не са препречени и да са с широчина не по-малка от 20 инча (508 mm). Освен ако има две или повече основни пътеки между редовете седалки в пътническата кабина, всеки авариен изход Тип А трябва да е разположен така, че да позволява придвижването на пътнически потоци по протежението на основната пътека към този изход по направления от предната и задната части на пътническата кабина спрямо зоната на изхода.

(b) Трябва да се предвиди адекватно пространство, което да позволи на членовете на екипажа да помагат при евакуацията на пътниците, както следва: 

(1) Помощното пространство не трябва да намалява предвидената не препречваща се широчина на коридора за подход към аварийния изход под тази изисквана за тези коридори.

(2) За всеки авариен изход Тип А, трябва да се предвиди помощно пространство от всяка страна на изхода с отчитане на това дали изхода отговаря на изискванията на JAR 25.810(а).

(3) За всеки друг тип авариен изход, коjто отговаря на изискванията на JAR 25.810(а), трябва поне от едната страна на изхода да е предвидено помощно пространство.

(c) Трябва да има достъп от всяка пътека между редовете седалки в пътническата кабина до всеки авариен изход Тип III или Тип IV, и –

(1) За самолети, които имат конфигурация на пътническите места, изключваща пилотските места, от 20 и повече места, предвидените проектирани отвори на изхода, не може да се препречват и не трябва да се влияят от седалки, спални места или други издатини (включително гърбове на седалки във всяко положение) за отварянето на изхода по причина на разстояние от този изход не по-малко от широчината на най-тясната пътническа седалка, поставена в самолета.

(2) За самолети, които имат конфигурация на пътническите места, изключваща пилотските места, от 19 или по-малко места, може да има минимално препречване в тези зони, ако има компенсиращи фактори за поддържане на ефикасността на изхода.

(d) Ако е необходимо да се преминава през коридор между пътническите салони, за да се достигне до някакъв изискван авариен изход от всяко място в пътническата кабина, коридора трябва да не е препречен. Обаче, може да се използват преграждащи завеси, ако те позволяват свободно преминаване през коридора.

(e) Не трябва да се поставят врати на каквито и да са прегради между пътническите салони.

(f) Ако е необходимо да се преминава през вход (портал) отделящ пътническата кабина от другите зони, за да се достигне някакъв изискван авариен изход от всяко пътническо място, вратата на портала трябва да има средства за надеждното й фиксиране в отворено положение. Средствата за фиксиране трябва да могат да издържат натоварвания, приложени върху тях, когато вратата е подложена на максималните инерционни сили, свързани със заобикалящата конструкция, описани в JAR25.561(b).



	JAR 25.815 Width of aisle

The passenger aisle width at any point between

seats must equal or exceed the values in the

following table:
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	JAR 25.815
Широчина на пътеките за преминаване между редовете седалки в пътническата кабина

Широчината на пътеката за преминаване на пътниците между редовете седалки във всяка точка между седалките, трябва да е равна или да превишава стойностите, посочени в таблицата по-долу:

Капацитет на пътническите места

Минимална широчина на пътеката (инчове)

По-малко от 25 инча над пода

25 инча и повече над пода

10 или по-малко

11 до 19

20 или повече

12*

12

15

15

20

20

* Може да се одобри най тясна широчина не по-малка от 9 инча, когато се докаже чрез изпитания, намирани за необходими от Въздухоплавателната администрация.



	JAR 25.817 Maximum number of seats

abreast

On aeroplanes having only one passenger aisle,

no more than 3 seats abreast may be placed on

each side of the aisle in any one row.
	JAR 25.817
Максимален брой от места на един ред

При самолети имащи само една пътническа пътека за преминаване между редовете седалки, може да се поставят не повече от 3 седалки на всеки един ред от всяка страна на пътеката за преминаване.



	JAR 25.819 Lower deck service

compartments (including

galleys)

For aeroplanes with a service compartment

located below the main deck, which may be

occupied during the taxi or flight but not during

take-off or landing, the following apply:

(a) There must be at least two emergency

evacuation routes, one at each end of each lower

deck service compartment or two having sufficient

separation within each compartment, which could

be used by each occupant of the lower deck

service compartment to rapidly evacuate to the

main deck under normal and emergency lighting

conditions. The routes must provide for the

evacuation of incapacitated persons, with

assistance. The use of the evacuation routes may

not be dependent on any powered device. The

routes must be designed to minimise the

possibility of blockage which might result from

fire, mechanical or structural failure, or persons

standing on top of or against the escape routes. In

the event the aeroplane’s main power system or

compartment main lighting system should fail,

emergency illumination for each lower deck

service compartment must be automatically

provided.

(b) There must be a means for two-way voice

communication between the flight deck and each

lower deck service compartment, which remains

available following loss of normal electrical

power generating system.

(c) There must be an aural emergency alarm

system, audible during normal and emergency

conditions, to enable crew members on the flight

deck and at each required floor level emergency

exit to alert occupants of each lower deck service

compartment of an emergency situation.

(d) There must be a means, readily detectable

by occupants of each lower deck service

compartment, that indicates when seat belts

should be fastened.

(e) If a public address system is installed in

the aeroplane, speakers must be provided in each

lower deck service compartment.

(f) For each occupant permitted in a lower

deck service compartment, there must be a

forward or aft facing seat which meets the

requirements of JAR 25.785 (d) and must be able

to withstand maximum flight loads when

occupied.

(g) For each powered lift system installed

between a lower deck service compartment and

the main deck for the carriage of persons or

equipment, or both, the system must meet the

following requirements:

(1) Each lift control switch outside the

lift, except emergency stop buttons, must be

designed to prevent the activation of the lift if the

lift door, or the hatch required by sub-paragraph

(g) (3) of this paragraph, or both are open.

(2) An emergency stop button, that

when activated will immediately stop the lift,

must be installed within the lift and at each

entrance to the lift.

(3) There must be a hatch capable of

being used for evacuating persons from the lift

that is openable from inside and outside the lift

without tools, with the lift in any position.
	JAR 25.819
Сервизни помещения на долната палуба (включително кухните)

За самолети със служебни помещения, разположени под главната палуба, които може да се обитават по време на рулиране или в полет, но не по време на излитането и кацането, се отнася следното:

(a) Трябва да има най-малко два евакуационни пътя, по един във всеки край на сервизните помещения на долната палуба или два имащи достатъчно разграничение в рамките на всеки отсек, които биха могли да се използват от всеки пътник намиращ се в сервизните помещения разположени на  долната палуба, за бързо евакуиране към основната палуба при нормални и аварийни условия на кацане. Пътищата за евакуиране трябва да осигуряват евакуиране на хора с ограничени възможности подпомагани от придружител. Използването на евакуационните пътища не може да е зависимо от каквито и да са енергийно захранвани средства. Евакуационните пътища трябва да са проектирани да намалят възможността от блокиране, което може да се причини от пожар, механична или конструктивна повреда или хора стоящи върху или срещу евакуационните пътища. В случай, че се повреди основната енергийна система на самолета или основната система за осветяване на отсека, трябва да се предвиди автоматично включващо се аварийно осветление за всяко сервизно помещение, разположено под основната палуба.

(b) Трябва да има средства за двустранна комуникационна връзка между палуба на която е разположен летателния екипаж и всяко сервизно отделение разположено под основната палуба, което да остава на разположение след отказ на системата за нормалното електрическо захранване на самолета.

(c) Трябва да има гласова система за аварийно предупреждение, чуваща се по време на нормални и аварийни условия, за да позволи на членовете на екипажа, намиращи се на палубата за разположение на летателния състав и на всеки изискван авариен изход, разположен на нивото на пода, да предупреждава пътниците във всяко сервизно помещение, разположено под основната палуба, за наличието на аварийна ситуация.

(d) Трябва да има средства, ясно забележими от пътниците във всяко сервизно помещение, разположено под основната палуба, което подава информация когато трябва да се поставят осигурителните колани.

(e) Ако в самолета е инсталирана оповестителна система за пътниците, трябва да се предвиди разполагането на говорители във всяко сервизно помещение, разположено под основната палуба.

(f) Трябва да има седалки с лице разположено напред и назад за всеки пътник допуснат до сервизните помещения под основната палуба, които отговарят на изискванията на JAR 25.785(d) и трябва да е възможно да издържат на максималните полетни натоварвания, когато са заети.

(g) За всяка енергийно повдигаща система, разположена между сервизните помещения под основната палуба и основната палуба, за превозване на хора или оборудване или и двете, системата трябва да отговаря на следните изисквания:

(1) Всеки управляващ ключ от повдигащата система, разположен извън повдигащия механизъм, освен бутоните за аварийно спиране, трябва да се проектира да предотвратява активирането на подемното устройство, ако вратата на подемното устройство или люкът изискван от подпарафраф (g)(3) на този параграф или и двете са отворени.

(2) Бутон за аварийно спиране, който при активирането му незабавно ще спре повдигащия механизъм, трябва да е разположен в рамките на подемния механизъм и на всеки достъп към подемния механизъм.

(3) Трябва да има люк, позволяващ използването му за евакуиране на хора от подемният механизъм, който се отваря от вътрешната и външната страна на подемния механизъм, без използването на инструменти при всякакви положения на подемния механизъм.



	JAR 25.831 Ventilation

(a) Each passenger and crew compartment

must be ventilated and each crew compartment

must have enough fresh air (but not less than

10 cubic ft per minute per crew member) to

enable crew members to perform their duties

without undue discomfort or fatigue. (See ACJ

25.831 (a).)

(b) Crew and passenger compartment air

must be free from harmful or hazardous

concentrations of gases or vapours. In meeting

this requirement, the following apply:

(1) Carbon monoxide concentrations in

excess of one part in 20 000 parts of air are

considered hazardous. For test purposes, any

acceptable carbon monoxide detection method

may be used.

(2) Carbon dioxide in excess of 3% by

volume (sea-level equivalent) is considered

hazardous in the case of crew members.

Higher concentrations of carbon dioxide may

be allowed in crew compartments if

appropriate protective breathing equipment is

available. 

(c) There must be provisions made to ensure

that the conditions prescribed in sub-paragraph

(b) of this paragraph are met after reasonably

probable failures or malfunctioning of the

ventilating, heating, pressurisation or other

systems and equipment. (See ACJ 25.831 (c).)

(d) If accumulation of hazardous quantities

of smoke in the cockpit area is reasonably

probable, smoke evacuation must be readily

accomplished, starting with full pressurisation and

without de-pressurising beyond safe limits.

(e) Except as provided in sub-paragraph (f)

of this paragraph, means must be provided to

enable the occupants of the following

compartments and areas to control the

temperature and quantity of ventilating air

supplied to their compartment or area

independently of the temperature and quantity of

air supplied to other compartments and areas:

(1) The flight-crew compartment.

(2) Crew-member compartments and

areas other than the flight-crew compartment

unless the crew-member compartment or area is

ventilated by air interchange with other

compartments or areas under all operating

conditions.

(f) Means to enable the flight crew to control

the temperature and quantity of ventilating air

supplied to the flight-crew compartment

independently of the temperature and quantity of

ventilating air supplied to other compartments are

not required if all of the following conditions are

met:

(1) The total volume of the flight-crew

and passenger compartments is 800 cubic ft or

less.

(2) The air inlets and passages for air to

flow between flight-crew and passenger

compartments are arrange to provide

compartment temperatures within 5ºF of each

other and adequate ventilation to occupants in

both compartments.

(3) The temperature and ventilation

controls are accessible to the flight crew.

(g) Reserved


	ВЕНТИЛАЦИЯ И ОТОПЛЕНИЕ

JAR 25.831
Вентилация

(a) Всяко отделение за пътниците и екипажа трябва да има вентилация и всяко отделение за екипажа трябва да има достатъчно свеж въздух (но не по-малко от 10 кубични фута за минута за човек), за да позволи на членовете на екипажа да изпълняват техните задължения без прекомерен дискомфорт или умора.
(b) Във въздуха в помещенията за екипажа и пътниците трябва да отсъстват вредни или опасни концентрации на газове или изпарения. За покриване на тези изисквания се прилага следното:
(1) Концентрация на въглероден окис повече от една част в 20 000 части въздух се смята за опасна. За целите на проверката може да се използват всякакви допустими методи за откриване на въглероден окис.

(2) Въглероден диоксид повече от 3% за единица обем (отговарящ на морско ниво) се приема за опасен по отношение на членовете на екипажа. По-висока концентрация на въглероден диоксид може да се допусне в помещенията за членовете на екипажа, ако е на разположение подходящо оборудване за защитаване на дишането.

(c) Трябва да се направят предвиждания за осигуряване на това, че условията, предвидени в подпараграф (b) на този параграф се получават след логични вероятни повреди или не работоспособност на системите и оборудването за вентилиране, отопление, повишаване на налягането или други системи и оборудване.

(d) Ако натрупването на опасни количества дим в пилотската кабина е логично вероятно, прочистването на дима трябва да е лесно изпълнимо, започващо от пълното налягане в херметичната кабина и без да се изпуска налягането (разхерметизиране) от кабината извън безопасните ограничения.

(e) Освен както е предвидено в подпараграф (f) на този параграф, трябва да са предвидени средства, позволяващи на намиращите се в следващите отсеци и зони да управляват температурата и количеството на вентилирания въздух, подаван до техните отсеци или зони независимо от температурата и количеството подаван въздух към другите отсеци и зони:

(1) Пилотската кабина (отсека на летателния екипаж).
(2) Отсеците и зоните на членовете на екипажа различни от отсека за летателния екипаж, освен ако отсека или зоната на летателния екипаж е вентилиран от въздух, разделен с другите отсеци или зони при всички експлоатационни условия.

(f) Не се изискват средства, позволяващи на летателния екипаж да управлява температурата и количеството подаван вентилиран въздух към отсека на летателния екипаж (пилотската кабина) независимо от температурата и количеството подаван вентилиран въздух за другите отсеци, ако се покриват изцяло следните условия:

(1) Тоталната вместимост на отсеците за  членовете на летателния екипаж и пътниците е 800 кубически фута или по-малка.
(2) Входовете за подаване на въздуха и тръбопроводите за преминаване на въздуха между пилотската кабина и пътническите салони са разположени така, че да осигурят температури вътре в отсека до 5(F, различаващи се спрямо останалите и адекватно вентилиране за заемащите двата отсека.

(3) Управлението на температурата и вентилирането са достъпни за членовете на летателния екипаж.

(4) Запазен.



	JAR 25.832 Cabin ozone concentration Not required for JAR–25 at present
	JAR 25.832
Озонова концентрация в кабината

Не се изисква за JAR-25 към настоящия момент



	JAR 25.833 Combustion heating systems

Combustion heaters must be approved.
	JAR 25.833
Системи за отопление чрез горивен процес

Отоплителите с използване на горивен процес трябва да се одобряват.



	JAR 25.841 Pressurised cabins

(a) Pressurised cabins and compartments to

be occupied must be equipped to provide a cabin

pressure altitude of not more than 8000 ft at the

maximum operating altitude of the aeroplane

under normal operating conditions. If

certification for operation over 25 000 ft is

requested, the aeroplane must be able to maintain

a cabin pressure altitude of not more than 15 000 ft in the event of any reasonably probable failure or malfunction in the pressurisation system.

(b) Pressurised cabins must have at least the

following valves, controls, and indicators for

controlling cabin pressure:

(1) Two pressure relief values to

automatically limit the positive pressure

differential to a predetermined valve at the

maximum rate of flow delivered by the

pressure source. The combined capacity of the

relief valves must be large enough so that the

failure of any one valve would not cause an

appreciable rise in the pressure differential.

The pressure differential is positive when the

internal pressure is greater than the external.

(2) Two reverse pressure differential

relief valves (or their equivalents) to

automatically prevent a negative pressure

differential that would damage the structure. One

valve is enough, however, if it is of a design that

reasonably precludes its malfunctioning.

(3) A means by which the pressure

differential can be rapidly equalised.

(4) An automatic or manual regulator

for controlling the intake or exhaust airflow, or

both, for maintaining the required internal

pressures and airflow rates.

(5) Instruments at the pilot or flight

engineer station to show the pressure

differential, the cabin pressure altitude, and the

rate of change of the cabin pressure altitude.

(6) Warning indication at the pilot or

flight engineer station to indicate when the safe

or pre-set pressure differential and cabin

pressure altitude limits are exceeded.

Appropriate warning markings on the cabin

pressure differential indicator meet the warning

requirement for pressure differential limits and

an aural or visual signal (in addition to cabin

altitude indicating means) meets the warning

requirement for cabin pressure altitude limits if

it warns the flight crew when the cabin pressure

altitude exceeds 10 000 ft.

(7) A warning placard at the pilot or

flight engineer station if the structure is not

designed for pressure differentials up to the

maximum relief valve setting in combination

with landing loads.

(8) The pressure sensors necessary to

meet the requirements of sub-paragraphs (b)(5)

and (b)(6) of this paragraph and JAR 25.1447

(c), must be located and the sensing system

designed so that, in the event of loss of cabin

pressure in any passenger or crew compartment

(including upper and lower lobe galleys), the

warning and automatic presentation devices,

required by those provisions, will be actuated

without any delay that would significantly

increase the hazards resulting from

decompression.
	СЪЗДАВАНЕ НА КАБИННО СВРЪХНАЛЯГАНЕ

JAR 25.841
Херметични кабини 

(a) Кабините и отсеците за свръх налягане (херметичните кабини и отсеци), които се заемат от пътници или членове на екипажа трябва да са оборудвани да осигурят налягане в кабината имитиращо кабинна височина не по-голяма от 8 000 фута при максималната експлоатационна височина на полета на самолета и нормални експлоатационни условия. Ако се изисква сертифициране за експлоатация над 25 000 фута, самолетът трябва да е способен да поддържа налягане в херметичната кабина, съответстващо на кабинна височина не по-голяма от 15 000 фута в случай на всякаква логично вероятна повреда или неработоспособност в системата за създаване на свръх налягане.

(b) Херметичната кабина трябва да има най-малко следните клапани, управление и индикатори за управление на кабинното налягане:

(1) Два изпускателни клапана на налягането, за автоматично ограничаване на положителната разлика на налягането, за препозициониране на клапаните при максимална степен на потока въздух, подаван от източника на налягане. Комбинираната пропускателна способност на изпускателните клапани трябва да е достатъчно голяма така, че повреда на всеки един клапан да не доведе до значително нарастване на разликата в налягането. Разликата в налягането е положителна, когато вътрешното налягане в херметичната кабина е по-високо от външното налягане.
(2) Два вакуумни пропускателни клапана (или техен еквивалент) за автоматично предпазване от получаването на отрицателен пад на налягане в херметичната кабина, което би повредило конструкцията. Един клапан е достатъчен, само ако е проектиран така, че логично да се предотврати евентуална негова не работоспособност.
(3) Средства, с които може бързо да се изравни разликата в налягането.
(4)  Автоматичен или ръчен регулатор за управление или на подаването или на изпускането на въздуха в херметичната кабина или и на двете за поддържане на изискваните в херметичната кабина степени на налягане и количество подаван въздух.
(5) Приборно оборудване в пилотската кабина върху пилотажно-навигационните панели на пилотите или върху пулта на бордния инженер, за наблюдение на разликата в налягането в херметичната кабина, кабинната височина и степента на промяна на кабинната височина.
(6) Предупредителна сигнализация върху пилотажно-навигационните панели на пилотите или върху пулта на бордния инженер, за индикиране на превишаването на безопасните гранични стойности на настроените параметри на разликата в налягането и кабинната височина. Подходящи предупредителни означения върху индикатора на кабинното диференциално налягане, отговарящи на предупредителните изисквания за ограниченията на разликата в налягането и средства за звукова и визуална сигнализации (в допълнение на средства за указване на кабинната височина), отговарящи на предупредителните изисквания за ограниченията на кабинната височина, ако те предупреждават летателния екипаж, когато кабинната височината надвиши 10000 фута.
(7) Предупредителни табели върху пилотажно-навигационните панели на пилотите или върху пулта на бордния инженер, ако конструкцията не е проектирана за разлики в налягания до максималната настройка на изпускателния клапан в комбинация с натоварванията при кацането.
(8) Трябва да са разположени сензори за налягане необходими за покриване на изискванията на пoдпараграфи (b) (5) и (6) на този параграф и на JAR 25.1447(с) и системите за отчитане трябва да са проектирани така, че в случай на загуба на кабинно налягане (разхерметизиране) в който и да е отсек за екипажа или пътниците (включително и сервизните помещения под и над основната палуба), предупредителните и автоматичните информационни средства, изисквани от тези предвиждания, да бъдат активирани без всякакво закъснение, което би увеличило значително опасността, произтичаща от декомпресията.



	JAR 25.843 Tests for pressurised cabins

(a) Strength test. The complete pressurised

cabin, including doors, windows, and valves, must

be tested as a pressure vessel for the pressure

differential specified in JAR 25.365 (d).

(b) Functional tests. The following functional

tests must be performed:

(1) Tests of the functioning and

capacity of the positive and negative pressure

differential valves, and of the emergency

release valve, to simulate the effects of closed

regulator valves.

(2) Tests of the pressurisation system to

show proper functioning under each possible

condition of pressure, temperature, and

moisture, up to the maximum altitude for which

certification is requested.

(3) Flight tests, to show the

performance of the pressure supply, pressure

and flow regulators, indicators, and warning

signals, in steady and stepped climbs and

descents at rates corresponding to the

maximum attainable within the operating

limitations of the aeroplane, up to the

maximum altitude for which certification is

requested.

(4) Tests of each door and emergency

exit, to show that they operate properly after

being subjected to the flight tests prescribed in

sub-paragraph (b)(3) of this paragraph.
	JAR 25.843
Изпитания на херметични кабини

(a) Изпитания на якост. Подлаганите изцяло на свръхналягане кабини, включително и врати, прозорци и клапани трябва да са изпитани като съдове, работещи под налягане за стойности на свръхналягането, определено в JAR 25.365(d).

(b) Функционални изпитания. Трябва да се изпълнят следните функционални изпитания:

(1) Изпитания за оценяване на функционирането и пропускателната възможност на позитивните и негативните изпускателни диференциални клапани и на аварийните изпускателни клапани, за да се симулира действието им при затворени управляващи клапани.
(2) Изпитания на системата за създаване на налягане в херметичната кабина, за демонстриране на правилното функциониране при всякакво възможно състояние на налягане, температура и влага до максималната височина на полета, за които се изисква сертифицирането.
(3) Полетни изпитания за демонстриране на съответствието на характеристиките на подаване на налягането в херметичната кабина, на регулаторите на налягане и количеството подаван въздух и предупредителните сигнали по време на установен полет и в процес на изкачване и снижение на самолета за стойности съответстващи на максимално постижимите в рамките на експлоатационните ограничения на самолета до максималната височина на полета, за която се изисква сертифицирането.
(4) Изпитания на всяка врата и авариен изход за демонстриране на тяхната правилна работа след като са били подложени на полетни изпитания, описани в подпараграф (b)(3) на този параграф.


	JAR 25.851 Fire extinguishers

(a) Hand fire extinguishers. (See ACJ 25.851

(a).)

(1) The following minimum number of

hand fire extinguishers must be conveniently

located and evenly distributed in passenger

compartments. (See ACJ 25.851 (a)(1).):
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 (2) At least one hand fire extinguisher

must be conveniently located in the pilot

compartment (see ACJ 25.851 (a)(2)).

(3) At least one readily accessible hand

fire extinguisher must be available for use in

each Class A or Class B cargo or baggage

compartment and in each Class E cargo or

baggage compartment that is accessible to crew

members in flight.

(4) At least one hand fire extinguisher

must be located in, or readily accessible for use

in, each galley located above or below the

passenger compartment.

(5) Each hand fire extinguisher must be

approved.

(6) At least one of the required fire

extinguishers located in the passenger

compartment of an aeroplane with a passenger

capacity of at least 31 and not more than 60,

and at least two of the fire extinguishers

located in the passenger compartment of an

aeroplane with a passenger capacity of 61 or

more must contain Halon 1211

(bromochlorodifluoromethane, CBrC1F2), or

equivalent, as the extinguishing agent. The

type of extinguishing agent used in any other

extinguisher required by this paragraph must be

appropriate for the kinds of fires likely to occur

where used.

(7) The quantity of extinguishing agent

used in each extinguisher required by this

paragraph must be appropriate for the kinds of

fires likely to occur where used.

(8) Each extinguisher intended for use in

a personnel compartment must be designed to

minimise the hazard of toxic gas concentration.

(b) Built-in fire extinguishers. If a built-in

fire extinguisher is provided –

(1) Each built-in fire extinguishing

system must be installed so that –

(i) No extinguishing agent likely

to enter personnel compartments will be

hazardous to the occupants; and

(ii) No discharge of the

extinguisher can cause structural damage.

(2) The capacity of each required built-in

fire extinguishing system must be adequate

for any fire likely to occur in the compartment

where used, considering the volume of the

compartment and the ventilation rate.
	ЗАЩИТА ОТ ПОЖАР

JAR 25.851
Пожарогасители

(a) Ръчни пожарогасители.

(1) Трябва да има следния минимален брой ръчни пожарогасители, разположени удобно и равномерно разпределени в пътническите салони.

Брой пътнически места

Брой пожарогасители

7 до 30

31 до 60

61 до 200

201 до 300

301 до 400

401 до 500

501 до 600

601 до 700

1

2

3

4

5

6

7

8

(2) Поне един ръчен пожарогасител трябва да е удобно разположен в пилотската кабина.
(3) Поне един лесно достъпен ръчен пожарогасител трябва да е на разположение за използване във всеки товарен или багажен отсек Клас А или Клас В и във всеки товарен или багажен отсек Клас Е или багажен отсек, който е достъпен за членовете на екипажа в полет.

(4) Поне един ръчен пожарогасител трябва да е разположен във или поставен на лесно достъпно място за използване във всяко кухненско помещение, разположено над или под пътническия отсек

(5) Всеки ръчен пожарогасител трябва да е одобрен.

(6) Поне един от изискваните пожарогасители, разположен в пътническата кабина на самолет с конфигурация на пътническите му места не по-малка от 31 места и не по-голяма от 60 места и поне два от пожарогасителите, разположени в пътническата кабина на самолет с конфигурация на пътническите му места от 61 или повече места, трябва да съдържат Халон 1211 (Бром-хлоро-ди-флуор-метан, CBrC1F2) или еквивалент, като пожаро-гасящо вещество. Типът на използваното пожаро-гасящото вещество за всички други пожарогасители, изисквани от този параграф трябва да са подходящи за видовете пожари, вероятни да възникнат, където ще се използват пожарогасителите.

(7) Количеството на огнегасящата смес, използвана във всеки пожарогасител, изискван от този параграф трябва да е подходяща за видовете пожари, вероятни да възникнат, където ще се използват пожарогасителите.

(8) Всеки пожарогасител предназначен за използване в отсек обитаван от хора трябва да е проектиран да намали опасността от концентрация на токсичен газ.

(b) Вградени пожарогасители. Ако е предвиден вграден пожарогасител -

(1) Всяка вградена пожаро-гасяща система трябва да е инсталирана така, че-

(i) Не може използваната огнегасяща смес да бъде опасна за пътниците и екипажа при подаването й в пътническата кабина, и

(ii) Не може разреждането на пожарогасителят да причинява конструктивни повреди.

(2) Вместимостта на всяка изисквана вградена пожаро-гасяща система трябва да е адекватна на всякакви огнища на пожар, възможни да възникнат в отсекът, в който са предназначени за използване, с отчитане на размера на отсека и степента на вентилиране.



	JAR 25.853 Compartment interiors

For each compartment occupied by the crew or

passengers, the following apply:

(a) Materials (including finishes or decorative

surfaces applied to the materials) must meet the

applicable test criteria prescribed in Part I of

Appendix F or other approved equivalent methods.

(b) In addition to meeting the requirements

of sub-paragraph (a) of this paragraph, seat

cushions, except those on flight crew member

seats, must meet the test requirements of Part II of

Appendix F, or equivalent.

(c) For aeroplanes with passenger capacities

of 20 or more, interior ceiling and wall panels

(other than lighting lenses), partitions, and the

outer surfaces of galleys, large cabinets and

stowage compartments (other than underseat

stowage compartments and compartments for

stowing small items, such as magazines and maps)

must also meet the test requirements of Parts IV

and V of Appendix F, or other approved

equivalent method, in addition to the flammability

requirements prescribed in sub-paragraph (a) of

this paragraph. (See ACJ 25.853 (c).)

(d) Smoking is not to be allowed in

lavatories. If smoking is to be allowed in any

compartment occupied by the crew or passengers,

an adequate number of self-contained, removable

ashtrays must be provided for all seated

occupants; and

(e) Regardless of whether smoking is

allowed in any other part of the aeroplane,

lavatories must have self-contained removable

ashtrays located conspicuously both inside and

outside each lavatory. One ashtray located

outside a lavatory door may serve more than one

lavatory door if the ashtray can be seen readily

from the cabin side of each lavatory door served.

(f) Each receptacle used for the disposal of

flammable waste material must be fully enclosed,

constructed of at least fire resistant materials, and

must contain fires likely to occur in it under

normal use. The ability of the receptacle to

contain those fires under all probable conditions

of wear, misalignment, and ventilation expected in service must be demonstrated by test.
	JAR 25.853
Интериори на отсеците (вътрешно обзавеждане)

За всеки отсек обитаван от членове на екипажа или пътници, се отнася следното -

(a) Материали (включващи повърхностни обработки или декоративни покрития приложени върху материалите) трябва да отговарят на подходящи критерии за изпитание, предписани в Част 1 от Приложение F или други одобрени еквивалентни методи.

(b) В допълнение на покриването на изискванията на подпараграф (а) на този параграф, меката седалкова част на креслата за сядане, с изключение на тези на членовете на летателния екипаж, трябва да отговаря на изискванията за изпитание на Част II от Приложение F или еквивалентни.

(c) За самолети с на пътнически места от 20 или повече, интериорът на таванната част и страничните стенни панели (различни от остъклението), преградите и други повърхности на кухните, големите шкафове и багажните отсеци (различни от тези под седалките и отсеците за съхранение на малки части, като списания и карти) трябва също да отговарят на изискванията за изпитания в Части IV и V от Приложение F, или друг одобрен еквивалентен метод, в допълнение на изискванията за запалимост, описани в подпараграф (а) на този параграф.

(d) Не трябва да е позволено пушене в тоалетните. Ако е позволено пушенето във който и да е отсек, обитаван от членове на екипажа или пътници, трябва да се предвидят адекватно количество самостоятелни, свалящи се пепелници, за всички седящи пътници, и

(e) Без да е от значение дали пушенето е позволено или не е, във всички други части на самолета, тоалетните трябва да имат самостоятелни свалящи се пепелници, разположени на забележими места и отвътре и отвън на всяка тоалетна. Един пепелник, разположен от външната страна на вратата на тоалетната може да обслужва повече от една врата на тоалетна, ако пепелника може да се види ясно от страната на кабина зa всяка обслужвана врата на тоалетна.

(f) Всеки контейнер използван за разполагане на запалими отпадъчни материали трябва да е напълно затворен, изграден поне от огне-упорен материал и трябва да задържи в себе си вероятно възникналите в него пламъци при нормално използване. Възможността на контейнера да задържа тези пламъци при всякакви вероятни условия на времето, разрегулиране и вентилация очаквани в експлоатация трябва да се демонстрират чрез изпитание.



	JAR 25.854 Lavatory fire protection

For aeroplanes with a passenger capacity of 20

or more –

(a) Each lavatory must be equipped with a

smoke detector system or equivalent that provides

a warning light in the cockpit, or provides a

warning light or audible warning in the passenger

cabin that would be readily detected by a cabin

crew member; and

(b) Each lavatory must be equipped with a

built-in fire extinguisher for each disposal

receptacle for towels, paper, or waste, located

within the lavatory. The extinguisher must be

designed to discharge automatically into each

disposal receptacle upon occurrence of a fire in

that receptacle.
	JAR 25.854
Пожаро-обезопасяване на тоалетните помещения

За самолети с конфигурация на пътническите места от 20 или повече -

(a) Всяка тоалетна трябва да е оборудвана със система за откриване наличието на пушек или еквивалентна, която осигурява предупреждаваща светлинна сигнализация в пилотската кабина или осигурява предупредителна светлинна или звукова сигнализация в пътническата кабина, която би могла да се определи ясно от членовете на кабинния състав на екипажа, и

(b) Всяка тоалетна трябва да е оборудвана с вграден пожарогасител за всеки разполагаем контейнер за кърпи, хартия или отпадъци, разположени вътре в тоалетното помещение. Пожарогасителят трябва да е проектиран да се разреди автоматично във всеки разполагаем контейнер при възникване на пожар в този контейнер.



	JAR 25.855 Cargo or baggage compartments

For each cargo or baggage compartment not

occupied by crew or passengers, the following

apply:

(a) The compartment must meet one of the

class requirements of JAR 25.857.

(b) Class B through Class E cargo or baggage

compartments, as defined in JAR 25.857, must

have a liner, and the liner must be separate from

(but may be attached to) the aeroplane structure.

(c) Ceiling and sidewall liner panels of Class

C and D compartments must meet the test

requirements of Part III of Appendix F or other

approved equivalent methods.

(d) All other materials used in the

construction of the cargo or baggage compartment

must meet the applicable test criteria prescribed in

Part I of Appendix F, or other approved

equivalent methods.

(e) No compartment may contain any

controls, wiring, lines, equipment, or accessories

whose damage or failure would affect safe

operation, unless those items are protected so that –

(1) They cannot be damaged by the

movement of cargo in the compartment; and

(2) Their breakage or failure will not

create a fire hazard.

(f) There must be means to prevent cargo or

baggage from interfering with the functioning of

the fire protective features of the compartment.

(g) Sources of heat within the compartment

must be shielded and insulated to prevent igniting

the cargo or baggage.

(h) Flight tests must be conducted to show

compliance with the provisions of JAR 25.857

concerning –

(1) Compartment accessibility;

(2) The entry of hazardous quantities of

smoke or extinguishing agent into

compartments occupied by the crew or

passengers; and

(3) The dissipation of the extinguishing

agent in Class C compartments.

(i) During the above tests, it must be shown

that no inadvertent operation of smoke or fire

detectors in any compartment would occur as a

result of fire contained in any other compartment,

either during or after extinguishment, unless the

extinguishing system floods each such

compartment simultaneously.

ts;
	JAR 25.855
Товарни или багажни отсеци

За всеки товарен или багажен отсек, не обитаван от членове на екипажа или пътници, се приложи следното:

(a) Отсека трябва да отговаря на едно от изискванията за клас на JAR 25.857.

(b) Товарни или багажни отсеци Клас В до Клас Е, както са определени в JAR 25.857, трябва да имат облицовка и облицовката трябва да е отделна от (но може да е присъединена към) конструкцията на самолета.

(c) Таванните и страничните обшиващи панели за Клас С и Клас D отсеци трябва да отговарят на изискванията за изпитание на Част III на Приложение F или други одобрени еквивалентни методи.

(d) Всички други материали, използвани при производството на товарните или багажни отсеци трябва да отговарят на отнасящите се критерии за изпитание, предписани в Част I на Приложение F или други одобрени еквивалентни методи.

(e) Отсеците не могат да съдържат каквото и да е управление, въжета, тръбопроводи, оборудване или принадлежности, които при повреда или отказ биха повлияли върху безопасната експлоатация, освен ако тези елементи са предпазени така, че -

(1) Те не могат да бъдат повредени при разместване на товар в отсека, и

(2) Тяхното разрушаване или повреда няма да създадат опасност от пожар.

(f) Трябва да има средства за предпазване на товара или багажа от влияние върху функционирането на пожарозащитните свойства на отсека.

(g) Източниците на топлина в рамките на отсека трябва да са екранирани и изолирани за да се предотврати запалване на товарът или багажът.

(h) Трябва да се проведат полетни изпитания, за да се демонстрира съответствието с предвижданията на JAR 25.857, засягащи –

(1) Достъпността на отсека.

(2) Попадането на опасни количества дим или огнегасяща смес в отсек обитаем от членове на екипажа или пътници, и

(3) Разпръскването на огнегасящата смес в отсеците Клас С.

(i) По време на по-горе изброените изпитания, трябва да се демонстрира, че не може да се получи непреднамерено сработване на детекторите за наличие на дим или открит пламък в който и да е отсек, вследствие възникването на пожар в който и да е друг отсек, или по време или след потушаването на пожара, освен ако системата за гасене на пожар подава огнегасяща смес към всеки такъв отсек едновременно.



	JAR 25.857 Cargo compartment

classification

(a) Class A. A Class A cargo or baggage

compartment is one in which –

(1) The presence of a fire would be

easily discovered by a crew member while at

his station; and

(2) Each part of the compartment is

easily accessible in flight.

(b) Class B. (See ACJ 25.857(b).) A Class B

cargo or baggage compartment is one in which –

(1) There is sufficient access in flight

to enable a crew member to effectively reach

any part of the compartment with the contents

of a hand fire extinguisher;

(2) When the access provisions are

being used no hazardous quantity of smoke,

flames or extinguishing agent will enter any

compartment occupied by the crew or

passengers; and

(3) There is a separate approved smoke

detector or fire detector system to give warning

to the pilot or flight engineer station.

(c) Class C. A Class C cargo or baggage

compartment is one not meeting the requirements

for either a Class A or B compartment but in

which –

(1) There is a separate approved smoke

detector or fire detector system to give warning

at the pilot or flight engineer station;

(2) There is an approved built-in fire-extinguishing

system controllable from the

pilot or flight engineer stations;

(3) There are means to exclude

hazardous quantities of smoke, flames, or

extinguishing agent, from any compartment

occupied by the crew or passengers; and

(4) There are means to control

ventilation and draughts within the

compartment so that the extinguishing agent

used can control any fire that may start within

the compartment.

(d) Class D. (See ACJ 25.857 (d).) A Class D

cargo or baggage compartment is one in which –

(1) A fire occurring in it will be

completely confined without endangering the

safety of the aeroplane or the occupan

(2) There are means to exclude

hazardous quantities of smoke, flames, or

other noxious gases, from any compartment

occupied by the crew or passengers;

(3) Ventilation and draughts are

controlled within each compartment so that

any fire likely to occur in the compartment

will not progress beyond safe limits;

(4) Reserved.

(5) Consideration is given to the

effect of heat within the compartment on

adjacent critical parts of the aeroplane.

(6) The compartment volume does not

exceed 1000 cubic ft.

For compartments of 500 cubic ft or less, an

airflow of 1500 cubic ft per hour is acceptable.

(e) Class E. A Class E cargo compartment

is one on aeroplanes used only for the carriage

of cargo and in which –

(1) Reserved.

(2) There is a separate approved

smoke or fire detector system to give warning

at the pilot or flight engineer station;

(3) There are means to shut off the

ventilating airflow to, or within, the

compartment, and the controls for these

means are accessible to the flight crew in the

crew compartment;

(4) There are means to exclude

hazardous quantities of smoke, flames, or

noxious gases, from the flight-crew

compartment; and

(5) The required crew emergency

exits are accessible under any cargo loading

condition.
	JAR 25.857
Класифициране на товарните отсеци

(a) Клас А. Товарни или багажни отсеци Клас А са тези, за които -

(1) Би могло лесно да се провери за наличие на пожар от членовете на екипажа, докато са на своите места, и

(2) Всяка част на отсека е лесно достъпна в полет.

(b) Клас В. Товарни или багажни отсеци Клас В са тези, за който -

(1) Има достатъчен достъп в полет, за да даде възможност на членовете на екипажа ефикасно да достигнат всяка част от отсека където е поставен ръчен пожарогасител.

(2) Когато са използвани предвиждания за достъп, през тях няма да влязат опасни количества дим, пламъци или пожарогасяща смес в които и да са отсеци обитавани от членове на екипажа или пътници, и

(3) Има отделна утвърдена система за откриване наличието на дим или пожар, даваща предупреждение върху пулта на пилотите или пулта на бордния инженер.

(c) Клас С. Товарни или багажни отсеците Клас С са тези, които не отговарят на изискванията на отсеците класове А или В, но за които –

(1) Има отделна система за откриване наличието на дим или пожар, даваща предупреждение върху пулта на пилотите или пулта на бордния инженер.

(2) Има одобрена вградена система за гасене на пожар, управляема от пулта на пилотите или пулта на бордния инженер.

(3) Има средства за не допускане попадането в които и да са отсеци обитавани от членове на екипажа или пътници, на опасни количества дим, пламъци или пожарогасяща смес, и

(4) Има средства за управление на вентилацията и въздушния поток в рамките на отсека така, че използваната огнегасяща смес да може да контролира всякакъв пожар, който може да възникне в рамките на отсека.

(d) Клас D. Товарни или багажни отсеци Клас D са тези , за които -

(1) При възникване в тях на пожар, той напълно ще се ограничи без да застрашава безопасността на самолета или на пътниците.

(2) Има средства за изключване попадане в който и да е отсек, обитаван от членове на екипажа или пътници, на опасни количества дим, пламъци или други токсични газове.

(3) Вентилацията и въздушния поток са управляеми в рамките на всеки отсек така, че вероятното възникване на пожар в отсека няма да се развие над безопасните ограничения.

(4) Запазен.

(5) Се отчита влиянието на топлината в рамките на отсека върху съседно разположени критични части на самолета.

(6) Обема на отсека не надвишава 1000 кубични фута.

За отсеци с обем 500 кубични фута или по-малки е допустим поток на преминаващия през тях въздух от 1500 кубични фута за час.

(e) Клас Е. Товарни отсеци клас Е са тези отсеци използвани в самолета само за съхранение на товар и за които –

(1) Запазен.

(2) Има отделна утвърдена система за откриване наличието на дим или пожар за подаване на предупреждение върху пулта на пилотите или пулта на бордния инженер.

(3) Има средства за изключване на вентилационният въздух към или в рамките на отсека и управлението на тези средства е достъпно за членовете на летателния екипаж в пилотската кабина.

(4) Има средства изключващи попадането в пилотската кабина на опасни количества дим, пламъци или токсични газове, и

(5) Изискваните аварийни изходи за екипажа са достъпни при всякакви условия на натоварване.



	JAR 25.858 Cargo compartment fire

detection systems

If certification with cargo compartment fire

detection provisions is requested, the following

must be met for each cargo compartment with

those provisions:

(a) The detection system must provide a

visual indication to the flight crew within one

minute after the start of a fire.

(b) The system must be capable of detecting

a fire at a temperature significantly below that at

which the structural integrity of the aeroplane is

substantially decreased.

(c) There must be means to allow the crew

to check in flight, the functioning of each fire

detector circuit.

(d) The effectiveness of the detection

system must be shown for all approved operating

configurations and conditions.
	JAR 25.858
Системи за откриване на пожар в товарните отсеци

Ако се изисква сертифициране с товарен отсек с предвиждания за откриване на пожар в него, всеки товарен отсек с тези предвиждания трябва да отговаря на следното:

(a) Системата за откриване трябва да осигурява визуална индикация за летателния екипаж в рамките на една минута след появата на пожар.

(b) Системата трябва да е в състояние да открие пожара при развитието на значително по-ниска температура от тази, при която съществено се намалява конструктивната цялост на самолета.

(c) Трябва да има средства позволяващи на екипажа да провери в полет функционирането на всяка верига за откриване на пожар.

(d) Ефикасността на системата за откриване трябва да се демонстрира за всички одобрени експлоатационни конфигурации и условия.



	JAR 25.859 Combustion heater fire

protection

(a) Combustion heater fire zones. The

following combustion heater fire zones must be

protected from fire in accordance with the

applicable provisions of JAR 25.1181 to

25.1191 and 25.1195 to 25.1203:

(1) The region surrounding the heater,

if this region contains any flammable fluid

system components (excluding the heater fuel

system), that could –

(i) Be damaged by heater

malfunctioning; or

(ii) Allow flammable fluids or

vapours to reach the heater in case of

leakage.

(2) The region surrounding the heater,

if the heater fuel system has fittings that, if

they leaked, would allow fuel or vapours to

enter this region.

(3) The part of the ventilating air

passage that surrounds the combustion

chamber. However, no fire extinguishment is

required in cabin ventilating air passages.

(b) Ventilating air ducts. Each ventilating

air duct passing through any fire zone must be

fireproof. In addition –

(1) Unless isolation is provided by

fireproof valves or by equally effective

means, the ventilating air duct downstream of

each heater must be fireproof for a distance

great enough to ensure that any fire

originating in the heater can be contained in

the duct; and

(2) Each part of any ventilating duct

passing through any region having a

flammable fluid system must be constructed

or isolated from that system so that the

malfunctioning of any component of that

system cannot introduce flammable fluids or

vapours into the ventilating airstream.

(c) Combustion air ducts. Each combustion

air duct must be fireproof for a distance great

enough to prevent damage from backfiring or

reverse flame propagation. In addition –

(1) No combustion air duct may have

a common opening with the ventilating

airstream unless flames from backfires or

reverse burning cannot enter the ventilating

airstream under any operating condition,

including reverse flow or malfunctioning of

the heater or its associated components; and

(2) No combustion air duct may

restrict the prompt relief of any backfire that,

if so restricted, could cause heater failure.

(d) Heater controls; general. Provision

must be made to prevent the hazardous

accumulation of water or ice on or in any heater

control component, control system tubing, or

safety control.

(e) Heater safety controls. For each

combustion heater there must be the following

safety control means:

(1) Means independent of the

components provided for the normal

continuous control of air temperature,

airflow, and fuel flow must be provided, for

each heater, to automatically shut off the

ignition and fuel supply to that heater at a

point remote from that heater when any of the

following occurs:

(i) The heat exchanger

temperature exceeds safe limits.

(ii) The ventilating air

temperature exceeds safe limits.

(iii) The combustion airflow

becomes inadequate for safe operation.

(iv) The ventilating airflow

becomes inadequate for safe operation.

(2) The means of complying with sub-paragraph

(e) (1) of this paragraph for any

individual heater must –

(i) Be independent of

components serving any other heater

whose heat output is essential for safe

operation; and

(ii) Keep the heater off until

restarted by the crew.

(3) There must be means to warn the

crew when any heater whose heat output is

essential for safe operation has been shut off

by the automatic means prescribed in sub-paragraph

(e) (1) of this paragraph.

(f) Air intakes. Each combustion and

ventilating air intake must be located so that no

flammable fluids or vapours can enter the heater

system under any operating condition –

(1) During normal operation; or

(2) As a result of the malfunctioning

of any other component.

(g) Heater exhaust. Heater exhaust systems

must meet the provisions of JAR 25.1121 and

25.1123. In addition, there must be provisions

in the design of the heater exhaust system to

safely expel the products of combustion to

prevent the occurrence of –

(1) Fuel leakage from the exhaust to

surrounding compartments;

(2) Exhaust gas impingement on

surrounding equipment or structure;

(3) Ignition of flammable fluids by the

exhaust, if the exhaust is in a compartment

containing flammable fluid lines; and

(4) Restriction by the exhaust of the

prompt relief of backfires that, if so

restricted, could cause heater failure.

(h) Heater fuel systems. Each heater fuel

system must meet each powerplant fuel system

requirement affecting safe heater operation.

Each heater fuel system component within the

ventilating airstream must be protected by

shrouds so that no leakage from those

components can enter the ventilating airstream.

(i) Drains. There must be means to safely

drain fuel that might accumulate within the

combustion chamber or the heater exchanger. In

addition –

(1) Each part of any drain that

operates at high temperatures must be

protected in the same manner as heater

exhausts; and

(2) Each drain must be protected from

hazardous ice accumulation under any

operating conditions.
	JAR 25.859
Противо-пожарна защита на отоплител с горивен процес

(a) Пожарни зони на отоплителя с горивен процес. Трябва да се защитят следните пожарни зони на отоплителя с горивен процес от пожар в съответствие с отнасящите се предвиждания в JAR 25.1181 до 25.1191 и 25.1195 до 25.1203:

(1) Областта около отоплителя, ако тази област съдържа всякакви запалими компоненти на флуидни системи (изключващи горивната система на отоплителя), които биха могли-

(i) Да се повредят поради ненормална работа на отоплителя, или

(ii) В случай на теч да позволят запалими течности или изпарения да достигнат отоплителя.

(2) Областта около отоплителя, ако горивната система на отоплителя има съединителни елементи, за които, ако имат теч, биха позволили гориво или изпарения да попаднат в тази област.

(3) Частта от преминаващия тръбопровод за вентилационния въздух, който обхваща горивната камера. Обаче не се изисква гасене на пожар в тръбопроводи, подаващи вентилационен въздух в кабина.

(b) Тръби за вентилационния въздух. Всички тръби за вентилационен въздух, минаващи през всякакви пожарни зони, трябва да са огнеупорни. В допълнение –

(1) Освен ако се използва изолиране чрез огне-задържащи клапани или чрез подобно действащи средства, вентилационните въздушни тръби след всеки отоплител трябва да са огнеупорни на достатъчно големи разстояния, осигуряващи, че всякакво пораждане на огън в отоплителя може да се задържи в канала, и

(2) Всяка част на която и да е вентилационна тръба, минаваща през някаква област, имаща система работеща със запалими флуиди, трябва да се конструира или изолира от тази система така, че не работоспособността на който и да е компонент от тази система да не може да внесе запалими флуиди или изпарения в вентилационния въздушен поток.

(c) Въздушни канали за горивната камера. Всеки въздушен канал за подаване на въздух към горивната камера трябва да е огнеупорен на достатъчно голямо разстояние, за да се предотврати повреждане от насрещно горене или обратно разпространение на пламъка. В допълнение -

(1) Въздушният канал към горивната камера не може да има общи отвори с вентилационен поток, освен ако пламъци от насрещното горене или обратно разпространение на запалването не могат да попаднат във вентилационния поток при всякакви експлоатационни условия, включващи реверсиране на въздушния поток или не работоспособност на отоплителя или свързаните с него компоненти, и

(2) Въздушният канал към горивната камера не може да ограничава бързото успокояване на всеки обратен пламък, което ако е ограничено така би предизвикало повреда на отоплителя.

(d) Управление на отоплителя, общи положения. Трябва да се направят предвиждания за предотвратяване на опасното натрупване на вода или лед във всеки управляващ компонент на отоплителя, тръбопроводите на системата за управление или управлението на безопасната работа на отоплителя

(e) Управление на безопасната работа на отоплителя. За всеки отоплител с горивна камера трябва да има следните средства за управление на безопасната работа:

(1) За всеки отоплител трябва да се осигурят средства, независими от компонентите предвидени за нормално продължително управление на температурата на въздуха, въздушният поток и количеството подавано гориво, за автоматично изключване на запалването и подаваното гориво към този отоплител в отдалечено от отоплителя място, когато се случи някое от следните събития:

(i) Температурата на топлообменника превишава безопасните ограничения.

(ii) Температурата на вентилирания въздух превишава безопасните ограничения.

(iii) Въздушния поток към горивната камера става неадекватен за безопасна експлоатация.

(iv) Вентилирания въздушен поток става неадекватен за безопасна експлоатация.

(2) Средствата в съответствие с подпараграф (е)(1) на този параграф за всякакъв индивидуален отоплител трябва -

(i) Да са независими от компонентите, обслужващи всякакви други отоплители, чийто горещ изход е съществен за безопасна експлоатация, и

(ii) Да предпазят отоплителя, докато той се пре-стартира от екипажа.

(3) Трябва да има средства за предупреждение на екипажа, когато някой отоплител, чийто горещ изход е съществен за безопасната експлоатация, е бил изключен от автоматични средства, описани в подпараграф (е)(1) на този параграф.

(f) Входове на въздух. Всеки вход на въздух за горивна камера или вентилиран въздух трябва да е разположен така, че да не могат да попаднат запалими флуиди или изпарения в отоплителната система при каквито и да са експлоатационни условия -
(1) По време на нормална експлоатация, или

(2) В резултат на не работоспособност на който и да е друг компонент.

(g) Отвеждане на изгорелите газове от отоплителя. Системите за отвеждане на изгорелите газове от отоплителя трябва да отговаря на предвижданията на JAR 25.1121 и 25.1123. В допълнение трябва да има предвиждания при проектирането на системата за изпускане на изгорелите газове от отоплителя да изхвърля безопасно продукта на горенето, за да предотврати получаването на –

(1) Теч на гориво от изпускателната тръба към околните за нея компоненти.

(2) Въздействие на изгорелите газове върху околното оборудване или конструкция на самолета.

(3) Възпламеняването на запалими течности от изпускателната тръба, ако тя преминава през отсек съдържащ тръбопроводи за запалими течности, и

(4) Ограничение от изпускателната тръба на бързото успокояване (улавяне) на обратното горене, което ако се ограничава така би могло да предизвика повреда на отоплителя.

(h) Горивна система на отоплителя. Всяка горивна система на отоплителя трябва да отговаря на всяко изискване за горивна система на силова установка, касаещо безопасната работа на отоплителя. Всеки компонент на горивната система на отоплителя, разположен в рамките на вентилационния въздушен поток трябва да е защитена от кожух така, че да не може да попадне теч от тези компоненти във вентилационната система.

(i) Дрениране. Трябва да има средства за безопасно дрениране на гориво, което може да се натрупа в горивната камера или в топлообменника. В допълнение -

(1) Всяка част от който и да е дренаж, който работи при висока температура, трябва да е защитена по същия начин, както изпускателната тръба на отоплителя, и

(2) Всеки дренаж трябва да е защитен от опасно натрупване на лед при всякакви експлоатационни условия.



	JAR 25.863 Flammable fluid fire

protection

(a) In each area where flammable fluids or

vapours might escape by leakage of a fluid

system, there must be means to minimise the

probability of ignition of the fluids and vapours,

and the resultant hazards if ignition does occur.

(See ACJ 25.863 (a).)

(b) Compliance with sub-paragraph (a) of

this paragraph must be shown by analysis or

tests, and the following factors must be

considered.

(1) Possible sources and paths of fluid

leakage, and means of detecting leakage.

(2) Flammability characteristics of

fluids, including effects of any combustible or

absorbing materials.

(3) Possible ignition sources,

including electrical faults, overheating of

equipment, and malfunctioning of protective

devices.

(4) Means available for controlling or

extinguishing a fire, such as stopping flow of

fluids, shutting down equipment, fire

containment, or use of extinguishing agents.

(5) Ability of aeroplane components

that are critical to safety of flight to withstand

fire and heat.

(c) If action by the flight crew is required

to prevent or counteract a fluid fire (e.g.

equipment shutdown or actuation of a fire

extinguisher) quick acting means must be

provided to alert the crew.

(d) Each area where flammable fluids or

vapours might escape by leakage of a fluid

system must be identified and defined.
	JAR 25.863
Противо-пожарна защита на запалими течности

(a) Във всяка зона, където могат да се изпуснат запалими течности или изпарения чрез теч на флуидни системи, трябва да има средства за минимизиране на вероятността от запалване на течности и изпарения и произтичащата от това опасност, ако възникне възпламеняване.

(b) Съответствието с подпараграф (а) на този параграф трябва да се демонстрира чрез анализи или изпитания и трябва да се отчетат следните фактори:

(1) Вероятни източници и пътища на теч на флуиди и средства за откриване на теча.

(2) Характеристиките на запалване на флуида, включващи влиянията на всякакви лесно запалими или поглъщащи материали.

(3) Вероятни източници на запалване, включващи електрически откази, прегряване на оборудване и не работоспособност на защитни устройства.

(4) Разполагаеми средства за контролиране или гасене на огъня, такива като средства за спиране подаването на течността, изключване на оборудване, задържане на пламъка или използването на пожаро-гасящи смеси.

(5) Възможността на компонентите на самолета, които са критични за безопасността на полета, да издържат на въздействието на огън или температура.

(c) Ако се изисква действие от страна на летателния екипаж за предотвратяване или противодействие на запалване на флуид (например изключване на оборудване или задействането на пожарогасител) трябва да се предвидят бързо действащи средства за предупреждение на екипажа.

(d) Всяка зона, където могат да се изпуснат запалими флуиди или изпарения чрез течове на флуидни системи, трябва да се идентифицират и определят.



	JAR 25.865 Fire protection of flight

controls, engine mounts, and

other flight structure

Essential flight controls, engine mounts, and

other flight structures located in designated fire

zones or in adjacent areas which would be

subjected to the effects of fire in the fire zone

must be constructed of fireproof material or

shielded so that they are capable of withstanding

the effects of fire.
	JAR 25.865
Противо-пожарна защита на управлението на самолета, възлите за окачване на двигателите и други полетни конструкции

Основно управление на самолета, възли за окачване на двигатели и други полетни конструкции, разположени в означени пожарни зони или в съседни области, които биха били подложени на влиянията на огън в пожарните зони, трябва да са конструирани от огнеупорни материали или екранирани така, че да са способни да издържат въздействието на огъня.



	JAR 25.867 Fire protection: other

components

(a) Surfaces to the rear of the nacelles,

within one nacelle diameter of the nacelle

centreline, must be constructed of materials at

least equivalent in resistance to fire as

aluminium alloy in dimensions appropriate for

the purpose for which they are used.

(b) Sub-paragraph (a) of this paragraph

does not apply to tail surfaces to the rear of the

nacelles that could not be readily affected by

heat, flames, or sparks coming from a designated

fire zone or engine compartment of any nacelle.
	JAR 25.867
Противопожарна защита на други компоненти

(a) Повърхности разположени в края на гондолите, в рамките на разстояние равно на диаметъра на гондолата спрямо централната й линия трябва да са конструирани от материали най-малко еквивалентни в устойчивосттта им на огън, като алуминиевите сплави с размери подходящи за целите за които те се използват.

(b) Подпараграф (а) на този параграф не се отнася за опашните повърхности в края на гондолите, които не се влияят лесно от топлина, огън или искри, идващи от означените пожарни зони или отсеци за двигатели вкоято и да е гондола.



	JAR 25.869 Fire protection: systems

(a) Electrical system components:

(1) Components of the electrical

system must meet the applicable fire and

smoke protection requirements of JAR

25.831(c) and JAR 25.863. (See ACJ 25.869

(a)(1).)

(2) Electrical cables, terminals, and

equipment in designated fire zones, that are

used during emergency procedures, must be at

least fire resistant.

(3) Main power cables (including

generator cables) in the fuselage must be

designed to allow a reasonable degree of

deformation and stretching without failure

and must be –

(i) Isolated from flammable

fluid lines; or

(ii) Shrouded by means of

electrically insulated, flexible conduit,

or equivalent, which is in addition to the

normal cable insulation.

(4) Insulation on electrical wire and

electrical cable installed in any area of the

aeroplane must be self-extinguishing when

tested in accordance with the applicable

portions of Part I, Appendix F.

(b) Each vacuum air system line and fitting

on the discharge side of the pump that might

contain flammable vapours or fluids must meet

the requirements of JAR 25.1183 if the line or

fitting is in a designated fire zone. Other

vacuum air systems components in designated

fire zones must be at least fire resistant.

(c) (See ACJ 25.869(c).) Oxygen

equipment and lines must –

(1) Not be located in any designated

fire zone.

(2) Be protected from heat that may

be generated in, or escape from, any

designated fire zone, and

(3) Be installed so that escaping

oxygen cannot cause ignition of grease, fluid,

or vapour accumulations that are present in

normal operation or as a result of failure or

malfunction of any system.
	JAR 25.869
Противопожарна зашита - системи

(a) Компоненти на електрическата система:

(1) Компонентите на електрическата системата трябва да отговарят на отнасящите се изисквания за защита от пожар или дим на JAR 25.831(с) и JAR 25.863.

(2) Електрическите кабели, клеми и оборудване в означени пожароопасни зони, които се използват по време на аварийни процедури, трябва да са поне огнеустойчиви.

(3) Главните захранващи кабели (включващи генераторните кабели) в тялото на самолета, трябва да са проектирани да позволят логична степен на деформиране и разпъване без повреди и трябва -

(i) Да са изолирани от тръбопроводите за прехвърляне на запалими флуиди, или

(ii) Екранирани с електрически изолационни средства, гъвкави кабеловоди или техни еквиваленти, които са в допълнение към нормалното кабелно изолиране.

(4) Изолирането на електрическите връзки и електрическите кабели инсталирани във всички зони на самолета трябва да е само-загасящо появата на огън, когато се изпитват в съответствие с отнасящите се части на Част I от Приложение F.

(b) Всеки тръбопровод на вакуумна въздушна система и неговите съединения от страната на изхода след помпата, която може да съдържа запалими изпарения или течности трябва да отговаря на изискванията на JAR 25.1183, ако тръбопроводът или съединенията му са разположени в означена пожарна зона. Други компоненти на вакуумни въздушни системи, разположени в означени пожарни зони трябва да са поне огнеустойчиви.

(c) Кислородното оборудване и неговите тръбопроводи трябва –

(1) Да не са разположени във всякакви означени пожарни зони.

(2) Да са защитени от топлина, която може да се генерира в или да попадне от всякакви означени пожарни зони, и

(3) Да са разположени така, че изходящия кислород да не може да предизвика запалване на натрупани газове, течности или изпарения, които са налични при нормална експлоатация или в резултат на повреда или неработоспособност на някаква система.



	JAR 25.871 Levelling means

There must be means for determining when

the aeroplane is in a level position on the

ground.
	РАЗНИ

JAR 25.871
Средства за нивелиране

Трябва да има средства за определяне кога самолетът е в хоризонтално положение.

(a) 

	JAR 25.875 Reinforcement near propellers

(a) Each part of the aeroplane near the

propeller tips must be strong and stiff enough to

withstand the effects of the induced vibration

and of ice thrown from the propeller.

(b) No window may be near the propeller

tips unless it can withstand the most severe ice

impact likely to occur.
	JAR 25.875
Усилвания в близост до витлата на двигателите

(b) Всяка част от самолета разположена в близост до върховете на витлата трябва да е достатъчно яка и твърда за да издържи влиянието на породените вибрации и изхвърлен лед от повърхностите на витлата.

(c) Не може да има разположени прозорци в близост да върховете на витлата, освен ако те могат да издържат най-неблагоприятните удари от ледени парчета, откъртени от повърхностите на витлата, които вероятно биха се получили.



	JAR 25X899 Electrical bonding and

protection against lightning

and static electricity

(See also ACJ 25X899.)

The electrical bonding and protection against

lightning and static electricity systems must be

such as to –

(a) Protect the aeroplane, including its

systems and equipment, against the dangerous

effects of lightning discharges;

(b) Prevent dangerous accumulation of

electro-static charge;

(c) Minimise the risk of electrical shock to

crew, passengers and servicing personnel and

also to maintenance personnel using normal precautions, from the electricity supply and

distribution system;

(d) Provide an adequate electrical return

path under both normal and fault conditions, on

aeroplanes having earthed electrical systems;

(e) Reduce to an acceptable level

interference from these sources with the

functioning of essential electrically-powered or

signalled services. (See also JAR 25.1351 (b)

(4) and JAR 25.1431 (c).)
	JAR 25Х899
Електрическо заземяване и защита срещу искро-разряди и статично електричество

Електрическото заземяване и защитата срещу искро-разреждането и статичното електричество трябва да са такива, че –

(a) Да защитят самолета, включително неговите системи и оборудване срещу опасни влияния от искро-разреждане.

(b) Да предпазят опасното натрупване от електро-статично зареждане.

(c) Да минимизират опасността от електрически удар върху екипажа, пътниците и обслужващия персонал и също да персонала за техническо обслужване, използвайки на нормални предпазни мерки от системите за електрическо захранване и екетро-разпределение.

(d) Да осигурят адекватен електрически обратен път и при нормални и при отказови състояния при самолети, имащи заземени електрически системи.

(e) Да намалят допустимото ниво на влияние от тези източници обслужващи работата на основното електрическо захранване или средства за сигнализация.



	JAR 25.901 Installation

(a) For the purpose of this JAR–25 the

aeroplane powerplant installation includes each
component that –

(1) Is necessary for propulsion;

(2) Affects the control of the major

propulsive units; or

(3) Affects the safety of the major

propulsive units between normal inspections or

overhauls.

(b) For each powerplant –

(1) The installation must comply with –

(i) The installation instructions

1 [provided under JAR–E20 (d) and (e);]

and

(ii) The applicable provisions of

this Subpart (see also AMJ 20X-1).

(2) The components of the installation

must be constructed, arranged, and installed so

as to ensure their continued safe operation

between normal inspections or overhauls. (See

ACJ 25.901 (b)(2).)

(3) The installation must be accessible

for necessary inspections and maintenance; and

(4) The major components of the

installation must be electrically bonded to the

other parts of the aeroplane. (See ACJ

25.901(b)(4).)

(c) The powerplant installation must comply

with JAR 25.1309.

(d) Not required for JAR–25.

(e) [Revoked]
	ГЛАВА Е –Силова установка
ОБЩИ ПОЛОЖЕНИЯ

JAR 25.901
Инсталиране

(a) За целта на този JAR-25 инсталирането на силовата установка на самолетът включва всеки компонент, който -

(1) Е необходим за задвижване.

(2) Въздейства на управлението на главните агрегати за задвижване, или

(3) Въздейства на безопасността на главните агрегати за задвижване между нормалните технически прегледи или основни ремонти.

(b) За всяка силова установка -

(1) Инсталацията трябва да съобразена със-

(i) Инсталационните инструкции определени съгласно JAR-Е 20 (d) и (е), и

(ii) Отнасящите се предвиждания на този глава.

(2) Компонентите на окачването трябва да са конструирани, разпределени и инсталирани така, че да осигурят тяхната продължителна безопасна работа между нормалните технически прегледи или основни ремонти.

(3) Окачването трябва да е достъпно за необходимите технически прегледи и техническо обслужване, и

(4) Главните компоненти от окачването трябва да са електрически свързани към другите части от самолета.

(c) Инсталирането на силовата установка трябва да съответства с JAR 25.1309.

(d) Не се изисква за JAR-25.

(e) Отменен. 



	JAR 25.903 Engines

(a) Engine type certification.

(1) Each engine must have a type

certificate. (See ACJ 25.903(a).)

(2) Any engine not certificated to JAR–E

must be shown to comply with JAR–E 790 and

JAR–E 800 or be shown to have a foreign

object ingestion service history in similar

installation locations which has not resulted in

any unsafe condition.

(b) Engine isolation. The powerplants must

be arranged and isolated from each other to allow

operation, in at least one configuration, so that the

failure or malfunction of any engine, or of any

system that can affect the engine, will not –

(1) Prevent the continued safe

operation of the remaining engines; or

(2) Require immediate action by any

crew member for continued safe operation.

1 [(c) Control of engine rotation. There must

be means for stopping the rotation of any engine

individually in flight, except that, for turbine

engine installations, the means for stopping the

rotation of any engine need be provided only

where continued rotation could jeopardise the

safety of the aeroplane. Each component of the

stopping system on the engine side of the firewall

that might be exposed to fire must be at least fire

resistant. If hydraulic propeller feathering systems

are used for this purpose, the feathering lines must

be at least fire-resistant under the operating

conditions that may be expected to exist during

feathering. 
(d) Turbine engine installations. For

turbine engine installations –

(1) Design precautions must be taken to

minimise the hazards to the aeroplane in the

event of an engine rotor failure or of a fire

originating within the engine which burns

1 [through the engine case. (See ACJ

25.903(d)(1) and AMJ 20-128A.)

(2) The powerplant systems associated

with engine control devices, systems, and

instrumentation, must be designed to give

reasonable assurance that those engine

operating limitations that adversely affect

turbine rotor structural integrity will not be

exceeded in service.

(e) Restart capability.

(1) Means to restart any engine in flight

must be provided.

(2) An altitude and airspeed envelope

must be established for in-flight engine

restarting, and each engine must have a restart

capability within that envelope. (See ACJ

25.903(e)(2).)

(3) For turbine engine powered

aeroplanes, if the minimum windmilling speed

of the engines, following the in-flight shut

down of all engines, is insufficient to provide

the necessary electrical power for engine

ignition, a power source independent of the

engine-driven electrical power generating

system must be provided to permit in-flight

engine ignition for restarting.

(f) Not required for JAR–25. See Subpart J.
	JAR 25.903
Двигатели

(a) Типово сертифициране на двигателя.

(1) Всеки двигател трябва да има типов сертификат.

(2) Всеки двигател не сертифициран съгласно JAR-Е трябва да е демонстрирал съответствие с JAR –Е 790 и JAR –Е 800 или да е демонстрирал, че има натрупан експлоатационен опит относно засмукването на чужди предмети при подобно разположение на инсталирането, което не води до някакви не безопасни условия.

(b) Отделяне на двигателя. Силовата установка трябва да се разположи и отдели от всичко останало, за да позволи работа в най-малко една конфигурация така, че повреда или не работоспособност на някой двигател или на някоя система, която може да въздейства на двигателя, няма да –
(1) Пречи на продължителната безопасна работа на останалите двигатели, или

(2) Изисква незабавно действие от някой член на екипажа за продължаване на безопасната експлоатация.

(c) Управление на въртенето на двигателя. Трябва да има средства за спиране въртенето на който и да е двигател индивидуално в полет, с изключение за инсталации на газотурбинните двигатели, средствата за спиране въртенето на който и да е двигател е необходимо да се осигурят само там където продължителното въртене би застрашило безопасността на самолета. Всеки компонент от системата за спиране, разположен от двигателната страна на пожарната стена, който може да е изложен на огън трябва да е поне огнеустойчив. Ако е използвана хидравлична система за управление стъпката на витлото за тази цел тръбопроводите от тази система трябва да са поне огнеустойчиви при експлоатационни условия, които може да се очаква, че съществуват по време на позиционирането на лопатите на витлото.

(d) Инсталиране на газ-турбинни двигатели. За инсталирания на газо-турбинни двигатели -

(1) Трябва да се вземат предпазни мерки при проектирането, за да се минимизира опасността за самолета в случай на повреда на ротора на двигателя или появата на пожар вътре в двигателя, който прогаря корпуса на двигателя.

(2) Системите на двигателя, свързани със средства за управление на двигателя, системи и прибори, трябва да са проектирани да дадат приемлива сигурност, че тези двигателни експлоатационни ограничения, които влияят неблагоприятно върху конструктивната цялост на ротора на турбината, няма да бъдат превишени в експлоатацията.

(e) Способност за повторно пускане.

(1) Трябва да се предвидят средства за повторно пускане на които и да е двигател в полет.

(2) Трябва да се установят диапазони от височини на полета и въздушни скорости за повторно пускане на двигателя в полет и всеки двигател трябва да има възможност за повторно пускане в рамките на този диапазон.

(3) За самолети оборудвани с газо-турбинни двигатели, ако минималната честота на авторотация на роторите на двигателите, последващо спиране на всички двигатели в полет, е недостатъчна за осигуряване на необходимата електрическа мощност за запалване на двигателите, трябва да се осигури източник независим от самолетната система за генериране на електрическа мощност, задвижвана от двигателите, за да осигури електрическа мощност за запалване на двигател в полет при повторно пускане.

(f) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.905 Propellers

(a) Each propeller must have a type

certificate or equivalent approval. (See ACJ

25.905 (a).)

(b) Engine power and propeller shaft

rotational speed may not exceed the limits for

which the propeller is certificated. (See JAR–P

80.)

(c) Each component of the propeller blade

pitch control system must meet the requirements

of JAR–P 200.

(d) Design precautions must be taken to

minimise the hazards to the aeroplane in the event

a propeller blade fails or is released by a hub

failure. The hazards which must be considered

include damage to structure and critical systems

due to impact of a failed or released blade and the

unbalance created by such failure or release. (See

ACJ 25.905 (d).)
	JAR 25.905
Витла

(a) Всяко витло трябва да има типов сертификат или еквивалентно одобрение.

(b) Мощността на двигателя и честотата на въртене на вала на витлото не могат да надвишават ограниченията, за които е сертифицирано витлото.

(c) Всеки компонент от системата за управление на стъпката на поставяне на лопатите на витлото трябва да отговаря на изискванията на JAR-Р 200.

(d) Трябва да се вземат предпазни мерки при проектирането с цел минимизиране на опасностите за самолета в случай на повреда на лопата на витлото или освобождаване позиционирането на лопатата вследствие на повреда във втулката за захващане на лопатите. Опасностите, които трябва да се отчетат включват повреда по конструкцията и критични системи, поради удар върху повредената или освободена лопата и дис-баланса получен от тази повреда или освобождаване.



	JAR 25.907 Propeller vibration

(See JAR–P 190.)
	JAR 25.907
Вибрации на витлата

Описано е в JAR-Р 190.



	JAR 25.925 Propeller clearance

Unless smaller clearances are substantiated,

propeller clearances with the aeroplane at

maximum weight, with the most adverse centre of

gravity, and with the propeller in the most adverse

pitch position, may not be less than the following:

(a) Ground clearance. There must be a

clearance of at least 7 inches (177·8 mm) (for

each aeroplane with nose wheel landing gear) or

9 inches (228·6 mm) (for each aeroplane with tail-wheel

landing gear) between each propeller and

the ground with the landing gear statically

deflected and in the level take-off, or taxying

attitude, whichever is most critical. In addition,

there must be positive clearance between the

propeller and the ground when in the level take-off

attitude with the critical tyre(s) completely

deflated and the corresponding landing gear strut

bottomed.

(b) Not required for JAR–25.

(c) Structural clearance. There must be –

(1) At least 1·0 inches radial clearance

between the blade tips and the aeroplane

structure, plus any additional radial clearance

necessary to prevent harmful vibration;

(2) At least 0·5 inches longitudinal

clearance between propeller blades or cuffs and

stationary parts of the aeroplane; and

(3) Positive clearance between other

rotating parts of the propeller or spinner and

stationary parts of the aeroplane.
	JAR 25.925
Клиренс на витлото

Освен ако се докажат по-малки клиренси, клиренсите на витлото на самолет с максимално тегло и при най-неблагоприятно разположение на центъра на тежестта и витло поставено в най-неблагоприятното положение на ъгълът на поставянето му, не може да са по-малки от както следва:

(a) Клиренс от земята. Трябва да има разстояние не по-малко от 7 инча (177,8 mm) за всеки самолет с носова стойка на колесника или 9 инча (228,6 mm) за всеки самолет с опашна стойка на колесника между всяка лопата от витлото и земята при статично натоварени стойки на колесника и при хоризонтално излитане или положение за рулиране, което е по-критично. В допълнение трябва да има положително разстояние между витлото и земята, при хоризонтално положение на самолета по време на излитане с напълно спаднали критични гуми и амортизатор на съответния колесник на самолета свит докрай.

(b) Не се изисква за JAR-25.

(c) Разстояние до конструкцията. Трябва да има -

(1) Не по-малко от 1,0 инч радиално разстояние между върховете на лопатите на витлото и конструкцията на самолета плюс всякакви допълнителни радиални разстояния, необходими да предотвратят опасни вибрации.

(2) Не по-малко от 0,5 инча надлъжно разстояние между лопатите на витлото или втулката и стационарните части на самолета, и

(3) Положително разстояние между другите въртящи се части на витлото или обтекателя на втулката и стационарните части на самолета.



	JAR 25.929 Propeller de-icing

(a) For aeroplanes intended for use where

icing may be expected, there must be a means to

prevent or remove hazardous ice accumulation on

propellers or on accessories where ice

accumulation would jeopardise engine perfor-mance.

(See ACJ 25.929(a).)

(b) If combustible fluid is used for propeller

de-icing, JAR 25.1181 to JAR 25.1185 and JAR

25.1189 apply.
	JAR 25.929
Предпазване от обледеняване на витлото

(a) За самолети предназначени за използване в условия където може да се очаква обледеняване трябва да има средства за предотвратяване или премахване на опасно натрупване на лед върху витлата или върху принадлежности, където натрупването на лед би влошило характеристиките на двигателя.

(b) Ако се използва лесно запалима течност за премахване на обледеняването от витлото се прилагат изискванията на JAR 25.1181 до 25.1185 и 25.1189.



	JAR 25.933 Reversing systems

(a) Each engine reversing system intended

for ground operation only must be designed so

that during any reversal in flight the engine will

produce no more than flight idle thrust. In

addition, it must be shown by analysis or test, or

both, that –

(1) The reverser can be restored to the

forward thrust position; or

(2) The aeroplane is capable of

continued safe flight and landing under any

possible position of the thrust reverser.

(b) Turbo-jet reversing systems intended for

inflight use must be designed so that no unsafe

condition will result during normal operation of

the system, or from any failure (or reasonably

likely combination of failures) of the reversing

system, under any anticipated condition of

operation of the aeroplane including ground

operation. Failure of structural elements need not

be considered if the probability of this kind of

failure is extremely remote.

(c) Compliance with this paragraph may be

shown by failure analysis, testing, or both, for

propeller systems that allow propeller blades to

move from the flight low-pitch position to a

position that is substantially less than that at the

normal flight low-pitch stop position. The

analysis may include or be supported by the

analysis made to show compliance with JAR–E

510(a) for the propeller and associated installation

components.

(d) Each turbo-jet reversing system must

have means to prevent the engine from producing

more than idle forward thrust when the reversing

system malfunctions, except that it may produce

any greater forward thrust that is shown to allow

directional control to be maintained, with

aerodynamic means alone, under the most critical

reversing condition expected in operation.
	JAR 25.933
Системи за реверс

(a) Всяка двигателна система за реверсиране, предназначена за използване само на земята, трябва да е проектирана така, че по време на всякакво реверсиране в полет двигателят ще произвежда теглителна сила, съответстваща на режим не по-голям от полетен “Малък газ”. В допълнение, трябва да се демонстрира чрез анализи или изпитания или и чрез двете, че -

(1) Реверсивното устройство може да се възстанови в положение за права теглителна сила, или

(2) Самолетът е способен да продължи безопасен полет и кацане при всякакво възможно положение на реверсивното устройство.

(b) Реверсивни системи за турбо-реактивни двигатели, предназначени за използване в полет, трябва да са проектирани така, че да не възникват опасни състояния по време на нормалната експлоатация на системата или вследствие на някаква повреда (или вероятна комбинация от повреди) на системата за реверсиране при всякакви очаквани условия на експлоатация на самолета, включително земната експлоатация. Не е необходимо да се отчита повреда на конструктивен елемент, ако вероятността от този тип повреда е много малко вероятна.

(c) Съответствието с този параграф може да се демонстрира чрез анализ на отказите, изпитания или и чрез двете за системи на витло, които позволяват на лопатите от витлото да се преместват от положение на полетна малка стъпка до позиция, която е значително по-малка от тази за нормалната полетна малка стъпка на поставяне. Анализите могат да включват или да се поддържат чрез анализи, правени за доказване съответствието с JAR-Е 510(а) за витлото и свързаните инсталирани компоненти.

(d) Всяка система за реверсиране на турбореактивни двигатели трябва да има средство за предпазване на двигателя от създаване на положителна теглителна сила, по-голяма отколкото на режим “Малък газ”, когато системата за реверсиране не работи нормално, освен ако двигателят може да създава всякаква по-голяма положителна теглителна сила, която е демонстрирана да позволи поддържането на попътното управление на самолета, единствено с аеродинамични средства при най-критичните условия на реверсиране на теглителната сила, очаквани в експлоатацията.



	JAR 25.934 Turbo-jet engine thrust

reverser system tests

Thrust reversers installed on turbo-jet engines

must meet the requirements of JAR–E 890.
	JAR 25.934
Изпитания на системата за реверсиране на теглителната сила за турбореактивни двигатели

Реверсивни устройства поставени на турбо-реактивни двигатели трябва да отговарят на изискванията на JAR-Е 890. 



	JAR 25.937 Turbo-propeller-drag limiting

systems

Turbo-propeller powered aeroplane propeller-drag

limiting systems must be designed so that no

single failure or malfunction of any of the systems

during normal or emergency operation results in

propeller drag in excess of that for which the

aeroplane was designed under JAR 25.367.

Failure of structural elements of the drag limiting

systems need not be considered if the probability

of this kind of failure is extremely remote.
	JAR 25.937
Системи за ограничаване на челното съпротивление на турбовитлови двигатели

Системите за ограничаване на челното съпротивление на витлото на самолети, задвижвани с турбовитлови двигатели трябва да е проектирана така, че отделен отказ или не работоспособност на някоя от системите по време на нормална или аварийна експлоатация няма да има като резултат повишаване на челното съпротивление на витлото повече от това за което самолетът е проектиран съгласно JAR 25.367. Повреда на конструктивен елемент от системата за ограничаване на челното съпротивление на витлото не е необходима да се отчита, ако вероятността от този тип повреда е извънредно малка.



	JAR 25.939 Turbine engine operating

characteristics

(a) Turbine engine operating characteristics

must be investigated in flight to determine that no

adverse characteristics (such as stall, surge, or

flame-out) are present, to a hazardous degree,

during normal and emergency operation within the

range of operation limitations of the aeroplane

and of the engine. (See ACJ 25.939 (a).)

(b) Reserved.

(c) The turbine engine air inlet system may

not, as a result of air flow distortion during

normal operation, cause vibration harmful to the

engine. (See ACJ 25.939 (c).)

(d) It must be established over the range of

operating conditions for which certification is

required that the powerplant installation does not

induce engine carcass vibration in excess of the

acceptable levels established during engine type

certification under JAR–E 650(e). (See ACJ

25.939(d).)
	JAR 25.939
Експлоатационни характеристики на газотурбинни двигатели

(a) Експлоатационните характеристики на газотурбинните двигатели трябва да се изследват в полет за определяне, че не възникват опасни характеристики (такива като срив, помпаж или самоизключване) по време на нормална и аварийна експлоатация в рамките на експлоатационните ограничения на самолета и на двигателите.

(b) Запазен.

(c) Системата за подвеждане на въздуха към газо-турбинния двигател не може в резултат на изкривяване на въздушния поток по време на нормалната експлоатация да причинява вибрации вредни за двигателя.

(d) Трябва да се установи, за диапазона на експлоатационните условия, за който се изисква сертифицирането, че инсталацията на силовата установка няма да породи вибрации в конструкцията на двигателя надвишаващи допустимите нива, установени по време на типовото сертифициране на двигателя, съгласно JAR-Е 650(е).



	JAR 25.941 Inlet, engine, and exhaust

compatibility

For aeroplanes using variable inlet or exhaust

system geometry, or both –

(a) The system comprised of the inlet, engine

(including thrust augmentation systems, if

incorporated), and exhaust must be shown to

function properly under all operating conditions

for which approval is sought, including all engine

rotating speeds and power settings, and engine

inlet and exhaust configurations;

(b) The dynamic effects of the operation of

these (including consideration of probable

malfunctions) upon the aerodynamic control of

the aeroplane may not result in any condition that

would require exceptional skill, alertness, or

strength on the part of the pilot to avoid

exceeding an operational or structural limitation

of the aeroplane; and

(c) In showing compliance with sub-paragraph

(b) of this paragraph, the pilot strength

required may not exceed the limits set forth in

JAR 25.143(c) subject to the conditions set forth

in sub-paragraphs (d) and (e) of JAR 25.143.
	JAR 25.941
Съвместяване на входното устройство, двигателя и изходното устройство

За самолети, използващи входни или изходни устройства с изменяща се геометрия или и двете -

(a) Системата включваща входното устройство, двигател (включително системи за увеличаване на теглителната сила, ако са включени) и изходно устройство, трябва да демонстрира правилно функциониране при всички експлоатационни условия, за които се изисква одобрение, включващи всички честоти на въртене на двигателите и настройки на мощността и конфигурации на входното устройство и изходното сопло.

(b) Динамичното влияние от работата на тези устройства (включително разглеждането на вероятна ненормална работа) върху аеродинамичното управление на самолетът не може да има резултат в някакви условия, който би изисквал допълнителни умения, внимание или усилия за част от летателния екипаж за избягване превишаването на експлоатационните или конструктивните ограничения на самолета, и

(c) При демонстриране съответствието с изискванията на подпараграф (b) на този параграф, изискваните усилия от страна на пилота не може да надвишават заложените ограниченията на JAR 25.143(с), при заложените условия съгласно подпараграфи (d) и (е) на JAR 25.143.



	JAR 25.943 Negative acceleration

No hazardous malfunction of an engine or any

component or system associated with the

powerplant may occur when the aeroplane is

operated at the negative accelerations within the

flight envelopes prescribed in JAR 25.333. This

must be shown for the greatest duration expected

for the acceleration. (See also JAR 25X 1315.)
	JAR 25.943
Отрицателно ускорение

Не може да възниква опасна ненормална работа на двигател или който и да е компонент или система свързани със силовата установка, когато самолетът се експлоатира в условията на отрицателно ускорение в рамките на летателнен диапазон, предписан в JAR 25.333. Това трябва да се демонстрира за най-голямата продължителност, очаквана за експлоатирането на самолета в условията на отрицателно ускорение.



	JAR 25.945 Thrust or power augmentation

system

(a) General. Each fluid injection system

must provide a flow of fluid at the rate and

pressure established for proper engine functioning

under each intended operating condition. If the

fluid can freeze, fluid freezing may not damage

the aeroplane or adversely affect aeroplane

performance.

(b) Fluid tanks. Each augmentation system

fluid tank must meet the following requirements:

(1) Each tank must be able to withstand

without failure the vibration, inertia, fluid, and

structural loads that it may be subjected to in

operation.

(2) The tanks as mounted in the

aeroplane must be able to withstand without

failure or leakage an internal pressure 1·5 times

the maximum operating pressure.

(3) If a vent is provided, the venting

must be effective under all normal flight

conditions.

(4) Reserved.

(5) Each tank must have an expansion

space of not less than 2% of the tank capacity.

It must be impossible to fill the expansion

space inadvertently with the aeroplane in the

normal ground attitude.

(c) Augmentation system drains must be

designed and located in accordance with JAR

25.1455 if –

(1) The augmentation system fluid is

subject to freezing; and

(2) The fluid may be drained in flight

or during ground operation.

(d) The augmentation liquid tank capacity

available for the use of each engine must be large

enough to allow operation of the aeroplane under

the approved procedures for the use of liquid-augmented

power. The computation of liquid

consumption must be based on the maximum

approved rate appropriate for the desired engine

output and must include the effect of temperature

on engine performance as well as any other

factors that might vary the amount of liquid

required.

[(e) Not required for JAR–25.]
	JAR 25.945
Система за увеличаване на теглителната сила или мощността

(a) Общи положения. Всяка система за впръскване на течност трябва да осигурява поток от течността в степен и със налягане установени за правилната експлоатация на двигателя при всякакви възнамерявани експлоатационни условия. Ако течността може да замръзне, замръзването й не може да причинява повреди на самолета или неблагоприятни влияния на характеристиките на самолета.

(b) Резервоари за течност. Всеки резервоар за съхранение на работната течност на системата за увеличаване на теглителната сила или мощността трябва да отговаря на следните изисквания:

(1) Всеки резервоар трябва да е в състояние да издържи, без повреди, вибрациите, инерционните сили и конструктивните натоварвания, които биха били приложени в експлоатацията.

(2) Резервоарите, както са монтирани в самолета, трябва да са в състояние да издържат, без повреда или поява на теч, вътрешно налягане от 1,5 пъти максималното им експлоатационно налягане.

(3) Ако е предвидено вентилиране на резервоара, вентилирането трябва да е ефикасно при всички нормални полетни условия.

(4) Запазен.

(5) Всеки резервоар трябва да има пространство за разширение на течността не по-малко от 2% от вместимостта на резервоара. Трябва да не е възможно непреднамерено да се запълни пространството за разширение на течността в резервоара при нормално положение на самолета на земя.

(c) Дренажите на системата за увеличаване на теглителната сила или мощността трябва да са проектирани и разположени в съответствие с JAR 25.1455, ако –

(1) Течността в системата е подложена на условия на замръзване, и

(2) Течността може да се дренира в полет или по време на експлоатацията й на земята.

(d) Вместимостта на резервоара за съхранение на течността от системата за увеличаване на теглителната сила или мощността, разполагаем за използване с всеки двигател, трябва да е достатъчно голям, за да позволи експлоатация на самолета при утвърдените процедури за използването на увеличена мощност. Изчисляването на консумацията на течността трябва да е базирано върху максималната утвърдена степен, подходяща за потребната изходна теглителна сила или мощност на двигателя и трябва да включва влиянието на температурата върху характеристиките на двигателя, така както и всякакви други фактори, които могат да променят количеството на изискваната течност.

(e) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.951 General

(a) Each fuel system must be constructed and

arranged to ensure a flow of fuel at a rate and

pressure established for proper engine functioning

under each likely operating condition, including

any manoeuvre for which certification is

requested and during which the engine is

permitted to be in operation.

(b) Each fuel system must be arranged so that

any air which is introduced into the system will

not result in –

(1) Not required for JAR–25.

(2) Flameout.

(c) Each fuel system must be capable of

sustained operation throughout its flow and

pressure range with fuel initially saturated with

[water at 80ºF (26,7ºC) and having 0·75 cc of free

water per US gallon added and cooled to the]

most critical condition for icing likely to be

encountered in operation.

(d) Not required for JAR–25.
	ГОРИВНА СИСТЕМА

JAR 25.951
Общи положения

(a) Всяка горивна система трябва да е конструирана и разположена да осигури горивен поток с дебит и със налягане установени за нормалната работа на двигателя при всякакви вероятни експлоатационни условия, включващи всякакви маневри, за които се изисква сертифицирането и по време на които двигателят е разрешено да се експлоатира.

(b) Всяка горивна система трябва да е разположена така, че какъвто и да е въздух попаднал в системата да не води до-

(1) Не се изисква за JAR-25.

(2) Прекъсване на горенето

(c) Всяка горивна система трябва да е способна за непрекъсната експлоатация през целия диапазон от разход и налягане с гориво,  първоначално наситено с вода при температура 80(F (26,7 (С) и имащо 0,75 cm3 неразтворена вода в един US галон, добавена и охладена при най-критичните условия за обледеняване, вероятни да се получат в експлоатацията.

(d) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.952 Fuel system analysis and test

(a) Proper fuel system functioning under all

probable operating conditions must be shown

by analysis and those tests found necessary by the

Authority. Tests, if required, must be made using

the aeroplane fuel system or a test article that

reproduces the operating characteristics of the

portion of the fuel system to be tested.

(b) The likely failure of any heat exchanger

using fuel as one of its fluids may not result in a

hazardous condition.

(c) Each fuel heat exchanger must be able to

withstand without failure any vibration, inertia

and fuel pressure load to which it may be

subjected in operation.
	JAR 25.952
Анализи и изпитания на горивната система

(a) Трябва да се демонстрира правилното функциониране на горивната система при всякакви вероятни експлоатационни условия чрез анализи и приетите за необходими от Въздухоплавателната администрация изпитания. Ако се изисква, изпитанията трябва да се правят с използване на горивната система на самолета или изпитателно оборудване, което възпроизвежда експлоатационните характеристики на части от горивната система, които трябва да се изпитват.

(b) Вероятните повреди на който и да е топлообменник, използващ горивото като един от работните флуиди, не може да причиняват опасни състояния.

(c) Всеки топлообменник, използващ горивото, като работен флуид, трябва да е способен да издържи, без повреда, всякакви вибрации, инерционни натоварвания и натоварвания породени от работните налягания на горивото в системата, които биха били възможни да се получат в експлоатацията.



	JAR 25.953 Fuel system independence

Each fuel system must meet the requirements

of JAR 25.903(b) by –

(a) Allowing the supply of fuel to each engine

through a system independent of each part of the

system supplying fuel to any other engine; or

(b) Any other acceptable method.
	JAR 25.953
Независимост на горивната система

Всяка горивна система трябва да отговаря на изискванията на JAR 25.903(b), посредством -

(a) Осигуряване на подаването на гориво до всеки двигател чрез система независима от всяка една от системите подаващи гориво към другите двигатели, или

(b) Всеки друг допустим метод.



	JAR 25.954 Fuel system lightning

protection

The fuel system must be designed and arranged

to prevent the ignition of fuel vapour within the

system (see ACJ 25.954 and ACJ 25X899) by –

(a) Direct lightning strikes to areas having a

high probability of stroke attachment;

(b) Swept lightning strokes to areas where

swept strokes are highly probable; and

(c) Corona and streamering at fuel vent

outlets.
	JAR 25.954
Защита на горивната система срещу високо-енергийни електрически разряди (мълнии)

Горивната система трябва да е проектирана и разположена така, че да предотврати запалване на горивните изпарения в системата, при -

(a) Директни удари от мълния  в зони от системата, имащи висока вероятност от попадение на мълниеносен удар.

(b) Преминаване на мълниеносни разряди в зони, където е много вероятно преминаването на високо-енергийни електрически разряди, и

(c) Коронен разряд и лентов разряд при изходи на горивна вентилация.



	JAR 25.955 Fuel flow

(a) Each fuel system must provide at least

100% of the fuel flow required under each

intended operating condition and manoeuvre.

Compliance must be shown as follows:

(1) Fuel must be delivered to each

engine at a pressure within the limits specified

in the engine type certificate.

(2) The quantity of fuel in the tank may

not exceed the amount established as the

unusable fuel supply for that tank under the

requirements of JAR 25.959 plus that necessary

to show compliance with this paragraph.

(3) Each main pump must be used that

is necessary for each operating condition and

attitude for which compliance with this

paragraph is shown, and the appropriate

emergency pump must be substituted for each

main pump so used.

(4) If there is a fuel flowmeter, it must

be blocked and the fuel must flow through the

meter or its bypass. (See ACJ 25.955(a)(4).)

(b) If an engine can be supplied with fuel

from more than one tank, the fuel system must –

(1) Not required for JAR–25.

(2) For each engine, in addition to

having appropriate manual switching

capability, be designed to prevent interruption

of fuel flow to that engine, without attention by

the flight crew, when any tank supplying fuel to

that engine is depleted of usable fuel during

normal operation, and any other tank, that

normally supplies fuel to that engine alone,

contains usable fuel.
	JAR 25.955
Разход на гориво

(a) Всяка горивна система трябва да осигурява не по-малко от 100% от изисквания от двигателя разход на гориво за всякакви очаквани експлоатационни условия и маневрирания. Съответствието трябва да се демонстрира, както следва:

(1) Горивото трябва да се подава до всеки двигател при налягане в рамките на ограниченията, определени в типовия сертификат на двигателя.

(2) Количеството гориво в резервоара не може да надвишава установеното количество, като неизчерпаем остатък за този резервоар, при условията на JAR 25.959 плюс това необходимо да демонстрира съответствието с този параграф.

(3) Всяка основна горивна помпа трябва да се използва, когато е необходимо при всяко експлоатационно условие и положение на самолета, за които е демонстрирано съответствие с този параграф и всяка основна горивна помпа трябва да се дублира с подходяща аварийна такава помпа.

(4) Ако има измерител на разхода на горивото, той трябва да се блокира и горивото трябва да тече през измерителния елемент или през негов байпас клапан.

(b) Ако двигателят може да се захранва с гориво от повече от един резервоар, горивната система трябва –

(1) Не се изисква за JAR-25.

(2) За всеки двигател, в допълнение на съществуващата възможност за съответно ръчно превключване, горивната система трябва да е проектирана да предотврати прекъсването на разхода на горивото към този двигател, без да се ангажира вниманието на летателния екипаж, когато някой от резервоарите, доставящи гориво до този двигател, изчерпи използваемото си гориво по време на нормалната експлоатация и който и да е друг резервоар, които нормално подава гориво към този отделен двигател, съдържа използваемо количество гориво.



	JAR 25.957 Flow between interconnected

tanks

If fuel can be pumped from one tank to another

in flight, the fuel tank vents and the fuel transfer

system must be designed so that no structural

damage to the tanks can occur because of over-filling.
	JAR 25.957
Прехвърляне на гориво между свързани резервоари

Ако горивото може да бъде прехвърляно от един резервоар в друг в полет под налягане, вентилирането на резервоарите и системата за прехвърляне на горивото трябва да са проектирани така, че да не се получават конструктивни повреди на резервоарите поради препълването им.



	JAR 25.959 Unusable fuel supply

The unusable fuel quantity for each fuel tank

and its fuel system components must be

established at not less than the quantity at which

the first evidence of engine malfunction occurs

under the most adverse fuel feed condition for all

intended operations and flight manoeuvres

involving fuel feeding from that tank. Fuel

system component failures need not be

considered.
	JAR 25.959
Неизчерпаем остатък гориво

Трябва да се установи количеството неизчерпаем остатък гориво за всеки горивен резервоар и неговите компоненти от състава на горивната система, който да е не по-малък от количеството гориво, за което са получени първите доказателства за ненормална работа на двигателя при най-неблагоприятните условия на подаване на горивото за всякакви допустими експлоатации и полетни маневрирания, включващи подаването на горивото от този резервоар. Откази на компоненти на горивната система не трябва да се разглеждат.



	JAR 25.961 Fuel system hot weather

operation

(a) The fuel system must perform

satisfactorily in hot weather operation. This must

be shown by showing that the fuel system from

the tank outlets to each engine is pressurised,

under all intended operations, so as to prevent

vapour formation, or must be shown by climbing

from the altitude of the airport elected by the

applicant to the maximum altitude established as

an operating limitation under JAR 25.1527. If a

climb test is elected, there must be no evidence of

vapour lock or other malfunctioning during the

climb test conducted under the following

conditions:

(1) Not required for JAR–25.

(2) For turbine engine powered

aeroplanes, the engines must operate at take-off

power for the time interval selected for

showing the take-off flight path, and at

maximum continuous power for the rest of the

climb.

(3) The weight of the aeroplane must

be the weight with full fuel tanks, minimum

crew, and the ballast necessary to maintain the

centre of gravity within allowable limits.

(4) The climb airspeed may not exceed –

(i) Not required for JAR–25.

(ii) The maximum airspeed

established for climbing from take-off to

the maximum operating altitude.

(5) The fuel temperature must be at

least 110ºF. (See ACJ 25.961 (a)(5).)

(b) The test prescribed in sub-paragraph (a)

of this paragraph may be performed in flight or on

the ground under closely simulated flight

conditions. If a flight test is performed in weather

cold enough to interfere with the proper conduct

of the test, the fuel tank surfaces, fuel lines, and

other fuel system parts subject to cold air must be

insulated to simulate, insofar as practicable, flight

in hot weather.
	JAR 25.961
Работа на горивната система в условията на висока температура на околната среда

(a) Горивната система трябва да функционира удовлетворително в условията на висока температура на околната среда. Това трябва да се покаже, чрез демонстриране на това, че в горивната система има налягане от изходните колектори на резервоара до всеки двигател за всички очаквани експлоатационни условия, така че да се предотврати образуването на пари или трябва да се демонстрира чрез изкачване от височина на разположение на летището, избрано от кандидатстващия, до максималната височина на полета, определена като експлоатационно ограничение съгласно JAR 25.1527. Ако е избрано изпитание на набор на височина, не трябва да има доказателства за газово запушване на тръбопроводите на горивната система или друга ненормална работа по време на провежданото изпитание на набор на височина при следните условия:

(1) Не се изисква за JAR-25.

(2) За самолети оборудвани с газотурбинни двигатели, двигателите трябва да работят на излетна мощност за интервала от време избран за демонстриране на излетната полетна траектория и при максимална продължителна мощност за останалата част от изкачването.

(3) Теглото на самолета трябва да е това с напълно заредени  резервоари, минимален екипаж и баластно тегло необходимо за поддържане на центъра на тежестта в рамките на допустимите ограничения.

(4) Въздушната скорост на изкачване не може да надвишава -

(i) Не се изисква за JAR-25.

(ii) Максималната въздушна скорост установена за изкачване от излитането до достигането на максималната експлоатационна височина на полета.

(5) Температурата на горивото трябва да не е по-малка от 110(F.

(b) Тестът, описан в подпараграф (а) на този параграф, може да се изпълни в полет или на земя при внимателно имитирани условия на полета. Ако полетното изпитание е изпълнено в условията на достатъчно студено време за да повлияе на правилното провеждане на изпитанието, повърхностите на горивните резервоари, горивните тръбопроводи и други части на горивната система, подложени на въздействието на студен въздух, трябва да се изолират до такава степен, че да симулират в действителност полет в условията на горещо време (полет в условията на висока температура на околната среда).



	JAR 25.963 Fuel tanks: general

(a) Each fuel tank must be able to withstand,

without failure, the vibration, inertia, fluid and

structural loads that it may be subjected to in

operation. (See ACJ 25.963 (a).)

(b) Flexible fuel tank liners must be

approved or must be shown to be suitable for the

particular application.

(c) Integral fuel tanks must have facilities for

interior inspection and repair.

(d) Fuel tanks must, so far as it is

practicable, be designed, located and installed so

that no fuel is released in or near the fuselage or

near the engines in quantities sufficient to start a

serious fire in otherwise survivable crash

conditions. (See also ACJ 25.963(d).)

(e) Fuel tanks within the fuselage contour

must be able to resist rupture, and to retain fuel,

under the inertia forces prescribed for the

emergency landing conditions in JAR 25.561. In

addition, these tanks must be in a protected

position so that exposure of the tanks to scraping

action with the ground is unlikely.

(f) For pressurised fuel tanks, a means with

failsafe features must be provided to prevent the

build-up of an excessive pressure difference

between the inside and the outside of the tank.

(g) Fuel tank access covers must comply with

the following criteria in order to avoid loss of

hazardous quantities of fuel:

(1) All covers located in an area where

experience or analysis indicates a strike is

likely, must be shown by analysis or tests to

minimise penetration and deformation by tyre

fragments, low energy engine debris, or other

likely debris.

(2) Reserved

(See ACJ 25.963 (g).)
	JAR 25.963
Горивни резервоари: Общи положения

(a) Всеки горивен резервоар трябва да е способен да издържи, без да се поврежда, вибрациите, натоварванията  предизвикани от инерционните сили и наличното количество гориво и конструктивните натоварвания, които може да са приложени в експлоатацията.

(b) Гъвкавите обшивки на горивни резервоари трябва да са одобрени или трябва да са демонстрирали, че са подходящи за специфичното им използване.

(c) Вградените горивни резервоари трябва да имат приспособления за инспектиране и ремонт на вътрешното им пространство.

(d) Горивните резервоари, до толкова доколкото това е изпълнимо, трябва да са проектирани и поставени така, че да не се изпуска гориво във или около тялото на самолета или около двигателите в количества достатъчни да се създаде сериозен пожар при различни претърпени катастрофални състояния.

(e) Горивните резервоари, разположени в контурите на тялото на самолета, трябва да са в състояние да се съпротивляват на разкъсване на целостта им и да задържат намиращото се в тях гориво при въздействие на инерционните сили, описани за условията на аварийно кацане в JAR 25.561. В допълнение, тези резервоари трябва да са в защитено положение така, че излагането на резервоарите на ударно съприкосновение със земята да е малко вероятно.

(f) За горивни резервоари със създадено в тях работно налягане, трябва да се предвидят средства с отказобезотказни характеристики, за да предотвратят създаването на прекомерна разлика в налягането между вътрешността на резервоара и пространството около него.

(g) Достъпните повърхности на горивния резервоар трябва да се изпълнят със следните критерии, за да предпазят от загуба на опасни количества от горивото:

(1) За всички повърхности, разположени в области, където опита или анализите показват вероятност от удар, трябва да се демонстрира, чрез анализи или изпитания, минимизиране на проникване и деформация от части от гума, ниско енергийни отломки от двигателя или други вероятни отломки.

(2) Запазен.



	JAR 25.965 Fuel tank tests

(a) It must be shown by tests that the fuel

tanks, as mounted in the aeroplane can withstand,

without failure or leakage, the more critical of the

pressures resulting from the conditions specified

in sub-paragraphs (a)(1) and (2) of this paragraph.

In addition it must be shown by either analysis or

tests, (see ACJ 25.965(a)) that tank surfaces

subjected to more critical pressures resulting from

the conditions of sub-paragraphs (a)(3) and (4) of

this paragraph, are able to withstand the following

pressures:

(1) An internal pressure of 3·5 psi.

(2) 125% of the maximum air pressure

developed in the tank from ram effect.

(3) Fluid pressures developed during

maximum limit accelerations, and deflections,

of the aeroplane with a full tank.

(4) Fluid pressures developed during

the most adverse combination of aeroplane roll

and fuel load.

(b) Each metallic tank with large

unsupported or unstiffened flat surfaces, whose

failure or deformation could cause fuel leakage,

must be able to withstand the following test, or its

equivalent, without leakage or excessive

deformation of the tank walls:

(1) Each complete tank assembly and

its supports must be vibration tested while

mounted to simulate the actual installation.

(2) Except as specified in sub-paragraph

(b)(4) of this paragraph, the tank

assembly must be vibrated for 25 hours at an

amplitude of not less than 0·03125 of an inch

(unless another amplitude is substantiated)

while two-thirds filled with water or other

suitable test fluid.

(3) The test frequency of vibration must

be as follows:

(i) If no frequency of vibration

resulting from any rpm within the normal

operating range of engine speeds is

critical, the test frequency of vibration

must be 2000 cycles per minute.

(ii) If only one frequency of

vibration resulting from any rpm within

the normal operating range of engine

speeds is critical, that frequency of

vibration must be the test frequency.

(iii) If more than one frequency of

vibration resulting from any rpm within

the normal operating range of engine

speeds is critical, the most critical of

these frequencies must be the test

frequency.

(4) Under sub-paragraph (b)(3) (ii) and

(iii) of this paragraph, the time of test must be

adjusted to accomplish the same number of

vibration cycles that would be accomplished in

25 hours at the frequency specified in sub-paragraph

(b)(3)(i) of this paragraph.

(5) During the test, the tank assembly

must be rocked at the rate of 16 to 20 complete

cycles per minute, through an angle of 15º on

both sides of the horizontal (30º total), about

the most critical axis, for 25 hours. If motion

about more than one axis is likely to be critical,

the tank must be rocked about each critical axis

for 12·5 hours.

(c) Except where satisfactory operating

experience with a similar tank in a similar

installation is shown, non-metallic tanks must

withstand the test specified in sub-paragraph

(b)(5) of this paragraph, with fuel at a temperature

of 110ºF. During this test, a representative

specimen of the tank must be installed in a

supporting structure simulating the installation in

the aeroplane.

(d) For pressurised fuel tanks, it must be

shown by analysis or tests that the fuel tanks can

withstand the maximum pressure likely to occur

on the ground or in flight.
	JAR 25.965
Изпитания към горивни резервоари

(a) Трябва да се демонстрира, посредством изпитания, че горивните резервоари, монтирани в самолета, могат да издържат, без повреди или теч, най-критичните налягания получени от условията, определени в подпараграфи (а) (1) и (2) на този параграф. В допълнение трябва да се демонстрира или чрез анализи или чрез изпитания, че повърхностите на резервоара, подложени на въздействието на най-критичните налягания, получени от условията на подпараграфи (а) (3) и (4) на този параграф, са в състояние да издържат следните стойности на налягането:

(1) Вътрешно налягане от 3,5 psi.

(2) 125% от максималното въздушно налягане получено в резервоара от въздействието на скоростния напор.

(3) Налягането на горивото получено по време на максималното ограничително ускорение и еластичните усуквания на самолета с пълен горивен резервоар.

(4) Налягането на горивото получено по време на най-неблагоприятната комбинация от напречно завъртане на самолета и зареденото гориво.

(b) Всеки метален резервоар с големи неподкрепени или не еластични плоски повърхности, чийто повреди или деформации биха причинили теч на гориво, трябва да са способни да издържат следното изпитание или негов еквивалент, без наличие на теч или прекомерна деформация на стените на резервоара:

(1) Всеки комплектен монтаж на резервоар и неговото закрепване трябва да се подложат на вибрационни изпитания когато се симулира действителното им инсталиране.

(2) Освен както е определено в подпараграф (b)(4) на този параграф, комплектът на резервоара трябва да се подложи на вибрации за 25 часа с амплитуда не по-малка от 0,03125 от инча (освен ако не е предвидена друга амплитуда), като 2/3 от обема на резарвоара е запълнен с вода или друга подходяща за изпитанието течност.

(3) Честотата на вибрациите при изпитанията трябва да е както следва:

(i) Ако честотата на вибрации, резултат от която и да е честота на въртене в експлоатационния диапазон на двигателя не е критична, честотата на изпитание на вибрации трябва да е 2000 цикъла за минута.

(ii) Ако само една честота на вибрации, резултат от някоя честота на въртене в работния диапазон на двигателя е критична, тази честота на вибрациите трябва да е честотата на изпитание на вибрациите.

(iii) Ако повече от една честота на вибрации, резултат от някои честоти на въртене в работния диапазон на двигателя са критични, най-критичната от тези честоти на вибрациите трябва да е честотата на изпитване на вибрациите.

(4) За изпълнение на условията на подпараграфи (b)(3) (ii) и (iii) на този параграф, времето на изпитание трябва да се приспособи за извършване на еднакъв брой вибрационни цикли, с тези които ще се извършат за 25 часа при честота на вибрациите, определена в подпараграф (b)(3)(i) на този параграф.

(5) По време на изпитанието, комплектът на резервоара трябва да се колебае с 16 до 20 завършени цикли за минута, до 15( на всяка страна от хоризонталното положение (общо 30(), около най-критичната ос, в продължение на 25 часа. Ако движението около повече от една ос е вероятно да е критично, резервоарът трябва да се люлее около всяка критична ос 12,5 часа.

(c) Освен където е демонстриран удовлетворителен експлоатационен опит с подобни резервоари за подобно инсталиране, не металните резервоари трябва да издържат изпитанието, определено в  подпараграф (b)(5) на този параграф, с температура на горивото от 110(F. По време на това изпитание представителен образец на този резервоар трябва да се инсталира в поддържащата го конструкция, имитираща инсталирането му в самолета.

(d) За резервоари със създадено в тях налягане, трябва да се демонстрира, чрез анализи или изпитания, че горивните резервоари могат да издържат максималното налягане, което вероятно може да се получи в резервоара на земята или в полет.



	JAR 25.967 Fuel tank installation

(a) Each fuel tank must be supported so that

tank loads (resulting from the weight of the fuel in

the tanks) are not concentrated on unsupported

tank surfaces. In addition –

(1) There must be pads, if necessary, to

prevent chafing between the tank and its

supports;

(2) Padding must be non-absorbent or

treated to prevent the absorption of fluids;

(3) If a flexible tank liner is used, it

must be supported so that it is not required to

withstand fluid loads (see ACJ 25.967(a)(3));

and

(4) Each interior surface of the tank

compartment must be smooth and free of

projections that could cause wear of the liner

unless –

(i) Provisions are made for

protection of the liner at these points; or

(ii) That construction of the liner

itself provides that protection.

(b) Spaces adjacent to tank surfaces must be

ventilated to avoid fume accumulation due to

minor leakage. If the tank is in a sealed

compartment, ventilation may be limited to drain

holes large enough to prevent excessive pressure

resulting from altitude changes.

(c) The location of each tank must meet the

requirements of JAR 25.1185(a).

(d) No engine nacelle skin immediately

behind a major air outlet from the engine

compartment may act as the wall of an integral

tank.

(e) Each fuel tank must be isolated from

personnel compartments by a fumeproof and

fuelproof enclosure.
	JAR 25.967
Инсталиране на горивните резервоари

(a) Всеки горивен резервоар трябва да се закрепи така, че натоварванията върху резервоара (получени от теглото на горивото в резервоара) не са концентрирани върху не закрепените повърхности на резервоара. В допълнение-

(1) Трябва да има подложки (тампони), ако е необходимо, за предпазване от триене между резервоара и неговите крепежни елементи.

(2) Подложките трябва да не са попиващи или да са обработени, за да предпазват от попиване на течности.

(3) Ако е използвана гъвкава обшивка на резервоара, той трябва да е закрепен така, че да не се изисква да издържа на натоварвания от горивото, и

(4) Всяка вътрешна повърхност на отсека на резервоара трябва да е плавна и да няма изпъкналости, които биха причинили износване на обшивката, освен -

(i) Ако са направени предвиждания за предпазване на обшивката в тези места, или

(ii) Ако тази конструкция на обшивката сама по себе си осигурява такава защита

(b) Пространството намиращо се в съседство с повърхностите на резервоара трябва да е вентилирано, за да се предотврати натрупването на изпарения, поради минимални течове. Ако резервоарът е в херметичния отсек на тялото на самолета, вентилирането може да се ограничи до използването на дренажни отвори, достатъчно големи да предпазят от превишаване на налягането получено в резултат на промяна на височините на полета.

(c) Разположението на всеки резервоар трябва да отговаря на изискванията на JAR 25.1185(а).

(d) Не може обшивката на гондолата на двигателя непосредствено зад главния изход на въздуха от отсека на двигателя да действа като стена на вграден резервоар.

(e) Всеки горивен резервоар трябва да е изолиран от отсеци в самолета, обитавани от хора, чрез пароустойчива и горивоустойчива преграда.



	JAR 25.969 Fuel tank expansion space

Each fuel tank must have an expansion space of

not less than 2% of the tank capacity. It must be

impossible to fill the expansion space

inadvertently with the aeroplane in the normal

ground attitude. For pressure fuelling systems,

compliance with this paragraph may be shown

with the means provided to comply with JAR

25.979(b).
	JAR 25.969
Пространство за разширение на горивото в горивните резервоари

Всеки горивен резервоар трябва да има пространство за разширение на горивото не по-малко то 2% от обема му. Не трябва да е възможно непреднамереното запълване на пространството за разширение на горивото при нормално положение на самолета на земя. За системи за зареждане на горивните резервоари под налягане, съответствието с този параграф може да се демонстрира с помощта на средства предвидени съгласно JAR 25.979(b).



	JAR 25.971 Fuel tank sump

(a) Each fuel tank must have a sump with an

effective capacity, in the normal ground attitude,

of not less than the greater of 0·10% of the tank

capacity or one-quarter of a litre unless operating

limitations are established to ensure that the

accumulation of water in service will not exceed

the sump capacity.

(b) Each fuel tank must allow drainage of any

hazardous quantity of water from any part of the

tank to its sump with the aeroplane in the ground

attitude.

(c) Each fuel tank sump must have an

accessible drain that –

(1) Allows complete drainage of the

sump on the ground;

(2) Discharges clear of each part of the

aeroplane; and

(3) Has manual or automatic means for

positive locking in the closed position.
	JAR 25.971
Утаител на горивния резервоар

(a) Всеки горивен резервоар трябва да има утаител с наличен обем, при нормално положение на самолета на земя, не по малък от 0,10% от обема на резервоара или ¼ литра, което е по-голямо, освен ако са установени експлоатационни ограничения, за да се осигури, че натрупването на вода в експлоатацията няма да превиши обема на утаителя.

(b) Всеки горивен резервоар трябва да допуска дрениране на всякакво опасно количество вода от всяка част на резервоара към неговият утайник при нормално положение на самолета на земя.

(c) Всеки утайник на горивен резервоар трябва да има достъпно дрениране, което -

(1) Да позволи пълно дрениране на утайника на земя;

(2) Да се източва далеч от всяка част на самолета, и

(3) Да има ръчни или автоматични средства за надеждно заключване в затворено положение.



	JAR 25.973 Fuel tank filler connection

Each fuel tank filler connection must prevent

the entrance of fuel into any part of the aeroplane

other than the tank itself. In addition –

(a) Reserved

(b) Each recessed filler connection that can

retain any appreciable quantity of fuel must have

a drain that discharges clear of each part of the

aeroplane;

(c) Each filler cap must provide a fuel-tight

seal; and

(d) Each fuel filling point must have a

provision for electrically bonding the aeroplane to

ground fuelling equipment.
	JAR 25.973
Гърловини за зареждане

Всяка гърловина за зареждане на горивен резервоар трябва да предотврати попадането на гориво в която и да е част от самолета, различна от самия резервоар. В допълнение -

(a) Запазен

(b) Всяка ниша на гърловина за зареждане, която може да задържи всякакви значими количества гориво, трябва да има дренаж, който източва напълно всяка част на самолета.

(c) Всяка капачка на зарядна гърловина трябва да осигурява гориво-непроницаемо уплътнение, и

(d) Всяка точка за зареждане с гориво трябва да има предвиждане за електрическо замасяване на самолета към наземното гориво-зареждащо оборудване.



	JAR 25.975 Fuel tank vents

(a) Fuel tank vents. Each fuel tank must be

vented from the top part of the expansion space so

that venting is effective under any normal flight

condition. In addition –

(1) Each vent must be arranged to

avoid stoppage by dirt or ice formation;

(2) The vent arrangement must prevent

siphoning of fuel during normal operation;

(3) The venting capacity and vent

pressure levels must maintain acceptable

differences of pressure between the interior and

exterior of the tank, during –

(i) Normal flight operation;

(ii) Maximum rate of ascent and

descent; and

(iii) Refuelling and defuelling

(where applicable);

(4) Airspaces of tanks with

interconnected outlets must be interconnected;

(5) There must be no point in any vent

line where moisture can accumulate with the

aeroplane in the ground attitude or the level

flight attitude, unless drainage is provided; and

(6) No vent or drainage provision may

end at any point –

(i) Where the discharge of fuel

from the vent outlet would constitute a

fire hazard; or

(ii) From which fumes could enter

personnel compartments.

(b) Not required for JAR–25.
	JAR 25.975
Вентилиране на горивните резервоари

(a) Вентилиране на горивните резервоари. Всеки горивен резервоар трябва да се вентилира от най-горната част на пространството за разширение на горивото така, че това вентилиране да е ефикасно при всякакви нормални полетни условия.  В допълнение –

(1) Всеки вентилационен отвор трябва да е разположен за предотвратяване на запушването му от мръсотия или образуване на лед.

(2) Разполагането на вентилацията трябва да предотвратява източването на горивото по време на нормалната експлоатация.

(3) Пропускателната възможност на вентилацията на горивния резервоар и стойността на вентилационното налягане трябва да поддържат приемлива разлика в налягането между вътрешното пространство на резервоара и пространството извън него, по време на -

(i) Нормална полетна експлоатация

(ii) Максималната степен на изкачване и снижение, и

(iii) Зареждане на гориво във въздуха и източване на гориво (което е приложимо). 

(4) Въздушните пространства на резервоари със свързани изходи трябва да са взаимно свързани.

(5) Във всеки вентилационен тръбопровод не трябва да има места, където може да се натрупва влага при нормално положение на самолета на земя или в положение на хоризонтален полет, освен ако е предвидено дрениране на такива места, и

(6) Не може дренажни или вентилационни осигурявания да завършват в някое от следните места -

(i) Където изтичането на гориво от вентилационните изходи ще предизвика опасност от пожар, или

(ii) От които пари биха могли да попаднат в отсеците предназначени за пътници или членове на екипажа.

(b) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.977 Fuel tank outlet

(a) There must be a fuel strainer for the fuel

tank outlet or for the booster pump. This strainer

must –

(1) Not required for JAR–25.

(2) Prevent the passage of any object

that could restrict fuel flow or damage any fuel

system component.

(b) Reserved.

(c) The clear area of each fuel tank outlet

strainer must be at least five times the area of the

outlet line.

(d) The diameter of each strainer must be at

least that of the fuel tank outlet.

(e) Each finger strainer must be accessible

for inspection and cleaning.
	JAR 25.977
Изход на горивен резервоар

(a) Трябва да има горивна цедка на изхода от горивния резервоар или на подкачващата помпа. Тази цедка трябва да –

(1) Не се изисква за JAR-25.

(2) Предпазва от преминаване на всякакви предмети, които биха довели до ограничаване на разхода на гориво или повреда на някой компонент от горивната система.

(b) Запазен.

(c) Почистващата площ на всяка цедка на изходите от горивния резервоар трябва да е не по-малка от пет пъти площта на изходящия тръбопровод.

(d) Диаметърът на всяка цедка трябва да е не по-малък от този на отвора на изхода от резервоара.

(e) Всяка цедка трябва да е достъпна за инспектиране и почистване.



	JAR 25.979 Pressure fuelling system

For pressure fuelling systems, the following

apply:

(a) Each pressure fuelling system fuel

manifold connection must have means to prevent

the escape of hazardous quantities of fuel from the

system if the fuel entry valve fails.

(b) An automatic shut-off means must be

provided to prevent the quantity of fuel in each

tank from exceeding the maximum quantity

approved for that tank. This means must –

(1) Allow checking for proper shut-off

operation before each fuelling of the tank; and

(2) Provide indication, at each fuelling

station, of failure of the shut-off means to stop

the fuel flow at the maximum quantity

approved for that tank.

(c) A means must be provided to prevent

damage to the fuel system in the event of failure

of the automatic shut-off means prescribed in sub-paragraph

(b) of this paragraph.

(d) The aeroplane pressure fuelling system

(not including fuel tanks and fuel tank vents) must

withstand an ultimate load that is 2·0 times the

load arising from the maximum pressures,

including surge, that is likely to occur during

fuelling. The maximum surge pressure must be

established with any combination of tank valves

being either intentionally or inadvertently closed.

(See ACJ 25.979 (d).)

(e) The aeroplane defuelling system (not

including fuel tanks and fuel tank vents) must

withstand an ultimate load that is 2·0 times the

load arising from the maximum permissible

defuelling pressure (positive or negative) at the

aeroplane fuelling connection.
	JAR 25.979
Системи за зареждане под налягане 

За система за зареждане под налягане се отнася следното:

(a) Всяко свързване на горивен колектор от системата за зареждане под налягане трябва да има средства за предотвратяване на изпускането на опасни количества гориво от системата, ако клапанът за зареждане с гориво откаже.

(b) Трябва да се осигурят автоматични средства за спиране на зареждането на горивото, за да предотвратят запълването на количествата гориво във всеки резервоар, превишаващи максималното утвърдено количество гориво за тези резервоари. Тези средства трябва -

(1) Да позволят проверяването на правилното сработване на изключването преди всяко зареждане на резервоара, и

(2) Да осигурят индикация, върху всеки пулт за зарядка на горивото, за отказ на изключващото средство за да се спре подаването на горивото при достигане на максималното количество утвърдено за този резервоар.

(c) Трябва да се предвидят средства за предотвратяване на повреди на горивната система в случай на повреда на автоматичните изключващи средства, описани в подпараграф (b) на този параграф.

(d) Самолетната система за зареждане на горивото под налягане (не включваща горивните резервоари и вентилирането на горивните резервоари) трябва да издържи максимално натоварване, което е 2,0 пъти натоварването предизвикано от максималното налягане, включително пулсации, които са вероятни да се получат по време на зареждането. Максималното налягане при пулсации трябва да се установи за всякакви комбинации от пропускателни клапани към резервоарите, които са били или преднамерено или непреднамерено затворени.

(e) Самолетната система за източване на горивото (не включваща горивните резервоари и вентилирането на горивните резервоари) трябва да издържи максимално натоварване, което е 2,0 пъти натоварването получено от максималното допустимо налягане на източване на резервоара (положително или отрицателно) в зоната на гърловината за източване (за зареждане, ако конструктивно са обединени).



	JAR 25.981 Fuel tank temperature

(a) The highest temperature allowing a safe

margin below the lowest expected auto-ignition

temperature of the fuel in the fuel tanks must be

determined.

(b) No temperature at any place inside any

fuel tank where fuel ignition is possible may

exceed the temperature determined under sub-paragraph

(a) of this paragraph. This must be

shown under all probable operating, failure, and

malfunction conditions of any component whose

operation, failure, or malfunction could increase

the temperature inside the tank.
	JAR 25.981
Температура на горивния резервоар

(a) Трябва да се определи максималната температура в горивния резервоар, осигуряваща безопасен запас под най-ниската очаквана температура на само-запалване на горивото.

(b) Температурата в горивния резервоар не може да надвишава тази температура на което и да е място вътре в който и да е горивен резервоар, при която е възможно възпламеняване на горивото, определена в подпараграф (а) на този параграф. Това трябва да се демонстрира при всякакви вероятни експлоатационни условия, при повреди и не работоспособност на които и да са  компоненти, чиито работа, повреда или не работоспособност биха увеличили температурата вътре в резервоара.



	JAR 25.991 Fuel pumps

(a) Main pumps. Each fuel pump required

for proper engine operation, or required to meet

the fuel system requirements of this Subpart

(other than those in sub-paragraph (b) of this

paragraph), is a main pump. For each main pump,

provision must be made to allow the bypass of

each positive displacement fuel pump approved as

part of the engine.

(b) Emergency pumps. There must be

emergency pumps or another main pump to feed

each engine immediately after failure of any main

pump.
	КОМПОНЕНТИ НА ГОРИВНАТА СИСТЕМА

JAR 25.991
Горивни помпи

(a) Основни помпи. Всяка горивна помпа, изисквана за съответната експлоатация на двигателя или осигуряваща съответствието с изискванията на горивната система на тази глава (различни от тези в подпараграф (b) на този параграф) е основна горивна помпа. За всяка основна помпа, трябва да се предвижда да позволя байпаса на всеки положителен дебит на горивна помпа, одобрена като част от двигателя.

(b) Аварийни помпи. Трябва да има аварийни горивни помпи или друга основна горивна помпа, за захранване на всеки двигател, след отказ на всяка основна горивна помпа.



	JAR 25.993 Fuel system lines and fittings

(a) Each fuel line must be installed and

supported to prevent excessive vibration and to

withstand loads due to fuel pressure and

accelerated flight conditions.

(b) Each fuel line connected to components

of the aeroplane between which relative motion

could exist must have provisions for flexibility.

(c) Each flexible connection in fuel lines that

may be under pressure and subject to axial

loading must use flexible hose assemblies or

equivalent means.

(d) Flexible hose must be approved or must

be shown to be suitable for the particular

application.

(e) No flexible hose that might be adversely

affected by exposure to high temperatures may be

used where excessive temperatures will exist

during operation or after engine shut-down.

(f) Each fuel line within the fuselage must be

designed and installed to allow a reasonable

degree of deformation and stretching without

leakage.
	JAR 25.993
Тръбопроводи и фитинги на горивната система

(a) Всеки горивен тръбопровод трябва да е инсталиран и закрепен така, че да предотврати прекомерни вибрации и да издържи на натоварвания породени от налягането на горивото и условията на ускорение на самолета в полет.

(b) Всеки горивен тръбопровод, свързан към компоненти от конструкцията и системите на самолета, между които може да съществуват относителни премествания трябва да имат предвидени еластични връзки.

(c) Всяка еластична връзка в горивните тръбопроводи, която може да е под налягане и е подложена на аксиално натоварване, трябва да използва монтажи с гъвкав маркуч или еквивалентни средства.

(d) Гъвкавите маркучи трябва да са одобрени или трябва да демонстрират, че са подходящи за специфичната употреба.

(e) Не може да се използват гъвкави маркучи, които могат неблагоприятно да се влияят от наличието на високи температури, където биха съществували прекомерни температури по време на експлоатацията или след спиране на двигателя.

(f) Всеки горивен тръбопровод в тялото на самолета трябва да е проектиран и инсталиран да позволи приемлива степен на деформация и удължаване без поява на теч.



	JAR 25.994 Fuel system components

Fuel system components in an engine nacelle or

in the fuselage must be protected from damage

which could result in spillage of enough fuel to

constitute a fire hazard as a result of a wheels-up

landing on a paved runway.
	JAR 25.994
Компоненти на горивна система

Компоненти на горивна система разположени в гондолите на двигателите или в тялото на самолета трябва да са защитени от повреда, която би довела до разлив на достатъчно гориво, създаващо опасност от пожар в резултат на кацане с прибран колесник върху писта с твърда настилка.



	JAR 25.995 Fuel valves

In addition to the requirements of JAR 25.1189

for shut-off means, each fuel valve must –

(a) Reserved.

(b) Be supported so that no loads resulting

from their operation or from accelerated flight

conditions are transmitted to the lines attached to

the valve.
	JAR 25.995
Горивни кранове

В допълнение на изискванията на JAR 25.1189 относно средствата за изключване, всеки горивен кран трябва –

(a) Запазен.

(b) Да е закрепен така, че да не се предават натоварвания, получени от неговата експлоатация или от условията на ускоренията на самолета в полет, към тръбопроводите свързани с крана.



	JAR 25.997 Fuel strainer or filter

(This paragraph does not apply to fuel strainers or

filters already approved as part of an engine type

certificated under JAR–E.)

There must be a fuel strainer or filter between

the fuel tank outlet and the inlet of either the fuel

metering device or an engine driven positive

displacement pump, whichever is nearer the fuel

tank outlet. This fuel strainer or filter must –

(a) Be accessible for draining and cleaning

and must incorporate a screen or element which is

easily removable;

(b) Have a sediment trap and drain except

that it need not have a drain if the strainer or filter

is easily removable for drain purposes;

(c) Be mounted so that its weight is not

supported by the connecting lines or by the inlet

or outlet connections of the strainer or filter itself,

unless adequate strength margins under all loading

conditions are provided in the lines and

connections; and

(d) Have the capacity (with respect to

operating limitations established for the engine) to

ensure that engine fuel system functioning is not

impaired, with the fuel contaminated to a degree

(with respect to particle size and density) that is

greater than that established for the engine in

JAR–E.
	JAR 25.997
Горивни цедки или филтри

(Този параграф не се отнася за горивните цедки или филтри, вече утвърдени, като части от типовия сертификат на двигателя, съгласно JAR-Е)

Трябва да има горивна цедка или филтър между изхода от горивния резервоар и входа или на измерващо разхода на гориво устройство или на входа на задвижваната от двигателя подкачваща помпа, която е разположена по-близко до изхода от горивния резервоар. Горивната цедка или филтър трябва –

(a) Да е достъпен за дрениране и почистване и трябва да включва екран или елемент, който е лесно снемаем.

(b) Да има утаител и дренаж, освен ако не е необходимо да има дренаж, ако цедката или филтърът е лесно снемаем за нуждите на дренирането.

(c) Да бъде монтиран така, че неговото тегло да не се поддържа от свързаните с него тръбопроводи или чрез входните или изходните съединения на самата цедка или филтър, освен ако са предвидени адекватни допуски на якостта при всички условия на натоварване в тръбопроводите и съединенията между тях и цедката или филтъра, и

(d) Да имат пропускателна способност (с отчитане на експлоатационните ограничения, установени за двигателя) за осигуряване на това, че работата на двигателната горивна система не се влошава при замърсяване на горивото до степен (с отчитане на размерите и плътността на частиците на замърсяване), която е по-голяма от тази установена за двигателя съгласно JAR-Е.



	JAR 25.999 Fuel systems drains

(a) Drainage of the fuel system must be

accomplished by the use of fuel strainer and fuel

tank sump drains.

(b) Each drain required by sub-paragraph (a)

of this paragraph must –

(1) Discharge clear of all parts of the

aeroplane;

(2) Have manual or automatic means

for positive locking in the closed position; and

(3) Have a drain valve –

(i) That is readily accessible and

which can be easily opened and closed;

and

(ii) That is either located or

protected to prevent fuel spillage in the

event of a landing with landing gear

retracted.
	JAR 25.999
Дренажи на горивната система

(a) Дренирането на горивната система трябва да се осъществи чрез използването на дренажи на горивни цедки на утаители на горивни резервоари.

(b) Всеки дренаж изискван от подпараграф (а) на този параграф трябва –

(1) Да източва дренираното гориво настрани от всякакви части на самолета.

(2) Да има ръчни или автоматични средства за надеждно заключване в затворено положение, и

(3) Да имат дренажен клапан -

(i) Който е лесно достъпен и който може лесно да се отвори и затвори, и

(ii) Който е или разположен или защитен така, че да се предотврати разливане на гориво в случай на кацане с прибран колесник.



	JAR 25.1001 Fuel jettisoning system

(a) A fuel jettisoning system must be

installed on each aeroplane unless it is shown that

the aeroplane meets the climb requirements of

JAR 25.119 and 25.121(d) at maximum take-off

weight, less the actual or computed weight of fuel

necessary for a 15-minute flight comprised of a

take-off, go-around, and landing at the airport of

departure with the aeroplane configuration, speed,

power, and thrust the same as that used in meeting

the applicable take-off, approach, and landing

climb performance requirements of this JAR–25.

(b) If a fuel jettisoning system is required it

must be capable of jettisoning enough fuel within

15 minutes, starting with the weight given in sub-paragraph

(a) of this paragraph, to enable the

aeroplane to meet the climb requirements of JAR

25.119 and 25.121(d), assuming that the fuel is

jettisoned under the conditions, except weight,

found least favourable during the flight tests

prescribed in sub-paragraph (c) of this paragraph.

(c) Fuel jettisoning must be demonstrated

beginning at maximum take-off weight with wing-flaps

and landing gear up and in –

[(1) A power-off glide at 1·3 VSR1;]

(2) A climb at the one-engine

inoperative best rate-of-climb speed, with the

critical engine inoperative and the remaining

engines at maximum continuous power; and

[(3) Level flight at 1·3 VSR1, if the]

results of the tests in the condition specified in

sub-paragraphs (c)(1) and (2) of this paragraph

show that this condition could be critical.

(d) During the flight tests prescribed in sub-paragraph

(c) of this paragraph, it must be shown

that –

(1) The fuel jettisoning system and its

operation are free from fire hazard;

(2) The fuel discharges clear of any

part of the aeroplane;

(3) Fuel or fumes do not enter any parts

of the aeroplane;

(4) The jettisoning operation does not

adversely affect the controllability of the

aeroplane.

(e) Not required for JAR–25.

(f) Means must be provided to prevent

jettisoning the fuel in the tanks used for take-off

and landing below the level allowing climb from

sea level to 10 000 ft and thereafter allowing

45 minutes cruise at a speed for maximum range

However, if there is an auxiliary control

independent of the main jettisoning control, the

system may be designed to jettison the remaining

fuel by means of the auxiliary jettisoning control.

(g) The fuel jettisoning valve must be

designed to allow flight personnel to close the

valve during any part of the jettisoning operation.

(h) Unless it is shown that using any means

(including flaps, slots and slats) for changing the

airflow across or around the wings does not

adversely affect fuel jettisoning, there must be a

placard, adjacent to the jettisoning control, to

warn flight-crew members against jettisoning fuel

while the means that change the airflow are being

used.

(i) The fuel jettisoning system must be

designed so that any reasonably probable single

malfunction in the system will not result in a

hazardous condition due to unsymmetrical

jettisoning of, or inability to jettison, fuel.
	JAR 25.1001
Система за принудително изхвърляне на горивото

(a) Трябва да се инсталира система за принудително изхвърляне на горивото на всеки самолет, освен ако е демонстрирано, че самолетът отговаря на изискванията за набор на височина на JAR 25.119 и 25.121(d) при максимално излетно тегло, по-малко от действителното или изчисленото тегло с горивото, необходимо за 15-минутен полет, състоящ се от излитане, преминаване на втори кръг и кацане на летището на заминаване при конфигурация на самолета, скорост, мощност и теглителна сила, еднакви с тези, използвани за покриване на съответните изисквания на характеристиките за набор на височина на този JAR-25, включващи излитане, подход за кацане и кацане.

(b) Ако се изисква система за принудително изхвърляне на горивото, тя трябва да е в състояние да изхвърли достатъчно гориво в рамките на 15 минути, започвайки от теглото, определено в подпараграф (а) на този параграф до даване на възможност на самолета да покрие изискванията за набиране на височина съгласно JAR 25.119 и 25.121(d), като се допуска, че горивото се изхвърля при условия, с изключение на теглото, считани за най-малко изгодни по време на полетните изпитания, описани в подпараграф (с) на този параграф.

(c) Принудителното изхвърляне на горивото трябва да се демонстрира започвайки от максималното излетно тегло с прибрани задкрилки и колесник и при –

(1) Планиране с отнета мощност на двигателите при скорост 1,3 VSR1.

(2) Изкачване със скорост на самолета, съответстваща на най-добрата степен за набор на височина с един не работещ двигател, като неработещ е критичния двигател и останалите двигатели са на максимална продължителна мощност, и

(3) Хоризонтален полет на самолета със скорост 1,3 VSR1, ако резултатите от изпитанията за условията, определени в подпараграфи (с) (1) и (2) на този параграф показват, че това условие би могло да е критично.

(d) По време на полетните изпитания, предписани в подпараграф (с) на този параграф, трябва да се демонстрира, че –

(1) Системата за принудително изхвърляне на горивото и нейната работа не създават опасност от пожар.

(2) Горивото се източва далеч от всяка част на самолета.

(3) Гориво и изпарения не попадат в никоя част на самолета.

(4) Принудителното изхвърляне на горивото не влияе неблагоприятно на управляемостта на самолета.

(e) Не се изисква за JAR-25.

(f) Трябва да се осигури средство за предпазване от изхвърляне на гориво от резервоарите, използвани за излитане и кацане под ниво, позволяващо набиране на височина от морското ниво до 10 000 фута и след това позволяване на 45-минутен крейсерски полет при скорост за максимална далечина. Обаче, ако има някакво спомагателно управление, независимо от основното управление за изхвърляне на горивото, системата може да се проектира да изхвърли останалото гориво, чрез използване на средствата от спомагателното управление на изхвърлянето на горивото.

(g) Горивният клапан за принудително изхвърляне на горивото трябва да е проектиран да позволи на летателния екипаж да го затвори по време на всеки етап от принудителното изхвърляне на горивото.

(h) Освен ако е демонстрирано, че използването на някакви средства (включващи задкрилки, процепи и предкрилки) за промяна на обтичащия въздух през или около крилото на самолета, не оказва неблагоприятно влияние на принудителното изхвърляне на горивото, трябва да има табела в близост до управлението за принудителното изхвърляне на горивото, за да предупреждава членовете на летателния екипаж да не изхвърлят принудително горивото, докато се използват средствата, променящи обтичането на крилото на самолета.

(i) Системата за принудителни изхвърляне на горивото трябва да е проектирана така, че каквато и да е логично вероятна единична ненормална работа в системата да не водят до опасни състояния дължащи се на несиметрично изхвърляне на горивото или невъзможност за изхвърляне на горивото.



	JAR 25.1011 General

(a) Each engine must have an independent oil

system that can supply it with an appropriate

quantity of oil at a temperature not above that safe

for continuous operation.

(b) The usable oil capacity may not be less

than the product of the endurance of the aeroplane

under critical operating conditions and the

approved maximum allowable oil consumption of

the engine under the same conditions, plus a

suitable margin to ensure system circulation.

(c) Not required for JAR–25.
	МАСЛЕНА СИСТЕМА

JAR 25.1011
Общи положения

(a) Всеки двигател трябва да има независима маслена система, която може да го обслужва с подходящо количество масло при температура не надвишаваща тази, определена за  безопасната продължителна експлоатация.

(b) Използваемото количество масло не може да е по-малко от това предвидено за издръжливостта на самолета при критични експлоатационни условия и утвърдената максимална допустима консумация на масло от двигателя при същите условия плюс подходящ запас, за да се осигури циркулацията в системата.

(c) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.1013 Oil tanks

(This paragraph does not apply to oil tanks

already approved as part of an engine type

certificated under JAR–E.)

(a) Installation. Each oil tank installation

must meet the requirements of JAR 25.967.

(b) Expansion space. Oil tank expansion

space must be provided as follows:

(1) Each oil tank must have an

expansion space of not less than 10% of the

tank capacity.

(2) Each reserve oil tank not directly

connected to any engine may have an

expansion space of not less than 2% of the tank

capacity.

(3) It must be impossible to fill the

expansion space inadvertently with the

aeroplane in the normal ground attitude.

(c) Filler connection. Each recessed oil tank

filler connection that can retain any appreciable

quantity of oil must have a drain that discharges

clear of each part of the aeroplane. In addition

each oil tank filler cap must provide an oil-tight

seal.

(d) Vent. Oil tanks must be vented as

follows:

(1) Each oil tank must be vented from

the top part of the expansion space so that

venting is effective under any normal flight

condition.

(2) Oil tank vents must be arranged so

that condensed water vapour that might freeze

and obstruct the line cannot accumulate at any

point.

(e) Outlet. There must be means to prevent

entrance into the tank itself, or into the tank

outlet, of any object that might obstruct the flow

of oil through the system. No oil tank outlet may

be enclosed by any screen or guard that would

reduce the flow of oil below a safe value at any

operating temperature. There must be a shut-off

valve at the outlet of each oil tank, unless the

external portion of the oil system (including the

oil tank supports) is fireproof.

(f) Flexible oil tank liners. Each flexible oil

tank liner must be approved or must be shown to

be suitable for the particular application.
	JAR 25.1013
Маслени резервоари

Този параграф не се отнася за маслените резервоари, вече утвърдени, като част от типовия сертификат на двигателя, съгласно JAR-Е.

(a) Инсталиране. Всяко инсталиране на маслените резервоари трябва да отговаря на изискванията на JAR 25.967.

(b) Пространство за разширение. Трябва да е предвидено пространството за разширение на маслото, както следва:

(1) Всеки маслен резервоар трябва да има пространство за разширение на маслото не по-малко от 10% от обема на резервоара.

(2) Всеки резервен маслен резервоар не директно свързан с някакъв двигател може да има пространство за разширение не по-малко от 2% от обема на резервоара.

(3) Трябва да е невъзможно да се запълни непреднамерено пространство за разширение в резервоара при нормално положение на самолета на земя.

(c) Гърловини за зареждане. Всяка гърловина за зареждане на масления резервоар, разположена в ниша, в която може да се задържи някакво значими количество масло, трябва да има дренаж, който източва събраното в него масло настрани от всяка една част на самолета. В допълнение всяка капачка на зарядна гърловина на маслен резервоар трябва да има масло-устойчиво уплътнение.

(d) Вентилация. Маслените резервоари трябва да са вентилирани, както следва:

(1) Всеки маслен резервоар трябва да е вентилиран през най-горната част на пространството му за разширение на маслото в него така, че вентилирането да е ефикасно при всякакви нормални полетни условия.

(2) Вентилацията на маслените резервоари трябва де е разположена така, че във всяко едно място от нея да не могат да се натрупват кондензирали водни пари, които могат да замръзнат и да запушат дренажните тръбопроводи.

(e) Изходи от маслените резервоари. Трябва да има средства за предпазване попадането на входа в резервоара или на изхода от нега на всякакви тела, които могат да запушат протичането на маслото през системата. Не може да се препречват изходните отверстия на масления резервоар с филтриращи мрежи или предпазни устройства, които биха намалили разхода на масло под безопасната му стойност за всякакви експлоатационни температури. Трябва да има изключващ клапан на изхода от всеки маслен резервоар, освен ако външната част на маслената система (включваща закрепването на масления резервоар) е огнеупорна.

(f) Маслени резервоари с еластични стени. Всеки маслен резервоар с еластични стени трябва да е одобрен или трябва да демонстрира, че е подходящ за специфичното му прилагане.



	JAR 25.1015 Oil tank tests

(This paragraph does not apply to oil tanks

already approved as part of an engine type

certificated under JAR–E.)

Each oil tank must be designed and installed so

that –

(a) It can withstand, without failure, each

vibration, inertia, and fluid load that it may be

subjected to in operation; and

(b) It meets the provisions of JAR 25.965,

except –

(1) The test pressure –

(i) For pressurised tanks used

with a turbine engine, may not be less

than 5 psi plus the maximum operating

pressure of the tank instead of the

pressure specified in JAR 25.965(a); and

(ii) For all other tanks, may not be

less than 5 psi instead of the pressure

specified in JAR 25.965(a); and

(2) The test fluid must be oil at 250ºF

instead of the fluid specified in JAR 25.965(c).
	JAR 25.1015
Изпитания на маслените резервоари

Този параграф не се отнася за маслените резервоари, вече утвърдени, като част от типовия сертификат на двигателя, съгласно JAR-Е.

Всеки маслен резервоар трябва да е проектиран и инсталиран така, че –

(a) Да може да издържи, без да се поврежда, всякакви вибрации, натоварвания от инерционните сили и тежестта на наличното масло в него, които може да се получат в експлоатацията, и

(b) Да отговаря на положенията предвидени в JAR 25.965, освен ако -

(1) Налягането при изпитанията -

(i) За резервоари работещи под налягане, използвани за газотурбинни двигатели, не може да е по-малко от 5 psi плюс максималното експлоатационно налягане в резервоара, вместо налягането, определено в JAR 25.965(а), и

(ii) За всички други резервоари, не може да е по-малко от 5 psi вместо налягането, определено в JAR 25.965(а).

(2) Течността за изпитване трябва да е масло при температура 250(F, вместо течността определена в JAR 25.965(с).



	JAR 25.1017 Oil lines and fittings

(a) Each oil line must meet the requirements

of JAR 25.993 and each oil line and fitting in any

designated fire zone must meet the requirements

of JAR 25.1183.

(b) Breather lines must be arranged so that –

(1) Condensed water vapour that might

freeze and obstruct the line cannot accumulate

at any point;

(2) The breather discharge does not

constitute a fire hazard if foaming occurs or

causes emitted oil to strike the pilot’s wind-shield;

and

(3) The breather does not discharge

into the engine air induction system.
	JAR 25.1017
Маслени тръбопроводи и фитинги

(a) Всеки маслен тръбопровод трябва да отговаря на изискванията на JAR 25.993 и всеки маслен тръбопровод и фитинг в която и да е определена за пожарна зона трябва да отговарят на изискванията на JAR 25.1183.

(b) Суфлиращите тръбопроводи трябва да са разположени така, че -

(1) Да не могат да се натрупват в която и да е точка кондензирали водни пари, които могат да замръзнат и да запушат тръбопровода.

(2) Изпускането от суфлиращите тръбопроводи да не предизвиква опасност от пожар, ако се получава разпенване или да причинява попадане на изпусканото масло върху челното пилотско стъкло, и

(3) Суфлирането да не изпуска масло или изпарения във всмукателната система на двигателя.



	JAR 25.1019 Oil strainer or filter

(This paragraph does not apply to oil strainers or

filters already approved as part of an engine type

certificated under JAR–E.)

(a) Each turbine engine installation must

incorporate an oil strainer or filter through which

all of the engine oil flows and which meets the

following requirements:

(1) Each oil strainer or filter that has a

bypass, must be constructed and installed so

that oil will flow at the normal rate through the

rest of the system with the strainer or filter

completely blocked.

(2) The oil strainer or filter must have

the capacity (with respect to operating

limitations established for the engine) to ensure

that engine oil system functioning is not

impaired when the oil is contaminated to a

degree (with respect to particle size and

density) that is greater than that established for

the engine under JAR–E.

(3) The oil strainer or filter, unless it is

installed at an oil tank outlet, must incorporate

an indicator that will indicate contamination

before it reaches the capacity established in

accordance with sub-paragraph (a) (2) of this

paragraph.

(4) The bypass of a strainer or filter

must be constructed and installed so that the

release of collected contaminants is minimised

by appropriate location of the bypass to ensure

that collected contaminants are not in the

bypass flow path.

(5) Not required for JAR–25.

(b) Not required for JAR–25.
	JAR 25.1019
Маслени цедки или филтри

Този параграф не се отнася за маслените цедки или филтри, които вече са утвърдени, като част от типовия сертификат на двигателя съгласно JAR-Е.

(a) Всяко инсталиране на газотурбинен двигател трябва да включва маслена цедка или филтър, през които да преминава целият маслен поток на двигателя и които отговарят на следните изисквания:

(1) Всяка маслена цедка или филтър, които имат байпас, трябва да са конструирани и инсталирани така, че при блокирани маслена цедка или филтър да може през байпаса да преминава масло в нормална степен.

(2) Маслената цедка или филтър трябва да имат пропускателна способност (с отчитане на експлоатационните ограничения установени за двигателя) за да осигурят, че работата на двигателната маслена система не се влошава, когато маслото е замърсено до степен (с отчитане на размера и плътността на частиците), която е по-голяма от тази установена за двигателя съгласно JAR-Е.

(3) Маслената цедка или филтър, освен ако са инсталирани върху изходното отверстие на масления резервоар, трябва да включват индикатор, който ще показва замърсяването, преди то достигне стойността, установена в подпараграф (а)(2) на този параграф.

(4) Байпас клапанът на маслената цедка или филтър трябва да са конструирани и инсталирани така, че пропускането на събраното замърсяване да се минимизира, чрез подходящо разположение на бай-пас клапана, като се осигури, че събраното замърсяване не е на пътя на потока през байпаса.

(5) Не се изисква за JAR-25.

(b) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.1021 Oil system drains

A drain (or drains) must be provided to allow

safe drainage of the oil system. Each drain must –

(a) Be accessible; and

(b) Have manual or automatic means for

positive locking in the closed position.
	JAR 25.1021
Дрениране на маслената система

Трябва да се предвиди дренаж (или дренажи) на маслената система, за да позволи безопасното й дрениране. Всеки дренаж трябва -

(a) Да е достъпен, и

(b) Да има ръчни или автоматични средства за надеждно заключване в затворено положение.



	JAR 25.1023 Oil radiators

(a) Each oil radiator must be able to

withstand, without failure, any vibration, inertia,

and oil pressure load to which it would be

subjected in operation.

(b) Each oil radiator air duct must be located

so that, in case of fire, flames coming from

normal openings of the engine nacelle cannot

impinge directly upon the radiator.
	JAR 25.1023
Маслени радиатори

(a) Всеки маслен радиатор трябва да може да издържи, без повреждане, каквито и да са вибрации, натоварвания от инерционни сили и налягане на масло, на които той може да е подложен в експлоатацията.

(b) Всеки въздушен канал на масления радиатор трябва да е разположен така, че в случай на пожар, пламъците, идващи от нормалните отвори на гондолата на двигателя да не могат да въздействат директно на радиатора.



	JAR 25.1025 Oil valves

(a) Each oil shut-off must meet the

requirements of JAR 25.1189.

(b) The closing of oil shut-off means may not

prevent propeller feathering.

(c) Each oil valve must have positive stops

or suitable index provisions in the ‘on’ and ‘off’

positions and must be supported so that no loads

resulting from its operation or from accelerated

flight conditions are transmitted to the lines

attached to the valve.
	JAR 25.1025
Маслени кранове

(a) Всяко изключване на маслото трябва да отговаря на изискванията на JAR 25.1189.

(b) Затварянето на средство за изключване на масло не може да пречи на флюгиране на витлото.

(c) Всеки маслен кран трябва да има надеждни  крайни положения или подходящи средства за индикиране на крайните му положения “включено” (on) и “изключено” (off) и трябва да е закрепен така, че да не се прехвърлят натоварванията, породени от работата му или от условията на полетните ускорения към тръбопроводите съединени към клапана.



	JAR 25.1027 Propeller feathering system

(See ACJ 25.1027.)

(a) If the propeller feathering system

depends on engine oil, there must be means to

trap an amount of oil in the tank if the supply

becomes depleted due to failure of any part of the

lubricating system other than the tank itself.

(b) The amount of trapped oil must be

enough to accomplish the feathering operation and

must be available only to the feathering pump.

(See ACJ 25.1027 (b).)

(c) The ability of the system to accomplish

feathering with the trapped oil must be shown.

This may be done on the ground using an

auxiliary source of oil for lubricating the engine

during operation.

(d) Provision must be made to prevent sludge

or other foreign matter from affecting the safe

operation of the propeller feathering system.
	JAR 25.1027
Система за флюгиране на витлото

(a) Ако системата за флюгиране на витлото зависи от двигателното масло, трябва да има средства за задържане и натрупване на количество масло в масления резервоар, ако започне да се изчерпа резервоара поради отказ на някоя част от маслената система, с изключение на отказ в резервоара.

(b) Количеството задържано масло трябва да е достатъчно за извършване на флюгирането и трябва да е достъпно само за флюгерната помпа.

(c) Трябва да се демонстрира възможността на системата да изпълни флюгирането със задържаното масло в масления резервоар. Това може да се направи на земя с използване на допълнителен източник на масло за смазване на триещите се части на двигателя по време на работата му.

(d) Трябва да се направи предвиждане за предотвратяване на влиянието върху безопасната работа на системата за флюгиране на витлото, поради попадането в нея на утайка или други чужди тела.



	JAR 25.1041 General

The powerplant cooling provisions must be able

to maintain the temperatures of powerplant

components, and engine fluids, within the

temperature limits established for these components

and fluids, under ground and flight operating

conditions, and after normal engine shutdown.
	ОХЛАЖДАНЕ

JAR 25.1041
Общи положения

Средствата за охлаждане на двигателя трябва да са способни да поддържат температурата на компонентите на силовата установка и на течности, използвани в двигателя, в рамките на температурните ограничения, установени за тези компоненти и течности при експлоатационни условия в полет и на земя и след нормално изключване на двигателя.



	JAR 25.1043 Cooling tests

(a) General. Compliance with JAR 25.1041

[must be shown by tests, under critical ground and

flight operating conditions. For these tests, the

following apply:

(1) If the tests are conducted under

conditions deviating from the maximum

ambient atmospheric temperature, the recorded

power-plant temperatures must be corrected

under sub-paragraph (c) of this paragraph.

(2) No corrected temperatures

determined under sub-paragraph (1) of this

paragraph may exceed established limits.

(3) Not required for JAR–25.

(b) Maximum ambient atmospheric

temperature. A maximum ambient atmospheric

temperature corresponding to sea level conditions

of at least 100ºF must be established. The

assumed temperature lapse rate is 3·6ºF per

thousand feet of altitude above sea level until a

temperature of –69·7ºF is reached, above

which altitude the temperature is considered at

–69·7ºF. However, for winterization installations,

the applicant may select a maximum ambient

atmospheric temperature corresponding to sea-level

conditions of less than 100ºF.

(c) Correction factor. Unless a more

rational correction applies, temperatures of engine

fluids and powerplant components for which

temperature limits are established, must be

corrected by adding to them the difference

between the maximum ambient atmospheric

temperature and the temperature of the ambient

air at the time of the first occurrence of the

maximum component or fluid temperature

recorded during the cooling test.

(d) Not required for JAR–25.
	JAR 25.1043
Изпитания на охлаждане

(a) Общи положения. Съответствието с JAR 25.1041 трябва да се демонстрира, чрез изпитания при критичните експлоатационни условия в полет и на земя. За тези изпитания се отнася следното:

(1) Ако изпитанията са проведени при условия различаващи се от максималната температура на околната среда, записаните температури по време на работата на силовата установка трябва да се коригират съгласно подпараграф (с) на този параграф.

(2) Не може коригираните температури, определени в подпараграф (а)(1) на този параграф да надвишават установените ограничения.

(3) Не се изисква за JAR-25.

(b) Максимална температура на околната среда. Трябва да се установи максимална температура на околната среда, съответстваща на условия при морското равнище най-малко 100(F. Приетото температурно намаляване е 3,6(F за всеки 1 000 фута над морско равнище до достигането на температура от –69,7(F, след което се прима, че за по-големи височини температурата е –69,7(F. Обаче за инсталации за зимни условия, кандидатстващият може да избере максималната температура на околната среда, съответстваща на условията при морското равнище да е по-малка от 100(F.

(c) Коригиращ коефициент. Освен ако се прилага по-рационална корекция, температурите на течности на двигателя и компонентите на силовата установка, за които са установени температурни ограничения, трябва да се коригират, чрез добавянето към тях на разликата между максималната температура на околната среда и  температурата на околния въздух в момента на първоначалното достигане на максималната температура на компонента или течността, записана по време на изпитанието на охлаждането.

(d) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.1045 Cooling test procedures

(a) Compliance with JAR 25.1041 must be

shown for the take-off, climb, en-route, and

landing stages of flight that correspond to the

applicable performance requirements. The

cooling tests must be conducted with the

aeroplane in the configuration, and operating

under the conditions, that are critical relative to

cooling during each stage of flight. For the

cooling tests, a temperature is ‘stabilised’ when

its rate of change is less than 2ºF per minute.

(b) Temperatures must be stabilised under the

conditions from which entry is made into each stage

of flight being investigated, unless the entry

condition normally is not one during which

component and engine fluid temperatures would

stabilise (in which case, operation through the full

entry condition must be conducted before entry into

the stage of flight being investigated in order to allow

temperatures to reach their natural levels at the time

of entry). The take-off cooling test must be preceded

by a period during which the powerplant component

and engine fluid temperatures are stabilised with the

engines at ground idle.

(c) Cooling tests for each stage of flight must

be continued until –

(1) The component and engine fluid

temperatures stabilise;

(2) The stage of flight is completed; or

(3) An operating limitation is reached.

(d) Not required for JAR–25.

(e) Not required for JAR–25.
	JAR 25.1045
Процедури за изпитание на охлаждането

(a) Трябва да се демонстрира съответствието с JAR 25.1041 за етапите от полета - излитане, набор на височина, полет по маршрута и кацане, които съответстват на приложимите изисквания към характеристиките. Изпитанията на охлаждането трябва да се изпълняват при конфигурация на самолета и експлоатация в условията, които са критични по отношение на охлаждането по време на всеки етап от полета. За изпитанията на охлаждането, температурата се смята за “стабилизирана”, когато нейният темп на изменение е по-малък от 2(F за минута.

(b) Температурите трябва да се стабилизират при условията, при които е започнало изследването, касаещо всеки етап на полета, осен ако входните условия не са едни и същи през времето когато температурите на компонентите и на двигателните течности ще се стабилизират (в който случай, цялата работа трябва да се проведе при входни условия преди започване на изследвания етап на полета, с цел достигане на нормални нива на температурата към времето на започване). Изпитанието на охлаждането при излитане трябва да се предшества от период, по времето на който температурите на компонентите на силовата установка и на течностите на двигателя се стабилизират при режим на работа на двигателите “Земен малък газ”.

(c) Изпитанията на охлаждане за всеки етап от полета трябва да продължат докато -

(1) Температурите на компонентите и техническите течности се стабилизират;

(2) Етапът от полета е завършен, или

(3) Са достигнати експлоатационните ограничения.

(d) Не се изисква за JAR-25.

(e) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.1091 Air intake

(a) The air intake system for each engine

must supply –

(1) The air required by that engine

under each operating condition for which

certification is requested; and

(2) The air for proper fuel metering and

mixture distribution with the air intake system

valves in any position.

(b) Not required for JAR–25.

(c) Air intakes may not open within the

cowling, unless that part of the cowling is isolated

from the engine accessory section by means of a

fireproof diaphragm.

(d) (1) There must be means to prevent

hazardous quantities of fuel leakage or overflow

from drains, vents, or other components of

flammable fluid systems from entering the engine

air intake system; and

(2) The aeroplane must be designed to

prevent water or slush on the runway, taxiway,

or other airport operating surfaces from being

directed into the engine air intake ducts in

hazardous quantities, and the air intake ducts

must be located or protected so as to minimise

the ingestion of foreign matter during take-off,

landing and taxying. (See ACJ 25.1091

(d)(2).)

(e) If the engine air intake system contains

parts or components that could be damaged by

foreign objects entering the air intake, it must be

shown by tests or, if appropriate, by analysis that

the air intake system design can withstand the

foreign object ingestion test conditions of JAR–E

790 and JAR–E 800 without failure of parts or

components that could create a hazard. (See ACJ

25.1091(e).)
	СИСТЕМА НА ВХОДНО УСТРОЙСТВО ЗА ВЪЗДУХ

JAR 25.1091
Входно устройство за въздух

(a) Входното устройство за въздух на всеки двигател трябва да подава -

(1) Необходимият въздух за този двигател при всякакви експлоатационни условия, за които се изисква сертифицирането, и

(2) Въздухът за подходящо дозиране на горивото и разпределение на сместа с клапани на системата на входното устройство във всяко положение.

(b) Не се изисква за JAR-25.

(c) Входните устройства за въздух не могат да се отварят в обтекателя, освен ако тази част от обтекателя е изолирана от секцията на принадлежностите на двигателя посредством огнеупорна диафрагма.

(d) (1)
Трябва да има средства за предотвратяване попадането във входното устройство на двигателя на опасни количества теч на гориво или преливане от дренажни, вентилационни или други компоненти от системи работещи със запалими течности, и

(2) Самолетът трябва да е проектиран да предотврати попадането на опасни количества вода или киша от пистата за излитане и кацане, рульожката или други експлоатационни повърхности на летището, в каналите на входното устройство и те трябва да са разположени или защитени така, че да минимизират засмукването на чужди тела по време на излитането, кацането и рулирането на самолета.

(e) Ако входното устройство на двигателя съдържа части или компоненти, които биха се повредили от попадането във входното устройство на чужди тела, трябва да се демонстрира, чрез изпитания или  ако е подходящо, чрез анализи, че конструкцията на входното устройство може да издържи условията на изпитанието за засмукване на чужди тела съгласно JAR-Е 790 и JAR-Е 800, без повреда на части или компоненти, които биха създали опасност.



	JAR 25.1093 Air intake system de-icing and

anti-icing provisions

(a) Not required for JAR–25.

(b) Turbine engines

(1) Each turbine engine must operate

throughout the flight power range of the engine

(including idling), without the accumulation of

ice on the engine, inlet system components, or

airframe components that would adversely

affect engine operation or cause a serious loss

of power or thrust (see ACJ 25.1093 (b).) –

(i) Under the icing conditions

specified in Appendix C.

(ii) Reserved

(2) Each engine must idle for 30

minutes on the ground, with the air bleed

available for engine icing protection at its

critical condition, without adverse effect, in an

atmosphere that is at a temperature between

15º and 30ºF (between –9º and –1ºC) and has a

liquid water content not less than 0·3 grams per

cubic metre in the form of drops having a mean

effective diameter not less than 20 microns,

followed by a momentary operation at take-off

power or thrust. During the 30 minutes of idle

operation, the engine may be run up

periodically to a moderate power or thrust

setting.

(c) Not required for JAR–25.
	JAR 25.1093
Предвиждания за противообледенителни системи на входното устройство

(a) Не се изисква за JAR-25.

(b) Газотурбинни двигатели.

(1) Всеки газотурбинен двигател трябва да работи през целия диапазон от полетни режими (включващ режим “Малък газ”), без натрупване на лед върху двигателя, компонентите на входното устройство или компонентите от планера, които биха повлияли неблагоприятно върху работата на двигателя или биха причинили сериозна загуба на мощност или теглителна сила -

(i) При условията на обледеняване, определени в Приложение С.

(ii) Запазен.

(2) Всеки двигател трябва да работи на замята на режим “малък газ” до 30 минути с отвеждане на въздух за предпазване на двигателя от обледеняване при критични условия, без неблагоприятно въздействие, в атмосфера с температура между 15( и 30(F (-9( и -1(С) и съдържание на вода не по-малко от 0,3 грама на кубичен метър във формата на капки имащи среден действителен диаметър не по-малък от 20 микрона, последван от краткотрайна работа на двигателя на режим “излетна мощност или теглителна сила”. По време на 30-минутната работа на двигателя на режим “малък газ”, двигателят може периодично да се поставя на режими съответстващи на умерена мощност или теглителна сила.

(c) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.1103 Air intake system ducts and air

duct systems

(a) Not required for JAR–25.

(b) Each air intake system must be –

(1) Strong enough to prevent structural

failure resulting from engine surging; and

(2) Fire-resistant if it is in any fire zone for

which a fire extinguishing system is required.

(c) Each duct connected to components

between which relative motion could exist must

have means for flexibility.

(d) For bleed air systems no hazard may

result if a duct rupture or failure occurs at any

point between the engine port and the aeroplane

unit served by the bleed air. (See ACJ 25.1103

(d).)

(e) Not required for JAR–25.

(f) Not required for JAR–25.
	JAR 25.1103
Канали на входното устройство и системи от въздушни канали

(a) Не се изисква за JAR-25.

(b) Всяко входно устройство за въздух трябва да е-

(1) Достатъчно здраво, за да предотврати конструктивна повреда, причинена от помпажиране на двигателя, и

(2) Огнеустойчиво, ако е разположена в някаква пожарна зона, за която се изисква наличието на противо-пожарна система.

(c) Всеки канал свързан към компоненти, между които може да съществуват относителни премествания, трябва да имат средства за осигуряване на гъвкавост.

(d) За системите за отвеждане на въздух не може да се получават опасни състояния, ако се получи разрушаване на канал или повреда в което и да е място между фланеца за отвеждане на въздуха от двигателя и агрегата на самолета, обслужван от отведения въздух.

(e) Не се изисква за JAR-25.

(f) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.1105 Air intake system screens

[Not required for JAR–25.]
	JAR 25.1105
Екрани на въздухозаборните системи

Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.1107 Inter-coolers and after-coolers

[Not required for JAR–25.]
	JAR 25.1107
Междинни охладители и крайни охладители

Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.1121 General

For powerplant installations the following

apply:

(a) Each exhaust system must ensure safe

disposal of exhaust gases without fire hazard or

carbon monoxide contamination in any personnel

compartment. For test purposes, any acceptable

carbon monoxide detection method may be used

to show the absence of carbon monoxide. (See

ACJ 25.1121(a).)

(b) Each exhaust system part with a surface

hot enough to ignite flammable fluids or vapours

must be located or shielded so that leakage from

any system carrying flammable fluids or vapours

will not result in a fire caused by impingement of

the fluids or vapours on any part of the exhaust

system including shields for the exhaust system.

(See ACJ 25.1121(b).)

(c) Each component that hot exhaust gases

could strike, or that could be subjected to high

temperatures from exhaust system parts, must be

fireproof. All exhaust system components must

be separated by fireproof shields from adjacent

parts of the aeroplane that are outside the engine

compartment.

(d) No exhaust gases may discharge so as to

cause a fire hazard with respect to any flammable

fluid vent or drain.

(e) No exhaust gases may discharge where

they will cause a glare seriously affecting pilot

vision at night.

(f) Each exhaust system component must be

ventilated to prevent points of excessively high

temperature.

(g) Each exhaust shroud must be ventilated

or insulated to avoid, during normal operation, a

temperature high enough to ignite any flammable

fluids or vapours external to the shroud.
	Система за изпускане на газовеТЕ

JAR 25.1121
Общи положения

За инсталирания на силовите установки се отнася следното:

(a) Всяка система за изпускане на газове трябва да осигури безопасно изпускане на изгорелите газове без опасност от пожар или замърсяване с въглероден окис на каквито и да са отсеци обитавани от членове на екипажа или пътници. За целите на изпитването, може да се използват всякакви приемливи методи за откриване наличието на въглероден окис, за да се демонстрира отсъствието му.

(b) Всяка част от изпускателната система с достатъчно гореща повърхност да възпламени запалима течност или изпарения, трябва да е разположена или екранирана така, че теч от всяка система работеща със запалими течности или изпарения няма да доведе до пожар, причинен от въздействие на течности или изпарения върху някоя част от изпускателната система, включваща екрани за изпускателната система.

(c) Всеки компонент който може да има съприкосновение с изпускани горещи газове или може да е подложен на високи температури от части на изпускателната система, трябва да е огнеупорен. Всички компоненти на изпускателната система трябва да са отделени от огнеупорни прегради от съседно разположените части на самолета, които са извън двигателния отсек.

(d) Не могат да се изпускат изгорели газове така, че да предизвикват опасност от пожар с отчитане на дрениране или вентилиране на всякакви запалими течности.

(e) Не може да се изпускат изгорели газове, там където те ще предизвикат отблясъци, сериозно влияещи върху обзора на пилотите през нощта.

(f) Всеки компонент от изпускателната система трябва да се вентилира за предпазване от точки с необикновено висока температура.

(g) Всеки кожух на изпускателната система трябва да е вентилиран или изолиран за да предотврати, по време на нормалната експлоатация, достатъчно висока температура за възпламеняване на всякакви запалими течности или изпарения, по външната повърхност на кожуха.



	JAR 25.1123 Exhaust piping

For powerplant installations, the following

apply:

(a) Exhaust piping must be heat and

corrosion resistant, and must have provisions to

prevent failure due to expansion by operating

temperatures.

(b) Piping must be supported to withstand

any vibration and inertia loads to which it would

be subjected in operation; and

(c) Piping connected to components between

which relative motion could exist must have

means for flexibility.
	JAR 25.1123
Топлообменници, закривани от изпускани изгорели газове

За инсталации на силови установки се отнася следното:

(a) Изпускателните тръби трябва да са топлинно и корозионно устойчиви и трябва да имат предвиждания за предотвратяване на повреда, поради разширение вследствие въздействието на експлоатационни температури.

(b) Тръбите трябва да са закрепени така, че да могат да издържат всякакви вибрационни и инерционни натоварвания, на които те биха били подложени в експлоатацията, и

(c) Тръбопроводите, свързващи компоненти между които биха могли да съществуват относителни премествания, трябва да имат средства за осигуряване на гъвкавост.



	JAR 25.1125 Exhaust heat exchangers

[Not required for JAR–25.]
	JAR 25.1125
Изпускателни топлообменници

Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.1127 Exhaust driven turbo-superchargers

Not required for JAR–25.
	JAR 25.1127
Турбокомпресори задвижвани от изпусканите изгорели газове

Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.1141 Powerplant controls: general

Each powerplant control must be located,

arranged, and designed under JAR 25.777 to

25.781 and marked under JAR 25.1555. In

addition, it must meet the following requirements:

(a) Each control must be located so that it

cannot be inadvertently operated by persons

entering, leaving, or moving normally in, the

cockpit.

(b) Each flexible control must be approved

or must be shown to be suitable for the particular

application.

(c) Each control must have sufficient

strength and rigidity to withstand operating loads

without failure and without excessive deflection.

(d) Each control must be able to maintain any

set position without constant attention by flight-crew

members and without creep due to control

loads or vibration.

(e) The portion of each powerplant control

located in a designated fire zone that is required

to be operated in the event of fire must be at least

[fire resistant. (See JAR 25.903(c).) ]

(f) Powerplant valve controls located in the

cockpit must have –

(1) For manual valves, positive stops or

in the case of fuel valves suitable index

provisions, in the open and closed positions;

and

(2) In the case of valves controlled

from the cockpit other than by mechanical

means, where the correct functioning of such a

valve is essential for the safe operation of the

aeroplane, a valve position indicator operated

by a system which senses directly that the valve

has attained the position selected, unless other

indications in the cockpit give the flight crew a

clear indication that the valve has moved to the

selected position. (See ACJ 25.1141(f).)
	УПРАВЛЕНИЕ НА СИЛОВИТЕ УСТАНОВКИ И ПРИНАДЛЕЖНОСТИ

JAR 25.1141
Управление на силовите установки: Общи положения

Всяко управление на силова установка трябва да е установено, разположено и проектирано съгласно JAR 25.777 до 25.781 и маркирано съгласно JAR 25.1555. В допълнение то трябва да отговаря на следните изисквания:

(a) Всяко управление трябва да е разположено така, че да не може да се отклони непреднамерено от хора, влизащи, излизащи или движещи се нормално в пилотската кабина.

(b) Всяко гъвкаво управление трябва да е одобрено или трябва да е демонстрирано, че е подходящо за специфичното му използване.

(c) Всяко управление трябва да има достатъчна якост и коравина да издържи експлоатационните натоварвания, без повреждане и без прекомерни деформации.

(d) Всяко управление трябва да е в състояние да поддържа всякакви положения за настройка, без постоянно внимание от страна на членовете на летателния екипаж и без пластични деформации, вследствие на натоварвания от управлението или вибрации.

(e) Част от всяко управление на силова установка, разположено в пожарна зона, което се изисква да работи в случай на възникване на пожар, трябва най-малко да е пожаро-устойчиво.

(f) Кранове за управление на силовата установка, разположени в пилотската кабина, трябва да имат –

(1) За ръчно управляемите кранове, сигурни крайни положения или в случая за горивни кранове, подходящи индекси за отвореното или затвореното им положение, и

(2) В случая за кранове, управлявани от пилотската кабина, с немеханични средства, където коректната работа на тези кранове е съществено за безопасната експлоатация на самолета, трябва да има индикатор за положението на крана, управляван от система, която директно констатира, че кранът е заел избраното положение, освен ако друга индикация в пилотската кабина дава на летателния екипаж ясна индикация, че кранът се е преместил в избраното положение.



	JAR 25.1143 Engine controls

(a) There must be a separate power or thrust

control for each engine.

(b) Power and thrust controls must be

arranged to allow –

(1) Separate control of each engine;

and

(2) Simultaneous control of all engines.

(c) Each power and thrust control must

provide a positive and immediately responsive

means of controlling its engine.

(d) For each fluid injection (other than fuel)

system and its controls not provided and approved

as part of the engine, the applicant must show that

the flow of the injection fluid is adequately

controlled.

(e) If a power or thrust control incorporates a

fuel shut-off feature, the control must have a

means to prevent the inadvertent movement of the

control into the shut-off position. The means

must –

(1) Have a positive lock or stop at the

idle position; and

(2) Require a separate and distinct

operation to place the control in the shut-off

position.
	JAR 25.1143
Управление на двигателя

(a) Трябва да има отделно управление на мощността или теглителната сила за всеки двигател.

(b) Управлението на мощността или теглителната сила трябва да е разположено така, че да позволи:

(1) Отделно управление на всеки двигател.

(2) Съвместно управление на всички двигатели.

(c) Всяко управление на мощността или теглителната сила трябва да осигурява сигурни и незабавно реагиращи средства за управление на съответния двигател.

(d) За всяка система за впръскване на флуид (различен от гориво) и нейното управление, непредвиждана и неутвърдена, като част от двигателя, кандидатстващият трябва да демонстрира, че разходът на впръсквания флуид е адекватно управляем.

(e) Ако управлението на мощността или теглителната сила включва средства за изключване подаването на гориво към двигателя, управлението трябва да има средства за предотвратяване на непреднамерено преместване на управлението в положение за изключване подаването на гориво. Тези средства трябва -

(1) Да имат надеждно заключване или упор на положението на управлението, съответстващо на режим “малък газ”, и

(2) Да изискват отделно и ясно различимо опериране за поставяне на управлението в положение за изключване на подаването на горивото.



	JAR 25.1145 Ignition switches

(a) Ignition switches must control each

engine ignition circuit on each engine.

(b) There must be means to quickly shut off

all ignition by the grouping of switches or by a

master ignition control.

(c) Each group of ignition switches and each

master ignition control, except ignition switches

for turbine engine installations for which

continuous ignition is not required, must have a

means to prevent their inadvertent operation.
	JAR 25.1145
Превключватели за запалване

(a) Превключвателите за запалване трябва да управляват всяка електрическа верига за запалване на всеки двигател.

(b) Трябва да има средства за бързо изключване на всички запалвания, чрез групиране на превключвателите или чрез използване на главен превключвател за управление на запалването.

(c) Всяка група от превключватели за запалване и всеки главен превключвател на управление на запалването, с изключение на ключовете за запалване на инсталирани газо-турбини двигатели, за които не се изисква непрестанно подаване на запалването, трябва да имат средства за предотвратяване на тяхното непреднамерено превключване.



	JAR 25.1149 Propeller speed and pitch

controls

(a) There must be a separate propeller speed

and pitch control for each propeller.

(b) The controls must be grouped and

arranged to allow –

(1) Separate control of each propeller;

and

(2) Simultaneous control of all

propellers.

(c) The controls must allow synchronisation

of all propellers.

(d) The propeller speed and pitch controls

must be to the right of, and at least one inch

below, the pilot’s throttle controls.


	JAR 25.1149
Управление на честотата на въртене на витлото и ъглите на поставяне на лопатите му

(a) За всяко витло трябва да има отделно управление на честотата на въртене на витлото и управление на стъпката на витлото.

(b) Управленията трябва да се групират и разполагат така, че да позволяват:

(1) Отделно управление за всяко витло.

(2) Едновременно управление на всички витла.

(c) Управлението трябва да позволява синхронизация на всички витла.

(d) Управлението на честотата на въртене на витлото и управлението на стъпката на витлото трябва да е от дясната страна и поне един инч под ръчките за управлението на дросела.



	JAR 25.1153 Propeller feathering controls

(a) There must be a separate propeller

feathering control for each propeller. The control

must have means to prevent its inadvertent

operation.

(b) If feathering is accomplished by

movement of the propeller pitch or speed control

lever, there must be means to prevent the

inadvertent movement of this lever to the

feathering position during normal operation.
	JAR 25.1153
Управление на флюгиране на витлата

(a) Трябва да има отделно управление на флюгирането на всяко витло. Управлението трябва да има средства за предотвратяване на неговото непреднамерено задействане.

(b) Ако се извършва флюгиране посредством преместване на ръчките за управление на стъпката на витлото или управление на честотата на въртене на витлото, трябва да има средства за предотвратяване на непреднамерено преместване на тези ръчки на положение на флюгиране по време на нормалната експлоатация.



	JAR 25.1155 Reverse thrust and propeller

pitch settings below the flight

regime

Each control for reverse thrust and for

propeller pitch settings below the flight regime

must have means to prevent its inadvertent

operation. The means must have a positive lock

or stop at the flight idle position and must require

a separate and distinct operation by the crew to

displace the control from the flight regime

(forward thrust engine regime for turbo-jet

powered aeroplanes).
	JAR 25.1155
Реверс на теглителната сила и поставяне на стъпката на витлото под полетен режим

Всяко управление на реврсираната теглителна сила и стъпката на витлото под полетния режим, трябва да има средства за предотвратяване на неговото непреднамерено преместване. Средствата трябва да имат надеждно заключване или механични упори в положение съответстващо на режим “полетен малък газ” и трябва да изискват отделни и отчетливи действия от членовете на екипажа за преместване на управлението от полетният режим (режим на двигателя с насочена напред теглителна сила за самолетите задвижвани с газотурбинни двигатели).



	JAR 25.1161 Fuel jettisoning system

controls

Each fuel jettisoning system control must have

guards to prevent inadvertent operation. No

control may be near any fire extinguisher control

or other control used to combat fire.
	JAR 25.1161
Управление на системата за изхвърляне на горивото

Всяко управление на система за изхвърляне на горивото трябва да има предпазители за предотвратяване на непреднамереното му преместване. Не може управлението на системата за принудително изхвърляне на горивото да се намира в близост до каквото и да е управление на противо-пожарна система или друго управление използвано за борба пожар.

.



	JAR 25.1163 Powerplant accessories

(a) Each engine-mounted accessory must –

(1) Be approved for mounting on the

engine involved;

(2) Use the provisions on the engine for

mounting; and

(3) Be sealed to prevent contamination

of the engine oil system and the accessory

system.

(b) Electrical equipment subject to arcing or

sparking must be installed to minimise the

probability of contact with any flammable fluids

or vapours that might be present in a free state.

(c) If continued rotation of an engine-driven

cabin supercharger or of any remote accessory

driven by the engine is hazardous if

malfunctioning occurs, there must be means to

prevent rotation without interfering with the

continued operation of the engine.
	JAR 25.1163
Принадлежности на силовата установка

(a) Всяка принадлежност, монтирана на двигателя трябва -

(1) Да е одобрена за включване в монтажа на двигателя.

(2) Да използва предвидени средства за монтиране на двигателя, и

(3) Да е уплътнена за да се предотврати замърсяване на маслената система на двигателя и системата на принадлежностите.

(b) Електрическото оборудване изложено на въздействието на волтова дъга или на искрене трябва да е инсталирано така, че да се минимизира вероятността от контакт между него и всякакви запалими течности или изпарения, които може да се намират в свободно състояние.

(c) Ако продължаване на въртенето на задвижван от двигателя нагнетател в кабината или на която и да е отделна принадлежност, задвижвана от двигателя е опасно, ако възникне ненормална работа, трябва да има средства за предотвратяване на въртенето без да се влияе върху непрекъснатата работа на двигателя.



	JAR 25.1165 Engine ignition systems

(a) Each battery ignition system must be

supplemented by a generator that is automatically

available as an alternate source of electrical

energy to allow continued engine operation if any

battery becomes depleted.

(b) The capacity of batteries and generators

must be large enough to meet the simultaneous

demands of the engine ignition system and the

greatest demands of any electrical system

components that draw electrical energy from the

same source.

(c) The design of the engine ignition system

must account for –

(1) The condition of an inoperative

generator;

(2) The condition of a completely

depleted battery with the generator running at

its normal operating speed; and

(3) The condition of a completely

depleted battery with the generator operating at

idling speed, if there is only one battery.

(d) Not required for JAR–25.

(e) No ground wire for any engine may be

routed through a fire zone of another engine

unless each part of that wire within that zone is

fireproof.

(f) Each ignition system must be independent

of any electrical circuit not used for assisting,

controlling, or analysing the operation of that

system.

(g) There must be means to warn appropriate

flight-crew members if the malfunctioning of any

part of the electrical system is causing the

continuous discharge of any battery necessary for

engine ignition.

(h) Each engine ignition system of a turbine

powered aeroplane must be considered an

essential electrical load.
	JAR 25.1165
Запалителни системи на двигател

(a) Всяка акумулаторна запалителна система трябва да е допълнена с генератор, който е автоматично разполагаем, като алтернативен източник на електрическа енергия, за да позволи непрекъсната работа на двигателя, ако акумулаторът се разреди.

(b) Капацитетите на акумулаторите и генераторите трябва да са достатъчно големи за да покриват едновременната консумация на двигателната запална система и най-голямата консумация на всякакви компоненти на електрически системи, които черпят електрическа енергия от същия източник.

(c) Конструкцията на запалната система на двигателя трябва да е пресметната за -

(1) Условия на неработещ генератор;

(2) Условия на напълно разредени акумулатори и с работещ генератор на неговата нормална експлоатационна честота на въртене, и

(3) Условия на напълно разредени акумулатори с генератор, работещ при честота на въртене, на режим “малък газ”, ако има само един работещ акумулатор.

(d) Не се изисква за JAR-25.

(e) Не може да се прекарва замасяващ кабел за който и да е двигател през пожарни зони на друг двигател, освен ако всяка част от този кабел в рамките на тези зони е огнеупорна.

(f) Всякак запалителна система трябва да е независима от която и да е електрическа верига, която не се използва за подпомагане, управление и анализиране на работата на тази система.

(g) Трябва да има средства за предупреждение на съответните членове от летателния екипаж, ако ненормална работа на която и да е част от електрическата система причинява непрекъснато разреждане на които и да е акумулатор, необходим за запалване на двигателя.

(h) Всяка запалителна система на двигател на самолети оборудвани с газотурбинни двигатели трябва да отчита основното електрическо натоварване.



	JAR 25.1167 Accessory gearboxes

For aeroplanes equipped with an accessory

gearbox that is not certificated as part of an

engine –

(a) The engine with gearbox and connecting

transmissions and shafts attached must be

subjected to the test specified in JAR–E 160 and

JAR–E 740, as applicable.

(b) The accessory gearbox must meet the

requirements of JAR–E 80 and JAR–E 590, as

applicable; and

(c) Possible misalignments and torsional

loadings of the gearbox, transmission, and shaft

system, expected to result under normal operating

conditions must be evaluated.
	JAR 25.1167
Предавателни кутии на принадлежностите

За самолети оборудвани с предавателна кутия на принадлежностите, която не е сертифицирана, като част от двигателя -

(a) Двигателят с предавателна кутия и свързваща трансмисия и съединени валове трябва да се подложи на изпитание, определен в JAR-Е 160 и JAR-Е 740, които са приложими.

(b) Предавателната кутия трябва да отговаря на изискванията на JAR-Е 80 и JAR-Е 590, които са приложими.

(c) Трябва да се оценят възможните несъосности и усукващи натоварвания на предавателните кутии, трансмисии и система от валове, получени при нормални експлоатационни условия.



	JAR 25.1181 Designated fire zones: regions

included

(See ACJ 25.1181.)

(a) Designated fire zones are –

(1) The engine power section;

(2) The engine accessory section;

(3) Any complete powerplant

compartment in which no isolation is provided

between the engine power section and the

engine accessory section;

(4) Not required for JAR–25.

(5) Any fuel-burning heater and other

combustion equipment installation described in

JAR 25.859;

(6) The compressor and accessory

sections of turbine engines; and

(7) Combustor, turbine, and tailpipe

sections of turbine engine installations that

contain lines or components carrying

flammable fluids or gases.

(b) Each designated fire zone must meet the

requirements of JAR 25.867, 25.869, and 25.1185

to 25.1203.
	Противо-пожарна защита на силовата установка

JAR 25.1181
Определяне на пожарни зони: включени области

(a) Определени пожарни зони са -

(1) Енергийният отсек на двигателя.

(2) Отсекът на принадлежностите на двигателя.

(3) Който и да е отсек на силовата установка, в който няма изолация от отсека на двигателя и отсека на принадлежностите.

(4) Не се изисква за JAR-25.

(5) Който и да е отоплител с изгаряне на гориво и друго оборудване за горене, монтажът на което е описан в JAR 25.859.

(6) Отсеците на компресора и на принадлежностите на двигателя за газотурбинни двигатели, и

(7) Отсеците на горивната камера, турбината и изходната тръба от инсталирането на газотурбинните двигатели, които съдържат тръбопроводи или компоненти, пренасящи запалими течности или газове.

(b) Всяка определена пожарна зона трябва да отговаря на изискванията на JAR 25.867, 25.869 и 25.1185 до 25.1203.



	JAR 25.1182 Nacelle areas behind firewalls,

and engine pod attaching

structures containing flam-mable

fluid lines

(a) Each nacelle area immediately behind the

firewall, and each portion of any engine pod

attaching structure containing flammable fluid

lines, must meet each requirement of JAR 25.1103

(b), 25.1165 (e), 25.1183, 25.1185 (c), 21.1187,

25.1189 and 25.1195 to 25.1203, including those

concerning designated fire zones. However,

engine pod attaching structures need not contain

fire detection or extinguishing means.

(b) For each area covered by sub-paragraph

(a) of this paragraph that contains a retractable

landing gear, compliance with that sub-paragraph

need only be shown with the landing gear

retracted.
	JAR 25.1182
Зони в гондолите на двигателите зад пожарните стени и свързани с двигателния отсек конструктивни елементи, съдържащи тръбопроводи със запалими течности

(a) Всяка зона в гондолата на двигателя непосредствено зад пожарната стена и всяка част от които и да са свързани с двигателния отсек конструктивни елементи, съдържащи тръбопроводи със запалими течности, трябва да отговарят на изискванията на JAR 25.1103(b), 25.1165(е), 25.1183, 25.1185(с), 25.1187, 25.1189 и 25.1195 до 25.1203, включително тези отнасящи се за определени пожарни зони. Обаче, свързаните с двигателния отсек конструкции не е необходимо да съдържат детектори за откриване на пожар или средства за гасене на пожар.

(b) За всяка зона, за която се отнася подпараграф (а) на този параграф, която съдържа прибиращ се колесник, съответствието с този подпараграф е необходимо да се демонстрира само с прибран колесник.



	JAR 25.1183 Flammable fluid-carrying

components

(a) Except as provided in sub-paragraph (b)

of this paragraph, each line, fitting, and other

component carrying flammable fluid in any area

subject to engine fire conditions, and each

component which conveys or contains flammable

fluid in a designated fire zone must be fire

resistant, except that flammable fluid tanks and

supports in a designated fire zone must be

fireproof or be enclosed by a fireproof shield

unless damage by fire to any non-fireproof part

will not cause leakage or spillage of flammable

fluid. Components must be shielded or located to

safeguard against the ignition of leaking

flammable fluid.

(b) Sub-paragraph (a) of this paragraph does

not apply to –

(1) Lines, fittings and components

which are already approved as part of a type

certificated engine; and

(2) Vent and drain lines, and their

fittings, whose failure will not result in, or add

to, a fire hazard.

(c) All components, including ducts, within a

designated fire zone must be fireproof if, when

exposed to or damaged by fire, they could –

(1) Result in fire spreading to other

regions of the aeroplane, or

(2) Cause unintentional operation of, or

inability to operate, essential services or

equipment.
	JAR 25.1183
Компоненти пренасящи запалими флуиди

(a) Освен както е предвидено в подпараграф (b) на този параграф, всеки тръбопровод, фитинг и друг компонент, пренасящищи запалими течности в която и да е зона, изложена на пожарни условия от двигателя и всеки компонент който транспортира или съдържа запалими течности в определена пожарна зона, трябва да са огнеустойчиви, освен това резервоарите със запалими течности и крепежните елементи в определени пожарни зони трябва да са огнеупорни или да са защитени от огнеупорни екрани, освен ако повреда от открит огън на която и да е неогнеупорна част няма да доведе до теч или разливане на запалим флуид. Компонентите трябва да са екранирани или разположени в гарантирано срещу възпламеняване на запалими течности.

(b) Подпараграф (а) на този параграф не се отнася за-

(1) Тръбопроводи, съединителни елементи и компоненти, които вече са одобрени като част от типовия сертификат на двигателя, и

(2) Вентилационни и дренажни тръбопроводи и техните фитинги, чийто повреди няма да доведат до или да увеличат опасността от пожар.

(c) Всички компоненти, включващи канали вътре в определена пожарна зона, трябва да са огнеупорни, ако когато са изложени на или повредени от пожар, те биха могли -

(1) Да доведат до разпространение на пожара към други зони на самолета, или

(2) Да причинят неумишлено изпълнение на или невъзможност за изпълнение на основните дейности или работа на оборудването.



	JAR 25.1185 Flammable fluids

[(a) No tank or reservoir that is a part of a]

system containing flammable fluids or gases may

be in a designated fire zone unless the fluid

contained, the design of the system, the materials

used in the tank, the shut-off means, and all

connections, lines and controls provide a degree

of safety equal to that which would exist if the

tank or reservoir were outside such a zone.

(b) There must be at least 0·5 inches of clear

airspace between each tank or reservoir and each

firewall or shroud isolating a designated fire zone.

(c) Absorbent materials close to flammable

fluid system components that might leak must be

covered or treated to prevent the absorption of

hazardous quantities of fluids.
	JAR 25.1185
Запалими течности

(a) Не може резервоар или еквивалентен съд за съхранение, който е част от система, съдържаща запалими течности или газове да са разположени в определени пожарни зони, освен ако съдържаната течност, конструкцията на системата, използваните материали, средствата за изключване и всички съединителни елементи, тръбопроводи и управления осигуряват степен на безопасност, равна на тази, която би съществувала в резервоара или еквивалентния съд за съхранение, ако бяха разположени извън пожарна зона.

(b) Трябва да има не по–малко от 0,5 инча свободно пространство между всеки резервоар или еквивалентен съд за съхранение и всяка пожарна стена или екран изолиращ определена пожарна зона.

(c) Абсорбиращи материали в близост до компоненти от системи съдържащи запалими течности, които може да имат течове, трябва да са покрити или обработени да предотвратят абсорбирането на опасни количества течности.



	JAR 25.1187 Drainage and ventilation of fire

zones

(a) There must be complete drainage of each

part of each designated fire zone to minimise the

hazards resulting from failure or malfunctioning

of any component containing flammable fluids.

The drainage means must be –

(1) Effective under conditions expected

to prevail when drainage is needed; and

(2) Arranged so that no discharge fluid

will cause an additional fire hazard.

(b) Each designated fire zone must be

ventilated to prevent the accumulation of

flammable vapours.

(c) No ventilation opening may be where it

would allow the entry of flammable fluids,

vapours, or flame from other zones.

(d) Each ventilation means must be arranged

so that no discharged vapours will cause an

additional fire hazard.

(e) Unless the extinguishing agent capacity

and rate of discharge are based on maximum air

flow through a zone, there must be a means to

allow the crew to shut-off sources of forced

ventilation to any fire zone except the engine

power section of the nacelle and the combustion

heater ventilating air ducts.
	JAR 25.1187
Дрениране и вентилиране на пожарни зони

(a) Трябва да има цялостно дрениране на всяка част от всяка определена пожарна зона, за да се минимизират опасностите вследствие на повреди или не работоспособност на които и да са компоненти съдържащи запалителни течности. Средствата за дрениране трябва да са -

(1) Ефикасни при условия очаквани да се получат, когато е необходимо дрениране, и

(2) Разположени така, че изпускането на дренираните течности да не предизвикват допълнителна опасност от пожар.

(b) Всяка определена пожарна зона трябва да е вентилирана, за да се предотврати натрупването на запалими изпарения.

(c) Вентилационните отвори не може да са разположени там, където те биха позволили попадането на запалими течности, изпарения или пламък от други зони.

(d) Всяко вентилационно средство трябва да е разположено така, че изпусканите от него изпарения да не причиняват допълнителна опасност за пожар.

(e) Трябва да има средства позволяващи на екипажа да изключи източниците на създаване на принудителна вентилация за която и да е пожарна зона, с изключение вентилационните въздушни канали в отсека на двигателя в гондолата и на горивния отоплител, освен ако производителността и степента на разпръскване на гасящия агент са базирани върху максималния поток на вентилирания въздух, преминаващ през пожарната зона,  



	JAR 25.1189 Shut-off means

(a) Each engine installation and each fire

zone specified in JAR 25.1181 (a)(5) must have a

means to shut off or otherwise prevent hazardous

quantities of fuel, oil, de-icer, and other

flammable fluids, from flowing into, within, or

through any designated fire zone, except that shut-off

means are not required for –

(1) Lines, fittings, and components

forming an integral part of an engine; and

(2) Oil systems in which all compo-nents

of the system in a designated fire zone,

including the oil tanks, are fireproof or located

in areas not subject to engine fire conditions.

(b) The closing of any fuel shut-off valve for

any engine may not make fuel unavailable to the

remaining engines.

(c) Operation of any shut-off means may not

interfere with the later emergency operation of

other equipment, such as the means for feathering

the propeller.

(d) Each flammable fluid shut-off means and

control must be fireproof or must be located and

protected so that any fire in a fire zone will not

affect its operation.

(e) No hazardous quantity of flammable fluid

may drain into any designated fire zone after shut-off.

(f) There must be means to guard against

inadvertent operation of the shut-off means and to

make it possible for the crew to reopen the shut-off

means in flight after it has been closed.

(g) Each tank-to-engine shut-off valve must

be located so that the operation of the valve will

not be affected by powerplant or engine mount

structural failure.

(h) Each shut-off valve must have a means to

relieve excessive pressure accumulation unless a

means for pressure relief is otherwise provided in

the system.
	JAR 25.1189
Средства за изключване

(a) Всяко инсталиране на двигател и всяка пожарна зона, определени в JAR 25.1181(а)(5) трябва да имат средства за изключване или други средства, предотвратяващи опасни количества гориво, масло, анти-обледенител и други запалими течности да се събират към, във или преминаващи през всякакви определени пожарни зони, с изключение на това, че средство за изключване не се изисква за -

(1) Тръбопроводи, съединителни елементи и компоненти образуващи неразделна част от двигателя, и

(2) Маслени системи в които всички компоненти на системата, разположени в определени пожарни зони, включително маслените резервоари, са огнеупорни или са разположени в зони не изложени на условията за пожар на двигателя.

(b) Затварянето на който и да е гориво изключващ кран (пожарнен кран) за който и да е двигател не може да прекратява горивото за останалите двигатели.

(c) Работата на всякакви изключващи средства не може да пречи на последващите аварийни действия на друго оборудване, такова като средството за флюгиране на витлото.

(d) Всяко средство за изключване и управление на подаването на запалима течност трябва да е огнеупорно или трябва да е разположено и защитено така, че всякакъв пожар в пожарна зона да не въздейства на неговата работа.

(e) Не може да се дренират опасни количества запалими течности в която и да е пожарна зона след изключване.

(f) Трябва да има средства за предпазване срещу непреднамерено включване на изключващите средства и да се осигури възможност за екипажа да отвори отново изключващите средства в полет след, като са били затворени.

(g) Всеки изключващ кран, осигуряващ връзка между резервоара и двигателя трябва да е разположен така, че работата на крана няма да се повлияе от повреда на силовата установка или на елементи от конструкцията за закрепване на двигателя.

(h) Всеки изключващ кран трябва да има средства за изпускане на полученото прекомерно налягане, освен ако са предвидени други средства за изпускане на налягането в системата.



	JAR 25.1191 Firewalls

(a) Each engine, fuel-burning heater, other

combustion equipment intended for operation in

flight, and the combustion, turbine, and tailpipe

sections of turbine engines, must be isolated from

the rest of the aeroplane by firewalls, shrouds, or

equivalent means.

(b) Each firewall and shroud must be –

(1) Fireproof;

(2) Constructed so that no hazardous

quantity of air, fluid, or flame can pass from

the compartment to other parts of the

aeroplane;

(3) Constructed so that each opening is

sealed with close fitting fireproof grommets,

bushings, or firewall fittings; and

(4) Protected against corrosion.
	JAR 25.1191
Пожарни прегради стени

(a) Всеки двигател, горивен отоплител, друго оборудване за горене, предназначено за работа в полет и горивната камера, турбината и изходната тръба на газотурбинните двигатели, трябва да са изолирани от останалите части на самолета чрез пожарни стени, кожуси или еквивалентни средства.

(b) Всяка пожарна стена и кожух трябва да са –

(1) Огнеупорни.

(2) Конструирани така, че да не могат да преминават през тях опасни количества въздух, течности или пламък от конкретния отсек към други части на самолета.

(3) Конструирани така, че всеки отвор да е уплътнен с плътен огнеупорен уплътнителен пръстен, втулка или съединителни елементи на пожарната стена, и

(4) Предпазени срещу корозия.



	JAR 25.1193 Cowling and nacelle skin

(a) Each cowling must be constructed and

supported so that it can resist any vibration,

inertia, and air load to which it may be subjected

in operation.

(b) Cowling must meet the drainage and

ventilation requirements of JAR 25.1187.

(c) On aeroplanes with a diaphragm isolating

the engine power section from the engine

accessory section, each part of the accessory

section cowling subject to flame in case of fire in

the engine power section of the powerplant must –

(1) Be fireproof; and

(2) Meet the requirements of JAR

25.1191.

(d) Each part of the cowling subject to high

temperatures due to its nearness to exhaust system

parts or exhaust gas impingement must be

fireproof.

(e) Each aeroplane must –

(1) Be designed and constructed so that

no fire originating in any fire zone can enter,

either through openings or by burning through

external skin, any other zone or region where it

would create additional hazards;

(2) Meet sub-paragraph (e)(1) of this

paragraph with the landing gear retracted (if

applicable); and

(3) Have fireproof skin in areas subject

to flame if a fire starts in the engine power or

accessory sections.
	JAR 25.1193
Обшивка на обтекатели и гондоли

(a) Всеки обтекател трябва да е конструиран и закрепен така, че да може да издържа всякакви вибрационни и инерционни натоварвания, на които може да е подложен в експлоатацията.

(b) Обтекателите трябва да отговарят на изискванията за дрениране и вентилация съгласно JAR 25.1187.

(c) На самолети с диафрагма, изолираща двигателния енергиен отсек от отсека на принадлежностите на двигателя, всяка част от обтекателя на отсека на принадлежностите, подложена на въздействието на огън в случай на пожар в енергийният отсек на двигателя, трябва -

(1) Да е огнеупорна, и

(2) Да отговаря на изискванията на JAR 25.1191.

(d) Всяка част на обтекателя, подложена на високи температури поради нейното близко разположение до части от системата за изпускане на изгорелите газове или поради въздействия от изгорелите газове, трябва да е огнеупорна.

(e) Всеки самолет трябва –

(1) Да е проектиран и конструиран така, че да не може да попадне огън, идващ от която и да е пожарна зона, през отвори или през прогаряне на външната обшивка, в която и да е друга зона или област, където той ще създаде допълнителна опасност.

(2) Да отговаря на изискванията на подпараграф (е)(1) на този параграф с прибран колесник (ако е приложимо), и

(3) Да има огнеупорна обшивка в зоните подложени на пламъци, ако започне пожар в силовия отсек или отсека на агрегатите на двигателя.



	JAR 25.1195 Fire-extinguisher systems

(a) Except for combustor, turbine, and tail

pipe sections of turbine engine installations that

contain lines or components carrying flammable

fluids or gases for which it is shown that a fire

originating in these sections can be controlled,

there must be a fire extinguisher system serving

each designated fire zone.

(b) The fire-extinguishing system, the

quantity of the extinguishing agent, the rate of

discharge, and the discharge distribution must be

adequate to extinguish fires. It must be shown by

either actual or simulated flight tests that under

critical airflow conditions in flight the discharge

of the extinguishing agent in each designated fire

zone specified in sub-paragraph (a) of this

paragraph will provide an agent concentration

capable of extinguishing fires in that zone and of

minimising the probability of re-ignition. An

individual ‘one-shot’ system may be used for fuel

burning heaters, and other combustion equipment.

For each other designated fire zone, two

discharges must be provided each of which

produces adequate agent concentration. (See ACJ

25.1195 (b).)

(c) The fire-extinguishing system for a

nacelle must be able to simultaneously protect

each zone of the nacelle for which protection is

provided.
	JAR 25.1195
Системи за гасене на пожар

(a) Освен за отсеците на горивната камера, турбината и изходната тръба за инсталации на газотурбинни двигатели, които съдържат тръбопроводи или компоненти, пренасящи запалими течности или газове, за които е демонстрирано, че възникването на пожар в тези отсеци е контролируемо, трябва да има система за гасене на пожар, обслужваща всяка определена пожарна зона.

(b) Системата за гасене на пожар, количеството на пожаро-гасящата смес, степента на разпръскване и разпределението на разпръскваната пожаро-гасяща смес, трябва да са адекватни за потушаване на пожари. Трябва да се демонстрира или чрез действително или чрез симулирано полетно изпитание, че при критични условия на въздушния поток в полет, изпразването на пожаро-гасящата смес във всяка определена пожарна зона, определена в подпараграф (а) на този параграф, ще осигури концентрация на пожаро-гасящата смес, способна да загаси пожарите в тази зона и да минимизира вероятността от повторно възпламеняване. Може да се използва индивидуална еднократно разреждаща се система за отоплители с горене и за другото оборудване за горене. За всяка друга определена пожарна зона, трябва да са осигурени две разреждания на пожаро-гасяща смес, всяко от които създава адекватна концентрация на пожаро-гасяща смес.

(c) Системата за гасене на пожар в гондолите, трябва да е способна едновременно да защити всички зони от гондолата, за които е предвидена защита.



	JAR 25.1197 Fire-extinguishing agents

(a) Fire-extinguishing agents must –

(1) Be capable of extinguishing flames

emanating from any burning of fluids or other

combustible materials in the area protected by

the fire extinguishing system; and

(2) Have thermal stability over the

temperature range likely to be experienced in

the compartment in which they are stored.

(b) If any toxic extinguishing agent is used,

provisions must be made to prevent harmful

concentrations of fluid or fluid vapours (from

leakage during normal operation of the aeroplane

or as a result of discharging the fire extinguisher

on the ground or in flight) from entering any

personnel compartment, even though a defect may

exist in the extinguishing system. This must be

shown by test except for built-in carbon dioxide

fuselage compartment fire extinguishing systems

for which –

(1) Five pounds or less of carbon

dioxide will be discharged, under established

fire control procedures, into any fuselage

compartment; or

(2) There is protective breathing

equipment for each flight-crew member on

flight deck duty.
	JAR 25.1197
Огнегасящи смеси

(a) Огнегасящите смеси трябва –

(1) Да могат да загасят пламъци произтичащи от всякакво горене на флуиди или други горивни материали в зони защитени от система за гасене на пожар, и

(2) Да имат топлинна устойчивост над температурния диапазон, който вероятно може да се очаква в отсека, в който те са инсталирани.

(b) Ако са използвани някакви токсични пожарогасящи смеси, трябва да се направят предвиждания за предотвратяване на вредната концентрация на течности или изпарения на течности (от течове по време на нормалната експлоатация на самолета или като резултат на разреждането на пожарогасящата смес на земя или в полет) от попадането във всякакви отсеци, обитавани от членове на екипажа или пътници, въпреки че може да съществува повреда в системата за гасене на пожар, Това трябва да се демонстрира чрез изпитание, освен ако има вградена система за гасене на пожар с въглероден двуокис в отсеци в тялото на самолета, за която -

(1) Във всеки отсек на тялото на самолета ще се изпразнят пет паунда или по-малко въглероден двуокис при установени процедури за управление при пожар.

(2) Има предпазно оборудване за дишане за всеки член на летателния екипаж дежурно върху приборното табло.



	JAR 25.1199 Extinguishing agent

containers

(a) Each extinguishing agent container must

have a pressure relief to prevent bursting of the

container by excessive internal pressures.

(b) The discharge end of each discharge line

from a pressure relief connection must be located

so that discharge of the fire extinguishing agent

would not damage the aeroplane. The line must

also be located or protected to prevent clogging

caused by ice or other foreign matter.

(c) There must be a means for each fire

extinguishing agent container to indicate that the

container has discharged or that the charging

pressure is below the established minimum

necessary for proper functioning.

(d) The temperature of each container must

be maintained, under intended operating

conditions, to prevent the pressure in the

container from –

(1) Falling below that necessary to

provide an adequate rate of discharge; or

(2) Rising high enough to cause

premature discharge.

(e) If a pyrotechnic capsule is used to

discharge the extinguishing agent, each container

must be installed so that temperature conditions

will not cause hazardous deterioration of the

pyrotechnic capsule.
	JAR 25.1199
Резервоари за пожарогасящата смес

(a) Всеки резервоар за пожарогасяща смес трябва да има клапан за освобождаване на налягането, за да предотврати избухване на контейнера при прекомерни вътрешни налягания.

(b) Накрайника за разреждане на всеки тръбопровод свързан след клапана за освобождаване на налягането трябва да е разположен така, че разреждането на пожарогасящата смес да не повреди самолета. Тръбопроводът също трябва да е разположен или защитен за да предотврати запушване, причинено от лед или други чужди предмети.

(c) Трябва да има средства за всеки резервоар съдържащ пожарогасяща смес за да индикират разреждането на контейнера или да индикират, че налягането за разреждане е по-ниско от установеният минимум, необходим за правилната работа.

(d) Температурата на всеки контейнер трябва да се поддържа, при очаквани експлоатационни условия, за да се предпази налягането в контейнера от -

(1) Падане под това, необходимо за осигуряване на адекватна степен на разреждане , или

(2) Повишаване в достатъчна степен да причини преждевременно разреждане.

(e) Ако се използва пиротехническа капсула за разреждане на пожарогасящата смес, всеки резервоар трябва да е инсталиран така, че температурните условия няма да причинят опасно повреждане на пиротехническата капсула.



	JAR 25.1201 Fire extinguishing system

materials

(a) No material in any fire extinguishing

system may react chemically with any

extinguishing agent so as to create a hazard.

(b) Each system component in an engine

compartment must be fireproof.
	JAR 25.1201
Материали за система за гасене на пожар

(a) Не може материалите, използвани в която и да е система за гасене на пожар да реагират химически с всяка използвана пожарогасяща смес така, че да се създава опасност.

(b) Всеки компонент на система в отсека на двигателя трябва да е огнеупорен.



	JAR 25.1203 Fire-detector system

(a) There must be approved, quick acting fire

or overheat detectors in each designated fire zone,

and in the combustion, turbine, and tailpipe

sections of turbine engine installations, in

numbers and locations ensuring prompt detection

of fire in those zones.

(b) Each fire detector system must be

constructed and installed so that –

(1) It will withstand the vibration,

inertia, and other loads to which it may be

subjected in operation;

(2) There is a means to warn the crew

in the event that the sensor or associated wiring

within a designated fire zone is severed at one

point, unless the system continues to function

as a satisfactory detection system after the

severing; and

(3) There is a means to warn the crew

in the event of a short circuit in the sensor or

associated wiring within a designated fire

zone, unless the system continues to function

as a satisfactory detection system after the

short circuit.

(c) No fire or overheat detector may be

affected by any oil, water, other fluids, or fumes

that might be present.

(d) There must be means to allow the crew to

check, in flight, the functioning of each fire or

overheat detector electric circuit.

(e) Wiring and other components of each fire

or overheat detector system in a fire zone must be

at least fire-resistant.

(f) No fire or overheat detector system

component for any fire zone may pass through

another fire zone, unless –

(1) It is protected against the possibility

of false warnings resulting from fires in zones

through which it passes; or

(2) Each zone involved is

simultaneously protected by the same detector

and extinguishing system.

(g) Each fire detector system must be

constructed so that when it is in the configuration

for installation it will not exceed the alarm

activation time approved for the detectors using

the response time criteria specified in the

appropriate Technical Standard Order for the

detector.
	JAR 25.1203
Системи за откриване наличието на пожар

(a) Трябва да има одобренини, бързо действащи детектори за наличие на пожар или прегряване във всяка определена пожарна зона и отсеците на горивната камера, турбината и изходната тръба за инсталации на газотурбинните двигатели, с численост и разположения, осигуряващи незабавно откриване на пожар в тези зони.

(b) Всяка система за откриване на пожар трябва да е конструирана и инсталирана така, че –

(1) Да може да издържи вибрации, инерционни и други натоварвания, на които тя може да е подложена в експлоатация.

(2) Да има средства за предупреждение на екипажа в случай, че този сензор или свързаните с него кабели в рамките на определена пожарна зона са прекъснати в някаква точка, освен ако системата ще продължи да работи удовлетворително, като система за откриване на наличието на пожар, след прекъсването, и

(3) Да има средства за предупреждение на екипажа в случай на късо съединение в сензорния елемент или свързаните с него кабели в рамките на определена пожарна зона, освен ако системата ще продължи да работи удовлетворително, като система за откриване на наличието на пожар, след полученото късо съединение.

(c) Пожарни детектори или детектори за прегряване не могат да се влияят от всякакво наличие на масло, вода, други течности или изпарения.

(d) Трябва да има средства позволяващи на екипажа да провери в полет функционирането на всяка електрическа верига на детектори за пожар или прегряване.

(e) Свързващи кабели и други компоненти на всяка система, откриваща пожар или прегряване в пожарна зона трябва да са най-малко огнеустойчиви.

(f) Не може компоненти от система за откриване на пожар или прегряване в която и да е пожарна зона да преминават през друга пожарна зона, освен ако –

(1) Те са защитени срещу възможността от фалшиво предупреждение, причинено от пожар в зоните, през които те преминават, или

(2) Всяка упомената зона е съвместно защитена от същата система за откриване и гасене на пожар.

(g) Всяка система за откриване на пожар трябва да е конструирана така, че когато тя е в конфигурация инсталирана на самолета, няма да надвиши времето за предупреждение, одобрено за детекторите, използващи като критерий времето за отзвук, определен в съответното Предписание на техническите стандарти (Technical Standard Order) за детекторите.



	JAR 25.1207 Compliance

Unless otherwise specified, compliance with

the requirements of JAR 25.1181 to 25.1203 must

be shown by a full scale fire test or by one or

more of the following methods:

(a) Tests of similar powerplant

configurations;

(b) Tests of components;

(c) Service experience of aeroplanes with

similar powerplant configurations;

(d) Analysis.
	JAR 25.1207
Съответствие

Освен ако е определено по друг начин, съответствие с изискванията на JAR 25.1181 до 25.1203 трябва да се демонстрира чрез пожарни изпитания в пълен размер или чрез един или повече от следните методи:

(a) Изпитания на подобна силова установка

(b) Изпитания на компоненти

(c) Натрупан опит от експлоатация на самолети с подобни конфигурации на силови установки.

(d) Анализи.



	JAR 25.1301 Function and installation

Each item of installed equipment must –

(a) Be of a kind and design appropriate to its

intended function;

(b) Be labelled as to its identification,

function, or operating limitations, or any

applicable combination of these factors. (See

ACJ 25.1301(b).)

(c) Be installed according to limitations

specified for that equipment; and

(d) Function properly when installed.
	ГЛАВА F – ОБОРУДВАНЕ 

ОБЩИ ПОЛОЖЕНИЯ

JAR 25.1301
Работа и инсталиране

Всяка част от инсталирано оборудване трябва -

(a) Да е типово и конструктивно подходяща за очакваната от нея работа.

(b) Да е обозначена по отношение на нейната идентификация, работа или експлоатационни ограничения или всякакви отнасящи се комбинации от тези фактори.

(c) Да е инсталирана в съответствие с ограниченията, определени за това оборудване, и

(d) Да работи правилно, когато е инсталирана.



	JAR 25.1303 Flight and navigation

instruments

All flight and navigation instruments must have

characteristics suitable for use in the particular

aeroplane considered. The presentation must be

clear and unambiguous.

(a) The following flight and navigation

instruments must be installed so that the

instrument is visible from each pilot station:

(1) A free-air temperature indicator or

an air temperature indicator which provides

indications that are convertible to free-air

temperature.

(2) A clock displaying hours, minutes,

and seconds with a sweep-second pointer or

digital presentation.

(3) A direction indicator (non-stabilised

magnetic compass).

(b) The following flight and navigation

instruments must be installed at each pilot station:

(1) An airspeed indicator. If airspeed

limitations vary with altitude, the indicator

must have a maximum allowable airspeed

indicator showing the variation of VMO with

altitude.

(2) An altimeter (sensitive).

(3) A rate-of-climb indicator (vertical

speed).

(4) A gyroscopic rate of turn indicator

combined with an integral slip-skid indicator

(turn-and-bank indicator) except that only a

slip-skid indicator is required on aeroplanes

fitted with a third attitude instrument system

usable through flight attitudes of 360º of pitch

and roll, which is powered from a source

independent of the electrical generating system

and continues reliable operation for a minimum

of 30 minutes after total failure of the electrical

generating system, and is installed in

accordance with JAR 25.1321 (a).

(5) A bank and pitch indicator (gyro-scopically

stabilised). (See ACJ 25.1303

(b)(5).)

(6) A direction indicator

(gyroscopically stabilised, magnetic or non-magnetic).

(c) The following flight and navigation

instruments are required as prescribed in this

paragraph:

(1) A speed warning device which must give

effective aural warning (differing distinctively

from aural warnings used for other purposes) to

the pilots whenever the speed exceeds VMO plus

6 knots or MMO + 0·01. The upper limit of the

production tolerance for the warning device may

not exceed the prescribed warning speed and the

lower limit must be set to minimise nuisance

warnings. (See ACJ 25.1303 (c)(1).)

(2) A machmeter is required at each pilot

station for aeroplanes with compressibility

limitations not otherwise indicated to the pilot by

the airspeed indicating system required under sub-paragraph

(b)(1) of this paragraph.
	JAR 25.1303
Полетно и навигационно приборно оборудване

Цялото полетно и навигационно приборно оборудване трябва да има характеристики подходящи за използване в разглеждания конкретен самолет. Показанията им трябва да са ясни и недвусмислени.

(a) Трябва да се инсталира следното полетно и навигационно приборно оборудване така, че приборите да са видими от всяко пилотско място:

(1) Индикатор на температурата на несмутения въздух или индикатор на температурата на въздуха, който осигуряват индикация, която е приведена към температурата на несмутения въздух.

(2) Часовник показващ часът, минутите и секундите със задържащ се втори указател или цифрово показание.

(3) Индикатор на направлението на полета на самолета (нестабилизиран магнитен компас).

(b) Трябва да се инсталира следното полетно и навигационно приборно оборудване пред всяко пилотско място.

(1) Индикатор на въздушната скорост. Ако ограниченията на въздушната скорост се променят с изменение на височината на полета, индикаторът трябва да има указател на максималната допустима въздушна скорост, показващ изменението на скоростта VMO с изменение на височината.

(2) Висотомер (чувствителен).

(3) Индикатор на вертикалната скорост на самолета (указващ скороподемността).

(4) Жироскопичен индикатор, указващ завиването на самолета, комбиниран с интегриран индикатор на страничното плъзгане (индикатор на завиването и наклона), освен ако се изисква само индикатор на страничното плъзгане за самолети, оборудвани с трета приборна система за указване на височината на полета, използваема за всички височини на полета с 360( надлъжно и напречно завъртане, който е захранван от източник независим от електрическата приборна система и поддържащ надеждна работа за минимум 30 минути след пълен отказ на електрическата генераторна система и е инсталиран в съответствие с JAR 25.1321(а).

(5) Индикатор на страничния и надлъжния наклони (жироскопично стабилизиран).

(6) Индикатор на посоката на полета (жироскопично стабилизиран, магнитен или не магнитен).

(c) Както е предписано в този параграф, изискват се следните полетни и навигационни прибори:

(1) Предупреждаващи средства по отношение на скоростта, които трябва да дават ефикасно звуково предупреждение (характерно различаващо се от звуковите предупреждения, използвани за други цели) към пилотите, всеки път когато скоростта превиши VMO плюс 6 възела или MMO + 0,01. Горната граница на работния допуск за средствата за предупреждение не може да надвишава описаната скорост за подаване на предупреждение, а долната граница трябва да е поставен така, че да минимизира подаването на нередни предупреждения.

(2) Изисква се измерител на числото на Мах на полета за всяко пилотско място за самолети с ограничения по свиваемост не индикирани по друг начин към пилотите от системата за индикиране на въздушната скорост, изисквана в подпараграф (b)(1) на този параграф.



	JAR 25.1305 Powerplant instruments

The following are required powerplant

instruments:

(a) For all aeroplanes

(1) A fuel pressure warning means for

each engine, or a master warning means for all

engines with provision for isolating the

individual warning means from the master

warning means.

(2) A fuel quantity indicator for each

fuel tank.

(3) An oil quantity indicator for each

oil tank. (The stick gauge required in JAR

25.1337(d) is an acceptable alternative

Change 14 1–F–2 Reissued by Change 15

(4) An oil pressure indicator for each

independent pressure oil system of each engine.

(5) An oil pressure warning means for

each engine, or a master warning means for all

engines with provision for isolating the

individual warning means from the master

warning means.

(6) An oil temperature indicator for

each engine.

(7) Fire-warning devices that provide

visual and audible warning.

(8) An augmentation liquid quantity

indicator (appropriate for the manner in which

the liquid is to be used in operation) for each

tank.

(9) Any other instrumentation or

warning means as listed in the Engine Type

Certificate Data Sheet which is necessary to

ensure safe operation of the aeroplane.

(b) Not required for JAR–25.

(c) For turbine engine-powered aeroplanes.

In addition to the powerplant instruments required

by sub-paragraph (a) of this paragraph, the

following powerplant instruments are required:

(1) A gas temperature indicator for

each engine.

(2) A fuel flowmeter indicator for each

engine.

(3) A tachometer (to indicate the speed

of the rotors with established limiting speeds)

for each engine.

(4) A means to indicate, to the flight

crew, the operation of each engine starter that

can be operated continuously but that is neither

designed for continuous operation nor designed

to prevent hazard if it failed.

(5) An indicator to indicate the

functioning of the powerplant ice protection

system for each engine; this applies only to a

system which is selectable or contains some

means of regulation.

(6) Not required for JAR–25.

(7) Not required for JAR–25.

(8) An indicator or equivalent means to

indicate the proper functioning of any heater

used to prevent ice clogging of fuel system

components.

(d) For turbo-jet engine-powered

aeroplanes. In addition to the powerplant

instruments required by sub-paragraphs (a) and

(c) of this paragraph, the following powerplant

instruments are required:

(1) An indicator to indicate thrust, or a

parameter that is directly related to thrust, to

the pilot. The indication must be based on the

direct measurement of thrust or of the

parameters that are directly related to thrust.

The indicator must indicate a change in thrust

resulting from any engine malfunction, damage

or deterioration. (See ACJ 25.1305 (d)(1).)

(2) A means to indicate to the flight

crew when the thrust reversing device –

(i) Is not in the selected position,

and

(ii) Is in the reverse thrust

position, for each engine using a thrust

reversing device.

(3) An indicator to indicate rotor

system unbalance.

(e) For turbo-propeller-powered aeroplanes.

In addition to the powerplant instruments required

by sub-paragraphs (a) and (c) of this paragraph,

the following powerplant instruments are

required:

(1) A torque indicator for each engine.

(2) Position indicating means to

indicate to the flight crew when the propeller

blade angle is below the flight low pitch

position, for each propeller.

(3) Reserved

(f) For aeroplanes equipped with fluid

systems (other than fuel) for thrust or power

augmentation, an approved means must be

provided to indicate the proper functioning of that

system to the flight crew.
	JAR 25.1305
Прибори за силовата установка

За силовата установка се изискват следващите прибори:
(a) За всички самолети.

(1) Средства за предупреждениe за налягане на горивото за всеки двигател или главно предупреждаващо средство за всички двигатели с предвиждане за отделяне на индивидуалните средства за предупреждение от главното средство.

(2) Индикатор за количеството на горивото във всеки горивен резервоар.

(3) Индикатор за количеството на маслото във всеки маслен резервоар (измерителната пръчка, изисквана в JAR 25.1337(d), е приемлива алтернатива).

(4) Индикатор на налягане на масло за всяка независима напорна маслена система за всеки двигател.

(5) Средство за предупреждение за налягането на маслото за всеки двигател или главно средство за предупреждение за всички двигатели с предвиждане за отделяне на индивидуалното средство за предупреждение от главното средство.

(6) Индикатор на температурата на маслото за всеки двигател.

(7) Устройства за предупреждение на наличието на пожар, които осигуряват визуално и звуково предупреждение.

(8) Индикатор за увеличение на количеството течности (подходящи за начина по който течността ще се използва в експлоатацията) за всеки резервоар.

(9) Всякакви други прибори или средства за предупреждения, както са описани в спецификационния лист на типовия сертификат на двигателя, които са необходими за осигуряване на безопасната експлоатация на самолета.

(b) Не се изисква за JAR-25.

(c) За самолети екипирани с газотурбинни двигатели. В допълнение на приборното оборудване, изисквано от подпараграф (а) на този параграф, се изисква следното двигателно приборно оборудване:

(1) Индикатор за температурата на изгорелите газове за всеки двигател.

(2) Индикатор за измерване на разхода на гориво за всеки двигател.

(3) Честотомер (да индикира честотите на въртене на роторите с установени ограничаващи честоти на въртене) за роторите на всеки двигател.

(4) Средство за индикиране, пред летателния екипаж, на работата на всеки стартер за пускане на двигател, който може да работи непрекъснато, но той не е нито проектирани за непрекъсната работа нито проектиран за предотвратяване на опасност в случай на негова поведа.

(5) Индикатор за указване на работата на системата за предпазване от обледеняване на силовата установка за всеки двигател, това се прилага само за система, която е избираема или съдържа някой средства за регулиране.

(6) Не се изисква за JAR-25.

(7) Не се изисква за JAR-25.

(8) Индикатор или еквивалентно средство за указване на правилната работа на всеки отоплител, използван за предотвратяване на запушване вследствие на обледеняване на компоненти от горивната система.

(d) За самолети с турбореактивни двигатели. В допълнение на инструменталното оборудване, изисквано от подпараграфи (а) и (с) на този параграф, се изисква следното двигателно приборно оборудване:
(1) Индикатор за указване пред пилота на теглителна сила или на параметри, които директно са свързани с теглителна сила. Индикаторът трябва да се базира на директното измерване на теглителната сила или на параметрите, които директно са свързани с теглителната сила. Индикаторът трябва да указва промените в теглителната сила в резултат на всякаква ненормална работа на двигателя, повреди или износване.

(2) Средства за индициране пред летателния екипаж, когато устройството за реверсиране на теглителната сила -

(i)  Не е в избраното положение, и

(ii) Е в положение за реверсиране на теглителната сила, за всеки двигател, използващ реверсивно устройство.

(3) Индикатор за указване на не балансираност на роторните системи на двигателите.

(e) За самолети с турбовитлови двигатели. В допълнение на инструменталното оборудване, изисквано от подпараграфи (а) и (с) на този параграф, се изисква следното двигателно приборно оборудване:

(1) Индикатор на въртящият момент за всеки двигател.

(2) Средства за индикиране пред летателния екипаж на положението за поставянето на лопатите на витлото, когато ъгълът на поставяне на лопатите на витлото е под позицията на полетна минимална стъпка, за всяко витло.

(3) Запазен.

(f) За самолети със системи, работещи с течности (различни от горивото) за увеличаване на мощността или теглителната сила, трябва да се осигурят одобрени средства за указване пред летателния екипаж на правилната работа на тази система.



	JAR 25.1307 Miscellaneous equipment

The following is required miscellaneous

equipment:

(a) Reserved

(b) Two or more independent sources of

electrical energy.

(c) Electrical protective devices, as

prescribed in this JAR–25.

(d) Two systems for two-way radio

communications, with controls for each accessible

from each pilot station, designed and installed so

that failure of one system will not preclude

operation of the other system. The use of a

common antenna system is acceptable if adequate

reliability is shown.

(e) Two systems for radio navigation, with

controls for each accessible from each pilot

station, designed and installed so that failure of

one system will not preclude operation of the

other system. The use of a common antenna

system is acceptable if adequate reliability is

shown.
	JAR 25.1307
Разнородно оборудване

Изискваното разнородно оборудване е следващото -

(a) Запазен.

(b) Два или повече независими източника на електрическа енергия.

(c) Електрически защитни устройства, както са предписани в този JAR-25.

(d) Две системи за двустранните радио-комуникации, с управления достъпни от всеки пилот, седящ на всяко пилотско място, проектирани и инсталирани така, че повреда на едната система няма да изключи работата на другата система. Използването на обща антенна система е допустимо, ако е демонстрирана адекватна надеждност.

(e) Две системи за радио-навигация, с управления достъпни от всеки пилот, седящ на всяко пилотско място, проектирани и инсталирани така, че повреда на едната система няма да изключи работата на другата система. Използването на обща антенна система е допустимо, ако е демонстрирана адекватна надеждност.



	JAR 25.1309 Equipment, systems and

installations

(a) The equipment, systems, and installations

whose functioning is required by the JAR and

national operating regulations must be designed to

ensure that they perform their intended functions

under any foreseeable operating conditions. (See

AMJ 25.1309 and ACJ No. 2 to JAR 25.1309.)

However, systems used for non-essential services

need only comply so far as is necessary to ensure

that the installations are neither a source of danger

in themselves nor liable to prejudice the proper

functioning of any essential service.

(b) The aeroplane systems and associated

components, considered separately and in relation

to other systems, must be designed so that (see

AMJ 25.1309 and ACJ No. 3 to JAR 25.1309 and

AMJ 25.1309(b)) –

(1) The occurrence of any failure

condition which would prevent the continued

safe flight and landing of the aeroplane is

extremely improbable; and

(2) The occurrence of any other failure

condition which would reduce the capability of

the aeroplane or the ability of the crew to cope

with adverse operating conditions is

improbable.

(c) Warning information must be provided to

alert the crew to unsafe system operating

conditions, and to enable them to take appropriate

corrective action. Systems, controls, and

associated monitoring and warning means must be

designed to minimise crew errors which could

create additional hazards. (See AMJ 25.1309 and

ACJ Nos. 4 and 8 to JAR 25.1309.)

(d) Compliance with the requirements of sub-paragraph

(b) of this paragraph must be shown by

analysis, and where necessary, by appropriate

ground, flight, or simulator tests. The analysis

must consider (see AMJ 25.1309) –

(1) Possible modes of failure, including

malfunctions and damage from external

sources;

(2) The probability of multiple failures

and undetected failures;

(3) The resulting effects on the

aeroplane and occupants, considering the stage

of flight and operating conditions; and

(4) The crew warning cues, corrective

action required, and the capability of detecting

faults.

(e) Each installation whose functioning is

required for certification and that requires a

power supply, is an ‘essential load’ on the power

supply. The power sources and the system must

be able to supply the following power loads in

probable operating combinations and for probable

durations (see ACJ No. 6 to JAR 25.1309);

(1) Loads connected to the system with

the system functioning normally.

(2) Essential loads, after failure of any

one prime mover, power converter, or energy

storage device.

(3) Essential loads after failure of –

(i) Any one engine on two-engined

aeroplanes; and

(ii) Any two engines on three-or-more

engined aeroplanes.

After the failure of any two engines on a three-engined

aeroplane, those services essential to

airworthiness must continue to function and

perform adequately within the limits of operation

implied by the emergency conditions. (See ACJ

No. 7 to JAR 25.1309.)

(4) Essential loads for which an

alternate source of power is required by any

applicable JAR or national operating

regulations, after any failure or malfunction in

any one power supply system, distribution

system, or other utilisation system.

(f) In determining compliance with sub-paragraphs

(e)(2) and (3) of this paragraph, the

power loads may be assumed to be reduced under

a monitoring procedure consistent with safety in

the kinds of operation authorised. Loads not

required in controlled flight need not be

considered for the two-engine-inoperative

condition on aeroplanes with three or more

engines.

(g) In showing compliance with sub-paragraphs

(a) and (b) of this paragraph with

regard to system and equipment design and

installation, critical environmental conditions

including vibration and acceleration loads,

handling by personnel and where appropriate fluid

pressure effects, must be considered. For power

generation, distribution and utilisation equipment

required by or used for certification, the ability to

provide continuous safe service under foreseeable

environmental conditions may be shown by

environmental tests, design analysis or reference

to previous comparable service experience on

other aeroplanes.
	JAR 25.1309
Оборудване, системи и инсталации

(a) Оборудването, системите и инсталациите, чието функциониране се изисква от JAR и Националните експлоатационни правила, трябва да са проектирани да осигурят това, че те изпълняват определените им функции при всякакви предвидими експлоатационни условия. Обаче, системите използвани за не основни дейности е необходимо само да осигурят, доколкото това се налага, че инсталирането не е нито източник на опасности само по себе си, нито предразположено към влошаване на правилната работа на всякакви основни дейности.

(b) Системите на самолета и свързаните с тях компоненти, разглеждани отделно и при  взаимодействие с останалите системи, трябва да са проектирани така, че –

(1) Да е извънредно невероятно получаването на всякакви отказови състояния, които биха попречили на продължаването на безопасният полет и кацането на самолета, и

(2) Не са вероятни случаи на всякакви други отказови състояния, които биха намалили експлоатационните качества на самолета или възможността на екипажа да се справя с неблагоприятните експлоатационни условия 

(c) Трябва да се осигури предупредителна информация за алармиране на летателния екипаж за не безопасните експлоатационни състояния на системите и да им позволи да предприемат съответните подходящи коригиращи действия. Системите, управлението и свързаните с тях средства за наблюдение и предупреждение, трябва да са проектирани така, че да минимизират грешки на екипажа, които биха създали допълнителни опасности.

(d) Съответствието с изискванията на подпараграф (b) на този параграф, трябва да се демонстрира чрез анализи, и където е необходими чрез подходящи наземни, полетни или симулирани изпитания. Анализите трябва да отчитат –

(1) Възможни видове повреди, вклюително ненормална работа и повреди от външни източници.

(2) Вероятността от многобройни повреди или не открити повреди.

(3) Получените въздействия върху самолета и пътниците, с отчитане на етапа на полета и експлоатационните условия, и

(4) Предупреждаващите информационни сигнали към екипажа, изискваните коригиращи дейности и способността за откриване на откази.

(e) Всяка инсталация, чието функциониране се изисква за сертифициране и която изисква енергийно осигуряване, е “основен товар” за енергийното подаване. Енергийните източници и системите трябва да могат да подават следните енергийни натоварвания при вероятни експлоатационни комбинации и вероятни времетраения:

(1) Натоварванията свързани със системите при тяхното нормално функциониране.

(2) Основни натоварвания, след повреда на всеки един основен движител, преобразувател на енергия или енергийно съхраняващо устройство.

(3) Основни натоварвания, след повреда на -

(i) Който и да е двигател, на дву-двигателни самолети, и

(ii) Които и да са два двигателя, на три- или повече двигателни самолети.

След повреда на които и да са два двигателя от три-двигателен самолет, тези дейности основни за поддържането на летателната годност, трябва да продължат да функционират и съответно да се извършват в рамките на ограниченията на работата подразбиращи се от аварийните условия.

(4) Основни натоварвания, за които се изискват алтернативни енергийни източници от който и да е отнасящ се JAR или национални експлоатационни правила, след някаква повреда или неработоспособност във всяка една енергийно осигуряваща система, разпределяща система или друга използвана система.

(f) При определяне на съответствието с подпараграфи (е) (2) и (3) на този параграф, енергийните натоварвания може да се допуска да се намалят при процедура за наблюдение съвместима с безопасността на видовете оторизирана експлоатация. Не е необходимо да се разглеждат натоварвания, не изисквани за контролирания полет, при условията на два неработещи двигателя за самолети, екипирани с три и повече двигателя.

(g) За демонстриране на съответствията с подпараграфи (а) и (b) на този параграф относно проектирането и инсталирането на системи и оборудване, трябва да се отчетат критичните околни условия, включващи вибрационни и инерционни натоварвания, управлявани от персонала и където е подходящо, от въздействията на наляганията на течностите. За оборудване генериращо, разпределящо и използващо енергия, изисквано от или използвано за сертифицирането, способността му да осигури продължителна безопасна работа при предвидими околни състояния, може да се демонстрира чрез изпитания в окръжаваща среда, анализи на конструкцията или справка от предишен подобен опит от експлоатация на други самолети.



	JAR 25X1315 Negative acceleration

No hazardous malfunction may occur as a

result of the aeroplane being operated at the

negative accelerations within the flight envelopes

prescribed in JAR 25.333. This must be shown

for the greatest duration expected for the

acceleration. (See also ACJ 25X1315.)
	JAR 25Х1315
Отрицателно ускорение

Не може да възниква опасна ненормална работа в резултат на експлоатиране на самолета при отрицателно ускорение в рамките на полетните диапазони, описани в JAR 25.333. Това трябва да се демонстрира за най-голямата продължителност, очаквана за прилагането на това ускорение.



	JAR 25.1316 System lightning protection

(a) For functions whose failure would

contribute to or cause a condition that would

prevent the continued safe flight and landing of

the aeroplane, each electrical and electronic

system that performs these functions must be

designed and installed to ensure that the operation

and operational capabilities of the systems to

perform these functions are not adversely affected

when the aeroplane is exposed to lightning.

(b) For functions whose failure would

contribute to or cause a condition that would

reduce the capability of the aeroplane or the

ability of the flightcrew to cope with adverse

operating conditions, each electrical and

electronic system that performs these functions

must be designed and installed to ensure that these

functions can be recovered in a timely manner

after the aeroplane is exposed to lightning.

(c) Compliance with the lightning protection

criteria prescribed in sub-paragraphs (a) and (b)

of this paragraph must be shown for exposure to a

severe lightning environment. The applicant must

design for and verify that aircraft electrical/

electronic systems are protected against the

effects of lightning by:

(1) Determining the lightning strike

zones for the aeroplane;

(2) Establishing the external lightning

environment for the zones;

(3) Establishing the internal

environment;

(4) Identifying all the electrical and

electronic systems that are subject to the

requirements of this paragraph, and their

locations on or within the aeroplane;

(5) Establishing the susceptibility of

the systems to the internal and external

lightning environment;

(6) Designing protection; and

(7) Verifying that the protection is

adequate. 
	JAR 25.1316
Защита на системите от удар от мълния

(a) За функционирания, чиито отказ би спомогнал за или би причинил условие, което би попречило на продължителния безопасен полет и кацане на самолета, всяка електрическа или електронна система, които изпълняват тези функции, трябва да са проектирани и инсталирани да осигурят, че експлоатацията и експлоатационната способност на тези системи за да изпълнят тези функции, не са неблагоприятно засегнати, когато самолетът е изложен на удар от мълния.

(b) За функционирания, чиито отказ би спомогнал за или би причинил условие, което би намалило експлоатационната пригодност на самолетът или способността на летателния екипаж да се справи с неблагоприятните експлоатационни условия, всяка електрическа и електронна система, която изпълнява тези функции, трябва да е проектирана и инсталирана  да осигури, че тези функции могат да се възстановят по уместен начин след като самолетът е изложен на удар от мълния.

(c) Съответствието с критериите за защита от удар от мълния, предписани в подпараграфи (а) и (b) на този параграф, трябва да се демонстрират с излагането на условия с наличие на мълнии. Кандидатстващия трябва да определи и потвърди, че самолетните електрически и електронни системи са защитени срещу влиянието на удар от мълния, чрез:

(1) Определяне на вероятните зони от самолета за удар от мълния.

(2) Установяване на външната обстановка на ударът от мълния за зоните.

(3) Установяване на външната обстановка при удар от мълния.

(4) Определяне на всички електрически и електронни системи, които са обект на изискванията на този параграф и тяхното разполагане върху или в рамките на самолета.

(5) Установяване на чувствителността на системите към външната и вътрешната обстановка от ударът от мълния.

(6) Проектирана защита, и

(7) Потвърждаване на това, че защитата е адекватна.



	JAR 25.1321 Arrangement and visibility

(a) Each flight, navigation, and powerplant

instrument for use by any pilot must be plainly

visible to him from his station with the minimum

practicable deviation from his normal position and

line of vision when he is looking forward along

the flight path. Where a third (stand-by)

instrument is fitted, to comply with JAR 25.1303

(b) it must be installed so that both pilots can use

it. (See ACJ 25.1321 (a).)

(b) The flight instruments required by JAR

25.1303 (b) must be grouped on the instrument

panel and centred as nearly as practicable about

the vertical plane of the pilot’s forward vision. In

addition –

(1) The instrument that most effectively

indicates attitude must be on the panel in the

top centre position;

(2) The instrument that most effectively

indicates airspeed must be adjacent to and

directly to the left of the instrument in the top

centre position;

(3) The instrument that most effectively

indicates altitude must be adjacent to and

directly to the right of the instrument in the top

centre position; and

(4) The instrument that most effectively

indicates direction of flight must be adjacent to

and directly below the instrument in the top

centre position.

(c) Required powerplant instruments must be

closely grouped on the instrument panel. In

addition –

(1) The location of identical

powerplant instruments for the engines must

prevent confusion as to which engine each

instrument relates; and

(2) Powerplant instruments vital to the

safe operation of the aeroplane must be plainly

visible to the appropriate crew members.

(d) Instrument panel vibration may not

damage or impair the accuracy of any instrument.

(e) If a visual indicator is provided to

indicate malfunction of an instrument, it must be

effective under all probable cockpit lighting

conditions.
	ПРИБОРИ: ИНСТАЛИРАНЕ

JAR 25.1321
Разполагане и видимост

(a) Всеки полетен, навигационен и на силовата установка прибор от приборното оборудване за използване от който и да е пилот, трябва да е ясно забележим от пилота от мястото му в пилотската кабина с минимално действително отклонение от нормалното му положение и линия на погледа, когато той гледа напред по посока на траекторията на полета на самолета. Където е поставен трети (резервен) прибор, за да се осигури съответствието с JAR 25.1303(b), той трябва да се инсталиран така, че двамата пилота да могат да го използват.

(b) Полетните прибори, изисквани от JAR 25.1303(b) трябва да се групират върху панела на приборното оборудване пред пилотите и центрирано възможно най близко около вертикалната равнина на погледа напред на пилотите. В допълнение -

(1) Приборътът, който най-ефикасно показва пространственото положение, трябва да е на панела в най-горно централно положение.

(2) Приборът, който най-ефикасно показва въздушната скорост, трябва да е близко стоящ до и в ляво на най-горно централно разположения прибор.

(3) Приборът, който най-ефикасно индикира височината на полета, трябва да е близко стоящ и в дясно на най-горно централно разположения прибор.

(4) Приборът, който най-ефикасно индикира направлението на полета, трябва да е близко стоящ и под прибора в най-горна централна позиция.

(c) Изискваните за силовата установка прибори, трябва да са близко групирани върху панела на приборното оборудване. В допълнение –

(1) Разположението на идентичните прибори от приборното оборудване на силовата установка за двигателите, трябва да предотвратява объркване за това към кой двигател се отнася всеки прибор, и

(2) Приборното оборудване на силовата установка, жизнено важно за безопасната експлоатация на самолета, трябва да е явно забележимо за съответния член на на екипажа.

(d) Вибрации на панела на приборното оборудване не могат да повреждат или да намалят точността на отчитане на всеки инструмент.

(e) Ако е предвиден визуален индикатор за указване на ненормална работа на който и да е прибор от приборното оборудване, той трябва да е ефикасен при всички вероятни условия на осветление на пилотската кабина.



	JAR 25.1322 Warning, caution, and advisory

lights

If warning, caution, or advisory lights are

installed in the cockpit, they must, unless

otherwise approved by the Authority, be –

(a) Red, for warning lights (lights indicating

a hazard which may require immediate corrective

action);

(b) Amber, for caution lights (lights

indicating the possible need for future corrective

action);

(c) Green, for safe operation lights; and

(d) Any other colour, including white, for

lights not described in sub-paragraphs (a) to (c) of

this paragraph, provided the colour differs

sufficiently from the colours prescribed in sub-paragraphs

(a) to (c) of this paragraph to avoid

possible confusion.
	JAR 25.1322
Светлинни сигнализации за предупреждения, опасности и съвети

Ако в пилотската кабина са инсталирани светлинни сигнали за предупреждения, опасности и съвети, освен ако не е одобрено друго от Въздухоплавателната администрация, те трябва да са -

(a) Червени, за светлините показващи опасност (светлини индикиращи опасност, която може да изисква незабавно коригиращо действие).

(b) Кехлибарено жълти за предупредителни светлини (светлини индикиращи вероятна необходимост от предстоящо коригиращо действие).

(c) Зелени за светлини указващи безопасната експлоатация, и

(d) Всякакви други цветове, включително бял, за светлини, не описани в подпараграфи (а) до (с) на този параграф, осигуряващи достатъчна разлика от цветовете, описани в подпараграфи (а) до (с) на този параграф, за да се избегне възможно объркване.



	JAR 25.1323 Airspeed indicating system

For each airspeed indicating system, the

following apply:

(a) Each airspeed indicating instrument must

be approved and must be calibrated to indicate

true airspeed (at sea-level with a standard

atmosphere) with a minimum practicable

instrument calibration error when the

corresponding pitot and static pressures are

applied.

(b) Each system must be calibrated to

determine the system error (that is, the relation

between IAS and CAS) in flight and during the

accelerated take-off ground run. The ground run

calibration must be determined –

(1) From 0·8 of the minimum value of

V1, to the maximum value of V2, considering

the approved ranges of altitude and weight; and

(2) With the wing-flaps and power

settings corresponding to the values determined

in the establishment of the take-off path under

JAR 25.111 assuming that the critical engine

fails at the minimum value of V1.

(c) (1) The airspeed error of the

installation, excluding the airspeed indicator

instrument calibration error, may not exceed 3%

or five knots, whichever is greater, throughout the

speed range, from –

[(i) VMO to 1·23 VSR1 with wing-flaps

retracted; and

(ii) 1·23 VSR0 to VFE with wing-flaps

in the landing position.

(2) From 1·23 VSR to stall warning]

speed the IAS must change perceptibly with

CAS and in the same sense, and at speeds

below stall warning speed the IAS must not

change in an incorrect sense. (See ACJ 25.1323

(c)(2).)

(3) From VMO to VMO + 2 3 (VDF – VMO)

the IAS must change perceptibly with CAS and

in the same sense, and at higher speeds up to

VDF the IAS must not change in an incorrect

sense. (See ACJ 25.1323 (c)(3).)

(4) There must be no indication of air-speed

which would cause undue difficulty to

the pilot during the take-off between the

initiation of rotation and the achievement of a

steady climbing condition.

(d) Each system must be arranged, so far as

practicable, to prevent malfunction or serious

error due to the entry of moisture, dirt, or other

substances. (See ACJ 25.1323 (d).)

(e) Each system must have a heated pitot

tube or an equivalent means of preventing

malfunction due to icing. (See ACJ 25.1323 (e).)

(f) Where duplicate airspeed indicators are

required, their respective pitot tubes must be far

enough apart to avoid damage to both tubes in a

collision with a bird.
	JAR 25.1323
Система за индикиране на въздушна скорост

За всяка система за индикиране на въздушна скорост, се отнася следното:

(a) Всеки прибор за индикиране на въздушна скорост трябва да е одобрена и трябва да е калибриран за показване на истинската въздушна скорост (отнесена към морското равнище при стандартна атмосфера) с минимална действителна инструментална грешка на калибриране, когато се използват съответните налягания от датчиците на “пито” и статичната атмосфера.

(b) Всяка система трябва да е калибрирана, за да се определи системната грешка (която е връзката между инструменталната въздушна скорост - IAS и калибрираната въздушна скорост - CAS) в полет и по време на засилването по земята при излитане. Калибрирането на системата за отчитане на скоростта на движението по земята на самолета, трябва да се определи-

(1) За 0,8 от минималната стойност на скоростта V1 до максималната стойност на скоростта V2, с отчитане на одобрените диапазони от надморски височини и тегла на самолета, и

(2) С поставени задкрилки и настройки на мощността съответстващи на стойностите, определени при установяването на траекторията на излитане съгласно JAR 25.111, допускайки, че критичният двигател е отказал при минималната стойност на скоростта V1.

(c) (1) Грешката на отчитане на въздушната скорост вследствие на инсталирането, обхващаща грешката на калибриране на индикатора на въздушната скорост, не може да надвишава 3% или пет възела, което е по-голямо, в селия диапазон от скорости, от –

(i) Скорост VMO до 1,23 VSR1 с прибрани задкрилки, и

(ii) Скорост 1,23 VSR0 до скоростта VFE със задкрилки поставени в конфигурация за кацане.

(2) От скорост 1,23 VSR до скоростта, съответстваща на опасността от развитие на срив, скоростта IAS трябва да се изменя осезаемо заедно със скоростта CAS и със същото значение, а при скорости под тази, съответстваща на опасната за развитие на срив, скоростта IAS не трябва да се изменя с некоректно значение.

(3) От скорост VMO до скорост VMO+2/3(VDF – VMO), скоростта IAS трябва да се изменя осезаемо заедно със скоростта CAS и със същото значение, а за по-високи скорости до скоростта VDF, скоростта IAS не трябва да се изменя с некоректно значение.

(4) Не трябва да има индикация на въздушната скорост, която би причинила прекомерна трудност за пилотите по време на излитането между моментът на завъртане на носът на самолета и достигането на състояние на установено изкачване.

(d) Всяка система трябва да е разположена, доколкото е възможно, да предотврати неработоспособност или сериозна грешка, поради попадането на влага, замърсяване или други субстанции.

(e) Всяка система трябва да има отопляема тръба на пито или еквивалентно средство за предотвратяване на ненормална работа поради обледеняване.

(f) Там където се изисква дублиране на индикаторът на въздушната скорост, техните съответни тръби на пито трябва да са достатъчно надалеч една от друга, за да се предотврати повреда на двете тръби при сблъсък с птица.



	JAR 25.1325 Static pressure systems

(See ACJ 25.1325.)

(a) Each instrument with static air case

connections must be vented to the outside

atmosphere through an appropriate piping system.

(b) Each static port must be designed and

located in such manner that static pressure system

performance is least affected by airflow variation,

or by moisture or other foreign matter, and that

the correlation between air pressure in the static

pressure system and true ambient atmospheric

static pressure is not changed when the aeroplane

is exposed to the continuous and intermittent

maximum icing conditions defined in Appendix C.

(See ACJ 25.1323 (e).)

(c) The design and installation of the static

pressure system must be such that –

(1) Positive drainage of moisture is

provided; chafing of the tubing and

excessive distortion or restriction at bends in

the tubing is avoided; and the materials used

are durable, suitable for the purpose intended,

and protected against corrosion; and

(2) It is airtight except for the port into

the atmosphere. A proof test must be

conducted to demonstrate the integrity of the

static pressure system in the following manner:

(i) Unpressurised aeroplanes.

Evacuate the static pressure system to a

pressure differential of approximately

1 inch of mercury or to a reading on the

altimeter, 1000 ft above the aeroplane

elevation at the time of the test. Without

additional pumping for a period of

1 minute, the loss of indicated altitude

must not exceed 100 ft on the altimeter.

(ii) Pressurised aeroplanes.

Evacuate the static pressure system until

pressure differential equivalent to the

maximum cabin pressure differential for

which the aeroplane is type certificated is

achieved. Without additional pumping

for a period of 1 minute, the loss of

indicated altitude must not exceed 2% of

the equivalent altitude of the maximum

cabin differential pressure or 100 ft,

whichever is greater.

(d) Each pressure altimeter must be approved

and must be calibrated to indicate pressure

altitude in a standard atmosphere, with a minimum

practicable calibration error when the

corresponding static pressures are applied.

(e) Each system must be designed and installed

so that the error in indicated pressure altitude, at sea-level,

with a standard atmosphere, excluding

instrument calibration error, does not result in an

error of more than ±30 ft per 100 knots speed for the

appropriate configuration in the speed range between

[1·23 VSR0 with wing-flaps extended and 1·7 VSR1]

with wing-flaps retracted. However, the error need

not be less than ±30 ft.

(f) If an altimeter system is fitted with a

device that provides corrections to the altimeter

indication, the device must be designed and

installed in such manner that it can be bypassed

when it malfunctions, unless an alternate altimeter

system is provided. Each correction device must

be fitted with a means for indicating the

occurrence of reasonably probable malfunctions,

including power failure, to the flight crew. The

indicating means must be effective for any cockpit

lighting condition likely to occur.

(g) Except as provided in sub-paragraph (h)

of this paragraph, if the static pressure system

incorporates both a primary and an alternate static

pressure source, the means for selecting one or the

other source must be designed so that –

(1) When either source is selected, the

other is blocked off; and

(2) Both sources cannot be blocked off

simultaneously.

(h) For unpressurised aeroplanes, sub-paragraph

(g)(1) of this paragraph does not apply

if it can be demonstrated that the static pressure

system calibration, when either static pressure

source is selected, is not changed by the other

static pressure source being open or blocked.
	JAR 25.1325
Системи за статичното налягане

(a) Всеки прибор с корпус свързан към статично налягане, трябва да е вентилиран към външната атмосфера чрез подходяща система от тръбопроводи.

(b) Всеки отвор за приемане на статичното налягане трябва да е проектиран и разположен по такъв начин, че характеристиките на системата за статично налягане да се влияят най-малко от измененията на въздушния поток или от влага или от други чужди тела и че взаимната връзка (корелацията) между налягането на въздуха в системата за статично налягане и истинското статично налягане на околната среда не се променя, когато самолетът е изложен на условията на продължително и периодично максимално обледеняване, определени в Приложение С на този JAR.

(c) Проектирането и разполагането на системата за статично налягане, трябва да е такова, че -

(1) Е осигурено надеждно дренажиране на влагата, системата е предпазена от протриване на тръбопроводите и прекомерно изкривяване или ограничаване в местата на свивките на тръбопроводите, използваните материали са здрави, подходящи за целта, за която са проектирани и защитени от корозия, и

(2) Тя е херметична, освен отвора към атмосферата. Трябва да се проведе доказателствено изпитание, за да се демонстрира целостта на системата за статично налягане, по следният начин:

(i) Не херметични самолети. Изпомпва се въздухът в системата за статично налягане до диференциална разлика на налягането приблизително 1 инч живачен стълб или до показания на висотомера 1000 фута над надморската височина, на която се издига самолетът, по време на изпитанието. Без допълнително изпомпване за период от 1 минута, загубата на индицираната надморска височина не трябва да е по-голяма от 100 фута отчетено по висотомера.

(ii) Херметични самолети с кабинно свръхналягане. Изпомпва се въздухът в системата за статично налягане докато се достигне диференциална разлика в системата еквивалентна на максималната диференциална разлика в херметичната кабина, която е посочена в типовия сертификат на самолетът. Без допълнително изпомпване за период от 1 минута, загубата на индицираната надморска височина, по показанията на висотомера, не трябва да надвишава 2% от еквивалентната надморска височина, съответстваща на максималната диференциална разлика на налягането в херметичната кабина или 100 фута по показанията на висотомера, което е по-голямо.

(d) Всеки висотомер работещ по налягане, трябва да е одобрен  за използване и трябва да е калибриран да индикира налягането, съответстващо на надморската височина за стандартната атмосфера, с минимална действителна грешка на калибриране, когато е приложено съответното статично налягане.

(e) Всяка система за статично налягане трябва да е проектирана и инсталирана така, че грешката в индикираното налягане за определяне на надморската височина, отчетено на морското равнище, при стандартна атмосфера, изключващо грешката на калибриране на инструмента, не води до грешка по-голяма от (30 фута за всеки 100 възела от скоростта за подходящата конфигурация от скоростния диапазон между скоростта 1,23 VSR0 с отклонени задкрилки и скоростта 1,7 VSR1 с прибрани задкрилки. Обаче грешката не е необходимо да е по-малка от (30 фута.

(f) Ако системата за измерване на надморската височина е свързана с устройство, което осигурява корекция към висотомера, устройството трябва да е проектирано и инсталирано по такъв начин, който би позволил бай-пасирането му в случай на ненормална работа, освен ако е предвидена алтернативна система за измерване на надморската височина. Всяко коригиращо устройство трябва да е свързано със средство за индикиране на получаването на приемливо вероятна неработоспособност на устройството, включително отказ на енергийното захранване, за летателния екипаж. Средствата за индикиране трябва да са ефикасни при всякакви вероятни условия на осветеност на пилотската кабина, които могат да се получат.

(g) Освен както е предвидено в подпараграф (h) на този параграф, ако системата за статично налягане включва и основен и алтернативен източници на статично налягане, средствата за избор на единия или на другия източници трябва да са проектирани така, че –

(1) Когато някой от източниците е избран, другият източник е блокиран, и

(2) И двата източника не могат да бъдат блокирани едновременно.

(h) За не херметични самолети, подпараграф (g)(1) на този параграф не се отнася, ако може да се демонстрира, че калибрирането на системата за статично налягане, когато е избран някой от източниците на статично налягане, не се променя, ако е бил отворен или блокиран другия източник на статично налягане.



	JAR 25.1326 Pitot heat indication systems

If a flight instrument pitot heating system is

installed, an indication system must be provided

to indicate to the flight crew when that pitot

heating system is not operating. The indication

system must comply with the following

requirements:

(a) The indication provided must incorporate

an amber light that is in clear view of a flight-crew member.

(b) The indication provided must be designed

to alert the flight crew if either of the following

conditions exist:

(1) The pitot heating system is switched ‘off’.

(2) The pitot heating system is switched

‘on’ and any pitot tube heating element is

inoperative.


	JAR 25.1326
Системи за индикиране отоплението на датчика на Пито

Ако е инсталирана система за отопление на полетния датчик на Пито, трябва да се предвиди система за индикиране пред летателния екипаж, когато тази система за отопление на датчика на Пито не работи. Системата за индикация трябва да отговаря на следните изисквания:

(a) Предвидената индикация трябва да включва кехлибарено жълта светлинна сигнализация, която е ясно забележима от членовете на екипажа.

(b) Предвидената индикация трябва да е проектирана да алармира летателния екипаж, ако съществува някое от следните условия:

(1) Системата за отопление на датчика на Пито е изключена.

(2) Системата за отопление на датчика на Пито е включена и някой елемент за отопление на датчика не работи.



	JAR 25.1327 Magnetic direction indicator

(a) Each magnetic direction indicator must

be installed so that its accuracy is not excessively

affected by the aeroplane’s vibration or magnetic

fields.

(b) The magnetic direction indicator required

by JAR 25.1303 (a)(3) may not have a deviation,

[after compensation, in normal level flight, greater

than 10º on any heading. ]


	JAR 25.1327
Магнитен индикатор на направлението на полета

(a) Всеки магнитен индикатор на направлението на полета трябва да е инсталиран така, че неговата точност да не се влияе прекомерно от вибрациите и магнитните полета на самолета.

(b) Магнитния индикатор на направлението на полета, изискван от JAR 25.1303(а)(3) не може да има отклонение, след компенсиране, при нормален хоризонтален полет, по-голямо от 10( във всяко направление.



	JAR 25X1328 Direction indicator

Direction indicators required by JAR 25.1303

(b)(6) must have an accuracy adequate for the safe

operation of the aeroplane. (See ACJ 25X1328.)
	JAR 25Х1328
Индикатор на направлението на полета

Индикаторът на направлението на полета, изискван от JAR 25.1303(b)(6) трябва да има точност, адекватна за безопасната експлоатация на самолета.



	JAR 25.1329 Automatic pilot system

(See ACJ 25.1329.)

(a) Each automatic pilot system must be

approved and must be designed so that the

automatic pilot can be quickly and positively

disengaged by the pilots to prevent it from

interfering with their control of the aeroplane.

(b) Unless there is automatic

synchronisation, each system must have a means

to readily indicate to the pilot the alignment of the

actuating device in relation to the control system

it operates.

(c) Each manually operated control for the

system must be readily accessible to the pilots.

(d) Quick release (emergency) controls must

be on both control wheels, on the side of each

wheel opposite the throttles.

(e) Attitude controls must operate in the

plane and sense of motion specified in JAR

25.777 (b) and 25.779 (a) for cockpit controls.

The direction of motion must be plainly indicated

on, or adjacent to, each control.

(f) The system must be designed and

adjusted so that, within the range of adjustment

available to the human pilot, it cannot produce

hazardous loads on the aeroplane, or create

hazardous deviations in the flight path, under any

condition of flight appropriate to its use, either

during normal operation, or in the event of a

malfunction, assuming that corrective action

begins within a reasonable period of time.

(g) If the automatic pilot integrates signals

from auxiliary controls or furnishes signals for

operation of other equipment, there must be

positive interlocks and sequencing of engagement

to prevent improper operation. Protection against

adverse interaction of integrated components,

resulting from a malfunction, is also required.

(h) Means must be provided to indicate to the

flight crew the current mode of operation and any

modes armed by the pilot. Selector switch

position is not acceptable as a means of

indication.

[ (i) A warning must be provided to each pilot

in the event of automatic or manual

disengagement of the automatic pilot. (See JAR

25.1322 and its AMJ.) ]
	JAR 25.1329
Система за автоматично пилотиране (автопилот)

(a) Всяка система за автоматично пилотиране трябва да е одобрена и трябва да е проектирана така, че автоматичното пилотиране да може бързо и надеждно да се разсъедини от управлението на пилотите за да ги предпази от вмешателство в тяхното управление на самолета.

(b) Освен ако има автоматична синхронизация, всяка система за автоматично управление трябва да има средства за индикиране за пилотите на центрирането на задвижващите устройства по отношение на работата на системата за управление.

(c) Всяко ръчно задействано управление на системата трябва да е лесно достъпно от пилотите.

(d) Бързото освобождаване (аварийно) на управлението, трябва да е върху двата управляващи щурвала от към противоположната страна на разположението на ръчките за управление на режимите на двигателите.

(e) Управлението на положението на самолета, трябва да действа в равнина и в направление на преместване, определени в JAR 25.777(b) и 25.779(а) отнасящи се за управлението в пилотската кабина. Направлението на преместването трябва да е ясно означено върху или в съседство на всяко управление.

(f) Системата трябва да е проектирана и регулирана така, че в рамките на диапазона на регулиране, разполагаем за пилотирането от пилот, тя не може да породи опасни натоварвания върху самолета или да създаде опасни отклонения в траекторията на полета при всякакви условия на полета, подходящи за нейното използване, или по време на нормалната експлоатация или в случай на ненормална работа, като се приема, че коригиращите действия започват в рамките на приемлив период от време.

(g) Ако има интегрирани (съставни) сигнали на автоматичното управление от спомагателното управление или подавани сигнали от работата на друго оборудване, трябва да има сигурна блокировка и последователност на свързването, за да се предотврати неправилна работа. Също така се изисква защита срещу неблагоприятно взаимодействие на интегрираните компоненти, произтичащо от ненормална работа.

(h) Трябва да се предвидят средства за индикиране пред летателния екипаж на текущият начин на работа и каквито и да са начини, избрани от пилотите. Положението на ключа за избор е не приемливо, като средство за индикиране.

(i) Трябва да се предвиди за всеки пилот предупреждение в случай на автоматично или ръчно разсъединяване на системата за автоматично управление.



	JAR 25.1331 Instruments using a power

supply

(a) For each instrument required by JAR

25.1303 (b) that uses a power supply, the

following apply:

(1) Each instrument must have a visual

means integral with the instrument, to indicate

when power adequate to sustain proper

instrument performance is not being supplied.

The power must be measured at or near the

point where it enters the instruments. For

electric instruments, the power is considered to

be adequate when the voltage is within

approved limits.

(2) Each instrument must, in the event

of the failure of one power source, be supplied

by another power source. This may be

accomplished automatically or by manual

means. The failure of one power source must

not affect the instruments of both pilot stations.

(3) If an instrument presenting flight

and/or navigation data receives information

from sources external to that instrument and

loss of that information would render the

presented data unreliable, a clear and

unambiguous visual warning must be given to

the crew when such loss of information occurs

that the presented data should not be relied

upon. (See ACJ 25.1331 (a)(3).)

(b) As used in this paragraph, ‘instrument’

includes devices that are physically contained in

one unit, and devices that are composed of two or

more physically separate units or components

connected together (such as a remote indicating

gyroscopic direction indicator that includes a

magnetic sensing element, a gyroscopic unit, an

amplifier, and an indicator connected together).
	JAR 25.1331
Прибори, използващи енергийно захранване

(a) За всеки прибор, изискван от JAR 25.1303(b), който използва енергийно захранване, се отнася следното:

(1) Всеки прибортрябва да има визуални средства вградени в самия прибор, за да индикират, когато не се подава енергийното захранване, адекватно за поддържане на правилните характеристики на работа на прибора. Енергийната мощност трябва да бъде измервана във или около точката в която тя се подава към приборите. За електрически захранваните прибори, мощността се приема, че е адекватна, когато напрежението е в рамките на обявените ограничения.

(2) Всеки прибор, в случай на повреда на един енергиен източник, трябва да бъде захранен от друг енергиен източник. Това може да се извърши автоматично или чрез ръчни средства. Повредата на един енергиен източник не трябва да влияе на приборите върху панелите пред двете пилотски места.

(3) Ако  прибор, представящ полетни и/или навигационни данни, получаващ информация от източници външни за този прибор и загубата на тази информация би направило наличните данни не надеждни, трябва да се подаде ясно и недвусмислено визуално предупреждение към летателния екипаж, когато се получи такава загуба на информация, че на наличните данни не би могло да се разчита.

(b) Използваното понятие “прибор” в този параграф включва устройство, което физически е обединено в един сборен агрегат и устройства, които са съставени от два или повече физически разделени агрегати или компоненти, свързани заедно (като дистанционно индикиращият жироскопичен индикатор на направлението на полета, който включва магнитен чувствителен елемент, жироскопичен агрегат, усилвател и индикатор свързани заедно).



	JAR 25.1333 Instrument systems

For systems that operate the instruments

required by JAR 25.1303 (b) which are located at

each pilot’s station –

(a) Means must be provided to connect the

required instruments at the first pilot’s station to

operating systems which are independent of the

operating systems at other flight crew stations, or

other equipment;

(b) The equipment, systems, and installations

must be designed so that sufficient information is

available to assure control of the aeroplane in

speed, altitude, heading and attitude by one of the

pilots without immediate crew action after any

single failure or combination of failures that is not

assessed to be extremely improbable (see ACJ

25.1333 (b)); and

(c) Additional instruments, systems, or

equipment may not be connected to the operating

systems for the required instruments, unless

provisions are made to ensure the continued

normal functioning of the required instruments in

the event of any malfunction of the additional

instruments, systems, or equipment which is not

shown to be extremely improbable.
	JAR 25.1333
Приборни системи

За системи които работят с прибори, изисквани от JAR 25.1303(b), които са разположени пред всяко пилотско място –

(a) Трябва да се предвидят средства за свързване на изискваните прибори, пред мястото на първия пилот, в работни системи, които са независими от работните системи пред другите места на летателния екипаж или друго оборудване.

(b) Оборудването, системите и инсталациите трябва да са проектирани така, че да е на разположение достатъчна информация за осигуряване на управлението на самолетът по скорост, височина, направление и положение, посредством един от пилотите, без незабавни действия от страна на екипажа, след всякаква единична повреда или комбинация от повреди, които са оценени, като извънредно невероятни, и

(c) Допълнителни прибори, системи или оборудване не може да са свързани към работните системи за изискваните прибори, освен ако е предвидено осигуряване на продължителна нормална работа на изискваните прибори в случай на всякаква ненормална работа на допълнителните прибори, системи или оборудване, които не са показали, че са извънредно невероятни.



	JAR 25.1335 Flight director systems

Means must be provided to indicate to the

flight crew the current mode of operation and any

modes armed by the pilot. Selector switch

position is not acceptable as a means of

indication.
	JAR 25.1335
Системи за директно управление на полета

Трябва да се предвидят средства за индикиране пред летателния екипаж на текущият метод на работа и които и да са методи подбрани от пилотите. Позицията на изборния превключвател не се приема, като средство за индикиране.



	JAR 25.1337 Powerplant instruments

(a) Instruments and instrument lines

(1) Each powerplant instrument line

must meet the requirements of JAR 25.993 and

JAR 25.1183.

(2) Each line carrying flammable fluids

under pressure must –

(i) Have restricting orifices or

other safety devices at the source of

pressure to prevent the escape of

excessive fluid if the line fails; and

(ii) Be installed and located so

that the escape of fluids would not create

a hazard.

(3) Each powerplant instrument that

utilises flammable fluids must be installed and

located so that the escape of fluid would not

create a hazard.

(b) Fuel quantity indicator. There must be

means to indicate to the flight-crew members, the

quantity, in gallons or equivalent units, of usable

fuel in each tank during flight. In addition –

(1) Each fuel quantity indicator must be

calibrated to read ‘zero’ during level flight

when the quantity of fuel remaining in the tank

is equal to the unusable fuel supply determined

under JAR 25.959;

(2) Tanks with interconnected outlets

and airspaces may be treated as one tank and

need not have separate indicators; and

(3) Each exposed sight gauge, used as a

fuel quantity indicator, must be protected

against damage.

(c) Fuel flowmeter system. If a fuel

flowmeter system is installed, each metering

component must have a means for bypassing the

fuel supply if malfunction of that component

severely restricts fuel flow.

(d) Oil quantity indicator. There must be a

stick gauge or equivalent means to indicate the

quantity of oil in each tank. If an oil transfer or

reserve oil supply system is installed, there must

be a means to indicate to the flight crew, in flight,

the quantity of oil in each tank.

(e) Turbo-propeller blade position indicator.

Required turbo-propeller blade position indicators

must begin indicating before the blade moves more

than 8º below the flight low pitch stop. The source

of indication must directly sense the blade position.

(f) Not required for JAR–25.
	JAR 25.1337
Прибори за силовите установки

(a) Прибори и тръбопроводи към приборите.

(1) Всеки тръбопровод към прибор на силовата установка трябва да отговаря на изискванията на JAR 25.993 и 25.1183.

(2) Всеки тръбопровод, пренасящ запалими течности под налягане, трябва -

(i) Да има ограничаващи калибрирани отвори (жигльори) или други средства за осигуряване на безопасността при източниците на налягане, за да се предотврати изтичането на прекомерно количество течност в случай на повреда на тръбопровода, и

(ii) Да са инсталирани и разположени така, че изтичането на течности да не създава опасности.

(3) Всеки прибор на силовата установка, който използва запалими течности, трябва да е инсталиран и разположен така, че изтичането на течност, няма да създаде опасност.

(b) Индикатор за количеството на горивото. Трябва да има средства за индикиране пред членовете на летателния екипаж на количеството, в галони или еквиваленти единици, на използваемото горивото във всеки резервоар по време на полета. В допълнение -

(1) Всеки индикатор на количеството на горивото трябва да е калибриран да отчита “нула” по време на хоризонтален полет, когато количеството на останалото гориво в резервоара е равно на неизползваемия остатък гориво, определен съгласно JAR 25.959.

(2) Резервоари със свързани общи изходи и връзки между свободните им пространства, може да се третират, като един резервоар и не е необходимо да имат отделни индикатори, и

(3) Всеки изложен на наблюдение измерителен уред, използван като индикатор на количеството на горивото, трябва да е защитен срещу повреда.

(c) Система за измерване на разхода на горивото. Ако е инсталирана система за измерване на разхода на горивото, всеки измерителен компонент трябва да има средства за бай-пасиране на подаването на горивото, ако ненормална работа на този компонент ограничи значително подаването на горивото.

(d) Индикатор за количеството на маслото. Трябва да има измерител тип “мерна линийка” или еквивалентно средство за индикиране на количеството на маслото във всеки маслен резервоар. Ако е инсталирана система за прехвърляне или резервиране на системата за подаване на маслото, трябва да има средства за индикиране пред летателния екипаж в полет на количеството масло във всеки маслен резервоар.

(e) Индикатор за положението на лопатите на турбовитлов двигател. Изискваните индикатори на положението на лопатите на витлото трябва да започват индикиране преди преместване на положението на лопатите на витлото повече от 8( преди достигане на долния полетен упор на ъглите на поставянето им. Източникът на индицирането трябва директно да отчита положението на лопатите.

(f) Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.1351 General

(a) Electrical system capacity. The required

generating capacity, and number and kinds of

power sources must –

(1) Be determined by an electrical load

analysis; and

(2) Meet the requirements of JAR

25.1309.

(b) Generating system. The generating

system includes electrical power sources, main

power busses, transmission cables, and associated

control, regulation, and protective devices. It

must be designed so that –

(1) Power sources function properly

when independent and when connected in

combination;

(2) No failure or malfunction of any

power source can create a hazard or impair the

ability of remaining sources to supply essential

loads;

(3) The system voltage and frequency

(as applicable) at the terminals of all essential

load equipment can be maintained within the

limits for which the equipment is designed,

during any probable operating condition;

(4) System transients due to switching,

fault clearing, or other causes do not make

essential loads inoperative, and do not cause a

smoke or fire hazard;

(5) There are means accessible where

necessary, in flight, to appropriate crew

members for the individual and rapid

disconnection of each electrical power source

(see ACJ 25.1351(b)(5)); and

(6) There are means to indicate to

appropriate crew members the generating

system quantities essential for the safe

operation of the system, such as the voltage

and current supplied by each generator.

(c) External power. If provisions are made

for connecting external power to the aeroplane,

and that external power can be electrically

connected to equipment other than that used for

engine starting, means must be provided to ensure

that no external power supply having a reverse

polarity, a reverse phase sequence (including

crossed phase and neutral), open circuit line,

incorrect frequency or over-voltage, can supply

power to the aeroplane’s electrical system.

(d) Operation without normal electrical

power. (See ACJ 25.1351 (d).) The following

apply:

(1) Unless it can be shown that the loss

of the normal electrical power generating

system(s) is Extremely Improbable, alternate

high integrity electrical power system(s),

independent of the normal electrical power

generating system(s), must be provided to

power those services necessary to complete a

flight and make a safe landing.

(2) The services to be powered must

include –

(i) Those required for immediate

safety and which must continue to operate

following the loss of the normal electrical

power generating system(s), without the

need for flight crew action;

(ii) Those required for continued

controlled flight; and

(iii) Those required for descent,

approach and landing.

(3) Failures, including junction box,

control panel or wire bundle fires, which would

result in the loss of the normal and alternate

systems must be shown to be Extremely

Improbable.
	Електрически системи и оборудване

JAR 25.1351
Общи положения

(a) Капацитет на електрическите системи. Изискваният генериран капацитет и броя и типовете на енергийните източници, трябва -

(1) Да е определен чрез анализи на електрическото натоварване, и

(2) Да отговаря на изискванията на JAR 25.1309.

(b) Система за генериране на електроенергия. Системата за генериране на електроенергия включва електрически енергийни източници, главни електрически захранващи шини, кабели за пренасяне на електроенергията и свързаните със системата средства за управление, регулиране и защита. Системата за генериране на електроенергия трябва да се проектира така, че -

(1) Електрическите енергийни източници да работят правилно, когато са независими или когато са свързани в комбинации.

(2) Повреда или ненормална работа на които и да е електрически енергиен източник да не могат да създават опасност или намаляване на възможността на останалите електрически енергийни източници да осигуряват захранването на основните потребители на електроенергия.

(3) Напрежението и честотата на електрическата система (както е приложимо) в клемите на всяко оборудване, осигуряващо основното захранване, да може да се поддържат в рамките на ограниченията, за които е проектирано оборудването, по време на всякакви възможни работни условия.

(4) Преходните процеси в системата, поради превключване, отстраняване на откази или други причини, не трябва да правят неработоспособно основното захранване и не трябва да причиняват опасност от поява на дим или пожар.

(5) Да има средства, които да са  достъпни за съответните членове на екипажа в полет, където това е необходимо, за индивидуално и бързо изключване на всеки електрически източник на захранване, и

(6) Да има средства за индикиране, пред съответните членове на екипажа, на количеството генерирана електроенергия, основна за безопасната работа на системата, такива като напрежението и силата на тока, подаван от всеки генератор.

(c) Външни източници на електроенергия. Ако е предвидено свързване на външен източник на електроенергия към самолета и този външен източник може да се свърже електрически към оборудване различно от това за пускане на двигател, трябва да се предвидят средства за осигуряване на това, че захранването от външния източник не може да има обратна полярност, дефазиране на подаваната честота (включващо разминаване на фази и нула), прекъсната електрическа верига, некоректна честота или повишаване на работното напрежение, може да доставя енергия на самолетната електрическа система.

(d) Работа при липса на нормално електрозахранване. За работата на електрическата система при липса на нормално електрозахранване се отнася следното:

(1) Освен ако може да се демонстрира, че загубата на нормалното електрозахранване на електрическата генерираща система е изключително невероятно, трябва да се предвиди алтернативна максимално цялостна електрозахранваща система(и), независима от нормалната система подаваща електрозахранване, за да захрани тези дейности, които са необходими за изпълнението на полета и извършване на безопасно кацане.

(2) Дейностите, които трябва да се осигурят с електрозахранване, трябва да включват -

(i) Тези, изисквани за непосредствена безопасност и които трябва да продължат да се извършват след загубата на нормалната работа на системата (системите) за основно електрозахранване на самолета, без необходимост от действия от страна на летателния екипаж.

(ii) Тези, изисквани за продължение на изпълнението на контролируем полет, и

(iii) Тези, изисквани за изпълнението на снижение, подход за кацане и кацане на самолета.

(3) Повреди, включващи съединителни кутии, панелите за управление или запалване на кабелните снопове, които биха довели до загуба на нормалната и алтернативната електрозахранващи системи, трябва да са показали, че са изключително невероятни.



	JAR 25.1353 Electrical equipment and

installations

(a) Electrical equipment, controls, and wiring

must be installed so that operation of any one unit

or system of units will not adversely affect the

simultaneous operation of any other electrical unit

or system essential to the safe operation. Any

electrical interference likely to be present in the

aeroplane must not result in hazardous effects

upon the aeroplane or its systems except under

extremely remote conditions. (See ACJ 25.1353

(a).)

(b) Cables must be grouped, routed and

spaced so that damage to essential circuits will be

minimised if there are faults in cables, particularly

heavy current-carrying cables.

(c) Storage batteries must be designed and

installed as follows:

(1) Safe cell temperatures and pressures

must be maintained during any probable

charging or discharging condition. No

uncontrolled increase in cell temperature may

result when the battery is recharged (after

previous complete discharge) –

(i) At maximum regulated

voltage or power;

(ii) During a flight of maximum

duration; and

(iii) Under the most adverse

cooling condition likely to occur in

service.

(2) Compliance with sub-paragraph (1)

of this paragraph must be shown by test unless

experience with similar batteries and

installations has shown that maintaining safe

cell temperatures and pressures presents no

problem.

(3) No explosive or toxic gases emitted

by any battery in normal operation, or as the

result of any probable malfunction in the

charging system or battery installation, may

accumulate in hazardous quantities within the

aeroplane.

(4) No corrosive fluids or gases that

may escape from the battery may damage

surrounding aeroplane structures or adjacent

essential equipment.

(5) Each nickel cadmium battery

installation must have provisions to prevent

any hazardous effect on structure or essential

systems that may be caused by the maximum

amount of heat the battery can generate during

a short circuit of the battery or of its individual

cells.

(6) Nickel cadmium battery

installations that are not provided with low-energy

charging means must have –

(i) A system to control the

charging rate of the battery automatically

so as to prevent battery overheating;

(ii) A battery temperature sensing

and over-temperature warning system

with a means for disconnecting the

battery from its charging source in the

event of an over-temperature condition;

or

(iii) A battery failure sensing and

warning system with a means for

disconnecting the battery from its

charging source in the event of battery

failure. (See ACJ 25.1353 (c)(6)(ii) and

(iii).)

(d) Electrical cables and cable installations

must be designed and installed as follows:

(1) The electrical cables used must be

compatible with the circuit protection devices

required by JAR 25.1357, such that a fire or

smoke hazard cannot be created under

temporary or continuous fault conditions.

(2) Means of permanent identification

must be provided for electrical cables,

connectors and terminals.

(3) Electrical cables must be installed

such that the risk of mechanical damage and/or

damage caused by fluids, vapours or sources of

heat, is minimised.
	JAR 25.1353
Електрическо оборудване и инсталации

(a) Електрическото оборудване, управление и кабели трябва да са инсталирани така, че работата на който и да е агрегат или система от агрегати няма да повлияе неблагоприятно на едновременната работа на всякакви други електрически агрегати или системи, основни за безопасната експлоатация. Всякакви електрически влияния, вероятни да се наблюдават в самолетът, не трябва да водят до опасни въздействия върху самолета и неговите системи, освен при крайно малко вероятни условия.

(b) Кабелите трябва да са групирани, поставени и с осигурени около тях пространства така, че повредите на основните електрически вериги да бъдат минимизирани, ако има повреди в кабелите, особено натоварените силно-токови кабели.

(c) Акумулаторните батерии трябва да са проектирани и инсталирани, както следва:

(1) Трябва да се поддържат безопасни температури и налягания на акумулаторните клетки по време на всякакви вероятни условия на зареждане или разреждане. Когато акумулаторът се презарежда отново (след предишно пълно разреждане), не може да се увеличава неконтролирано температурата в клетките му -

(i) При максимално регулирани напрежение или мощност.

(ii) По време на полет с максимална продължителност, и

(iii) При най-неблагоприятните условия на охлаждане, вероятни да се получат в експлоатацията.

(2) Съответствието с подпараграф (1) на този параграф, трябва да се демонстрира чрез изпитания, освен ако опита от експлоатацията на подобни акумулатори и инсталации е показал, че не съществуват проблеми за безопасното поддържане на температурите и наляганията в акумулаторните клетки.

(3) Не може в рамките на самолета да се натрупват в опасни количества избухливи или токсични газове, породени от нормалната работа на акумулаторите или в резултат на някаква вероятна ненормална работа в системата за зареждане или в инсталирането на акумулатора.

(4) Не може да се изпускат корозионно активни течности или газове, които могат да повредят намиращите се в съседство конструкция или основно оборудване на самолета.

(5) Всяко инсталиране на никел-кадмиев акумулатор, трябва да е предвидено да защитава от всякакви опасни въздействия върху конструкция или основни системи на самолета, което може да се причини от натрупването на максималната топлина, която може да се генерира от акумулатора, по време на късо съединение на акумулатора или на отделни негови клетки.

(6) Инсталиране на никел-кадмиев акумулатор, което не е осигурено с ниско-енергийни зарядни средства, трябва да има -

(i) Система за автоматично управление на силата на зареждане на акумулатора така, че да предотврати прегряването на акумулатора.

(ii) Система за измерване на температурата на акумулатора и за подаване на предупреждение при прегряването му със средства за изключване на акумулатора от неговия заряден източник в случай на получаване на състояние на прегряване на акумулатора, или

(iii) Система за откриване на откази и за подаване на предупреждения със средства за изключване на акумулатора от неговият заряден източник в случай на повреда на акумулатора.

(d) Електрическите кабели и кабелните инсталации трябва да са проектирани и инсталирани, както следва:

(1) Използваните електрически кабели трябва да са съвместими със средствата за защита на електрическите вериги, изисквани от JAR 25.1357, също така не могат да се получават опасности от възникване на пожар или поява на дим при временни или продължителни състояния на откази.

(2) Трябва да се предвидят средства за постоянна идентификация на електрическите кабели, съединителни елементи и клеми.

(3) Електрическите кабели трябва да са инсталирани така, че да е минимизиран рискът от механични повреди и/или повреди причинени от течности, изпарения или източници на топлина.



	JAR 25.1355 Distribution system

(a) The distribution system includes the

distribution busses, their associated feeders, and

each control protective device.

(b) Reserved.

(c) If two independent sources of electrical

power for particular equipment or systems are

required by this JAR–25, in the event of the

failure of one power source for such equipment or

system, another power source (including its

separate feeder) must be automatically provided

or be manually selectable to maintain equipment

or system operation. (See ACJ 25.1355 (c) and

ACJ No. 6 to JAR 25.1309.)
	JAR 25.1355
Разпределителни системи

(a) Разпределителната система включва разпределителни шини, техните съответни захранващи линии и всяко предпазно управляващо устройство.

(b) Запазен.

(c) Ако се изискват два независими източника на електроенергия за отделно оборудване или системи от този JAR-25, в случай на повреда на единият източник на електроенергия на това оборудване или система, трябва да се предвиди автоматично превключване на друг източник на електроенергия (включващ неговите отделни линии на захранване) или ръчно превключване, за да се поддържа работата на оборудването или системата.



	JAR 25.1357 Circuit protective devices

(a) Automatic protective devices must be

used to minimise distress to the electrical system

and hazard to the aeroplane in the event of wiring

faults or serious malfunction of the system or

connected equipment. (See ACJ 25.1357 (a).)

(b) The protective and control devices in the

generating system must be designed to de-energise

and disconnect faulty power sources and power

transmission equipment from their associated

busses with sufficient rapidity to provide

protection from hazardous over-voltage and other

malfunctioning.

(c) Each resettable circuit protective device

must be designed so that, when an overload or

circuit fault exists, it will open the circuit

irrespective of the position of the operating

control.

(d) If the ability to reset a circuit breaker or

replace a fuse is essential to safety in flight, that

circuit breaker or fuse must be located and

identified so that it can be readily reset or

replaced in flight. Where fuses are used, there

must be spare fuses for use in-flight equal to at

least 50% of the number of fuses of each rating

required for complete circuit protection.

(e) Each circuit for essential loads must have

individual circuit protection. However, individual

protection for each circuit in an essential load

system (such as each position light circuit in a

system) is not required.

(f) Reserved

(g) Automatic reset circuit breakers may be

used as integral protectors for electrical

equipment (such as thermal cut-outs) if there is

circuit protection to protect the cable to the

equipment.
	JAR 25.1357
Средства за защита на електрическите вериги

(a) Трябва да се използват автоматични устройства за зашита на електрическите вериги, за да минимизират проблемите в електрическите системи и опасностите за самолета в случай на повреди на кабел или сериозна ненормална работа на система или свързано оборудване.

(b) Средствата за предпазване и управление в елктро-генериращата система, трябва да са проектирани да обезточат и изключат повредените източници на електроенергия и електро-предавателното оборудване, от техните свързани шини, с достатъчна бързина за да се осигури защита от опасно над напрежение или друга ненормална работа.

(c) Всяко възстановяемо средство за защита на електрическата верига трябва да е проектирано така, че когато съществува претоварване или повреда в електрическата верига, то ще изключи електрическата верига независимо от положението на работното управление.

(d) Ако възможността за възстановяване на нормалното положение на предпазителя на електрическата верига или замяната на стопяемия токов предпазител (бушон) е основно за безопасността в полет, тези автоматичен предпазител или стопяем предпазител на електрическата верига трябва да са разположени и идентифицирани така, че те да могат лесно да се превключат или заменят в полет. Там където се използват стопяеми предпазители, трябва да има резервни такива за използване в полет, в количество равно на поне 50% от количеството стопяеми предпазители от всеки клас, изисквани за пълна защита на електрическата верига.

(e) Всяка електрическа верига за основно захранване трябва да има индивидуална защита. Обаче не се изисква индивидуалната защита на всяка електрическа верига на система за основно захранване (например в системата на електрическата верига на всяка навигационна светлинна).

(f) Запазен.

(g) Могат да се използват автоматично само-възстановяващи се предпазители на електрически вериги, като общи предпазители за електрическо оборудване (например термични изключватели), ако има защита на електрическата верига за предпазване на кабелите на оборудването.



	JAR 25.1359 Reserved
	JAR 25.1359
Запазен



	JAR 25X1360 Precautions against injury

(a) Shock. The electrical system must be

designed so as to minimise the risk of electric

shock to crew, passengers and servicing personnel

and also to maintenance personnel using normal

precautions. (See ACJ 25X1360 (a).)

(b) Burns. The temperature rise of any

part, which has to be handled during normal

operation by the flight crew, must not be such as

to cause dangerous inadvertent movement, or

injury to the crew member. (See ACJ 25X1360

(b).)
	JAR 25Х1360
Предпазни мерки срещу наранявания

(a) Електрически токов удар. Електрическите системи трябва да са проектирани така, че да минимизират рискът от електрически токов удар на членове от екипажа, пътници и обслужващ персонал и също така членовете на техническия обслужващ персонал, използващ обикновени предпазни мерки.

(b) Изгаряния. Увеличаването на температурата на всяка една част, която трябва да се хваща с ръка по време на нормалната експлоатация от членовете на екипажа, не трябва да е такова, че да причини опасно непреднамерено преместване или нараняване на член от екипажа.



	JAR 25X1362 Electrical supplies for emer-gency

conditions

A suitable supply must be maintained to those

services which are required, either by this JAR–25

(e.g. JAR 25.1195) or in order that emergency

drills may be carried out, after an emergency

landing or ditching. The circuits to these services

must be so designed and protected that the risk of

their causing a fire, under these conditions, is

minimised. (See ACJ 25X1362.)
	JAR 25Х1362
Електрическо захранване в аварийни условия

Трябва да се поддържа подходящо електрическо захранване за тези дейности, които се изискват от този JAR-25 (например, JAR 25.1195) или за да позволят да се проведат съответните аварийни действия след аварийно кацане или приводняване. Електрическите вериги обслужващи тези дейности, трябва да са проектирани и защитени така, че рискът за причиняване от тях на пожар при тези условия да е минимизиран.



	[JAR 25.1363 Electrical system tests

(See ACJ 25.1363)]

(a) Tests must be made to determine that the

performance of the electrical supply systems

meets the requirements of this JAR–25 under all

the appropriate normal and failure conditions.

When laboratory tests of the electrical system are

conducted –

(1) The tests must be performed on a

mock-up using the same generating equipment

used in the aeroplane;

(2) The equipment must simulate the

electrical characteristics of the distribution

wiring and connected loads to the extent

necessary for valid test results; and

(3) Laboratory generator drives must

simulate the actual prime movers on the

aeroplane with respect to their reaction to

generator loading, including loading due to

faults.

(b) For each flight condition that cannot be

simulated adequately in the laboratory or by

ground tests on the aeroplane, flight tests must be

made.
	JAR 25.1363
Изпитания на електрически системи

(a) Трябва да се проведат изпитания за определяне на това, че характеристиките на системите за електрозахранване отговарят на изискванията на този JAR-25 при всички определени нормални и отказови състояния. Когато се провеждат лабораторни изпитания на електрическата система –

(1) Изпитанията трябва да се изпълнят върху макет, използващ същото електро-генериращо оборудване, използвано в самолетът.

(2) Оборудването трябва да симулира електрическите характеристики на натоварванията от разпределителните кабели и свързаните консуматори, в размер необходим за получаване на валидни резултати от изпитанието, и

(3) Лабораторни генератори на движение трябва да симулират действителните основни движещи сили на самолета с отчитане на техните реакции към натоварването на генератора, включващо натоварвания вследствие на откази.

(b) За всяко полетно условие, което не може да се симулира адекватно в лабораторни условия или чрез наземни изпитания на самолета, трябва да се проведат полетни изпитания.



	JAR 25.1381 Instrument lights

(a) The instrument lights must –

(1) Provide sufficient illumination to

make each instrument, switch and other device

necessary for safe operation easily readable

unless sufficient illumination is available from

another source; and

(2) Be installed so that –

(i) Their direct rays are shielded

from the pilot’s eyes; and

(ii) No objectionable reflections

are visible to the pilot.

(b) Unless undimmed instrument lights are

satisfactory under each expected flight condition,

there must be a means to control the intensity of

illumination.
	СВЕТЛИНИ

JAR 25.1381
Светлини за приборно оборудване

(a) Светлините на приборното оборудване трябва -

(1) Да осигурят достатъчно осветление към всеки прибор, превключвател и друго устройство, необходимо за лесно разчитане на безопасна експлоатация, освен ако е налично подходящо осветление от друг източник, и

(2) Да са инсталирани така, че -

(i) Техните лъчи да са предпазени от директно попадане в очите на пилотите, и

(ii) Да не се получават неприятни отражения към пилотите.

(b) Освен ако са необходими незатъмнени светлини на приборите при всички очаквани условия на полета, трябва да има средства за управление на интензивността на осветлението.



	JAR 25.1383 Landing lights

(a) Each landing light must be approved, and

must be installed so that –

(1) No objectionable glare is visible to

the pilot;

(2) The pilot is not adversely affected

by halation; and

(3) It provides enough light for night

landing.

(b) Except when one switch is used for the

lights of a multiple light installation at one

location, there must be a separate switch for each

light.

(c) There must be a means to indicate to the

pilots when the landing lights are extended.
	JAR 25.1383
Светлини за кацане

(a) Всяка светлина за кацане трябва да е одобрена и трябва да е инсталирана така, че –

(1) Да не се наблюдава неприятен отблясък към пилотите

(2) Осветеното петно да не въздейства неблагоприятно на пилотите, и

(3) Да осигурят достатъчна осветеност за нощно кацане.

(b) Освен когато се използва един превключвател за светлини на многосветлинна инсталация за едно място, трябва да има отделен превключвател за всяка светлина.

(c) Трябва да има средства за индициране пред пилотите, когато светлините за кацане са спуснати.



	JAR 25.1385 Position light system

installation

(a) General. Each part of each position light

system must meet the applicable requirements of

this paragraph and each system as a whole must

meet the requirements of JAR 25.1387 to

25.1397.

(b) Forward position lights. Forward

position lights must consist of a red and a green

light spaced laterally as far apart as practicable

and installed forward on the aeroplane so that,

with the aeroplane in the normal flying position,

the red light is on the left side, and the green light

is on the right side. Each light must be approved.

(c) Rear position light. The rear position

light must be a white light mounted as far aft as

practicable on the tail or on each wing tip, and

must be approved.

(d) Light covers and colour filters. Each

light cover or colour filter must be at least flame

resistant and may not change colour or shape or

lose any appreciable light transmission during

normal use.
	JAR 25.1385
Инсталация на система за аеро-навигационните светлини.

(a) Общи положения. Всяка част от всяка аеро-навигационна светлина трябва да отговаря на отнасящите се изисквания на този параграф и всяка система изцяло трябва да отговаря на изискванията на JAR 25.1387 до 25.1397.

(b) Предни аеро-навигационни светлини. Предните аеро-навигационни светлини трябва да се състоят от червени и зелени светлини разположени странично на възможно най-отдалечените места и инсталирани по посоката на полета на самолета така, че при нормално полетно положение на самолета, червената светлина да е от лявата страна, а зелената светлина да е от дясната страна. Всяка светлина трябва да е одобрена.

(c) Задни аеро-навигационни светлини.   Задните аеро-навигационни светлини трябва да са бели светлини, разположени на възможно най-отдалеченото място на опашката на самолета или на всеки край на крилото и трябва да са одобрени.

(d) Капаци на светлините и цветни филтри. Всеки капак на светлина или цветен филтър трябва да е най-малко огнеустойчив и не може да си променя цветът или формата или да стане причина за загуба на значително предаване на светлината по време на нормално използване.



	JAR 25.1387 Position light system dihedral

angles

(a) Except as provided in sub-paragraph (e)

of this paragraph, each forward and rear position

light must, as installed, show unbroken light

within the dihedral angles described in this

section.

(b) Dihedral angle L (left) is formed by two

intersecting vertical planes, the first parallel to the

longitudinal axis of the aeroplane, and the other at

110º to the left of the first, as viewed when

looking forward along the longitudinal axis.

(c) Dihedral angle R (right) is formed by two

intersecting vertical planes, the first parallel to the

longitudinal axis of the aeroplane, and the other at

110º to the right of the first, as viewed when

looking forward along the longitudinal axis.

(d) Dihedral angle A (aft) is formed by two

intersecting vertical planes making angles of 70º

to the right and to the left, respectively, to a

vertical plane passing through the longitudinal

axis, as viewed when looking aft along the

longitudinal axis.

(e) If the rear position light when mounted as

far aft as practicable in accordance with JAR

25.1385 (c), cannot show unbroken light within

dihedral angle A (as defined in sub-paragraph (d)

of this paragraph), a solid angle or angles of

obstructed visibility totalling not more than 0·04

steradians is allowable within that dihedral angle,

if such solid angle is within a cone whose apex is

at the rear position light and whose elements make

an angle of 30º with a vertical line passing

through the rear position light.
	JAR 25.1387
Двустенни ъгли на системите на аеро-навигационните светлини 

(a) Освен както е предвидено в пoдпараграф (е) на този параграф, всяка предна и задна аеро-навигационна светлина трябва, като е инсталирана, да демонстрира не пречупена светлина, в рамките двустенните ъгли, описани в тази Глава на JAR-25.

(b) Двустенния ъгъл “L” (на ляво –“Left”) се формира от пресичането на две вертикални равнини, първата е успоредна на надлъжната ос на самолета, а другата е на ъгъл 110( наляво спрямо първата, като се гледа напред по направление на надлъжната ос.

(c) Двустенния ъгъл “R” (на дясно – “Right”) се формира от пресичането на две вертикални равнини, първата е успоредна на надлъжната ос на самолета, а другата е на ъгъл 110( надясно спрямо първата, като се гледа напред по направление на надлъжната ос.

(d) Двустенният ъгъл “А” (назад – “Aft”) се формира от пресичането на две вертикални равнини образуващи ъгли от 70( в ляво и в дясно спрямо вертикалната равнина, преминаваща през надлъжната ос, като се гледа назад по направление на надлъжната ос.

(e) Ако задните аеро-навигационни светлини, когато са монтирани възможно най-отдалечени назад в съответствие с JAR 25.1385(с), не могат да демонстрират не пречупена светлина в рамките на двустенния ъгъл “А” (както е определен в подпараграф (d) на този параграф), пространствен ъгъл или ъгли възпрепятстващи видимостта тотално с не повече от 0,04 стерадиана, са допустими в рамките на този двустенен ъгъл, ако такъв пространствен ъгъл е в рамките на конус, чийто връх е разположен в самата задна аеро-навигационна светлина и чийто елементи образуват ъгъл от 30( с вертикалната линия преминаваща през задната аеро-навигационна светлина.



	JAR 25.1389 Position light distribution and

intensities

(a) General. The intensities prescribed in

this paragraph must be provided by new

equipment with light covers and colour filters in

place. Intensities must be determined with the

light source operating at a steady value equal to

the average luminous output of the source at the

normal operating voltage of the aeroplane. The

light distribution and intensity of each position

light must meet the requirements of sub-paragraph

(b) of this paragraph.

(b) Forward and rear position lights. The

light distribution and intensities of forward and

rear position lights must be expressed in terms of

minimum intensities in the horizontal plane,

minimum intensities in any vertical plane, and

maximum intensities in overlapping beams, within

dihedral angles L, R and A, and must meet the

following requirements:

(1) Intensities in the horizontal plane.

Each intensity in the horizontal plane (the

plane containing the longitudinal axis of the

aeroplane and perpendicular to the plane of

symmetry of the aeroplane) must equal or

exceed the values in JAR 25.1391.

(2) Intensities in any vertical plane.

Each intensity in any vertical plane (the plane

perpendicular to the horizontal plane) must

equal or exceed the appropriate value in JAR

25.1393, where I is the minimum intensity

prescribed in JAR 25.1391 for the

corresponding angles in the horizontal plane.

(3) Intensities in overlaps between

adjacent signals. No intensity in any overlap

between adjacent signals may exceed the

values given in JAR 25.1395, except that

higher intensities in overlaps may be used with

main beam intensities substantially greater than

the minima specified in JAR 25.1391 and

25.1393 if the overlap intensities in relation to

the main beam intensities do not adversely

affect signal clarity. When the peak intensity

of the forward position lights is more than 100

candles, the maximum overlap intensities

between them may exceed the values given in

JAR 25.1395 if the overlap intensity in Area A

is not more than 10% of peak position light

intensity and the overlap intensity in Area B is

not greater than 2·5% of peak position light

intensity.
	JAR 25.1389
Разпределение и интензивност на аеро-навигационните светлини

(a) Общи положения. Приборите, описани в този параграф трябва да се предвидят за ново оборудване с подходящи прозрачни капаци и цветни филтри. Интензивностите трябва да се определят по време на установена стойност на работа на светлинния източник, равна на средната осветеност на източника при нормално работно напрежение на самолета. Разпределението на светлините и интензивността на всяка една аеро-навигационна светлина трябва да отговарят на изискванията на подпараграф (b) на този параграф.

(b) Предни и задни аеро-навигационни светлини. Разпределението на светлините и интензивността на предните и задните светлини трябва да са изразят по отношение на минималните интензивности в хоризонталната равнина, минималните интензивности в която и да е вертикална равнина, в местата на припокриване на лъчите от различни светлини, в рамките на двустенните ъгли “L”, “R” и “А” и трябва да отговарят на следните изисквания:

(1) Интензивност в хоризонталната равнина. Всяка интензивност в хоризонталната равнина (равнината съдържаща надлъжната ос на самолета и перпендикулярно на равнината на симетрия на самолета) трябва да е равна или да превишава стойностите, дадени JAR 25.1391.

(2) Интензивност в която и да е вертикална равнина. Всяка интензивност във всяка вертикална равнина (равнината перпендикулярна на хоризонталната равнина) трябва да е равна на или да превишава съответните стойности, определени в JAR 25.1393, където “I” е минималната интензивност, описана в JAR 25.1391 за съответните ъгли в хоризонталната равнина.

(3) Интензивност в местата на припокриване на лъчите на съседно стоящи светлини. Не може да се превишават стойностите на интензивностите в местата на припокриване на лъчите от съседно разположените светлини, дадени в JAR 25.1395, освен това може да се използват по-високи интензивности в местата на припокриване на лъчите при интензивности на основните лъчи реално по-големи от минимума, определен в JAR 25.1391 и 25.1393, ако интензивностите в местата на припокриване по отношение на интензивностите на основните лъчи, не влияят неблагоприятно на яснотата на сигнала. Когато максималната интензивност на предните аеро-навигационни светлини е по-голяма от 100 свещи, максималните интензивности в местата на припокриване на техните лъчи може да надвишават стойностите, дадени JAR 25.1395, ако интензивността в мястото на припокриването в зоната “A” е не повече от 10% от максималната интензивност на аеро-навигационната светлина и интензивността в местата на припокриване в зоната “В” е не по-голяма от 2,5% от максималната интензивност на аеро-навигационната светлина.



	JAR 25.1391 Minimum intensities in the

horizontal plane of forward

and rear position lights

Each position light intensity must equal or

exceed the applicable values in the following

table:

Dihedral angle

(light included)

Angle from

right or left of

longitudinal axis,

measured from

dead ahead

Intensity

(candles)

L and R (forward 0º to 10º 40

red and green) 10º to 20º 30

20º to 110º 5

A (rear white) 110º to 180º 20
	JAR 25.1391. Минимални интензивности в хоризонталната равнина на предните и задните аеро-навигационни светлини

Всяка интензивност на аеро-навигационна светлина трябва да е равна или да надвишава съответните стойности в следната таблица:

Двустенен ъгъл

Ъгъл в ляво и в дясно на надлъжната ос, измерван от неутралната линия напред
Интензивност

(свещи)

L и R 

(странични червена и зелена)

А

(задна бяла)

0( до 10(
10( до 20(
20( до 110(
110( до 180(
40

30

5

20



	JAR 25.1393 Minimum intensities in any

vertical plane of forward and

rear position lights

Each position light intensity must equal or

exceed the applicable values in the following

table:

Angle above or below the

horizontal plane:

Intensity

0º 1·00 I

0º to 5º 0·90 I

5º to 10º 0·80 I

10º to 15º 0·70 I

15º to 20º 0·50 I

20º to 30º 0·30 I

30º to 40º 0·10 I

40º to 90º 0·05 I
	JAR 25.1393 Минимални интензивности в които и да са вертикални равнини на предните и задните аеро-навигационни светлини

Всяка интензивност на аеро-навигационна светлина трябва да е равна или да надвишава съответните стойности в следната таблица:

Ъгъл над или под хоризонталната равнина

Интензивност

0(
0( до 5(
5( до 10(
10( до 15(
15( до 20(
20( до 30(
30( до 40(
40( до 90(
1,00 I

0,90 I

0,80 I

0,70 I

0,50 I

0,30 I

0,10 I

0,05 I


	JAR 25.1395 Maximum intensities in over-

lapping beams of forward and

rear position lights

No position light intensity may exceed the

applicable values in the following table, except as

provided in JAR 25.1389 (b)(3):

Maximum intensity

Overlaps Area A

(candles)

Area B

(candles)

Green in dihedral angle L 10 1

Red in dihedral angle R 10 1

Green in dihedral angle A 5 1

Red in dihedral angle A 5 1

Rear white in dihedral angle L 5 1

Rear white in dihedral angle R 5 1

Where –

(a) Area A includes all directions in the

adjacent dihedral angle that pass through the light

source and intersect the common boundary plane

at more than 10º but less than 20º; and

(b) Area B includes all directions in the

adjacent dihedral angle that pass through the light

source and intersect the common boundary plane

at more than 20º.
	JAR 25.1395. Максимални интензивност в местата на припокриване на лъчите на предните и задните аеро-навигационни светлини

Не може интензивностите на аеро-навигационните светлини да надвишават съответните стойности в следната таблица, освен както е предвидено в т.6.31.2, подточка 3:  

Припокриване

(за двустенни ъгли)

Максимална интензивност (свещи)

Зона А

Зона В

Зелена за ъгъл L

Червена за ъгъл R

Зелена за ъгъл А

Червена за ъгъл А

Задна бяла за ъгъл L
Задна бяла за ъгъл R
10

10

5

5

5

5

1

1

1

1

1

1

Където -

(a) Зона А включва всички направления в двустенния ъгъл на съседно стоящата светлина, които преминават през източника на светлина и пресичат общата гранична равнина на повече от 10(, но по-малко от 20(, и

(b) Зона В включва всички направления в двустенния ъгъл на съседно стоящата светлина, които преминават през източника на светлина и пресичат общата гранична равнина на повече от 20(


	JAR 25.1397 Colour specifications

Each position light colour must have the

applicable International Commission on

Illumination chromaticity co-ordinates as follows:

(a) Aviation red –

‘y’ is not greater than 0·335; and

‘z’ is not greater than 0·002.

(b) Aviation green –

‘x’ is not greater than 0·440–0·320y;
‘x’ is not greater than y–0·170; and

‘y’ is not less than 0·390–0·170x.

(c) Aviation white –

‘x’ is not less than 0·300 and not greater than

0·540;

‘y’ is not less than ‘x–0·040’ or ‘yo–0·010’,

whichever is the smaller; and

‘y’ is not greater than ‘x+0·020’ nor ‘0·636–

0·400x’;

Where ‘yo’ is the ‘y’ co-ordinate of the Planckian

radiator for the value of ‘x’ considered.
	JAR 25.1397.Спецификация на цветове

Всеки цвят на аеро-навигационна светлина трябва да има приложимото от Международната комисия за осветление (International Commission on Illumination), съгласувана както следва:

(a) Авиационно червено -

“y” е не по-голямо отколкото 
0,335; и

“z” е не по-голямо отколкото 
0,002.

(b) Авиационно зелено –

 “x” е не по-голямо отколкото 
0,440 - 0,320y;

“x” е не по-голямо отколкото 
y - 0,170; и

“y” е не по-малко отколкото 
0,390 – 0,170x.

(c) Авиационно бяло -

 “x” е не по-малко от 0,300 и не по-голямо от 0,540;

 “y” е не по-малко от  x – 0,040 или  y0 – 0,010, което е по-малко, и

 “y” е не по-голямо от  x + 0,020 нито от 0,636 – 0,400x;
Където “y0” е “y”, съгласувано с Planckian излъчвател за стойността на разглежданото “x” 



	JAR 25.1401 Anti-collision light system

(a) General. The aeroplane must have an

anti-collision light system that –

(1) Consists of one or more approved

anti-collision lights located so that their light

will not impair the crew’s vision or detract

from the conspicuity of the position lights; and

(2) Meets the requirements of sub-paragraphs

(b) to (f) of this paragraph.

(b) Field of coverage. The system must

consist of enough light to illuminate the vital

areas around the aeroplane considering the

physical configuration and flight characteristics of

the aeroplane. The field of coverage must extend

in each direction within at least 75º above and 75º

below the horizontal plane of the aeroplane,

except that a solid angle or angles of obstructed

visibility totalling not more than 0·03 steradians is

allowable within a solid angle equal to 0·15

steradians centred about the longitudinal axis in

the rearward direction.

(c) Flashing characteristics. The arrange-ment

of the system, that is, the number of light

sources, beam width, speed of rotation, and other

characteristics, must give an effective flash

frequency of not less than 40, nor more than 100

cycles per minute. The effective flash frequency is

the frequency at which the aeroplane’s complete

anti-collision light system is observed from a

distance, and applies to each section of light

including any overlaps that exist when the system

consists of more than one light source. In

overlaps, flash frequencies may exceed 100, but

not 180 cycles per minute.

(d) Colour. Each anti-collision light must be

either aviation red or aviation white and must

meet the applicable requirements of JAR 25.1397.

(e) Light intensity. The minimum light

intensities in all vertical planes, measured with the

red filter (if used) and expressed in terms of

‘effective’ intensities, must meet the requirements

of sub-paragraph (f) of this paragraph. The

following relation must be assumed:
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where:

Ie = effective intensity (candles)

I(t) = instantaneous intensity as a function of

time

t2–t1 = flash time interval (seconds)

Normally, the maximum value of effective

intensity is obtained when t2 and t1 are chosen so

that the effective intensity is equal to the

instantaneous intensity at t2 and t1.

(f) Minimum effective intensities for anti-

collision lights. Each anti-collision light effective

intensity must equal or exceed the applicable

values in the following table:

Angle above or below the

horizontal plane:

Effective intensity

(candles)

0º to 5º 400

5º to 10º 240

10º to 20º 80

20º to 30º 40

30º to 75º 20


	JAR 25.1401
Система на светлини против сблъсък

(a) Общи положения. Самолетът трябва да има светлинна система срещу сблъскване, която -

(1) Се състои от една или повече одобрени светлини срещу сблъскване, разположени така, че тяхната светлина няма да влоши обзора на пилотите или да намали яркостта на аеро-навигационните светлини, и

(2) Да отговаря на изискванията на подпараграфи (b) до (f) на този параграф.

(b) Оласти на разпространение. Системата трябва да се състои от достатъчно светлини за да осветят жизнено важните зони около самолета, като се имат предвид физическата конфигурация и полетните характеристики на самолета. Обсега на разпространение трябва да се разпростира във всяко направление в рамките на 75( над и 75( под хоризонталната равнина на самолета, освен това е допустим пространствен ъгъл (или ъгли) на засенчена видимост тотално не по-голям от 0,03 стерадиана в рамките на пространствения ъгъл равен на 0,15 стерадиана центриран около надлъжната ос в посока назад.

(c) Характеристики на проблясване. Разполагането на системата, което включва броя на светлинните източници, широчината на снопът лъчи, скоростта на въртене и други характеристики трябва да дадат ефикасна проблясваща светлина с честота не по-малка от 40 и не по-голяма от 100 цикъла за минута. Ефикасната честота на проблясваща светлина е честотата, при която изпълнената самолетна система срещу сблъскване се забелязва от разстояние и касае всяка светлина, включително и всякакво препокриване, което съществува, когато системата се състои от повече от един светлинни източника. За припокриването честотата на проблясване може да надвиши 100, но не повече от 180 цикъла за минута.

(d) Цвят. Всяка светлина срещу сблъсък трябва да е или авиационно червена или авиационно бяла и трябва да отговаря на съответните изисквания на JAR 25.1397.

(e) Интензивност на светлината. Минималните интензивности на проблясващата светлина във всички вертикални равнини, измерени с червен филтър (ако се използва) и изразяващи се с термините “ефективни” интензивности, трябва да отговарят на изискванията на подпараграф (f) на този параграф. Трябва да се приемат следните зависимости:
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;

където:
Ie
= 
ефективна интензивност (свещи);

I(t)
=
моментната интензивност, като функция на времето;

t2-t1
=
интервала на проблясване (секунди).

Нормално, максималната стойност на ефективната интензивност се получава, когато t2 и t1 са избрани така, че ефективната интензивност е равна на тази моментна интензивност в моментите t2 и t1.

(f) Минимални ефективни интензивности за светлините против сблъсък. Всяка ефективна интензивност на светлините против сблъсък трябва да е равна или да надвишава отнасящите се стойности в следната таблица:

Ъгъл над или под хоризонталната равнина

Ефективна интензивност

(свещи)

0( до 5(
5( до 10(
10( до 20(
20( до 30(
30( до 75(
400

240

80

40

20



	JAR 25.1403 Wing icing detection lights

Unless operations at night in known or forecast

icing conditions are prohibited by an operating

limitation, a means must be provided for

illuminating or otherwise determining the

formation of ice on the parts of the wings that are

critical from the standpoint of ice accumulation.

Any illumination that is used must be of a type

that will not cause glare or reflection that would

handicap crew members in the performance of

their duties.
	JAR 25.1403
Светлини за откриване обледеняването на крилото

Освен ако се познава нощната експлоатация или е изключено наличието на условия на обледеняване от експлоатационните ограничения, трябва да се предвидят средства за осветяване или друг начин за определяне на обледеняването на частите на крилата, които са критични от гледната точка на натрупването на лед. Всякакво осветяване, което е използвано, трябва да е от тип, който няма да причини блестене или отражение, което би попречило на членовете от екипажа за изпълнението на техните задължения.



	JAR 25.1411 General

(a) Accessibility. Required safety equipment

to be used by the crew in an emergency must be

readily accessible.

(b) Stowage provisions. Stowage provisions

for required emergency equipment must be

furnished and must –

(1) Be arranged so that the equipment

is directly accessible and its location is

obvious; and

(2) Protect the safety equipment from

inadvertent damage.

(c) Emergency exit descent device. The

stowage provisions for the emergency exit descent

device required by JAR 25.809 (f) must be at the

exits for which they are intended.

(d) Liferafts

(1) The stowage provisions for the

liferafts described in JAR 25.1415 must

accommodate enough rafts for the maximum

number of occupants for which certification for

ditching is requested.

(2) Liferafts must be stowed near exits

through which the rafts can be launched during

an unplanned ditching.

(3) Rafts automatically or remotely

released outside the aeroplane must be attached

to the aeroplane by means of the static line

prescribed in JAR 25.1415.

(4) The stowage provisions for each

portable liferaft must allow rapid detachment

and removal of the raft for use at other than the

intended exits.

(e) Long-range signalling device. The

stowage provisions for the long-range signalling

device required by JAR 25.1415 must be near an

exit available during an unplanned ditching.

(f) Life-preserver stowage provisions. The

stowage provisions for life preservers described in

JAR 25.1415 must accommodate one life

preserver for each occupant for which

certification for ditching is requested. Each life

preserver must be within easy reach of each seated

occupant.

(g) Life line stowage provisions. If

certification for ditching under JAR 25.801 is

requested, there must be provisions to store the

life lines. These provisions must –

(1) Allow one life line to be attached to

each side of the fuselage; and

(2) Be arranged to allow the life lines

to be used to enable the occupants to stay on

the wing after ditching. This requirement is

not applicable to aeroplanes having no over-wing

ditching exits.
	ОБОРУДВАНЕ ЗА БЕЗОПАСНОСТ

JAR 25.1411
Общи положения

(a) Достъпност. Изискваното оборудване, касаещо безопасността, за използване от екипажа в при авария, трябва да е лесно достъпен.

(b) Предвиждания за разполагане. Разполагането на изискваното аварийно оборудване трябва да е вписано в интериора и трябва –

(1) Да е разположено така, че оборудването да е директно достъпно и неговото местоположение е очевидно, и

(2) Да защити аварийното оборудване от непредвидена повреда.

(c) Устройство на аварийния изход за спускане. Трябва да се предвидят начини за съхранение на средствата за спускане на аварийния изход, изисквани от JAR 25.809(f), като трябва да се намират на или до изхода, за който те са предназначени.

(d) Спасителни салове.

(1) Местата за съхранение на спасителните салове, описани в JAR 25.1415, трябва да събират достатъчно спасителни салове за максималният брой пътници за които се изисква сертификация на самолета за принудително кацане на вода.

(2) Спасителните салове трябва да се съхраняват в близост до изходите, през които саловете може да се пускат извън самолета по време на не планирано аварийно кацане на вода.

(3) Салове, автоматично или дистанционно разгъвани извън самолета, трябва да са закачени към самолета, посредством неподвижен шнур, предписано в JAR 25.1415.

(4) Местата за съхранение на всеки преносим спасителен сал, трябва да позволи бързото разкачване и преместване на сала за използване през изходи, различни от тези за които са планирани.

(e) Сигнални устройства с голям обхват. Местата за съхранение на сигналните устройства с голям обхват, изисквани от JAR 25.1415, трябва да са близко разположени на изхода, достъпен при не планирано принудително кацане на вода.

(f) Места за съхранение на защитни средства. Местата за съхранение на защитните средства, трябва да събират едно защитно средство за всеки пътник, за което се изисква сертифициране за аварийно кацане на вода. Всяко защитно средство трябва да е в рамките на лесно достигане от всеки седящ пътник.

(g) Места за съхранение на предпазни заграждения. Ако се изисква сертифициране за аварийно кацане на вода на самолета съгласно JAR 25.801, трябва да има места за прибиране на предпазните заграждения. Тези места трябва -

(1) Да позволяват едно предпазно заграждение да бъде закачено към всяка страна на тялото на самолета, и

(2) Да бъде разположено така, че да позволи на предпазните заграждения да бъдат използвани, за да дадат възможност на пътниците да стоят върху крилото след аварийно кацане на вода. Това изискване не се отнася за самолети нямащи аварийни изходи над крилата.



	JAR 25.1413 Reserved
	JAR 25.1413
Запазен



	JAR 25.1415 Ditching equipment

(a) Ditching equipment used in aeroplanes to

be certified for ditching under JAR 25.801, and

required by the National Operating Rules, must

meet the requirements of this paragraph.

(b) Each liferaft and each life preserver must

be approved. In addition –

(1) Unless excess rafts of enough

capacity are provided, the buoyancy and

seating capacity beyond the rated capacity of

the rafts must accommodate all occupants of

the aeroplane in the event of a loss of one raft

of the largest rated capacity; and

(2) Each raft must have a trailing line,

and must have a static line designed to hold the

raft near the aeroplane but to release it if the

aeroplane becomes totally submerged.

(c) Approved survival equipment must be

attached to, or stored adjacent to, each liferaft.

(d) Survival type emergency locator

transmitters for use in liferafts must meet the

applicable requirements of the relevant JTSO or

an acceptable equivalent.

(e) For aeroplanes, not having approved life

preservers, there must be an approved flotation

means for each occupant. This means must be

within easy reach of each seated occupant and

must be readily removable from the aeroplane.
	JAR 25.1415
Оборудване за аварийно кацане на вода

(a) Оборудването използвано за сертифициране на самолетите за извършване на аварийно кацане, съгласно JAR 25.801 и изисквано от Националните експлоатационни правила, трябва да отговарят на изискванията на този параграф.

(b) Всеки спасителен сал и всяко защитно средство трябва да са одобрени. В допълнение –

(1) Освен ако са предвидени излишни спасителни салове с достатъчно голям капацитет (вместимост на хора), плаваемостта и седалковият капацитет на саловете трябва да събере всички лица на самолета, в случай на загуба на един спасителен сал с голям капацитет, и

(2) Всеки спасителен сал трябва да има свободно въже и трябва да има неподвижен шнур проектиран да задържа спасителния сал в близост до самолета, но и да го освобождава, ако самолетът започне да потъва.

(c) Одобрено оборудване за оцеляване трябва да е закачено към или съхранявано в съседство на всеки спасителен сал.

(d) Типът на аварийните предаватели за определяне на местоположението от комплекта на средствата за оцеляване за използване в спасителните салове, трябва да отговарят на съответните изисквания на отнасящият се JTSO или приемлив еквивалент.

(e) За самолети, нямащи одобрени защитни средства, трябва да имат одобрени плавателни средства за всеки пътник или член на екипажа. Тези средства трябва да са лесно достигани от всеки пътник или член на екипажа и трябва да са лесно снемаеми от самолета.



	JAR 25.1416 Reserved
	JAR 25.1416
Запазен



	JAR 25.1419 Ice Protection

(See ACJ 25.1419)

If certification for flight in icing conditions is

desired, the aeroplane must be able to safely

operate in the continuous maximum and

intermittent maximum icing conditions of
Appendix C. To establish that the aeroplane can

operate within the continuous maximum and

intermittent maximum conditions of Appendix C–

(a) An analysis must be performed to

establish that the ice protection for the various

components of the aeroplane is adequate, taking

into account the various aeroplane operational

configurations; and

(b) To verify the ice protection analysis, to

check for icing anomalies, and to demonstrate that

the ice protection system and its components are

effective, the aeroplane or its components must be

flight tested in the various operational

configurations, in measured natural atmospheric

icing conditions, and as found necessary, by one

or more of the following means:

(1) Laboratory dry air or simulated

icing tests, or a combination of both, of the

components or models of the components.

(2) Flight dry air tests of the ice

protection system as a whole, or of its

individual components.

(3) Flight tests of the aeroplane or its

components in measured simulated icing

conditions.

(c) Caution information, such as an amber

caution light or equivalent, must be provided to

alert the flight crew when the anti-ice or de-ice

system is not functioning normally.

(d) For turbine engine powered aeroplanes,

the ice protection provisions of this paragraph are

considered to be applicable primarily to the

airframe. For the powerplant installation, certain

additional provisions of Subpart E may be found

applicable.
	JAR 25.1419
Защита от обледеняване

Ако е необходима сертификация за полет в условията на обледеняване, самолетът трябва да е в състояние да се експлоатира безопасно при максимално продължителни и максимални периодични условия на обледеняване от Приложение С. За установяването на това, че самолетът може да се експлоатира в рамките на максимално продължителни и максимални периодични условия на обледеняване от Приложение С -

(a) Трябва да се направят анализи, за да се установи, че защитата от обледеняване на различните компоненти на самолета е адекватна, с отчитане на различните експлоатационни условия на самолета, и

(b) За да се потвърдят анализите за защита от обледеняване и да се проверят аномалиите на обледеняването и за да се демонстрира, че системата за защита от обледенение и нейните компоненти са ефикасни, самолетът или неговите компоненти трябва да се изпитват в полет при различни експлоатационни условия в оценени естествени атмосферни условия за обледеняване и както е намерено за необходимо, чрез едно или повече от следните средства:

(1) Изпитания с лабораторен сух въздух или симулирано обледеняване или комбинация от двете за компонентите или модели на компонентите.

(2) Изпитания с полетен сух въздух на цялата системата за защита от обледеняване или на индивидуалните й компоненти.

(3) Полетни изпитания на самолета или неговите компоненти при оценени симулирани условия на обледеняване.

(c) Предупредителна информация, като кехлибарена предупреждаваща светлинна сигнализация или еквивалент, трябва да се осигурят, за да алармират членовете на екипажа, когато системата за предпазване от обледенение или за премахване на обледенението не работи нормално.

(d) За самолети, задвижвани с газотурбинни двигатели, предвиждания за защита от обледеняване в този параграф се разглеждат, че се отнасят главно за планера на самолета. За инсталации на силовата установка, някои допълнителни предвиждания на Глава Е на JAR-25 могат да се окажат приложими.



	JAR 25.1421 Megaphones

If a megaphone is installed, a restraining means

must be provided that is capable of restraining the

megaphone when it is subjected to the ultimate

inertia forces specified in JAR 25.561 (b)(3).
	JAR 25.1421
Мегафони

Ако са инсталирани мегафони, трябва да се предвидят средства за задържане, които са в състояние да задържат мегафоните на определените им за съхранение места, когато те са подложени на максималните инерционни сили, определени в JAR 25.561(b)(3).



	JAR 25.1423 Public address system

A public address system required by this JAR

must –

(a) Be powerable when the aircraft is in

flight or stopped on the ground, after the

shutdown or failure of all engines and auxiliary

power units, or the disconnection or failure of all

power sources dependent on their continued

operation, for –

(1) A time duration of at least

10 minutes, including an aggregate time

duration of at least 5 minutes of

announcements made by flight and cabin crew

members, considering all other loads which

may remain powered by the same source when

all other power sources are inoperative; and

(2) An additional time duration in its

standby state appropriate or required for any

other loads that are powered by the same

source and that are essential to safety of flight

or required during emergency conditions.

(b) The system must be capable of operation

within 3 seconds from the time a microphone is

[removed from its stowage by a cabin crew

member at those stations in the passenger]

compartment from which its use is accessible.

(c) Be intelligible at all passenger seats,

[lavatories, and cabin crew member seats and]

work stations.

(d) Be designed so that no unused, unstowed

microphone will render the system inoperative.

(e) Be capable of functioning independently

of any required crew member interphone system.

(f) Be accessible for immediate use from

each of two flight-crew member stations in the

pilot compartment.

(g) For each required floor-level passenger

[emergency exit which has an adjacent cabin crew

member seat, have a microphone which is readily

accessible to the seated cabin crew member,]

except that one microphone may serve more than

one exit, provided the proximity of the exits

allows unassisted verbal communications between

[seated cabin crew members.]
	JAR 25.1423
Системи за озвучаване

Системата за озвучаване (известяване), изисквани в този JAR-25 трябва –

(a) Да е захранвана, когато самолетът е в полет или спрял на земя, след изключване или отказ на всички двигатели и спомагателни силови установки или разсъединяването или отказа на всички енергийни източници в зависимост от тяхната продължителна експлоатация, за -

(1) Период от време не по-малък от 10 минути, включително сумарен период от време не по-малък от 5 минути за съобщенията, направени от летателния или кабинния екипаж, с отчитане на всякакви други електрически товари, които могат да останат захранени от същия енергиен източник, при неработещи всички други енергийни източници, и

(2) Допълнителен период от време, подходящ за неговото положение на готовност или изискван за които и да са други електрически товари, които са енергийно захранени от същия източник и които са основни за безопасността на полета или изисквани по време на аварийни състояния.

(b) Системата трябва да е в състояние да заработи в рамките на 3 секунди от момента, когато кабинният екипаж вземе микрофона, от неговите позиции за поместване в тези места в пътническата кабина, от която е достъпно използването му.

(c) Да е разбираема от всички пътнически места, тоалетни и места на членовете на кабинния екипаж и работни места.

(d) Да е проектирана така, че системата няма да остане неработоспособна, ако има използван или не поставен на мястото си микрофон.

(e) Да е в състояние да работи независимо от всякакви изисквани вътрешни телефонни системи за членовете на екипажа.

(f) Да е достъпна за незабавно използване от всяко едно от двете места на пилотите в пилотската кабина.

(g) За всеки изискван пътнически авариен изход, разположен на нивото на пода, до който има близко разположено място на член от екипажа, да има микрофон, който е лесно достъпен за седящите членове на кабинния екипаж, освен ако един микрофон може да обслужва повече от един изход, осигуряващ близко разположените изходи, който да позволи самостоятелни словесни комуникации между седящите членове на кабинния екипаж.



	JAR 25.1431 Electronic equipment

(a) In showing compliance with JAR 25.1309

(a) and (b) with respect to radio and electronic

equipment and their installations, critical

environmental conditions must be considered

(b) Radio and electronic equipment must be

supplied with power under the requirements of

JAR 25.1355 (c).

(c) Radio and electronic equipment, controls

and wiring must be installed so that operation of

any one unit or system of units will not adversely

affect the simultaneous operation of any other

radio or electronic unit, or system of units,

required by this JAR–25.

(d) Electronic equipment must be designed

and installed such that it does not cause essential

loads to become inoperative, as a result of

electrical power supply transients or transients

from other causes.
	Разнородно оборудване

JAR 25.1431
Електронно оборудване

(a) За демонстриране на съответствията с JAR 25.1309 (а) и (b) в отношение на радио-свързочното и електронното оборудвания и техните инсталации, трябва да се разглеждат критични условия на околната среда.

(b) Радио-свързочното и електронното оборудвания трябва да се захранват с електроенергия съгласно изискванията на JAR 25.1355(с).

(c) Радио-свързочното и електронното оборудвания, управление и кабели трябва да са инсталирани така, че работата на всеки един агрегат или система от агрегати няма да въздействат неблагоприятно едновременната работа на всякакво друго радио-свързочни или електронни агрегати или система от агрегати, изисквани от JAR-25.
(d) Електронното оборудване трябва да е проектирано и инсталирано така, че да не причини неработоспособност на основни електрически товари, в резултат на нестационарност в електрическото захранване или нестационарност от други причини.



	JAR 25.1433 Vacuum systems

There must be means, in addition to the normal

pressure relief, to automatically relieve the pressure

in the discharge lines from the vacuum air pump

when the delivery temperature of the air becomes

unsafe.
	JAR 25.1433
Вакуумни системи

Трябва да има средства, в допълнение на нормалното изпускане на налягането, за автоматично изпускане на налягането в тръбопроводите за изпускане от вакуумната въздушна помпа, когато предаваната температура на въздухът стане не безопасна.



	JAR 25.1435 Hydraulic systems

(a) Design. Each hydraulic system must be

designed as follows:

(1) Each element of the hydraulic

system must be designed to withstand the loads

due to the working pressure Pw, in the case of

elements other than pressure vessels or to the

limit pressure, PL, in the case of pressure

vessels, in combination with limit structure

loads which may be imposed without

deformation that would prevent it from

performing its intended function, and to

withstand without rupture, the working or limit

pressure loads multiplied by a factor of 1·5 in

combination with ultimate structural loads that

can reasonably occur simultaneously.

(i) Pw. The working pressure is

the maximum steady pressure in service

acting on the element including the

tolerances and possible pressure

variations in normal operating modes but

excluding transient pressures.

(ii) PL. The limit pressure is the

anticipated maximum pressure in service

acting on a pressure vessel, including the

tolerances and possible pressure

variations in normal operating modes but

excluding transient pressures.

(2) A means to indicate system pressure

and a means to indicate fluid quantity, both

located at a flight-crew member station, must

be provided for each hydraulic system that –

(i) Performs a function that is

essential for continued safe flight and

landing; or

(ii) In the event of hydraulic

system malfunction, requires corrective

action by the crew to ensure continued

safe flight and landing.

(3) Reserved.

(4) There must be means to ensure that

system pressures, including transient pressures

and pressures from fluid volumetric changes in

components which are likely to remain closed

long enough for such changes to occur –

(i) Will be within 90 to 110% of

pump average discharge pressure at each

pump outlet or at the outlet of the pump

transient pressure dampening device, if

provided; and

(ii) Except as provided in sub-paragraph

(a)(7), will not exceed 125%

of the design operating pressure,

excluding pressure at the outlets specified

in sub-paragraph (i) of this paragraph.

(See ACJ 25.1435(a)(4).) Design

operating pressure is the maximum steady

operating pressure.

(5) Each hydraulic element must be

installed and supported to prevent excessive

vibration, abrasion, corrosion, and mechanical

damage, and to withstand inertia loads. If a

hydraulic fluid which could be harmful to

occupants when liberated in any form is used,

there must be a means to prevent harmful or

hazardous concentration of the fluid or vapours

in the crew or passenger compartments during

flight.

(6) Means for providing flexibility

must be used to connect points in a hydraulic

fluid line between which relative motion or

differential vibration exists.

(7) Transient pressure in a part of the

system may exceed the limit specified in sub-paragraph

(a)(4)(ii) of this paragraph if –

(i) A survey of those transient

pressures is conducted to determine their

magnitude and frequency; and

(ii) Based on the survey, the

fatigue strength of that part of the system

is substantiated by analysis or tests, or

both.

(8) Each hydraulic pump must be

designed and installed so that loss of hydraulic

fluid to the pump cannot create a hazard that

might prevent continued safe flight and

landing. (See ACJ 25.1435 (a)(8).)

(9) The system must be designed to

avoid hazard to the aeroplane arising from the

effects of abnormally high temperatures which

may occur in certain parts of the system under

fault conditions. (See ACJ 25.1435 (a)(4).)

(10) The elements of the system must be

able to withstand the loads due to the pressure

[ given in Appendix K, for the proof ]

condition without leakage or permanent

distortion and for the ultimate condition

without rupture. Temperatures must be those

corresponding to normal operating conditions.

Where elements are constructed from materials

other than aluminium alloy, tungum, or

medium-strength steel, the Authority may

prescribe or agree other factors. The materials

used must in all cases be resistant to

deterioration arising from the environmental

conditions of the installation, particularly the

effects of vibration.

(11) Where any part of the system is

subject to fluctuating or repeated external or

internal loads, adequate allowance must be

made for fatigue.

(b) Tests

(1) A complete hydraulic system must

be static tested to show that it can withstand a

pressure of 1·5 times the working pressure

without a deformation of any part of the system

that would prevent it from performing its

intended function. Clearance between

structural members and hydraulic system

elements must be adequate and there must be

no permanent detrimental deformation. For the

purpose of this test, the pressure relief valve

may be made inoperable to permit application

of the required pressure.

(2) Compliance with JAR 25.1309 for

hydraulic systems must be shown by functional

tests, endurance tests, and analyses. The entire

system or appropriate subsystems must be

tested in an aeroplane or in a mock-up

installation to determine proper performance

and proper relation to other aeroplane systems.

The functional tests must include simulation of

hydraulic system failure conditions. The tests

must account for flight loads, ground loads,

and hydraulic system working, limit and

transient pressures expected during normal

operation, but need not account for vibration

loads or for loads due to temperature effects.

Endurance tests must simulate the repeated

complete flights that could be expected to

occur in service. Elements which fail during

the tests must be modified in order to have the

design deficiency corrected and, where

necessary, must be sufficiently retested.

Simulation of operating and environmental

conditions must be completed on elements and

appropriate portions of the hydraulic system to

the extent necessary to evaluate the

environmental effects. (See ACJ 25.1435

(b)(2).)

(3) Parts, the failure of which will

significantly lower the airworthiness or safe

handling of the aeroplane must be proved by

suitable testing, taking into account the most

critical combination of pressures and

temperatures which are applicable.

(c) Fire protection. Each hydraulic system

using flammable hydraulic fluid must meet the

applicable requirements of JAR 25.863, 25.1183,

25.1185 and 25.1189.

(d) The constructor must specify the

hydraulic fluid which is suitable to be used in the

aeroplane.
	JAR 25.1435
Хидравлични системи

(a) Проектиране. Всяка хидравлична система трябва да е проектирана както следва:

(1) Всеки елемент на хидравличната система трябва да е проектиран да издържи натоварванията, породени от работното налягане PW, за елементи, различни от съдовете под налягане или натоварванията породени от налягания до граничната стойност на налягането PL, за съдове под налягане, в комбинация с граничните натоварвания на конструкцията, които може да се приложат, без деформации, които биха попречили за изпълнение на очакваните функции на елемента и способността му да издържи, без разрушение, натоварванията от работното или граничното налягания умножени с коефициент 1,5 в комбинация с максималните конструктивни натоварвания, които логично могат да се получат едновременно.

(i) PW. Работното налягане е максималното установено налягане в експлоатацията, действащо върху елементите, включващо допуските и възможните варирания на налягането при нормални методи на експлоатация, но изключващо преходните налягания.

(ii) PL. Граничното  налягане е очакваното максимално налягане в експлоатацията, действащо на съдовете под налягане, включващо допуските и възможните варирания на налягането при нормални методи на експлоатация, но изключващи преходните налягания.

(2) Трябва да се осигурят средства за индикиране на налягането и средства за индикиране на количеството на работната течност, и двете разположени при пилотските места, за всяка хидравлична система, която -

(i) Изпълнява функции, които са основни за продължителен безопасен полет и кацане, и

(ii) В случай на неработоспособност на хидравличната система, изисква коригиращи действия от страна на членовете на екипажа, за да осигурят продължителен безопасен полет и кацане.

(3) Запазен.

(4) Трябва да има средства за осигуряване на това, че налягания в система, включващи преходните налягания и наляганията от промените в обема на течността в компоненти, които вероятно остават достатъчно дълго време затворени за възникване на такива промени -

(i) Ще бъдат в рамките на 90 до 110 % от средното подавано от помпата налягане на всеки изход от помпата или на изхода от помпата след устройството за демпфиране на преходните налягания, ако такова е предвидено, и

(ii) Освен както е предвидено в подпараграф (а)(7) на този параграф, да не превишават 125% от проектното експлоатационно налягане, с изключение на налягането на изходите, определени в подпараграф (i) на този параграф. Проектно експлоатационно налягане е максималното установено експлоатационно налягане.

(5) Всеки хидравличен елемент трябва да е инсталиран и закрепен така, че да предотврати прекомерни вибрации, протриване, корозия и механични повреди и да издържи натоварванията от инерционните сили. Ако хидравличната течност, която би могла да е вредна за пътниците, когато се освобождава под каквито и да са форми, трябва да има средства за предотвратяване на вредната или опасната концентрация на течността или изпарения в отсеците на екипажа и пътниците по време на полет.

(6) Трябва да се използват средства, осигуряващи гъвкавост в точките на свързване на хидравличните тръбопроводи между които съществува относително движение или различни вибрации.

(7) Преходните налягания в част от системата може да надвишат ограничението, определено в подпараграф (а)(4)(ii) на този параграф, ако -

(i) Се проведат изследвания на тези преходни налягания, за да се определят техните стойности и честота, и

(ii) Базирана на изследванията, устойчивостта на умора на тази част от системата е потвърдена от анализи или изпитания или от двете.

(8) Всяка хидравлична помпа трябва да е проектирана и инсталирана така, че загубата на хидравлична течност до помпата не може да създаде опасност, която може да попречи на продължението на безопасния полет и кацане.

(9) Системата трябва да е проектирана да предотврати опасност за самолета, възникваща от влиянието на необикновено високи температури, които може да възникнат в определени части на системата при условия на отказ.

(10) Елементите от системата, трябва да са в състояние да издържат натоварванията, породени от даденото в Приложение К налягане в условията на изпитване, без течове или остатъчни деформации и за крайните условия без разрушаване. Температурите трябва да са тези съответстващи на нормалните експлоатационни условия. Там където елементите са конструирани от материали, различни от алуминиеви сплави, волфрамова или средно яка стомана, Въздухоплавателната администрация може да определи или да уговори други коефициенти. Използваните материали трябва във всички случаи да са устойчиви на износване, възникващо от околните условия на инсталирането, особено въздействията на вибрациите.

(11) Където някакви части от системата са подложени на променливи или повтарящи се вътрешни или външни натоварвания, трябва да се направи адекватно допускане за умората ма материала.

(b) Изпитания.

(1) Комплектованата хидравлична система трябва да се изпита статично, за да демонстрира, че може да издържи налягане от 1,5 пъти работното налягане, без деформиране на каквито и да са части на системата, които биха попречили на системата да изпълнява функциите за които е предназначена. Разстоянието между елементите от конструкцията на самолета и елементите на хидравличната система, трябва де е адекватно и не трябва да има остатъчни вредни деформации. За целите на това изпитание, клапанът за изпускане на налягането може да се блокира, за да позволи прилагането на изискваното налягане.

(2) За хидравличната система трябва да се демонстрира съответствие с JAR 25.1309, чрез функционални изпитания, изпитания на издръжливост и анализи. Цялата система или подходящи части от системата трябва да се изпитват на самолета или на макетна установка, за да се определят съответните характеристики и съответните взаимовръзки с други системи на самолета. Функционалните тестове трябва да включват симулиране на съчетания на откази на хидравличната система. Изпитанията трябва да отчитат полетните натоварвания и работните ограничения на хидравличната система и преходни налягания, очаквани по време на нормалната експлоатация, но не трябва да отчитат вибрационните натоварвания или натоварвания от температурни въздействия. Изпитанието на издръжливост трябва да симулира изпълнени повтарящи се полети, които биха се очаквали да се получат в експлоатацията. Елементите, които се повредят по време на изпитанията трябва да се модифицират, за да им се коригират конструктивно-производствените недостатъци и където е необходимо трябва подходящо да се изпитат повторно. Симулирането на работни и околни условия трябва да се изпълни за елементи и подходящи точки от хидравличната система до степента, необходима за да се оценят околните влияния.

(3) Части, повредата на които значително ще влоши летателната годност или безопасното управление на самолета, трябва да са доказани, чрез подходящо изпитване, с отчитане на най-критичната комбинация от налягания и температури, които се отнасят.

(c) Противопожарна защита. Всяка хидравлична система, използваща запалима хидравлична течност, трябва да отговаря на приложимите изисквания на JAR 25.1185 и 25.1189.

(d) Конструкторът трябва да определи точно хидравличната течност, която е подходяща да се използва в самолета.



	JAR 25X1436 Pneumatic systems – high

pressure

(a) General. Pneumatic systems which are

powered by, and/or used for distributing or

storing, air or nitrogen, must comply with the

requirements of this paragraph.

(1) Compliance with JAR 25.1309 for

pneumatic systems must be shown by

functional tests, endurance tests and analysis.

Any part of a pneumatic system which is an

engine accessory must comply with the relevant

requirements of JAR 25.1163.

(2) No element of the pneumatic system

which would be liable to cause hazardous

effects by exploding, if subject to a fire, may

be mounted within an engine bay or other

designated fire zone, or in the same

compartment as a combustion heater.

(3) When the system is operating no

hazardous blockage due to freezing must occur.

If such blockage is liable to occur when the

aeroplane is stationary on the ground, a

pressure relieving device must be installed

adjacent to each pressure source.

(b) Design. Each pneumatic system must be

designed as follows:

(1) Each element of the pneumatic

system must be designed to withstand the loads

due to the working pressure, Pw, in the case of

elements other than pressure vessels or to the

limit pressure, PL, in the case of pressure

vessels, in combination with limit structural

loads which may be imposed without

deformation that would prevent it from

performing its intended function, and to

withstand without rupture, the working or limit

pressure loads multiplied by a factor of 1·5 in

combination with ultimate structural loads that

can reasonably occur simultaneously.

(i) Pw. The working pressure is

the maximum steady pressure in service

acting on the element including the

tolerances and possible pressure

variations in normal operating modes but

excluding transient pressures.

(ii) PL. The limit pressure is the

anticipated maximum pressure in service

acting on a pressure vessel, including the

tolerances and possible pressure

variations in normal operating modes but

excluding transient pressures.

(2) A means to indicate system pressure

located at a flight-crew member station, must

be provided for each pneumatic system that –

(i) Performs a function that is

essential for continued safe flight and

landing; or

(ii) In the event of pneumatic

system malfunction, requires corrective

action by the crew to ensure continued

safe flight and landing.

(3) There must be means to ensure that

system pressures, including transient pressures

and pressures from gas volumetric changes in

components which are likely to remain closed

long enough for such changes to occur –

(i) Will be within 90 to 110% of

pump average discharge pressure at each

pump outlet or at the outlet of the pump

transient pressure dampening device, if

provided; and

(ii) Except as provided in sub-paragraph

(b)(6) of this paragraph, will

not exceed 125% of the design operating

pressure, excluding pressure at the outlets

specified in sub-paragraph (b)(3)(i) of

this paragraph. Design operating

pressure is the maximum steady operating

pressure.

The means used must be effective in preventing

excessive pressures being generated during

ground charging of the system. (See ACJ

25X1436 (b)(3).)

(4) Each pneumatic element must be

installed and supported to prevent excessive

vibration, abrasion, corrosion, and mechanical

damage, and to withstand inertia loads.

(5) Means for providing flexibility

must be used to connect points in a pneumatic

line between which relative motion or

differential vibration exists.

(6) Transient pressure in a part of the

system may exceed the limit specified in sub-paragraph

(b)(3)(ii) of this paragraph if –

(i) A survey of those transient

pressures is conducted to determine their

magnitude and frequency; and

(ii) Based on the survey, the

fatigue strength of that part of the system

is substantiated by analysis or tests, or

both.

(7) The elements of the system must be

able to withstand the loads due to the pressure

[ given in Appendix K, for the proof ]

condition without leakage or permanent

distortion and for the ultimate condition

without rupture. Temperature must be those

corresponding to normal operating conditions.

Where elements are constructed from

materials other than aluminium alloy, tungum,

or medium-strength steel, the Authority may

prescribe or agree other factors. The materials

used should in all cases be resistant to

deterioration arising from the environmental

conditions of the installation, particularly the

effects of vibration.

(8) Where any part of the system is

subject to fluctuating or repeated external or

internal loads, adequate allowance must be

made for fatigue.

(c) Tests

(1) A complete pneumatic system must

be static tested to show that it can withstand a

pressure of 1·5 times the working pressure

without a deformation of any part of the system

that would prevent it from performing its

intended function. Clearance between

structural members and pneumatic system

elements must be adequate and there must be

no permanent detrimental deformation. For the

purpose of this test, the pressure relief valve

may be made inoperable to permit application

of the required pressure.

(2) The entire system or appropriate

sub-systems must be tested in an aeroplane or

in a mock-up installation to determine proper

performance and proper relation to other

aeroplane systems. The functional tests must

include simulation of pneumatic system failure

conditions. The tests must account for flight

loads, ground loads, and pneumatic system

working, limit and transient pressures expected

during normal operation, but need not account

for vibration loads or for loads due to

temperature effects. Endurance tests must

simulate the repeated complete flights that

could be expected to occur in service.

Elements which fail during the tests must be

modified in order to have the design deficiency

corrected and, where necessary, must be

sufficiently retested. Simulation of operating

and environmental conditions must be

completed on elements and appropriate

portions of the pneumatic system to the extent

necessary to evaluate the environmental

effects. (See ACJ 25X1436 (c)(2).)

(3) Parts, the failure of which will

significantly lower the airworthiness or safe

handling of the aeroplane must be proved by

suitable testing, taking into account the most

critical combination of pressures and

temperatures which are applicable.
	JAR 25Х1436
Пневматични системи – високо налягане

(a) Общи положения. Пневматични системи, които е захранванат от, и/или използвана за разпределение на, или за съхраняване на въздух или азот, трябва да съответства на изискванията на този параграф.

(1) Съответствието с JAR 25.1309 за пневматичните системи, трябва да се демонстрира чрез функционални изпитания, изпитания на издръжливост и анализи. Всякакви части от пневматичната система, които са агрегати на двигателя, трябва да съответстват на свързаните с тях  изисквания на JAR 25.1163.
(2) Елемент от пневматичната система, който е предразположен да предизвика опасно въздействие, чрез взривяването му, ако е изложен на въздействието на огън не може да се монтират в рамките на двигателния отсек или в други определена пожарна зона или в един и същ отсек с отоплител, използващ горене..

(3) Когато системата работи не трябва да се получават опасни блокирания, поради замръзване. Ако такова блокиране е възможно да се получи, когато самолетът се намира на земя, трябва да се инсталира устройство за изпускане на въздуха в съседство на всеки източник на сгъстен въздух.

(b) Проектиране. Всяка пневматична система трябва да е проектирана, както следва:

(1) Всеки елемент от пневматичната система трябва да е проектиран да издържи натоварвания, породени от работното налягане PW - за елементи, различни от съдовете под налягане или граничното налягане PL – за съдове под налягане, в комбинация с пределните конструктивни натоварвания, които може да са приложени, без деформация, която би попречила за изпълняването на предназначените функции на елемента и да е проектиран да издържи, без получаване на разрушения, работното или граничното налягане, умножени с коефициент 1,5 в комбинация с максималните конструктивни натоварвания, които логично може да възникнат в същия момент.

(i) PW. Работното налягане е максималното установено налягане в експлоатацията, действащо върху елемента, включващо допуските и вероятните изменения на налягането при начините на нормална работа, но не включващо преходните налягания.

(ii) PL. Граничното налягане е очакваното максимално налягане в експлоатацията, действащо в съдовете под налягане, включващо допуските и възможни изменения на налягането при начините на нормална работа, но не включващо преходните налягания.

(2) Трябва да се предвидят средства за индикиране на налягането в системата, разположени при местата на летателния екипаж, за всяка пневматична система, която -

(i) Изпълнява функции, които са основни за продължаване на безопасен полет и кацане, и

(ii) В случа на неработоспособност на пневматична система, изисква коригиращи действия от страна на екипажа за осигуряване продължението на безопасен полет и кацане.

(3) Трябва да има средства за осигуряване на това, че налягането в системата, включващо преходните налягания и наляганията от промени в обема на газа в компоненти, които вероятно могат да останат затворени достатъчно дълго време, за възникване на такива промени -

(i) Ще бъде в рамките на 90 до 110 % от средното налягане на изхода от компресора за всеки изход на компресор или на изхода от устройствата за демпфиране на преходните налягания на изхода от компресора, ако такива са предвидени, и

(ii) Освен както е предвидено в подпараграф (b)(6) на този параграф, няма да надвишава 125% от проектното работно налягане, изключващо налягането в изходите, определено в подпараграф (b)(3)(i) на този параграф. Проектно работно налягане е максималното установено работно налягане.

Използваните средства, трябва да са ефективни за предотвратяване на превишаването на наляганията, генерирани по време на наземното разреждане (изпускане) на системата.

(4) Всеки пневматичен елемент трябва да е инсталиран и закрепен така, че да предотврати прекомерни вибрации, протриване, корозия и механични повреди и да издържа натоварванията от инерционни сили.

(5) Трябва да се използват средства, осигуряващи гъвкавост, за свързване на точки в тръбопроводите на пневматичната система, между които съществуват относителни движения или разлики във вибрациите.

(6) Преходни налягания в части от системата могат да надвишават граничните налягания, определени в подпараграф (b)(3)(ii) на този параграф, ако -

(i) Се проведат изследвания на тези преходни налягания, за да се определят техните стойности и честота, и

(ii) Базирано на изследванията, устойчивостта на умора на тази част от системата е потвърдена от анализи или изпитания или от двете.

(7) Елементите от системата трябва  да са в състояние да издържат натоварвания, породени от налягане указано в Приложение К за условия на изпитание, без теч или остатъчни деформации и натоварвания, породени от екстремните условия без да се разрушават. Температурите трябва да са тези, съответстващи на нормалните условия на работа на системата. Там където има елементи конструирани от материали, различни от алуминиеви сплави, волфрамова или среднояка стомана, Въздухоплавателната администрация може да предпише или да уговори други коефициенти. Използваните материали, във всички случаи трябва са устойчиви на износване, породено от околната среда на инсталирането и особено от въздействията на вибрациите.

(8) Там където някаква част от системата е подложена на променливи или повтарящи се вътрешни или външни натоварвания, трябва да се направи адекватно допускане за умората на материала.

(c) Изпитания.

(1) Комплектованата пневматична система трябва да се изпита статично, за да демонстрира, че може да издържи налягане 1,5 пъти над работното налягане, без деформация на която и да е част от системата, която би попречила на изпълнението на предназначените й функции. Разстоянията между елементите от конструкцията на самолета и елементите от пневматичната система, трябва да са адекватни и не трябва да има нежелани остатъчни деформации. За целите на това изпитание, може умишлено да се блокира клапана за изпускане на налягането, за да се позволи прилагането на желаното налягане.

(2) Цялата система или подходящи под-системи, трябва да се изпитват в самолета или на макетна установка, за да се определят точните характеристики и точните взаимовръзки с другите системи на самолета. Функционалните изпитания трябва да включват симулации на отказови състояния на пневматичната система. Изпитанията трябва да отчитат полетните натоварвания, земните натоварвания и работните, граничните и преходните налягания в пневматичната система, очаквани по време на нормалната й работа, но не е необходимо да се отчитат вибрационните натоварвания или натоварванията породени от влиянието на температурата. Изпитанието на издръжливост трябва да симулира повторение на изпълнени полети, които биха се очаквали да се получат в експлоатацията. Елементи, когато се повредят по време на изпитанията може да се модифицират, за да се коригира конструктивно-производствен недостатък и където е необходимо трябва да се изпитат повторно. Трябва да се изпълнят симулации на работни и околни условия, за елементи и подходящи точки от пневматичната система, до степен, необходима за оценяване на влиянието на околната среда.

(3) Части, отказите на които значително ще намалят летателната годност или безопасното управление на самолета, трябва да са доказани с изпълнение на подходящи изпитания, отчитащи най-критичните комбинации от налягания и температури, които се прилагат.



	
	

	JAR 25.1438 Pressurisation and low

pressure pneumatic systems

Pneumatic systems (ducting and components)

served by bleed air, such as engine bleed air, air

conditioning, pressurisation, engine starting and

hot-air ice-protection systems, which are essential

for the safe operation of the aeroplane or whose

failure may adversely affect any essential or

critical part of the aeroplane or the safety of the

occupants, must be so designed and installed as to

comply the JAR 25.1309 In particular account

must be taken of bursting or excessive leakage.

(See ACJ 25.1438 paragraph 1 for strength and

ACJ 25.1438 paragraph 2 for testing.)
	JAR 25.1438
Създаване на налягане в херметичната кабина и пневматични системи с ниско налягане

Пневматични системи (тръбопроводи и компоненти) обслужващи отвеждането на въздух, такъв като отвежданият от двигателите въздух, въздуха за системата за кондициониране, за системата за създаване на налягане в херметичната кабина, за системата за пускане на двигателите и за противо-обледенителната системата, работеща с горещ въздух, които са основни за безопасната експлоатация на самолета или чийто откази могат да повлияят неблагоприятно на всякакви основни или критични части на самолета или безопасността на пътниците и екипажа, трябва да са проектирани и инсталирани така, че да съответстват на LAR 25.1309. Отделно трябва да се отчете пръсване или повишен теч.



	JAR 25.1439 Protective breathing equipment

(a) Protective breathing equipment must be

installed for use of appropriate crew members.

Such equipment must be located so as to be

available for use in compartments accessible in

flight.

(b) For protective breathing equipment

required by JAR 25.1439 (a) or by the National

Operating Regulations, the following apply:

(1) The equipment must be designed to

protect the appropriate crew member from

smoke, carbon dioxide, and other harmful

gases while on flight deck duty or while

combating fires.

(2) The equipment must include –

(i) Masks covering the eyes, nose

and mouth, or

(ii) Masks covering the nose and

mouth, plus accessory equipment to cover

the eyes.

(3) Equipment, including portable

equipment, while in use must allow

communication with other crew members.

Equipment available at flight crew assigned

duty stations must enable the flight crew to use

radio equipment.

(4) The part of the equipment

protecting the eyes may not cause any

appreciable adverse effect on vision and must

allow corrective glasses to be worn.

(5) Each dispensing equipment must

supply protective oxygen of 15 minutes

duration at a pressure altitude of 8000 ft with a

respiratory minute volume of 30 litres per

minute BTPD. The equipment and system

must be designed to prevent any leakage to the

inside of the mask and any significant increase

in the oxygen content of the local ambient

atmosphere. (See ACJ 25.1439 (b)(5).)

(6) The equipment must meet the

requirements of JAR 25.1441.
	JAR 25.1439
Оборудване за предпазване на дишането

(a) Трябва да се инсталира оборудване, предпазващо дишането, за използване от съответните членове на екипажа. Такова оборудване трябва да се разположи така, че да е на разположение за използване в отсеци, достъпни в полет.

(b) За оборудването предпазващо дишането, изисквано от JAR 25.1439(а) или от Националните експлоатационни правила, се отнася следното:

(1) Оборудването трябва да е проектирано да защити подходящите членове на екипажа от дим, въглероден двуокис и други вредни газове, докато изпълняват задълженията си за управление на самолета или когато се борят с възникнал пожар.

(2) Оборудването трябва да включва -

(i) Маски покриващи очите, носът и устата;

(ii) Маски покриващи носът и устата, плюс аксесоари от оборудването за покриване на очите.

(3) Екипировка, включваща преносимо оборудване, докато се използва трябва да позволява комуникация с другите членове на екипажа. Оборудване за членовете на летателния екипаж, определено за работните им места, трябва да дава възможност на летателния екипаж да използва радио-свързочното оборудване.

(4) Частта от оборудването, защитаваща очите, не може да причинява каквито и да са осезаеми неблагоприятни влияния върху погледа и трябва да позволяват носенето на нормални коригиращи зрението очила от членовете на екипажа.

(5) Всяко раздадено оборудване трябва да подава кислород за защита в продължение на 15 минути с налягане, съответстващо на кабинна височина 8000 фута с обем на подаване 30 литра за минута, BTPD. Оборудването и системата трябва да са проектирани да предотвратят всякакви течове навътре в маската и всякакви течове навън от маската, предизвикващи значителни увеличения на съдържанието на кислород в локалната околна атмосфера.

(6) Оборудването трябва да отговаря на изискванията на JAR 25.1441.



	JAR 25.1441 Oxygen equipment and supply

(a) When oxygen equipment is installed the

equipment must meet the requirements of this

paragraph and of applicable sub-paragraphs of

JAR 25.1443 to JAR 25.1453. The number of

occupants to be provided with oxygen and the

duration of the supplies is defined by the National

Operational Regulations.

(b) The oxygen system must be free from

hazards in itself, in its method of operation, and in

its effect upon other components. (See ACJ

25.1441 (b).)

(c) Except with regard to chemically

generated oxygen, there must be a means to allow

the crew to readily determine, during flight, the

quantity of oxygen available in each source of

supply. (See ACJ 25.1441 (c).)

(d) The oxygen flow rate and the oxygen

equipment for aeroplanes for which certification

for operation above 40 000 ft is requested must be

approved. (See ACJ 25.1441 (d).)
	JAR 25.1441
Кислородно оборудване и подаване на кислород

(a) Когато е инсталирано кислородно оборудване, то трябва да отговаря на изискванията на този параграф и на отнасящите се подпараграфи на JAR 25.1443 до 25.1453. Броят на пътниците и екипажът, предвидени да се осигуряват с кислород и продължителността на подаването се определят в Националните експлоатационни правила.

(b) Кислородните системи, трябва да са независими от опасности, предизвикани от самите тях, от техния начин на работа и от тяхното влияние върху другите компоненти.

(c) Освен, отнасящото се до химически генерираният кислород, трябва да има средства позволяващи на екипажа лесно да определи, по време на полет, количеството на кислорода във всеки източник на захранване (резервоар за съхранение).

(d) Трябва да се одобри, степента на подавания кислороден поток и кислородното оборудване на самолети, за които се изисква сертификация за полети над 40 000 фута.



	JAR 25.1443 Minimum mass flow of

supplemental oxygen

(See ACJ 25.1443.)

(a) If continuous flow equipment is installed

for use by flight-crew members, the minimum

mass flow of supplemental oxygen required for

each crew member may not be less than the flow

required to maintain, during inspiration, a mean

tracheal oxygen partial pressure of 149 mmHg

when breathing 15 litres per minute, BTPS, and

with a maximum tidal volume of 700 cc with a

constant time interval between respirations.

(b) If demand equipment is installed for use

by flight-crew members, the minimum mass flow

of supplemental oxygen required for each crew

member may not be less than the flow required to

maintain, during inspiration, a mean tracheal

oxygen partial pressure of 122 mmHg, up to and

including a cabin pressure altitude of 35 000 ft,

and 95% oxygen between cabin pressure altitudes

of 35 000 and 40 000 ft, when breathing 20 litres

per minute BTPS. In addition, there must be

means to allow the crew to use undiluted oxygen

at their discretion.

[(c) For passengers and cabin crew members,]

the minimum mass flow of supplemental oxygen

required for each person at various cabin pressure

altitudes may not be less than the flow required to

maintain, during inspiration and while using the

oxygen equipment (including masks) provided,

the following mean tracheal oxygen partial

pressures:

(1) At cabin pressure altitudes above

10 000 ft up to and including 18 500 ft, a mean

tracheal oxygen partial pressure of 100 mmHg

when breathing 15 litres per minute, BTPS, and

with a tidal volume of 700 cc with a constant

time interval between respirations.

(2) At cabin pressure altitudes above

18 500 ft up to and including 40 000 ft, a mean

tracheal oxygen partial pressure of 83·8 mmHg

when breathing 30 litres per minute, BTPS, and

with a tidal volume of 1100 cc with a constant

time interval between respirations.

(d) If first-aid oxygen equipment is installed,

the minimum mass flow of oxygen to each user

may not be less than 4 litres per minute, STPD.

However, there may be a means to decrease this

flow to not less than 2 litres per minute, STPD, at

any cabin altitude. The quantity of oxygen

required is based upon an average flow rate of

3 litres per minute per person for whom first-aid

oxygen is required.

(e) If portable oxygen equipment is installed

for use by crew members, the minimum mass flow

of supplemental oxygen is the same as specified in

sub-paragraph (a) or (b) of this paragraph,

whichever is applicable.
	JAR 25.1443
Минимален масов разход на допълнително подавания кислород

(a) Ако е инсталирано оборудване за постоянно подаване на кислород към членовете на летателния екипаж, минималният масов разход на допълнително подавания кислород, изискван за всеки член от екипажа, по време на дишането, не може да е по-малък от масовият разход на кислорода, необходим да поддържа основно парциално налягане на кислорода в дробовете от 149 mm.Hg , когато се вдишват 15 литра за минута, BTPS, и при максимално количество въздух преминал през дробовете за едно вдишване и издишване от 700 сm3 с постоянен интервал от време между вдишванията.

(b) Ако е инсталирано оборудване за потребление на кислород за използване от членовете на екипажа, минималният масов разход на допълнително подавания кислород, изискван за всеки член на екипажа, по време на дишането, не може да е по-малък от разхода, необходим да поддържа по време на вдишване основно парциално налягане в дробовете от 122 mm.Hg, до и включващо кабинно налягане, съответстващо на кабинна височина 35 000 фута и съдържание на 95% кислород в диапазона между кабинни височини 35 000 фута и 40 000 фута, когато се вдишват 20 литра за минута, BTPS,. В допълнение, трябва да има средства, даващи възможност на екипажа да използва не разреден кислород по тяхна преценка. 

(c) За пътници и членове на кабинния екипаж, минималният масов разход на допълнителен кислород, изискван за всеки човек при различни кабинни височини, не може да е по-малко от разхода, изискван да се поддържа, по време на вдишване и докато се използва предвиденото кислородно оборудване (включващо маските), осигуряващ следните средни парциални налягания на кислорода в дробовете:

(1) За налягания съответстващи на кабинни височини над 10 000 фута до и включително 18 500 фута, средно парциално налягане на кислорода от 100 mm.Hg, когато се вдишват 15 литра за минута, BTPS, и при максимално количество въздух преминал през дробовете за едно вдишване и издишване от 700 сm3 с постоянен интервал от време между вдишванията.

(2) За налягания съответстващи на кабинни височини над 18 500 фута до и включително 40 000 фута, средно парциално налягане на кислорода от 83,8 mm.Hg, когато се вдишват 30 литра за минута, BTPS, и при максимално количество въздух преминал през дробовете за едно вдишване и издишване от 1100 сm3 с постоянен интервал от време между вдишванията.

(d) Ако е инсталирано оборудване за кислород за оказване на първа помощ, минималният масов разход на кислород за всеки потребител, не може да е по-малко от 4 литра за минута, STPD. Обаче, може да има средства за намаляване на този разход до не по-малък от 2 литра за минута, STPD, при всякакви кабинни височини. Изискваното количество кислород се основава върху среден размер на разхода от 3 литра за минута за човек, за когото се изисква кислород за оказване на първа помощ.

(e) Ако е инсталирано преносимо кислородно оборудване за използване от членовете на екипажа, минималният масов разход на допълнително подавания кислород е същият, както определеният в подпараграфи (а) или (b) на този параграф, който е приложим.



	JAR 25.1445 Equipment standards for the

oxygen distributing system

(a) When oxygen is supplied to both crew

and passengers, the distribution system must be

designed for either –

(1) A source of supply for the flight

crew on duty and a separate source for the

passengers and other crew members; or

(2) A common source of supply with

means to separately reserve the minimum

supply required by the flight crew on duty.

(See ACJ 25.1445 (a)(2).)

(3) Systems designed to comply with

sub-paragraph (a)(1) or (a) (2) of this

paragraph must be provided with means to

isolate the distribution system from the supply

source. (See ACJ 25.1445 (a)(3).)

(b) Portable walk-around oxygen units of the

continuous flow, diluter-demand, and straight

demand kinds may be used to meet the crew or

passenger breathing requirements.
	JAR 25.1445
Стандарти за оборудването на кислородни разпределящи системи

(a) Когато се подава кислород и към пътниците и към екипажа, системата за разпределение на подаването на кислорода трябва да е проектирана по един от следните начина –

(1) Източник на подаване на кислород към управляващия летателен екипаж и отделен източник за подаване на кислород към пътниците и останалата част от екипажа, или

(2) Общ източник за подаване на кислород със средства за разделяне на подаването на кислорода, осигуряващи минималния изискван такъв към членовете на летателния екипаж, управляващи самолета.

(3) Системи, проектирани да съответстват на подпараграфи (а)(1) или (а)(2) на този параграф, трябва да са осигурени със средства за изолиране на системата за разпределение на подаването на кислорода от източника за подаване на кислорода.

(b) Типове преносими кислородни апарати, позволяващи и придвижване по време на употребата им, с непрекъснат разход, разреждащи подавания кислород и подаващи директно кислорода, може да се използват, за да задоволят изискванията за дишане на членовете на екипажа или пътниците.



	JAR 25.1447 Equipment standards for

oxygen dispensing units

If oxygen dispensing units are installed, the

following apply:

(a) There must be an individual dispensing

unit for each occupant for whom supplemental

oxygen is to be supplied. Units must be designed

to cover the nose and mouth and must be

equipped with a suitable means to retain the unit

in position on the face. Flight crew masks for

supplemental oxygen must have provisions for the

use of communication equipment.

(b) If certification for operation up to and

including 25 000 ft is requested, an oxygen supply

terminal, either a supply terminal with the unit of

oxygen dispensing equipment already connected

or a connection which ensures that the oxygen is

immediately available, must be within easy reach

of each crew member. For any other occupants

the supply terminals and dispensing equipment

must be located to allow use of oxygen as

required by the applicable National Operational

Regulations.

(c) Except as specified in National

Operational Regulations, if certification for

operation above 25 000 ft is requested, there must

be oxygen dispensing equipment meeting the

following requirements (see ACJ 25.1447(c)):

(1) There must be an oxygen dispensing

unit connected to oxygen supply terminals

immediately available to each occupant,

wherever seated. If certification for operation

above 30 000 ft is requested, the dispensing

units providing the required oxygen flow must

be automatically presented to the occupants

before the cabin pressure altitude exceeds

15 000 ft and the crew must be provided with a

manual means to make the dispensing units

immediately available in the event of failure of

the automatic system. The total number of

dispensing units and outlets must exceed the

number of seats by at least 10%. The extra

units must be as uniformly distributed

throughout the cabin as practicable. (See ACJ

25.1447(c)(1).)

(2) Each flight-crew member on flight

deck duty must be provided with demand

equipment. In addition, each flight-crew

member must be provided with a quick-

donning type of oxygen dispensing unit,

connected to an oxygen supply terminal, that is

immediately available to him when seated at

his station, and this is designed and installed so

that it (see ACJ 25.1447 (c)(2)) –

(i) Can be placed on the face

from its ready position, properly secured,

sealed, and supplying oxygen upon

demand, with one hand within 5 seconds

and without disturbing eyeglasses or

causing delay in proceeding with

emergency duties; and

(ii) Allows, while in place, the

performance of normal communication

functions.

(3) There must be at least two outlets

and units of dispensing equipment of a type

similar to that required by sub-paragraph (c)(1)

of this paragraph in all other compartments or

work areas that may be occupied by passengers

or crew members during flight, i.e. toilets,

washrooms, galley work areas, etc.

(4) Portable oxygen equipment must be

[immediately available for each cabin crew

member. (See ACJ 25.1447 (c)(4).)]
	JAR 25.1447
Стандарти за оборудването на кислородни подаващи апарати

Ако са инсталирани апарати за подаване на кислород, за тях се отнася следното:

(a) Трябва да има индивидуален апарат за подаване на кислород за всеки пътник или член от екипажа, за когото е необходимо подаването на допълнителен кислород. Апаратите трябва да са проектирани да покриват носа и устата и трябва да са оборудвани с подходящи средства за задържане на апарата върху лицето. Маските за подаване на допълнителен кислород към членовете на екипажа, трябва да са предвидени за използване на комуникационното оборудване.

(b) Ако се изисква сертифициране за експлоатация на самолета до и включително 25 000 фута, трябва да има лесно достъпен за използване от всеки член на екипажа терминал за подаване на кислорода, който е или терминал за снабдяване с апарати от оборудване за подаване на кислород, което вече е свързано или свързване, което осигурява, че кислорода е незабавно разполагаем. За всички други пътници, подаващите кислород терминали и оборудването за подаване на кислорода, трябва да са разположени така, че да позволяват използването на кислород, както се изисква от приложимите Национални експлоатационни правила.

(c) Освен както е определено в Националните експлоатационни правила, ако се изисква сертифициране за експлоатация на самолета над 25 000 фута, трябва да има оборудване за подаване на кислорода, което да отговаря на следните изисквания:

(1) Трябва да има агрегат за подаване на кислород, свързан към терминалите за подаване на кислород, незабавно достъпен до всяко лице на борда, където и да седи то. Ако се изисква сертифициране за експлоатация на самолета над 30 000 фута, апаратите за подаване на кислород, осигуряващи изискваният разход на кислорода, трябва да са автоматично подавани към пътниците, преди да се достигне налягане в кабината, отговарящо на кабинна височина от 15 000 фута, а екипажът трябва да е осигурен с ръчни средства за правене подаващите апарати незабавно достъпни в случай на отказ на автоматичната система. Общата бройка на подаващите кислород апарати и изходи трябва да надвишава бройката на местата сне по-малко от 10%. Допълнителните средства, трябва да са равномерно разпределени в кабината, както е осъществимо.

(2) Всеки член от летателния екипаж на местата за пилотите, трябва да е осигурен с кислородно оборудване. В допълнение, всеки член на екипажа трябва да е осигурен с бързо задействащ се тип кислородно подаващ апарат, свързано с терминала за подаване на кислород, който незабавно достъпен за него, когато пилотът е на мястото си и той е проектиран и инсталиран така, че -

(i) Да може да се постави на лицето в рамките на 5 секунди с една ръка от неговата позиция за готовност за използване, надеждно закрепен, уплътнен и захранен с кислород при потребление и без да размества евентуални коригиращи очила, носени от член на екипажа или да причинява закъснение в начина на управление на самолета при аварийни ситуации, и

(ii) Да позволи, докато е поставен, нормални характеристики на комуникиране.

(3) Трябва да има най-малко два изхода и апарати от подаващо кислород оборудване от тип, подобен на този, изискван от подпараграф (с)(1) на този параграф във всички останали отсеци или работни зони, които може да се обитават от пътници или членове на екипажа, по време на полет, например тоалетни, сервизни помещения, работни кухненски зони и т.н.

(4) Преносимото кислородно оборудване трябва да е незабавно на разположение за всеки член на кабинния състав.



	JAR 25.1449 Means for determining use of

oxygen

There must be a means to allow the crew to

determine whether oxygen is being delivered to

the dispensing equipment. (See ACJ 25.1449.)
	JAR 25.1449
Средства за определяне използването на кислорода

Трябва да има средства, позволяващи на екипажа да определя дали кислород се подава към подаващото оборудване.



	JAR 25.1450 Chemical oxygen generators

(See ACJ 25.1450)

(a) For the purpose of this paragraph, a

chemical oxygen generator is defined as a device

which produces oxygen by chemical reaction.

(b) Each chemical oxygen generator must be

designed and installed in accordance with the

following requirements:

(1) Surface temperature developed by

the generator during operation may not create a

hazard to the aeroplane or to its occupants.

(2) Means must be provided to relieve

any internal pressure that may be hazardous.

(c) In addition to meeting the requirements in

sub-paragraph (b) of this paragraph, each portable

chemical oxygen generator that is capable of

sustained operation by successive replacement of

a generator element must be placarded to show –

(1) The rate of oxygen flow, in litres

per minute;

(2) The duration of oxygen flow, in

minutes, for the replaceable generator element;

and

(3) A warning that the replaceable

generator element may be hot, unless the

element construction is such that the surface

temperature cannot exceed 100ºF.
	JAR 25.1450
Химически кислородни генератори

(a) За целите на този параграф, химически генератор на кислород е определен, като устройство, което произвежда кислород посредством химическа реакция.

(b) Всеки химически генератор на кислород, трябва да е проектиран и инсталиран в съответствие с следните изисквания:

(1) Повърхностната температура, развивана от генератора по време на работа му не може да създава опасност за самолета или за пътниците.

(2) Трябва да се предвидят средства за изпускане на каквото и да е вътрешно налягане, което може да е опасно.

(c) В допълнение на покриването на изискванията на подпараграф (b) от този параграф, всеки преносим химически генератор на кислород, който е в способен да поддържа работа, чрез последователна замяна на елементите на генератора, трябва да е обозначен с табела, за указване –

(1) Степента на подаване на кислорода, измерена в литри за минута.

(2) Продължителността на подаването на кислород, измерена в минути, за заменящият се генераторен елемент, и.

(3) Предупреждение, за това, че генераторният елемент може да е горещ, освен ако конструкцията на елемента е такава, че повърхностната температура не може да надвиши 100(F.



	JAR 25.1451 Reserved
	JAR 25.1451
Запазен



	JAR 25.1453 Protection of oxygen equip-ment

from rupture

(See ACJ 25.1453.)

(a) Each element of the system must have

sufficient strength to withstand the maximum

pressures and temperatures in combination with

any externally applied load, arising from

consideration of limit structural loads that may be

acting on that part of the system in service.

(b) Oxygen pressure sources and pipe lines

between the sources and shut-off means must be –

(1) Protected from unsafe temperatures;

and

(2) Located where the probability and

hazard of rupture in a crash landing are

minimised.
	JAR 25.1453
Защита на кислородното оборудване от разрушение

(a) Всеки елемент на кислородната система трябва, трябва да има подходяща якост, за да издържи максималните налягания и температури в комбинация с всякакви външно приложени натоварвания, възникващи от разглеждането на конструктивните гранични натоварвания, които могат да действат върху тази част от системата в експлоатацията.

(b) Източниците на кислород под налягане и тръбопроводите между източниците и средствата за изключване, трябва –

(1) Да са защитени от не безопасни температури, и

(2) Да са разположени там където вероятността и опасността от разрушение при аварийно кацане са минимизирани.



	JAR 25.1455 Draining of fluids subject to

freezing

If fluids subject to freezing may be drained

overboard in flight or during ground operation,

the drains must be designed and located to prevent

the formation of hazardous quantities of ice on the

aeroplane as a result of the drainage.
	JAR 25.1455
Дрениране на течности, подложени на замръзване

Ако течности, подложени на замръзване, могат да се дренират извън тялото на самолета в полет или по време на работа на земя, дренирането трябва да е проектирано и разположено така, че да предотврати образуването на опасни количества лед върху самолета, в резултат на дренирането.



	JAR 25.1457 Cockpit voice recorders

(See ACJ 25.1457)

(a) Each cockpit voice recorder required by

the operating rules must be approved and must be

installed so that it will record the following:

(1) Voice communications transmitted

from or received in the aeroplane by radio.

(2) Voice communications of flight-crew

members on the flight deck.

(3) Voice communications of flight-crew

members on the flight deck, using the

aeroplane’s interphone system.

(4) Voice or audio signals identifying

navigation or approach aids introduced into a

headset or speaker.

(5) Voice communications of flight-crew

members using the passenger loudspeaker

system, if there is such a system and if the

fourth channel is available in accordance with

the requirements of sub-paragraph (c)(1)(iv)(B)

of this paragraph.

(b) The recording requirements of sub-paragraph

(a)(2) of this paragraph must be met by

installing a cockpit-mounted area microphone,

located in the best position for recording voice

communications originating at the first and second

pilot stations and voice communications of other

crew members on the flight deck when directed to

those stations. The microphone must be so

located and, if necessary, the pre-amplifiers and

filters of the recorder must be so adjusted or

supplemented, that the intelligibility of the

recorded communications is as high as practicable

when recorded under flight cockpit noise

conditions and played back. Repeated aural or

visual playback of the record may be used in

evaluating intelligibility.

(c) Each cockpit voice recorder must be

installed so that –

(1) The part of the communication or

audio signals specified in sub-paragraph (a) of

this paragraph obtained from each of the

following sources is recorded on a separate

channel:

(i) For the first channel, from

each boom, mask, or hand-held

microphone, headset, or speaker used at

the first pilot station.

(ii) For the second channel, from

each boom, mask, or hand-held micro-hone,

headset, or speaker used at the

second pilot station.

(iii) For the third channel, from the

cockpit-mounted area microphone.

(iv) For the fourth channel, from –

(A) Each boom, mask, or

hand-held microphone, headset or

speaker used at the stations for the third

and fourth crew members; or

(B) If the stations specified

in sub-paragraph (c)(1)(iv)(A) of this

paragraph are not required or if the signal

at such a station is picked up by another

channel, each microphone on the flight

deck that is used with the public address

system if its signals are not picked up by

another channel.

(2) As far as is practicable all sounds

received by the microphones listed in sub-paragraphs

(c)(1)(i),(ii) and (iv) of this

paragraph are recorded without interruption

irrespective of the position of the interphone-transmitter

key switch. The design must ensure

that sidetone for the flight crew is produced

only when the interphone, public address

system or radio transmitters are in use.

(d) Each cockpit voice recorder must be

installed so that –

(1) It receives its electric power from

the bus that provides the maximum reliability

for operation of the cockpit voice recorder

without jeopardising service to essential or

emergency loads;

(2) There is an automatic means to

simultaneously stop the recorder and prevent

each erasure feature from functioning, within

10 minutes after crash impact; and

(3) There is an aural or visual means

for pre-flight checking of the recorder for

proper operation.

(e) The record container must be located and

mounted to minimise the probability of rupture of

the container as a result of crash impact and

consequent heat damage to the record from fire.

In meeting this requirement, the record container

must be as far aft as practicable, but may not be

where aft mounted engines may crush the

container during impact. However, it need not be

outside of the pressurised compartment.

(f) If the cockpit voice recorder has a bulk

erasure device, the installation must be designed

to minimise the probability of inadvertent

operation and actuation of the device during crash

impact.

(g) Each recorder container must –

(1) Be either bright orange or bright

yellow;

(2) Have reflective tape affixed to its

external surface to facilitate its location under

water; and

(3) Have an underwater locating

device, when required by the operating rules,

on or adjacent to the container which is secured

in such a manner that they are not likely to be

separated during crash impact.
	JAR 25.1457
Устройство за записване на гласовете в пилотската кабина

(a) Всяко гласово записващо устройство в пилотската кабина, изисквано от експлоатационните правила, трябва да е одобрено и трябва да е инсталирано така, че да запише следното:

(1) Гласово комуникиране, излъчено или прието от самолета по радио-свързочното оборудване.

(2) Гласовото комуникиране на членовете на летателния екипаж в пилотската кабина.

(3) Гласовото комуникиране на летателния екипаж в пилотската кабина, използващ самолетната вътрешна телефонна система.

(4) Гласови или звукови сигнали, идентифициращи помощ при навигация или при изпълнение на подхода за кацане, подадена в слушалките или говорителите.

(5) Гласовите комуникации на членовете на летателния екипаж, използващи системата за информиране на пътниците, ако има такава система и ако е на разположение четвърти канал в съответствие с изискванията на подпараграф (с)(1)(iv)(В) на този параграф.

(b) Изискванията за записите на подпараграф (а)(2) на този параграф трябва да са изпълнени, чрез инсталиране на микрофони монтирани в пилотската кабина, разположени в най-доброто положение за записване на гласовото комуникиране, произведено от местата на командира на самолета или втория пилот и гласовите комуникации, произведени от другите места на членовете на екипажа в пилотската кабина, когато са подадени към първите две места. Микрофоните трябва да са така разположени и ако е необходимо, да са поставени допълнителни устройства за усилване и филтриране на предавания сигнал към записващото устройство и те трябва да са настроени и съгласувани така, че разбираемостта на записаните комуникации да е максимално висока, когато се записват в условията на шум в пилотската кабина и се възпроизвеждат. Може да се използва повторно слухово или визуално възпроизвеждане на записа за оценяване на разбираемостта

(c) Всяко гласово записващо устройство в пилотската кабина, трябва да е инсталирано така, че –

(1) Частта от комуникирането или аудио сигнала, определени в подпараграф (а) на този параграф, получени от всеки един от следните източници, е записана на отделен канал:

(i) За първи канал - от всеки микрофон монтиран в индивидуално разговорно устройство, в маска или ръчен микрофон, слушалки или говорител, използвани от мястото на командира на самолета

(ii) За втори канал - от всеки микрофон монтиран в индивидуално разговорно устройство, в маска или ръчен микрофон, слушалки или говорител, използвани от мястото на втория пилот на самолета

(iii) За трети канал – от монтираните в пилотската кабина микрофони

(iv)  За четвърти канал – от -

(А)
Всеки монтиран в индивидуално разговорно устройство, маска или ръчен микрофон, слушалки или говорител, използвани от мястото на трети и четвърти член на летателния екипаж, или

(В)
Ако местата определени в подпараграф (с)(1)(iv)(А) на този параграф не се изискват или ако сигналите в тези места са записани от други канали, веки микрофон в пилотската кабина, който се използва за аудио системата за оповестяване на пътниците, ако тези сигнали не са записани от други канали.

(2) До колкото е възможно, всички приети от микрофона звуци, описани в подпараграфи (с)(1)(i), (ii) и (iv) на този параграф да са записани без прекъсване независимо от положението на превключвателя на предавателя на вътрешната телефонна система. Проектирането трябва да осигурява, че страничните сигнали към членовете на екипажа са получени само, когато е използвана системата за информиране на пътниците или радио-приемника.

(d) Всяко гласово записващо устройство, трябва да е инсталирано така, че –

(1) Да се захранва с електрическа енергия от шина, която осигурява максимална надеждност за работа на гласовото записващо устройство, без да се излага на опасност обслужването на основните или аварийните електрически товари.

(2) Да има автоматични средства за едновременно спиране на записващото устройство и защита срещу всякакво действие за изтриване на записаното в рамките на 10 минути след удара от авария, и

(3) Има звукови или визуални средства за предполетна проверка на записващото устройство за правилна работа.

(e) Контейнера съхраняващ записите, трябва да е разположен и монтиран да минимизира вероятността от разрушение на контейнера, в резултат на удар от сблъсъка и последваща топлинна повреда на записите от пожара. За покриването на това изискване, контейнерът за съхранение на записите трябва да е по възможност разположен най-назад в тялото на самолета, но не може да бъде там, където има задно разположен двигател, който може да разруши контейнера по време на удар. Обаче, не е необходимо да се намира извън херметичният отсек на самолета.

(f) Ако гласовото записващо устройство за пилотската кабина има твърдо записващо устройство, инсталирането му трябва да е проектирано да минимизира вероятността от непреднамерена работа и задействане на устройството по време на удар при сблъсъка.

(g) Всеки контейнер за съхранение на записите, трябва –

(1) Да е оцветен или в оранжев или в ярко жълт цвят.

(2) Да има отражателна лента, закрепена върху неговата външна повърхност, за да улесни неговото откриване под вода, и

(3) Да има устройство за подводно базиране, когато се изисква от експлоатационните правила, което е поставено върху или в съседство с контейнера, което е осигурено по такъв начин, че не е вероятно устройството и контейнера да се разделят по време на удара от сблъсъка.



	JAR 25.1459 Flight recorders

(a) Each flight recorder required by the

operating rules must be installed so that –

(1) It is supplied with airspeed,

altitude, and directional data obtained from

sources that meet the accuracy requirements of

JAR 25.1323, 25.1325 and 25.1327, as

appropriate;

(2) The vertical acceleration sensor is

rigidly attached, and located longitudinally

either within the approved centre of gravity

limits of the aeroplane, or at a distance forward

or aft of these limits that does not exceed 25%

of the aeroplane’s mean aerodynamic chord;

(3) It receives its electrical power from

the bus that provides the maximum reliability

for operation of the flight recorder without

jeopardising service to essential or emergency

loads;

(4) There is an aural or visual means

for preflight checking of the recorder for

proper recording of data in the storage medium

(see ACJ 25.1459 (a)(4));

(5) Except for recorders powered solely

by the engine-driven electrical generator

system, there is an automatic means to

simultaneously stop a recorder that has a data

erasure feature and prevent each erasure

feature from functioning, within 10 minutes

after crash impact; and

(6) There is a means to record data

from which the time of each radio transmission

either to or from ATC can be determined.

(b) Each non-ejectable record container must

be located and mounted so as to minimise the

probability of container rupture resulting from

crash impact and subsequent damage to the record

from fire. In meeting this requirement the record

container must be located as far aft as practicable,

but need not be aft of the pressurised

compartment, and may not be where aft-mounted
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engines may crush the container upon impact.

(See ACJ 25.1459 (b).)

(c) A correlation must be established

between the flight recorder readings of airspeed,

altitude, and heading and the corresponding

readings (taking into account correction factors)

of the first pilot’s instruments. The correlation

must cover the airspeed range over which the

aeroplane is to be operated, the range of altitude

to which the aeroplane is limited, and 360º of

heading. Correlation may be established on the

ground as appropriate.

(d) Each recorder container must –

(1) Be either bright orange or bright

yellow;

(2) Have reflective tape affixed to its

external surface to facilitate its location under

water; and

(3) Have an underwater locating

device, when required by the operating rules of

this chapter, on or adjacent to the container

which is secured in such a manner that they are

not likely to be separated during crash impact.

(e) Any novel or unique design or

operational characteristics of the aircraft shall be

evaluated to determine if any dedicated

parameters must be recorded on flight recorders in

addition to or in place of existing requirements.
	JAR 25.1459
Устройства за записване параметрите на полета

(a) Всяко устройство за записване на параметрите на полета, изисквано от експлоатационните правила, трябва да е инсталирано така, че -

(1) Към него се подава информация за въздушната скорост, височината и направлението на полета, получени от източници, които отговарят на изискванията за точност на JAR 25.1323, 25.1325 и 25.1327, който е подходящ.

(2) Чувствителният елемент за отчитане на вертикалното ускорение на самолета е твърдо закрепен и разположен надлъжно или в рамките на разположение на одобрения център на тежестта на самолета или на разстояние напред или назад от тези ромки, което не надвишава 25% от средната аеродинамична хорда на самолета.

(3) Да получава електрозахранването си от шина, която осигурява максимална надеждност за работа на устройството за записване на параметрите на полета, без да се излага на опасност обслужването на основните или аварийните електрически товари.

(4) Има звукови или визуални средства за пред-полетна проверка на записващото устройство за правилно записване на информацията в средата за съхранение.

(5) Освен за записващи устройства захранвани отделно от електро-система на генератор, задвижван механично от двигателя, има автоматични устройства за едновременно спиране на записващо устройство, което има средства за изтриване на записаното и защита срещу изтриване на записаното в рамките на 10 минути след ударът от сблъсъка, и

(6) Има средства за записване на данни от които може да се определи времето за всяко радио-излъчване или към или от управление на въздушното движение.

(b) Всеки неизхвърлящ се контейнер за съхранение на записите, трябва да е разположен и монтиран така, че да минимизира вероятността за разрушение на контейнера, произтичащо от ударът от сблъсъка и последваща повреда на записът от пожар. За покриване на тези изисквания, контейнерът съхраняващ записите, трябва да е разположен по възможност най-отдалечено назад в тялото на самолета, но не е необходимо да бъде зад херметичната кабина и не може да бъде там, където има задно-монтиран двигател(и), които могат да разрушат контейнера при ударът.

(c) Трябва да се установи взаимна зависимост между разчетените записи на устройството за записване на полетните данни за въздушната скорост, височината и направлението на полета и съответното отчитане (с отчитане на коригиращите коефициенти) на приборното оборудване на мястото на командира на самолета. Взаимната връзка трябва да покрива обхватът на въздушната скорост над този, който е определен за експлоатацията на самолета, обхватът на височините на полета до тези, за които е ограничена експлоатацията на самолета и 360( обхват на направлението на полета. Взаимната връзка може да се установи на земята, когато е подходящо.

(d) Всеки контейнер за съхранение на записите, трябва –

(1) Да е или светло оранжев или светло жълт на цвят,

(2) Да има светоотразителна лента поставена върху външната повърхност на контейнера, за да улесни неговото откриване под вода, и

(3) Да има устройство за подводно базиране, когато се изисква от експлоатационните правила, което е поставено върху или в съседство с контейнера, което е осигурено по такъв начин, че не е вероятно устройството и контейнера да се разделят по време на удара от сблъсъка.

(e) Всякакви нови или уникални конструкции или експлоатационни характеристики на самолета трябва да бъдат оценени, за да се определят, ако трябва да се запишат някакви набелязани параметри в устройството за записване на полетните данни, в допълнение към или във вече съществуващите изисквания.



	JAR 25.1461 Equipment containing high

energy rotors

(a) Equipment containing high energy rotors

must meet sub-paragraph (b), (c) or (d) of this

paragraph.

(b) High energy rotors contained in

equipment must be able to withstand damage

caused by malfunctions, vibration, abnormal

speeds, and abnormal temperatures. In addition –

(1) Auxiliary rotor cases must be able

to contain damage caused by the failure of high

energy rotor blades; and

(2) Equipment control devices,

systems, and instrumentation must reasonably

ensure that no operating limitations affecting

the integrity of high energy rotors will be

exceeded in service.

(c) It must be shown by test that equipment

containing high energy rotors can contain any

failure of a high energy rotor that occurs at the

highest speed obtainable with the normal speed

control devices inoperative.

(d) Equipment containing high energy rotors

must be located where rotor failure will neither

endanger the occupants nor adversely affect

continued safe flight.
	JAR 25.1461
Оборудване, съдържащо високо-енергийни ротори

(a) Оборудване съдържащо високо-енергийни ротори, трябва да отговаря на изискванията на подпараграфи (b), (c) и (d) на този параграф .

(b) Високо енергийните ротори, съдържащи се в оборудването, трябва да са в състояние да издържат повреди, причинени от ненормална работа, вибрации, необикновени честоти на въртене и необикновени температури. В допълнение –

(1) Допълнителни корпуси на ротори, трябва да са в състояние да удържат повреди, причинени от разрушаване на лопатки на високо енергиен ротор, и

(2) Устройствата за управление на оборудването, системите и контролно-измервателните прибори, трябва разумно да осигурят, че да не се надвишат експлоатационните ограничения, касаещи целостта на високо-енергийните ротори по време на експлоатацията.

(c) Трябва да се демонстрира, чрез изпитание, че оборудване съдържащо високо-енергийни ротори, може да задържи всякакви разрушения от високо-енергийните ротори, получавани при достигане на по-високи честоти на въртене на роторите с неработещи средства за управление на нормалните честоти на въртене.

(d) Оборудване, съдържащо високо енергийни ротори, трябва да е разположено там, където повреда на роторите му няма нито да застраши пътниците или членовете на екипажа, нито неблагоприятно да въздейства на продължаването на безопасния полет.



	JAR 25X1499 Domestic services and

appliances

(a) Domestic appliances must be so designed

and installed that in the event of failures of the

electrical supply or control system, the

requirements of JAR 25.1309 (b)(c) and (d) will

be satisfied (see ACJ 25X1499 (a)).

(b) The installation of galleys and cooking

appliances must be such as to minimise the risk of

fire (see ACJ 25X1499 (b)).

(c) Domestic appliances, particularly those in

galley areas, be so installed or protected as to

prevent damage or contamination of other

equipment or systems from fluids or vapours

which may be present during normal operation or

as a result of spillage, where such damage or

contamination may hazard the aeroplane.

(d) All electrical domestic appliances must

be suitably bonded.
	JAR 25Х1499
Домакински обслужвания и оборудвания

(a) Домакинските оборудвания трябва така да са проектирани и инсталирани, че в случай на повреда на електрическото захранване или системата за управление, ще бъдат удовлетворени изискванията на JAR 25.1309 (b), (c) и (d).

(b) Инсталирането на кухните и оборудването за приготвяне на храна, трябва да е такова, че да минимизира риска от пожар.

(c) Домакински оборудвания, в частност тези в зоните на кухните, да са така инсталирани и защитени, за да предотвратят повреди или замърсявания на другото оборудване или системи на самолета от течности или изпарения, които може да са налични по време на нормалната експлоатация или в резултат на разливане на течности от него, където подобни повреди или замърсявания могат да са опасни за самолета.

Всички електрически домакински оборудвания, трябва да са подходящо замасени

	JAR 25.1501 General

(See ACJ 25.1501)

(a) Each operating limitation specified in

JAR 25.1503 to 25.1533 and other limitations and

information necessary for safe operation must be

established.

(b) The operating limitations and other

information necessary for safe operation must be

made available to the crew members as prescribed

in JAR 25.1541 to 25.1587.

(c) Supplementary information must be made

available to the operator of each aeroplane as

prescribed in JAR 25X1591.
	ГЛАВА G – ЕКСПЛОАТАЦИОННИ ОГРАНИЧЕНИЯ И ИНФОРМАЦИЯ

JAR 25.1501
Общи положения

(a) Трябва да се установи всяко експлоатационно ограничение, определено в JAR 25.1503 до 25.1533 и други ограничения и информация, необходими за безопасната експлоатация.

(b) Експлоатационните ограничения и друга информация, необходима за безопасната работа, трябва да са на разположение на членовете на летателния екипаж, както е описано в JAR 25.1541 до 25.1587.

(c) Трябва да е на разположение допълнителна информация на оператора на всеки самолет, както е предписано в JAR 25Х1591.



	JAR 25.1503 Airspeed limitations: general

When airspeed limitations are a function of

weight, weight distribution, altitude, or Mach

number, limitations corresponding to each critical

combination of these factors must be established.
	ЕКСПЛОАТАЦИОННИ ОГРАНИЧЕНИЯ

JAR 25.1503
Ограничения на въздушната скорост: Общи положения

Когато ограниченията на въздушната скорост са функция от теглото, разпределението на теглото, височината на полета или числото на Мах на самолета, трябва да се установят ограничения, съответстващи на всяка критична комбинация от тези фактори.



	JAR 25.1505 Maximum operating limit

speed

The maximum operating limit speed

(VMO/MMO, airspeed or Mach number, whichever

is critical at a particular altitude) is a speed that

may not be deliberately exceeded in any regime of

flight (climb, cruise, or descent), unless a higher

speed is authorised for flight test or pilot training

operations. VMO/MMO must be established so that

it is not greater than the design cruising speed VC

and so that it is sufficiently below VD/MD or

VDF/MDF, to make it highly improbable that the

latter speeds will be inadvertently exceeded in

operations. The speed margin between VMO/MMO

and VD/MD or VDF/MDF may not be less than that

determined under JAR 25.335(b) or found

necessary during the flight tests conducted under

JAR 25.253.
	JAR 25.1505
Максимална експлоатационна гранична скорост

Максималната експлоатационна гранична скорост (VMO/MMO, въздушна скорост или число на Мах, което е критично за отделната височина на полета) е скорост, която не може да бъде надвишена преднамерено за всеки режим на полета (изкачване, крейсерски полет или снижение), осен ако е утвърдена по-висока скорост за изпълнението на полетено изпитание или летателно обучение на пилоти. Скоростта VMO/MMO трябва да се установи така, че да не е по-голяма от проектната крейсерска скорост VC и така, че стойността й да е достатъчно под скоростта VD/MD или скоростта VDF/MDF, за да е крайно малко вероято последните скорости да бъдат непреднамерено превишени в експлоатацията. Запасът на скоростта между скоростите VMO/MMO и VD/MD или VDF/MDF не може да е по-малък от този, определен в JAR 25.335(b) или считания за необходим по време на изпълнение на полетните изпитания, провеждани съгласно JAR 25.253.



	JAR 25.1507 Manoeuvring speed

The manoeuvring speed must be established so

that it does not exceed the design manoeuvring

speed VA determined under JAR 25.335 (c).
	JAR 25.1507
Скорост на маневриране

Скоростта на маневриране трябва да се установи така, че да не надвишава проектната скорост на маневриране VA, определена съгласно JAR 25.335(с).


	JAR 25.1511 Flap extended speed

The established flap extended speed VFE must

be established so that it does not exceed the

design flap speed VF chosen under JAR 25.335 (e)

and 25.345, for the corresponding wing-flap

positions and engine powers.
	JAR 25.1511
Скорост при отклонени задкрилки

Установената скорост на самолета с отклонени задкрилки VFE, трябва да бъде определена така, че да не превишава проектната скорост на самолета с отклонени задкрилки VF, избрана съгласно JAR 25.335(е) и 25.345, за съответните положения на задкрилките и мощността на двигателя.



	JAR 25.1513 Minimum control speed

Not required for JAR–25.
	JAR 25.1513
Минимална скорост на управление

Не се изисква за JAR-25.



	JAR 25.1515 Landing gear speeds

(a) The established landing gear operating

speed or speeds, VLO, may not exceed the speed at

which it is safe both to extend and to retract the

landing gear, as determined under JAR 25.729 or

by the flight characteristics. If the extension

speed is not the same as the retraction speed, the

two speeds must be designated as VLO(EXT) and

VLO(RET), respectively.

(b) The established landing gear extended

speed VLE may not exceed the speed at which it is

safe to fly with the landing gear secured in the

fully extended position, and that determined under

JAR 25.729.
	JAR 25.1515
Скорости на самолета при спуснат колесник

(a) Установената скорост или скорости на самолета при спускане и прибиране на колесника VLO не може да превишават скоростта при която са безопасни пускането и прибирането на колесника, както е определено съгласно JAR 25.729 или от полетните характеристики. Ако скоростта за спускане на колесника не е същата, както тази за прибиране на колесника, двете скорости трябва да се означат по следния начин: VLO(EXT) и VLO(RET), респективно.

(b) Установената скорост на самолета при спуснат колесник VLE не може да надвишава скоростта, при която е безопасно да се лети с надеждно фиксиран колесник в напълно спуснато положение и тази определена в JAR 25.729.



	JAR 25X1516 Other speed limitations

Any other limitation associated with speed

must be established (see ACJ 25X1516).
	JAR 25X1516 Други ограничения на скорости

Трябва да се установят всякакви други ограничения, свързани със скоростите.



	[JAR 25.1517 Rough air speed, VRA

A rough air speed, VRA, for use as the

recommended turbulence penetration airspeed in

JAR 25X261, must be established, which –

(1) Is not greater than the design speed

for maximum gust intensity, selected for VB; and

(2) Is not less than the minimum value

of VB specified in JAR 25.335(d); and

(3) Is sufficiently less than VMO to

ensure that likely speed variation during rough

air encounters will not cause the overspeed

warning to operate too frequently. In the

absence of a rational investigation

substantiating the use of other values, VRA must

be less than VMO –35 knots (TAS).]
	JAR 25.1517
Скорост при движение в неспокойна атмосфера, VRA
За скорост на движение на самолета в неспокойна атмосфера VRA, като препоръчаната въздушна скорост представена за навлизане в турбулентност в JAR25Х261, трябва да се установи, която -

(1) Не е по-голяма от проектната скорост за максимална интензивност на порива на вятъра, подбрана за VB, и

(2) Не е по-малка от минималната стойност на VB, определена в JAR 25.335(d), и

(3) Е достатъчно по-малка от скоростта VMO, за да се осигури, че вероятните изменения на въздушната скорост по време на полет с навлизане в неспокойна атмосфера, няма да предизвика често сработване на предупреждението за  превишаване на скоростта. При отсъствие на рационално изследване доказващо използването на други стойности, скоростта VRA, трябва да е по-малка от скоростта: VMO – 35 възела .


	JAR 25.1519 Weight, centre of gravity and

weight distribution

The aeroplane weight, centre of gravity, and

weight distribution limitations including those

determined under JAR 25.23 to JAR 25.27 must

be established as operating limitations. (See ACJ

25.1519.)
	JAR 25.1519
Тегло, център на тежестта и разпределение на теглото

Ограниченията на теглото на самолета, центъра на тежестта и разпределението на теглата, включващи тези, определени в JAR 25.23 до 25.27, трябва да се установят, като експлоатационни ограничения.



	JAR 25.1521 Powerplant limitations

(See ACJ 25.1521.)

(a) General. The powerplant limitations

prescribed in this paragraph must be established

so that they do not exceed the corresponding

limits for which the engines or propellers are type

certificated and do not exceed the values on which

compliance with any other requirement of this

Code is based.

(b) Reserved.

(c) Turbine engine installations. Operating

limitations relating to the following must be

established for turbine engine installations:

(1) Horsepower, torque or thrust, rpm,

gas temperature, and time for –

(i) Maximum continuous power

or thrust (relating to augmented or

unaugmented operation as applicable).

(ii) Take-off power or thrust

(relating to augmented or unaugmented

operation as applicable).

(2) Fuel designation or specification.

(3) Any other parameter for which a

limitation has been established as part of the

engine type certificate except that a limitation

need not be established for a parameter that

cannot be exceeded during normal operation

due to the design of the installation or to

another established limitation.

(d) Ambient temperature. See JAR 25.1527.
	JAR 25.1521
Ограничения за силовата установка

(a) Общи положения. Ограниченията за силовата установка, описани в този параграф, трябва да се установят така, че те да не превишават съответстващите ограничения за които двигателите или витлата са типово сертифицирани и да не превишават стойностите чиито съответствия с всякакви други изисквания са базирани върху този нормативен документ.

(b) Запазен.

(c) Инсталации на газотурбинни двигатели. Трябва да се установят експлоатационни ограничения за инсталации на газотурбинни двигатели, свързани със следното:

(1) Мощност, изразена в конски сили, въртящ момент или теглителна сила, обороти (rpm), температурата на изгорелите газове и времето за -

(i) Максимална продължителна мощност или теглителна сила (свързано с действията за увеличаване или не увеличаване на теглителната сила, както е приложимо).

(ii) Излетна мощност или теглителна сила (свързано с действията за увеличаване или не увеличаване, както е приложимо).

(2) Обозначаване или спецификация на горивото.

(3) Всякакви други параметри за които са установени ограничения, като част от типовия сертификат на двигателя, освен тези ограничения, които не е необходимо да се установяват за параметри, които не могат да се надвишат по време на нормалната експлоатация, поради начина на проектиране на инсталацията или за други установени ограничения.

(d) Температура на околната среда.



	JAR 25.1522 Auxiliary power unit

limitations

If an auxiliary power unit is installed in the

aeroplane, limitations established for the auxiliary

power unit, including categories of operation,

must be specified as operating limitations for the

aeroplane.
	JAR 25.1522 Ограничения за помощен енергиен агрегат (ПЕА)

Ако на самолета е инсталиран спомагателен енергиен агрегат, установените ограниченията за ПЕА, включващи категориите на експлоатация, трябва да се определят, като експлоатационни ограничения за самолета.



	JAR 25.1523 Minimum flight crew

The minimum flight crew must be established

(see ACJ 25.1523) so that it is sufficient for safe

operation, considering –

(a) The workload on individual crew

members;

(b) The accessibility and ease of operation of

necessary controls by the appropriate crew

member; and

(c) The kind of operation authorised under

JAR 25.1525.

The criteria used in making the determinations

[required by this paragraph are set forth in]

Appendix D.
	JAR 25.1523
Минимален летателен екипаж

Минималният летателен екипаж, трябва да се установи така, че да е подходящ за безопасна експлоатация на самолета, с отчитане на –

(a) Индивидуалното работното натоварване на всеки един член на летателния екипаж

(b) Достъпността и удобството за експлоатация на необходимото управление, от подходящите членове на летателния екипаж, и

(c) Видът на експлоатация, утвърден съгласно JAR 25.1525.

Критериите, използвани за изготвяне на определенията, изисквани от този параграф са заложени по-нататък в Приложение D.



	JAR 25X1524 Systems and equipment

limitations

All limitations applicable to functional

equipment and systems installations, and which

are considered necessary for safe operation, must

be established. (See ACJ 25X1524.)
	JAR 25X1524. Ограничения за оборудване и системи

Трябва да се установят всички ограничения, отнасящи се до инсталации на функционално оборудване и системи, които са разглеждани, като необходими за безопасната експлоатация на самолета.



	JAR 25.1525 Kinds of operation

The kinds of operation to which the aeroplane

is limited are established by the category in which

it is eligible for certification and by the installed

equipment.
	JAR 25.1525. Видове експлоатация

Видовете експлоатация, за които самолетът е ограничен, са установени от категории, които са подходящи за сертификацията и от инсталираното оборудване.

	JAR 25.1527 Ambient air temperature and

operating altitude

The extremes of the ambient air temperature

and operating altitude for which operation is

allowed, as limited by flight, structural,

powerplant, functional, or equipment

characteristics, must be established.
	JAR 25.1527. Температура на околната среда и експлоатационна височина на полета

Трябва да се установят максималните стойности на температурата на околната среда и експлоатационната височина на полета, за които е позволена експлоатацията на самолета, като ограничения за полетните, конструктивните, на силовата установка, функционалните или на оборудването характеристики.



	JAR 25.1529 Instructions for Continued

Airworthiness

The applicant must prepare instructions for

Continued Airworthiness in accordance with

Appendix H that are acceptable to the Authority.

The instructions may be incomplete at type

certification if a programme exists to ensure their

completion prior to delivery of the first aeroplane

or issuance of a certificate of airworthiness,

whichever occurs later.
	JAR 25.1529
Инструкции за поддържане на летателната годност

Кандидатстващият трябва да подготви инструкции за Поддържане на летателната годност в съответствие с Приложение Н, които да са приемливи за Въздухоплавателната администрация. Инструкциите може да са непълни при типовата сертификация, ако съществува програма, осигуряваща завършването на изготвянето им, до предаване на първия самолет или издаване на сертификат за летателна годност, което се случва по-късно.



	JAR 25.1531 Manoeuvring flight load

factors

Load factor limitations, not exceeding the

positive limit load factors determined from the

manoeuvring diagram in JAR 25.333 (b), must be

established.
	JAR 25.1531
Полетни коефициенти на претоварване при маневриране

Трябва да се установят ограниченията на коефициентите на претоварване, не превишаващи положителните гранични коефициенти на претоварване, определени от диаграмите на маневриране, съгласно JAR 25.333(b).



	JAR 25.1533 Additional operating limitations

(a) Additional operating limitations must be

established as follows:

(1) The maximum take-off weights

must be established as the weights at which

compliance is shown with the applicable

provisions of this JAR–25 (including the take-off

climb provisions of JAR 25.121 (a) to (c),

for altitudes and ambient temperatures).

(2) The maximum landing weights must

be established as the weights at which

compliance is shown with the applicable

provisions of this JAR–25 (including the

[landing and approach climb provisions of]

JAR 25.119 and 25.121 (d) for altitudes and

ambient temperatures).

(3) The minimum take-off distances

must be established as the distances at which

compliance is shown with the applicable

provisions of this JAR–25 (including the

provisions of JAR 25.109 and 25.113, for

weights, altitudes, temperatures, wind

[ components, runway surface conditions (dry

and wet) and runway gradients) for smooth,

hard-surfaced runways. Additionally, at the

option of the applicant, wet runway take-off

distances may be established for runway

surfaces that have been grooved or treated with

a porous friction course and may be approved

for use on runways where such surfaces have

been designed, constructed and maintained in a

manner acceptable to the Authority. (See ACJ

25.1533(a)(3).) ]

(b) The extremes for variable factors (such as

altitude, temperature, wind, runway gradients) are

those at which compliance with the applicable

provisions of this JAR–25 is shown.
	JAR 25.1533
Допълнителни експлоатационни ограничения

(a) Трябва да се установят допълнителни експлоатационни ограничения, както следва:

(1) Максималните излетни тегла, трябва да се установят, като теглата, за които се демонстрира съответствие с отнасящите се предвиждания на този JAR-25 (включващи набирането на височина при излитане, съгласно JAR 25.121 (а) до (с), за съответните височини и температури на околният въздух).

(2) Трябва да се определят максималните тегла за кацане, като теглата за които се демонстрира съответствие с отнасящите се предвиждания на този JAR-25 (включващи предвижданията за кацане и за подхода за кацане, съгласно JAR 25.119 и 25.121(d) за съответните височини и температури на околният въздух).

(3) Трябва да се установи минималното разстояние за излитане, като разстояние, за което се демонстрира съответствие с отнасящите се предвиждания на този JAR-25 (включващи предвижданията на JAR 25.109 и 25.113, за тегла, височини на полета, температури на околната среда, компоненти на вятърът, състоянията на повърхността на пистата за излитане – суха или мокра, и градиентите на пистата) за гладка  с твърда настилка повърхност на пистата за излитане. Допълнително, при желание на кандидатстващият, могат да се установят разстоянията за излитане при мокра писта, за повърхности на писти, които са оборудвани с канали за отцеждане на водата или покрити с фрикционен порест материал и могат да бъдат одобрени за използване на писти, където подобни повърхности са проектирани, конструирани и поддържани по начин приемлив за Въздухоплавателната администрация.

(b) Пределните стойности на променливи фактори (като надморска височина, температура, вятър, градиенти на пистата) са тези, за които е демонстрирано съответствие с отнасящите се предвиждания на този JAR-25.



	JAR 25.1541 General

(See ACJ 25.1541)

(a) The aeroplane must contain –

(1) The specified markings and

placards; and

(2) Any additional information,

instrument markings, and placards required for

the safe operation if there are unusual design,

operating, or handling characteristics.

(b) Each marking and placard prescribed in

sub-paragraph (a) of this paragraph –

(1) Must be displayed in a conspicuous

place; and

(2) May not be easily erased,

disfigured, or obscured.
	МАРКИРОВКИ И ТАБЕЛИ

JAR 25.1541
Общи положения

(a) Самолетът трябва да има -

(1) Определените маркировки и табели, и

(2) Всякакви допълнителни информации, маркировки на приборното оборудване и табели, изисквани за безопасната експлоатация, ако имат необикновени характеристики на конструкцията, експлоатацията или управлението им.

(b) Всяко маркиране и табела, описани в подпараграф (а) на този параграф –

(1) Трябва да са изложени на видно място, и

(2) Не могат да са лесно изтриваеми, развалящи се или неясни.



	JAR 25.1543 Instrument markings; general

(See ACJ 25.1543)

For each instrument –

(a) When markings are on the cover glass of

the instrument, there must be means to maintain

the correct alignment of the glass cover with the

face of the dial; and

(b) Each instrument marking must be clearly

visible to the appropriate crew member.
	JAR 25.1543
Маркиране на приборното оборудване: Общи положения

За всеки прибор -

(a) Когато маркировките са върху челното стъкло на прибора, трябва да има средства за поддържане на правилното нагласяване на челните стъкла, с положението на циферблата наприбора, и

(b) Всяка маркировка на прибор, трябва да е ясно забележима от подходящите членовете на екипажа.



	JAR 25.1545 Airspeed limitation

information

Each airspeed limitation established in

accordance with JAR 25.1505 to JAR 25.1516

must be stated on a placard installed in clear view

of each pilot unless the associated instrument has

been colour coded or provided with a limit

indicating device. (See ACJ 25.1545.)
	JAR 25.1545
Информация за ограничаване на въздушната скорост

Всяко ограничение на въздушната скорост установено в съответствие с JAR 25.1505 до 25.1516, трябва да е посочено на табела, инсталирана в зоната на пряко наблюдение за всеки пилот, освен ако съответните прибори са кодирани цветово или предвидени със средства за индикиране на ограниченията.



	JAR 25.1547 Magnetic direction indicator

(a) A placard meeting the requirements of

this paragraph must be installed on, or near, the

magnetic direction indicator.

(b) The placard must show the calibration of

the instrument in level flight with the engines

operating.

(c) Not required for JAR–25.

(d) Each calibration reading must be in terms

of magnetic heading in not more than 45º

increments.
	JAR 25.1547
Магнитен индикатор за направлението на полета

(a) Табела, покриваща изискванията на този параграф, трябва да е инсталирана върху или в близост на магнитния индикатор за направлението на полета.

(b) Табелата трябва да показва калибрирането на прибора в хоризонтален полет с работещи двигатели.

(c) Не се изисква за JAR-25.

(d) Всяко отчитане на калибрирането, трябва да е в граници на магнитния курс с отклонения не повече от 45(.



	JAR 25.1549 Powerplant instruments

(See ACJ 25.1549)

For each powerplant instrument either a

placard or colour markings or an acceptable

combination must be provided to convey

information on the maximum and (where

applicable) minimum operating limits. Colour

coding must comply with the following:

(a) Each maximum and, if applicable,

minimum safe operating limit must be marked

with a red radial or a red line;

(b) Each normal operating range must be

marked with a green arc or green line, not

extending beyond the maximum and minimum

safe limits;

(c) Each take-off and precautionary range

must be marked with a yellow arc or a yellow line;

and

(d) Each engine or propeller speed range that

is restricted because of excessive vibration

stresses must be marked with red arcs or red lines.
	JAR 25.1549
Приборно оборудване на силовата установка

За всеки прибор на силова установка трябва да се предвиди или табела или цветна маркировка или приемлива комбинация от тях, за предаване на информация относно максималните и (където е приложимо) за минималните експлоатационни ограничения. Цветното кодиране, трябва да съответства със следното:

(a) Всяко максимално и (ако е приложимо) минимално експлоатационно ограничение за безопасност, трябва да се маркира с червена радиална част или червена линия.

(b) Всеки нормален експлоатационен обхват, трябва да е маркиран със зелена дъга или зелена линия, не разпростираща се извън максималните и минималните безопасни ограничения.

(c) Всеки излетен и изискващ повишено внимание обхват, трябва да се маркира с жълта дъга или жълта линия, и

(d) Всеки обхват от честоти на въртене на роторите на двигателя или витлото, който е ограничен поради прекомерни вибрационни напрежения, трябва да се маркира с червена дъга или червена линия.



	JAR 25.1551 Oil quantity indicator

Each oil quantity indicating means must be

marked to indicate the quantity of oil readily and

accurately.
	JAR 25.1551. Индикатор на количеството на маслото

Всички средства за индикиране на количеството на маслото, трябва да са маркирани и да указват количеството на маслото веднага и точно.



	JAR 25.1553 Fuel quantity indicator

If the unusable fuel supply for any tank

exceeds one gallon, or 5% of the tank capacity,

whichever is greater, a red arc must be marked on

its indicator extending from the calibrated zero

reading to the lowest reading obtainable in level

flight.
	JAR 25.1553. Индикатор на количеството на горивото

Ако неизползваемото гориво за всеки горивен резервоар надвишава един галон или 5% от обема на резервоара, което е по-голямо, трябва да се постави маркировка с червена дъга върху неговият индикатор, започваща от калибрираното нулево показание на индикатора до най-долното показание на индикатора, получено при хоризонтален полет.



	JAR 25.1555 Control markings

(a) Each cockpit control, other than primary

flight controls and controls whose function is

obvious, must be plainly marked as to its function

and method of operation.

(b) Each aerodynamic control must be

marked under the requirements of JAR 25.677 and

25.699.

(c) For powerplant fuel controls –

(1) Each fuel tank selector control must

be marked to indicate the position

corresponding to each tank and to each existing

cross feed position;

(2) If safe operation requires the use of

any tanks in a specific sequence, that sequence

must be marked on, or adjacent to, the selector

for those tanks; and

(3) Each valve control for each engine

must be marked to indicate the position

corresponding to each engine controlled.

(d) For accessory, auxiliary, and emergency

controls –

(1) Each emergency control (including

each fuel jettisoning and fluid shutoff control)

must be coloured red; and

(2) Each visual indicator required by

JAR 25.729 (e) must be marked so that the

pilot can determine at any time when the

wheels are locked in either extreme position, if

retractable landing gear is used.
	JAR 25.1555
Маркировка на управлението

(a) Всяко управление в пилотската кабина, различно от основното полетно управление и управление, чието функциониране еочевидно, трябва да е маркирано разбираемо, по отношение на неговите функции и методи на използване.

(b) Всяко аеродинамично управление трябва да е маркирано съгласно изискванията на JAR 25.677 и 25.699.

(c) За управление на подаване на гориво към силовата установка –

(1) Всяко управление за избор на горивния резервоар, трябва да е маркирано да индицира положението, съответстващо на всеки резервоар и всяко съществуващо положение за кръстосано захранване.

(2) Ако безопасната експлоатация, изисква използването на всеки резервоар в определена последователност, тази последователност трябва да се маркира върху или в съседство на селектора от управлението на този резервоар, и

(3) Всеки управляващ кран за всеки двигател, трябва да е маркиран да индикира положението, съответстващо на всеки управляван двигател.

(d) За допълнително, спомагателно и аварийно управления –

(1) Всяко аварийно управление (включващо управление на всяко принудително изхвърляне на гориво или прекратяване на подаване на гориво) трябва да е оцветено в червено, и

(2) Всеки визуален индикатор, изискван съгласно JAR 25.729(е), трябва да е маркиран така, че пилотът да може да определи по всяко време, кога колелата са надеждно заключени в което и да е крайно положение (напълно прибрани или напълно спуснати), ако е използван прибиращ се колесник.



	JAR 25.1557 Miscellaneous markings and

placards

(a) Baggage and cargo compartments and

ballast location. Each baggage and cargo

compartment, and each ballast location must have

a placard stating any limitations on contents,

including weight, that are necessary under the

loading requirements. However, underseat

compartments designed for the storage of carry-on

articles weighing not more than 20 pounds need

not have a loading limitation placard. (See ACJ

25.1557 (a).)

(b) Powerplant fluid filler openings. The

following apply:

(1) Fuel filler openings must be marked

at or near the filler cover with –

(i) The word ‘fuel’;

(ii) Not required for JAR–25.

(iii) The permissible fuel

[designations; and]

(iv) For pressure fuelling systems,

the maximum permissible fuelling supply

pressure and the maximum permissible

defuelling pressure.

(2) Oil filler openings must be marked

at or near the filler cover with the word ‘oil’.

(3) Augmentation fluid filler openings

must be marked at or near the filler cover to

identify the required fluid.

(c) Emergency exit placards. Each

emergency exit placard must meet the

requirements of JAR 25.811.

(d) Doors. Each door that must be used in

order to reach any required emergency exit must

have a suitable placard stating that the door is to

be latched in the open position during take-off

and landing.
	JAR 25.1557
Различни маркировки и табели

(a) Багажни и товарни отсеци и разположение на баласт. Всеки багажен и карго отсек и всяко разположение на баласт, трябва да имат табели, описващи всякакви ограничения на съдържанията им включващи теглото, които са необходими при изискванията за натоварване. Обаче, отсеците под седалките, проектирани да съхраняват артикули тежащи не повече от 20 паунда, не е необходимо да имат табели за ограничаване на натоварването.

(b) Отвори за зареждане на флуиди за силовата установка. Прилага се следното:

(1) Отворите за зареждане с гориво, трябва да се маркират върху или в близост на капака за зареждане с -

(i) Думата “Гориво”

(ii) Не се изисква за JAR-25

(iii) Обозначаване на позволеното гориво, и

(iv) За системи за зареждане на горивото под налягане, максималното допустимо налягане на горивото при зареждане и максималното допустимо налягане на горивото при източване.

(2) Отворите за зареждане с масло, трябва да се маркират върху или в близост на капака на отвора с думата “Масло”.

(3) Отворите за зареждане с течност за увеличаване на мощността на двигателите, трябва да се маркират върху или в близост на капаците на отворите, за да идентифицират изискваната техническа течност.

(c) Табели на аварийните изходи. Всяка табела на авариен изход, трябва да отговаря на изискванията на JAR 25.811.

(d) Врати. Всяка врата, която трябва да се използва, за да се достигне до който и да е авариен изход, трябва да има подходяща табела, указваща, че фиксиращият механизъм на вратата трябва да се постави в отворено положение по време на излитане и кацане.



	JAR 25.1561 Safety equipment

(a) Each safety equipment control to be

operated by the crew in emergency, such as

controls for automatic liferaft releases, must be

plainly marked as to its method of operation.

(b) Each location, such as a locker or

compartment, that carries any fire extinguishing,

signalling, or other lifesaving equipment must be

marked accordingly.

(c) Stowage provisions for required

emergency equipment must be conspicuously

marked to identify the contents and facilitate the

easy removal of the equipment.

(d) Each liferaft must have obviously marked

operating instructions.

(e) Approved survival equipment must be

marked for identification and method of

operation.
	JAR 25.1561
Оборудване осигуряващо безопасността

(a) Всяко управление на оборудването, осигуряващо безопасността, използвано за задействане от страна на екипажа при авария, като управлението за разгъване и надуване на автоматичните спасителни салове, трябва да е явно маркирано, за начина на неговото задействане.

(b) Всяко разположение, като отделение или отсек, което съхранява всякакво пожаро-гасящо, сигнално или друго живото-спасяващо оборудване, трябва да е съответно маркирано.

(c) Местата за съхранение на изискваното аварийно оборудване, трябва да са очевидно маркирани да идентифицират съдържанията и да подпомогнат лесното сваляне на оборудването.

(d) Всеки спасителен сал, трябва да има очевидно маркирани инструкции за експлоатация.

(e) Одобрено оборудване за оцеляване, трябва да е маркирано за идентифициране и да се укаже начина на използването му.



	JAR 25.1563 Airspeed placard

A placard showing the maximum airspeeds for

wing-flap extension for the take-off, approach,

and landing positions must be installed in clear

view of each pilot.
	JAR 25.1563 Табели за въздушна скорост

На място с пряка видимост от всеки пилот, седящ нормално на своето място трябва да е инсталирана табела, показваща максималната въздушна скорост при пускане на задкрилките за излитане, подход за кацане и кацане. 



	JAR 25.1581 General

(a) Furnishing information. An aeroplane

Flight Manual must be furnished with each

aeroplane, and it must contain the following (see

ACJ 25.1581 (a));

(1) Information required by JAR

25.1583 to 25.1587.

(2) Other information that is necessary

for safe operation because of design, operating,

or handling characteristics.

(3) Any limitation, procedure, or other

information established as a condition of

compliance with the National Noise

Regulations.

(b) Approved information. Each part of the

manual listed in JAR 25.1583 to 25.1587 that is

appropriate to the aeroplane, must be furnished,

verified, and approved, and must be segregated,

identified, and clearly distinguished from each

unapproved part of that manual.

(c) Reserved.

(d) Each aeroplane Flight Manual must

include a table of contents if the complexity of the

manual indicates a need for it.
	РЪКОВОДСТВО ЗА ЛЕТАТЕЛНА ЕКСПЛОАТАЦИЯ НА САМОЛЕТА

JAR 25.1581
Общи сведения

(a) Налична информация. Ръководството за летателна експлоатация (РЛЕ) на самолета, трябва да се намира на борда на всеки самолет и трябва да съдържа следното:

(1) Информацията, изисквана от JAR 25.1583 до 25.1587.

(2) Друга информация, която е необходима за безопасната експлоатация вследствие на характеристики на проектиране, експлоатация или управление.

(3) Всякакви ограничения, процедури или друга информация, установени като условия за съответствие с Националните регулации за шум.

(b) Одобрена информация. Всяка част от Ръководството, описана в JAR 25.1583 до 25.1587, която е подходяща за самолета, трябва да е налична, проверена и одобрена и трябва да е разделена, идентифицирана и ясно различима от всяка неодобрена част от това Ръководство.

(c) Запазен.

(d) Всяко Ръководство за летателна експлоатация на самолета, трябва да включва съдържание, ако сложността на Ръководството го изисква.



	JAR 25.1583 Operating limitations

(a) Airspeed limitations. The following

airspeed limitations and any other airspeed

limitations necessary for safe operation must be

furnished.

(1) The maximum operating limit speed

VMO/MMO and a statement that this speed limit

may not be deliberately exceeded in any regime

of flight (climb, cruise, or descent) unless a

higher speed is authorised for flight test or

pilot training.

(2) If an airspeed limitation is based

upon compressibility effects, a statement to this

effect and information as to any symptoms, the

probable behaviour of the aeroplane, and the

recommended recovery procedures.

(3) The manoeuvring speed VA and a

statement that full application of rudder and

aileron controls, as well as manoeuvres that

involve angles of attack near the stall, should

be confined to speeds below this value.

(4) The flap extended speeds VFE and

the pertinent wing-flap positions.

(5) The landing gear operating speed or

speeds, and a statement explaining the speeds

as defined in JAR 25.1515 (a).

(6) The landing gear extended speed

VLE, if greater than VLO, and a statement that

this is the maximum speed at which the

aeroplane can be safely flown with the landing

gear extended.

(b) Powerplant limitations. The following

information must be furnished:

(1) Limitations required by JAR

25.1521 and JAR 25.1522.

(2) Explanation of the limitations, when

appropriate.

(3) Information necessary for marking

the instruments required by JAR 25.1549 to

25.1553.

(c) Weight and loading distribution. The

weight and centre of gravity limitations

established under JAR 25.1519 must be furnished

in the aeroplane Flight Manual. All the following

information including weight distribution

limitations established under JAR 25.1519 must

be presented either in the aeroplane Flight Manual

or in a separate weight and balance control and

loading document which is incorporated by

reference in the aeroplane Flight Manual (see ACJ

25.1583 (c));

(1) The condition of the aeroplane and

the items included in the empty weight as

defined in accordance with JAR 25.29.

(2) Loading instructions necessary to

ensure loading of the aeroplane within the

weight and centre of gravity limits, and to

maintain the loading within these limits in

flight.

(3) If certification for more than one

centre of gravity range is requested, the

appropriate limitations, with regard to weight

and loading procedures, for each separate

centre of gravity range.

(d) Flight crew. The number and functions

of the minimum flight crew determined under JAR

25.1523 must be furnished.

(e) Kinds of operation. The kinds of

operation approved under JAR 25.1525 must be

furnished.

(f) Ambient air temperatures and operating

altitudes. The extremes of the ambient air

temperatures and operating altitudes established

under JAR 25.1527 and an explanation of the

limiting factors must be furnished.

(g) Reserved.

(h) Additional operating limitations. The

operating limitations established under JAR

25.1533 must be furnished.

(i) Manoeuvring flight load factors. The

positive manoeuvring limit load factors for which

the structure is proven, described in terms of

accelerations, must be furnished.

(j) Systems and equipment limitations

established under JAR 25X1524 must be

furnished.

(k) A limitation on the maximum depth of

runway contaminants for take-off operation must

be furnished. (See ACJ 25.1583 (k).)
	JAR 25.1583
Експлоатационни ограничения

(a) Ограничения на въздушната скорост. Трябва да са налични следните ограничения на въздушната скорост и всякакви други ограничения на въздушната скорост, необходими за безопасната експлоатация на самолета:

(1) Максималната допустима експлоатационна скорост VMO/MMO и значението, което тази гранична скорост не може да надвиши по невнимание за всеки режим на полета (изкачване, крейсерски полет или снижение), освен ако е одобрено използването на по-висока скорост за извършване на полетни изпитания или за обучение на пилоти.

(2) Ако ограничението на въздушната скорост се базира върху влиянието на свиваемостта на въздуха, значението на това влияние и информацията за всякакви симптоми, вероятното поведение на самолетът и препоръчаните процедури за възстановяване.

(3) Скоростта на маневриране VA и изявление, че пълно използване на управлението на кормилото за направление и елероните, също така маневри, които включват ъгли на атака близки до сривните, ще са ограничени за скорости под от тази стойност.

(4) Скоростите за пускане на задкрилките VFE и отнасящите се положения на задкрилките.

(5) Скоростта или скоростите за задействане на колесника и изявление разясняващо скоростите, както са определени в JAR 25.1515(а).

(6) Скоростта със спуснат на колесник VLE, ако е по-голяма от скоростта VLO и изявление, че това е максималната скорост, при която самолетът може да лети безопасно със спуснат колесник.

(b) Ограничения за силовата установка. Трябва да е налична следната информация:

(1) Ограничения изисквани от JAR 25.1521 и 25.1522.

(2) Разясняване на ограниченията, когато е уместно.

(3) Информация необходима за маркиране на инструменталното оборудване, изисквано от JAR 25.1549 до 25.1553.

(c) Разпределение на теглата и натоварването. Установената съгласно JAR 25.1519 ограничения за теглото и центъра на тежестта на самолета, трябва да са налични в РЛЕ на самолета. Цялата следваща информация, включваща ограничения за разпределението на теглото, установени съгласно JAR 25.1519, трябва да е представена или в РЛЕ на самолета или в отделен документ за отчитане на контрола на центровката и балансировката и натоварването на самолета, който документ е вкаран чрез справка в РЛЕ на самолета.

(1) Състоянията на самолета и частите, включени в теглото на празния самолет, както е определено в JAR 25.29.

(2) Инструкциите за натоварване на самолета, необходими за осигуряване натоварването на самолета в рамките на ограниченията на теглото и положението на центъра на тежестта и за запазване на натоварването в рамките на тези ограничения в полет.

(3) Ако се изисква сертификация за повече от един диапазон на разположение на центъра на тежестта на самолета, подходящи ограничения с отчитане на теглото и процедурите за затоварване на самолета за всяко отделно положение на центъра на тежестта.

(d) Летателен екипаж. Трябва да са налични броя и функциите на минималния летателен екипаж, определен съгласно JAR 25.1523.

(e) Видове експлоатация. Трябва да са налични видовете експлоатация, утвърдени съгласно JAR 25.1525.

(f) Температура на околната среда и експлоатационни височини на полета. Трябва да са налични максималните значения на температурата на околната среда и експлоатационните височини на полета, установени съгласно JAR 25.1527 и разяснение на ограничителните фактори.

(g) Запазен.
(h) Допълнителни експлоатационни ограничения. Трябва да са налични експлоатационните ограничения, установени съгласно JAR 25.1533.

(i) Полетни коефициенти на претоварване при маневриране. Трябва да са налични положителните полетни коефициенти на претоварване при маневриране, за които конструкцията е изпитана, описани спрямо ускорението.

(j) Трябва да са налични ограниченията на системите и оборудването, установени съгласно JAR 25Х1524.
(k) Трябва да са налични ограниченията на максималната наситеност на замърсяванията на полосата за излитане.


	JAR 25.1585 Operating procedures

(a) Information and instructions regarding

operating procedures must be furnished (see ACJ

25.1585(a)) in substantial accord with the

categories described below –

(1) Emergency procedures which are

concerned with foreseeable but unusual

situations in which immediate and precise

action by the crew, as detailed in the

recommended procedures, may be expected

substantially to reduce the risk of catastrophe.

(2) Other procedures peculiar to the

particular type or model encountered in

connection with routine operations including

malfunction cases and failure conditions,

involving the use of special systems and/or the

alternative use of regular systems not

considered as emergency procedures.

(b) Information or procedures not directly

related to airworthiness or not under the control

of the crew, must not be included, nor must any

procedure which is accepted as basic airmanship.

(c) The buffet onset envelopes determined

under JAR 25.251 must be furnished. The buffet

onset envelopes presented may reflect the centre

of gravity at which the aeroplane is normally

loaded during cruise if corrections for the effect

of different centre of gravity locations are

furnished. (See ACJ 25.1585 (c).)

(d) Information must be furnished which

indicates that when the fuel quantity indicator

reads ‘zero’ in level flight, any fuel remaining in

the fuel tank cannot be used safely in flight.

(e) Information on the total quantity of

usable fuel for each fuel tank must be furnished
	JAR 25.1585
Експлоатационни процедури

(a) Трябва да са налични информацията и инструкциите по отношение на експлоатационните процедури в съществено съгласие с категориите, описани по долу –

(1) Аварийни процедури, които засягат предвидими, но необичайни ситуации, в които незабавни и точни действия от страна на екипажа, както са детайлизирани в представените процедури, може да се очаква значително да намалят опасността от катастрофа.

(2) Други процедури, не разглеждани като аварийни процедури, характерни за отделния тип или модел самолет, отчетени във връзка с рутинната експлоатация, включващи случаи на ненормална работа и състояния на откази, водещи до използването на специални системи и/или алтернативното използване на основните системи.

(b) Информация или процедури не директно свързани с летателната годност или контролирани от екипажа, не трябва да са включени, нито пък всякакви процедури, които са приети, като базови летателни умения.

(c) Трябва да са налични вариантите на бюфетното зареждане, определено съгласно JAR25.251. Представените варианти на зареждането на бюфета, могат да окажат влияние върху положението на центъра на тежестта, при което самолетът е нормално натоварен, по време на крейсерски полет, ако са налични корекции на влиянието на различното положение на центъра на тежестта.

(d) Трябва да е налична информация, която указва, че когато индикаторът на горивото показва “нула” в хоризонтален полет, всякакво останало гориво в горивните резервоари не може да бъде използвано безопасно в полет.

(e) Трябва да е налична информация за пълното количество налично за използване гориво във всеки горивен резервоар.



	JAR 25.1587 Performance information

(a) Not required for JAR–25.

(b) Each aeroplane Flight Manual must

contain the performance information computed

under the applicable provisions of this JAR–25

(including JAR 25.115, 25.123 and 25.125 for the

weights, altitudes, temperatures, wind

components, and runway gradients, as applicable)

within the operational limits of the aeroplane, and

must contain the following:

(1) The condition of power,

configuration, speeds and the procedures for

handling the aeroplane and any system having a

significant effect on performance upon which

the performance graphs are based must be

stated in each case. (See ACJ 25.1587 (b)(1).)

(2) Not required for JAR–25 as this

sub-paragraph is covered by the opening

sentence of sub-paragraph (b).

(3) The following gross performance

information (determined by extrapolation and

computed for the range of weights between the

maximum landing weight and maximum take-off

weight) must be provided:

(i) Climb in the landing

configuration.

(ii) Climb in the approach

configuration.

(iii) Landing distance.

(4) Procedures established under JAR

25.101 (f) and (g) that are related to limitations

and information required by JAR 25.1533 and

by this paragraph must be stated in the form of

guidance material including any relevant

limitation or information.

(5) An explanation of significant or

unusual flight or ground handling

characteristics of the aeroplane.

(6) Corrections to indicated values of

airspeed, altitude and outside air temperature.

(7) An explanation of operational

landing runway length factors included in the

presentation of the landing distance, if

appropriate. (See ACJ 25.1587 (b)(7).)
	JAR 25.1587
Информация относно  характеристиките

(a) Не се изисква за JAR-25.

(b) Всяко РЛЕ на самолета трябва да съдържа информация за характеристиките, изчислени при отнасящите се предвиждания на този JAR-25 (включващ JAR 25.123 и 25.125 за теглата, височините на полет, температурите, компонентите на вятъра и градиентите на пистата, както са приложими) в рамките на експлоатационните ограничения за самолета и трябва да съдържа следното:

(1) Условията на мощност, конфигурация, скорост и процедури за управление на самолета и всякакви системи, имащи значително влияние върху характеристиките, върху които са базирани графиките на характеристиките, трябва да се опишат за всеки случай.

(2) Не се изисква за JAR-25, тъй като този подпараграф се покрива от упоменатото в подпараграф (b).

(3) Трябва да се осигури следващата обща информация за характеристиките (определени чрез екстраполация и изчислени за обхвата от тегла между максималното тегло за кацане и максималното тегло при излитане).

(i) Изкачване при конфигурация на самолета за кацане.

(ii) Изкачване при конфигурация на самолета за подход за кацане.

(iii) Разстояние за кацане.

(4) Процедури установени съгласно JAR 25.101(f) и (g), които се отнасят за ограниченията и информацията, изисквана от JAR 25.1533 и от този параграф, трябва да се опишат под формата на ръководни материали, включващи всякакви уместни ограничения или информация.

(5) Разясняване на значимите или необикновените полетни и наземни характеристики за обслужване на самолета.

(6) Корекции за индикиране на стойностите на въздушната скорост, височина на полета и температура на околния въздух.

(7) Разяснение на експлоатационните коефициенти за дължината на полосата за кацане, включени в представянето на разстоянието на пробега при кацане, ако е подходящо.



	JAR 25X1591 Supplementary performance

information

(See AMJ 25X1591)

(a) Supplementary performance information

must be furnished by the manufacturer in an

approved document, in the form of guidance

material, to assist operators in developing suitable

guidance, recommendations or instructions for use

by their flight crews when operating on

[contaminated runway surface conditions. ]

(b) The approved document must clearly

indicate the conditions used for establishing the

[contaminated runway performance information. It]

must also state to the operator that actual

conditions different from those used for

[establishing the contaminated runway]

performance information, may lead to different

performance.

[(c) Supplementary performance information

for runways contaminated with standing water,

slush, loose snow, compacted snow or ice must be

furnished. Information on the effect of runway

contaminants on the expected performance of the

aeroplane during take-off and landing on hard-surfaced

runways must be furnished. If it appears

in the aeroplane Flight Manual, this information

must be segregated, identified as guidance

material and clearly distinguished from the

additional operating limitations of JAR 25.1533

and the performance information of JAR 25.1587.

(d) The information required by sub-paragraph

(a) of this paragraph may be

established by calculation or by testing. ]
	ДОПЪЛНИТЕЛНА ИНФОРМАЦИЯ

JAR 25Х1591
Информация за допълнителни характеристики

(a) Информацията за допълнителните характеристики, трябва да се осигури от производителя в одобрен документ във формата на ръководни материали, за да помогне на оператора в изготвянето на подходящо ръководство, препоръки или инструкции за използване от неговите летателни екипажи, когато самолета се експлоатира в условията на замърсена повърхност на пистата за излитане и кацане.

(b) Одобреният документ, трябва да индикира ясно условията, използвани за установяване на информацията за характеристиките на замърсената писта. Трябва също така да се укаже на оператора, че действителни условия, различни от тези, използвани за установяване на информацията за характеристиките на замърсената писта, могат да доведат до различни характеристики.

(c) Трябва да се осигури информацията за допълнителните характеристики за замърсяването на пистата с вода, киша, свободен сняг, утъпкан сняг или лед. Трябва да се осигури информация за влиянието на замърсителите на пистата върху очакваните характеристики на самолета по време на излитане и кацане върху писти с твърдо покритие. Ако е публикувана в РЛЕ на самолета, тази информация трябва да се разпредели, идентифицира като ръководен материал и ясно да се различава от допълнителните експлоатационни ограничения, съгласно JAR 25.1533 и информацията за характеристиките, съгласно JAR 25.1587.

(d) Информацията изисквана от подпараграф (b) на този параграф, може да се установи чрез изчисляване или изпитание.



	JAR 25A901 Installation

(b) For each APU –

(1) The installation must comply with:

(i) The installation instructions

provided under JAR–APU, and

(ii) the provisions of Part A for

non-essential APUs* and the provisions

of Parts A and B for essential APUs*.

(2) The components of the installation

must be constructed, arranged, and installed so

as to ensure their continued safe operation

between normal inspections or overhauls (see

ACJ 25A901(b)(2)).

(3) The installation must be accessible

for necessary inspections and maintenance; and

(4) The major components of the

installations must be electrically bonded to the

other parts of the aeroplane (see ACJ 25A901

(b)(4)).

(c) The APU installation must comply with

JAR 25.1309. Where the air-flow delivery from

the APU and main engine is delivered to a

common manifold system, precautions must be

taken to minimise the possibility of a hazardous

condition due to reverse air flow through the APU

resulting from malfunctions of any component in

the system.

(d) The satisfactory functioning of the APU

must be demonstrated by ground and flight tests

over the range of operating conditions for which

certification is required and must include tests

under hot climatic conditions, unless equivalent

evidence can be produced (see ACJ 25A901(d)).


	ГЛАВА J – ИНСТАЛАЦИИ НА ГАЗОТУРБИНЕН СПОМАГАТЕЛЕН ЕНЕРГИЕН АГРЕГАТ (СЕА)

Част А – Всички СЕА

ОБЩИ ПОЛОЖЕНИЯ

JAR 25А901
Инсталация

(a) Не се изисква за JAR-25.

(b) За всички СЕА –

(1) Инсталацията трябва да съответства на:

(i) Инструкциите за инсталиране, осигурени съгласно JAR-APU, и
(ii) Предвижданията на част А за не основни СЕА и предвижданията на части А и В за основни СЕА.

(2) Компонентите на инсталацията, трябва да се конструирани, разположени и инсталирани така, че да се осигури тяхната продължителна безопасна експлоатация между нормалните инспекции и възстановителните ремонти.

(3) Инсталирането трябва да е достъпно за необходимите инспекции и техническо обслужване, и

(4) Основните компоненти на инсталационното оборудване трябва да са електрически замасени към другите части на самолета.

(c) Инсталирането на СЕА, трябва да съответства на JAR 25.1309. Там където въздух отвеждан от СЕА и основен двигател се подава към една обща колекторна система, трябва да се вземат предпазни мерки, да се минимизира вероятността от опасни състояния, дължащи се на връщане на подавания въздух през СЕА, вследствие на ненормална работа на който и да е компонент в системата.

(d) Задоволителното флюгиране на СЕА, трябва ад се демонстрира, чрез наземни и полетни изпитания, през целия диапазон на експлоатационните условия, за които се изисква сертификация и трябва да включва изпитания, провеждани при климатични условия с висока температура, освен ако могат да се представят еквивалентни доказателства.



	JAR 25A903 Auxiliary power unit

(a) Each APU must meet the requirements of

JAR–APU for the corresponding category and

class of operation intended.

(c) Control of APU rotation and shut-down

capability

*Definitions of non-essential APUs and essential APUs are

given in JAR–APU.

(1) It shall be possible to shut down the

APU from the flight deck in normal and

emergency conditions.

(2) There must be a means for stopping

the rotation of any APU individually in flight,

except that the means of stopping the rotation

of any APU need be provided only where

continued rotation could jeopardise the safety

of the aeroplane. Each component of the

stopping system on the APU side of the

firewall that might be exposed to fire must be

at least fire-resistant.

(3) In particular, where no means is

provided to prevent continued rotation, the

safety of the aeroplane must be shown in the

event of failure of the APU oil supply.

(d) For APU installations:

(1) Design precautions must be taken to

minimise the hazards to the aeroplane in the event

of an APU rotor failure or of a fire originating

within the APU which burns through the APU

[casing. (See AMJ 20-128A.)]

(2) The power-plant systems associated

with APU control devices, systems, and instru-mentation,

must be designed to give reasonable

assurance that those APU operating limitations

that adversely affect turbine rotor structural

integrity will not be exceeded in service.
	JAR 25А903
Спомагателен Енергиен Агрегат (СЕА)

(a) Всеки СЕА, трябва да отговаря на изискванията на JAR-APU за съответната категория и клас на възнамерявана експлоатация.

(b) Не се изисква за JAR-25.

(c) Управление на честотата на въртене и изключване на СЕА.

(1) Трябва да е възможно да се изключи СЕА от кабината на летателния екипаж при нормални и аварийни условия.

(2) Трябва да има средства за спиране въртенето на ротора на СЕА, индивидуално в полет, освен когато средствата за спиране въртенето на ротора на който и да е СЕА е необходимо да се осигурят само там, където продължителното въртене на ротора би застрашило безопасността на самолета. Всеки компонент от системата за спиране, разположен от страната на СЕА от гледна точка на противопожарната стена, който може да бъде изложен на пожар, трябва да е най-малко огнеустойчив.

(3) В частност, където не са осигурени средства за предотвратяване на продължителното въртене на ротора на, безопасността на самолета трябва да се демонстрира в случай на отказ на подаването на масло към СЕА.

(d) За инсталации на СЕА:

(1) Трябва да се вземат конструктивни предпазни мерки за минимизиране на опасностите за самолета в случай на разрушаване на ротора на СЕА или развитие на пожар от СЕА който се разпространява извън корпуса на СЕА.

(2) Системите на силовите установки, свързани с устройствата за управление на СЕА, системи и контролно-измервателна апаратура, трябва да са проектирани да дадат приемлива сигурност, че тези експлоатационни ограничения на СЕА, които влияят неблагоприятно върху конструктивната цялост на турбинния ротор, няма да бъдат надвишени в експлоатацията.



	JAR 25A939 APU operating characteristics

(a) APU operating characteristics must be

investigated in flight to determine that no adverse

characteristics (such as stall, surge, or flame-out)

are present, to a hazardous degree, during normal

and emergency operation within the range of

operation limitations of the aeroplane and of the

APU. Compliance need not be shown if operation

of the APU is limited to ground use only with the

aeroplane stationary (see ACJ 25A939(a)).

(c) The APU air inlet system may not, as a

result of air-flow distortion during normal

operation, cause vibration harmful to the APU.

(d) It must be established over the range of

operating conditions for which certification is

required, that the APU installation vibratory

conditions do not exceed the critical frequencies

and amplitudes established under JAR–APU,

Section 1, Appendix 1, paragraph 6.18.
	JAR 25А939
Експлоатационни характеристики на СЕА

(a) Експлоатационните характеристики на СЕА, трябва да се изследват в полет, за да се определи, че няма в опасна степен налични неблагоприятни характеристики (като условия на срив, помпаж или откъсване на пламъка), по време на нормална и аварийна експлоатация в рамките на диапазона от експлоатационни ограничения на самолета и на СЕА. Съответствието не е необходимо да се демонстрира, ако експлоатацията на СЕА е ограничена до използване на земята при спрял самолет.

(b) Не се отнася за JAR-25.

(c) Входното устройство за въздух на СЕА, не може в резултата на изменение посоката на постъпващия в него въздух по време на нормалната експлоатация, да предизвика опасни за СЕА вибрации.

(d) Трябва да се установи за целия диапазон на експлоатационните условия, за който се изисква сертифициране, че инсталационните вибрационни условия на СЕА не надвишават критичните честоти и амплитуди, установени съгласно JAR-APU, Част 1, Приложение 1, параграф 6.18.



	JAR 25A943 Negative acceleration

No hazardous malfunction of an APU or any

component or system associated with the APU

may occur when the aeroplane is operated at the

negative accelerations within the flight envelopes

prescribed in JAR 25.333. This must be shown for

the greatest duration expected for the

acceleration. (See ACJ 25A943.)
	JAR 25А943
Отрицателно ускорение

Не може да се получава опасна ненормална работа на СЕА или които и да са  компоненти или системи, свързани със СЕА, когато самолетът се експлоатира при отрицателни ускорения в рамките на полетните диапазони, предписани в JAR 25.333. Това трябва да се демонстрира за най-голямата продължителност, очаквана за това ускорение.



	JAR 25A952 Fuel system analysis and test

(a) Proper fuel system functioning under all

probable operating conditions must be shown by

analysis and those tests found necessary by the

Authority. Tests, if required, must be made using

the aeroplane fuel system or a test article that

reproduces the operating characteristics of the

portion of the fuel system to be tested.

(b) The likely failure of any heat exchanger

using fuel as one of its fluids may not result in a

hazardous condition.
	ГОРИВНА СИСТЕМА

JAR 25А952
Анализи и изпитания на горивната система

(a) Правилното функциониране на горивната система при всички вероятни експлоатационни условия, трябва да се демонстрира чрез анализи и такива изпитания, намерени за необходими от Въздухоплавателната администрация. Ако се изисква, трябва да се направят изпитания, използващи самолетната горивна система или изпитателни принадлежности, които възпроизвеждат експлоатационните характеристики на частта от горивната система, която се изпитва.

(b) Вероятната повреда на който и да е топлообменник, използващ горивото като един от работните му флуиди, не може да доведе до опасни състояния.



	JAR 25A953 Fuel system independence

Each fuel system must allow the supply of fuel

to the APU –

(a) through a system independent of each

part of the system supplying fuel to the main

engines, or

(b) by any other acceptable method. (See

ACJ 25A953(b).)
	JAR 25А953
Автономност на горивната система

Всяка горивна система трябва да позволява подаването на гориво към СЕА -

(a) Посредством система, независима от всяка част на система, подаваща гориво към основен двигател, или

(b) Посредством някакъв друг приемлив метод.



	JAR 25A993 Fuel system lines and fittings

(a) Each fuel line must be installed and

supported to prevent excessive vibration and to

withstand loads due to fuel pressure and

accelerated flight conditions.

(b) Each fuel line connected to components

of the aeroplane between which relative motion

could exist must have provisions for flexibility.

(c) Each flexible connection in fuel lines that

may be under pressure and subject to axial

loading must use flexible hose assemblies or

equivalent means.

(d) Flexible hose must be approved or must

be shown to be suitable for the particular

application.

(e) No flexible hose that might be adversely

affected by exposure to high temperatures may be

used where excessive temperatures will exist

during operation or after an APU shutdown.

(f) Each fuel line within the fuselage must be

designed and installed to allow a reasonable

degree of deformation and stretching without

leakage.
	КОМПОНЕНТИ НА ГОРИВНАТА СИСТЕМА

JAR 25А993
Тръбопроводи и фитинги елементи на горивната система

(a) Всеки горивен тръбопровод трябва да е инсталиран и закрепен да предотврати повишени вибрации и да издържи натоварвания, породени от налягането на горивото и условията на ускоренията в полет.

(b) Всеки горивен тръбопровод, свързан към компоненти на самолета, между които би могло да съществува относително преместване, трябва да има предвиждания за осигуряване на гъвкавост.

(c) Всяко гъвкаво съединение на горивни тръбопроводи, което може да е под налягане и да е подложено на аксиално натоварване, трябва да използва монтаж от гъвкави маркучи или еквивалентни средства.

(d) Гъвкавият маркуч трябва да е одобрен или трябва да демонстрира, че е подходящ за специфичното използване.

(e) Не може да се използват гъвкави маркучи, когато могат дабъдат повредени, при излагането им  на високи температури, там където биха съществували прекомерни температури по време на експлоатацията или след изключването на СЕА.

(f) Всеки горивен тръбопровод в рамките на тялото на самолета, трябва да е проектиран и инсталиран да позволи приемлива степен на деформации и разтягания, без поява на течове.



	JAR 25A994 Fuel system components

Fuel system components in an APU

compartment or in the fuselage must be located or

protected from damage which could cause the

release of dangerous quantities of fuel as a result

of a wheels-up landing.
	JAR 25А994
Компоненти на горивната система

Компонентите на горивната система в отсека на СЕА или в тялото на самолета, трябва да са разположени или защитени от повреди, които биха причинили изпускането на опасни количества гориво, в резултат на кацане на самолета с прибран колесник.



	JAR 25A995 Fuel valves

In addition to the requirements of JAR

25A1189 for shut-off means, each fuel valve must –

(b) Be supported so that no loads resulting

from their operation or from accelerated flight

conditions are transmitted to the lines attached to

the valve.
	JAR 25А995
Горивни кранове

В допълнение на изискванията на JAR 25А1189 за средствата за изключване, всеки горивен кран трябва -

(a) Не се отнася за JAR-25.

(b) Да е закрепен така, че да не може да предава натоварвания, причинени от неговата работа или от условията на ускоренията в полет, към тръбопроводите, свързани към този клапан.



	JAR 25A999 Fuel system drains

(a) Drainage of the fuel system must be

accomplished by the use of fuel strainer and fuel

tank sump drains.

(b) Each drain required by sub-paragraph (a)

of this paragraph must –

(1) Discharge clear of all parts of the

aeroplane;

(2) Have manual or automatic means

for positive locking in the closed position; and

(3) Have a drain valve –

(i) That is readily accessible and

which can be easily opened and closed;

and

(ii) That is either located or

protected to prevent fuel spillage in

dangerous quantities in the event of a

landing with landing gear retracted.
	JAR 25А999
Дрениране на горивната система

(a) Дренирането на горивната система трябва да се извършва посредством използването на дренажи на горивни цедки и утайници на горивни резервоари.

(b) Всеки дренаж, изискван от подпараграф (а) на този параграф трябва –

(1) Да изхвърля дренираното гориво надалеч от всякакви части на самолета.

(2) Да има ръчни или автоматични средства за надеждното му фиксиране в затворено положение, и

(3) Да има дренажен клапан -

(i) Който е лесно достъпен и който може да бъде лесно отворен и затворен, и

(ii) Който е или разположен така или защитен по начин, предотвратяващ разливането на гориво в опасни количества в случай на кацане с прибран колесник на самолета.



	JAR25A1011 General

(a) Each APU must have an independent oil

system that can supply it with an appropriate

quantity of oil at a temperature not above that safe

for continuous operation. The oil system for the

APU must comply with JAR–APU even if the oil

system is not an integral part of the APU.
	МАСЛЕНА СИСТЕМА

JAR 25А1011
Общи положения

(a) Всеки СЕА трябва да има независима маслена система, която може да го захрани с подходящо количество масло при температура не по-голяма от безопасната такава за продължителна експлоатация на СЕА. Маслената система за СЕА трябва да съответства на JAR-APU дори, ако маслената система не е неразделна част от СЕА.

(b) Не се отнася за JAR-25.



	JAR 25A1017 Oil lines and fittings

(b) Breather lines must be arranged so that –

(1) Condensed water vapour that might

freeze and obstruct the line cannot accumulate

at any point;

(2) The breather discharge does not

constitute a hazard if foaming occurs; or

(3) The breather does not discharge

into the APU air induction system.
	JAR 25А1017
Маслени тръбопроводи и фитинги

(a) Не се отнася за JAR-25.

(b) Тръбопроводите за вентилиране трябва да са разположени така, че -

(1) Кондензиралите водни пари, които могат да замръзнат и да запушат тръбопровода не могат да се натрупват в която и да е точка от тръбопроводите.

(2) Изтичането от вентилираните пространства, не трябва да създават опасност, ако се получава пяно-образуване на маслото, или

(3) Вентилирането да не изтича в системата за всмукване на въздух за СЕА.



	JAR 25A1021 Oil drains

There must be at least one accessible drain that –

(a) Allows safe drainage of the entire oil

system.
	JAR 25А1021
Дренажи на маслото

Трябва да има най-малко един достъпен дренаж, който -

(a) Да позволява безопасно дренажиране на цялата маслена система.

(b) Не се отнася за JAR-25.



	JAR 25A1023 Oil radiators

(b) Each oil radiator air duct must be located

so that, in case of fire, flames coming from

normal openings of the APU compartment cannot

impinge directly upon the radiator.
	JAR 25А1023
Маслени радиатори

(a) Не се отнася за JAR-25.

(b) Всеки въздушен тръбопровод от масленият радиатор трябва да е разположен така, че в случай на пожар, пламъци идващи от нормалните отвори на отсека на СЕА не могат да въздействат директно върху радиатора.



	JAR 25A1025 Oil valves

(a) Each oil shut-off must meet the

requirements of JAR 25A1189.

(c) Each oil valve must have positive stops

or suitable index provisions in the ‘on’ and ‘off’

positions and must be supported so that no loads

resulting from its operation or from accelerated

flight conditions are transmitted to the lines

attached to the valve.
	JAR 25А1025
Маслени кранове

(a) Всяко изключване на подаването на маслото трябва да отговаря на изискванията на JAR 25А1189.

(b) Всеки маслен кран трябва да има надеждни механични упори или подходящи средства за индексиране на положенията на крана – включен “on” и изключен “off” и трябва да е закачен така, че да не могат да се предават натоварвания, предизвикани от неговата експлоатация или от условията на полетните ускорения към свързаните с крана тръбопроводи.



	JAR 25A1041 General

The APU cooling provisions must be able to

maintain the temperatures of APU components

and fluids within the temperature limits

established for these components and fluids, under

ground, water and flight operating conditions, and

after normal shut down.
	ОХЛАЖДАНЕ

JAR 25А1041
Обши положения

Предвижданията за охлаждане на СЕА, трябва да са способни да поддържат температури на компонентите и флуидите на СЕА в рамките на температурните ограничения, установени за тези компоненти и флуиди, в условията на експлоатация на СЕА на земя, във вода и в полет и след нормалното му  изключване.



	JAR 25A1043 Cooling tests

(a) General. Compliance with JAR 25A1041

must be shown by tests under critical ground,

water and flight operating conditions. For these

tests, the following apply:

(1) If the tests are conducted under

conditions deviating from the maximum

ambient atmospheric temperature, the recorded

APU temperatures must be corrected under

sub-paragraph (c) of this paragraph.

(2) No corrected temperatures

determined under sub-paragraph (1) of this

paragraph may exceed established limits.

(3) The fuel used during the cooling

tests must be the grade approved for the APUs.

The test procedures must be as prescribed in

JAR 25A1045.

(b) Maximum ambient atmospheric

temperature. A maximum ambient atmospheric

temperature corresponding to sea-level conditions

must be established as a limitation on the

operation of the aeroplane. The temperature lapse

rate is 3·6ºF (2.0ºC) per thousand feet of altitude

above sea-level until a temperature of –69.7ºF

(–56.5ºC) is reached, above which altitude, the

temperature is considered constant at –69.7ºF

(–56.5ºC).

(c) Correction factor. Unless a more

rational correction applies, temperatures of APU

fluids and components for which temperature

limits are established, must be corrected by

adding to them the difference between the

maximum ambient atmospheric temperature and

the temperature of the ambient air at the time of

the first occurrence of the maximum component

or fluid temperature recorded during the cooling

test.
	JAR 25А1043
Изпитания на охлаждането

(a) Общи положения. Съответствието с JAR 25А1041 трябва да се демонстрира посредством изпитания при критични експлоатационни условия на земя, във вода и в полет. За тези изпитания се прилага следващото:

(1) Ако изпитанията се провеждат при условия отличаващи се от максималната температура на околната среда, регистрираните температури за СЕА трябва да се коригират съгласно подпараграф (с) на този параграф.

(2) Коригираните температури, определени съгласно подпараграф (а)(1) на този параграф, не могат да надвишават установените граници.

(3) Използваното гориво по време на изпитанията на охлаждане трябва да бъде от сорта, одобрен за СЕА. Процедурите на изпитание трябва да са както е предписано в JAR25A1045. 

(b) Максимална температура на околната среда. Максималната температура на околната среда, съответстваща на условия при морско ново, трябва да се установи, като ограничение за експлоатацията на самолета. Размерът на намаляване на температурата е 3,6(F (2,0(С) на хиляда фута надморска височина до достигане на надморска височина съответстваща на температура от -69,7(F (-56,5(С), над която височина, температурата се приема постоянна със стойност  -69,7(F (-56,5(С).

Коригиращ коефициент. Освен ако е използвана по-рационална корекция, температурите на компонентите и флуидите, използвани в СЕА, за които са установени температурни ограничения, трябва да се коригират чрез добавяне към тях на разликата между максималната температура на околната среда и температурата на околния въздух в момента на първоначалното достигане на максималната температура на компонент или флуид, използван в СЕА, записана по време на изпитанието на охлаждането

	JAR 25A1045 Cooling test procedures

(a) Compliance with JAR 25A1041 must be

shown for the take-off, climb, en-route, and

landing stages of flight that correspond to the

applicable performance requirements. The

cooling tests must be conducted with the

aeroplane in the configuration, and operating

under the conditions that are critical relative to

cooling tests, a temperature is ‘stabilised’ when its

rate of change is less than 2ºF (1ºC) per minute.

(b) Temperatures must be stabilised under

the conditions from which entry is made into each

stage of flight being investigated, unless the entry

condition normally is not one during which

component and APU fluid temperatures would

stabilise (in which case, operation through the full

entry condition must be conducted before entry

into the stage of flight being investigated in order

to allow temperatures to reach their natural levels

at the time of entry). The take-off cooling test

must be preceded by a period during which the

APU component and APU fluid temperatures are

stabilised with the APU operating normally.

(c) Cooling tests for each stage of flight must

be continued until –

(1) The component and APU fluid

temperatures stabilise;

(2) The stage of flight is completed; or

(3) An operating limitation is reached.


	JAR 25А1045
Процедури за изпитания на охлаждането

(a) Съответствието с JAR 25А1041 трябва да се демонстрира за етапи на полета излитане, изкачване, хоризонтален полет и кацане, които съответстват на приложимите изисквания за характеристиките. Изпитанията на охлаждане трябва да се провеждат за конфигурация на самолета и експлоатирането му при условия, които са критични по отношение на изпитанията на охлаждане и за “стабилизирана” температура, когато нейната степен на изменение е по-малка от 2(F (1(С) за минута.

(b) Температурите трябва да се стабилизират за условията на навлизане във всеки етап от полета, който се изследва, освен ако входните условия, нормално не са такива при които, температурите на компонента и на флуида на СЕА би трябвало да се стабилизират (в този случай, експлоатацията по време на условията на пълно навлизане в изследвания етап от полета, трябва да се проведе преди навлизане в изследвания етап от полета, за да се даде възможност на температурите да достигнат техните естествени стойности в момента на навлизането). Изпитанието на охлаждането по време на излитане, трябва да се предшества от период, през който температурите на компонента или флуида използван в СЕА трябва да се стабилизират при нормална работа на СЕА.

(c) Изпитанието на охлаждане за всеки етап от полета трябва да продължи докато –

(1) Температурите на компонентът и използвания в СЕА флуид се стабилизират.

(2) Етапът от полета е завършен, и

(3) Са достигнати експлоатационните ограничения.



	JAR 25A1091 Air intake

(a) The air intake system for the APU must

supply –

(1) The air required by the APU under

each operating condition for which certification

is requested.

(d) Ingestion

(1) There must be means to prevent

hazardous quantities of fuel leakage or

overflow from drains, vents, or other

components of flammable fluid systems from

entering the APU air intake system; and

(2) If operation of a non-essential APU

with water or slush on the runway, taxiway or

other airport operating surface is to be

approved, it must be shown that such operation

will not affect the safe operation of the

aeroplane.
	СИСТЕМА НА ВХОДНОТО УСТРОЙСТВО ЗА ВЪЗДУХ

JAR 25А1091
Входно устройство

(a) Системата на входното устройство за въздух за СЕА трябва да осигурява -

(1) Въздухът, изискван от СЕА при всякакви експлоатационни условия, за които се изисква сертифициране.

(2) Не се изисква за JAR-25.

(b) Не се отнася за JAR-25

(c) Не се отнася за JAR-25.

(d) Всмукване.

(1) Трябва да има средства за предотвратяване на навлизането в системата на входното устройство на СЕА на опасни количества от теч на гориво или преливане от дренажни или вентилационни отвори или други компоненти от системи, работещи със запалими флуиди, и

(2) Ако е одобрена експлоатацията на неосновен СЕА, с вода или киша върху пистата, пътеките за рулиране или други експлоатационни летищни площи, трябва да се демонстрира, че такава експлоатация няма да повлияе върху безопасната експлоатация на самолета.



	JAR 25A1093 Air intake system de-icing

and anti-icing provisions

(b) (3) Each non-essential APU air intake

system which does not comply with JAR 25B1093

(b)(2) will be restricted to use in non-ice

conditions, unless it can be shown that the APU

complete with air intake system, if subjected to

icing conditions, will not affect the safe operation

of the aeroplane.
	JAR 25А1093
Предвиждания за премахване на обледенението и защита от обледенение на входното устройство

(a) Не се отнася за JAR-25.

(b) (3)
Всяко входно устройсто за въздух към неосновен СЕА, което не съответства на JAR 25А1093 (b)(2) ще бъде ограничена за използване при условия без обледеняване, освен ако може да се демонстрира, че за СЕА в комплект с входното устройство, ако е подложено на действието на условия на обледеняване, няма да въздейства на безопасната експлоатация на самолета.



	JAR 25A1103 Air intake system ducts

(a) Each air intake system duct upstream of

the first stage of the APU compressor must have a

drain to prevent the hazardous accumulation of

fuel and moisture in the ground attitude. The

drains may not discharge in locations that might

cause a fire hazard.

(b) Each air intake system duct must be –

(1) Strong enough to prevent air intake

system failures resulting from reverse flow due

to APU surging; and

(2) Fireproof within the APU compart-ment.

Outside the APU compartment the

materials used to form the air intake duct and

plenum chamber of the APU must be capable

of resisting the maximum heat conditions likely

to occur under reverse flow conditions.

(c) Each duct connected to components

between which relative motion could exist must

have means for flexibility.

(d) For APU bleed air systems no hazard may

result if a duct rupture or failure occurs at any

point between the APU port and the aeroplane

unit served by the bleed air.

(e) Each APU air intake system duct must be

constructed of materials that will not absorb

sufficient quantities of flammable fluids such as to

create a fire hazard due to ignition caused by

reverse flow during surging.
	JAR 25А1103
Канали на системата на входното устройство

(a) Всеки канал на входното устройствоза подаване на въздух намиращ се преди първата степен на ротора на компресора на СЕА трябва да има дренаж за предотвратяване на натрупването на опасни количества гориво и влага при престой на самолета на земята. Дренажите не може да изпускат дренираните флуиди в места, където може да предизвикат опасност от пожар.

(b) Всеки канал от системата на входното устройство трябва –

(1) Да е достатъчно здрав, за да предотврати разрушаване на входното устройство, причинено от връщане на потока вследствие на помпажиране на СЕА, и

(2) Да е огнеупорен в рамките на отсека на СЕА. Извън отсека на СЕА, материалите използвани за изработване на каналите на входното устройство и нагнетателната камера на СЕА, трябва да могат да издържат на максималните условия на нагряване, вероятни да се получат при условия на връщане на потока.

(c) Всеки канал свързан към компоненти между които може да съществуват относителни движения, трябва да имат средства осигуряващи гъвкавост.

(d) Не може да се причиняват опасни състояния на системите за отвеждане на въздуха от СЕА, ако се получи разрушение или повреда на тръбопровод във всяка точка между отвора на СЕА и самолетния агрегат, обслужван от отвеждания въздух.

(e) Всяко входно устройство за въздух към СЕА, трябва да е конструирано от материали, които няма да поемат достатъчни количества от запалими флуиди, с което да създадат опасност от пожар, поради запалване, причинено от връщане на подавания в СЕА въздух при помпажиране.



	JAR 25A1105 Air intake system screens

If air intake system screens are used –

(c) No screen may be de-iced by alcohol

alone.
	JAR 25А1105
Екрани на входното устройство за въздух към СЕА

Ако е използван защитен екран за входното устройство за въздух към СЕА -

(c) Не може да се размразява екрана чрез използването само на спирт.



	JAR 25A1121 General

(a) Each exhaust system must ensure safe

disposal of exhaust gases without fire hazard or

carbon monoxide contamination in any personnel

compartment. For test purposes, any acceptable

carbon monoxide detection method may be used

to show the absence of carbon monoxide.

(b) Unless suitable precautions are taken, no

exhaust system part may be dangerously close to

parts of any system carrying flammable fluids or

vapours, or under parts of such a system that may

leak.

(c) Each component that hot exhaust gases

could strike, or that could be subjected to high

temperatures from exhaust system parts, must be

fire-proof. All exhaust system components must

be separated by fireproof shields from adjacent

parts of the aeroplane that are outside the APU

compartment.

(d) No exhaust gases may discharge so as to

cause a fire hazard with respect to any flammable

fluid vent or drain.

(e) No exhaust gases may discharge where

they will cause a glare seriously affecting pilot

vision at night.

(f) Each exhaust system component must be

ventilated to prevent points of excessively high

temperature.

(g) Each exhaust shroud must be ventilated

or insulated to avoid, during normal operation, a

temperature high enough to ignite any flammable

fluids or vapours external to the shroud.
	СИСТЕМА ЗА ИЗПУСКАНЕ НА ИЗГОРЕЛИТЕ ГАЗОВЕ

JAR 25А1121
Общи положения

(a) Всяка система за изпускане на изгорелите газове трябва да осигуряват безопасно отвеждане на изгорелите газове, без опасност от пожар или замърсяване с въглероден окис на които и да са отсеци за пътниците и екипажа. За целите на изпитване, всякакъв метод за откриване наличието на въглероден окис, може да се използва, за да се демонстрира отсъствието на въглероден окис.

(b) Освен ако се вземат подходящи предпазни мерки, не може части от изпускателната система да са в опасна близост до части от всякакви системи, съдържащи запалими течности или изпарения или спрямо части от тези системи, които могат да имат течове.

(c) Всеки компонент, който е разположен в зоната на изпускане на горещите изгорели газове или който би бил подложен на висока температура от части на изпускателната система, трябва да е огнеупорен. Всички части от изпускателната система, които са разположени извън отека на СЕА, трябва да са отделени от огнеупорни екрани от съседно стоящите части на самолета.

(d) Не може да се изпускат изгорелите газове така, че да причиняват опасности от пожар във връзка с вентилирането и дренирането на всякакви запалими флуиди.

(e) Не може да се изпускат изгорели газове, в зоните където те ще предизвикат отблясъци, сериозно влияещи на обзора на пилотите през нощта.

(f) Всеки компонент на системата за изпускане на изгорелите газове трябва да е вентилиран, за да предотврати достигане на необикновено висока температура в отделни точки.

(g) Всеки кожух на изпускателната система трябва да е вентилиран или изолиран, за да се предпази от достатъчно висока температура, по време на нормалната експлоатация, която би могла да възпламени течности или изпарения, външни за кожуха.



	JAR 25A1123 Exhaust piping

(a) Exhaust piping must be heat and

corrosion resistant, and must have provisions to

prevent failure due to expansion by operating

temperatures.

(b) Piping must be supported to withstand

any vibration and inertia loads to which it would

be subjected in operation; and

(c) Piping connected to components between

which relative motion could exist must have

means for flexibility.
	JAR 25А1123
Изпускателни тръби

(a) Изпускателните тръбопроводи трябва да са температурно и корозионно устойчиви и трябва да имат предвиждания за предотвратяване на повреда, поради линейни разширения, причинени от температурите.

(b) Изпускателните тръбопроводи трябва да са закрепени така, че да могат да издържат всякакви вибрационни и инерционни натоварвания, на които те биха били подложени в експлоатацията, и

(c) Изпускателните тръбопроводи, свързани към компоненти, между които могат да съществуват относителни движения, трябва да имат средства за осигуряване на гъвкавостта им.



	JAR 25A1141 APU controls: general

Each APU control must be located, arranged

and designed to meet the objectives of JAR

25.777 through JAR 25.781 and marked in

accordance with JAR 25.1555. In addition, it must

meet the following requirements:

(a) Each control must be located so that it

cannot be inadvertently operated by persons

entering, leaving, or moving normally in the

cockpit.

(b) Each flexible control must be approved

or must be shown to be suitable for the particular

application.

(c) Each control must have sufficient

strength and rigidity to withstand operating loads

without failure and without excessive deflection.

(d) Each control must be able to maintain any

set position without constant attention by flight-crew

members and without creep due to control

loads or vibration.

(f) Control valves –

(1) For manual valves, positive stops

or, in the case of fuel valves, suitable index

provisions in the open and closed positions.

(2) In the case of valves controlled

from the cockpit other than by mechanical

means, where the correct functioning of such a

valve is essential for the safe operation of the

aeroplane, a valve position indicator which

senses directly that the valve has attained the

position selected must be provided, unless

other indications in the cockpit give the flight

crew a clear indication that the valve has

moved to the selected position. A continuous

indicator need not be provided.
	УПРАВЛЕНИЕ И ПРИНАДЛЕЖНОСТИ НА СЕА

JAR 25А1141
Управление на СЕА: Общи положения

Всяко управление на СЕА трябва да е разположено, подредено и проектирано да отговаря на изискванията на JAR 25.777 до 25.781 и маркирано в съответствие с JAR 25.1555. В допълнение, то трябва да отговаря на следните изисквания:

(a) Всяко управление, трябва да е разположено така, че да не може не преднамерено да се оперира с него от хора, влизащи, излизащи или движещи се нормално в пилотската кабина.

(b) Всяко гъвкаво управление трябва да е одобрено или трябва да демонстрира, че е подходящо за специфичното му използване.

(c) Всяко управление трябва да има достатъчни  якост и коравина за да издържи експлоатационните натоварвания, без повреди и без прекомерни отклонения.

(d) Всяко управление трябва да може да поддържа всякакви положения за настройки, без отделяне на постоянно внимание от страна на летателния екипаж и без “пълзене” породено от натоварвания, или вибрации.

(e) Кранове за управление –

(1) За ръчно управляемите кранове, надеждни механични упори или подходящо предвиждане, върху корпуса на клапаните, за указване на отвореното и затвореното им положения.

(2) В случай на управление на кранове от пилотската кабина, различно от механични средства, където правилното функциониране на тези кранове е основно за безопасната експлоатация на самолета, трябва да се предвиди индикатор на положението на крана, който директно указва, че кранът е заел избраното положение, освен ако други индикации в пилотската кабина дават на летателния екипаж ясна  информация за това, че краннът е преместен в избраното положение. Не е необходимо предвиждането на индикатор, указващ целия ход на преместването на крана.



	JAR 25A1163 APU accessories

(a) APU mounted accessories must be

approved for installation on the APU concerned

and use the provisions of the APU for mounting.

(b) Electrical equipment subject to arcing or

sparking must be installed to minimise the

probability of contact with any flammable fluids

or vapours that might be present in a free state.
	JAR 25А1163
Принадлежности на СЕА

(a) Монтираните върху СЕА принадлежности, трябва да са одобрени за инсталиране върху конкретния СЕА и за използване на предвидените места за монтаж.

(b) Електрическото оборудване, подложено на електрическо разреждане или искрене, трябва да е инсталирано да намали вероятността от контактуване със запалими течности или изпарения, които могат да са налични в свободно състояния.



	JAR 25A1181 Designated fire zones:

regions included

(a) Designated fire zones are –

(4) Any APU compartment.

(b) Each designated fire zone must meet the

requirements of JAR 25A1185 through JAR

25A1203.
	ПРОТИВОПОЖАРНА ЗАЩИТА НА СЕА

JAR 25А1181
Определени пожарни зони: включени области

(a) Определените пожарни зони са -

(4) Всеки отсек на СЕА

(b) Всяка определена пожарна зона трябва да отговаря на изискванията на JAR 25А1185 до 25А1203.



	JAR 25A1183 Lines, fittings and

components

(a) Except as provided in sub-paragraph (b)

of this paragraph, each line, fitting, and other

component carrying flammable fluid in any area

subject to APU fire conditions, and each

component which conveys or contains flammable

fluid in a designated fire zone must be fire

resistant, except that flammable fluid tanks and

supports in a designated fire zone must be

fireproof or be enclosed by a fireproof shield

unless damage by fire to any non-fireproof part

will not cause leakage or spillage of flammable

fluid. Components must be shielded or located to

safeguard against the ignition of leaking

flammable fluid. An integral oil sump of less than

20 quart capacity need not be fireproof nor be

enclosed by a fireproof shield.

(b) Sub-paragraph (a) of this paragraph does

not apply to –

(1) Lines and fittings already approved

as part of an APU, and

(2) Vent and drain lines, and their

fittings, whose failure will not result in, or add

to, a fire hazard.

(c) All components, including ducts, within a

designated fire zone which, if damaged by fire

could result in fire spreading to other regions of

the aeroplane, must be fireproof. Those

components within a designated fire zone, which

could cause unintentional operation of, or

inability to operate essential services or

equipment, must be fireproof.
	JAR 25А1183
Тръбопроводи, фитинги и компоненти

(a) Освен както е предвидено в подпараграф (b) на този параграф, всеки тръбопровод, фитинг и други компоненти, съдържащи запалими елементи, разположени във всякакви зони, подложени на условията на пожар в СЕА и всеки компонент, който пренася или съдържа запалими флуиди в определени пожарни зони, трябва да са огнеупорни, освен това резервоарите съхраняващи запалими флуиди и фитингите, разположени в пожарни зони, трябва да са огнеупорни или да са изолирани от огнеупорни екрани, освен ако повреда причинена от пожар на неогнеупорна част, няма да причини теч или разливане на запалими флуиди. Компонентите трябва да са екранирани или разположени така, че да предпазват срещу запалване на течове от запалими флуиди. Обединени маслени картери с обем по-малък от 20 кварти, не е необходимо да са огнеупорни нито пък да са защитени от огнеупорни екрани.

(b) Подпараграф (а) на този параграф не се отнася за-

(1) Тръбопроводи и съединителни елементи вече утвърдени, като част от СЕА, и

(2) Тръбопроводи за вентилиране и дрениране и техните фитинги, чийто повреди няма да доведат до или да увеличат опасността от възникване на пожар.

(c) Всички компоненти, включващи тръби, в рамките на определените пожарни зони, които, ако се повредят от пожар, биха довели до разпространяване на пожара към други зони на самолета трябва да са огнеупорни. Тези компоненти в определени пожарни зони, които могат да причинят непреднамерено действие или невъзможност за действие на основните обслужващи средства или оборудване, трябва да бъдат огнеупорни.



	JAR 25A1185 Flammable fluids

(a) Except for the integral oil sumps

specified in JAR 25.1013 (a), no tank or reservoir

that is a part of a system containing flammable

fluids or gases may be in a designated fire zone

unless the fluid contained, the design of the

system, the materials used in the tank, the shut-off

means, and all connections, lines, and controls

provide a degree of safety equal to that which

would exist if the tank or reservoir were outside

such a zone.

(b) There must be at least one-half inch of clear

airspace between each tank or reservoir and each

firewall or shroud isolating a designated fire zone.

(c) Absorbent materials close to flammable

fluid system components that might leak must be

covered or treated to prevent the absorption of

hazardous quantities of fluids.
	JAR 25А1186
Запалими флуиди

(a) Освен за обединените маслени картери, определени в JAR 25.1013(а), не може резервоари или затворени обеми, които съдържат запалими флуиди или газове, да се намират в определени пожарни зони, освен ако съдържаният флуид, конструкцията на системите, използваните материали за резервоарите, средствата за изключване и всякакви съединения, тръбопроводи и управления, осигуряват степен на безопасност, равна на тази, която би съществувала, ако резервоарът или затвореният обем се намират извън определените пожарни зони.

(b) Трябва да има поне ½ инча свободно пространство между всеки резервоар или затворен обем и всяка пожарна стена или кожух, изолиращ определена пожарна зона.

(c) Абсорбиращи материали, в близост до компоненти от системи съдържащи запалими флуиди, които могат да имат теч, трябва да са покрити или обработени да предотвратят абсорбирането на опасни количества запалими флуиди.



	JAR 25A1187 Drainage and ventilation of

fire zones

(a) There must be complete drainage of each

part of each designated fire zone to minimise the

hazards resulting from failure or malfunctioning

of any component containing flammable fluids.

The drainage means must be –

(1) Effective under conditions expected

to prevail when drainage is needed; and

(2) Arranged so that no discharged

fluid will cause an additional fire hazard.

(b) Each designated fire zone must be

ventilated to prevent the accumulation of

flammable vapours.

(c) No ventilation opening may be where it

would allow the entry of flammable fluids,

vapours, or flame from other zones.

(d) Each ventilation means must be arranged

so that no discharged vapours will cause an

additional fire hazard.

(e) Unless the extinguishing agent capacity

and rate of discharge are based on maximum air

flow through a zone, there must be means to allow

the crew to shut off sources of forced ventilation

to any fire zone.
	JAR 25А1187
Дрениране и вентилиране на пожарни зони

(a) Трябва да се дренира напълно всяка част от всяка определена пожарна зона, за да се минимизират опасността, причинена от повреда или ненормална работа на който и да е компонент, съдържащ запалими флуиди. Средствата за дрениране трябва да са –

(1) Ефикасни при условия, очаквани да преобладават, когато е необходимо дрениране, и

(2) Разположени така, че изтичането на флуиди да не предизвика допълнителна опасност за пожар които могат да причинят допълнителна опасност от пожар.

(b) Всяка определена пожарна зона трябва да е вентилирана, за да предотврати натрупването на запалими изпарения.

(c) Не може да се разполагат отвори за вентилиране, там където те биха позволили попадането на запалими флуиди, изпарения или пламъци от други зони.

(d) Всяко средство за вентилиране трябва да е разположено така, че да не могат изпусканите изпарения да причинят допълнителна опасност от пожар.

(e) Освен ако количеството пожаро-гасяща смес и степента на разпръскване са базирани върху максималния поток на въздуха, преминаващ през зоната, трябва да има средства позволяващи на екипажа да изключат източниците на принудително вентилиране на всяка определена пожарона зона.



	JAR 25A1189 Shut-off means

(a) Each APU compartment specified in JAR

25A1181 (a)(4) must have a means to shut off or

otherwise prevent hazardous quantities of fuel,

oil, de-icer, and other flammable fluids, from

flowing into, within, or through any designated

fire zone, except that shut-off means are not

required for –

(1) Lines forming an integral part of an

APU and

(2) Oil systems for APU installations in

which all external components of the oil

system, including the oil tanks, are fireproof.

(b) The closing of any fuel shut-off valve for

any APU may not make fuel unavailable to the

main engines.

(c) Operation of any shut off may not

interfere with the later emergency operation of

other equipment.

(d) Each flammable fluid shut-off means and

control must be fireproof or must be located and

protected so that any fire in a fire zone will not

affect its operation.

(e) No hazardous quantity of flammable fluid

may drain into any designated fire zone after shut-off.

(f) There must be means to guard against

inadvertent operation of the shut-off means and to

make it possible for the crew to reopen the shut-off

means in flight after it has been closed.

(g) Each tank to APU shut-off valve must be

located so that the operation of the valve will not

be affected by the APU mount structural failure.

(h) Each shut-off valve must have a means to

relieve excessive pressure accumulation unless a

means for pressure relief is otherwise provided in

the system.
	JAR 25А1189
Средства за изключване

(a) Всеки отсек на СЕА, определен в JAR 25А1181 (а)(4) трябва да има средства за изключване или предотвратяване по друг начин втичането на опасни количества гориво, масло, антиобледенителна течност и други запалими флуиди, в или през която и да е определена пожарна зона, с изключение, когато средство за изключване не се изисква за -

(1) Тръбопроводи, формиращи неразделна част от СЕА, и

(2) Маслени системи за инсталации на СЕА, за които всички външни компоненти на маслената система, включително маслени резервоари, са огнеупорни.

(b) Затварянето на който и да е горивен пожарен кран за който и да е СЕА не може да възпрепятства подаването на гориво към основните двигатели.

(c) Задействането на което и да е изключване не може да влияе на по-късните аварийни експлоатации на другото оборудване.

(d) Всяко средство за изключване и управление на запалим флуид трябва да е огнеупорно или трябва да е разположено и защитено така, че всякакъв пожар в пожарни зони няма да повлияе на неговата работа.

(e) След изключване, не може да се дренажират опасни количества запалим флуид в която и да е определена пожарна зона.

(f) Трябва да има средства за предпазване срещу непреднамерено сработване на изключващи средства и да се осигури възможност за екипажа да ги отвори в полет, след като са били затворени.

(g) Всеки изключвателен кран на резервоар на СЕА, трябва да е разположен така, че действието на крана няма да се повлияе от конструктивна повреда на крепежните възли на СЕА.

(h) Всеки изключващ кран трябва да има средство за разтоварване от необикновено нарастване на налягането, освен ако в системата е осигурен друг начин за разтоварване на налягането.



	JAR 25A1191 Firewalls

(a) Each APU must be isolated from the rest

of the aeroplane by firewalls, shrouds, or

equivalent means.

(b) Each firewall and shroud must be –

(1) Fireproof;

(2) Constructed so that no hazardous

quantity of air, fluid, or flame can pass from the

compartment to other parts of the aeroplane;

(3) Constructed so that each opening is

sealed with close fitting fireproof grommets,

bushings, or firewall fittings; and

(4) Protected against corrosion.
	JAR 25А1191
Пожарни стени

(a) Всеки СЕА трябва да е изолиран от останалите части на самолета с пожарни стени, изолационни кожуси или еквивалентни средства.

(b) Всяка пожарна стена и изолиращ кожух, трябва да са -

(1) Огнеупорни;

(2) Конструирани така, че да не може да преминат през тях  опасни количества въздух, флуиди или пламъци от отсека към другите части на самолета;

(3) Конструирани така, че всеки отвор е уплътнен със затворени фитинги, имащи огнеупорни вложки, изолационни тръби или фитинги на пожарните стени, и

(4) Защитени срещу корозия.



	JAR 25A1193 Cowling and nacelle skin

(a) Each cowling must be constructed and

supported so that it can resist any vibration,

inertia, and air load to which it may be subjected

in operation.

(b) Cowling must meet the drainage and

ventilation requirements of JAR 25A1187.

(d) Each part of the cowling subject to high

temperatures due to its nearness to exhaust system

parts or exhaust gas impingement must be

fireproof.

(e) Each aeroplane must –

(1) Be designed and constructed so that

no fire originating in any APU fire zone can

enter, either through openings or by burning

through external skin, any other zone or region

where it would create additional hazards,

(2) Meet sub-paragraph (e) (1) of this

paragraph with the landing gear retracted (if

applicable), and

(3) Have fireproof skin in areas subject

to flame if a fire starts in the APU

compartment
	JAR 25А1193
Обшивка на обтекателя и гондолата

(a) Всеки обтекател трябва да е конструиран и закрепен така, че да може да издържи на всякакви вибрационни, инерционни и въздушни натоварвания, на които може да е подложен в експлоатацията.

(b) Обтекателите трябва да отговарят на изискванията на JAR 25А1187 за дрениране и вентилация.

(d) Всяка част от обтекателя, подложена на влиянието на високи температури, поради нейното близко разположение до системата за изпускане на газовете или зоната на изхвърляне на изгорелите газове, трябва да е огнеупорна.

(e) Всеки самолет трябва –

(1) Да е проектиран и конструиран така, че, пожар възникнал в която и да е определена пожарна зона, да не може да навлезе през отворите или чрез прогаряне на обшивката, в които и да са други зони или области, където може да се създаде допълнителна опасност.

(2) Да отговаря на изискванията на подпараграф (е)(1) на този параграф, при прибран колесник (ако е приложимо), и

(3) Да има огнеупорна обшивка в зоните подложени на пламък, ако започне пожар в отсека на СЕА.



	JAR 25A1195 Fire extinguisher systems

(a) There must be a fire extinguisher system

serving the APU compartment.

(b) The fire extinguishing system, the

quantity of the extinguishing agent, the rate of

discharge, and the discharge distribution must be

adequate to extinguish fires. An individual ‘one

shot’ system is acceptable. (See ACJ 25A1195

(b).)

(c) The fire-extinguishing system for an APU

compartment must be able to simultaneously

protect each zone of the APU compartment for

which protection is provided.
	JAR 25А1195
Системи за гасене на пожар

(a) Трябва да има система за гасене на пожар, обслужваща отсека на СЕА.

(b) Системата за гасене на пожар, количеството на пожарогасящата смес, степента на разпръскване и разпределението на разпръскването трябва да е адекватно на загасяването на пожарите. Допуска се индивидуална еднократно действаща система.

(c) Системата за гасене на пожар за отсека на СЕА трябва да е в състояние едновременно да защити всяка зона на отсека на СЕА, за която се изисква защита.



	JAR 25A1197 Fire extinguishing agents

(a) Fire extinguishing agents must –

(1) Be capable of extinguishing flames

emanating from any burning of fluids or other

combustible materials in the area protected by

the fire extinguishing system; and

(2) Have thermal stability over the

temperature range likely to be experienced in

the compartment in which they are stored.

(b) If any toxic extinguishing agent is used,

provisions must be made to prevent harmful concen-trations

of fluid or fluid vapours (from leakage 

during normal operation of the aeroplane or as a

result of discharging the fire extinguisher on the

ground or in flight) from entering any personnel

compartment, even though a defect may exist in the

extinguishing system. This must be shown by test

except for built-in carbon dioxide fuselage

compartment fire extinguishing systems for which –

(1) Five pounds or less of carbon

dioxide will be discharged, under established

fire control procedures, into any fuselage

compartment; or

(2) There is protective breathing

equipment for each flight-crew member on

flight deck duty.
	JAR 25А1197
Смеси за гасене на пожар

(a) Пожарогасящата смес трябва -

(1) Да е в състояние да загаси огъня, възникнал от всякакво запалване на флуиди или други горим материали в зоната, защитена от системата за гасене на пожар, и

(2) Да има температурна стабилност над температурния обхват, който вероятно би се получил в отсекът в който тя се съхранява.

(b) Ако се използват каквито и да са токсични пожарогасящи смеси, трябва да се предвиди защита от всякакви вредни концентрации на флуиди или пари на флуиди (поради теч по време на нормалната експлоатация на самолета или в резултат на изпразване на пожарогасителя на земя или в полет) от попадане във всякакви отсеци обитавани от пътници или членове на екипажа, дори и когато може да съществува дефект в системата за гасене на пожар. Това трябва да се демонстрира, чрез изпитания, освен за вградени в отсеците системи за гасене на пожар използващи въглероден двуокис, като пожарогасяща смес, за които –

(1) Пет паунда или по-малко въглероден двуокис ще се разпръсне, съгласно установените процедури за гасене на пожар във всеки отсек на тялото на самолета, или

(2) Има предпазно оборудване за дишане за всеки членна екипажа, участващ в управлението на полета в пилотската кабина.



	JAR 25A1199 Extinguishing agent containers

(a) Each extinguishing agent container must

have a pressure relief to prevent bursting of the

container by excessive internal pressures.

(b) The discharge end of each discharge line

from a pressure relief connection must be located

so that discharge of the fire extinguishing agent

would not damage the aeroplane. The line must

be located or protected to prevent clogging caused

by ice or other foreign matter.

(c) There must be a means for each fire

extinguishing agent container to indicate that the

container has discharged or that the charging

pressure is below the established minimum

necessary for proper functioning.

(d) The temperature of each container must

be maintained, under intended operating

conditions, to prevent the pressure in the

container from –

(1) Falling below that necessary to

provide an adequate rate of discharge; or

(2) Rising high enough to cause

premature discharge.

(e) If a pyrotechnic capsule is used to

discharge the extinguishing agent, each container

must be installed so that temperature conditions

will not cause hazardous deterioration of the

pyrotechnic capsule.
	JAR 25А1199
Резервоари за гасящи смеси

(a) Всеки резервоар за съхранение на пожарогасяща смес, трябва да има предпазителен клапан за предотвратяване взривяването на контейнера при достигане на прекомерно вътрешно налягане.

(b) Края на всеки тръбопровод за изхвърляне на огнегасящата смес след предпазителния клапан, трябва да е разположен така, че изхвърлянето на огнегасящата смес няма да повреди самолета. Тръбопроводът трябва да е разположен или защитен да предотврати запушване, причинено от лед или други чужди тела.

(c) За всеки резервоарсъдържащ пожарогасяща смес, трябва да има средства за индикиране разреждането на резервоара или че налагането на пожарогасящата смес в контейнера е под установеният минимум, необходим за правилна работа.

(d) Температурата във всеки резервоар трябва да се поддържа съгласно предназначените експлоатационни условия за предпазване на налягането в резервоара от -

(1) Падане под необходимото да осигури адекватна степен на разпръскване, или

(2) Нарастване достатъчно, за да причини преждевременно разреждане.

(e) Ако се използва пиропатронна капсула за разреждане на пожарогасящата смес, всеки резервоар трябва да е инсталиран така, че температурните условия няма да предизвикат опасна деформация на пиропатронната капсула.



	JAR 25A1201 Fire extinguishing system

materials

(a) No material in any fire extinguishing

system may react chemically with any

extinguishing agent so as to create a hazard.

(b) Each system component in an APU

compartment must be fireproof.
	JAR 25А1201
Материали за системата за гасене на пожар

(a) Не може материали, използвани в която и да е система за гасене на пожар, да реагират химически с които и да са пожарогасящи смеси така, че това да създава опасност.

(b) Всеки компонент на системата в отсека на СЕА трябва да е огнеупорен.



	JAR 25A1203 Fire-detector system

(a) There must be approved, quick acting fire

or overheat detectors in each APU compartment

in numbers and locations ensuring prompt

detection of fire.

(b) Each fire detector system must be

constructed and installed so that –

(1) It will withstand the vibration,

inertia, and other loads to which it may be

subjected in operation;

(2) There is a means to warn the crew

in the event that the sensor or associated wiring

within a designated fire zone is severed at one

point, unless the system continues to function

as a satisfactory detection system after the

severing; and

(3) There is a means to warn the crew in the

event of a short circuit in the sensor or associated

wiring within a designated fire zone, unless the

system continues to function as a satisfactory

detection system after the short circuit.

(c) No fire or overheat detector may be

affected by any oil, water, other fluids, or fumes

that might be present.

(d) There must be means to allow the crew to

check, in flight, the functioning of each fire or

overheat detector electric circuit.

(e) Wiring and other components of each fire

or overheat detector system in a fire zone must be

at least fire-resistant.

(f) No fire or overheat detector system

component for any fire zone may pass through

another fire zone, unless –

(1) It is protected against the possibility

of false warnings resulting from fires in zones

through which it passes; or

(2) Each zone involved is

simultaneously protected by the same detector

and extinguishing system.

(g) Each fire detector system must be

constructed so that when it is in the configuration

for installation it will not exceed the alarm

activation time approved for the detectors using

the response time criteria specified in the

appropriate Technical Standard Order or an

acceptable equivalent, for the detector.
	JAR 25А1203
Система за откриване на пожар

(a) Трябва да има одобрени, бързо действащи детектори на пожар или прегряване във всеки отсек на СЕА в количество и месторазположение осигуряващо бързо откриване на пожар.

(b) Всяка система за откриване на пожар, трябва да е конструирана и инсталирана така, че -

(1) Да издържи вибрационни, инерционни и други натоварвания, на които тя може да е подложена в експлоатация.

(2) Да има средства за предупреждение на екипажа в случай на късо съединение в сензора или свързаните кабели в рамките на определена пожарни зона, освен ако системата ще продължи да функционира удовлетворително, като система за откриване на пожар, след полученото късо съединение.

(c) Не може сензорът за регистриране на пожар или прегряване да се влияе от каквото и да е масло, вода, други флуиди или изпарения, които могат да се появят.

(d) Трябва да има средства, позволяващи на екипажа да провери в полет функционирането на електрическата верига на всеки сензор за откриване на пожар или прегряване.

(e) Кабелите или други компоненти от системата за откриване на пожар или прегряване, разположени в пожарни зони, трябва да са най-малко огнеустойчиви.

(f) Не може компоненти на система за откриване на пожар или прегряване за която и да е пожарна зона да преминават през други  пожарни зони, освен ако -

(1) Са защитени срещу възможността от грешно сработване на предупрежденията, причинено от пожари в зони през които те минават; или 

(2) Всяка включена зона е едновременно защитена от същия сензор и системата за гасене.

(g) Всяка система за откриване на пожар, трябва да е конструирана така, че когато е в конфигурация за инсталиране, тя няма да надвиши времето за активиране на предупреждението, утвърдено за сензорите, използващи критерий за времето за реакция, определено в съответния Указания за технически стандарти (TSO) или приемлив еквивалент за сензора.



	JAR 25A1207 Compliance

Compliance with the requirements of JAR

25A1181 through JAR 25A1203 must be shown

by one or more of the following methods:

(a) Tests of similar gas turbine installations.

(b) Tests of components.

(c) Service experience of aircraft with

similar APU installations.

(d) Analysis, unless tests are specifically

required.
	JAR 25А1207
Съответствие

Съответствие с изискванията на JAR 25А1181 до 25А1203, трябва да се демонстрира посредством един или няколко от следните методи:

(a) Изпитания на подобни газотурбинни инсталации.

(b) Изпитания на компоненти.

(c) Опит от обслужването на самолет с подобна инсталация на СЕА.

(d) Анализи, освен ако се изискват специфични изпитания.



	JAR 25A1305 APU instruments

(a) The following instruments are required:

(1) A fire warning indicator.

(2) Any other instrumentation

necessary to ensure safe operation of the APU.
	ОБОРУДВАНЕ

JAR 25А1305
Прибори за СЕА

(a) Изискват се следните прибори-

(1) Индикатор за предупреждение наличието на пожар.

(2) Всякакво друго контролно-измервателно оборудване, необходимо да осигури безопасна експлоатация на СЕА.



	JAR 25A1337 APU instruments

(a) Instruments and instrument lines

(1) Each APU instrument line must

meet the requirements of JAR 25A993 and JAR

25A1183.

(2) Each line carrying flammable fluids

under pressure must –

(i) Have restricting orifices or

other safety devices at the source of the

pressure to prevent the escape of

excessive fluid if the line fails; and

(ii) Be installed and located so

that the escape of fluids would not create

a hazard.

(3) Each APU instrument that utilises

flammable fluids must be installed and located

so that the escape of fluid would not create a

hazard..
	JAR 25А1337
Прибори за СЕА

(a) Прибори и приборни магистрали.

(1) Всяка приборна магистрала на СЕА, трябва да отговаря на изискванията на JAR 25А993 и 25А1183.

(2) Всяка магистрала, пренасяща запалими флуиди под налягане, трябва-

(i) Да има ограничителни жигльори или други средства осигуряващи безопасността, при източника на налягане, за да предотвратят изтичане на прекомерно количество флуиди, при повреда на магистралата, и

(ii) Да е инсталирана и разположена така, че изтичането на флуиди да не предизвика опасност.

(3) Всеки приборза СЕА, който използва запалими флуиди, трябва да е инсталиран и разположен така, че изпускането на флуиди, да не създава опасност.



	JAR 25A1521 APU limitations

(a) The APU limitations must be established

so that they do not exceed the corresponding

approved limits for the APU and its systems.
	ЕКСПЛОАТАЦИОННИ ОГРАНИЧЕНИЯ

JAR 25А1521
Ограничения за СЕА

(a) Ограниченията за СЕА трябва да се установят така, че те да не превишават съответстващите одобрени граници за СЕА и неговите системи.



	JAR 25A1527 Ambient air temperature and

operating altitude

The extremes of the ambient air temperature

and operating altitude for which operation is

allowed, as limited by flight, structural, APU

installation, functional, or equipment

characteristics, must be established.
	JAR 25А1527
Температура на околната среда и експлоатационна височина на полета

Трябва да се установят максималните стойности на температурата на околната среда и експлоатационната височина на полета, за които е позволена експлоатация, съгласно ограниченията на полетните, якостните инсталационните и функционалните характеристики или характеристиките на оборудването.



	JAR 25A1549 APU instruments

For each APU instrument either a placard or

colour markings or an acceptable combination

must be provided to convey information on the

maximum and (where applicable) minimum

operating limits. Colour coding must comply with

the following:

(a) Each maximum and, if applicable,

minimum safe operating limit must be marked

with a red radial or a red line;

(b) Each normal operating range must be

marked with a green arc or green line, not

extending beyond the maximum and minimum

safe limits;

(c) Each precautionary operating range must

be marked with a yellow arc or a yellow line; and

(d) Each APU speed range that is restricted

because of excessive vibration stresses must be

marked with red arcs or red lines.
	МАРКИРОВКИ И ТАБЕЛИ

JAR 25А1549
Прибори за СЕА

За всеки прибор за СЕА трябва да се предвидят или табела или цветно маркиране, или приемлива комбинация от двете, за да дават информация за максималните и (където е приложимо) за минималните експлоатационни ограничения. Цветните кодове трябва да се съобразяват със следващото:

(a) Всяко максимално или, ако е приложимо, минимално експлоатационно ограничение, трябва да се маркира с червен лъч или червена линия.

(b) Всеки нормален експлоатационен обхват, трябва да е маркиран със зелена дъга или зелена линия, не разпростиращи се извън максималните и минималните безопасни ограничения.

(c) Всеки работен интервал, изискващ повишено внимание трябва да се маркира с жълта дъга или жълта линия, и

(d) Всеки диапазон на честота на въртене на СЕА, който е ограничен поради прекомерни вибрационни натоварвания, трябва да са маркирани с червена дъга или червена линия.



	JAR 25A1551 Oil quantity indicator

Each oil quantity indicator must be marked

with enough increments to indicate readily and

accurately the quantity of oil.
	JAR 25А1551
Индикатор за количеството на масло

Всеки индикатор за количество на маслото, трябва да е маркиран с достатъчно деления, за да индикира ясно и точно количеството на маслото.



	JAR 25A1583 Operating limitations

(b) APU limitations. APU limitations

established under JAR 25A1521 and information

to explain the instrument markings provided under

JAR 25A1549 and JAR 25A1551 must be

furnished.
	РЪКОВОДСТВО ЗА ЛЕТАТЕЛНА ЕКСПЛОАТАЦИЯ НА САМОЛЕТА

JAR 25А1583
Експлоатационни ограничения

(b) Ограничения за СЕА. Трябва да се осигури наличието на установените ограничения на СЕА съгласно JAR 25А1521 и информацията, обясняваща маркировките на приборното оборудване, предвидени съгласно JAR 25А1549 и 25А1551.



	JAR 25B903 Auxiliary power units

(e) Restart capability

(1) Means to restart any APU in flight

must be provided.

(2) An altitude and airspeed envelope

must be established for in-flight APU

restarting, and the APU must have a restart

capability within that envelope. (See ACJ

25B903(e)(2).)
	ЧАСТ В – ОСНОВНИ СЕА

ОБЩИ ПОЛОЖЕНИЯ

JAR 25В903
Спомагателни енергийни агрегати (СЕА)

(e) Възможност за пре-стартиране.

(1) Трябва да се предвидят средства за престартиране на който и да е СЕА в полет.

(2) Трябва да се установи височинно-скоростен диапазон за престартиране на СЕА в полет и СЕА трябва да има способност за престартиране в рамките на този диапазон.



	JAR 25B951 General

(a) Each fuel system must be constructed and

arranged to ensure a flow of fuel at a rate and

pressure established for proper auxiliary power

unit functioning under each likely operating

condition, including any manoeuvre for which

certification is requested and during which the

APU is permitted to be in operation.

(b) Each fuel system must be arranged so that

any air which is introduced into the system will

not result in –

(2) Flameout of the APU.

[(c) Each fuel system must be capable of

sustained operation throughout its flow and

pressure range with fuel initially saturated with

water at 80°F (26·7°C) and having 0·75 cc of free

water per US gallon added and cooled to the most

critical condition for icing likely to be

encountered in operation. ]
	ГОРИВНА СИСТЕМА

JAR 25В951
Общи положения

(a) Всяка горивна система, трябва да е конструирана и разположена да осигури подаване на горивото с разход и налягане, установени за експлоатация на характерния СЕА при всякакви вероятни експлоатационни условия, включващи всякакви маневрирания, за които се изисква сертифициране и по време на които СЕА се допуска за експлоатация.

(b) Всяка горивна система, трябва да е разположена така, че какъвто и да е въздух, който се въвежда в системата, няма да доведе до –

(2) Откъсване на пламъкът в СЕА

(c) Всяка горивна система трябва да е способна за непрекъсната работа в целия й обхват от разходи на гориво и налягания, с начално насищане на горивото с вода при 80(F (26,7(С) и имащо 0,75 сm3 воден конденз за един US галон, добавена и охладена към най-критичното условие за обледеняване, вероятни да се срещнат по време на експлоатацията.



	JAR 25B955 Fuel flow

(a) The fuel system must provide at least

100% of the fuel flow required under each

intended operating condition and manoeuvre.

Compliance must be shown as follows:

(1) Fuel must be delivered to the APU

at a pressure within the limits specified in the

APU type approval.

(2) The quantity of fuel in the tank may

not exceed the amount established as the

unusable fuel supply for that tank under the

requirements of JAR 25.959 plus that necessary

to show compliance with this paragraph.

(3) Each main pump must be used that

is necessary for each operating condition and

attitude for which compliance with this

paragraph is shown, and the appropriate

emergency pump must be substituted for each

main pump so used.

(4) If there is a fuel flowmeter, it must

be blocked and the fuel must flow through the

meter or its bypass. (See ACJ 25.955 (a)(4).)

(b) If an APU can be supplied with fuel from

more than one tank, the fuel system must –

(2) For the APU, in addition to having

appropriate manual switching capability, be

designed to prevent interruption of fuel flow to

the APU, without attention by the flight crew,

when any tank supplying fuel to the APU is

depleted of usable fuel during normal operation

and any other tank, that normally supplies fuel

to the APU alone, contains usable fuel.
	JAR 25В955
Разход на гориво

(a) Горивната система трябва да осигурява не по-малко от 100% от разхода на гориво, изискван за всяко експлоатационно условие и маневриране. Съответствието трябва да се демонстрира, както следва:

(1) Горивото трябва да се доставя към СЕА при налягане в рамките на ограниченията, определени в типовия сертификат на СЕА.

(2) Количеството гориво в резервоара не може да надвишава това количество, установено като неизползваем остатък гориво за този резервоара съгласно изискванията на JAR 25.959 плюс това, необходимо да демонстрира съответствието с този параграф.

(3) Всяка основна горивна помпа, трябва да се използва, където се налага, за всяко експлоатационно условие и положение, за които съответствието с този параграф е демонстрирано и трябва да бъде заместена с подходящата аварийна помпа за всяка основна помпа, която се използва.

(4) Ако има измерител на разхода на гориво, той трябва да може да се блокира и горивото трябва да се подава през него или през негов байпас клапан.

(b) Ако СЕА може да захранва с гориво от повече от един горивен резервоар, горивната система трябва –

(2) За СЕА, в допълнение на възможността за подходящо ръчно превключване, да бъде проектирана да предотврати прекъсване на разхода на гориво към СЕА, без да се изисква вниманието на летателния екипаж, когато който и да е резервоар, захранващ с гориво СЕА, е изчерпан до нивото на не изразходваемия остатък гориво, при нормална експлоатация и всякакви други резервоари, които нормално захранват с гориво СЕА по отделно да съдържат използваемо количество гориво.



	JAR 25B961 Fuel system hot weather

operation

(a) The fuel supply of an APU must perform

satisfactorily in hot weather operation. It must be

shown that the fuel system from the tank outlet to

the APU is pressurised under all intended

operations so as to prevent vapour formation.

Alternatively, it must be shown that there is no

evidence of vapour lock or other malfunctioning

during a climb from the altitude of the airport

selected by the applicant to the maximum altitude

established as an operating limitation under JAR

25.1527, with the APU operating at the most

critical conditions for vapour formation but not

exceeding the maximum essential load conditions.

If the fuel supply is dependant on the same fuel

pumps or fuel supply as the main engines, the

main engines must be operated at maximum

continuous power.

(5) The fuel temperature must be at

least 110ºF (43ºC) at the start of the climb.

(See ACJ 25B961(a)(5).)

(b) The test prescribed in sub-paragraph (a)

of this paragraph may be performed in flight or on

the ground under closely simulated flight

conditions. If a flight test is performed in weather

cold enough to interfere with the proper conduct

of the test, the fuel tank surfaces, fuel lines, and *A definition of an essential APU is given in JAR–APU.

other fuel system parts subject to cold air must be

insulated to simulate, insofar as practicable, flight

in hot weather.
	JAR 25В961
Експлоатация на горивната система при условията на висока температура

(a) Захранването с гориво на СЕА трябва да е удовлетворително за условията на експлоатация при висока температура. Трябва да се демонстрира, че горивната система от изходите на горивните резервоари до СЕА работи под налягане при всички очаквани експлоатационни условия, така че да предотврати отделянето на пари. Алтернативно, трябва да се демонстрира, че няма наличие на газови запушалки вследствие на изпаренията или друга ненормална работа по време на изкачването от надморска височина на летище на излитане, избрано от кандидатстващия до максималната височина на полета, установена като експлоатационно ограничение съгласно JAR 25.1527 с работещ СЕА при най-критичните условия за образуване на пари, но ненадвишаващи максималните основни условия на натоварване. Ако захранването с гориво зависи от същите горивни помпи или захранване с гориво, както основните двигатели, основните двигатели трябва да работят на максимална продължителна мощност.

(5) Температурата на горивото трябва да е не по-малка от 110(F (43(С) в началото на изкачването.

(b) Изпитанието, предписано в подпараграф (а) на този параграф, може да се изпълни в полет или на земя при възможно най-близки симулирани полетни условия. Ако полетното изпитание е изпълнено при достатъчно студено време, влияещо на правилното изпълнение на изпитанието, повърхностите на горивния резервоар, горивните тръбопроводи и останалите части от горивната система, подложени на студен въздух трябва да се изолират, за да се симулира доколкото е възможно полет в условията на високи температури.



	JAR 25B977 Fuel tank outlet

(a) There must be a fuel strainer for the fuel

tank outlet or for the booster pump. This strainer

must –

(2) For the APU, prevent the passage of

any object that could restrict fuel flow or

damage any fuel system component.

(c) The clear area of each fuel tank outlet

strainer must be at least five times the area of the

outlet line.

(d) The diameter of each strainer must be at

least that of the fuel tank outlet.

(e) Each finger strainer must be accessible

for inspection and cleaning.
	JAR 25В977
Изходи от горивните резервоари

(a) Трябва да има цедка за филтриране на горивото на изхода от горивния резервоар или за подаването му към подкачващата горивна помпа. Тази цедка трябва –

(2) За СЕА, да предотврати преминаването на всякакви обекти, които биха ограничили потока на подаваното гориво или повредили който и да е компонент от горивната система.

(c) Чистата площ на всяка цедка на изхода от горивния резервоар, трябва да е не по-малка от пет пъти от площта на изходното отверстие.

(d) Диаметърът на всяка цедка, трябва да е не по-малък от този на изходното отверстие от горивния резервоар.

(e) Всяка цедка, трябва да е достъпна за инспектиране и почистване.



	JAR 25B991 Fuel pumps

(See ACJ 25B991)

(a) Main pumps. Each fuel pump required

for proper APU operation, or required to meet the

fuel system requirements of this subpart (other

than those in sub-paragraph (b) of this paragraph),

is a main pump. For each main pump, provision

must be made to allow the bypass of each positive

displacement fuel pump other than a fuel injection

pump approved as part of the APU.

(b) Emergency pumps. There must be

emergency pumps or another main pump to feed

the APU immediately after failure of any main

pump (other than a fuel injection pump approved

as part of the APU).
	КОМПОНЕНТИ НА ГОРИВНАТА СИСТЕМА

JAR 25В991
Горивни помпи

(a) Основни помпи. Всяка горивна помпа, изисквана за правилната работа на СЕА или изисквана за покриване на изискванията на горивната система на този параграф (различни от тези в подпараграф (b) на този параграф) е основна помпа. За всяка основна горивна помпа, трябва да се направят предвиждания да допуска байпас на всеки положителен дебит на горивната помпа, различен от тази за инжекционата горивна помпа, утвърдена като част от СЕА.

(b) Аварийни помпи. Трябва да има аварийни помпи или друга основна помпа за подаване на гориво към СЕА незабавно след повреда на която и да е основна горивна помпа (различна от инжекционната горивна помпа, утвърдена като част от СЕА).



	JAR 25B997 Fuel strainer or filter

There must be a fuel strainer or filter between

the fuel tank outlet and the inlet of either the fuel

metering device or an APU driven positive

displacement pump, whichever is nearer the fuel

tank outlet. This fuel strainer or filter must –

(a) Be accessible for draining and cleaning

and must incorporate a screen or element which is

easily removable;

(b) Have a sediment trap and drain except

that it need not have a drain if the strainer or filter

is easily removable for drain purposes;

(c) Be mounted so that its weight is not

supported by the connecting lines or by the inlet

or outlet connections of the strainer or filter itself;

and

(d) Have the capacity (with respect to

operating limitations established for the APU) and

the mesh to ensure that APU fuel system

functioning is not impaired, with the fuel

contaminated to a degree (with respect to particle

size and density) that is greater than that

established for the APU in JAR–APU, Section 1,

Appendix 1, paragraph 6.6.
	JAR 25В997
Горивни цедки и филтри

Трябва да има горивна цедка или филтър между изходното отверстие на горивният резервоар и входа на устройството за измерване на разхода на гориво или входа на задвижвана от СЕА помпа с положителен дебит, което е по-близо разположено до изходния отвор на горивния резервоар. Горивната цедка или филтър трябва –

(a) Да са достъпни за дрениране и почистване и трябва да включват мрежа или елемент, който е лесно сменяем.

(b) Да имат утайник и дренаж, освен това те не е необходимо да имат дренаж, ако цедката или филтъра са лесно снемаеми за целите на дренирането.

(c) Да са монтирани така, че тяхното тегло да не се поддържа от свързаните с тях тръбопроводи или от самите входни или изходни съединения на цедката или филтъра, и

(d) Да имат обем (с отчитане на експлоатационните ограничения, установени за СЕА) и проходно отверстие, осигуряващо, че функционирането на горивната система на СЕА няма да се влоши, при замърсяване на горивото в степен (с отчитане на действителните размери и плътност на замърсяването) която е по-голяма от тази, установена за СЕА съгласно JAR-APU, Част 1, Приложение 1, параграф 6.6.



	JAR 25B1011 General

(b) The usable oil capacity may not be less

than the product of the endurance of the aeroplane

under critical operating conditions and the

approved maximum allowable oil consumption of

the APU under the same conditions, plus a

suitable margin to ensure system circulation.
	МАЛЕНА СИСТЕМА

JAR 25В1011
Общи положения

(b) Използваното количество масло не може да е по-малко отколкото е необходимо за осигуряване на продължителността на полета и утвърдената максимална допустима консумация на масло от СЕА плюс подходящ запас, за да се осигури циркулация на системата.



	JAR 25B1091 Air intake

(b) For APUs –

(2) The aeroplane must be designed to

prevent water or slush on the runway, taxiway,

or other airport operating surfaces from being

directed into the APU air intake duct in

hazardous quantities, and the air intake duct

must be located or protected so as to minimise

the ingestion of foreign matter during take-off,

landing, and taxiing.
	СИСТЕМА НА ВХОДНОТО УСТРОЙСТВО ЗА ВЪЗДУХ

JAR 25В1091
Входно устройство за въздух

(d) За СЕА -

(2) Самолетът трябва да е проектиран така, че да се предотврати вода или киша от пистата, пътекит за рулиране или други летищни експлоатационни площи да попаднат директно в канала на входното устройство на СЕА в опасни количества и каналът на входното устройство на СЕА трябва е разположен и защитен така, че да минимизира засмукването на чужди предмети по време на излитане, кацане и рулиране.



	JAR 25B1093 Air intake system de-icing

and anti-icing provisions

(b) (2) Each air intake system of an

essential APU must be such as to enable the

APU to operate throughout its flight power

range without adverse effect on its operation or

serious loss of power, under the icing

conditions specified in Appendix C (see ACJ

25B1093 (b)(2)).
	JAR 25В1093
Предвиждания за отстраняване на лед и противообледеняване на входното устройство

(b) (2) Всяко входно устройство за въздух към основен СЕА, трябва да е такава, че да позволи работата на СЕА през неговия полетен диапазон от мощности, без неблагоприятно въздействие върху неговата експлоатация или сериозна загуба на мощност, в условията на обледеняване, определени в Приложение С на JAR-25.



	JAR 25B1105 Air intake system screens

(b) No screen may be in any part of the air

intake system that is the only passage through

which air can reach the APU unless it can be

shown that the screen does not ice up to an

unacceptable degree.
	JAR 25В1105
Екрани на входното устройство за въздух

(b) Не може да има екран в която и да е част от системата за подаване на въздух към СЕА, която е единствен път, през който въздухът може да достига СЕА, освен ако може да се демонстрира, че екранът не може да се обледени до неприемлива за работата на СЕА степен.



	JAR 25B1163 APU accessories

(c) If continued rotation of an APU driven

cabin supercharger or of any remote accessory

driven by the APU is hazardous if malfunctioning

occurs, there must be means to prevent rotation

without interfering with the continued operation

of the APU.
	УПРАВЛЕНИЕ НА СЕА И ПРИНАДЛЕЖНОСТИ

JAR 25В1163
Принадлежности на СЕА

(c) Ако продължителното въртене на задвижвания от ротора на СЕА компресор за повишаване на налягането в херметичната кабина или която и да е дистанционно задвижвана от СЕА принадлежност са опасни при поява на ненормална работа, трябва да има средства за предотвратяване на въртенето без да се влияе върху продължителната работа на СЕА.



	JAR 25B1165 APU ignition systems

(f) Each ignition system must be independent

of any electrical circuit not used for assisting,

controlling, or analysing the operation of that

system.
	JAR 25В1165
Система за запалване на СЕА

(f) Всяка система за запалване на горивото в горивната камера на СЕА, трябва да е независима от всякакви електрически вериги, не използвани за подпомагане, управление или анализиране на работата на тази система.



	JAR 25B1305 APU instruments

[(a) The following instruments are required

unless it can be shown that these are unnecessary

to ensure safe operation of the unit:]

(1) A gas temperature indicator.

(2) A tachometer (to indicate the speed

of the rotors) or over-speed warning.

[(3) An oil pressure warning means.]

[(4) Revoked.]

[(5) Revoked.]

[(b) The following instruments are required:

(1) An indicator to indicate the

functioning of the ice protection system, if such

a system is installed.

(2) An indicator to indicate the proper

functioning of any heater used to prevent ice

clogging of fuel system components. ]
	ОБОРУДВАНЕ

JAR 25В1305
Прибори на СЕА

(a) Изискват се следващите прибори, освен ако може да се демонстрира, че тези прибори не са необходими, за да се осигури безопасна работа на СЕА:

(1) Индикатор на температурата на изгорелите газове.

(2) Оборотомер (да указва честотата на въртене на ротора) или предупреждение за свръхчестоти.

(3) Средства за предупреждение, свързани с налягането на маслото,в маслената система на СЕА.

(4) Анулиран.

(5) Анулиран.

(b) Изискват се следните прибори:

(1) Индикатор за указване на работата на системата за защита от обледеняване, ако е инсталирана такава система.

(2) Индикатор за указване на подходящото функциониране на който и да е нагревател, използван да предотврати запушването на компоненти от горивната система вследствие на обледеняване.
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	ПРИЛОЖЕНИЕ  С



	(a) Continuous maximum icing. The

maximum continuous intensity of atmospheric

icing conditions (continuous maximum icing) is

defined by the variables of the cloud liquid water

content, the mean effective diameter of the cloud

droplets, the ambient air temperature, and the

interrelationship of these three variables as shown

in Figure 1 of this Appendix. The limiting icing

envelope in terms of altitude and temperature is

given in Figure 2 of this Appendix. The

interrelationship of cloud liquid water content

with drop diameter and altitude is determined

from Figures 1 and 2. The cloud liquid water

content for continuous maximum icing conditions

of a horizontal extent, other than 17·4 nautical

miles, is determined by the value of liquid water

content of Figure 1, multiplied by the appropriate

factor from Figure 3 of this Appendix.

(b) Intermittent maximum icing. The

intermittent maximum intensity of atmospheric

icing conditions (intermittent maximum icing) is

defined by the variables of the cloud liquid water

content, the mean effective diameter of the cloud

droplets, the ambient air temperature, and the

interrelationship of these three variables as shown

in Figure 4 of this Appendix. The limiting icing

envelope in terms of altitude and temperature is

given in Figure 5 of this Appendix. The

interrelationship of cloud liquid water content

with drop diameter and altitude is determined

from Figures 4 and 5. The cloud liquid water

content for intermittent maximum icing conditions

of a horizontal extent, other than 2·6 nautical

miles, is determined by the value of cloud liquid

water content of Figure 4 multiplied by the

appropriate factor in Figure 6 of this Appendix.


	(a) Продължително максимално обледенение. Максималната продължителна интензивност на атмосферните условия за обледеняване (максималното продължително обледеняване) е определена от измененията на съдържанието на течна вода в облаците, средния ефективен диаметър на водните капки в облаците, температурата на околната среда и взаимо-връзките на тези три променливи, както е показано на Фиг.1 на това приложение. Граничните диапазони на условията за обледеняване по отношение на надморската височина и температурите е дадено на Фиг. 2 на това приложение. Взаимовръзката между съдържанието на течна вода в облаците с диаметъра на капките и надморската височина се определя от Фиг. 1 и 2. Съдържанието на течна вода в облаците за продължителните максимални условия на обледеняване в хоризонтално разпростиране, различно от 17,4 морски мили, е определено от стойността на съдържанието на течна вода в облаците, съгласно Фиг. 1, умножено с подходящ коефициент от Фиг.3 на това приложение.

(b) Периодично максимално обледеняване. Периодичната максимална интензивност на атмосферните условия за обледеняване (периодичното максимално обледеняване) е определена от измененията на съдържанието на течна вода в облаците, средния ефективен диаметър на водните капки в облаците, температурата на околния въздух и взаимо-връзките между тези три променливи, както е показано на Фиг. 4 в това приложение. Граничният диапазон на условията за обледеняване по отношение на надморската височина и температурата е даден на Фиг. 5 на това приложение. Взаимо-връзките между съдържанието на течна вода в облаците и диаметъра на водните капки в облаците и надморската височина се определя от Фиг. 4 и 5. Съдържанието на течна вода в облаците за периодичните максимални условия на обледеняване в хоризонтално разпростиране, различно от 2,6 морски мили е определено от стойността на съдържанието на течна вода в облаците от Фиг.4 умножено с подходящ коефициент от Фиг. 6 на това приложение.



	Criteria for determining minimum flight crew.

The following are considered by the Authorities in

determining the minimum flight crew under JAR

25.1523.

(a) Basic workload functions. The following

basic workload functions are considered:

(1) Flight path control.

(2) Collision avoidance.

(3) Navigation.

(4) Communications.

(5) Operation and monitoring of

aircraft engines and systems.

(6) Command decisions.

(b) Workload factors. The following

workload factors are considered significant when

analysing and demonstrating workload for

minimum flight crew determination:

(1) The accessibility, ease and

simplicity of operation of all necessary flight,

power, and equipment controls, including

emergency fuel shutoff valves, electrical

controls, electronic controls, pressurisation

system controls, and engine controls.

(2) The visual accessibility of all

necessary instruments and the conspicuity of

failure warning devices such as fire warning,

electrical system malfunction, and other failure

or caution indicators. The extent to which such

instruments or devices direct the proper

corrective action is also considered.

(3) The complexity of emergency and

other operating procedures and the extent of

required system monitoring.

(4) The flight-crew compartment

operating environment.

(5) The degree of mental effort

required in diagnosing malfunctions and the

extent to which this is minimised by

redundancies.

(6) The actions requiring a crew

member to be unavailable at his assigned duty

station, including: observation of systems,

emergency operation of any control, and

emergencies in any compartment.

(7) The communications workload.

(8) The navigation workload.

(9) The possibility of increased

workload associated with any emergency that

may lead to other emergencies.

(10) Incapacitation of a flight-crew

member whenever the applicable operating rule

requires a minimum flight crew of at least two

pilots.

(c) Kind of operation authorised. The determination

of the kind of operation authorised

requires consideration of the operating rules under

which the aeroplane will be operated. Unless an

applicant desires approval for a more limited kind

of operation, it is assumed that each aeroplane

certificated under this JAR-25 will operate under

IFR conditions.


	ПРИЛОЖЕНИЕ  D
Критерии за определяне на минималния летателен екипаж. Следващото се зачита от Въздухоплавателната администрация за определяне на минималния летателен екипаж, съгласно JAR 25.1523:

(a) Базови функции за работно натоварване. Следващите базови функции за работно натоварване се вземат предвид:

(1) Управление на полетната траектория.

(2) Избягване на сблъсък.

(3) Навигация.

(4) Комуникации.

(5) Експлоатация и контрол на самолетни двигатели и системи.

(6) Вземане на управленски решения.

(b) Фактори на работно натоварване. Следващите фактори на работно натоварване се приемат за значителни, когато се анализира или демонстрира работното натоварване за определянето на минималния летателен екипаж:

(1) Достъпност, лесно и опростено опериране с всички необходими управления на полет, мощност и оборудване, включващо аварийните изключващи горивни кранове, управление на електрическо оборудване, управление на електронно оборудване, управлението на системата за създаване на свръхналягане и управление на двигателите.

(2) Визуалната достъпност на всички необходими прибори и очевидни средства за предупреждения при появата на повреди, такива като предупреждение за поява на пожар, за ненормална работа на електрическата система и други индикации за откази и предупреждения. Също се отчита степента, с която такива прибори или устройства, дават указания за взимането на правилни коригиращи действия.

(3) Сложността на аварийните и други експлоатационни процедури и изискваната степен на наблюдение на системите.

(4) Работната среда (атмосфера) в пилотската кабина.

(5) Степента на умствено усилие, изисквана за диагностицирането на ненормална работа и степента до която това се минимизира от претрупаност.

(6) Действията, изискващи членовете на летателния екипаж да не са на постоянните си служебни места, включващи: наблюдение на системите, аварийни действия с някое управление и аварийни ситуации в някой отсек.

(7) Работното натоварване от осъществяването на комуникациите.

(8) Работното натоварване от осъществяването на навигацията на самолета.

(9) Възможността от увеличаване на работното натоварване, свързано с всякакви аварийни ситуации, които може да доведат до други аварийни ситуации.

(10) Възпрепятстване на членовете на летателния екипаж, когато съответните експлоатационни правила, изискват минимален летателен екипаж от най-малко двама пилота.

(c) Вид утвърдена експлоатация. Определянето на вида одобрена експлоатация, изисква отчитане на експлоатационните правила, съгласно които самолетът ще се експлоатира. Освен ако кандидатстващият желае одобрение на повече ограничени видове експлоатации, се приема че всеки самолет сертифициран съгласно този JAR-25 ще се експлоатира съгласно условията на IFR (международните правила за пилотиране).



	Appendix F

Part I – Test Criteria and Procedures for Showing Compliance with JAR 25.853, or 25.855
(a) Material test criteria–

(1) Interior compartments occupied by

crew or passengers.

(i) Interior ceiling panels,

interior wall panels, partitions, galley

structure, large cabinet walls, structural

flooring, and materials used in the

construction of stowage compartments

(other than underseat stowage

compartments and compartments for

stowing small items such as magazines

and maps) must be self-extinguishing

when tested vertically in accordance with

the applicable portions of Part I of this

Appendix. The average burn length may

not exceed 6 inches and the average

flame time after removal of the flame

source may not exceed 15 seconds.

Drippings from the test specimen may not

continue to flame for more than an

average of 3 seconds after falling.

(ii) Floor covering, textiles

(including draperies and upholstery), seat

cushions, padding, decorative and nondecorative

coated fabrics, leather, trays

and galley furnishings, electrical conduit,

thermal and acoustical insulation and

insulation covering, air ducting, joint and

edge covering, liners of Class B and E

cargo or baggage compartments, floor

panels of Class B, C, D, or E cargo or

baggage compartments, insulation

blankets, cargo covers and transparencies,

moulded and thermoformed

parts, air ducting joints, and trim strips

(decorative and chafing), that are

constructed of materials not covered in

sub-paragraph (iv) below, must be selfextinguishing

when tested vertically in

accordance with the applicable portions

of Part I of this Appendix or other

approved equivalent means. The average

burn length may not exceed 8 inches

(203·2 mm), and the average flame time

after removal of the flame source may not

exceed 15 seconds. Drippings from the

test specimen may not continue to flame

for more than an average of 5 seconds

after falling.

(iii) Motion picture film must be

safety film meeting the Standard

Specifications for Safety Photographic

Film PHI.25 (available from the

American National Standards Institute,

1430 Broadway, New York, NY 10018).

If the film travels through ducts, the ducts

must meet the requirements of subparagraph

(ii) of this paragraph.

(iv) Clear plastic windows and

signs, parts constructed in whole or in

part of elastomeric materials, edge

lighted instrument assemblies consisting

of two or more instruments in a common

housing, seat belts, shoulder harnesses,

and cargo and baggage tiedown

equipment, including containers, bins,

pallets, etc, used in passenger or crew

compartments, may not have an average

burn rate greater than 2·5 inches

(63·5 mm) per minute when tested

horizontally in accordance with the

applicable portions of this Appendix.

(v) Except for small parts (such

as knobs, handles, rollers, fasteners,

clips, grommets, rub strips, pulleys, and

small electrical parts) that would not

contribute significantly to the

propagation of a fire and for electrical

wire and cable insulation, materials in

items not specified in paragraphs

(a)(1)(i),(ii),(iii), or (iv) of Part I of this

Appendix may not have a burn rate

greater than 4·0 inches per minute when

tested horizontally in accordance with the

applicable portions of this Appendix.

(2) Cargo and baggage compartments

not occupied by crew or passengers.

(i) Thermal and acoustic

insulation (including coverings) used in

each cargo and baggage compartment

must be constructed of materials that

meet the requirements set forth in subparagraph

(a)(1)(ii) of Part I of this

Appendix.

(ii) A cargo or baggage

compartment defined in JAR 25.857 as

Class B or E must have a liner

constructed of materials that meet the

requirements of sub-paragraph (a)(1)(ii)

of Part I of this Appendix and separated

from the aeroplane structure (except for

attachments). In addition, such liners

must be subjected to the 45 degree angle

test. The flame may not penetrate (pass

through) the material during application
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of the flame or subsequent to its removal.

The average flame time after removal of

the flame source may not exceed 15

seconds, and the average glow time may

not exceed 10 seconds.

(iii) A cargo or baggage

compartment defined in JAR 25.857 as

Class B, C, D, or E must have floor

panels constructed of materials which

meet the requirements of sub-paragraph

(a)(1)(ii) of Part I of this Appendix and

which are separated from the aeroplane

structure (except for attachments). Such

panels must be subjected to the 45 degree

angle test. The flame may not penetrate

(pass through) the material during

application of the flame or subsequent to

its removal. The average flame time after

removal of the flame source may not

exceed 15 seconds, and the average glow

time may not exceed 10 seconds.

(iv) Insulation blankets and covers

used to protect cargo must be constructed

of materials that meet the requirements of

sub-paragraph (a)(1)(ii) of Part I of this

Appendix. Tiedown equipment

(including containers, bins, and pallets)

used in each cargo and baggage

compartment must be constructed of

materials that meet the requirements of

sub-paragraph (a)(1)(v) of Part I of this

Appendix.

(3) Electrical system components.

Insulation on electrical wire or cable installed

in any area of the fuselage must be selfextinguishing

when subjected to the 60 degree

test specified in Part I of this Appendix. The

average burn length may not exceed 3 inches,

(76·2 mm) and the average flame time after

removal of the flame source may not exceed

30 seconds. Drippings from the test specimen

may not continue to flame for more than an

average of 3 seconds after falling.

(b) Test Procedures –

(1) Conditioning. Specimens must be

conditioned to 70 ± 5°F (21·11 ± 3°C), and at

50% ± 5% relative humidity until moisture

equilibrium is reached or for 24 hours. Each

specimen must remain in the conditioning

environment until it is subjected to the flame.

(2) Specimen configuration. Except for

small parts and electrical wire and cable

insulation, materials must be tested either as a

section cut from a fabricated part as installed in

the aeroplane or as a specimen simulating a cut

section, such as a specimen cut from a flat

sheet of the material or a model of the

fabricated part. The specimen may be cut from

any location in a fabricated part; however,

fabricated units, such as sandwich panels, may

not be separated for test. Except as noted

below, the specimen thickness must be no

thicker than the minimum thickness to be

qualified for use in the aeroplane. Test

specimens of thick foam parts, such as seat

cushions, must be ½-inch (12·7 mm) in

thickness. Test specimens of materials that

must meet the requirements of sub-paragraph

(a)(1)(v) of Part I of this Appendix must be no

more than é_LQFK __Â___ mm) in thickness.

Electrical wire and cable specimens must be

the same size as used in the aeroplane. In the

case of fabrics, both the warp and fill direction

of the weave must be tested to determine the

most critical flammability condition.

Specimens must be mounted in a metal frame

so that the two long edges and the upper edge

are held securely during the vertical test

prescribed in sub-paragraph (4) of this

paragraph and the two long edges and the edge

away from the flame are held securely during

the horizontal test prescribed in sub-paragraph

(5) of this paragraph. The exposed area of the

specimen must be at least 2 inches (50·8 mm)

wide and 12 inches (304·8 mm) long, unless

the actual size used in the aeroplane is smaller.

The edge to which the burner flame is applied

must not consist of the finished or protected

edge of the specimen but must be

representative of the actual cross-section of the

material or part as installed in the aeroplane.

The specimen must be mounted in a metal

frame so that all four edges are held securely

and the exposed area of the specimen is at least

8 inches by 8 inches (203·2 mm by 203·2 mm)

during the 45° test prescribed in sub-paragraph

(6) of this paragraph.

(3) Apparatus. Except as provided in

sub-paragraph (7) of this paragraph, tests must

be conducted in a draught-free cabinet in

accordance with Federal Test Method Standard

191 Model 5903 (revised Method 5902) for the

vertical test, or Method 5906 for horizontal test

(available from the General Services

Administration, Business Service Centre,

Region 3, Seventh & D Streets SW.,

Washington, DC 20407). Specimens which are

too large for the cabinet must be tested in

similar draught-free conditions.

(4) Vertical test. A minimum of three

specimens must be tested and results averaged.

For fabrics, the direction of weave

corresponding to the most critical flammability

conditions must be parallel to the longest

dimension. Each specimen must be supported

vertically. The specimen must be exposed to a

Bunsen or Tirril burner with a nominal ê_LQFK

(9·525 mm) I.D. tube adjusted to give a flame

of 1½ inches (38·1 mm) in height. The

minimum flame temperature measured by a

calibrated thermocouple pyrometer in the

centre of the flame must be 1550°F (843·33°C).

The lower edge of the specimen must be

¾-inch (19·05 mm) above the top edge of the

burner. The flame must be applied to the

centre line of the lower edge of the specimen.

For materials covered by sub-paragraph

(a)(1)(i) of Part I of this Appendix, the flame

must be applied for 60 seconds and then

removed. For materials covered by subparagraph

(a)(1)(ii) of Part I of this Appendix,

the flame must be applied for 12 seconds and

then removed. Flame time, burn length, and

flaming time of drippings, if any, may be

recorded. The burn length determined in

accordance with sub-paragraph (7) of this

paragraph must be measured to the nearest

tenth of an inch (2·54 mm).

(5) Horizontal test. A minimum of

three specimens must be tested and the results

averaged. Each specimen must be supported

horizontally. The exposed surface, when

installed in the aircraft, must be face down for

the test. The specimen must be exposed to a

Bunsen or Tirrill burner with a nominal ê_LQFK

(9·525 mm) I.D. tube adjusted to give a flame

of 1½ inches (38·1 mm) in height. The

minimum flame temperature measured by a

calibrated thermocouple pyrometer in the

centre of the flame must be 1550°F (843·33°C).

The specimen must be positioned so that the

edge being tested is centred ¾-inch (19·05 mm)

above the top of the burner. The flame must be

applied for 15 seconds and then removed. A

minimum of 10 inches (254 mm) of specimen

must be used for timing purposes,

approximately 1½ inches (38·1 mm) must burn

before the burning front reaches the timing

zone, and the average burn rate must be

recorded.

(6) Forty-five degree test. A minimum

of three specimens must be tested and the

results averaged. The specimens must be

supported at an angle of 45° to a horizontal

surface. The exposed surface when installed in

the aircraft must be face down for the test. The

specimens must be exposed to a Bunsen or

Tirrill burner with a nominal ê_LQFK

(9·525 mm) I.D. tube adjusted to give a flame

of 1½ inches (38·1 mm) in height. The

minimum flame temperature measured by a

calibrated thermocouple pyrometer in the

centre of the flame must be 1550°F (843·33°C).

Suitable precautions must be taken to avoid

draughts. The flame must be applied for

30 seconds with one-third contacting the

material at the centre of the specimen and then

removed. Flame time, glow time, and whether

the flame penetrates (passes through) the

specimen must be recorded.

(7) Sixty degree test. A minimum of

three specimens of each wire specification

(make and size) must be tested. The specimen

of wire or cable (including insulation) must be

placed at an angle of 60° with the horizontal in

the cabinet specified in sub-paragraph (3) of

this paragraph with the cabinet door open

during the test, or must be placed within a

chamber approximately 2 feet (609·6 mm) high

by 1 foot by 1 foot (304·8 mm by 304·8 mm),

open at the top and at one vertical side (front),

and which allows sufficient flow of air for

complete combustion, but which is free from

draughts. The specimen must be parallel to

and approximately 6 inches (152·4 mm) from

the front of the chamber. The lower end of the

specimen must be held rigidly clamped. The

upper end of the specimen must pass over a

pulley or rod and must have an appropriate

weight attached to it so that the specimen is

held tautly throughout the flammability test.

The test specimen span between lower clamp

and upper pulley or rod must be 24 inches

(609·6 mm) and must be marked 8 inches

(203·2 mm) from the lower end to indicate the

central point for flame application. A flame

from a Bunsen or Tirrill burner must be applied

for 30 seconds at the test mark. The burner

must be mounted underneath the test mark on

the specimen, perpendicular to the specimen

and at an angle of 30° to the vertical plane of

the specimen. The burner must have a nominal

bore of ê_LQFK (9·525 mm) and be adjusted to

provide a 3-inch (76·2 mm) high flame with an

inner cone approximately one-third of the

flame height. The minimum temperature of the

hottest portion of the flame, as measured with a

calibrated thermocouple pyrometer, may not be

less than 1750°F (954·44°C). The burner must

be positioned so that the hottest portion of the

flame is applied to the test mark on the wire.

Flame time, burn length, and flaming time of

drippings, if any, must be recorded. The burn

length determined in accordance with subparagraph

(8) of this paragraph must be

measured to the nearest tenth of an inch

(2·54 mm). Breaking of the wire specimens is

not considered a failure.

(8) Burn length. Burn length is the

distance from the original edge to the farthest

evidence of damage to the test specimen due to

flame impingement, including areas of partial

or complete consumption, charring, or

embrittlement, but not including areas sooted,

stained, warped, or discoloured, nor areas

where material has shrunk or melted away from

the heat source.


	ПРИЛОЖЕНИЕ  F

Част 1 – Критерии за изпитание и процедури за демонстриране на съответствията с JAR 25.853 или 25.855

(a) Критерии за изпитание на материали.

(1) Интериор на отсеците, предназначени за пътници и членове на екипажа.

(i) Интериорните таванни панели, стенни панели, отделения, конструкция на кухненските помещения, стени на широки шкафове, структурни подови панели и материали, използвани при конструирането на багажни отсеци (различни от пространствата под седалките и пространствата за съхранение на малки артикули, като списания и карти), трябва да са от тип, самозагасяващи се, когато се изпитват вертикално в съответствие с отнасящите се параграфи на Част 1 на това приложение. Средната дължина на горене не може да надвишава 6 инча и средното време на горене след премахване на източника на пламък не може да надвишава 15 секунди. Получените капки от изпитвания образец, в следствие на разтопяването на материала от високата температура, не може да продължават да горят средно повече от 3 секунди след падането им.

(ii) Подови покрития, текстилни изделия (включващи драперии и тапицерии), възглавници на седалки, подплънки, декоративни и не декоративни тъкани покрития, кожени, табли за поднасяне и кухненско обзавеждане, канали за електрически кабели, температурни и акустични изолации и изолационни покрития, въздухопроводи, покрития на ръбове и места на съединения, облицовки от клас В и Е карго или багажните отсеци, подови панели за багажни или карго отсеци от клас В, С, D или Е, изолационни вати, покрития на карго отсеците и трансперанти, отлети или термо-обработени части, съединения на въздухопроводите и стягащи ленти (декоративни и триещи), които са конструирани от материали не обхванати от подпараграф (iv) по-надолу, трябва да са от тип, самозагасяващи се, когато се изпитват вертикално в съответствие с отнасящия се дял на част 1 от това приложение или други утвърдени еквивалентни начини. Средната дължина на горене не може да надвишава 8 инча (203,2 мм) и средното време на горене след премахване на източника на пламъка не може да надвишава 15 секунди. Получените капки от тествания образец, в следствие на разтопяването на материала от високата температура, не може да продължават да горят средно повече от 5 секунди след падането им.

(iii) Кинофилмът, трябва да е безопасен филм, отговарящ на спецификационни стандарти за безопасни фотографски филми PHI.25 (предложени от американският институт за национални стандарти 1430 Бродуей, Ню Йорк, NY 10018). Ако филмовата лента се подава през канали, каналите трябва да отговарят на изискванията на подпараграф (ii) на този параграф.

(iv) Прозрачни пластмасови прозорци и знаци, части конструирани изцяло или частично от еластични материали, сборни съединения от осветени в краищата си прибори от, съдържащи два или повече прибора в общ корпус, предпазни колани на седалките, раменни пристягащи колани, карго и багажно оборудване за укрепване на товарите, включително контейнери, кошчета за боклук, палети и т.н., използвани в отсеците за пътниците и екипажа не могат да имат средна скорост на горене по-голяма от 2,5 инча за минута (63,5 мм за минута), когато се изпитват хоризонтално в съответствие с отнасящите се дялове на това приложение.

(v) Освен за малки части (като бутони, ръкохватки, ролки, крепежни елементи, скоби, уплътнителни шайби, гумени ленти, макари и малки електрически части), които не биха спомогнали значително за разпространението на пожара и за електрически кабели и кабелна изолация, материали на части, не определени в подпараграфи (a) (i), (ii), (iii) или (iv) на част 1 от това приложение, не може да имат скорост на горене по-голяма от 4,0 инча за минута, когато се изпитват хоризонтално в съответствие с отнасящите се части на това приложение.

(2) Карго и багажни отсеци не обитавани от пътници и членове на екипажа.

(i) Температурната и акустичната изолация (включваща защитните покрития) използвани във всички карго и багажни отсеци, трябва да са конструирани от материали, които отговарят на изискванията, изложени по-надолу в подпараграф (а)(1)(ii) от част 1 на това приложение.

(ii) Карго и багажни отсеци, определени в JAR 25.857, като клас В или клас Е, трябва да имат обшивка конструирана от материали, които отговарят на изискванията на подпараграф (а)(1)(ii) от част 1 на това приложение и са отделени от конструкцията на самолета (с изключение на възлите за закрепване). В допълнение, тези обшивки, трябва да се подложат на ъглово изпитание под 45 градуса. Пламъкът не може да прониква в (да преминава през) материала по време на подлагането му на пламък или негово последоващо отстраняване. Средното време на горене след отстраняване на източника на огън, не може да надвишава 15 секунди и средното време на тлеене не може да надвишава 10 секунди.

(iii) Карго или багажно отсеци, определени в JAR 25.857 като клас В, С, D или Е, трябва да имат подови панели, конструирани от материали, които отговарят на изискванията на подпараграф (а)(1)(ii) от част 1 на това приложение и които са отделени от конструкцията на самолета (с изключение на възлите за закрепване). Такива панели трябва да са подложат на ъглово изпитание под 45 градуса. Пламъкът не може да прониква в (да преминава през) материала по време на подлагането му на пламък или негово последоващо отстраняване. Средното време на горене след отстраняване на източника на огън, не може да надвишава 15 секунди и средното време на тлеене не може да надвишава 10 секунди.

(iv) Изолационните подплати и облицовки, използвани за защита на товара, трябва да са конструирани от материали, които отговарят на изискванията на подпараграф (а)(1)(ii) от част 1 на това приложение. Обвързаното оборудване (включващо контейнери, кошчета за отпадъци и палети), използвано във всеки карго или багажен отсеци, трябва да е конструирано от материали, които отговарят на изискванията на подпараграф (а)(1)(v) от част 1 от това приложение.

(3) Компоненти на електрическа система. Изолацията на електрическите проводници или кабели, инсталирани във всяка зона от тялото на самолета, трябва да са самогасящи, когато са подложени на 60 градусово изпитание, определено в част 1 на това приложение. Средната дължина на горене не може да надвишава 3 инча (76,2 мм) и средното време на горене след премахването на източника на пламъка не може да надвишава 30 секунди. Получените капки от изпитвания образец, вследствие на разтопяването на материала от високата температура, не може да продължават да горят повече от 3 секунди след падането им.
(b) Процедури за изпитание -

(1) Кондициониране. Образецът трябва да е кондициониран към 70(5(F (21,11(3(С) и при 50% ( 5% относителна влажност, докато се достигне равновесие на влажността или за 24 часа. Всеки образец трябва да остане в кондиционирана среда, докато е подложен на открит пламък.

(2) Конфигурация на образеца. С изключение на материалите използвани за малките части и изолаторите на електрическите проводници и кабели, материалите трябва да се изпитват или като отрязани образци от изработените части, инсталирани на самолета или като образци симулиращи отрязани образци, такива като образци, отрязани от плоски листови панели от използвания материал или модел на изработената част. Образецът може да се отреже от всяко място на изработената част, обаче, изработени елементи, такива като панели тип сандвич не могат да се разделят за изпитание. Освен както е отбелязано по-надолу, дебелината на образеца не трябва да е по-голяма от минималната дебелина, определена за използване в самолета. Изпитваният образец за плътни пенопластови материали, такива като възглавниците на седалките трябва да е ½ инча (12,7 mm) на дебелина. Изпитваните образци за материали, които трябва да отговарят на изискванията на подпараграф (а)(1)(v) от част 1 на това приложение, не трябва да са повече от 1/8 инча (3,175 mm) дебели. Образци на електрически проводници и кабели, трябва да са със същите размери, каквито са използвани на самолета. В случай на тъкани, основата и пълнежът на тъканта се изпитват, за да се определят най-критичните условия на запалване. Образецът трябва да бъде поставен в метална рамка така, че два дълги края и горният край са сигурно закрепени по време на вертикалното изпитание, описано в подпараграф (4) на този параграф и двата надлъжни края и противоположният на горенето край са здраво закрепени по време на хоризонталното изпитание, описано в подпараграф (5) на този параграф. Изложената зона на образеца трябва да е не по-малка от 2 инча (50,8 мм) на ширина и 12 инча (304,8 мм) на дължина, освен ако истинският размер, използван в самолетът не е по-малък. Краят на образеца, към който се прилага открития пламък, не може да се състои от обработени или защитени краища, но трябва да представлява действителното сечение на материала или частта, която е инсталирана на самолета. Образецът трябва да е монтиран в метална рамка така, че всички четири краища за здраво закрепени и изложената зона на образеца е не по-малка от 8 х 8 инча площ (203,2 х 203,2 mm2) по време на 45 градусовото изпитание, описано в подпараграф (6) на този параграф.

(3) Апаратура. Освен както е предвидено в подпараграф (7) на този параграф, изпитания трябва да се водят в изпитателна камера без наличие на течение на въздуха в съответствие с Федералните стандарти на методи за изпитване 191 образец 5903 (ревизия на Метод 5902) за вертикалното изпитание или Метод 5906 за хоризонтално изпитание (на разположение от General Services Administration, Business Service Center, Region 3, Seventh & D Streets SW., Washington, DC 20407). Образец който е твърде голям за поставяне в изпитателната камера, трябва да се изпитва в подобни условия, без наличие на течение на въздуха.

(4) Вертикално изпитание. Минимално три образеца трябва да се изпитат и да се изчислят средните стойности на получените резултати. За текстилни материи, направлението на тъканта, съответстващо на най-критичните условия на горене трябва да е паралелно на най-дългият размер. Всеки образец трябва да е закрепен вертикално. Образецът трябва да е изложен на Бунзенова или Тирилова горелка с номинална 3/8 инча (9,525 mm) I.D. тръба, настроена да подава пламък от 1½ инча (38,1 mm) по височина. Минималната температура на пламъка, измерена от калибрирана пирометрична термо-двойка в центъра на пламъка, трябва да е 1550(F (843,33(С). Долния край на образеца трябва да ¾ инча (19,05 mm) над горния край на горелката. Пламъкът трябва да е приложен към централната линия на долния край на образеца. За материали отговарящи на изискванията на подпараграф (а)(1)(i) от част 1 на това приложение, пламъкът трябва да се приложи за 60 секунди и след това да се отстрани. За материали отговарящи на изискванията на подпараграф (а)(1)(ii) от част 1 на това приложение, пламъкът трябва да се приложи за 12 секунди и след това да се отстрани. Времето за прилагане на пламъка, дължината на горене и времето на горене на падналите капки, ако се отнася, трябва да се запишат. Дължината на горене, определена в съответствие с подпараграф (7) на този параграф, трябва да се измери до най-близката десета от инча (2,54 mm).

(5) Хоризонтално изпитание. Минимално три образеца трябва да се изпитват и да се изчислят средните стойности на получените резултати. Всеки образец трябва да е закрепен хоризонтално. Изложената повърхност на образеца, когато е инсталиран на самолета, трябва да е насочена надолу по време на изпитанието. Образецът трябва да е изложен на Бунзенова или Тирилова горелка с номинална 3/8 инча (9,525 mm) I.D. тръба, настроена да подава пламък от 1½ инча (38,1 mm) по височина. Минималната температура на пламъка, измерена от калибрирана пирометрична термо-двойка в центъра на пламъка, трябва да е 1550(F (843,33(С). Образецът трябва да е разположен така, че изпитваният край да е центриран на разстояние ¾ инча (19,05 mm) над горната част на горелката. Пламъкът трябва да се прилага за 15 секунди и след това да се отстрани. Минимално 10 инча (254 mm) от образеца, трябва да се използват за целите на определяне на времената, като приблизително 1½ инча (38,1 mm) от образеца трябва да се запалят преди достигане на зоната за засичане на времето на горене и трябва да се запише средната величина на времето на горене.

(6) 45 градусоо изпитание. Минимално три образеца трябва да се изпитват и да се изчислят средните стойности на получените резултати. Образецът трябва да е закрепен под ъгъл 45( спрямо хоризонталната повърхност. Изложената повърхност на образеца, когато се инсталира на самолета, трябва да е насочена надолу по време на изпитанието. Образецът трябва да е изложен на Бунзенова или Тирилова горелка с номинална 3/8 инча (9,525 mm) I.D. тръба, настроена да подава пламък от 1½ инча (38,1 mm) по височина. Минималната температура на пламъка, измерена от калибрирана пирометрична термодвойка в центъра на пламъка, трябва да е 1550(F (843,33(С). Трябва да се вземат подходящи предпазни мерки за избягване на течение на въздуха. Пламъкът трябва да се приложи за 30 секунди, като контактува с 1/3 от материала в центъра на образеца и след това да се отстрани. Времето на горене, времето на тлеене и евентуалното проникване на пламъка (преминаване през) материала на образеца трябва да се запишат.

(7) 60 градусово изпитание. Минимално три образци от всяка спецификация на кабели (изработка и размери) трябва да се изпитват. Образец от проводник или кабел (включващ изолацията) трябва да се постави под ъгъл 60( спрямо хоризонталната равнина в изпитателна камера, определена в подпараграф (3) на този параграф, с отворена врата на изпитателната камера по време на изпитанието или трябва да се постави в камера приблизително на 2 фута (609,6 mm) висока и 1 х 1 фута (304,8 х 304,8 mmм отворен отгоре и откъм едната вертикална страна (челната), което позволява достатъчен поток на свеж въздух за осъществяване на горенето, но което не е подложено на течение на въздух. Образецът трябва да е разположен паралелно и приблизително на 6 инча (152,4 mm) от предната страна на изпитателната камера. Долният край на образеца, трябва да е здраво стегнат. Горният край на образеца трябва да минава над макара или лост и трябва да има подходящо тегло, закачено към него така, че образецът да се закрепи изпънат по време на изпитанието за запалване. Разстоянието между долната скоба и горната макара или лост за тестовия образец трябва да е 24 инча (609,6 mm) и трябва да се маркира на 8 инча (203,2 mm) от долният край, за да индикира централната точка на прилагане на пламъка. Пламък от Бунзенова или Тирилова горелка, трябва да се прилага за 30 секунди в мястото на маркирането за изпитанието. Горелката трябва да се монтира отдолу на маркировката върху образеца за теста, перпендикулярно на образеца и под ъгъл 30( спрямо вертикалната равнина на образеца. Горелката трябва да има номинален отвор от 3/8 инча (9,525 mm) и да бъде настроена да осигурява 3 инча (76,2 mm) висок пламък, с вътрешен конус приблизително 1/3 от височината на пламъка. Минималната температура на най-горещата част на пламъка, както е измерена с калибрирана пирометрична термодвойка, не може да е по-малка от 1750(F (954,44(С). Горелката трябва да се постави така, че най-горещата част на пламъка да се приложи в мястото на маркировката върху кабела. Данните от времето за въздействие с открития огън, дължината на горенето и времето на горене на разтопилите се капки от материала, ако се отнася, трябва да се запишат. Дължината на горенето, определена в съответствие с подпараграф (8) на този параграф, трябва да се измери с точност една десета от инча (2,54 mm). Скъсването на образеца на кабела не се разглежда като отказ.

(8) Дължина на горене. Дължината на горене е разстоянието от ръба на началото на пламъка до най-отдалечената видима следа от повреда на тествания образец, поради въздействие на пламъка, включващо зоните от частичното или пълното унищожаване, овъгляване или получаване на крехка структура на материала  на образеца, но не включващо зоните покрити със сажди, оцветяване, изкорубване или обезцветяване нито зоните където материалът се е свил или разтопил настрани от топлинното въздействие на източника на пламък.



	Appendix F (continued)

Part II – Flammability of Seat Cushions
(a) Criteria for Acceptance. Each seat

cushion must meet the following criteria:

(1) At least three sets of seat bottom

and seat back cushion specimens must be

tested.

(2) If the cushion is constructed with a

fire blocking material, the fire blocking

material must completely enclose the cushion

foam core material.

(3) Each specimen tested must be

fabricated using the principal components (i.e.

foam core, flotation material, fire blocking

material, if used, and dress covering) and

assembly processes (representative seams and

closures) intended for use in the production

articles. If a different material combination is

used for the back cushion than for the bottom

cushion, both material combinations must be

tested as complete specimen sets, each set

consisting of a back cushion specimen and a

bottom cushion specimen. If a cushion,

including outer dress covering, is demonstrated

to meet the requirements of this Appendix

using the oil burner test, the dress covering of

that cushion may be replaced with a similar

dress covering provided the burn length of the

replacement covering, as determined by the test

specified in JAR 25.853(b), does not exceed

the corresponding burn length of the dress

covering used on the cushion subjected to the

oil burner test.

(4) For at least two-thirds of the total

number of specimen sets tested, the burn length

from the burner must not reach the side of the

cushion opposite the burner. The burn length

must not exceed 17 inches. Burn length is the

perpendicular distance from the inside edge of

the seat frame closest to the burner to the

farthest evidence of damage to the test

specimen due to flame impingement, including

areas of partial or complete consumption,

charring, or embrittlement, but not including

areas sooted, stained, warped, or discoloured,

or areas where material has shrunk or melted

away from the heat source.

(5) The average percentage weight loss

must not exceed 10 percent. Also, at least twothirds

of the total number of specimen sets

tested must not exceed 10 percent weight loss.

All droppings falling from the cushions and

mounting stand are to be discarded before the

after-test weight is determined. The percentage

weight loss for a specimen set is the weight of

the specimen set before testing less the weight

of the specimen set after testing expressed as

the percentage of the weight before testing.

(b) Test Conditions. Vertical air velocity

should average 25 fpm ± 10 fpm at the top of the

back seat cushion. Horizontal air velocity should

be below 10 fpm just above the bottom seat

cushion. Air velocities should be measured with

the ventilation hood operating and the burner

motor off.

(c) Test Specimens

(1) For each test, one set of cushion

specimens representing a seat bottom and seat

back cushion must be used.

(2) The seat bottom cushion specimen

must be 18 ± 0·125 inches (457 ± 3 mm) wide

by 20 ± 0·125 inches (508 ± 3 mm) deep by

4 ± 0·125 inches (102 ± 3 mm) thick, exclusive

of fabric closures and seam overlap.

(3) The seat back cushion specimen

[must be 18 ± 0·125 inches (457 ± 3 mm)] wide

by 25 ± 0·125 inches (635 ± 3 mm) high by

2 ± 0·125 inches (51 ± 3 mm) thick, exclusive

of fabric closures and seam overlap.

(4) The specimens must be conditioned

at 70 ± 5ºF (21 ± 2ºC) 55% ± 10% relative

humidity for at least 24 hours before testing.

(d) Test Apparatus. The arrangement of the

test apparatus is shown in Figure 1 through 5 and

must include the components described in this

paragraph. Minor details of the apparatus may

vary, depending on the model burner used.

(1) Specimen Mounting Stand. The

mounting stand for the test specimens consist

of steel angles, as shown in Figure 1. The

length of the mounting stand legs is 12 ± 0·125

inches (305 ± 3mm). The mounting stand must

be used for mounting the test specimen seat

bottom and seat back, as shown in Figure 2.

The mounting stand should also include a

suitable drip pan lined with aluminium foil,

dull side up.

(2) Test Burner. The burner to be used

in testing must –

(i) Be a modified gun type;

(ii) Have an 80-degree spray

angle nozzle nominally rated for 2·25 US

gallons/hour at 100 psi;

(iii) Have a 12-inch (305 mm)

burner cone installed at the end of the

draft tube, with an opening 6 inches

[(152 mm) high and 11 inches (280 mm)]

wide, as shown in Figure 3; and

(iv) Have a burner fuel pressure

regulator that is adjusted to deliver a

nominal 2·0 US gallon/hour of # 2 Grade

kerosene or equivalent required for the

test.

(3) Calorimeter

(i) The calorimeter to be used in

testing must be a 0–15·0 BTU per ft2 sec

(0–17·0 Watts/cm2) calorimeter, accurate

± 3%, mounted in a 6-inch by 12-inch

(152 by 305 mm) by 0·75 inch (19 mm)

thick calcium silicate insulating board

which is attached to a steel angle bracket

for placement in the test stand during

burner calibration, as shown in Figure 4.

(ii) Because crumbling of the

insulating board with service can result in

misalignment of the calorimeter, the

calorimeter must be monitored and the

mounting shimmed, as necessary, to

ensure that the calorimeter face is flush

with the exposed plane of the insulating

board in a plane parallel to the exit of the

test burner cone.

(4) Thermocouples. The seven thermocouples

to be used for testing must be 0·0625 to

0·125 inch metal sheathed, ceramic packed, type

K, grounded thermocouples with a nominal 22 to

30 American wire gauge (AWG)-size conductor

(0·0253 inches (0·643 mm) to 0·010 inches

(0·254 mm) diameter). The seven thermocouples

must be attached to a steel angle bracket to form a

thermocouple rake for placement in the test stand

during burner calibration as shown in Figure 5.

(5) Apparatus Arrangement. The test

burner must be mounted on a suitable stand to

position the exit of the burner cone a distance of

4 ± 0·125 inches (102 ± 3 mm) from one side of

the specimen mounting stand. The burner stand

should have the capability of allowing the burner

to be swung away from the specimen mounting

stand during warmup periods.

(6) Data Recording. A recording

potentiometer or other suitable calibrated

instrument with an appropriate range must be

used to measure and record the outputs of the

calorimeter and the thermocouples.

(7) Weight Scale. Weighing Device –

A device must be used that with proper

procedures may determine the before and after

test weights of each set of seat cushion

specimens within 0·02 pound (9 grams). A

continuous weighing system is preferred.

(8) Timing Device. A stopwatch or

other device (calibrated to ± 1 second) must be

used to measure the time of application of the

burner flame and self-extinguishing time or test

duration.

(e) Preparation of Apparatus. Before

calibration, all equipment must be turned on and

the burner fuel must be adjusted as specified in

sub-paragraph (d)(2).

(f) Calibration. To ensure the proper

thermal output of the burner, the following test

must be made:

(1) Place the calorimeter on the test

stand as shown in Figure 4 at a distance of

4 ± 0·125 inches (102 ±3 mm) from the exit of

the burner cone.

(2) Turn on the burner, allow it to run

for 2 minutes for warmup, and adjust the

burner air intake damper to produce a reading

of 10·5 ± 0·5 BTU per ft2 sec (11·9 ± 0·6

Watts/cm2) on the calorimeter to ensure steady

state conditions have been achieved. Turn off

the burner.

(3) Replace the calorimeter with the

thermocouple rake (Figure 5).

(4) Turn on the burner and ensure that

the thermocouples are reading 1900 ± 100ºF

(1038 ± 38ºC) to ensure steady state conditions

have been achieved.

(5) If the calorimeter and

thermocouples do not read within range, repeat

steps in sub-paragraphs 1 to 4 and adjust the

burner air intake damper until the proper

readings are obtained. The thermocouple rake

and the calorimeter should be used frequently

to maintain and record calibrated test

parameters. Until the specific apparatus has

demonstrated consistency, each test should be

calibrated. After consistency has been

confirmed, several tests may be conducted with

the pre-test calibration before and a calibration

check after the series.

(g) Test Procedures. The flammability of

each set of specimens must be tested as follows:

(1) Record the weight of each set of

seat bottom and seat back cushion specimens to

be tested to the nearest 0·02 pound (9 grams).

(2) Mount the seat bottom and seat

back cushion test specimens on the test stand as

shown in Figure 2, securing the seat back

cushion specimen to the test stand at the top.

(3) Swing the burner into position and

ensure that the distance from the exit of the

burner cone to the side of the seat bottom

cushion specimen is 4 ± 0·125 inches (102 ±

3 mm).

(4) Swing the burner away from the test

position. Turn on the burner and allow it to

run for 2 minutes to provide adequate warmup

of the burner cone and flame stabilization.

(5) To begin the test, swing the burner

into the test position and simultaneously start

the timing device.

(6) Expose the seat bottom cushion

specimen to the burner flame for 2 minutes and

then turn off the burner. Immediately swing the

burner away from the test position. Terminate

test 7 minutes after initiating cushion exposure

to the flame by use of a gaseous extinguishing

agent (i.e. Halon or CO2).

(7) Determine the weight of the remains

of the seat cushion specimen set left on the

mounting stand to the nearest 0·02 pound

(9 grams) excluding all droppings.

(h) Test Report With respect to all specimen

sets tested for a particular seat cushion for which

testing of compliance is performed, the following

information must be recorded:

(1) An identification and description of

the specimens being tested.

(2) The number of specimen sets tested.

(3) The initial weight and residual

weight of each set, the calculated percentage

weight loss of each set, and the calculated

average percentage weight loss for the total

number of sets tested.

(4) The burn length for each set tested.


	(a) Критерии за приемане. Всяка възглавница на седалка трябва да отговаря на следните критерии:

(1) Трябва да се изпитват най-малко три образци от долните възглавници и задните облегалки.

(2) Ако възглавниците са конструирани с огнеспиращи материали, огнеспиращият материал трябва да изцяло да обхваща дунапренения вътрешен материал на възглавницата.

(3) Всеки изпитван образец, трябва да е изработен, чрез използване на основни компоненти (например дунапренена сърцевина, плавателен материал, огнеспиращ материал, ако е използван и покриваща калъфка) и монтажни процеси (типични шевове и покрития) предназначени за използване в произвежданите артикули. Ако е използвана различна комбинация от материали за гръбната част на седалката в сравнение със седалищната част на седалката, двете комбинации от материали, трябва да се изпитват като един общ образец, като всеки образец включва седалищна част на седалката и гръбна част на седалката. Ако седалищната част, включваща други облицовки демонстрира, че отговаря на изискванията на това приложение, чрез използване на изпитание за запалване с маслени горелки, облицовките на тези седалищни части може да се заменят с подобни облицовки, осигуряващи същата дължина на горене, като на заменените облицовки, както е определено в изпитанията, описани в JAR 25.853(b), не превишаващи съответстващата дължина на горене на използваните облицовки на седалковите части, подложени на изпитание за горимост.

(4) За най-малко 2/3 от общото количество подложени на изпитание образци, дължината на горене от горелката, не трябва да достига противоположната на горелката страна на седалищната част. Дължината на горене не трябва да надвишава 17 инча. Дължината на горене е перпендикулярното разстояние от вътрешния край от конструкцията на седалката най-близка до горелката до най-отдалеченото място на тествания образец, имащо следи от повреда поради въздействието на пламъка, включващо зоните на частично или пълно унищожаване, овъгляване или получаване на крехък чуплив продукт от горенето, но не включващо зони, които са покрити със сажди, почернели, деформирани или обезцветени или зони в които материалите са се свили или разтопили, под влиянието на високата температура.

(5) Средният процент на загубено тегло не трябва ад надвишава 10%. Също така поне 2/3 от общото количество поставени на изпитание образци не трябва да надвишават 10% загуба на тегло. Всички паднали капки от седалищната част на образеца и монтажните стойки, трябва да се отделят преди да се определи теглото след провеждането на изпитанието. Процентната загуба на тегло за обединения образец е теглото на обединения образец преди изпитанието без теглото на обединения образец след изпитанието, изразено в проценти от теглото на обединения образец преди изпитанието.

(b) Условия на изпитанието. Вертикалната скорост на въздуха  трябва да е със средна стойност 25 fpm ( 10 fpm (фута за минута) в горната част на гръбната част на седалката. Хоризонталната скорост на въздуха трябва да е под 10 fpm точно над седалищната долна част на седалката. Скоростта на въздуха трябва да се измерва при поставянето и във работеща вентилационна камина и изгасена горелка.

(c) Образци за изпитание.

(1) За всяко изпитание, трябва да се използва един обединен образец на седалка, представляващ седалищна част и гръбна част на седалката.

(2) Седалищната част на образеца трябва да е с ширина 18 ( 0,125 инча (457 ( 3 mm) и дълбочина 20 ( 0,125 инча (508 ( 3 mm), и с дебелина 4 ( 0,125 инча (102 ( 3 mm), с изключение на текстилните калъфки и припокриванията в местата на зашиване.

(3) Образецът на гръбната част на седалката трябва да е с ширина 18 ( 0,125 инча (457 ( 3 mm) и дълбочина 25 ( 0,125 инча (635 ( 3 mm), и с дебелина 2 ( 0,125 инча (51 ( 3 mm), с изключение на текстилните калъфки и припокриванията в местата на зашиване.

(4) Образецът трябва да се кондиционира при температура 70(5(F (21(2(С), 55% ( 10% относителна влажност най-малко за 24 часа преди изпитанието.

(d) Апаратура за изпитание. Устройството на апаратурата за изпитание е показано на Фиг. 1 до 5 и трябва да включва компонентите, описани в този параграф. Второстепенните детайли на апаратурата могат да се изменят в зависимост използвания модел на горелката.

(1) Установка за монтиране на образеца. Монтажната установка за тестовите образци се състои от стоманени ъгълници, както е показано на Фиг. 1. Дължината на страните на монтажната установка е 12 ( 0,125 инча (305 ( 3 mm). Монтажната установка трябва да се използва за закрепване на изпитвания образец от седалищната част или от гръбната част на седалката, както е показано на Фиг. 2. Монтажната установка трябва също да включва подходяща капкосъбираща тава покрита с алуминиево фолио, матово от горната страна.

(2) Горелка за изпитание. Горелката, използвана за изпитаниетото, трябва -

(i) Да е видоизменен тип-пистолет.

(ii) Да има форсунка за 80 градусов ъгъл на разпръскване с номинален разход от 2,25 US галона за час при налягане 100 psi;

(iii) Да има 12-инчов (305 mm) конус на горелката, инсталиран в края на изходния канал с отвор 6 инча (152 mm) по височина и 11 инча (280 mm) на ширина, както е показано на Фиг. 3, и

(iv) Да има регулатор на налягането на подаваното за горенето гориво, който е настроен да подава нормално 2,0 US галона за час на керосин Клас #2 или еквивалентен, изискван за изпитанието.

(3) Калориметър (топломер)

(i) Калориметърът, който трябва да бъде използван при тестването, трябва да е в диапазона 0(15,0 BTU за квадратен фут за секунда - (0(15,0 W/cm2) с точност (3%, монтиран върху тънка изолационна плоча от калциев-силикат с размери 6 х 12 х 0,75 инча (152 х 305 х 19 mm), която е закачена към метална скоба от ъглов профил, за поставяне върху изпитателната установка по време на калибриране на горенето на горелката, както е показано на Фиг.4.

(ii) Поради чупливост на изолационната плоча по време на работата може да се получи разстройване на калориметъра, затова той трябва да се контролира и да се монтира на уплътнителна вложка, когато е необходимо, за да се осигури, че лицевата част на калориметъра се изравнява с изложената плоскост на изолационната плоча в равнина паралелна на изходния конус на горелката за изпитванене.

(4) Термодвойки. Трябва да се използват седем термодвойки за изпитване от 0,0625 до 0,125 инча метално екраниранаи, поставени върху керамична основа “тип К “ с номинален размер от 22 до 30 AWG (American Wire Gauge) проводник (0,0253 инча (0,643 mm) до 0,010 инча (0,254 mm) диаметър). Седемте термодвойки трябва да се закачат към метална скоба с ъглов профил за да се формира гребен от термодвойките за поставяне в изпитателната установка по време на калибрирането на горенето, както е показано на Фиг. 5.
(5) Разполагане на апаратурата. Горелката за тестване трябва да е монтирана на подходяща установка за позициониране на разстоянието на изходящия конус на горелката от 4(0,125 инча (102(3 mm) до едната страна на монтажната установка на образеца. Установката за закрепване на горелката трябва да осигури възможност горелката да бъде отклонена настрани от монтажната установка на образеца по време на периода за загряване.
(6) Запис на данните. Записващ потенциометър или други подходящи калибрирани прибори с подходящ обхват, трябва да се използват за измерване и записване на изходните резултати от калориметъра и термо-двойките.
(7) Везна за измерване на теглото. Измерващо теглото устройство– трябва да се използва устройство, което заедно с подходящи процедури, да може преди и след изпитанието да определи изпитваните тегла на всеки комплект от частите на седалката в рамките на 0,02 паунда (9 грама). Предпочита се система за постоянно измерване на теглото.
(8) Устройство за отчитане на времето. Стопиращ се хронометър или друго устройство (калибрирано с точност до (1 секунда), трябва да се използва за измерване на времето за прилагане на пламъка от горелката и времето за самопотушаване на огъня от образеца или продължителността на изпитанието.
(e) Подготовка на апаратурата. Преди калибрирането, цялото оборудване трябва да се включи и трябва да се настрои подаването на гориво към горелката, както е определено в подпараграф (d)(2).

(f) Калибриране. За да се осигури подходяща температура на изход от горелката, трябва да се направи следното изпитание:

(1) Да се постави калориметърът върху установката за изпитване, както е показано на Фиг. 4 на разстояние от 4(0,125 инча (102(3 mm) от изходния конус на горелката.

(2) Включете горелката, като я оставите да работи 2 минути за загряване и настройте регулатора на входящия в горелката въздух, до получаване на стойности от 10,5 ( 0,5 BTU за ft2  sec (11,9 ( 0,6 W/cm2) на калориметъра, за да се осигури постигане на установено състояние на условията. Изключете горелката.

(3) Заменете калориметъра с описания по-нагоре “гребен” от термо-двойки (Фиг. 5.)

(4) Включете горелката и се убедете, че термо-двойките отчитат 1900(100(F (1038(38(С) за да се осигури посигане на установено състояние на условията.

(5) Ако калориметъра и термо-двойките не отчитат в рамките на обхвата им, повторете стъпките, описани в пунктове от (1) до (4) и настройте регулатора за подаване на въздух към горелката, докато се получат съответни отчитания. “Гребена” от термо-двойки и калориметъра трябва да се използват често, за да поддържат и записват параметрите на калибриращото изпитание. Докато специфичната апаратура демонстрира постоянство в работата си, всяко изпитание би било калибрирано. След потвърждаването на постоянството, няколко изпитания могат да се проведат с предизпитателно калибриране, преди и след сериите за проверка на калибрирането.

(g) Процедури на изпитание. Горимостта на всеки комплект от образци, трябва да се изпитва както следва:

(1) Записва се теглото на всеки изпитван комплект от седалищни и гръбни образци на седалките, с точност до 0,02 паунда (9 грама).

(2) Монтират се седалищната и гръбната части на изпитвания образец върху изпитателната установка, както е показано на Фиг. 2, чрез закрепване на гръбната част от изпитвания образец в горната си част към изпитателната установка.

(3) Завърта се горелката в такова положение, осигуряващо разстояние от изходния конус на горелката до седалищния изпитван образец от 4(0,125 инча (102(3 mm).

(4) Завърта се горелката настрани от положението й към тествания образец. Включва се горелката и се оставя да поработи 2 минути, за осигуряване на подходящо прогряване на работния конус на горелката и стабилизиране на пламъка.

(5) За започване на изпитанието се завърта горелката в положението й за изпитване и едновременно се пуска средството за измерване на времето.

(6) Изложете на прякото въздействие на пламъка на горелката долната седалищна част на изпитвания образец за 2 минути и след това изключете горелката. Незабавно завъртете горелката в страни от изпитвания образец. Да се завърши изпитанието 7 минути след началното излагане на изпитвания образец на пламъка на горелката, като се използва газова пожарогасяща смес (например, Халон или СО2).

(7) Да се определи остатъчното тегло на комплектния изпитван образец, останал върху изпитателната установка с точност до 0,02 паунда (9 грама), като се изключат всякакви получени капки от материала на образеца по време на изпитанието, вследствие на получената висока температура.

(h) Записи от изпитанието. С отчитане на всички изпитани комплексни образци за отделните седалкови части, за които се извършва изпитание за съответствие, трябва да се запише следната информация:

(1) Идентификация и описание на изпитвания образец.

(2) Количеството на изпитваните комплекти от образеца

(3) Началното тегло и остатъчното тегло на всеки комплексен образец, изчислената процентна загуба на теглото за всеки комплект и изчислената средна процентна загуба на теглото за цялото количество комплекти от изпитани образци.

(4) Дължината на горене за всеки изпитан комплект от образеца.



	Appendix F (continued)

Part III – Test Method to Determine Flame Penetration Resistance of Cargo Compartment Liners
(a) Criteria for Acceptance

(1) At least three specimens of cargo

compartment sidewall or ceiling liner panels

must be tested.

(2) Each specimen tested must simulate

the cargo compartment sidewall or ceiling liner

panel, including any design features, such as

joints, lamp assemblies, etc., the failure of

which would affect the capability of the liner to

safely contain a fire.

(3) There must be no flame penetration

of any specimen within 5 minutes after

application of the flame source, and the peak

temperature measured at 4 inches above the

upper surface of the horizontal test sample

must not exceed 400ºF.

(b) Summary of Method. This method

provides a laboratory test procedure for

measuring the capability of cargo compartment

lining materials to resist flame penetration within

a 2 US gallons/hour # 2 Grade kerosene or

equivalent burner fire source. Ceiling and

sidewall liner panels may be tested individually

provided a baffle is used to simulate the missing

panel. Any specimen that passes the test as a

ceiling liner panel may be used as a sidewall liner

panel.

(c) Test Specimens

(1) The specimen to be tested must

measure 16 ± 0·125 inches (406 ± 3 mm) by

24 ± 0·125 inches (610 ± 3 mm).

(2) The specimens must be conditioned

at 70ºF ± 5ºF (21ºC ± 2ºC) and 55% ± 5%

humidity for at least 24 hours before testing.

(d) Test Apparatus. The arrangement of the

test apparatus, which is shown in Figure 3 of Part

II and Figures 1 through 3 of this Part of

Appendix F, must include the components

described in this paragraph. Minor details of the

apparatus may vary, depending on the model of

the burner used.

(1) Specimen Mounting Stand. The

mounting stand for the test specimens consists

of steel angles as shown in Figure 1.

(2) Test Burner. The burner to be used

in testing must –

(i) Be a modified gun type.

(ii) Use a suitable nozzle and

maintain fuel pressure to yield a 2 US

gallons/hour fuel flow. For example: an

80 degree nozzle nominally rated at

2·25 US gallons/hour and operated at

85 pounds per square inch (PSI) gauge to

deliver 2·03 US gallons/hour.

(iii) Have a 12 inch (305 mm)

burner extension installed at the end of

the draft tube with an opening 6 inches

(152 mm) high and 11 inches (280 mm)

wide as shown in Figure 3 of Part II of

this Appendix.

(iv) Have a burner fuel pressure

regulator that is adjusted to deliver a

nominal 2·0 US gallons/hour of # 2 Grade

kerosene or equivalent.

(3) Calorimeter

(i) The calorimeter to be used in

testing must be a total heat flux Foil Type

Gardon Gauge of an appropriate range,

approximately 0 to 15·0 BTU per ft2 sec

(0–17·0 Watts/cm2). The calorimeter

must be mounted in a 6 inch by 12 inch

(152 by 305 mm) by 0·75 of an inch

(19 mm) thick insulating block which is

attached to a steel angle bracket for

placement in the test stand during burner

calibration as shown in Figure 2 of this

Part of this Appendix.

(ii) The insulating block must be

monitored for deterioration and the

mounting shimmed as necessary to ensure

that the calorimeter face is parallel to the

exit plane of the test burner cone.

(4) Thermocouples. The seven

thermocouples to be used for testing must be

0·0625 of an inch ceramic sheathed, type K,

grounded thermocouples with a nominal 30

American wire gauge (AWG)-size conductor

(0·010 inches (0·254 mm) diameter). The

seven thermocouples must be attached to a

steel angle bracket to form a thermocouple rake

for placement in the stand during burner

calibration as shown in Figure 3 of this Part of

this Appendix.

(5) Apparatus Arrangement. The test

burner must be mounted on a suitable stand to

position the exit of the burner cone a distance

of 8 inches from the ceiling liner panel and

2 inches from the sidewall liner panel. The

burner stand should have the capability of

allowing the burner to be swung away from the

test specimen during warm-up periods.

(6) Instrumentation. A recording

potentiometer or other suitable instrument with

an appropriate range must be used to measure

and record the outputs of the calorimeter and

the thermocouples.

(7) Timing Device. A stopwatch or

other device must be used to measure the time

of flame application and the time of flame

penetration, if it occurs.

(e) Preparation of Apparatus. Before

calibration, all equipment must be turned on and

allowed to stabilize, and the burner fuel flow must

be adjusted as specified in sub-paragraph (d)(2).

(f) Calibration. To ensure the proper

thermal output of the burner the following test

must be made:

(1) Remove the burner extension from

the end of the draft tube. Turn on the blower

portion of the burner without turning the fuel

or igniters on. Measure the air velocity using a

hot wire anemometer in the centre of the draft

tube across the face of the opening. Adjust the

damper such that the air velocity is in the range

of 1550 to 1800 ft/min. If tabs are being used

at the exit of the draft tube, they must be

removed prior to this measurement. Reinstall

the draft tube extension cone.

(2) Place the calorimeter on the test

stand as shown in Figure 2 at a distance of

8 inches (203 mm) from the exit of the burner

cone to simulate the position of the horizontal

test specimen.

(3) Turn on the burner, allow it to run

for 2 minutes for warm-up, and adjust the

damper to produce a calorimeter reading of

8·0 ± 0·5 BTU per ft2 sec (9·1 ± 0·6 Watts/cm2).

(4) Replace the calorimeter with the

thermocouple rake (see Figure 3).

(5) Turn on the burner and ensure that

each of the seven thermocouples reads 1700ºF

± 100ºF (927ºC ± 38ºC) to ensure steady state

conditions have been achieved. If the

temperature is out of this range, repeat steps 2

through 5 until proper readings are obtained.

(6) Turn off the burner and remove the

thermocouple rake.

(7) Repeat (f)(1) to ensure that the

burner is in the correct range.

(g) Test Procedure

(1) Mount a thermocouple of the same

type as that used for calibration at a distance of

4 inches (101 mm) above the horizontal

(ceiling) test specimen. The thermocouple

should be centred over the burner cone.

(2) Mount the test specimen on the test

stand shown in Figure 1 in either the horizontal

or vertical position. Mount the insulating

material in the other position.

(3) Position the burner so that flames

will not impinge on the specimen, turn the

burner on, and allow it to run for 2 minutes.

Rotate the burner to apply the flame to the

specimen and simultaneously start the timing

device.

(4) Expose the test specimen to the

flame for 5 minutes and then turn off the

burner. The test may be terminated earlier if

flame penetration is observed.

(5) When testing ceiling liner panels,

record the peak temperature measured 4 inches

above the sample.

(6) Record the time at which flame

penetration occurs if applicable.

(h) Test Report. The test report must include

the following:

(1) A complete description of the

materials tested including type, manufacturer,

thickness, and other appropriate data.

(2) Observations of the behaviour of

the test specimens during flame exposure such

as delamination, resin ignition, smoke, etc.,

including the time of such occurrence.

(3) The time at which flame penetration

occurs, if applicable, for each of three

specimens tested.

(4) Panel orientation (ceiling or

sidewall).

Appendix F (continued)


	ПРИЛОЖЕНИЕ  F (продължение)

Част 3 – Методи на изпитване за определяне на устойчивостта на проникване на пламъка в облицовки на карго отсека

(a) Критерий за одобрение.

(1) Трябва да се изпитат не по-малко от три образеца от панели от облицовка на странични стени или тавана на карго отсеци.

(2) Всеки изпитван образец трябва да имитира панел от облицовката на страничните стени или тавана на карго отсека, включващ всякакви характеристики на конструкцията, като съединения, монтажи на светлини и т.н., повредата на които би повлияло на възможността на облицовката за безопасно задържане на огън.

(3) Не трябва да има проникване на пламъка за всякакви образци в рамките на 5 минути след прилагането на източника на открития огън и максималната измерена температура на 4 инча над горната повърхност на изпитвания образец при хоризонтално изпитание, не трябва да надвишава 400(F.

(b) Резюме на метода. Този метод осигурява лабораторна изпитателна процедура за измерване на възможността на материалите от облицовката на карго отсека да устояват на проникването на пламък при използването на горелка с разход на гориво в рамките на 2 US галона за час керосин Клас #2 или еквивалентен на нея източник на открит огън. Облицовъчните панели на страничните стени и тавана, мога да се изпитват индивидуално, при условие, че се използва промяна в обтичането на панела, симулиращо липсата на панел. Всякакви образци, които преминат теста, като панели от облицовка на таван могат да се използват, като панелите на странични стени на карго отсека.

(c) Образци за изпитване.

(1) Образците за изпитване трябва да имат размери: 16 ( 0,125 инча (406 ( 3 mm) на 24 ( 0,125 инча (610 ( 3 mm).

(2) Образецът трябва да е кондициониран при 70(5 (F (21(2 (С) и 55(5 % влажност за не по-малко то 24 часа преди изпитанието.

(d) Апаратура за изпитание. Устройството на апаратурата за изпитание, което е показано на Фиг.3 от част II и Фиг.1 до 3 от тази част на Приложение F, трябва да включва компонентите, описани в този параграф. Незначителни детайли от оборудването на изпитателната апаратура може да се изменят в зависимост от модела на използваната горелка.

(1) Установка за монтиране на образеца. Монтажната установка за изпитвания образец се състои от стоманени ъглови профили, както е показано на Фиг.1.

(2) Горелка за изпитание. Горелката, използвана за изпитанието трябва -

(i) Да е видоизменен тип-пистолет.

(ii) Да използва подходящи дюзи и да поддържа налягането на използваното гориво с разход на подаването му от 2 US галона за час. Например: 80 градусова дюза с нормален разход от 2,25 US галона за час, която работи на 85 psi (паунда на квадратен инч) ограничено налягане на горивото за производителност от 2,03 US галона за час.

(v) Да има 12-инчов (305 mm) конусен удължител на горелката, инсталиран в края на изходния канал с отвор 6 инча (152 mm) по височина и 11 инча (280 mm) на ширина, както е показано на Фиг. 3, от част II на това Приложение.

(vi) Да има регулатор на налягането на подаваното за горенето гориво, който е настроен да подава нормално 2,0 US галона за час на керосин клас #2 или еквивалентно гориво.

(3) Калориметър.

(i) Калориметърът, за използване при изпитанието, трябва да е от тип пълен топлинен поток Gardon измервателен уред с подходящ измерителен обхват, приблизително от 0 до 15,0 BTU за квадратен фут за секунда (от 0 до 17,0 W/cm2). Калориметърът трябва да е монтиран върху тънка изолационна плоча от калциев-силикат с размери 6 х 12 х 0,75 инча (152 х 305 х 19 мм), която е закачена към метална скоба от ъглов профил, за поставяне върху изпитателната установка по време на калибриране на горенето на горелката, както е показано на Фиг.2 от тази част на това Приложение.

(ii) Изолационната плоча, трябва да се контролира за износване и да се монтира на уплътнителна вложка, когато е необходимо, за да се осигури, че лицевата част на калориметъра е поставена паралелно на изходната равнина на конуса на горелката за тестване.

(4) Термодвойки. Трябва да се използват седем термодвойки за изпитване от 0,0625 инча, керамични, тип К с номинален размер от 30 AWG (American Wire Gauge) проводник (0,010 инча (0,254 mm) диаметър). Седемте термодвойки трябва да се закачат към метална скоба с ъглов профил за да се формира гребен от термодвойките за поставяне в изпитателната установка по време на калибриране на горенето, както е показано на Фиг. 3 от тази част на това Приложение.

(5) Разположение на апаратурата. Горелката за тестване трябва да е монтирана на подходяща установка за позициониране на разстояние от изходящия конус на горелката от 8 инча до таванния панел на облицовката и 2 инча до страничния панел на облицовката. Установката за закрепване на горелката трябва да осигури възможност горелката да бъде отклонена настрани от монтажната установка на образеца по време на периода за загряване.

(6) Контролно-измервателно оборудване. Записващ потенциометър или друго подходящо контролно-измервателно оборудване със съответен обхват, трябва да се използва за измерване и записване на изходните данни от калориметъра и термодвойките.

(7) Устройство за отчитане на времето. Хронометър или друго устройствотрябва да се използва за измерване на времето на прилагане на открития пламък на горелката върху тествания образец и времето на проникване на пламъка, ако това се получи.

(e) Подготовка на апаратурата. Преди калибрирането, цялото оборудване трябва да се включи и да му се даде възможност да се стабилизира и разходът на гориво на горелката трябва да се настрои, както е определено в подпараграф (d)(2).

(f) Калибриране. За да се осигури подходящ температурен изход от горелката, трябва да се направи следното изпитание:

(1) Да се демонтира удължението на горелката от края на изходящата й тръба. Да се включи частта за подаване на въздух към горелката, без да се включва подаването на гориво или запалването й. Да се измери скоростта на въздуха, като се използва анемометър с горещ проводник, в центъра на изходящата тръба напречно на изходното сечение. Да се настрои регулатора за подаване на въздух към горелката така, че скоростта на подавания въздух да е в диапазона 1550 до 1800 фута за минута. Ако се използват накрайници на изхода на изходящата тръба, те трябва да се демонтират преди това измерване. Поставете отново изходящия конус на горелката.

(2) Да се постави калориметъра върху установката за изпитване, както е показано на Фиг. 2, на разстояние 8 инча (203 mm) от изходния конус на горелката, за да се имитира положението на хоризонталния образец.

(3) Да се включи горелката и да се остави да поработи 2 минути за подгряване и да се настрои регулатора за подаване на въздух към горелката, до получаването на показания на калориметъра от 8,0 ( 0,5 RTU за квадратен фут за секунда (9,1 ( 0,6 W/cm2).

(4) Да се замени калориметъра с “гребена” от термодвойки (виж Фиг.3.).

(5) Да се включи горелката и да се осигури, че всяка една от седемте термодвойки показва 1700 ( 100 (F (927 ( 38 (С), за да се осигури устойчиво състояние на достигнатите условия. Ако температурата е извън този обхват, да се повтори процедурата от стъпка 2 до стъпка 5 докато се получат правилни показания.

(6) Да се изключи горелката и да се демонтира “гребена” от термодвойките.

(7) Да се повтори (f)(1), за да се осигури, че горелката е в коректния диапазон.

(g) Процедури за изпитание.

(1) Да се монтира термо-двойка от същия тип, като тази, използвана за калибриране на разстоянието от 4 инча (101 mm) над хоризонталния (таванния) изпитван образец. Термодвойката трябва да се центрира над изходния конус на горелката.

(2) Да се монтира изпитвания образец върху установката за изпитание, както е показано на Фиг.1 или в хоризонтална или във вертикална позиция. Да се монтират изолационните материали в другите позиции.

(3) Да се позиционира горелката така, че пламъкът да не може да достига образецът, да се включи горелката и да се остави да поработи за 2 минути. Да се завърти горелката, за въздействие върху образеца и едновременно да се стартира средството за отчитане на времето.

(4) Да се подложи изпитвания образец на въздействието на пламъка на горелката за 5 минути и след това да се изключи горелката. Изпитанието може да се прекрати по-рано ако се открие проникване на пламъка през изпитвания образец.

(5) Когато се изпитват облицовъчни таванни панели, да се запише максимално достигнатата температура, измерена на 4 инча над образеца.

(6) Да се запише времето за което се получава проникване на пламъка, ако е приложимо.

(h) Записи от изпитанието. Записите от изпитанието, трябва да включват следното:
(1) Пълно описание на изпитваните материали, включващи типа, производителя, дебелината и други подходящи стойности.

(2) Наблюдение на поведението на изпитвания образец по време на подлагането му на открит пламък като разслояване, запалване на съдържащата се в него смола, отделяне на пушек и т.н., като се включи времето за такива събития.

(3) Времето за което се получава проникване на пламъка, ако е приложимо, за всеки един от трите изпитвани образци.

(4) Пространствено положение на панела (таванен или страничен).



	Part IV – Test Method to Determine the Heat Release Rate From Cabin Materials Exposed to Radiant Heat
(a) Summary of Method

(1) The specimen to be tested is

injected into an environmental chamber

through which a constant flow of air passes.

The specimen’s exposure is determined by a

radiant heat source adjusted to produce the

desired total heat flux on the specimen of

3·5 Watts/cm2, using a calibrated calorimeter.

The specimen is tested so that the exposed

surface is vertical. Combustion is initiated by

piloted ignition. The combustion products

leaving the chamber are monitored in order to

calculate the release rate of heat.

(b) Apparatus. The Ohio State University

(OSU) rate of heat release apparatus as described

below, is used. This is a modified version of the

rate of heat release apparatus standardised by the

American Society of Testing and Materials

(ASTM), ASTM E-906.

(1) This apparatus is shown in Figure 1.

All exterior surfaces of the apparatus, except

the holding chamber, shall be insulated with

25 mm thick, low density, high-temperature,

fibreglass board insulation. A gasketed door

through which the sample injection rod slides

forms an airtight closure on the specimen hold

chamber.

(2) Thermopile. The temperature

difference between the air entering the

environmental chamber and that leaving is

monitored by a thermopile having five hot and

five cold, 24 gauge Chromel-Alumel junctions.

The hot junctions are spaced across the top of

the exhaust stack 10 mm below the top of the

chimney. One thermocouple is located in the

geometric centre, with the other four located

30 mm from the centre along the diagonal

toward each of the corners (Figure 5). The

cold junctions are located in the pan below the

lower air distribution plate (see sub-paragraph

(b)(4)). Thermopile hot junctions must be

cleared of soot deposits as needed to maintain

the calibrated sensitivity.

(3) Radiation Source. A radiant heat

source for generating a flux up to 100 kW/m2,

using four silicon carbide elements, Type LL,

20 inches (50·8 cm) long by 0·625 inch

(15·8 mm) O.D., nominal resistance 1·4 ohms,

is shown in Figures 2A and 2B. The silicon

carbide elements are mounted in the stainless

steel panel box by inserting them through

15·9 mm holes in 0·8 mm thick ceramic fibre

board. Location of the holes in the pads and

stainless steel cover plates are shown in Figure

2B. The diamond shaped mask of 19 gauge

stainless steel is added to provide uniform heat

flux over the area occupied by the 150 by

150 mm vertical sample.

(4) Air Distribution System. The air

entering the environmental chamber is

distributed by a 6·3 mm thick aluminium plate

having eight, No. 4 drill holes, 51 mm from

sides on 102 mm centres, mounted at the base

of the environmental chamber. A second plate

of 18 gauge steel having 120, evenly spaced,

No. 28 drill holes is mounted 150 mm above

the aluminium plate. A well-regulated air

supply is required. The air supply manifold at

the base of the pyramidal section has 48,

evenly spaced, No. 26 drill holes located

10 mm from the inner edge of the manifold so

that 0·03 m3/second of air flows between the

pyramidal sections and 0·01 m3/second flows

through the environmental chamber when total

air flow to apparatus is controlled at

0·04 m3/second.

(5) Exhaust Stack. An exhaust stack,

133 mm by 70 mm in cross section, and

254 mm long, fabricated from 28 gauge

stainless steel, is mounted on the outlet of the

pyramidal section. A 25 mm by 76 mm plate of

31 gauge stainless steel is centred inside the

stack, perpendicular to the air flow, 75 mm

above the base of the stack.

(6) Specimen Holders. The 150 mm x

150 mm specimen is tested in a vertical

orientation. The holder (Figure 3) is provided

with a specimen holder frame, which touches the

specimen (which is wrapped with aluminium foil

as required by sub-paragraph (d)(3)) along only

the 6 mm perimeter, and a “V” shaped spring to

hold the assembly together. A detachable 12 mm

x 12 mm x 150 mm drip pan and two 0·020 inch

stainless steel wires (as shown in Figure 3) should

be used for testing of materials prone to melting

and dripping. The positioning of the spring and

frame may be changed to accommodate different

specimen thicknesses by inserting the retaining

rod in different holes on the specimen holder.

Since the radiation shield described in

ASTM E-906 is not used, a guide pin is added

to the injection mechanism. This fits into a

slotted metal plate on the injection mechanism

outside of the holding chamber and can be

used to provide accurate positioning of the

specimen face after injection. The front

surface of the specimen shall be 100 mm from

the closed radiation doors after injection.

The specimen holder clips onto the

mounted bracket (Figure 3). The mounting

bracket is attached to the injection rod by three

screws which pass through a wide area washer

welded onto a 13 mm nut. The end of the

injection rod is threaded to screw into the nut

and a 5.1 mm thick wide area washer is held

between two 13 mm nuts which are adjusted to

tightly cover the hole in the radiation doors

through which the injection rod or calibration

calorimeter pass.

(7) Calorimeter. A total-flux type

calorimeter must be mounted in the centre of a

13 mm Kaowool “M” board inserted in the

sample holder must be used to measure the

total heat flux. The calorimeter must have a

view angle of 180º and be calibrated for

incident flux. The calorimeter calibration must

be acceptable to the Authority.

(8) Pilot-Flame Positions. Pilot ignition

of the specimen must be accomplished by

simultaneously exposing the specimen to a

lower pilot burner and an upper pilot burner, as

described in sub-paragraphs (b)(8)(i) and

(b)(8)(ii), respectively. The pilot burners must

remain lighted for the entire 5-minute duration

of the test.

(i) Lower Pilot Burner. The

pilot-flame tubing must be 6·3 mm O.D.,

0·8 mm wall, stainless steel tubing. A

mixture of 120 cm3/min. of methane and

850 cm3/min. of air must be fed to the

lower pilot flame burner. The normal

position of the end of the pilot burner

tubing is 10 mm from and perpendicular

to the exposed vertical surface of the

specimen. The centreline at the outlet of

the burner tubing must intersect the

vertical centreline of the sample at a

point 5 mm above the lower exposed

edge of the specimen.

(ii) Upper Pilot Burner. The pilot

burner must be a straight length of 6·3 mm

O.D., 0·8 mm wall, stainless steel tubing

360 mm long. One end of the tubing shall

be closed, and three No. 40 drill holes shall

be drilled into the tubing, 60 mm apart, for

gas ports, all radiating in the same direction.

The first hole must be 5 mm from the closed

end of the tubing. The tube is inserted into

the environmental chamber through a

6·6 mm hole drilled 10 mm above the upper

edge of the window frame. The tube is

supported and positioned by an adjustable

“Z” shaped support mounted outside the

environmental chamber, above the viewing

window. The tube is positioned above and

20 mm behind the exposed upper edge of

the specimen. The middle hole must be in

the vertical plane perpendicular to the

exposed surface of the specimen which

passes through its vertical centreline and

must be pointed toward the radiation source.

The gas supplied to the burner must be

methane adjusted to produce flame lengths

of 25 mm.

(iii) Not required.

(c) Calibration of Equipment

(1) Heat Release Rate. A burner as

shown in Figure 4 must be placed over the end

of the lower pilot flame tubing using a gas-tight

connection. The flow of gas to the pilot flame

must be at least 99% methane and must be

accurately metered. Prior to usage, the wet test

meter is properly levelled and filled with

distilled water to the tip of the internal pointer

while no gas is flowing. Ambient temperature

and pressure of the water, are based on the

internal wet test meter temperature. A baseline

flow rate of approximately 1 litre/min. is set

and increased to higher preset flows of 4, 6, 8,

6 and 4 litres/min. The rate is determined by

using a stopwatch to time a complete

revolution of the west test meter for both the

baseline and higher flow, with the flow

returned to baseline before changing to the next

higher flow. The thermopile baseline voltage is

measured. The gas flow to the burner must be

increased to the higher preset flow and allowed

to burn for 2·0 minutes, and the thermopile

voltage must be measured. The sequence is

repeated until all five values have been

determined. The average of the five values

must be used as the calibration factor. The

procedure must be repeated if the percent

relative standard deviation is greater than 5%.

Calculations are shown in paragraph (f).

(2) Flux Uniformity. Uniformity of

flux over the specimen must be checked

periodically and after each heating element

change to determine if it is within acceptable

limits of ± 5%.

(3) Not required.

(d) Sample Preparation

(1) The standard size for vertically

mounted specimens is 150 x 150 mm with

thicknesses up to 45 mm.

(2) Conditioning. Specimens must be

conditioned as described in Part 1 of this

Appendix.

(3) Mounting. Only one surface of a

specimen will be exposed during a test. A

single layer of 0·025 mm aluminium foil is

wrapped tightly on all unexposed sides.

(e) Procedure

(1) The power supply to the radiant

panel is set to produce a radiant flux of 3·5

Watts/cm2. The flux is measured at the point

which the centre of the specimen surface will

occupy when positioned for test. The radiant

flux is measured after the air flow through the

equipment is adjusted to the desired rate. The

sample should be tested in its end use

thickness.

(2) The pilot flames are lighted and

their position, as described in sub-paragraph

(b)(8), is checked.

(3) The air flow to the equipment is set

at 0·04 ± 0·001 m3/s at atmospheric pressure.

Proper air flow may be set and monitored by

either: (1) An orifice meter designed to

produce a pressure drop of at least 200 mm of

the manometric fluid, or by (2) a rotometer

(variable orifice meter) with a scale capable of

being read to ± 0·0004 m3/s. The stop on the

vertical specimen holder rod is adjusted so that

the exposed surface of the specimen is

positioned 100 mm from the entrance when

injected into the environmental chamber.

(4) The specimen is placed in the hold

chamber with the radiation doors closed. The

airtight outer door is secured, and the recording

devices are started. The specimen must be

retained in the hold chamber for 60 seconds

± 10 seconds, before injection. The thermopile

“zero” value is determined during the last

20 seconds of the hold period.

(5) When the specimen is to be

injected, the radiation doors are opened, the

specimen is injected into the environmental

chamber, and the radiation doors are closed

behind the specimen.

(6) Reserved.

(7) Injection of the specimen and

closure of the inner door marks time zero. A

continuous record of the thermopile output

with at least one data point per second must be

made during the time the specimen is in the

environmental chamber.

(8) The test duration time is five

minutes.

(9) A minimum of three specimens

must be tested.

(f) Calculations

(1) The calibration factor is calculated

as follows:
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) (

F0 = Flow of methane at baseline (1pm)

F1 = Higher preset flow of methane (1pm)

V0 = Thermopile voltage at baseline (mv)

V1 = Thermopile voltage at higher flow (mv)

Ta = Ambient temperature (K)

P = Ambient pressure (mm Hg)

Pv = Water vapour pressure (mm Hg)

(2) Heat release rates may be calculated

from the reading of the thermopile output

voltage at any instant of time as:
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HRR = Heat Release Rate kW/m2

Vm = Measured thermopile voltage (mv)

Vb = Baseline voltage (mv)

Kh = Calibration Factor (kW/mv)

(3) The integral of the heat release rate

is the total heat release as a function of time

and is calculated by multiplying the rate by the

data sampling frequency in minutes and

summing the time from zero to two minutes.

(g) Criteria. The total positive heat release

over the first two minutes of exposure for each of

the three or more samples tested must be

averaged, and the peak heat release rate for each

of the samples must be averaged. The average

total heat release must not exceed 65 kilowattminutes

per square metre, and the average peak

heat release rate must not exceed 65 kilowatts per

square metre.

(h) Report. The test report must include the

following for each specimen tested:

(1) Description of the specimen.

(2) Radiant heat flux to the specimen,

expressed in Watts/cm2.

(3) Data giving release rates of heat (in

kW/m2) as a function of time, either

graphically or tabulated at intervals no greater

than 10 seconds. The calibration factor (Kh)

must be recorded.

(4) If melting, sagging, delaminating,

or other behaviour that affects the exposed

surface area or the mode of burning occurs,

these behaviours must be reported, together

with the time at which such behaviours were

observed.

(5) The peak heat release and the

2 minute integrated heat release rate must be

reported.

(h) Report. The test report must include the

following for each specimen tested:

(1) Description of the specimen.

(2) Radiant heat flux to the specimen,

expressed in Watts/cm2.

(3) Data giving release rates of heat (in

kW/m2) as a function of time, either

graphically or tabulated at intervals no greater

than 10 seconds. The calibration factor (Kh)

must be recorded.

(4) If melting, sagging, delaminating,

or other behaviour that affects the exposed

surface area or the mode of burning occurs,

these behaviours must be reported, together

with the time at which such behaviours were

observed.

(5) The peak heat release and the

2 minute integrated heat release rate must be

reported.


	ПРИЛОЖЕНИЕ  F (продължение)

Част 4 – Експериментални методи за определяне на степента на отделяне на топлина от материали използвани в кабината, изложени на лъчиста топлина

(a) Резюме на метода.

(1) Образецът за изпитване се поставя в камера, през която преминава постоянен поток от въздух. Излагането на образеца на тези условия се определя от източник на лъчиста топлина, настроен да осигурява исканият пълен топлинен поток върху образеца с 3,5 W/cm2, чрез използване на калибриран калориметър. Образецът се изпитва така, че изложената на лъчистата топлина повърхност на образеца да е вертикална. Горенето се започва посредством контролиране на запалването. Продуктите на горенето, напускащи камерата се контролират, за да се изчисли степента на топлинно лъчение.

(b) Апаратура. По-надолу е описана използваната апаратура на Щатския Университет в Охайо за симулиране на степен на топлинно излъчване. Тя е модифицирана версия на апаратурата за симулиране на степен на топлинно лъчение, стандартизирана от ASTM (American Society of Testing and Materials) Американска асоциация за изпитания и материали, ASTMЕ-906.

(1) Тази апаратура е показана на Фиг.1. Всички външни повърхности на апаратурата, освен камерата за изпитания, трябва да са изолирани с 25 mm дебела изолация с малка плътност, високо-температурна, изработена от плочи от вибростъкло. Уплътнена врата, през която се плъзга рамото за вкарване на образеца оформя херметичното затваряне на камерата за изпитване на образеца.

(2) Термоeлектрически стълб. Температурната разлика между въздуха постъпващ в камерната среда и този, който я напуска се контролира от термоелектрически стълб, имащ пет топли и пет студени измерителни хромалуминиеви указатели, всеки с по 24 измерителни съединения. Топлите измерителни съединения са разположени напречно на горната част на комина за изпускане на топлия въздух на 10 mm под горната част на комина. Една термодвойка е разположена в геометричния център, докато другите четири са разположени на 30 mm от центъра в диагонално направление към всеки ъгъл (Фиг.5). Студените измерителни съединения са разположени в тавата под долната плоча за разпределение на подавания студен въздух (виж подпараграф (b)(4)). Топлите съединения на термоелектрическия стълб трябва да за предпазени от натрупване на сажди, тъй като трябва да съхраняват калибрираната си чувствителност.

(3) Източник на лъчиста топлина. Топлинен източник на лъчиста топлина за генериране на топлинен поток до 100 kW/m2, използващ четири силоконово-въглеродни елемента, Тип LL, с дължина 20 инча (50,8 mm) и ширина 0,625 инча (15,8 mm) O.D., с номинално съпротивление 1,4 Ома, е показан на Фиг. 2А и 2В. Силиконово-въглеродните елементи са монтирани в кутия от неръждаема стомана, чрез вкарването им през 15,9 mm отвори на 0,8 инча дебела фибро-керамична подложка. Разположението на отворите в подложките и стоманените покриващи панели са показани на Фиг. 2В. Рамка с ромбоидна форма от марка 19 неръждаема стомана е добавена да осигури стандартен топлинен поток над зоната от 150 х 150 mm намираща се над вертикалния образец за изпитване.

(4) Система за разпределение на въздуха. Подаването на въздух в камерната среда се разпределя от 6,3 mm дебела алуминиева полоча, имаща осем отвора №4, на 51 mm от страните и върху 102 mm от централната част на плочата, монтирана в основата на кaмерната среда. Втора плоча от стомана марка18, имаща 120, равно разпределени отвори № 28 е монтирана 150 mm над алуминиевата плоча. Изисква се подаваният въздух да е добре регулиран. Въздухоподаващият колектор в основата на пирамидалната секция, има 48 равномерно разпределени отвори № 26, разположени на 10 mm от вътрешният край на колектора така, че 0,03 m3/sec от въздушния поток да преминава между пирамидалните секции и 0,01 m3/sec от въздушния поток да преминава през камерата за микроклимат, когато пълният въздушен поток през апаратурата е регулиран на 0,04 m3/sec.
(5) Изходен димоотвод. Изходен димо-твод за аспириране на камерата за микроклимат с размери  на напречното му сечение 133 mm на 70 mm и дължина 254 mm, изработен от неръждаема стомана марка 28, е монтиран в изходящия край на пирамидалната секция. Плоча с размери 25 mm на 76 mm от неръждаема стомана марка 31 е центрирана вътре в димоотвода, перпендикулярно на въздушния поток, на 75 mm над основата на димоотвода.

(6) Монтажни възли за закрепване на образеца. Образец за изпитване с размери 150 х 150 mm се поставя във вертикално положение. Предвидени са възли за закрепване на образеца (Фиг.3) с крепежна рамка, която контактува с образеца (който е завит с алуминиево фолио, както се изисква в пoдпараграф (d)(3)) по продължението само на 6 mm периметър и “V” образни пружинни пластини, крепящи съединението на рамата и образеца заедно. При изпитването на материали склонни да се разтопяват и да прокапват, трябва да се използват снемаема тава за събиране на капките от образеца с размери 12 х 12 х 150 mm и две 0,02-инчови въжета от неръждаема стомана (както е показано на Фиг.3) трябва да се използват при изпитването на материали склонни да се разтопяват и да прокапват. Положението на пружинните пластини и рамката могат да се променят, за да се приспособяват към различна дебелина на образеца, чрез поставянето на стягаща шпилка в различни отвори от възлите за закрепване на образеца.

Откакто радиационният екран, описан в ASTM E906 не се използва, е добавен направляващ щифт към механизма за подаване на образеца. Той е монтиран в процеп на металната плоча на подаващия механизъм, извън камерата за микроклимат и може да се използва да осигури коректно положение на повърхността на образеца след вкарването му в камерата. Предната повърхност на образеца ще е на 100 mm от затворените радиационни врати, след вкарването.

Скобите за закрепване на образеца се притискат към монтажната конзола (Фиг.3). Монтажната конзола е закачена към пръта за вкарване на образеца в работната зона, чрез три болта, които минават през запоена шайба с широка площ с 13 mm гайка. Краят на пръта за подаване на образеца е закрепен към болтовете чрез гайките и широка шайба с дебелина 5,1 mm е задържана между две 13 mm гайки, които са поставени да притягат капака на отвора в радиационните врати, през които преминава прътът за подаване или калибриращияткалориметър.

(7) Калориметър. Трябва да се монтира калориметър тип с пълен поток в центъра на 13 mm плоча Kaowool “M” поставен в рамата за закрепване на образеца, за да измери пълният топлинен поток. Калориметърът трябва да има ъгъл на обзор от 180( и да е калибриран за инцидентен топлинен поток. Калибрирането на калориметъра трябва да е приемливо за Въздухоплавателната администрация.

(8) Управление на позицията на пламъка. Управлението на възпламеняването на образеца трябва да се изпълни с едновременното излагане на образеца на долната управляема горелка и горната управляема горелка, както е описано в подпараграфи (b)(8)(i) и (b)(8)(ii), съответно. Управляемите горелки трябва да останат запалени за период от 5 минути от изпитанието.

(i) Долната управляема горелка. Тръбата за управление на пламъка трябва да е с диаметър 6,3 mm O.D., с дебелина на сената 0,8 mm на тръбопровода, който да е изработен от неръждаема стомана. Смес от 120 m3/min метан и въздух 850 m3/min трябва да се подвеждат към долната управляема горелка. Нормалното положение на края на тръбопровода на управляемата горелка е 10 mm от и перпендикулярно на изложената вертикална повърхност на образеца. Централната линия в изходния отвор на горелката трябва да  пресича вертикалната централна линия на образеца в точка 5 mm над долния изложен край на образеца.

(ii) Горна управляема горелка. Горната управляема горелка трябва да има диаметър на изходящото й отверстие 6,3 mm O.D., с дебелина на стената 0,8 mm от неръждаема стомана с дължина 360 mm. Единият край на тръбопровода трябва да е затворен и трябва да са пробити в тръбата три отвора № 40, на 60 mm встрани от отворите за подаване на газа за горене, всичките разпростиращи се в едно и също направление. Първият отвор трябва да е 5 mm от затворения край на тръбопровода. Тръбопроводът е поставен в камерна среда през 6,6 mm отвор, пробит на 10 mm над горния край на рамата на прозореца. Тръбопроводът е закрепен и позициониран посредством настройваща се “Z”-образен монтажна възел, монтиран извън камерното пространство, над контролния прозорец. Тръбопроводът е позициониран над и на 20 mm зад горният изложен край на образеца. Средният отвор, трябва да е във вертикална равнина, перпендикулярно на изложената повърхност на образеца, която равнина преминава през вертикалната централна линия на образеца и трябва да е позициониран по направление на източника на лъчиста топлина. Подаваният газ към горелката, трябва да е метан, настроен да подава пламък с дължина от 25 mm.

(iii) Не се изисква.

(c) Калибриране на оборудването.

(1) Степен на топлинно излъчване. Горелката, както е показано на Фиг. 4, трябва да е поставена над края на долният тръбопровод за управление на пламъка, използващ газонепроницаемо свързване. Потокът от газ подаван към управлението на пламъка трябва да е не по-малко от 99% метан и трябва да е точно измерен. Преди употреба, тестера за контролиране на влажността трябва да се напълни и нивелира с необходимото количество дестилирана вода до горния край на вътрешния белег, докато престанат да се образуват балончета във водата. Външните температура и налягане на водата, са базирани върху температурата на вътрешния тестер за измерване на влажността. Настройва се приблизителна базова стойност на степента на подаване на метана от 1 литър/минута и се увеличава до най-високите настройващи степени на разхода от 4 и 6, литра за минута. Степента е определена, чрез използването на хронометър за времето на пълното завъртане на запад на тестовия измерител  за базовата стойност на разхода и за най-голямата стойност на разхода, с връщане на разхода към базовата му стойност преди следващото му увеличение. Измерва се базовата линия на напрежението на термоелектрическия стълб. Потокът на газа към горелката, трябва да се увеличи до най-високата му степен за регулиране и да се остави за гори 2,0 минути, след което да се измери напрежението на термоелектрическия стълб. Тази последователност се повтаря докато всички пет стойности се определят. Средната стойност от измерените пет, трябва да се използва, като калибриращ коефициент. Процедурата трябва да се повтори, ако стандартното процентно отклонение е по-голямо от 5%. Изчисленията са показани в подпараграф (f).

(2) Постоянство на енергийния поток. Постоянството на енергийния поток над образеца трябва да се проверява периодично и след всяка замяна на загряващия елемент, за да се определи, дали е в допустимите границите от (5%.

(3) Не се изисква.

(d) Подготовка на изпитателния образец.

(1) Стандартният размер за вертикално монтирания образец е 150 х 150 mm в дебелина до 45 mm.

(2) Кондициониране. Образецът трябва да е кондициониран, както е описано в част 1 на това Приложение.

(3) Монтиране. Само една повърхност на образеца трябва да бъде изложена по време на теста. Всички неизползвани за тестването повърхности на образеца се увиват в единичен алуминиев слой с дебелина 0,025 mm.

(e) Процедура.

(1) Подаването на енергия към панела за лъчиста топлина се настройва да подава лъчист топлинен поток от 3,5 W/cm2. Топлинния поток се измерва в точка, която ще заеме центъра на изпитваната повърхност от образеца, когато се позиционира за изпитание. Лъчистият топлинен поток се измерва, след като се настрои въздушния поток през оборудването на желаната стойност. Изпитателния образец трябва да се изпитва в неговия край имащ дебелина еднаква с реално използваната.

(2) Управляемите пламъци се запалват и се проверява тяхното разположение, както е описано в подпарараф (b)(8).
(3) Въздушният поток към оборудването се поставя на стойност 0,04 ( 0,001 m3/sec при атмосферно налягане. Правилния въздушен поток може да се настрои и контролира, чрез един от следните начини: 1) Ограничителен жигльор изчислен да понижава налягането най-малко с 200 mm от манометричното налягане на флуида или чрез, 2) ротометър (променлив ограничителен жигльор) със скала имаща способност да отчита с точност до (0,0004 m3/sec. Механичния стоп на подаващия прът за подаване на вертикално монтирания образец към зоната на изпитване е настроен така, че изложената за изпитването повърхност на образеца е позиционирана на 100 mm от входа, когато се подава към камерата за микроклимат.

(4) Образецът се поставя в камерата за задържане при затворени врати срещу лъчистата топлина. Въздухо-изолиращите външни врати се фиксират надеждно и се стартира устройството за записване на параметрите от изпитанието. Образецът трябва да се остави в камерата за задържане за 60(10 секунди , преди да се подведе в зоната на изпитание. “Нулевата” стойност на термоелектрическия стълб се определя по време на най-малко 20 секунди от периода на задържане.

(5) Когато образецът се подвежда към зоната на изпитание, врата срещу топлинното лъчение се отваря, образецът се поставя в камерата за микроклимат и вратата срещу топлинното лъчение се затваря зад образеца.

(6) Запазен.

(7) Въвеждането на образеца и затварянето на вътрешната врата отбелязват нулевото време за отчитане. Трябва да се правят постоянни записи на изходните измервания на термоелектрическия стълб с не по-малко от една записана стойност в секунда по време на измерването на времето през което образеца е в камерата за микроклимат.

(8) Времето за изпитване е пет минути.

(9) Минимум три образци трябва да се изпитат.

(f) Изчисления.

(1) Коефициентът на калибриране се изчислява както следва:
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Където:
F0
= 
Базовата стойност на разхода на метан, lpm ( литри за минута); 

F1
=
Най-високата стойност на разхода на метан (lpm);

V0
=
Базовата стойност на напрежението на термоелектрическия стълб (mV);

V1
=
Най-високата стойност на напрежението на термоелектрическия стълб (mV);

Т3
=
Стойността на околната температура (К);

Р
=
Стойността на околното налягане (mm Hg);

PV
=
Налягането на водните пари (mm Hg).

(2) Стойността на овободената топлина може да се изчисли от показанията на изходното напрежение на термоелектрическия стълб във всеки момент от времето, чрез израза:
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Където:

HRR
=
Стойност на освободената топлина, kW/m2;

Vm
=
Измереното изходно напрежение от термоелектрическия стълб;

Vb
=
Базово напрежение (mV);

Kb
=
Коефициент на калибриране, kW/mV.

(3) Интегралът от степента на освободената топлина е пълната освободена топлина, като функция на времето и се изчислява, чрез умножение на получената степен с честотата на измерване в минути и сумиране на времето от нулевото засичане до две минути.

(g) Критерии. Пълната освободена положителна топлина след първите две минути на изпитанието за всеки един от трите или повече изпитвани образци, трябва да се осредни, както трябва да се осредни и максималната достигната стойност на отделената топлина за всеки от изпитваните образци. Средната пълна освободена топлина, не трябва да надвишава 65 киловата за квадратен метър и средната максимално достигната стойност на освободената топлина, не трябва да надвишава 65 киловата за квадратен метър.

(h) Записи. За всеки изпитван образец записите от изпитанието трябва да включат следващото:

(1) Описание на образеца.

(2) Лъчистият топлинен поток към образеца, изразена в (W/cm2).

(3) Данните даващи стойностти на освободената топлина (kW/m2), като функция на времето, или графично или таблично за интервали не по-големи от 10 секунди. Трябва да се записва коефициентът на калибриране (Kh).

(4) Ако се получат разтопяване, деформиране, разслояване или други поведения, които касаят изложената зона на изпитвания образец или се получи някаква форма на запалване, тези поведения трябва да се отразят в доклада от изпитанието, заедно с времето в което това поведение е наблюдавано.

(5) Трябва да се запишат максималната стойност на освободената топлина и 2 минутната интегрирана стойност на освободената топлина.



	Part V – Test Method to Determine the Smoke Emission Characteristics of Cabin Materials
(a) Summary of Method. The specimens

must be constructed, conditioned, and tested in

the flaming mode in accordance with American

Society of Testing and Materials (ASTM)

Standard Test Method ASTM F814-83.

(b) Acceptance Criteria. The specific optical

smoke density (Ds) which is obtained by

averaging the reading obtained after 4

minutes with each of the three specimens,

shall not exceed 200.


	ПРИЛОЖЕНИЕ  F (продължение)

Част 5 – Експериментални методи за определяне на характеристиките на емисиите в дима от материали използвани за кабина

(a) Резюме на метода. Образците трябва да са конструирани, кондиционирани и изпитани чрез пламък в съответствие с Американската асоциация за изпитване и материали (ASTM), стандартни изпитателни методи ASTM F814-83.

(b) Критерий за допускане. Специфичната оптична димна плътност (Ds) която е получена, чрез осредняване на измерените стойности получени след 4 минути за всеки един от образците, не трябва да надвишава 200.



	Appendix H

Instructions for Continued Airworthiness
H25.1 General

(a) This Appendix specifies requirements for

the preparation of Instructions for Continued

Airworthiness as required by JAR 25.1529.

(b) The Instructions for Continued

Airworthiness for each aeroplane must include the

Instructions for Continued Airworthiness for each

engine and propeller (hereinafter designated

‘products’), for each appliance required by this

JAR-25 and any required information relating to

the interface of those appliances and products

with the aeroplane. If Instructions for Continued

Airworthiness are not supplied by the

manufacturer of an appliance or product installed

in the aeroplane, the Instructions for Continued

Airworthiness for the aeroplane must include the

information essential to the continued

airworthiness of the aeroplane.

(c) The applicant must submit to the

Authority a programme to show how changes to

the Instructions for Continued Airworthiness

made by the applicant or by the manufacturers of

products and appliances installed in the aeroplane

will be distributed.

H25.2 Format

(a) The Instructions for Continued

Airworthiness must be in the form of a manual or

manuals as appropriate for the quantity of data to

be provided.

(b) The format of the manual or manuals

must provide for a practical arrangement.

H25.3 Content

The contents of the manual or manuals must be

prepared in a language acceptable to the

Authority. The Instructions for Continued

Airworthiness must contain the following manuals

or sections, as appropriate, and information:

(a) Aeroplane maintenance manual or

section

(1) Introduction information that

includes an explanation of the aeroplane’s

features and data to the extent necessary for

maintenance or preventive maintenance.

(2) A description of the aeroplane and

its systems and installations including its

engines, propellers, and appliances.

(3) Basic control and operation

information describing how the aeroplane

components and systems are controlled and

how they operate, including any special

procedures and limitations that apply.

(4) Servicing information that covers

details regarding servicing points, capacities of

tanks, reservoirs, types of fluids to be used,

pressures applicable to the various systems,

location of access panels for inspection and

servicing, locations of lubrication points,

lubricants to be used, equipment required for

servicing, tow instructions and limitations,

mooring, jacking, and levelling information.

(b) Maintenance Instructions

(1) Scheduling information for each

part of the aeroplane and its engines, auxiliary

power units, propellers, accessories,

instruments, and equipment that provides the

recommended periods at which they should be

cleaned, inspected, adjusted, tested, and

lubricated, and the degree of inspection, the

applicable wear tolerances, and work

recommended at these periods. However, the

applicant may refer to an accessory, instrument

or equipment manufacturer as the source of this

information if the applicant shows that the item

has an exceptionally high degree of complexity

requiring specialised maintenance techniques,

test equipment, or expertise. The

recommended overhaul periods and necessary

cross references to the Airworthiness

Limitations section of the manual must also be

included. In addition, the applicant must

include an inspection programme that includes

the frequency and extent of the inspections

necessary to provide for the continued

airworthiness of the aeroplane.

(2) Troubleshooting information

describing probable malfunctions, how to

recognise those malfunctions, and the remedial

action for those malfunctions.

(3) Information describing the order

and method of removing and replacing

products and parts with any necessary

precautions to be taken.
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(4) Other general procedural

instructions including procedures for system

testing during ground running, symmetry

checks, weighing and determining the centre of

gravity, lifting and shoring, and storage

limitations.

(c) Diagrams of structural access plates and

information needed to gain access for inspections

when access plates are not provided.

(d) Details for the application of special

inspection techniques including radiographic and

ultrasonic testing where such processes are

specified.

(e) Information needed on –

(1) The inspection procedures

necessary to ensure the maintenance of

drainage and venting of the structure and the

maintenance of the protective treatments; and

(2) Details of the re-application of

protective treatments after inspection.

(f) All data relative to structural fasteners

such as identification, discard recommendations,

and torque values.

(g) A list of special tools needed.

H25.4 Airworthiness Limitations section

The Instructions for Continued Airworthiness

must contain a section titled Airworthiness

Limitations that is segregated and clearly

distinguishable from the rest of the document.

This section must set forth each mandatory

replacement time, structural inspection interval,

and related structural inspection procedure

approved under JAR 25.571. If the Instructions

for Continued Airworthiness consist of multiple

documents, the section required by this paragraph

must be included in the principal manual. This

section must contain a legible statement in a

prominent location that reads: ‘The Airworthiness

Limitations Section is approved and variations

must also be approved’.


	ПРИЛОЖЕНИЕ  Н
Инструкции за поддържане на летателната годност

Н25.1
Общи положения

(a) Това Приложение определя изискванията за подготовка на инструкции за поддържане на летателната годност, изисквани от JAR 25.1529.

(b) Инструкциите за поддържане на летателната годност за всеки самолет трябва да включват Инструкциите за поддържане на летателната годност за всеки двигател и витло (по-долу означени “продукт”), за всеки уред изискван от този JAR-25 и всякаква необходима информация, свързана с интерфейса за този уред и изделията на самолета. Ако инструкциите за поддържане на летателната годност не са предоставени от производителя на уреда или продукта, инсталиран на самолета, инструкциите за поддържане на летателната годност на самолета трябва да включват информацията, съществена за поддържането на летателната годност на самолета.

(c) Кандидатстващият трябва да предостави на Въздухоплавателната администрация програма, показваща как промените в инструкциите за поддържане на летателната годност, направени от кандидатстващия или от производителите на продукта и уредите, поставени на самолета ще бъдат разпространявани.

Н25.2
Формат

(a) Инструкциите за поддържане на летателната годност трябва да са във формата на ръководство или ръководства, както е подходящо за предвиденото количество информация за това.

(b) Форматът на ръководството или ръководствата трябва да се предвижда за практическо системно излагане.

Н25.3
Съдържание

Съдържанията на ръководството или ръководствата трябва да се изготвят на език приемлив за Въздухоплавателната администрация. Инструкциите за подържане на летателната годност трябва да съдържат следните ръководства или части, както е подходящо, и информация:

(a) Ръководство или част от ръководство за техническо обслужване на самолета.

(1) Въвеждаща информация, която включва разяснение на характеристиките на самолета и данни за необходимата степента на техническо обслужване или превантивно техническо обслужване.

(2) Описание на самолета и неговите системи и инсталации, включващо неговите двигатели, витла и уреди.

(3) Информация за базовото управление и експлоатация, описваща как самолетните системи и компоненти се контролират и как те работят, включващо всякакви специални процедури и ограничения, които се отнасят.

(4) Информация за обслужване, която обхваща детайлите по отношение на зоните за обслужване, обемите на резервоарите, вместимостите, типовете използвани течности, отнасящите се налягания за различните системи, разположение на панелите за достъп за проверка и обслужване, разположението на местата за смазване, използвани смазочни материали, изисквано оборудване за обслужване, инструкциите за буксиране и ограничения, информация за възли на окачване, повдигане и нивелиране.

(b) Инструкции за техническо обслужване.

(1) Списъчна информация за всяка част на самолета и неговите двигатели, спомагателен енергиен агрегат (СЕА), витла, агрегати, инструментално оборудване и друго оборудване, която осигурява препоръчителните интервали, през които те трябва се почистват, инспектират, настройват, тестват и смазват, както и информация за степента на инспекция, отнасящите се допуски относно износването и препоръчителните работи за тези периоди. Обаче, кандидатстващият може да отправя към производителите на принадлежности, прибори или друго оборудване, като източник на тази информация, ако кандидатстващия демонстрира, че частта има изключително висока степен на сложност на изискваните специализирани технологии за техническо обслужване, изпитателно оборудване или експертизи. Препоръчаните периоди за извършване на основни ремонтни дейности и необходимите кръстосани справки за главите в ръководствата, касаещи ограниченията на летателната годност, трябва също да се включат. В допълнение, кандидатстващия трябва да включи програма за инспекция, която да съдържа честотата и степента на инспекции, необходими да осигурят поддържането на летателната годност на самолета.

(2) Информация относно отстраняването на неизправности, описваща вероятна ненормална работа, как да се разпознае тази ненормална работа и възстановяващите дейности за отстраняване на тези неизправности.

(3) Информация, описваща редът и методите на демонтиране и замяна на изделия и части с всякакви необходими предпазни мерки, които трябва да се вземат в предвид.

(4) Други основни процедурни инструкции, включващи процедури за изпитание на системите по време на работа на земята, проверка на съразмерността, затоварване и определяне на центъра на тежестта, повдигане на крикове и подпиране и ограничения за съхранение.

(c) Диаграми на конструктивните панели за достъп и информация необходима за осигуряване на достъп за инспекции, когато не е предвиден панел за достъп.

(d) Подробности относно употребата на специални технологии за инспекции, включително рентгенови и ултразвукови инспекции, където такива технологични процеси са определени за използване.

(e) Информация, необходима за:

(1) Процедурите за инспектиране, необходими да осигурят техническото обслужване за дрениране и вентилиране на конструкцията и техническо обслужване на защитните покрития, и

(2) Подробности за повторното нанасяне на защитни покрития след изпълнение на инспекцията.

(f) Всички данни отнасящи се към крепежни елементи от конструкцията, като идентифициране, препоръки за бракуване и стойности на въртящите моменти.

(g) Списък с необходимото специално инструментално оборудване.

Н25.4
Част за ограниченията за летателна годност

Инструкциите за поддържане на летателната годност трябва да съдържат част наименована “Ограничения за летателната годност” която е отделена и ясно различима от останалите части на документа. Тази глава трябва да залага всякакви задължителни времена за извършване на замени, интервали за конструктивни инспекции и отнасящи се процедури за инспекции на конструкцията, одобрени съгласно JAR 25.571. Ако инструкциите за поддържане на летателната годност, съдържат многобройни съставни документи, изискваната от този пункт част на ръководството, трябва да се включи в основното ръководство за техническо обслужване. Тази част трябва да съдържа четливо изложение на видно място което да гласи: “Частта за ограниченията относно летателната годност е одобрена и измененията и трябва също да се одобрят”.



	Appendix I

Automatic Reserve Performance (ARP) System
I 25.1 General

(a) This Appendix specifies additional

requirements and limitations for aeroplanes

equipped with an engine control system that

automatically resets thrust or power on the

operating engine(s) when any engine fails during

take-off, and for which performance credit is

limited to that of paragraph 25.3 (b) of this

Appendix. When performance credit is not so

limited, Special Conditions will apply.

(b) With the ARP system and associated

systems functioning normally as designed, all

applicable requirements of JAR-25, except as

provided in this Appendix, must be met without

requiring any action by the crew to increase thrust

or power.

I 25.2 Definitions

(a) Automatic Reserve Performance (ARP)

System. An ARP system is defined as a system

which automatically resets thrust or power on the

operating engine(s) when any engine fails during

take-off. For the purpose of the requirements in

this Appendix, the ARP system comprises all

elements of equipment necessary for the control

and performance of each intended function,

including all devices both mechanical and

electrical that sense engine failure, transmit

signals and actuate fuel controls or power levers

of the operating engine(s) to achieve scheduled

thrust or power increases, the engine control

system and devices which furnish cockpit

information on system operation.

(b) Critical Time Interval. When conducting

an ARP take-off, the critical time interval is

between one second before reaching V1, and the

point on the gross take-off flight path with all

engines operating where, assuming a simultaneous

engine and ARP system failure, the resulting

flight path thereafter intersects the gross flight

path, determined in accordance with JAR 25.115,

at not less than 400 feet above the take-off

surface. This definition is shown in the following

figure:

I 25.3 Performance requirements

All applicable performance requirements of

JAR-25 must be met with the ARP system

functioning normally as designed, except that the

propulsive thrust obtained from each operating

engine after failure of the critical engine during

take-off, and the thrust at which compliance with

the one-engine-inoperative climb requirements in

JAR 25.121 (a) and (b) is shown, must be

assumed to be not greater than the lesser of –

(a) The actual propulsive thrust resulting

from the initial setting of power or thrust controls

with the ARP system functioning normally as

designed, without requiring any action by the

crew to increase thrust or power until the

aeroplane has achieved a height of 400 feet above

the take-off surface; or

(b) 111 percent of the propulsive thrust

which would have been available at the initial

setting of power or thrust controls in the event of

failure of the ARP system to reset thrust or power,

without any action by the crew to increase thrust

or power until the aeroplane has achieved a height

of 400 feet above the take-off surface.

Note 1. The limitation of performance credit for

ARP system operation to 111 percent of the thrust

provided at the initial setting is intended to –
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(See JAR 25X20 (c)

I 25.2 (continued)

(i) Assure an adequate level of

climb performance with all engines

operating at the initial setting of power or

thrust controls, and

(ii) Limit the degradation of

performance in the event of a critical

engine failure combined with failure of

the ARP system to operate as designed.

Note 2. For propeller-driven aeroplanes, propulsive

thrust means the total effective propulsive force

obtained from an operating engine and its

propeller.

I 25.4 Reliability requirements

(See JAR 25.1309 and AMJ 25.1309)

(a) The occurrence of an ARP system failure

or a combination of failures in the ARP system

during the critical time interval which –

(1) Prevents the insertion of the

required thrust or power, must be shown to be

Improbable;

(2) Results in a significant loss or

reduction in thrust or power, must be shown to

be Extremely Improbable.

(b) The concurrent existence of an ARP

system failure and an engine failure during the

critical time interval must be shown to be

Extremely Improbable.

(c) The inadvertent operation of the ARP

system must be shown either to be Remote or to

have no more than a minor effect.

I 25.5 Thrust or power setting

The initial setting of thrust or power controls

on each engine at the beginning of the take-off

roll may not be less than the lesser of –

(a) That required to permit normal operation

of all safety-related systems and equipment

dependent upon engine thrust or power lever

position; or

(b) That shown to be free of hazardous

engine response characteristics when thrust or

power is increased from the initial take-off thrust

or power level to the maximum approved take-off

thrust or power.

I 25.6 Powerplant controls

(a) General

(1) In addition to the requirements of

JAR 25.1141, no single failure or malfunction,

or probable combination thereof, of the ARP

system, including associated systems, may

cause the failure of any powerplant function

necessary for safety.

(2) The ARP system must be designed

to perform accurately its intended function

without exceeding engine operating limits

under all reasonably expected conditions.

(b) Thrust or Power Lever Control. The

ARP system must be designed to permit manual

decrease or increase in thrust or power up to the

maximum thrust or power approved for use

following engine failure during take-off through

the use of the normal thrust or power controls,

except that, for aeroplanes equipped with limiters

that automatically prevent engine operating limits

from being exceeded, other means may be used to

increase thrust or power provided that the means

is located in an accessible position on or close to

the thrust or power levers, is easily identified, and

operated under all operating conditions by a

single action of either pilot with the hand that is

normally used to actuate the thrust or power

levers.

(c) System Control and Monitoring. The

ARP system must be designed to provide –

(1) A means for checking prior to takeoff

that the system is in an operable condition;

and

(2) A means for the flight crew to deactivate

the automatic function. This means

must be designed to prevent inadvertent deactivation.

I 25.7 Powerplant instruments

(a) System Control and Monitoring. A

means must be provided to indicate when the ARP

system is in the armed or ready condition.

(b) Engine Failure Warning. If the inherent

flight characteristics of the aeroplane do not

provide adequate warning that an engine has

failed, a warning system which is independent of

the ARP system must be provided to give the pilot

a clear warning of engine failure during take-off.


	ПРИЛОЖЕНИЕ  I
Системи за автоматично съхранение на характеристиките (ARP системи)

I 25.1
Общи положения

(a) Това Приложение определя допълнителните изисквания и ограничения за самолети, оборудвани със система за управление на двигатели, която автоматично пренастройва тeглителна сила или мощността на работещите двигатели, когато някой двигател откаже по време на излитането и за които двигатели влиянието на характеристиките е ограничено до това определено в подпараграф 25.3(b) на това приложение. Когато влиянието на характеристиките не е така ограничено, ще се прилагат Специални условия.

(b) Системите за автоматично съхранение на характеристиките и свързаните с тях системи работещи нормално, както са проектирани, трябва да посрещнат, без да изискват някакви действия от страна на екипажа за увеличението на теглителната сила или мощността, всички отнасящи се изисквания на JAR-25, освен което е предвидено в това Приложение..

I 25.2
Определения

(a) Автоматично съхранение на характеристиките (ARP). ARP система се определя, като система, която автоматично пренастройва теглителната сила или мощността на работещите двигатели, когато се получи отказ на някой двигател по време на излитането. За целите на изискванията в това приложение, системата за съхраняване на характеристиките обхваща всички устройства от оборудването, необходими за управление и извършване на всяка заложена функция, включваща всички средства механични и електрически, които регистрират отказ на двигател, предават сигнали и въздействат на управлението на горивото или положението на ръчките за управление на мощността на работещите двигатели, за получаване на планираното увеличение на теглителната сила или на мощността, системите за управление на двигателите и устройства, които доставят информация за работата на системите в пилотската кабина.

(b) Критичен интервал от време. Когато се извършва автоматично съхраняване на характеристиките по време на излитане, критичният интервал от време е между една секунда преди достигането на скоростта V1 и точката от действителната траектория на излитане на самолета с работещи всички двигатели, като се допускат едновременни откази на двигатели и системи за автоматично съхранение на характеристиките, след което резултантната траектория на излитане на самолета пресича действителната траектория на излитане, определена в съответствие с JAR 25.115, при не по-малко от 400 фута над повърхността на пистата. Това определение е показано на следната фигура:


I 25.3
Изисквания към характеристиките

Всички отнасящи се изисквания към характеристиките на JAR-25, трябва да отговарят на нормалното проектно функциониране на системите за автоматично съхранение на характеристиките, освен това трябва да се приеме, че получената задвижваща сила от всеки работещ двигател, след отказ на критичния двигател по време на излитане и теглителната сила, чието съответствие на изискванията за набор на височина на самолета с един не работещ двигател съгласно JAR 25.121 (а) и (b) е показано, по стойност не надвишава по-малката от следните стойности:

(a) Действителната положителна теглителна сила, получена при първоначалното настройване на управлението на теглителната сила или мощността при нормално проектно работеща система за съхранение на характеристиките, без да се изискват някакви действия от страна на екипажа за увеличаване на теглителната сила или мощността, до достигането от самолета на височина от 400 фута над повърхността за излитане.

(b) 111% от задвижващата сила, които биха били на разположение при първоначално настройване на управлението на теглителната сила или мощността, в случай на отказ на системата за автоматично съхранение на характеристиките за пренастройване на теглителната или мощността, без да се изискват някакви действия от страна на екипажа за увеличаване на теглителната сила или мощността, до достигането от самолета на височина от 400 фута над повърхността за излитане.

Забележка 1: Ограничението на влиянието върху характеристиките на работата на системите за съхранение на характеристиките при пренастройване на теглителната сила до 111% спрямо предвидената първоначална настройка на теглителната сила е предназначено за -

(i) Осигуряване на адекватно ниво на характеристиките на изкачване с работещи всички двигатели, при първоначална настройка на управлението на мощността или теглителната сила, и

(ii) Ограничаване на понижаването на характеристиките в случай на отказ на критичния двигател, комбиниран с отказ в проектно заложената работа на системата за съхраняване на характеристиките.

Забележка 2: За витлово задвижвани самолети, задвижваща теглителна сила означава пълната ефективна теглителна сила, получена от работещ двигател и неговото витло.

I 25.4
Изисквания относно надеждността

(a) Случаите на отказ на система за съхраняване на характеристиките или комбинация от откази в системата за съхраняване на характеристиките по време на критичния интервал от време, при което -

(1) Се възпрепятства добавянето на изискваната мощност или теглителна сила, трябва да се покаже, че са невероятни.

(2) Резултат е  значителна загуба или намаляване на теглителната сила или мощността, трябва да се покаже, че са изключително невероятни.

(b) Трябва да се покаже, че е извънредно невероятно съвместното получаване на отказ на системата за съхраняване на характеристиките и отказ на двигател по време на критичния интервал от време.

(c) Трябва да се покаже, че непреднамереното задействане на системата за съхранение на характеристиките има или изключително слабо влияние или не повече от вторично влияние.

I 25.5
Настройване на теглителна сила или мощност

Първоначалното настройване на управлението на теглителната сила или мощността за всеки двигател в началото на засилването преди излитане на самолета не може да е по-малко от по-малката от следните настройки –

(a) Тази изискваща да позволи нормална работа на всички системи свързани с безопасността на полета и оборудване, зависещи от положението на ръчките за управление на теглителната сила или мощността на двигателя, или

(b) Тази демонстрираща, че е независима от опасни характеристики на реагиране на двигателя, когато теглителната сила или мощността се увеличат спрямо първоначалното им ниво на настройка за излитане до максималните утвърдени стойности на теглителната сила или мощността за излитане.

I 25.5
Управление на силовата установка

(a) Общи положения.

(1) В допълнение към изискванията на JAR 25.1141 не може единичен отказ или ненормална работа или вероятна комбинация от тях на системата за съхранение на характеристиките, включително свързаните с нея системи, да доведат до отказ на каквито и да са функции на силовата установка, необходими за безопасната й работа.

(2) Системата за съхранение на характеристиките трябва да е проектирана да изпълнява точно предназначените й функции, без надвишаване на ограниченията в работата на двигателя при всякакви възможни очаквани състояния.

(b) Ръчкла за управление на теглителна сила или мощност. Системата за съхранение на характеристиките трябва да е проектирана да позволи ръчно увеличаване или намаляване на теглителната сила или мощността до максимално утвърдените за използване стойности на теглителната сила или мощността, след получаване на отказ на двигател по време на излитане, чрез използването на нормалното управление на тягата или мощността, освен това за самолети оборудвани с ограничители, които автоматично предпазват двигателя от надвишаване на експлоатационните му ограничения, могат да се използват други средства за увеличаване на теглителната сила или мощността при условие, че средствата са разположени на достъпно място върху или в близост до ръчките за управление на теглителната сила или мощността и са лесно различими и могат да се използват при всички експлоатационни условия при еднократно действие с ръка от всеки пилот, което действие нормално се използва за въздействие на ръчките за управление на теглителната сила или мощността.

(c) Управление и контрол на системата. Системата за съхранение на характеристиките трябва да е проектирана да осигури -

(1) Средства за проверка на условията на работоспособност на системата преди излитане, и

(2) Средства позволяващи на летателния екипаж да деактивира автоматичната работа на системата. Тези средства трябва да са проектирани да предотвратят непреднамерената деактивация.

I 25.7
Приборно оборудване на силовата установка

(a) Управление и контрол работата на системата. Трябва да се предвидят средства за индикиране условията за включено състояние или готовността за включване на системата за съхранение на характеристиките.

(b) Предупреждения за отказ на двигател. Ако специфичните характеристики на самолета не осигуряват адекватно предупреждение за отказ на  двигател, трябва да се осигури система за предупреждение, независима от системата за съхранение на характеристиките, която да дава на пилотите ясно предупреждение за отказ на двигател по време на излитане.



	Appendix J

Emergency Demonstration
The following test criteria and procedures must be

used for showing compliance with JAR 25.803:

(a) The emergency evacuation must be

conducted either during the dark of the night or

during daylight with the dark of night simulated.

If the demonstration is conducted indoors during

daylight hours, it must be conducted with each

window covered and each door closed to minimise

the daylight effect. Illumination on the floor or

ground may be used, but it must be kept low and

shielded against shining into the aeroplane’s

windows or doors.

(b) The aeroplane must be in a normal

attitude with landing gear extended.

(c) Unless the aeroplane is equipped with an

off-wing descent means, stands or ramps may be

used for descent from the wing to the ground.

Safety equipment such as mats or inverted life

rafts may be placed on the floor or ground to

protect participants. No other equipment that is

not part of the aeroplane’s emergency evacuation

equipment may be used to aid the participants in

reaching the ground.

(d) Except as provided in paragraph (a) of

this Appendix, only the aeroplane’s emergency

lighting system may provide illumination.

(e) All emergency equipment required for the

planned operation of the aeroplane must be

installed.

(f) Each external door and exit, and each

internal door or curtain, must be in the take-off

configuration.

(g) Each crew member must be seated in the

normally assigned seat for take-off and must

remain in the seat until receiving the signal for

commencement of the demonstration. Each crew

member must be a person having knowledge of

the operation of exits and emergency equipment

and, if compliance with the applicable National

Operating Rules is also being demonstrated, each

[cabin crew member must be a member of a]

regularly scheduled line crew.

(h) A representative passenger load of

persons in normal health must be used as follows:

(1) At least 40% of the passenger load

must be females.

(2) At least 35% of the passenger load

must be over 50 years of age.

(3) At least 15% of the passenger load

must be female and over 50 years of age.

(4) Three life-size dolls, not included

as part of the total passenger load, must be

carried by passengers to simulate live infants

2 years old or younger.

(5) Crew members, mechanics, and

training personnel, who maintain or operate the

aeroplane in the normal course of their duties,

may not be used as passengers.

(i) No passenger may be assigned a specific

seat except as the Authorities may require.

Except as required by sub-paragraph (g) of this

Appendix, no employee of the applicant may be

seated next to an emergency exit.

(j) Seat belts and shoulder harnesses (as

required) must be fastened.

(k) Before the start of the demonstration,

approximately one-half of the total average

amount of carry-on baggage, blankets, pillows,

and other similar articles must be distributed at

several locations in aisles and emergency exit

access ways to create minor obstructions.

(l) No prior indication may be given to any

crew member or passenger of the particular exits

to be used in the demonstration.

(m) The applicant may not practise, rehearse,

or describe the demonstration for the participants

nor may any participant have taken part in this

type of demonstration within the preceding

6 months.

(n) The pre take-off passenger briefing

required by the applicable National Operating

Rules may be given. The passengers may also be

advised to follow directions of crew members but

not be instructed on the procedures to be followed

in the demonstration.

(o) If safety equipment as allowed by subparagraph

(c) of this Appendix is provided, either

all passenger and cockpit windows must be

blacked out or all of the emergency exits must

have safety equipment in order to prevent

disclosure of the available emergency exits.

(p) Not more than 50% of the emergency exits

in the sides of the fuselage of an aeroplane that

meets all of the requirements applicable to the

required emergency exits for that aeroplane may

be used for the demonstration. Exits that are not

to be used in the demonstration must have the exit

handle deactivated or must be indicated by red

lights, red tape, or other acceptable means placed

outside the exits to indicate fire or other reason

why they are unusable. The exits to be used must

be representative of all of the emergency exits on

the aeroplane and must be designated by the

applicant, subject to approval by the Authorities.

At least one floor level exit must be used.

(q) Except as provided in sub-paragraph (c)

of this paragraph, all evacuees must leave the

aeroplane by a means provided as part of the

aeroplane’s equipment.

(r) The applicant’s approved procedures

must be fully utilised, except the flight-crew must

take no active role in assisting others inside the

cabin during the demonstration.

(s) The evacuation time period is completed

when the last occupant has evacuated the

aeroplane and is on the ground. Provided that the

acceptance rate of the stand or ramp is no greater

than the acceptance rate of the means available on

the aeroplane for descent from the wing during an

actual crash situation, evacuees using stands or

ramps allowed by sub-paragraph (c) of this

Appendix are considered to be on the ground

when they are on the stand or ramp.


	ПРИЛОЖЕНИЕ  J
Демонстриране на аварийни ситуации

Трябва да се използват следните критерии за изпитание и процедури за демонстриране на съответствието с JAR 25.803:

(a) Аварийното евакуиране трябва да се проведе или в нощни условия или в условията на дневна светлина със симулиране на затъмнение на светлината. Ако демонстрациите се провеждат на закрито по време на часовете в светлата част на деня, трябва да се провеждат със затъмнени всички прозорци и всички врати затворени,за да се намали влиянието на дневната светлина. Може да се използват осветлението на пода или на земята около самолета, но трябва да е спазено условието за ниско отражение и да е защитено срещу блестене в прозорците на самолета или вратите.

(b) Самолетът трябва да е в нормално положение със спуснат колесник на самолета.

(c) Освен ако самолетът е оборудван със средства за напускане на самолетa през крилото, може да се използват стендове или рампи за спускане от крилото към земята. Оборудване, осигуряващо безопасността, такова като платнище или обърнати салове могат да се поставят на пода или на земята, за да предпазят участниците в демонстрацията. Друго оборудване, което не е част от самолетното аварийно оборудване за евакуация не може да се използва да помага на участниците за достигане на земята. 

(d) Освен както е предвидено в подпараграф (а) на това приложение, осветяването може да се осигурява само от аварийните светлинни системи на самолета.

(e) Цялото аварийно оборудване, изисквано за планираната експлоатация на самолета, трябва да бъде инсталирано.

(f) Всяка външна врата и изход и всяка вътрешна врата или завеса трябва да са в положение за излитане.

(g) Всеки член на екипажа трябва да седи в определените нормални места за сядане по време на излитането и трябва да остават на местата за сядане до приемането на сигнала за начало на демонстрацията. Всеки член на екипажа, трябва да е човек, имащ познания за експлоатацията на изходите и аварийното оборудване и ако също така трябва да се демонстрира съответствието с отнасящите се Национални експлоатационни правила, всеки член на кабинния екипаж трябва да е и член на редовно планирания екипаж.

(h) Трябва да се използва характерно пътническо натоварване на хора при нормални здравословни състояния, както следва:

(1) Не по-малко от 40% от пътниците трябва да са жени.

(2) Не по-малко от 35% от пътниците трябва да са хора над 50 години.

(3) Не по-малко от 15% от пътниците трябва да са жени над 50 години.

(4) Три манекени с естествени размери, не включени като части от пълното пътническо натоварване, трябва да се носят от пътниците за да се симулира на живо наличието на дву-годишни и по-малки деца.

(5) Членове на екипажа, механици и тренировъчен персонал, които поддържат или експлоатират самолета по време на изпълнение на нормалните им задължения не могат да се използват като пътници.

(i) Не може да се разпределят пътници на специални места, освен ако го изисква Въздухоплавателната администрация. Освен както се изисква от подпараграф (g) на това приложение, не може работници на кандидатстващия да седят до аварийните изходи по време на демонстрацията.

(j) Предпазни поясни и раменни колани (ако се изисква) трябва да са поставени.

(k) Преди началото на демонстрацията, приблизително половината от осредненото количество съхраняван в херметичната кабина багаж, одеяла, възглавници и други подобни артикули, трябва да са разпределени в няколко разположения върху пътеките между седалките и аварийните изходи, местата за достъп, за да създадат минимални възпрепятствания.

(l) Не може да се дава предварителна индикация на който и да е член на екипажа или пътник за отделният изход за използване от него при демонстрацията.

(m) Кандидатстващия не може да провежда практическо обучение, упражнения или да описва демонстрацията на участниците нито пък може да бъдат вземани участници в тази демонстрация, които да са преминавали части от демонстрацията в последните шест месеца.

(n) Изискваният инструктаж на пътниците пререди излитане, съгласно националните експлоатационни правила може да се проведе. Пътниците може също да бъдат предупредени да следват посоките посочени им от членовете на екипажа, но да не се инструктират относно провежданите процедури по време на демонстрацията.

(o) Ако е предвидено оборудване, осигуряващо безопасността, както е определено в подпараграф (с) на това приложение или всички прозорци на пътническите салони и на пилотската кабина, трябва да се затъмнят или всички аварийни изходи трябва да имат оборудване осигуряващо безопасността, за да се предотврати разкритие на аварийните изходи.

(p) Не повече от 50% от аварийните изходи на борда на тялото на самолета, които отговарят на всички изисквания, отнасящи се до потребните аварийни изходи за този самолет, може да бъдат използвани за демонстрацията, Изходи, които няма да се използват при демонстрацията, трябва да имат деактивирани ръкохватки за отваряне на изходите или да са индицирани с червени светлини, червена лента или други приемливи материали, поставени от външната страна на изхода, за да индицират наличието на пожар или други причини, когато те са неизползваеми. Изходите, определени за използване по време на демонстрацията, трябва да са като определените характерни аварийни изходи на самолета и трябва да са определени от кандидатстващият, като обект на одобрение от Въздухоплавателната администрация. Трябва да се използва поне един авариен изход на нивото на пода.

(q) Освен както е предвидено в подпараграф (с) на този параграф, всички евакуиращи се трябва да напуснат самолета със средствата определени, като част от самолетното оборудване.

(r) Утвърдените процедури на кандидатстващия, трябва да бъдат изцяло приложени, с изключение на летателния екипаж, който не трябва да взима активна роля за съдействане на евакуацията на останалите участници вътре в херметичната кабина по време на демонстрацията.

(s) Времето за евакуация е завършено, когато последния участник напусне самолета и се намира на земята. При условие, че степента на пропускане на стенда или рампата не е по-голяма от степента на пропускане на средствата намиращи се на разположение на самолета за спускане от крилата към земята, по време на действителна катастрофална ситуация, евакуиращите се, използващи стенд или рампа, позволени от подпараграф (с) на това приложение се приема, че са на земята, когато са на стенда или рампата.
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	ПРИЛОЖЕНИЕ  К 

(няма еквивалент на FAR Част 25)

Елемент от системата

Величина на усилието

Забележки

Проверка

Пределна
Твърди тръбопроводи и канали

1,5 PW
3,0 PW
Съединения

1,5 PW
3,0 PW
Гъвкави шлангове

2,0 PW
4,0 PW
Елементи от връщателните тръбопроводи

---
1,5 Pf
Pf – Максималното налягане приложено по време на условията на откази

Компоненти различни от тръбопроводи , съединения, канали или съдове под налягане

1,5 PW
2,0 PW
Съдове под налягане, изработени от металически материали

(За не метални материали виж JAR 25.1435(а)(19) и JAR 25Х1436(b)(7))

Съдове под налягане свързани към тръбопроводите на източниците на налягане

3,0 PL
или

1,5 PL
4,0 PL
или

2,0 PL
По-ниските величини са условни при изпълнение на изпитанието на дълготрайност на умора на материала, от което се определя допустимият ресурс по отношение на умора на материала и при извършени изпитания на пределни натоварвания върху изпитвания образец, използван за експериментално определяне на ресурса на умора на материала

Съдове под налягане не свързани към тръбопроводите на източниците на налягане, например аварийни съдове надувани от наземен източник на налягане

2,5 PL
или

1,5 PL
3,0 PL
или

2,0 PL
Ниските величини са условни при изпълнението на изпитание на издръжливост по отношение на подходящо представеното допустимо количество цикли на надуване и изпускане, включващи колебания на температурата, водещи до значителни колебания в налягането и при изпитания на пределни натоварвания, извършени върху изпитвания образец, използван за изпитание на издръжливост.

      За всички съдове под налягане:

(1) Минималните приемливи условия за съхранение, транспортиране и инспектиране са определят в съответното ръководство (Виж JAR 25.1529(h))

(2) Коефициентът на проверка да е постоянен за не по-малко от три минути

Пределният коефициент да е постоянен за не по-малко от една минута. Достигнатият коефициент за съдът под налягане трябва да е изолиран от източника на налягане за останалата част от периода на изпитване.
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_1111087116.unknown
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_1112094439.unknown

_1112094601.unknown

_1112093633.unknown

_1111087356.unknown

_1111671007.unknown

_1111087183.unknown

_1111083864.unknown

_1111084141.unknown

_1111087067.unknown

_1111083920.unknown

_1110716043.unknown

_1111083745.unknown
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