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Г Л А В А I

ОБЩАЯ ХАРАКТЕРЖТИЯА САМОЛЕТА
I. ОБШВ СВЕДШИЙ

Самолет АЯ-12БК (фиг.1,2) с четырьмя турбовинтовыми двигателями АЙ-ЗОМ предназна-
чен для транспортировки войск и различных воинских и гражданских грузов, для парапетно-
го и посадочно-наземного десантирования войск, артиллерийской, инженерной и другой бое-
вой техники, а также для перевозки раненых и больных на унифицированных армейских но-
силках.

Самолет оборудован всем необходимым для перевозки людей и грузов общим весом до
20000 кг.

В носовои части фюзеляжа расположена герпетическая кабина для 5 человек
зкипаяа и кабина расчетов для II челозек, со про воздающий боевую технику; в хвостсзс..
части - гермокабина стрелка со стрелковой установкой (фиг.3).Герметизация кабин
обеспечивает необходимые условия для работы экипаза на больших высстьх.

Самолет оборудован современной радиосвязной и радиолокационной аппаратурой,.азро-
назигацноннымн и измерительными приборами, автопилотом, внутрисамолетной связью и осве-
тительными средствами, позволящими производить слепую посадку по наземным радиостан-
циям, определять истинную высоту полета, сбрасывать технику и десантников вне видимости
земли и решать ряд других задач.

Самолет оборудован комплексной системой воздушно-электрических противообледените-
лей (теплый воздух от двигателей и электрообогрев).

Шасси самолета изготовлено по трехколесной схеме, убиравшийся в полете в фюзе-
ляж.

Самолет представляет собой сзободяонесущий моноплан цельнометаллической конструк-
ции с выеокорзспсложенным крылом и однокилевым вертикальным оперением.

Конструкция самолета приспособлена к серийному производству. С этой пельв сапо-
лет технологически разделен на отдельные агрегаты,состоящие в свою очерздь из панелей
и отдельных узлов (фиг.4).

Теоретическая схема самолета показана на фиг.5-6.

Ф С 3 Б Л Я I

Фюзеляж самолета представляет собой цельнометаллический балочно-стрингерный
полумонокок круглого сечения с гладкой работающей обшивкой,подкрепленной набором впая-
гоутов и стрингеров.

Фюзеляж состоит из четырех частей - отсеков (фиг.*):
Ф-1 - от носка до шпангоута 13,
Ф-2 - между шпангоутами 13-41,
Ф-3 - между шпангоутами 41-65 и
Ф-5 - между шпангоутами 65-68.
Отсеки фюзеляжа стыкугтся между собой хромаясилевымя болтами.
Отсеки Ф-1 и Ф-5 являются герметическими.
Для изготовления большинства элементов конструкция фюзеляжа используются листо-

вой и профилированный дуралюмян 116 (прокатанный, прессованный или штампованный). Об-
шивка фюзеляжа изготовлена из листов Д15 различной толщины. Наиболее нагруженные
элементы Конструкции изготовлены из В95. Остальные агрегаты фюзеляжа



Фиг. I. Вид самолета спереди.



фиг. 2. Вид самолета ЗЛ спереди.



Фиг. 3. Схема размещения экипажа.
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выполнены из магниевого оплааа МЛ5 и МА8.
Мидельная часть фюзеляжа расположена между шпангоутами 17-33.
В отсек-х фюзеляжа $-1 и §-5 размещайся кабины экипажа, з отсеках $-2 и Ф-3

грузовая кабина для техники, грузов и перевозимых на самолете дгде2.
Кабина штуриака расположена от носка фюзеляжа до шпангоута 4, которой выпол-

нен з виде перегородки, разделяющей кабины птурмана и летчиков.
Обзор штурману обеспечивают полностью остекленный носок и остекление между

шпангоутами 1-2.
Кабина летчиков расположена '/.езду шпангоутами МЭ. 1'пакгоуг 9 выполнен з з/де

глухой перегородки с вирезом под дверь.
В кабине летчиков размещаются оба летчика, бортикаенер:! радист.
к верхне- части кабины, мегду шпангоутами 4-8, установлен остекленный фонарь

кабины летчиков.
йезсду шпангоутами 9-13 располагаются расчеты, сопровождавшие перевозлмув тех-

нику. Для расчетов в гермокабине установлены сиденья, обеспечивающие размещение
11 человек.

Под полом между шпангоутами 9-13 расположен отсек передней ноги шасси.
Шпангоут 13, разделяющий отсеки 4-1 и §-2, выполнен в виде герметической

перегородки с вырезом под дверь.
•Грузовая кабина самолета расположена в отсеках Ф-2 и §-3 между шпангоутами-

13-43.
Между шпангоутами 22-24 в левом борту фюзеляжа имеется входная дверь размером

800 х 1480 м«.
Сверху к шпангоутам 25 к 30 отсека $-2 крепится центроплан крыла, снизу в

центральной части пола ?-2 между"шпангоутами ?7-33 расположен отсек главных ног
гасси.

Под подом фюзеляжа раполокены два грузовых помещения, в которых смон-
тированы контейнеры с подпольными топливными баками: переднее-мехду шпангоу-
тами 1?-25 с двумя баками и заднее-мекду шпангоутами 33-41 с одним баком.

В полу грузовой кабины над каждым баком имеются технологические люки.
С И Л П Е О Й пол расположен в фпзеляте между шпангоутами 13-43. Лс япангоута 34

верхняя поверхность пола параллельна строительной горизонтали, от шпангоута 3^ до
шпангоута 43 пол наклонен вниз. Низ шпангоута 43 является грузовым порогом.

Грузовой люк закрывается тремя створками - двумя передними и одной задней.
Передние створки подзешанк на двух боковых продольных балках между шпангоутами 13 -
51, задняя створка подзещдкная к шангоуту 59, располагается между зпангоутамк 53-
59.

На хвостовой части фюзеляжа расположены узлы крепления киля к стабилизатора
( на шпангоутах 59, 62 и 65), а также крепится форкиль.

Конструкция фюзеляжа включает в себя продольный и поперечный силовые наборы,
пол и обшивку, окантоаки дверей, лвков и окон, вклепанные в каркас фюзеляжа и фонари
кабин эклпаяа .

К...Р_Ы Я О
Крыло самолета высоко рас положенное, свободаонесущее,трапециевидной формы в

плане, представляет собой двухлонжеронную консгрукцию^кессонного типа, обшивка,под-
крепленная МОИШУХИ стрингерами, работает на изгиб и кручение.

Внешние обводы крыла по сечения» образованы набором аэродинамических профилей
переменной толщины. Переход от одного профиля к другому выполнен по линейному закону.
В сечении крила на расстоянии 500 мм от оси самолета применяется профиль 5-С-18»
по оси нерввры У 14 - профиль З-С-16 и по оси неряоры ? 24 - профиль ЗС-14. Геометри-
<» "ой крутка крыло не имеет. Устанавливается крыло на самолет под углом +4° к оси
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Фиг. 4. Схема технологических и эксплуатационных разъемов самолета.



»яг. 5. ОбахЛ аад аашдета в трет
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Фиг. 6. Компоновочный чертеж самолета .
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самолета. Поперечное V крыла равно: средней част» +1° л консольной -3° относительно
строительной плоскости средней частя крыла. Центроплан поперечного у не *мев*«

Крыло имеет разъемы по нервюрам Л 2 и * 14 и состоит из центроплана, двух средние
частей и-двух консольных частей.

Полный размах крыла равен 38,0 м, размах центроплана 4,6 м, длина каждой средней
частя 10,7 и и каждой консольной частя б м. Наличие разъемов у крыла обусловлено тех-
нологией сборки, а также и возможностью быстрой замены одной из частей в случае ее
повреждения.

Механизация средней части крыла состоит из двух щелевых закрылков с дефлекторами я_
пластинчатых элеронов. Механизация консольной части состоит из элеронов с триммерамя-

•сервокомпенсаторами. Каждый элерон в свог очередь состоит из двух частей^
Конструкция крыла состоит из продольного и поперечного наборов. Все элементы верх-

него продольного набора и обшивка кессона выполнены из * материала В95Т, элементы ниж-
него продольного набора и обшивка - из материала -Д16АТ. Мощные лонжероны воспринимает
часть изгибающих моментов и перерезывающие силы. Стенки лонжеронов вместе с обшивкой
образуют в поперечном сечении замкнутый контур, который воспринимает крутящие моменты.
Стрингеры крыла воспринимают осевые нагрузки от изгиба, подкрепляют обшивку и работа-
ют совместно с ней.

Поперечный набор крыла - нервюры связывают элементы продольного набора,
придают им устойчивость и участвуют в общей работе крыла.

В отсеках крыла, образованных лонжеронами и нервюрами расположено 26 мягких топ-
ливных баков. Кессоны отъемной части крыла за герметизированы герметиком УЗОМЭС-5 и
являются баками для заполнения топливом.

Элероны пельнометаллические, с осевой компенсацией, состоят из двух секпий: кор-
невой я концевой. На корневой некпии поставлен триммер-сервокомпенсатор,который ди-,
сташшонно управляется злектромеханизмом.

Конструкция носовй части крыла обусловлена наличием противообледенительной
системы и имеет полости для прохода горячего воздуха, образуемые носовой оболочкой,
обшивкой и пе гадя им лонжероном.

О П Е Р Е Н И Е

Оперение самолета свободнонесущее, цельнометаллическое, однокилевое с выступающим
форкилем. Горизонтальное оперение без поперечного У , трапециевидной формы в плане.

Руля высоты я направления цельнометаллические. Рулл имеют весовую и осевую компен-
сацию. На обеих половинах руля высоты и на руле направления установлены триммеры,

Триммеры руля высоты имеют механическое тросовое управление от штурвалов, а
гршшер руля направления имеет дистанционное управление с помощью электромеханизмов
яз кабины летчиков.

Кроме того на руле направления установлен пружинный сервокомпенсатор, который
связан с рулем направления посредством пружинной тяги.

Обледенение оперения устраняется электротермически.

ВЗЛЕТНО-ПОСАДОЧНЫЕ УСТРОЙСТВА

Самолет жмеет убирающиеся в полете шасси трехколесной схемы. 3 комплект пасся
входят: две главных ноги и передняя яога.

Щасся убирается в фюзеляж: передняя нога - назад по полету, главные яогя - вдоль
размаха крыла по направлению к плоскости симметрия самолета. Уборка я выпуск
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шасси производится от гидросистемн. Шасси можно выпустить также от ручного насоса.
Ноги шасси ФИКСИРУЕТСЯ в выпущенной и убранном положениях механическими замками.

открытие которых осуществляется гидроцилиндрами.
Отсеки ног шасси в убранном и выпущенной положениях закрываются створками, от-

крытие и закрытие которых производится гидроцилиндракя, сблокированными с механиз-
мами шасси.

При выпущенной положении шасси незакрытыми остается только малые створки, рас-
положенные непосредственно у амортизационных стоек.

Главные ноги шасси одностоечного типа, закреплены шаракрно к фвзедяху.
Амортизатор масляно-пяевматического типа с торможением ва прямом м обратном хо-

дах поршня.
Уборка и выпуск ноги производится при помощи цилиндра-подъемника,
Колеса КТ-77У 1050 х 300, тормозные с пневматиками полубаловного типа и с дис-

козчми тормозами.
Передняя нога шасси ориентирующаяся, одностоечного типа, с двумя сблокирован-

ными колесами. Нога шарниряо закреплена к фюзеляжу при помочи четырех узлов, к ко-
торым крепятся цапфы подкоса и цапфы траверсы.

Закрылки. Взлетно-посадочные двухщелевые закрылки, установленные на крыле сое
тоят из собственного закрылка и дефлектора. При отклонении между хвостовой частью,
дефлектором и закрылком образуется две щели. Максимальный взлетный угол отклонения
закрылков 25°, максимальный посадочный угол - 35°. Каждый закрылок подвешен к крылу
на пяти монорельсах при помощи кареток и приводится в движение двумя винтовыми
подъемниками.

Система управления закрылками состоит из трех частей: Командная часть с сиг-
нализацией - электрическая, силовая чаать - гидравлическая и исполнительная часть -
механическая»

Г И Д Р А В Л И К А

На самолете выполнены две самостоятельные гидравлические системы: правая,
работающая от двух гидронасосов, установленных на двигателях правого крыла, и
левая, работающая от двух гидронасосов, установленных на двигателях левого крыла.
Для большей надежности управления основными механизмами дублирована, т.е. может
производиться как от правой, так и от левой системы.

Для обслуживания гидросистемы на земле и выполнения отдельных операций в по-
лете в случае выхода кз строя обеих гидравлических систем предусмотрена система руч-
ного насоса, которая кроме работы на основной рабочей жидкости, может также работать
на керосине из тЪпливной системы самолета.

Правая система служит для:
1. Выпуска и уборки закрылков от одного из гидромоторов гидропривода управле-

ния закрылками;
2. основной уборки и выпуска шасси с открытием и закрытием створок;
3. основного закрытия и открытия створок грузолюка;
4. открытия и закрытия нижнего люка в кабине экипажа с пульта правого летчика.
5. аварийного торможения колес основных стоек шасси;
6. питания приводов стеклоочистителей;
7. питания рулевых машинок автопилота ;
8. разворота переднее стойки шасси;
9. основного открытия, и закрытия створок лвка ЦОСАБ;

10. основного открытия и закрытия явка кабины стрелка.
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Левая система ел рент для:

1. Основного торможения колес основных стоек пасся.
2. Открытая в закрытия нихнего явка в кабине экипажа с пульта левого летчика.
3. Аварийного останова двигателей и флюгирования винтов*
4. Аварийного открытия и закрытия створок лпка ЦОСАБ.
5. Аварийного открытия и закрытия створок грузолока.
6. Аварийного выпуска и уборки шасси с открытием и закрытием створок»
7. Выпуска и уборки закрылков от одного из гидромоторов гидропривода управления

закрылками.
Система ручного насоса служит для:
1. Выпуска шасси с открытием и закрытием створок шасси.
2. Выпуска закрылков.
3. Открытия и закрытия створок грузолюка,
4» Создания давления перед кранами левой системы.
5. Зарядки гидроаккунуляторов правой и левой систем.
6. Заполнения жидкостью гидробаков правой и левой систем,
7. Перекачки жидкости из одного бака в другой.
Каждая из систем состоит из трех основных групп агрегатов, связанных взаимно

трубопроводами и гибкими шлангами:
1. Агрегаты питания жидкостьп.
2. Агрегаты распределения и регулирования потока жидкости.
3. Агрегаты, преобразующие энергию потока жидкости в механическув энергию.
Обе гидравлические системы имеет общую систему наддува и дренажа баков, которая

создает нормальные условия работы насосов высокого давления при полете на больших
высотах и у земли. Общий объем правой и левой систем равен ~ 120 л. В качестве
рабочей жидкости в системах применено миниральное масло АМГ-10 (ГОСТ 6794-53).
В случае вытекания иасла из гкдробаков по какой-либо причине в полете и* в качестве
рабочей жидкости для ручного насоса может быть использован керосин из топливной
системы самолета» Номинальное рабочее давление в обех системах 150 кг/см2.

Гидравлические агрегаты в основном размещены в нишах передней и основных стоек
шасси; в кабине экипажа, в отсеке между 25-27 шпангоутами на лонжеронах центроплана
между 46-47 шпангоутами: на 55 и 59 шпангоутах и между 65 и 68 шпангоутами.

Характерной особенностью гидросистем является то, что в них в большинстве
случаев применены краны с электромагнитным управлением, что позволило установить
их в непосредственной близости к управляемому объекту, а следовательно и устранило
необходимость в прокладывании большого количества трубопроводов в кабину экипажа.

УПРАВЛЕНИЕ САМОЛЕТОМ

Управление самолетом жесткое. В кабине летчиков управление рулями, элеронами
и триммерами руля высоты - двойное. Управление пластинчатыми элеронами автомати-
ческое и кинематически „связано с управлением элеронами. Управление триммерами
руля направления, элеронов я гидроприводами закрылков - электродистанционное.
В систему управления рулем высоты, рулем направления и оэдеронами включены руле-
вые машинки автоо»лота. Управление рулем высоты элеронами и рулем направления
осуществляется посредством жестких тяг. Управление триммерами руля высоты и стопо-
рами - тросеовое.
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СИЛОВАЯ УСТАНОВКА

Силовая установка состоит из четырех турбовинтовых высотных двигателей АИ-20М
На двигателях устанавливается воздушные винты АВ-68И. Двигатели установлены в гондо
расположенных под крылом правой и левой стороны фюзеляжа. Все четыре ген долы констр
тивно выполнены одинаковыми и отличается только узлами крепления к крылу.

Воздушный винт с обтекателем его втулки . обтекатель редуктора, воздухозаббрк
капот и выхлопная система закреплены непосредственно на двигателе, который крепится
к силовому шпангоуту гондолы с помощью подкосной рамы. Конструкция капота обеспечив^
ет хороший подход к двигателе и его агрегатам благодаря откидывающийся боковым крыш-
кам, которые фиксируются замками.

Передняя кромка воздухозаборника обогревается изнутри горячим воздухом, посту-
пающим из противообледенительной системы самолета.

Горячая часть двигателя вместе с выхлопной трубой отделены от конструкпиг-крыл
специальными противопожарными перегородками из жароупорной стали.

Управление двигателями осуществляется с пультов каждого летчика посредством
секторов газа с тросовой проводкой к двигателям и выключателей электросистемы остано
двигателей.

На самолете имеется топливная система разделенная на системы правого и ле-
вого полукрыла и топливные отсеки расположенные в фюзеляже, самолета под грузовым
полом. Системы правого и левого полукрыльев обеспечивают питание соответствующих
двигателей и могут быть объединены магистралью кольцевания. В топливную систему
входят 26 мягких топливных баков, расположенных в центроплане и в средних частях
крыла, два бака-кессона в ОЧК, 3 мягких топливных бака в фюзеляне в подпольном
пространстве, система подачи топлива и система дренажа баков.

Кроме обычной заправки, через верхние заливные горловины, предусмотрена система
централизованной заправки через стандартную заправочную горловину, расположенную
в передней части правого обтекателя шасси. Управление централизованной заправкой
предусмотрено ручное и автоматическое и производится со щитке, установленного
вблизи заправочной горловины.

Емкости топливных баков
ПРШЕЧАНИЕ: данные емкости групп и заправочные емкости системы даны в соответствии

с ТУ на поставку самодета в 19$3 году.
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Нормальная заправочная емкость топливных баков при централизованной заправке

доставляет 18250 ^д литров (14130 кг при ^топл. = 0,775 г/см^)-
Максимальная емкость топливных баков составляет 19490 л. ±&>\ 15100 кг

при у1» 0,775 г/си3\.
Эксплуатационная заправочная емкость топливных баков с учетом 3# негозаправки

на температурное расширение составляет 18900 л. (11600 кг).
Централизованная заправочная емкость подпольных топливных баков при поло-

жении самолета в линии полета составляет 9020+2^ литров.
п -ЭОО
шдяая емкость подпольных бакоз с учетом 355 недозаправки на температурное

расширение составляет 9863 литра.
Заправочная емкость всего самолета с подпольными баками при централизозанксЛ

заправке составляет 27270^§ литров.
Допуск на обдую емкость и на каждую группу + 2#.
Последовательность выработки групп баков обеспечивается включением и выключе-

нием подкачивающих насосов. Имеется ручное и автоматическое управление топливной
системой, ручное - осуществляется включением подкачивающих насосов тумблерами;
автоматическое - от сигнализаторевтопливомера, расположенных в датчиках
тапливомера. Выработка топлива ведется в определенной последовательности, что обес-
печивает практически неизменяемость центровки самолета.

Контроль за заправкой и расходом топливе из крыльевых емкостей ведзтся по
указателю СЗТС-26СД, а подпсльных бьков по ук&зателю 3^-4аОА..

Самолет оборудован системой нейтрального газа, предназначенной для подачи
во время полета углекислого га-за з свободное пространство топлявных баков и созда-
ния в них взрыв обезопасной- среды, а также в качестве дополнительного средства для
тушения поаара на самолете. Еидкая углекислота помещается в шести восьмилитровых
баллонах ССУ-5. Управление системой ЫГ электрическое. Система рассчитана на боевую
обстановку.

Масляная система и система суфлирозания двигателя обеспечивает подачу масла
для смазки и охлаждения подшипников и зубчатых колес редуктора, подшипников ком-
прессора и турбины, всех приводов вспомогательных агрегатов, а также суфлирование
масляных полостей. Часть масла используется в качестве рабочей жидкости для рабо-
ты воздушного винта, системы регулирования и работы ИКМ двигателя. Масляная сис-
тема выполнена по коротк^замкнутой схеме,з которой откачивающие насосы подают
масло через центробежный воздухоотделитель и радиатор на вход в нагнетательную
ступень главного маслонасоса, минуя маслобак самодета, который служит для совмеще-
ния расхода масла из маслосистемы двигателя при его работе.

Для лучшего охлаждения масла, проходящего через маслорадкатор, за радиатором
установлен эжектор. Эжектор создает за маслорадиатором зону разряжения, благодаря
чему быстрее и лучше через туннель всасывается охлаждавший масло холодный воздух.

+2
Полная емкость каждого маслобака 58-1 литров.
На самолете установлена противопожарная система, обеспечивающая тушение по-

жара на двигателях, в гондолах, баковых отсеках и в отсеке ТГ-16Н. Тушение пожара
осуществляется составом "Фреон И4В2

П.
Для обеспечения надежного бортового запуска двигателей. АИ-2011

в задней части левого обтекателя шасси установлена бортовая турбогенераторная
установка ТГ-16И с ген елатором ГС-24А.
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ВЫСОТНОЕ ОБОРУДОВАНИЕ

Высотное оборудование обеспечивает создание и поддержание в кабинах экипажа
условий, необходимых для полетов на болышх высотах, для чего эти кабины герметизи-
рованы и снабжены комплектом высотного оборудования.

Высотное оборудование включает в себя систему кондиционирования воздуха з ге?-
цо кабинах, систему герметизации люков и теплозвукоизоляцию кадия. Герме кабины санолегь

вентиляционного типа. Грузовая негерметичная кабина кмеет систему вентиляция к ото-
пления. Система, кондиционирования является комплексной, объединявшей з единую сис-
тему вентиляцию, отопление и наддув кабин.

Давление в гермокабинах создается сжатым воздухом, поступающим от компрессора
двигателей. Изменение давления в кабинах обеспечивается автоматически регулятором
давления АРД-54.

Автоматический регулятор давления воздуха предназначен для автоматического
поддержания давления воздуха в герметической кабине по заданному закону до потолка
самолета.

Заданный закон изменения давления с высотой приведен на фиг. 7.
На высотах от земли до 2000 и. происходит свободная вентиляция кабин, при этом

избыточное давление не превышает 25 мм.рт, ст.
На высотах от 2000 до 7100 м. в кабине поддерживается постоянное абсолютное

давление, равное 596 ± 15 км рт. ст. или 0,81 кг/см2.
На высотах 7100 м. и выпе избыточное давление в кабине поддергивается постоян-

ным и равным 294 +, 15 ми рт. ст. (нормальный режшЛ или 0,4 кг/см2.
На высотах 4300м-И выше избыточное дав-ение в кабине поддерживается постоянным

и равным 147 * 15 мм рт. ст. ( боевой режим) или 0,20 кг/сы?.
Герметизация дверей на шпангоутах 13 и ^5 осуществляется с помощью резиновых

профилей, нижних лохов в гермокабинах экипажа - с помощьв надувках резиновых камер.
экипажа имеет теплозвукоизоляцио.

ОБОГРЕВ КАБИН.

Отопление кабин производится теплим, приносимым воздухом от двигателей.
3 кабинах экипажа отопление конвективное. Охлаждение воздуха осуществляется воз^ухз-
воздушным радиатором и турбохолодильником. Грузовая кабина ояьдлив&егся теплым воз-
духом, поступающим от эжектора, установленным под грузовым полом.

В эжекторе происходит смешивание холодного воздуха от заборчика на левом об-
текателе шасси с горячим воздухом от двигателей.

КИСЛОРОДНОЕ ОБОРУДОВАНИЕ

Кислородное оборудование предназначается для кратковременного питания членов
экипажа и перевозимых на самолете расчетов на случай раз-герметизации кпбин и дли-
тельно для перевозимых подразделений и раненых в грузовой, негерметичной части
самолета.

Члени экипага и расчета переходят на режим кислородного питания в случае, если
"высота в кабине" соответствует высоте ?ЧОО м.

Перевозимые подразделения и ранеиче вне герметичной части самолета обеспечи-
ваются кислородом с высоты 2400 м в течение всего полета.
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ПРИ1ШШШЕ: летчик пилотирующий самолет, находится в пасхе все вреыя полета.

В зависимости от вариантов использования и продолжительности полета на самолет
может быть установлено до шести приборов жидкого кислорода КП1-ЗОА, кроне
того, установлено двенадцать двенадцатилитровых баллонов газообразного кислорода

(используются для экипажа и расчетов в передней гермокабине при отсутствии
жидкого кислорода) и два переносных баллона КБ-3.

Расчет потребного количества кислорода при установке КШ-ЗОА

Потребное количество кислорода во всех вариантах использования самолета опре-
деляется формулой:

где ц - потребное количество хидкого кислорода в кг,
0ц - неучитываемый запас кислорода в кг/б кг на кахдыа газификатор/,
/С - количество КПЖ-ЗОА
а.̂  - средняя норма расхода кислорода яа весь экипаж в кг /на б членов

экипажа 4 кг/час/,
^ - средняя норма расхода кислорода на одного десантника в кг/час

(0,45 кг/час]
ГЦ - количество перевозимых людей,
"Ь - время полета в часах.

фактическое наличие кислорода на самолете определяется путем сложения пока-
заний всех указателей ДУМ.

Вылет с запасом кислорода на самолете меньше расчетного запрещается.
Для подачи кислорода ко всем рабочим местам экипажа и расчетов в гермокабинах,

а также к местам десантников или раненых, з кабинах установлено шесть кислородных
установок индивидуального пользования и шесть кислородных установок коллективного
пользования, связанных в обдув систему сетью трубопроводов. Самолет обеспечивается
воинскими частями в централизованном порядке шестью парашютными кислородными при-
борами КП-23, обеспечивающих членов экипажа кислородом во время высотных парашю*-
ных прыжков.

Система питания кислородом обеспечивает подачу кислорода к каждому потреби-
телю от всех установок КПЖ-ЗОА,

Раненые, лежащие на носилках, питаются через кислородные маски, подключаемые
к присоскам, установленным на стойках крепления носилок.

ПРИМШНИЕ: X. Норма расхода кислорода бралась из расчета 8 л/мин, для каждого Р
члена экипажа к 5,5 л/мин, для каждого десантника.

2. Расчет потребного количества кислорода для членов экипажа и сопро-
вождающих расчетов, находящихся в передней гермокабияе, предусма-
тривался из условий полета в разгерметизированной кабине в течение
всего времени полета.

ШРТИЮОБДЗдаИИТВДЬНЫБ УСТРОЙСТВА

Противообледенительные устройства предназначены для обеспечения возможности
полета в условиях обледенения. С этой целью в самолете используется теплый воздух-
от двигателей и электрообогрев.

Теплый воздух, поступающий от компрессоров двигателей, применяется для протхво-
обледенительных устройств крыла, воздухозаборников двигателей, радиаторов и фонарей
х&бжн летчиков, штурмана, стрелка, воздухозаборника левого обтекателя иассж.



Рн мм ртст.

*,4,3 & Г,/ В

Фиг. 7. Закон изменения давления в гзрмокабинах экипаже*
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Злектротершческяе протизообледеяительяые устройства - для обогрева передних кромок
кяля и стабилизатора, лопастей и обтекателей втулок винтов, сигнализаторов обледенения
в гондолах двигателей, лобовых стекол Фонаря кабины летчиков, нижнего стекла фонаря
кабины штурмана и приемнгесв полного воздушного давления.

Кроме этого, используется злектрообогрев для обеспечения нормальной работа аккуму-
ляторов, часов, баллонов системы нейтрального га за, нормальная работа которых может быть
нарушена при низких температурах.

ИСТОЧНИКИ ЭЛЕКТРОЭНЕРГИИ
3 качестве источников электроэнергии постоянного тока напряжением 28,5 вольт на

самолете используются 8 стастер-генератороз СТГ-12ТМО, попарно установленных на каждом
дз7Гзт еле, четыре аккумулятора 12СДУ-28, установленные в правом обтекателе шасси и турбо-
гечегаторнзя установка ТГ-16М с генераторов ГС-24А.

3 качестве источников переменного токз напряжен;' ем 115 вольт я частотой 400 герц
на самолете используются четыре генератора СГО-12, установленные по одному на каждый
и .ггзтель, и одян преобразователь ПС-15СС.

Для питания самолетчыу потребителе'/ переменным трехфазным током напряжением 36
вольт частотой 400 тэта на самолете установлены два преобразователя ПТ-150СЦ центра-
лизованно"! систем пит-анкя (одян - рабочий, второй - резервный).

Сети постоянного тока и переменного тока - однопроводные.

РАДИОТЕХНИЧЕСКОЕ ОБОРУДОВАНИЕ

Радиообооудозангле за самолете позволяет экипажу самолета поддерживать двухстосюн-
назс связь с землей на больших расстояния, осуществлять связь внутри соединения и со
стагточ.з тагле связь яе^т члгнэуа эчипажа, производить слепую посадку по наземным
радяостчнцияи, определять истинную высоту полета, производить сбрасывание техники и
Десаятяиксз зче зиимостя земли,

На самолете установлено следу алее радио обору зова кие:
Т. Связная резервная радиостанция Р-807 со средневолновым блоком ЕСВ-70 и~ приемным

тсттзоТстзоу ?ПС или УС-8,
2. Сэ^анзя ОСЧОРНЭЯ радиостанигия Р-236 с приемным устройством УС-8 или И1С.
3. Командные УКЗ рядтос^аниии Р-Р028-Й и Р-В02ГМ-И для двухсторонней связи метду

самолетами ч зе^ле! (два комплекта).
4. Автоматический радиогошас АРК-П * I и » 2 с электродистанционным управлением

злч вождения самолетов по приводным и широковещательным радиостанциям и радиомаякам,
а так-ке для опсс деления расчетного места самолета.

5. Система слепой посадки СП-50 для захода и расчета на посадку по приборам.
6. Радиовысотомер РЗ-2 с СВ-Р для определения истинной высоты от 0 до 1200 м.
7. ^эдиолокзциоянзя станция десантирования И-4 с ФАРИ-2Й для кругового обзора над

лролетаемой иестаостьй и сброса десантников я грузов вне видимости земли.
8. Стзниция ПДСП-2С для вывода самолета в район десантирования.
9. Ответчик опознавания

10. Стинция для предупреждения ГД-423.

11. Самолетное переговорное устройство СПУ-7В.
12. Ответчик СОД-57М.
13. Аварийная радиостанция Р-851 аз комплекта специального оборудования при посад-

ке самолета на воду,
14. Радионавигационная система РСШ-2С
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15. Рентгенометр ДП-ЗБ.
16. приемник РПЧ-С.
17. Допплеровский измеритель истинной скорости и угла сноса (ДИСС-5).
18. Магнитофон Ш-61БГ
19. Радиопеленгатор АРК-У2 с приемником Р-852.
20. Автоматический фотоаппарат "ФАРМ-2И.

ПРИМЕЧАНИЕгНа изделии ооеспечеяа возможность работы радиопередатчика
р-836 с поиёыником РПС и соответственно радиопередатчика

РСБ-70 с приёмником Ж-8.
ПРИБОРНОЕ ОБОРУДОВАНИЕ

Приборное оборудование самолета обеспечивает полеты в различных метеорологичес-
ких условиях днем и ночью; решение различных навигапионных и тактических задач; авто-
ыаткческое вождение самолета с помощью автопилота; контроль работы двигателей, обору-
до накич и систем.

Основная часть аэронавигациинно-пилотзшного оиорудования размешена на приборные
досках в герчокабинах самолета и пультах летчиков» штурмана «радиста, стрелка.

На самолете имеются следующие аэронавягаиионно-йикотажные приборы: Высотомеры
ВД-10, указатели скорости КУС-1200, вариометры ВАР-ЗОМ П серии, авиагоризонт дистзюги-
снный 4ГД-1, компасы КИ-Л.З, указатель поворота ЭУП-53, астрокомпас ДАК-ДБ-58, термо-
ч'-зтры наружного воздуха ТНВ-15, часы АС-1, автопилот АП-28Д-2, секстант перископи-
чзскиГ ЗП-Ш, указатель числа "Ч", системы, входящие в комплект припельно-навигаиион-
ного ^зшлекса ПНК-1.

АЗАРТНЫЕ СРЕДСТВА СПАСЕНИЯ 5КШАЖА

Аварийное оборудование обеспечивает, в случав азария, покидания самолета в
"олгте вс^ми членами экипажа через нижние лвки и через грузовой **ж.

При аварийной посадке самолета с убранным шасси или на воду выход из самолета
осуществляется четзез входную дверь, грузовой люк, верхние лпКй, расположенные в носо-
?ой и хвостовой части фюзеляжа, и через тр» легкооткрывающихся аварийных люка,располо-
женных по бортам фюзеляжа (2 - в левом и один в правом).

При вынужденной посадке вдали от населенных пунктов экипаж самолета имеет
запас продовольствия .размещенный в четырех съемных бортовых сумках. Две сумки рас-
положены на боковом кронштейне пульта ножного управления правого летчика, одна сумка
расположена с левойо стороны на шпангоуте Л 9 на крышке РК, одяа в кормовой кабине на
шпангоуте * 62 по левому борту.

Для связи имеется съемная радиостанция Р-851, размешенная на левом борту
грузовой кабины у шпангоута * 42.

На случай вынужденного покидания самолета в воздухе каждый член экипажа снаб-
жен индивидуальным парашютом типа СП-1.

По команде командира штурман, радист, бортинженер и летчики покидают самолет
через низший аварийный люк. Стрелок покидает самолет через аварийный люк кормовой
кабины.

При вынужденной пооадке на воду для экипажа самолета имеется специальный плот
СП-12 на двенадцати человек.
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Для выхода и выноса плота из грузовой кабины через верхний аварийный лвк имеется
аварийная леотяипа, установленная на правом борту грузовой кабины мгжду шпангоутами
«Л 42 и 46.

Вынесенный из самолета плот необходимо расчехлить и привести в действие специаль-
ный вентиль для заполнения плота углекислым газом. На плоту имеется специальная фала с
карабином для удержания плота вблизи самолета на время проведения аварийно-спасательных
работ.

На пл-ст необходимо также взять бортовые сумки с запасом продовольствия я радяа-=_
станции Р-850.

СПАСАТЕЛЬНЫЙ ПЛОТ СПЛ2
/устанавливается в/часты>/

Спасательный плот СП-12 изготовлен из прорезиненной материи и представляет собой
надувную площадку круглой Форш с куполообразным тентом. Площадка /нижняя часть плота/
состоит из трех надувных концентричных колец, расположенных в одной плоскости, соедине-
нных двенадцатью надувными радиальными распорками. Каркас тента также надувной.

Основные данные плота:
а) наружный диаметр 2775 мм;
б) высота общая 1425 мм;
О высота внутри плота 1000 мм;
*) грузоподъемность 1300 кг;

д) время наполнения
углекислым газом 2,5 мин.

Все надувные детали плота разделены на три отсека, из которых два отсека напол-
нится углекислым газом из двух баллонов, а третий отсек наполняется воздухом с помощью
ручного меха.

Плот имеет два входа, расположенные на противоположных сторонах тента. У входа
имеется траншей из тесьмы и ручки для влезания спасающихся из воды на плот.

По периметру бортового кольца плота закреплены спасательные лееры из пенькового

В комплект плота входит:
1. Два углекислотных баллона емкостью 2,35 л с рабочим давлением 170 ат с заря-

гом углекислоты 1700 г.
2. Два металлических разъемных весла.
3. Ручной «ех со шлангом для наполнения отсеков плота воздухом.
4. Пловучий якорь, изготовленный из хлопчатобумажной материи, закреплен к плоту

юсредством б мм фала длиной 10 ц. Он предназначен для уменьшения скорости дрейфа.
5. Черпак, изготовленный из прорезиненной материи. Предназначен для удаления

воды иэ плота.
6. Аварийные пробки,предназначенные для заделки повреждений /отверстий,пробоин

диаметром до 30 мм/ в надувных камерах плота.
7. Соединительный конец с карабинами длиной Ю м предназначен для удержания

плота возле самолета после выбрасывания его на воду,
б. Мягкий резиновый баллон для воды.

ФОТООЕОРУДОВАНИЕ
Самолет оборудован современной фотоаппаратурой, которая имеет дистанционное

управление от командных приборов и предназначена для фоторазведки и плановой аэрофото-
съемки маршрутов,площадей и отдельных объектов в дневных и ночных условиях.

На самолете устанавливается фотоаппарат АФА-42/50, АФА-42/20, для дневного фото-
графирования и НА-МК/25 для ночного фотографирования.

Аэрофотосъемка может производиться на различных высотах в зависимости от масштаба
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с-ьемки. Для выполнения двухмаршрутного фотографирования фотоаппараты ДФА-42/50, уста-
навливаются на автоматически качающейся фотоустановке типа АКАФУ-ЗЗМ, а фотоаппарат А§А*
--Й/20 на отдельную специальную раму, на которую может устанавливаться и фотоаппарат
АФА-ЗЗМ.

Для обеспечения фотографирования ночью на самолете могут быть повешены четыре
ФОТАБ-100-80.

НДЯТМНПЕ ОБОРУДОВАНИЕ.
Агрегаты наземного оборудования обеспечивают осмотр и обслуживание самолета на

зеиле, подготовку к вылету и послеполетные работы, хранение самолета и его агрегатов,
устранение дефектов, а также проведение мелкого ремонта и регламентных работ в аэрод-
ромных условиях.

Наземное оборудование, в зависимости от назначения, подразделяется на следующие
группы агрегатов и приспособлений:

- агрегаты для обслуживания самолета - стремянки, лестницы, приспособление для
консервации двигателей, переходник для подогрева двигателей и др$

- приспособления для буксировки самолета и транспортировки отдельных агрегатов -
- буксировочные водила, буксировочный трос, тележка для перевозки агрегатов .самолета;

- оборудование для подъема и снятия отдельных агрегатов - гидроподъемники, приспо-
собления для замены колес, приспособления для снятия и установки двигателей, стропы
для снятия крыла, оперения, винта и т.д.;

- средства заправки самолетных систем - шланги, переходники, заправочные поплавки
заправочная линейка и т.п.;

- средства опробования и отработки самолетных систем - приспособление для провер-_
ки герметичности кабин, термометры, противообледенительной системы, приборы для провер
ки давления систем, приборы для зарядки пневматиков колес и др.;

- средства хранения самолета и его агрегатов - чехлы, заглушки, маты для работы
на агрегатах, упорные колодки под колеса; контейнеры для хранения наземного оборудо-

вания.
Кроме вышеуказанных агрегатов и приспособлении, в комплект наземного оборудования

входит набор инструмента , необходимого для эксплуатации и обслуживания самолета, а
также для проведения регламентных работ. В набор инструмента входит: инструмент для те-
хника по обслуживанию самолета, техника по электрооборудованию, группы обслуживания ра-
дио, радионавигационного, кислородного и приборного оборудования..

2. ТЕХНИЧЕСКИЕ ДАННЫЕ САМОЛЕТА

Геометрические данные самолета см. таблицу 9 2,
Таблинв 2.

пп
I

I.
2-
3.

4.
5.
5.

Наименование данных ,
* *

2

I. ОБЩИЕ ДАННЫЕ
Длина самолета
Размах крыла
Высота самолета на стоянке при необжатых
пневматиках
Клиренс при стояночном обжатии шасии
Стояночный угол самолета
Прицельный угол атаки крыла при посадке и полном

Размер или :
тип , Примечание

з '• ь

33, Им.
38,00 м.

11,44м.
0,73 м.
1°30'
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обхатии амортизации главных ног шасии
7. Расстояния,от плоскости симметрии самодета:

- до оси внутреннего двигателя
- до оси наружного двигателя

8. Наименьшее расстояние от конца лопасти винта
внутреннего двигателя:
- до борта фвзеляха
- до земли при стоянке

9. Высота порога грузового пола над землей
10. Расстояния от 25# САХ крыла:

- до 25# САХ ГО
- до 25* САХ ВО

П. ФЮЗЕЛЯЖ

1. Длина

2. В ы. с о т а

3. Ш а р и н а

4. Диаметр фвзеляха в цилиндрической части
меаду шпангоутами 17-33

5. Площадь миделя
6. Удлинение
?; Объем герметических кабин:

'- передней
- кормовой

д. Внутренние размеры {грузовой кабины:
а/ объем
б/ длина

в/ ширина по полу:
- мехду шпангоутами 13 + 25

я 30 > 43.
- меаду шпангоутами 25-30

г/ высота:
- меаду шпангоутами 13 - 25
- меаду шпангоутами 25-30
- меаду шпангоутами 30-43

9. Разыерн грузового л ока:
-длина
-ширина между открытыми передними
створкам*

-•ирина. по шпангоуту 59
-по ооя шпангоута В 43 при снятых створках
груволока

10. Объем грузовых помещений под полом - переднего
. заднего

11. размер входной двери

12°30'

4,715 м.
9,533 м.

0,66 м.
1,89 к.
1,414м,

16,03 м.
14,85 м.

33,1095 а. Габаритная с кор-
мовой башней.

4,50 м. Габаритная с цен:
ропланом.

4,55 м. Габаритная по об-
текателям шасси.

4,10 м.
14,07м?
8,1

18,5 м/
2,8 м?

123,30 м1*
13,50 м. Меаду шпангоута-

ми 13 - 43.

3,50 м.
3,0 м.

2,50 м.
2,40 м.
2,60 и.

7,659м

?,100м
2,620м

3,11 м

II, И *л

5,3 м3

800X1480 мм.
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I :

Д. К Р Ы Л О
1. размах:

- крыла
- центроплана

2. Площадь / с надфюзеляхной частью/
3 . Д л и н а :

- средней части крыла
- консольной части крыла

4. Средняя аэродинамическая горда
5. Хорды крыла:

-в плоскости симметрии самолета
- по разъему с центропланом
- по разъему средней и консольной части крыла
- концевая

6. Удлинение крыла
7. Сужение крыла
8. Стреловидность крыла по линии 25# хорды
9. Поперечное У крыла /между плоскостями хорд

центроплана и средней частьв крыла/
1С. УГОЛ установки крыла относительно оси

фюзеляжа
11. Профиль крыла:

- на 0,5 и от плоскости симметрии самодета
- ло осям нервюр 6 14
- по концевым сечениям крыла

12. Поперечное V крыла (между плоскостями
хорд СЧК и съемной частью крыла)

13. Элероны:
- длина
- хорда в % хорды крыла
- общая площадь элеронов
- площадь триммеров-сервокомпенсаторов

(на левом и правом элеронах)
- площадь осевой» компенсации в %

от площади элеронов
14. закрылки (двухщелевые, выдвижные);

- длина
- хорда в % хорды крыла
- общая площадь

15. Пластинчатые элероны:
- ширина одной пластины
- площадь максимально-выдвинутого

пластинчатого элерона

38,014и.
4,60 и.

121,73 м2

10,70 м
5,0073 м.
3, 45 м.

4,73 м.
4,362 м.
2,65 м.
I,69 м.

II,85
2,80
6°50'

,4

С-5-18
С-3-16
С- 3-1 4

5,80 м.
31.00
7,84м* а б, 45* о крыла

0,84 м2

29,00

10,96 м.
35,00
27,00 м. 22,2 % 5 крыла

0,56 м.

0,13 м^ Двух пластин
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I

I
•

2.
3.

4.
5.
б.

7.
8.
9.
Ю.

II.

12.

13.
14.

1.
2.
3.

4.
5.
б.
7.
8.

9.
10.
II.
12.
13.
14.

: 2

17. ГОРИЗОНТАЛЬНОЕ ОПЕР5НИЕ (Гс).

Размах
Площадь ГО с подфвзеляхной частьо
Площадь стабилизатора с подфвзеляжной
частью
Площадь руля высоты (ЕВ)
Средняя аэродинамическая хорда ГО
Хорды ГО:

- в плоскости симметрии самолета
* концевая
Удлинение ГО
Сужение ГО
Стреловидность ГО по линии 25* хорд
Поперечное V ГО

Угол установки стабилизатора
относительно хорды крыла

•Осевая компенсация РВ в * площади
РВ
Площадь триммеров РВ
Профиль ГО

У? ВЕРТИКАЛЬНОЕ ОПЕРЕНИЕ (ВО)
Высота ВО над палубой фюзеляжа
Высота съемной части ЗС
Площадь ВО (площадь трапеции
без форкиля;
Площадь киля
Плояадь руля направления (РН)
Площадь форкиля
Средняя аэродинамическая хорда ВО
Хорды ВО (трапеции):
- на уровне палубы фюзеляжа
- корневая (по отъему)
- концевая
Удлинение ВО (трапеции без форкиля)
Сужение ВО (трапеции без форкиля)

Стреловидность ВО по линии 25* хорд
Площадь триммера РН
Площадь пружинного сервокомвенсатора
Площадь осевой компенсации РН в *

*•

12,196 м.

3 :

26,95 м2 22, 2* 5 крыла

19,85 и2

7,10л2

2,39 м.

3,284 м.
1,165 м.
5,5
2,82
9°5б'
0°

-4°0»

29,00
0,78 м2 I

N АСА-СО 12

5,83 м.
4,52 м.

21,534 м2

14,99 м2

6,544 м2

6,10 м2

4,05 м.

5,66 м.
4,78 м.
1,73 м.
1,58 м.
3,27
15°5'
0,268 м2

0,446 м2

73,6* 5 ГО
26, # 5 ГО

1,0* <? РВ
мод.

17,7* <-> крыла
69,6* *$" ВО
30,^ 6* ВО
5,01* <5 крыла

4, I* & РН
6,8* 0 , РН

площади руля
15. Профиль ВО

32,00
МАСА-ООЮ-0012 МОД.
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У1. Ш А С С И

1. Колея:
» по наружным колеса»
- по осям амортстоек

2. База шасси
3. Главные ноги:

- число колес на кахдой ноге
- колеса арочше, тормозные

КТ-77»
- максимальный ход амортстоек
- стояночное обхатие амортстойки
- начальное давление в амортстойке
- давление в пневматика* парки

А50-7
Ц. Передняя нога:

- число колес
- колеса полубаллонные, нетор-

моэные
- максимальный ход амортстойки
- стояночное обхатие амортстойки
- начальное давление в амортстойке
- давление в пневматика*
- обхатие пневматиков на стоянке
- угол поворота колес

5. Минимальный радиус разворота
при рулехке

5,412 м.
4,92 и.
9,576 м.

И.

1050 х 300 мм.
340,0 мм
220,0 мм
29,0 кг/см^

6,5 кг/см2

900 % 300 мм
410,0мм
200,0 мм
17,0 кг/см2
5,0-кг/см^

40,0 им.
! 35°

13,75 и.

К292/1У

ПРИМЕЧАНИЕ: отклонения элеронов, рулей, триммеров и закрылков си.
таблицы на стр. 58 59

ОСНОВНЫЕ ДАННЬР ДВИГАТЕЛЯ АИ-2РИ.

**.
•

пп:
I.— * .

Наименование данных
с*

2

Величина

3

I. Число оборотов двигателя:
а) на рабочих рехимах
б) на рехиме малого газа

2» Взлетный -режим работы двигателя
а) эквивалентная мощность (11-0,

V* 0 м/сек, Р=7бО и«. рт. ст.
1= * 15°С)

б) часовой расход топлива;

12300 + 90 об/мин.
10400 + 200 об/иин.

для двигателя АК-20М не более 1030 кг/час
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Э. 1ш устимое время непрерывной

работы дв»гателя
- на взлетаем режиме

на яоминалънш режше

- ва крейсерских режятх

• за налои газе

4. Приемистость двигателя /вря пере-
воде сектора газа плавно за
3-4 еех/

5. Сорта топлива - керосины

6. Сорта масла

7. Расход масха

8. Габариты двигателя:
- длина
- яяряяа
- высота

9. Сухой вес двягателя:

:̂ дднэдг дзягдшя

I. Часовой расход тозлявч на режиме взлета
для условия Н «О, V «О, Р » 760 им

не более 15 мни.
я ее более 2,5< от ресурса
двягателя.
яе ограничено, но яе более
326 от ресурса двягателя.
не ограниче-Ч В пределах
во V ресурса
30 дан. работы

двигателя
вез еграяяче-
1ЯЯ.

Не бодве йОсек. ра аемде.
Не более. 10 сек. в полет?

ГССТ ГО227.62
я ях смеся

Смесь масел по объему:
75< трансформаторного
мясла по ГОСТ 982.56
яля авяацяочное масло
по ГОСТ б«7.53 я 25*
масла 43-20 яля '4К.?3 по
ГОСТ 1013-49 «-20С по
ГССТ 9320-60.

Не более :0,9 кг/час (лаиг.
АЙ-ЗЗМ )

3095 мм
693 мм

1106 мм
Д340*$ кг- (Л1-ЗОМ)

более ГОЭО

не более 510
не более 5<Ю

2. Иахсимальво-допуетямая температур* газа
за турбиной в °С:
а) На взлетном режиме Ю Я-8000 м

свыше Н-8000 и г»ри^//* *15С1 ..........
4) На земле • в полете да Н-8000 м

яа номиналм ом режиме .................. не более
3. Главный масляный насос:

условное обозвачеяяе ...................... ГШ-20Ц
4. Командно-топливный агрегат:

условное обозначение ...................... КТА-5Ф серии ОС -3
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5. Регулятор оборотов:
условное обозначено • •*•«,.»»*«*«•*«««.»•••**«•...«

6. Пусковые катуяп
условное обозначение .............................. I КН1-П5-Т

7. Оборота двигателя • номеят отключения
стартеров в мш ................................... 5400-5900 (42». 46)

8. Гаравтя*ии1 срок службы двигателя
жо вервой перебора ................................ 3000 час.

9. Компрессор:
Степень иовмаенкя давления ш номинальном
режжме (Н-8000 и шУ- 175 и/сек.) ...............;. 9,2

Ю. Топлникме фореунжя:
условное обозначение ............................... КО
тхп.... ............................................. пентробехная,

ода отвальная
11. Давлен ж топлива перед форсункам

на взжтиом режиме; кг/см ........................ не более 65

12. Прокачка шел а через двигатель на
ноулнальаш рекине пра температуре
входящего масла 80 + 5° С, л/иян .... .......^. ..... не более 125

13. Производительность МММ при оборотах П2Н прогиодавленяя
ротора двигателя 12300 об/мин, давления на 5° кг/см не менее
входе 3,5 *0,1 кг/см и температуре 80*5° С 12,5 л/мин.

14. Сухой вес двигателя не должен прерывать,
КГ ................................................ 1040*2*

ЗАВИСИМОСТЬ РЕХШШ ДВИГАТЕЛЯ АИ-20К
ОТ ПОЛОЖШ1Я УПРТ-2

при Н - 0; Р„ - 760 мм РТ.СТ. 1Н- + 15'С; У=О

Рехим двигателя Л1РТ-2 Экая валентна я лента
_^_____________________________________(5 Л,С)_____

•ал. 98-Ю5 4250-г<
ном: в* + 2 3550

0,89 пои* 72(^2 3020
0,75 яом* 60+ 2 21В5
0,6 дом; 52~+ 2 2130



оснпвннт; ДАННЫЕ ВМТА АВ-68И.
1. Тип винта - левого вращения, тянущий, флюгерный с автоматический изменением

шага.
2. Диаметр винта в м. - 4,5 м.
3. Число лопастей - 4.
4. Аэродинамическая серия лопасти - серия четырехлопастныз:

винтов АВ^-бВИ с пересчетом на
перекрытие К = 1,325.

5. Тип регулятора - Р-68ДК ( для двигателя АИ-ЗЗМ)

6. Рабочие обороты винта:
П( * 1075 об/мин.
И.2* 908 об/мин.

7. Обороты винта, при которых происходит фиксация лопастей центробежным
фиксатором шага (ЦФШ), отрегулированные на спецприспособлении—Н05+Ю об/ииа

8. Обороты расфяксации не менее 1100 об/мин.
9. Время ввода винта во флюгерное положение:

а) на работавшем двигателе - не более 10 сек.
б) на неработающем-двигателе - не более 20 сек.

10. Время автоматического ввода лопастей во флюгерное положение
не более Ю сек.

11. Время вывода винта из флюгерного положения на неработающем двигателе:
а) в полете - не более Ю сек.
б) на земле - не более 25 сек.

12. Углы установки лопасти:
а) углы минимального сопротивления вращению

(угол запуска)- 0°
б) угол промежуточного упора - 12°
в) угол флюгера - 83 30'

13. Диапазон изменения углов установки лопастей - 83°30'
14. Вес винта без токосъемника ТС-4Д (ТС-5)

и деталей установки обтекателя - кг 385 + 23*

1ВШТНО-ТРАНСПОРТНОЕ ОБОРУДОВАНИЕ
Десантно-транспортиое оборудование самолета обеспечивает транспортировку

вояс1? и различных воинских грузов, воздушное десантирование войск с артиллерийской,
инженерной и другой боевой техникой и перевозку больных и раненых.

Самолет оснащен десантно-транспортным оборудованием в зависимости от ва-
риантов применения:

- сиденьями для размещения солдат;
- грузовыми трапами для погрузки техники;
- кран-балкой для погрузки тяжелых грузов;

^ - транспортером ТГ-12М Для сброса груза;
- ввартовочшми узлами для крепления техники;
- лебедками ГЛ-1500ДП
- санстопками и санлентаии с привязными реыяяыи;
- столикаыи для медработников и другим санитарным оборудованием.
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Переоборудованже самолета жз одного варианта применения в другой моет производи!

ся силами обсдужжващего техсостава • не требует спедаальных прнспособжнжй ж квструме
та.

Десантирование и транспортировка войск,а также воинских грузов • боевой техники
на самолете ыогут осуществляться путем:

- парзшютного десантирования до 58 солдат;
- посадочного десантирования 93 солдат с вооружением;
- групповой и парашютной выброски воинских грузов в штатных парашютно-десантных

тарах типа ПДЫМ-47, ПДУР-47 и 1Ш1-120 общим весом 9,9 тоня (включая вес транспортере
- парашютного десантирования боевой техники с сопровождающими расчетами,а также

грузов согласно варианту загрузки;
- перевозки до 60 больных или раненых на унифицированных армейских носилках с со-

провождающими медработниками (санитарный вариант).
Возможна перевозка 60 носилочных и 16 сидячих раненых с тремя сопровождавшими

медработниками я
- перевозка 40 носилочных и 45 сидячих раненых с тремя сотрожпомнмтмг медработнв

каик,
Для принудительного введения в действие парашютов при покидании десантниками само

лета, в грузовой кабине установлены четыре троса диаиехрои 8 мм, к которым с помощью
карабинов подсоединяются выгязные фалы перешивов. После сброса вытяжные фалы
убираются Б фюзеляж с помощью иеханкзка ИВТ-ЭОО.

Парашютное десантирование людей и боевой техники производится в диапазоне скорост"
ЗОСивДО км/час через грузовой лас.

В аварийных случаях парашютное десантирование солдат я боевой тгхникк обеспечивав'
ся и на белый их скоростях до крейсерской скорости включительно (Н«ЮООм, индикаторная
скорость -500 км/час).

Групповая парашютная выброска воинских грузов в штатных парашютно-десантных тарах
парашютное десантирование боевой техники осуществляется с помощью легкосъемяого тран-
спортера ТГ-12М через грузовой люк.

Погрузка воинских грузов«несамоходной артиллерийской я инженерной техники в само-
лет производится по приставным трапам с помощью двух электролебедок ГЛ-1500Д1.

Самоходная техника погружается по трапам своим ходом.
Грузовые трапы перевозятся на самолете *

Г Л А В А П
АЗРСДИНАМИ'ШГЛЕ И ДЕТНО-ТШИДСКЯЕ ДАШМЕ СА!ЮЛШ

I. ОБЩ СВЗД5НИЯ ПО АЗРОДЯЕАМЖЕ СА'-КШЕТА
Аэродинамическая компоновка самолета выбрана с учетом требования получения яаклуч

ших летных данных при одновременном обеспечении удобства эксплуатации и надежности
самолета.

Самолет имеет низкорасположенный фюзеляж с болнаяи объемом грузовых кабин и высо-
корасположенное крыло и оперение. Низкое расположение фюзеляжа обеспечивает быстроту
загрузки и разгрузки самолета при посадочном десантировании и улучшает условия сброса
грузов при парашютном десантирования. Высокое расположение крыла и установленных на
крыле двигателей предохраняет двигателя и воздушные винты от повреждения песком,мелки-
ми камнями я другими предметами при эксплуатации самолета на неподготовленных аэродро-
мах, что повышает безопасность полета я удлиняет срок службы силовой установки.

Высокое расположение крыла уменьшает дополнительное сопротивление,связанное с ин-
терференцией крыла я фюзеляжа. Дополнительным преимуществом высокого расположения кры-
ла являются более выгодные условия вынужденной посадки с убарняымя шасси как на сухо-
путный аэродром,так к на воду.
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Крыло большого удлинения ( Я » 11,55),- составлено из аэродинамических профи-

лей С-5-18, С-3-16 и 0-3-14, обладающих, хороший несущюип свойствами с незначи-
тельным: лобовым сопротивлениЕм]прй высоких' числах М, что.обеспечивает малый коэффици-
ент лобового сопротивления самолета ( СхтсЧ = 0,035-Х ж высокое аэродинамическое
качество ( /Ст«х= 15), необходимые для получения больших максимальной скорости
и дальности полета.

Располоаение более несущих профилей С-3-14 на концах крыла, а менее несущих
С-5-18 в корневой части крыла обеспечивает получение хороших характеристик попереч-
ной устойчивости и управляемости на больших углах атаки.

При такой компоновки крыла срыв потока при больших углах атаки начинается с цен-
тральной части крыла и постепенно распространяется к его концам. Благодаря этому
самолет не имеет тенденции к сваливанию на крыло при срыве.

Крыло оборудовано двухщелевыми выдвижными закрылками большой площади, что обеспе-
чивает получение относительно малой посадочной скорости самолета (210- 250_км/час)
и связанной с этим малой дистанции пробега при посадке.

Для дальнейшего сокращения пробега самолета при посадке предусмотрено такзсе тор-
мозсение воздушными винтами путем перевода их лопастей на малый угол установки.

Использование отклонения закрылков на 25* при взлете в сочетании с относительно
малой удельной нагрузкой на крыло и значительным (порядка 20+25#) увеличением коэф-
фициента подъемной силы за счет обдувки крыла винтами обеспечивает малую длину раз-
бега при взлете.

Механизация крыла, система тормоасения винтами на посадке, автомат торможения ко-
лес и сравнительно невысокое давление в пневматиках позволяют получить хорошие вкпет-
но-посадочные характеристики самолета и эксплуатировать его на грунтовых аэродромах.

Для улучшения маневренности самолета на земле предусмотрено управление носовым
колесом шасси от педалей летчика.

Самолет обладает хорошими характеристиками устойчивости и управляемости на всем
диапазоне скоростей и центровок.

Для уменьшения усилий на органах управления рули и элероны имевт большую аэроди-
намическую компенсацию, обеспечивающую приемлемые усилия на всех режимах полета при
пря?^ом знаке усилий (без перекомпенсации). Кроме того, на руле направления установлен
кинематически связанный-с рулем пружинный сервокомпенсатор, угол отклонения которого
зависит от усилия на педалях (вступает в работу при усилии на педалях более 15 кг).

На всех рулях имеются триммеры, а на элеронах - триммеры-сервокомпенсаторы, поз-
воляющие сбалансировать самолет и снять усилия с органов управления на любых режимах
полета; включая и полет при остановленных двух двигателях с одной стороны.

Наличие на самолете четырех двигателей само по себе обеспечивает высокую степень
безопасности полета.

Для дальнейшего повызения безопасности полета предусмотрена система автоматичес-
кого флвгирования винта в случае отказа на взлете (при N ^0,7 ном), которая
а дальнейшей будет заменена системой всереэкмного флюгирования, системой принудитель-
ного флпгиг.ования винта и системой аварийного флвгярования.
Наличие этих систем обеспечивает возможность установки лопастей винта по потоку при
любом случае отказа двигателя.

Горизонтальны» полет при двух отказавзих двигателях возможен на высотах до
50СО м.

При неудачном заходе на посадку с двумя неработающими с одной стороны двигате-
лями и запланированными винтами самолет имеет возможность уйти на второй круг.

Посадка самолета при двух зафлзгированиих винтах с одной стороны незатруднитель-
'п. Поляры самолета и кривые С,, =* р / оС / прн различных числах М, убранных
часси и закрылках, а также взлетная к посадочная поляры изображены на фиг. '3, 9 , 10.
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П. ДЕТНО-ТЕШЧДСКИД 1АНШЕ

I. Максимальные к мияииажане скорости Полета

В мблице введены значения максимальных скоростей и чисел М по высотам по-
лучвнше при рабоа- на максимальной /ВЮ° Л1РТ/ и номинальном /В4°УПРТ/ режшах че-
гнрех двигателей, и номинальной редине трех двигателей, при среднем полетном весе
49000 кг.

Таблица 4.

Умах ст. км/час М ст.

Н ст.
и

4 двигателя

100°
УПРТ-2

,

; 84°
: УПРТ-2
:
•

3 двигате-
ля

84°
УПРТ-2

4 двигателя

100°
УПРТ-2

184°
: УПРТ-2
**
*»

3 двига-
теля

84°
УПРТ-2

0
2000
4000
6000
8000

10000

520х/
574 V

637*/
679
683
640

520х/
574х/
632
654
653
625

.
-

557
564
566
-

0,424
0,431
0,547
0,596
0,616
0,595

0,424
0,481
0,542
0,574
0,594
0,580

_
.

0,478
0,496
0,512

*•

На фиг. 11. показаны кривые максимальных и инициальных скоростей по высотам и
кривые ограничения скоростей по высотам в стандартных условиях по скоростным напорол

ТйКЖв ПО ЧИСЛУ 1Е.

В таблице 5 приведены значения минимальных скоростей полета при различных углах
отклонения закрылков, рехииах работы четырех двигателей и положениях шасси.

Таблица 5.»

«и " Рехим раб
• гателя В

пп : УПРТ-2

I. 20
2. 84
3. 20
4. 20

эты дви- Высота, по-лета в м.

4800
5000
4000
4500

Закрылки
шасси град.

Убрано 0
Убрано 0
Выпудено 35
Выпущено 25

. Полетный Скорость
- вес в кг помета по: вес * кг приборам
: км/час

49000 220
43500 215
50250 152
49500 165

X/ условия ограничения скорости по скоростному напору

« 1300 кг/м , V* з * 520 км/час, индикаторной
скорости у земли.
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Фиг. 8. Поляры самолете » кривые Су* 7 -
Закрылки и аесси убраны.
(Но результатам продувок моделей
в трубах Т-ГО1, 1-ГОб



Фиг. 9. Зависимое " х
г 3 У 1 а

Зькрылки и шьоск убраны.
(По роаультьтьм продувок

модллчй в грубе '1-ДО6 ЦьГИ)

фиг. Ш. Поляры самолет» и кривые Су
при взлетном и посадочном положениях
закрылков, шасои выпущено.(Но резуль-
таты* продувок моделей в трубе Т-ДОЙ ЦАГИ).
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300 600 •700 всаУиа. км/чек

Фиг. II. График максимальных скоростей и чисел И
по высотам в сандархных условиях.
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2. Дальность полета.

Максимальная практическая дальность полета самолета АЕ-12БКпри взлетном весе
61000 кг. на высоте 8000-ЮООО м. с заправкой топлива 23600 кг (.97% полной емкости
тошшвных баков) с остатком топлива 1550 кг (на I час полета на режиме максималъ-
но5 дальности на высоте 8000-10000 ы) и равна 6450 км.

Наивыгоднейший условиями полета на максимальную дальность Я В Л Я Е Т С Я :
- высота полета 8000-ЮООО м
- истинная скорость - 575 км/час О= 0,538)
- километровый расход - 2,90 кг/км
При снижении высоты полета километровые расходы резко увеличиваются и максималь-

на0 дальность полета уменьшается.

3. Скороподъемность ^ потолок самолета
В таблице 6 приведены данные по скороподъемности и потолкам самс-.ета для взлет

н :х весов 51000 кг и 54000 кг при номинальном режиме работы четырех и трех двигате-
л е й .

Таблица б

я с т
ч

; \/у М/се« '

' 4 двигателя

1 — : ——
1 54 т. : 51 т.

т '• о ' т

V3 двига-
теля

51 т.

,_ * СТ ./УИН

4 двигателя

54 т.: 51 т.
/4 г^ " Г.

1
1

: х/ |
: 3 двига,
: теля -,
151 т. ;
: 7 ' '

^пр . км/час
4 двигателя

54 т. ; 51 т.
я ! Р

х/
. 3 двига-

теля
: 51 т.

Т"

350
350
350
350
330
316
310

305
298

х/ В/нт неработелцего дв'.тагеля во флсгегноч пологеник.
хх/ Прг.ктичрск;'й потолок.

РрактическкЯ потолок (}взл.= 56000кг - 9600 м - 300 и
Время набора высоты I (м^н) при Ь взл = 560СО кг
Н = 8000 м. = 2 3 , 6 мин. + 1 , 2 мин.
Я = 4000 м. = 8 , 5 мин. + 0,5 мин.

•Л

2^00
4СОО
ССОО
ессо
92С1'
1СОСС

10500
11100

9,5
•8,9
8,2
Г, с;
*• ' Ч ̂

4,3
2,6
1,5

0,5ХХ/

-

11,1
10,3
9,2

7,7
5; 5
ЗЛ
2,6

1,8
0;5Хл/

6 ,4
5,6
4,8
3,5
1,5
С, 5
-
_
-

0
3,6
7,5

12,1
18,2

'' 24,5
СО, 4

38,6
-

0
3,1
6,6

10,3
15,4
2Г",0
23,8

27,4
3(',4

0
5,6

12,0
20,1
33,0
54,0
-
-
—

340
340
340
330
310
296
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Тайлйца ба

На 4 двигателях
Нет.

И

0
1000
2000
3000
4000
5000
6000
7000
8000
8600
9СОО

: У/^.
: м/сек

7,1
6,8
6,5
6,3
6,0
5,15
4,0
2,8
1,65
0,9
0,5

Сет.
: мин

0
2,4
4,9
7,5

10,2
13,3
16,8
21,8
29,4
36,1
45,7

: Vпр.
: км/час

360
360
360
360
360
360
360
350
зад
334
330

1
-Л ——————

1 Нсгп-
! м

0
1000
2000
3000
4000
5000
5800
6000-
6400
-
-

На 3-х двигателях
.' \6.гл73 1: м/сек

3,9
3,7
3,5
3,25
2,6
1,7
1,05

0,85
0,5
-
-

.* 1 ст.
: иин.

0
4,4
9,0

14,0
19,8
27,8
37,4
41,0
51,0
-

-

: Упр.
: км/час

350 _
350
350
350
350
350
342
340
336
-
-

На фиг. 1̂  л 13 показаны кривые вертикальной скорости гъ времени набора высоты
для полетных весов 46000кг - 61000кг до практических потолков, при работе четырех
-: трех двигателей на номинальном режиме (84° УПРТ-2)

4. ВЗЛЕТНО-ПОСАДОЧНЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ
Взлетные данные саиолетд ( Оз = 25 )

Таблица II

6ь* (кг)

51000
54СОО

: У от р.
: км/час

213
219

Ьреа$ . д/ рссз(
\ с грунта : с бетона

950 715
835

Длина взлетной дистанции (и.) до набора высоты 25 л.
3 -= 25° & взл>= 56000 кг - 2100 и.

Скорость отрыва по прибору Упр. (км/час) $ = 25° при
3*

С^ьзл. - 56000 кг - 221 ки/час

Длина разбега (м.) 56000 кг - 890 и.= с.; 25 при
Длина воздушного участка взлетной дистанции (до набора высоты 25 и)1 при

взлетных весах 51 - 54 т. составляет 900 * 1200 и в загисиыости от взлетного веса и от
техники пилотирования.

На ф:;г. 14 -приведены завхсикости

разб. Уотр.
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Таблиття 18 ТТя

^ВЗЛ.кг
Уотр.

км/час
Цазб.

с бетона (и)

61000 230 1230
|на взлетной дистанции (до набора высоты 25 м) для (?4* - 61 т
|ляет 2520 и
юадочные данные самолета ( ^ « 35°)

Таблица № 12

Спос
кг)

•'€000
53000

| Упос
км/час

210
225

(«) ПР° *

800 + 960
970 + 1100

3. 351 при пос. 52000 кг приПосадочные данные
посадке на бетон:

Длина пробега - 900 - 950 и.
Т5йсадочная дистанция - 2100 м'. УПОС~. = 226 - 230 км/час.

Длина воздушного участка посадочной дистанции ( с высоты 25 м'до приземления
составляет 850 * 1100 и в зависимости от посадочного веса и от техники пилотирован:'.

Таблица 12а

С пос
к

Упос.
км/час

проб.м.
5000С
52000
58000

216
226
232

870
900

1125

Длина посадочной дистанции ( с высоты 25 м) составляет:
для 6 пос. =^0 т - 1885 м
для (г пос. = 52 т - 2100 и
для 0 пос. = 58 т - 2260 м.

На фиг. 15 приведены зависимости Vпос.
На этом графике нижний предел длин пробега соответствует эффективному использо

ванию тормозов колеи на пробеге при максимальной сокращении времени начала торнохе-
н/я воздушными винтами после приземления.

Верхний предел длин пробега соответствует "нормальному" режиму торможения само-
лета, когда торможение колес осуществляется лишь в конце пробега при использовании
торможения воздушными винтами.
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На.*
12000

ново
10000

эоса
3000

7000

6000

1000

часа

3000

гооо

аоо

-
—ч?

/
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Фиг. 12 График :даксимальаьп< вертикальных схорссто,:;
времени и скорости ньбора по высотам в стьнд&ршых
условиях нь комикьльнсч с ^;ще рьбо!ы двигателей.

'О га за чо зо
зво

Фиг. 13. График цьксшлальных вертикальных скоростей,
вреиеня и скорости н&бора по высотам в стан-
дартных условиях на номинальном рехше при
работе трех двигьтелеа.
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5. Устойчивость и управляемость самолета.
1. Продольная устойчивость и управляемость.___

Продольной устойчивостью называется свойство самолета самостоятельно возвращать
ся к исходному режиму полета после устранения возмущения, нарушающего этот реглш и
изменяющего условия равновесия сил и моментов в плоскости симметрии самолета. Разли
чают устойчивость по перегрузке, при определении которой р&ссиеиривают возмущение пс
углу атаки при постоянной скорости полета и псрсиенкои нагрузке, и устойчивость по
скорости1, при определении которой рессиатриваит возиущзшш но углу атаки при поатоя!
ной перегрузке и переменной скорости полета.

Основным фактором, определяющим продольную устойчивость самолета, как по псрегр
ке, так и по скорости, является центровка, т.е. координата центра тягести относител
но средней аэродинамической хорды (СЛХ), выражаемая в процентах СЛХ.

Центровка, соответствующая безразличному равновесию моментов, т.е. характеристи-
кам самолета на границе устойчивости и неустойчивости, называется нейтральной цен-
тровкой. Зависимость нейтральной центровки самолета АН-12БК огскорости полета показа-
на на фиг. 18, из которой видно, что нейтральная центровка по перегрузке составляет
45 * 50# САХ.

Диапазон эксплуатационных центровок самолета составляет 16 * 32$ САХ.
Предельно-задняя центровка определяется условием наличия не менее 1052 запаса

устойчивости по перегрузке по отношению к нейтральной центровке и составляет 22$ СА.'
Предельно-передняя центровка определяется возможностью получения посадочного уг-

ла атаки при отклонении руля высоты на 20? и составляет 1б>& САХ. Вторым условием,
определяющим предельно-переднюю центровку, является величина ус/.лия на штурвале уп-
равления при посадке, которое не должно превышать 25 кг. Это условие точно не выпол-
няется, и усилие на штурвале при посадке с центровкой 1Ь% САХ составляет 45+ 50 кг,
что не препятствует эксплуатации самолета, так как необходимость посадки с такой
центровкой очень редко встречается.

2. Боковая устойчивость, и управляемость.

Характеристики боковой устойчивости ,-. .,,.^....лености самолета определяет условия
устранения случайных возмущений в полете по углу скольжения и кт>е«у, возможность
парирования возмущений при взлете и посадке с боковым ветром и возможность папирэ-
вания разворачивающих и кренящих моментов при одностороннем отказе дпкгателя.

Самолет. АН-12БК»блздает удовлетворительными характеристиками боковоЗ устойчивости
и управляемости, обеспечиваемым1/ достаточной плг.-;адыэ вертикального о';срен::я, пра-
вильно выбранными поперечными V крыла (4*= +1° у сроднен части крила и У=-3° у
консоли)и достаточной площадью органов управления.

Для обеспечения устойчивости и управляемости самолета на земле в первой половине
разбега при взлете и второй полоьине пробега при посадке, когда руль направления
мало эффективен из-за низкой скорости, на самолете имеется-управление передним коле-
сом шасси от педалей летчиков.

Для взлета и посадки самолета с боковшл ветром под углом 90° к линии ВПП устанав-
ливается предельное значение скорости ветра - Ю м/сек. При необходимости отдельные
взлеты и посадки могут выполняться опытным командиром корабля при боковой составляю-
щей ветра до 15 м/сек.

Самолет на всем диапазоне эксплуатационных центровок и пол-ишх весов , на всех
режимах работы двигателей и высотах полета обладает достаточными статической и ди-
намической боковой устойчивостью.



ЧЬ 47 48 ^9 50 И 52 53 54 55 56 57 58 59 6О

Фиг. 14. График зазкснмслп о:сорости отрыва и длины
разбега от взлатйого веса зауслета.

УЗ V»/ 45 Чй 47 48 49 5О 5 36 & $8 50 60 6*
СпскШ.

Фиг. 15. График зависимости скоросгти призецлзния и
длины ръзбега от посадочного веса саиолетв.



Фиг. 16. График изменения нейтральных
центровой по перегрузке Х^у и ско-
рости Хн<р в зависимости от скорости
полета для высот 4000 и 8000 и и полохе
ние предельно-задней и предельно перед-
ней эксплуатационных центровок самолета

- нейтральная центровка самолета по
перегрузке ;

лф - нейтральная центровка самолета по
скорости ;

- режим работы двигателей в по
УПРТ-2.гоо час

Фиг. 17 Балансировочные кривые для планирования
прямолинейного полета без крена на режиме полетного малого газа.
(Шасси убрано;
^ - 20°; 0,2 N ном.)

Н ср «СО м;



-чо

Фиг. 18.

37% ел*. «-

и Р. V) (ДляБалансировочше кривые о в и РВ = ?{ "у (для пря-
молинейного полета без крена при взлетном режиме работы дви-
гателей ( Хв
И ср = «СО и)

°100 ; шасси убрано; О(о.

«г
Ч.О

-А.»

ВО
40

20
а
-га .

, ̂ > ели 6. чвЧаохг;1*:

Залааве-ировочние кривые для прямолкнейного
без крена на взлетнок $«хяш* рай-оты двигателей

уйрано; 0; ВДЮ «) I
«100 Ч
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**
40

- чл
-6,0
-9.0
-40

40

-га

Фиг. 20, Балансировочные кривые для пряиоли-
нейного полета без крена на режиме полетного малого газа

разим 0,2 N ном; шасси убрано;-20°;

0; Нср » 8000 и

А
Ч
О

~Ч

-8

20

о
-го

Фиг. 21 Балансировочные кривые
для режимов ноиинала / о&& = 84°/ и го летного кал ого газа
/ р6_ = 20°/ с открытый грузовым лвкоы. (Сасси я закрылки
убраны ; - Нср = 1000 и ; САХ)
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*•л
•в-л

о-а
-га
-зо-чо
-во

гае чоо Ч5У

Фиг. 22 Бала ней рово чине .кривые о к ?в * ^/К/для прямолиней-
ного полета без крена с открытым лвхои стрелка-радиста для
ре2имовО,84 и 0,2 номинала.
Исходная балансировка с закрытый локон на Упр =• 390 км/час;
Нср . «00 п.
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На всех режимах и высотах полета самолет легко балансируете я,

Полет при трех работающих двигателях (вкнт крайнего неработающего - во флвгерно*
положении) никаких затруднений для летчика НР представляет •

Возможно продолжение полета на двух работавших с одной стороны крыла двигателях.
а также уход на второй круг и посадка.

При отказах одного любого двигателя при разбеге; при отрыве от зеили; при набор-
высоты к в горизонтальной полете и при одностороннем отказе двух двигателей, распол
зсешшх на одной стороне крыла; при правильной технике пилотирования самолет сохраня-
ет управляемость и устойчивость в полете и опасных положений нз создает.

Боковая (колебательная) динамическая устойчивость оценивается по характеру и
периодам затухания искусственно вызванных колебаний, кроме того сравниваются угловь
скорости / ^ и и? '/ относительно продольной /х/ и вертикальной /у/ осей.

Боковая динамячесхая устойчивость самолета характеризуется величинами ГИ.зат.
и X . Первая из этих величин обозначает уиеньыеккз амплитуды (затухания) колеба-
ний угловой скорости крена и рысканья за один период колебаний.

Величина ГПзат. должна быть возможно больше для быстрого прекращения колебав я:
самолета при действии возмущений и для предотвращения раскачки самолета при полете "
болтанку .

ВеличинаХ представляет собой отношение анплитуда угловой скорости крена к аипл/.
туде углоьои скорости крена к амплитуде угловой скорости рысканяк прк колебаниях са-
молета I: должна находиться в определенных пределах для удобства пилотирования самолс
та, .т. к. возмущения по крену сопровождаются движением- рысканья и должны парироватьс-
координированныа отклонен иен элеронов и руля направления. По -требованиям ВЕС для са-
молетов Ш класса характеристики боковой динанической устойчивости должны находиться
в следующих пределах ГПзат. = 3, %= 0 * 1,0.

Фактически у самолета АН-12БКэти величины жензт несколько отличные значения:
Шзат *= 1,6 * 1,3 и %,= 1,5 + 1,7, Однако опщ: летной эксплуатации к от-

зывы летчиков показывают, что самолет АН-12БКудобен в пилотировании, и поэтому ука-
занные отклонения величин /Пзаг и X от нормы не являются недостатков самолета.

3. Крайние режимы по дета
К числу крайних режиаов полета относятся сл/чь:! с^т^зи одного или двух двига-

телей с одной стороны самолета. В результате появляющейся "рг этом несиш/етрии тяги
возникают значительные разворачмвапсие к креняк::е момент!:, для парирования которых
требуется большие отклонения рулей и соответственно большее усилия на штурвале и
педалях управления.

Величина несккыетрии тяги завдскт от положения г.кнта отказавшего двигателя и
от режима работа двигателя, скиметркчио отказавшему» При установке лопастей в:шга
отказавшего двигателя во флпгеркое положение сопротивление винта значительно иенызе,
чей при работе винта в режиме авторотацли на упоре. Гс-зворачивапщкй и крепяскй иомен
ты прк работе двигателя, скиметричного откгззгислу на пз лотком или номинальной рети-
ме значительно больие, чеч прк работе на 1т.лои резкие.

На трех рьоо1'ьюд:х ДБ-ЛГПТ злго: о з:. ..г:г;:ч.-.<г;.:1!«:>-! вишч"- с.1>:сг.1с.з^«11с двг.г&т >ля
с&цолст 1ло:хет совераьгь взл^т^р.пгитьльпк?. пс.-::-т /рьзгсггг: о крелси 15 -̂33°
и набор высоты при зз.}ла'::с!4 н-.'со дс ЛОСЮ.с?. ..рогЛ".!чрз:сп.1 поюлок пп;: псл?т::о::
весе 51СООКП состивлло-х 9сШц.

С двумя нер&бот&юадмй двигызляии и Зо^даг'лровиншчи в:ытши оъиолзть ио-.ет
совершать горизоншьльныЯ полет, р&зьорсты с крэ.-юи Юг1о°и кьоор висоты, до практи-
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ч ее кого потолка 4750 м (при взлетном весе 47000 кг)»

у Обеспечение безопасности полета

Наличие на самолете четырех силовых установок обеспечивает высокую степень без-
опасности: полета.

Однако, особенности работы силовой установки с турбовинтовым двигателем и автома-
тическим винтск изменяемого шага заставляют предусматривать', "специальные системы флв-
гирования.

При отсутствии системы флвгироваяня регулятор винта, отказавшего двигателя- быстро
устанавливает лопасти винта на промежуточный упор. В результате винт переходит в
режим работы встречного двигателя (авторотации),' отбирающего знерппо у воздушного
потока,и расходующего мощность на прокрутку ротора отказавшего двигателя. В этих
условиях вмят создает большее аэродинамическое сопротивление, называемое отрицатель-
ной тягой. -

Для устранения возможности появления большой отрицательной тяги винта при отказе
двигателя и связанных с отрицательной тягой разворачивающих и кренящих моментов на
самолете предусмотрены следующие системы флюгирования воздушного винта.

1. Принудительный ручной ввод винта во {флюгерное положение от флюгерного насоса
после нажатия на кнопку флюгирования КЭД-37М

2. Принудительный аварийный ввод винта во флюгерное положение от ыаслонасоса
регулятора при подаче в регулятор гидросмеси из самолетной магистрали.

3. Автоматическое флюгирование винта путем включения флюгерного насоса по эл!к-
трической команде от датчика автофлюгера двигателя в случае падения крутящего момен-
та при работе двигателя на режимах от 0,7 номинальной мощности я выше до взлетного
режима (взлетный автофлюгер).

4. Автоматическое флюгирование винта по гидравлической команде датчика на валу
винта при появлении чрезмерной отрицательной тяги на всех режимах от полетного пало-
го газа до1 взлета (автофлюгер по отрицательной тяге).

5. Автоматическое флюгирование винта путем включения флюгерного насоса по элек-
трической команде от датчика двигателя при раскрутке турбины до предельно допустимых
оборотов.
ПРИмИАНИЕ: последние два вида флюгирования отключены на двигателе по бюллетеню

* 55900172 (63).

6. Детно-технические ограничения.

• Для самолета с усиленным центроплане^ крыла:
~ взлетный вес - 61000 кг*'
- посадочный вес - 50000 кг

Ха. максимальный посадочный вес -58000 кг
2а. Допустимые отдельные посадки

с весом до 60000 кг

В указанный вес не входит 500 кг топлива, заправляемого сверх нормы на стоянке,
до взлета,
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ПРИМЕЧАНИЕ: I. Максимальная десантная нагрузка без снятия
оборудования, устанавливаемого в счет десант-
нов нагрузка, и за счет недозаправки топливом - 20000 кг

2. Максшально допустимые скорости полета опреде-
ляются вз условий:

а) максимально допустимого числа М - М « 0,7
б) максИ1ально допустимого скоростного напора

(кратковременно, на планировании с ограничен-
ной маневренностьв) СЬмахтах* 1800
Индикаторная скорость при этом Уб тах тах. . 610 км/час

в) Максимального скоростного напора в горизонталь-
ном полете (без ограничения времени полета) Птвх>= 1300 кг/и2
Максимальная скорость при этом на номиналь-
ной мощности двигателей (84° УПРТ) VI тах* 520 км/час

На фиг. 23'показан график ограничения скорости полета по высотам из
условий допустимых скоростных напоров и числа М.

3. Максимально допустимые скорости полета, независимо от положения шас-
си, с закрылками, выпущенными на угол:

4 - 45° УПр - 300 км/час
35° Упр « ЗСО км/час
25° Упр -340 км/час

» « 0, пасс и выпущены Упр * 350 км/час
Ц. Иаксимальные положительные и отрицательные эксплуатационные перегру

ки, в зависимости от полетного веса, по прибору, установленному на доске летчика
(таблица ? 13).

Таблица > 13
/"*

9
Птах.

3

\ 43000 |

2,57

-1,25

45000 | (̂8000

2,51 2,42

-1,23 -1,21

ЭОО'бо ; 53000

2,39 2,

-I, 19 -1

35

,17

5. Положения центра тяжести самолета:
- предельно-переднее, допустимое

(при посадке) -1б# САХ
- предельно-заднее, эксплуатационное -32#САХ
Максимальные эксплуатационные перегрузки (по маневру)

Таблица № 13а

&• кг
Птах.

: 60000
-2,23

: 56000 :
2,39

53000
2, «3

: 50000

2,54

:%000
~2,б1

: 45000
2,7

: ВДОСО
2,89

Предельно-передняя центровка для взлетных и посадочных весов свыпе
56000 кг - 18# САХ.

х/ До особого указания наибольший угол отклонения закрылков 35°.
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Г Л А В А Ш

I. ВГООШЕ ДАНШЕ И ШТРОШ САЧОША
I. Весовые данные самолета

1. Максимальный взлетный вес самолета - ЫООО кг
2. Нормальный взлетный вес самолета - 54000 кг
3. Нормальный посадочный вес самолета - 50000 кг

а/ Для 10< посадок посадочный вес - 52000 кг
(из условий прочности колес)

б/ Допустимыотдельные посадки
с весом хо - 53000 кг

4. максимальная запрашка топливом в криле - 11600 кг
( у -0,775 кг/см9), нз них 500 кг
топлива используется на гонку я
рулежку,не входящие во взлетный
вес самолета.

5. Максимальный посадочный вес
6. Допустимы отдельные посадки

с весом до
7. Десантная нагрузка при (

- 58000 кг

- ылюо кг
--ГО050 кг

-?5720кг ^ 0,5*

- 331ЭО ±0,5 *

. Вес пустого самолета (с ПИК я ПТБ).
Центровка 2Ч5ССАХ * ТА .
Во взлетный вес самолета входит:
Вес пустого самолет ч с оборудованием,
устанавливаемым в счет десантной на-
грузки (точнее указан в формуляре
самолета). Этот вес состоит из весов:
а/ Конструкции самолета:
1. Фюзеляж.
2. Крыло.
3. Хвостовое оперение.
4. Главные ноги шасси.
5. Передняя нога шасси.
6. Управлением самолетом.
7. Гидросястема.
8. Сиденья экипажа,
б/ Силовой установки:
9. Двигатели ЛИ-20А или ЛИ.2С!1.

10. Управление двигателями.
11. Топливная система.
12. Противопожарная система и система нейтрального газа,
в/ Оборудования:

13. Аэронавигационное.
14. Радиооборудование.
15. Электрооборудование.
16. Кислородное.
17- Несъемное фотооборудование.
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г) Высотного оборудования:
18. Система кондиционирования воз дута.
19. Тепдозвукоизоляпия.
20. Герметязапия доков.
21. Прот*20обледенительаая система крыла.
22. Отоплен».
д) Десантного оборудования:
23. Боковые сиденья десантников в грузовой помещении.
24. Схдеяья десантников в гермокабине.
25. Грузовые трапы без настилов в походной положении.
26. Боковые трос» принудительного открытия параивтов.
е) Стехлового и бомбардировочного вооружения,
ж) Бронирования экипажа,
э) Санитарного оборудования (несъемного)
и) Оборудования комфорта:
27. Облицовка внутренняя.
28. Потолок.
29. Шторы на окнах в грузовой кабине.
30. Коврик в кабине «турмана.
31. Окантовка окон.
32. Бортлестниш.
к) Битового оборудования (огнетушители, аптечки)
л) Несливаеиых остатков топлива и ыасла:

масла - 125 кгг

1. Экипаж в составе б человек с парашютами - 540 кг
2. Топливо (полная заправка.У » 0,775) в

крыло и подпольные баки -22066 кг
ПРИМЕЧАНИЕ: Без учета 500 кг топлива, дополнительно заправляемого для запуска,

гонки я рулежкн перед взлетом,
3. И а с л о - 338 кг
*. Боезапас - 200 кг
5. Кислород - 32 кг
6. Боргпаек - 30 кг
Ш. Максимальная десантная яагрузка за счет

недозапрзвки топливом и без снятия обору-
дования, устанавливаемого на самолете в
счет* десантной нагрузки. -20000 кг

ПРИМЕЧАНИЕ: Нормальный боезапас считается - 193 кг
Допо.иятельяый боезапас - 63 кг
берется в счет десантной нагрузки.

Вес пустого самолета в формуляре дается с учетом оборудования, устанавлива-
емого в счет десантной нагрузки, состоящим из.весов:
а) аварийной станции Р-851 - 20 кг
б) санитарного оборудования:
1. Столики медработника 3 «т, - *,9 кг.
2. Бак питьевой I «т. - 3.820 кг.



-52-

в) баллонов для газообразного кислорода 12 шт. - 210 кг
г)._турбогенератора ТГ-16М, - 220 кг
д) радиокомпаса АРК-11 №2 и проблеске во го маяке ОСС-61) -» 70 ЕГ

П. Центровочные данные самолета
1. Центровка пустого самолета^

Центровка пустого самолета
( с оборудованием, установленным в счет - 24^
десантной нагрузки)
ПРИМЕЧАНИЕ: в эксплуатации центровка самолета определяется с помощью

центровочной линейки.

2. Метод теоретического, определения центровки самолета
I) Принятые системы координат и положение средней аэродинамической хорды.

Основная система координат ХОУ:
- начало координат, точка пересечения оси шпангоута 25

со строительной горизонталью самолета;
- ось X направлена нъзьд по строительной горизонтали ;
- ось У направлена вверх от строительной горизонтали.
Крыльевая система координат ХдОУц :
- начало координат совпадает с началом САХ;
- ось X направлена вдоль САХ;
- ось Уо направлена вниз перпендикулярно САХ.

Положение САХ показано на фиг. 24

2. расчет центровки
Подробные теоретические расчеты взлетных, полетных и посадочных центровок,

а также пересчет центровки пустого самолета при снятии или установке нового обо-
рудования производится в следующем порядке:

а) Заполняется таблица по форме:

пп Наименование весовых
объектов

—— 1 ————— | —
! РХ ,
! кг.м 1
! !

X
м

— г—
1
1
1
I

р !
кг !т

У
м
| РУ
! кг.м.I

Принятые обозначения:
р - вес устанавливаемого или снимаемого объекть;

Х,У - координаты его центра тяжести в основной системе координат;
ГХ, РУ - статические моменты весового объекта, относительно принятой сис-

темы координат.
б) Суммируются моменты РХ, РУ и веса.
в) Определяются координаты центра тяжести самолета Хт и Ут

в основной системе из ординат.

г) Определяются координаты центра тяжести самолета Х„Л и УТО
в крыльевой системе координат.
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Хт - Хв

то - С X, -
где: Хв , УВ - координаты носка САХ, в основной системе координат:

д) Определяется центровка самолета в %% САХ Хто и УТО

'то

ВСАХ
'то

ВСАХ

гае %АХ - средняя аэродинамическая хорда.

Фиг. 24. Полевение средней аэродинамической хорда.
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В. ДАННЫЕ ПО ПРОЧНОСТИ СА1СШЕГА

Самолет по своецу назначение является веманеврендаш и по клас 1фикации самолетов
в нсрах прочности 1953 г. отнесен к классу "В* тал 13 и 14 (пасс шрские, транс порт-
ике, десантные самолеты).

Прочность самолета в полезных случаях обеспечена для максимального -полетного
вес-8 60000 кг, что соответствует максишшъшиу ззхетвсму весу 6ГООО кг. , за вычетом
веса топлива на взлет и набор высоты до 4000 м. ярззгон до расчетной скорости
(4^=1000 кг),

Прочность самолета в посадочных случаях обеспечена для веса 58000 кг.
Максимальная эксплуатационная перегрузка Птах» 2»23
Минимальная (отрицательная) эксплуатационная 3
перегрузка Птй> « 1,18
3 расчете прочности приняты следущие значения скоростных напоров:
1. Максимальный скоростной напор длительного горизонтального полета

= 1300 кг/«2, что соответствует полету на номинальной мощности без ограничения
ареиени с V инд. допустимой равной 520 км/час.

2. Максимальный скоростной напор планирования (^тая- тшх. «1800 кг/м2,- который
ограничивается принятым максимальным значением числа II = 0,7 и Уинйтах.,,
раиной 610 км/ч ас.

Максимально допустимая индикаторная скорость полета с выпущенными закрылками
на ̂  = 35°

У = 300 км /час.
Максимально допустимая индикаторная скорость при выпущенном шасси и убранных

закрылках V- 350 км/час.
Максимально допустимая индикаторная скорость с выпущенными закрылками на 25°

V- 340 км/час.

Для обеспечения возможности эксплуатации с грунтовых аэродромов самолет снабхев
пневкатикаии низкого давления (5,0 + б,5ькг/см2), и прочность шасси обеспечена при
максимальной неравномерности нагругения колес, предусмотренной нормами прочности
(0,7 * 0,3).

3 расчете прочности принята максимальная эксплуатационная перегрузка в центре
тяхести самолета при посадке К?Е= 2,5.

Кабины экипажа я стрелка загерметизированы и обеспечивают эксплуатационный
избыток давления 0,4 кг/см^

Грузовой пол самолета и ввартовочные узлы обеспечивает транспортировку грузов
и боевой техники весок до 15 т.
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НИВЕЛИРОВАНИЕ САМОЛЕТА
Нивелировочно-регулировочный черте* самолета дан на фиг. 25
При нивелировании надо соблюдать следующее:
1. Нивелировочные точки на крыле, фсзелязсе и оперении ставить на нижних поверх-

ностях, точки засверливаются я обводятся красной краской в виде кружочкзв диаметром
10 мм.

2. Ось самолета в плане строить через точка 5 2 и 4.
Отклонение точек I и 6 от оси, проходящей через точки 2 и 4:
- точки 1 не более 3 мм; точки 6 не более 6 мм.

Таблица нивелиров очных замеров без учета и с учетом
веса конструкции и двигателей»

Таблица У 16 _

Цель замера

I

1

1

I
1

Наименование замера
мы

?

Размеры баз
учета веса
конструкции и
двигателей

ш
т

размеры с учет-1

веса конструкшш
и двигателей

М.Ы

а

Установка $-1
в линии полета

Установка §-2
в линию полета

Установка §-3
в линии полета

Установка Ф-5
в линии полета
Установка
фюзеляжа

Установка
крыла

Поперечное

V крыла

Превышение точки
I над 2

Превышение точки
4 над 2

Превышение точки
6 над 4

Превышение точки
8 над 7

Превышение точки
6 над I

Превышение точек
5 л над 5п и
3 л над Зп
Превышение точки
II над 12

Превышение течки
13 над 14
Превышение точки
15 над 16

Превышение точки
13 над II

139,9 ±

74,3 ^ 2

47,6 * *

196 ± 4

210,9 А

3172, 4 * 2 ЗГ70 —

133 -139,5 ± 2

2386,9 - 2 2387 -

140

70 -

135 * 10
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Установка
стабилизатора

Поперечное

стабилизатора

Установка
самолета
в линии
полета

Превышение точки
13 над 15

Превышение точки
13 л над 13п
Превышение точки
24 над 23

Превышение точки
26 над 25
Превышение точек
26 л над 24 л и
26 п над 24 п
Превышение точки
25 л над 25 п

Превышение точки
б над I

Превышение точки
13л над 13п

Превыиение точки
Пл над Ц п

180 + 4

Разность между левым
~л правым замесами до-
пуск, не более 8 «и

219 *б

Допускается
224 * ° с разностью
размеров между правы*
и левым замераки не
более 12 ни

50,5 А 3

26,9 ^ 3

50,04* 2

^3

2386,9 ± 2

0 ± 2

50 * ^

27 *3

. о
49 ~

О ^ 3

2387

О * 2

Превышение точки
л над 15п



Теоретическая

Сима зчн&а лахрыакв

I
\л

Фиг. 25.
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^а»1Вов_о.тад_о8Э.ня8- эл еррно Вд_р уд§д_и_тр_й ммерр.в

: Отклонения в градусах : Отняонекия Б ы«.
-с имен о вание органе в

управления" : вверх • : шиз : вверх : вниз
2 I 5 : ~4"————;————Г

.,..„^.4 замер Б , о
5 точке 1= 20 25° Х * 15° - 1° 164,5 ± 6'5 99,5 1 6?5

Т-ЛМУГ з г ер она за- 0 ± 1 ° п ' '- + ч - ^ ч *
& 19 6 х 6 * 21 ~ 3>3 21 ~ 3'5

яр зо 1Г-5МП енса тер
на замер з точке _,_ ,о -о

+ -!-п _ + < ? _ _ + О , 0
19 9° - 1°45' 16° - 1° 40' 32,5 - 1,5 54,5 Г 5Я

^/,-ь г з ворога, начало влезс вправо влзво вправо
(йкатад пру ГЕННОЙ тя- + о •
•%, замер в точке Э: 15е ~ 1и 16° ~ 1 410 ~ 25 410 ~ *

„о - 1° ?я° - 1° «зя ~ 25 «да - 25

поворота, уавд,и-
-:ое отклонение,

учер в точке 31 25° ~ х 25° " -1" 638 " ~° 638

Грй»:>'-"г пуня поворо-
ту Э ,̂«|? Б точ 28

5 1 * 4

руля поворота + д + и-«. .« А. .л Ш <з ~ - =;1 у ~ •*

С -:? зс компенсатор

. + ,0 п > ,о 51,2 " * 51,2
31 13°30'~ -1 13°30'

с

Руль высоты замер „ ^ п + ^ + с с
г тс'-гг, « 28 28° Х 1° 15° ± * 149 4 5'5 30 ± 5'5

Тгп.м;,)ер руля внес-
ТЕ замер в точке

-1 ^7 ^.тсоссовое 4. п -»- о ± * * * «•-
7пра»««) 12° 1 10 12° ± ^ 32,9 * 3>5 32,9 - *>*

Начало выхода плас-
тинчатого зл-~она
при отклонении + ^о +6 ,5
элерона на 3° - 30» 20 - 3,5

Полный выход
пластинчатого
элерона 140~ °
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Таблица ЗШЯЗОБ отклонений закшлкоз.

Зид откдненкз
Отклонения в градусах

левый : правый

Отклонения в ш*

левый ; правый
*

ВблетныЯ угол

25° * Т° 5 А

25

25° *•

25° ±

Корневое сечение:
638,9 ± 25 538,9 - 2'
Концевое сечение
386 * 386 15

Посадочный угол
1Е° + 1°35 —

Копневсе сечение
,ос ± 25 855 *

К"нпе з о е с зч енд.е:

О + Г35 * 533,3 ±



Таблица нивеливовочных зацепов силовой установки
без учета и с учетом прогиба и закрутки конструкции кшла

Точки А 5 Б В А | Б В

коргкон- Кор-:кон- кор-:кон кор- кон-:кор-:кон:кор-:кон-
мотоустановка не-:соль не- :соль не- :солв-не- соль:не- :солв-не- :солк

вая:ная вал :ная вал :ная вал нал :вая :кая:вая :ная
* • • • * • •

• • • * • • •
• * • » » • *
• * * • • • •• • • * * • •
• * • * • • ** » • • • * *

Без уче

Превышение внешних
точек над строительной
горизонталью.

Превышение внешних
точек относительно
внутренних.

сд
00

и
ш

и

1— (

М

1П

та веса С учетом

0
елел
ел

^
•*
су

соел
ел
9

•а-
СУ

э*
с?

ел
ел

03•а-
С- +1
ел
о

ел
ел

ел

<м
•И
ел

+1
0
9

ел
+1

с-

веса

03

+1
<мсмел

,

ю

•Ч
§ел

1

-'

I
1

1

Превышение внешней точки А над внешней точкой Б; с учетом веса;
корневая - 44 * 10; консольная - 40 д 12.
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ШТОЗСЕ ОГОРТДОаиш; КАШЕ САМСЕЗТД

оборудование, включающее з себя сидения экипажа, туалеты, шторки на
фонари а окна кабины, светофильтры, декоративную облпяозку, вешалку для одежда, элек-
трозсофевзргу 5КЗ-3, терыосы, пепельница и сумки бортпайка, обеспечивает нормальные
условия работы экипажа при длительном полете на разных высотах.

Две нешалкя с пятью крсчкауи слеза 2 тремя крсчкаия справа установлены на шпан-
гоуте Л 13 з кабине сопровождающих грузы.

Светомаскировочные занавески на окнах кабан выполнены из знаменного фая, пере-
мешаются вдоль окон по направлявши профилям.

Дня ограничения хола занавесок имеются специальные заглушки.
У всех членов экипажа имеются пепельницы: у штурмана - ка стенке зшаягоута Я 4

слеза; у летчиков - на моторных пультах; у рздяста - на правом мостике пилота, на эта-
жерка под аппаратуру электрооборудования; у стрелка - аз кислородном шитке по правому
борту.

Термосы емкостью I л. размещены: три - з передней кабине между 7 я В шпангоута-
ая яа левом борту; один - на стенке шпангоута Я 4 со стороны штурмана ; один - а кабинз
стрелка яа стенке 68-го шпангоута.

Па 9 шпангоуте з кабине расчета установлена электрокофеварка 2КВ-3, емкостью
14 литров, предназначенная Для варки кофе и кипячения питьевой волы. Зле ктро кофе вар-
ка представляет собой прямоугольный сак с двойными стенхамя, аежду которым» помешеяа
тепдоязоляпля яз стекловаты.

На передней стеяхв рзсполоаеяо водоиеряое стекло я края для слява жидкости.
Внутри бака расположено специальное приспособление для варка кофе, которое при кипя^
чеаяи воды снимается. На кронштейнах крепления электрокофе варки установлен съемный
сливкой бачок для улавлизааия капель жидкости из крана.

Аптечки: одна - в кабине штурмана между 3 и 4 шпангоутам» у правого борта ;
три - в кабине летчиков; две - на левом борту, одна на правом борту между 7 и 8 шпаа-
гоутаыя; одна - з кабине стрелка.

Сумки бортпайка: четыре - в передней кабине и одна - в кабяяе стрелка.
В передней кабине расположены: одна - на правом борту на боковой стенке мостя-

ка пилота, две -на стенке двери шпангоута 9 со стороны пилотов, одна - на задней
стенке мостика левого летчика.

На 13 шпангоуте в кабине сопровождающих грузы установлена полка для головных
уборов членов экипажа.

На 9-ой перегородке слева от двери в кабине пилотов, для за а; иг ч тросов угтрав-
деаия§ установлен защитный штампованный кожух из Д16АТ вместо силового ксжуха.

КРЕСЛА ЭКИПАЖА

Кресло штурмана
Кресло штуриаяз (фиг.26) роликами установлено в направлявших рельсах, располо-

женных на полу кабины под углом 10° к продольной оси само/°тз между шпангоутами & I и
и 4.

По этим рельсам осуществляется продольное перемещение кресла с ходом в 300 мм,
а также поворот относительно вертикальной оси влево на угол 150° и вправо на угол 15°
перемещение по высоте ГО5 мы с фиксацией на 4 положения.

2тим обеспечивается удобство работы с приборами при переднем положении кресла,
работы за столом, расположенным у жвого борта, а также эыгп1г »я* ?збиян, атуриана - при
задней положении кресла при смещении его вправо,
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Фиг. 26. Кресло Ш1'уриана«
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Кресло состоит из сидения со спинкой и каретки. Чашка сидения со спинко? отгг^и-
позаны заодно из листа магниевого сплава и усилены дуралшиновыми п там попаян;:;.; и про-
филями П-образного сечения; кромки чашки и станки окантованы прессованным йу.дьб'о-
профилей. К штампованных: профилям закреплено кольцо, с которым посредством
болтов соединена крестовина чашей.

Чашка закреплена на варетке с помощью шарикового подшипника, состоящего из
дисков и шариков между ними. Верхний диск со стопором механизма поворота з
на кронштейне чашки. Нижний диск, по внешнему контуру которого имеются зу€ья для сто
порения, закреплен на шарнирном параллелограмме, с помощью которого кресло переме-
щается по вертикали. Фиксирование кресла в выбранном положении производится е~бп<зр<?#.
расположенным в задней части каретки- На основании каретки закреплена четыре га.рц
роликов. С помощью двух пар роликов кресло перемещается "по рельсам, другие двеларЫ
необходимы для исключения боковых перемещений. Стопорится кресле с поь.-ошьэ дй^зс шты-
рей, входящих з отверстия рельс. На каретке же расположены и пружины, поднимающие-
чашку при регулировке по высоте.

На левой стороне чашки расположена ручка механизма поворота сидения, на
стороне, ручка отката и подъема.

усилия от ручек к стопорам передастся с помощью тросов,проложенных в
ск;:х оболочкахГ на чашке кресла находятся узлы крепления поясных привязных

Мягкие подушки сидения из паралона, текстовпнита и авиазента и спинка щ/1&1$т па-
ролановув набивку, облицованную текстовкнитон коричневого цвета. Крадю окращелл
в черный цвет эмалью ХБ-16И-. Подуйте, сидения может быть снята и заменена парадат$»,

Для снятия кресла с машины достаточно снять левый рельс, закрепленный на палу
винтами.

Кресла летчиков.
Кресла правого и левого летчиков (фиг. 27) установлены з иёльсах, за:-:~епл&задлс

к броне с помощью-болтов на мостиках летчиков. Кресла могут перенегатвся
но продольной оси самолета па 90 мм и в вертикальном направления на ^ 160 м
Слинки кресла установлены под углом 15°.

Для перемещения Б горизонтальном напр&влеьии каждое кресло имеет нкгнлс
с восемью роликами, которая на четырех роликах перэещается в рельсах, йсталькые
четыре ролика служат для исключения бокових перемеаекий. Каретка фиксируется з рель-
сах двумя пружинными цилиндрическими фиксаторами, ручка управления которвми заК'ЩкТ'-
ся снизу на правом подкосе.

Нижняя каретка с помосьг подкосов соединена с раной, являюшеяся сснонанне.1.: спнн-
ки кресла. Верхняя каретка шесте с чашкой и спинкой может перемещаться в нертйва№-
ном направлении на роликах в рельсах рамы. Стопоренке каретки осукествлекс с, помо-
щью двух пружинных цилиндрических фиксаторов, ручка управления которыми находится
на правой щеке каретки.

В верхнее пологение каретка поднимается при помощи амортизационных пнуров.
Чашка сидения клепаная.

На чашку укладывается парашют или подушка, набитая парал'оном и обтянутая те.~-
стовинитом коричневого цвета. Нижняя часть подушки из авиазента .

К чашке же крепятся ". поясные привязные ремни.
На верхней каретке шарнирно закреплены подлокотники, угол наклона которых мсг-

но изменять посредством специальных фиксаторов, вмонтированных внутрь ПОДЛОКОТНКЕСЗ
На -одной оси с подлокотниками установлен кронштейн крепления-кнопки автопилота
( на левом сидении справа, на правом - слева. Кронштейн с кнопкой автопилота может
переноситься с одного кресла на другое по желанию летчиков.



Фиг. 27. Кресло летчика.
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Сзади кресел летчиков установлены бронеплиты с бронеподголовниками. Бронеплиты
закреплены к конструкции фззеляж^ с помощью подкосов. Длина подкосов обеспечивает
угол наклона бронеплит в 15° - * . Подкосы и бронеплиты окрашены в черный цвет эма-
льв ХВ-16М Кресло окрашено эмалью ХВ-16И.

Кресло бортинженера

Кресло бортинженера(фиг. 28) устанавливается в кабине летчиков на правой задней
стойке левого мостика. В рабочем положении кресло располагается между мобтиками лет-
чиков, в нерабочем положении - за бронеплитой кресла левого летчика.

Кресло состоит из самого сидения (оно аналогично сидениз радиста), рамы из магние
вого литья и подножки, закрепленной на чашке сидения. Рама с помощью валиков крепит-
ся на верхнем и нижнем поворотных кронштейнах, находящихся на стойке мостика.

По высоте кресло может регулироваться в пределах 120 ми на три положения через
60 им. Регулировка кресла по высоте производится штырем, на конце которого имеется
кольцо. Само кресло очень простое* представляет собой наклоненный под углом 15°
трубчатый каркас. С правой стороны кресла установлен поручень из стальной трубы.
На поручень наклеивается поролон, обшитый коричневым текстовинитом. Поручень необхо-

дим для удерживания бортинженера при работе со щитком снятия воздушных винтов с проме-
жуточного упора.

расфиксация'кресла осуществляется ручкой специального кривошипного механизма,
установленного на приваренном секторе к правому поручню кресла.

Кривошипный механизм соединен с фиксаторами поворота чааки и разворота кресла
тросовой проводкой в боуденовской оболочке. Фиксаторы отрегулированы так, что при
кататии на ручку кривошипного механизма вниз вначале расфиксируется поворот чашки на
угол 60 относительно вертикальной оси кресла, а затем разворот кресла из рабочего
положения вперед на 30° и назад на 120° (нерабочее положение).

На кресле предусмотрены привязные ремни, крепящиеся к задним бонкам литой чашки.
На трубчатом каркасе спинки крепятся мягкая подушка - спинка.

Чашка сидения приспособлена для укладки парашюта, а. также иисет съемную мягкую
подушку для полетов без парашюта.

Кресло окрашено эмалью ХВ-16Н черного цвета.
Для более удобного р&сяолояения ног бортинженера, кроме жесткой погнолзси, усталов-

[ена передняя убирающаяся подножка, крепление которой осуществлено за шпангоут
4. Подножка имеет два фиксированных положения:

нижнее-рабочее и верхнее. В верхнее положение подножка убирается при помощи
'{рузсин, установленных в телескопических трубках. Установка подноаки в верхнее

ниаяее пояснение осуществляется с помощью педальки.

Киеело тадиста
Кресло радиста (фиг. 29) устанавливается позади правого летчика между шпангоу-

тами 7-9. Кресло может вращаться вокруг вертикальной оси на 360 и регулироваться
по высоте на 50 мм. 0Спинка кресла не регулируется, установлена под постоянным углом 15 . Основани-
ем кресла служит литой .фонштейн, прикрепляемый винжши к полу кабины. Литая чашка
с трубчатой спинкой, смонтированной на ней, при помощи стакана, ^крепленного снизу
чаяки, вставлена во втулку кронштейна и может свободно проворачиваться в ней. От про-
извольного выпадания стакан удерживается во втулке специальной гайкой* вяедастоЛ а
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Фиг. 28. Кресло бортинженера.
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Фиг. 29. Кресло радиста.
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в стакай снизу*

На фланце втулка юсевтся три паза, расположенные между седо! под углом 90 .
На ча~%е смонтировал фиксатор, ргучка управления который расположена на правой сторо-
не ~з.р~аса. Такай образ-зы, кресате згри повороте фиксируется в трех положениях. Втулка
помеченная в отверстая кронштейна, благодаря наличие за ней шпонки может перемещать-
ся г "рялтейне БертикалЕО и стопориться & трех пояозенлях по высоте. Стопорение осу-
дес-ггл:тс? цйязэкряческик' прузянЕШ фвгоатором, смонтированным в приливе на чашке.
Регул главка кресла по высоте производится на зелле.

Б чаегг укладывается мягкая иодушса., набитая паралоном и обтянутая текстовинк-
том и азиаэеятом. Кресло окрашено в черный цвет эмалью ХВ-16М. К задним бонкам чашки
крепятся п^вязные рем ЕЯ

Ксе ело сгрелава.
1.?езло стрелка (фиг. 30) емокткрозаао в ксгрмовой кабине на специальных рельсах

Кресле иотет перемешаться по рельсаа: вдоль оси самолета, регулироваться по высоте
по!: реет стрелка и поворачиваться относительно вертикальной оси по 45 вправо и вле-
во, Кроме того, чашка сидения шжет опрокидываться из горизонтального положения в
вертикальное относительно кареткк.

?ельси подвешены с помочыв кронштейнов и книц к шпангоутам ИБ 65, 66 и 67
вдоль г~азого и левого бортов.

г^ретка к чашка сидения представляют собой литые детали и соединены между со-
бой пр*.1 по нош1/ сварной трубы с флаще» и стакана. Каретка перемещается в рельсах на
•-> е~ире: опорных рзликах. Во избежание перекосов и заклинивания каретка имеет четыре
употжкг ролика.

Л тя стопорекия каретки в рельсах имеются два пружинных фиксатора. Управление
фг^етсрскк осулео^нлено одним рычагом, соединенным с обоши фиксаторами тросовой про-

зе —.ой; при гареяещенкр рычага вверх фиксаторы растормазшвавт каретку. Регулировка
кр г л .-& го Еосоте производится с помощью сварной трубы, которая расположена в центре

к&п^-.к:-. СБ&ОКЙЯ груба шезг по высоте четыре отверстия и стопорится пружинный фиксе-
тсрс 1. ьшонка на трубе^ входя в п&з втулки каретки , слузиид направляющей для верти-

го нере-^ещения и не дает возможности трубке проворачиваться з каретке.
Поворот чашки сидения производится при помощи стакана, вставленного в трубу.

'̂аг;:;; фп&шаки трубы и стакана помещена текстолитовая шайба для уменьшения трения.
Ограничение поворота чашки осуществлено стопорным винтом, ввернутый в трубу. Конец
винта входит в радиальный паз стакана, позволяющий повернуться чашке на 90°. Кроме
того, топорный винт предохраняет от самопроизвольного выпадания чашки со стаканом0

из трубы. Дад фиксации чашки по оси самолета имеется стопор с шариковым механизмом
управления ин} установленным на правой стороне чашки. Ручка управления соединена со
стопором при покощй боудена. При перемещении ручки вверх стопор выходит из отверстия
в стакане, и чашка получает возможность поворачиваться от упора до упора. Откидная
спинка кресла стрелка крепится ка входной двери. В нерабочем положении спинка накло-
на не имеет. В рабочем положении наклон спинки равен 15°. Над спинкой неподвижно за-
креплен подголовник. На опинку и подголовник пришиты нягкие подушки, представлявшее
собой оболочку из текстов'инита с набивкой из паралона. К чашке сидения крепятся
^ривязкые ремни,
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Фиг. 30. Кресло стрелка.
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ШТОРКИ ОСТЕКЛЕНИЯ ФОНАРЕЙ И СВЕТОФИЛЬТРЫ

Штсгки кабины летчиков установлены на передних и верхних стеклах фонаря кабины.
Шторки предназначены для защиты кабины от солнечных лучей в полете или при кратко-
временной стоянке самолета. Шторки изготовлены из фая знаменного синего цвета.

Верхние шторки крепятся на специальных направляющих,по которым они могут сдвигать-
ся к переплету фонаря. На концах направляющих имеются впадины, в которые заводятся
крайние кольца шторок для удержания их в закрытом положении.

Шторки на передних стеклах фонаря удерживаются в закрытом положении специальными
;г--очками. Для уборки шторок крючок отцепляется и шторка наматывается на барабан,вра-
щаемый пружиной.

Шторки фонаря кабины штурмана установлены на боковых стеклах и крепятся так же,
кс- я шторки верхних стекол фонаря кабины летчиков.

!:;торки изготовлены из фая знаменного синего цвета.
На приборном козырьке у правого и левого летчиков установлены противобликовые

шторки. Шторки крепятся к козырьку с помощью поводков. За счет свободного вращения
поводков в точках крепления, шторки заводятся за козырек и выдвигаются над приборными
дооками

В выдвинутом (рабочем)положении шторки устраняют блики на переднем остеклении фо-
наря, не закрывая от летчиков панелей приборной дооки. Каркас шторок выполнен из
норзавеющей проволоки, обшитой черной капроновой тканью.

СВЕТОФИЛЬТРЫ в кабине летчиков установлены на переднем верхнем переплете фонаря
перед левым и правым летчиками.

Светофильтры представляет собой дымчатый целлофан, заключенный я металлическую
рамку, которая крепится к каркасу фонаря с помощью кронштейна, дающего возможность
установить светофильтр в любом положении по окружности вокруг точки крепления. Этот
яе кронштейн дает возможность убирать светофильтр в верхнее нерабочее положение,

В кабине стрелка светофильтр закреплен перед задним стеклом на шаровом шарнире,
позволяющим устанавливать светофильтр в любое положение вокруг точки крепления.

Т У А Л Е Т Ы

На самолете имеются два туалета: один в кабине сопровождающего расчета между 9
и Ц шпангоутами по правому борту и второй - на задней створке грузолюка между 52
и 55 шпангоутами.

Кроме того, в кабине стрелка имеется писсуар, расположенный у шпангоута 5 68.

ПЕРЕДНИЙ ТУАЛЕТ
В переднем туалете, огражденном специальной сдвижной шторкой из материала АНКМ,

установлен унитаз, состоящий из каркаса, крышки с чашкой, крышка с сиденизм, насос-
ной камеры, рычажного механизма, спускового к промывного устройства (фиг. 31)

Унитаз с обеих сторон окрашен эмалью ХСЗ-1.
Каркас унитаза представляет из себя сосуд, изготовленный из материала АМЦ с тол-

щиной листа 1,2 мм, в который заливается химическая жидкость. Внутри каркаса помеще-
ны насосная камера и сливная горловина.
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Крыяка с чашкой представляет собой приемник, состоящий из конусообразной чашки,
прикрытой снизу рычажным клапаном. Сверху чашки укреплена овальной формы крышка я
сливной канал, соединенный с промывной магистралью.

Крышка а~ сидением соединена шошолъши петлей. Крышка снабжена рукояткой и ремнем
выполняет две функции:

а) плотно закрывает унитаз;
б) служит рычагом для приведения в действие насосной каперы и открывания рычаж-

ного механизма.
Насосная камера, создающая циркуляцию химической жидкости, состоит яг сетчатого

каркаса, клапанной коробки и резиновой гармошки'. Сетчатый каркас предохраняет клапан-
ную коробку от попадания бумаги и т.п.

Клапанная ш робка служит для всасывания и выталкивания жидкости в сливной канал
посредством резинового клапана, приводимого в действие гармошкой. Гармошка сверху
закрыта крышкой, а нижний её обрез насажен на патрубок клапанной коробки.

Влажныв механизм состоит из рычажной скобы, закрепленной на крышке унитаза,уи-
ковой тяги, двуплечего рычага, закрепленного на оси и опирающегося на насосную каме-
ру. Все звенья механизма шарнирно связаны между собой и служат для приведения в дейст-
вие гармошки.

Механизм действует следующим образом. При повороте крышки на 45° поворачивается
рычажная скоба, соединенная тягой с дзуплечш рычагом, рычаг давит на крышку и сжи-
мает' гармошку. Находящиеся внутри гармошки жидкость прижимает диафрагму, открывает
клапан, выходит через отросток клапанной коробки в трубу, выталкивается в сливной
канал и смывает поверхность чашки и рычажного клапана.

Еа рычажной скобе, закреп ленной* на крышке унитаза, шеется кулачок, который по-
ворачиваясь, нажимает на двуплечий рычаг, один конец которого скользит по кулачку,
а другой конец отжинает рычажный клапан и открывает сливное отверстие.

При повороте крышки на последующие 45° тяга продолжает поступательное движение,
а двуплечий рычаг совершает обратный ход, увлекая крышку гармошки. При этом клапан
открывается и происходит всасывание новой порции жидкости. При закрывании крышки цикл
повторяется.

Спускное устройство предназначено для опорожнения унитаза на земле и состоит из
спускной горловины, клапана, двуплечего рычага и тяги.

Горловина приклепана к основанию каркаса. Нижняя часть горловины заканчивается
коротким патрубком. Патрубок закрывается крышкой, закрепленной при помощи кронштейна

и прижимного хомута к горловине. Крышка открывается на земле при опорожнении унитаза.
Верхний обрез горловины закрыт клапаном с резиновой манжетой. Свободный конец кйапана
снабжен вильчатым наконечником, при помощи которого клапан варвирио соединяется
с двуплечин рычагом и тягой. Тяга постоянно прижата пружиной, благодаря чему создает-
ся постоянное прижатие манжеты к спускной горловине.

Промывное устройство состоит из кольцевой трубки с отверстиями и патрубка, к
которому подсоединяется шланг для подачи воды.

ЗАДНИЙ ТУАЛСТ
Задний туалет имеет блок умывальника, унитаз, настил пола и огражден шторками.
Блок умывальника состоит из бака для воды, раковины с мыльницей и сливного бака.
Бак для воды сварен из листового материала АЦЦ я для жесткости имеет рифты. В

верхней части бака приварена горловина с нарезной кроткой для заливки воды* По бо-
кам приварены кронштейны для крепления бака на самолете. Имеется отдушина для про-
мывкя бака, закрываемая крышкой. Снизу приварен штуцер под края и трубчатая подстав-
ка для крепления раковины. Наружная поверхность бака окрашена эмалью ХСЭ-1. На бах
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иг. 31. Схеме унихеза.
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одет теплоизолирущий чехол.

Раковина изготовлена из материала АМЦ, имеет четыре кронштейна для крепления.
3 нижней части приварена горловина, связывающая раковину со сливным баком посредством
гибкого шланга. Раковина окрашена эмальв ХЭС-1.

Силовой бак сварной конструкции, изготовлен из листа магниевого сплава, жшат
рифты для жесткости. К верхней частя приварена горловина, с поыодьв которой сак соеди-
няется с раковиной, две ручки для переноски бака. Для крепления бака к шпангоутам по
бокам приварены два кронштейна. Для удаления воды из бака я его промывки имеется отду-
шина, закрываемая, ' крышкой. Наружная поверхность бака окрашена эмаль» ХСЗ-1. Бак имеет
теплоизоляцию з виде чехла.

Унитаз не отличается от унитаза передне! туалета и при яомсщи специальных
кронштейнов закреплен к настилу пола.

Настил пола иуеет наклон 2° вперед по полету, выполнен из стеклотекстолита с
набором профилей из магниевого сплава, приклепанных к задней стенке грузолвкз.

Для удобства подхода к унитазу и умывальнику к настилу приклеены две резиновые
дорожки.

В передней ч=стк настила сделано отверстие для стока воды. Под это отверстге
установлен ящик сварной конструкция. Ящик устанавливается из напрвдяших и крепятся
при помощи задвижки. Ящик окрашен эмалье ХСЗ-1. Для переноски ящик имеет две ручки.

Туалет со- стороны прохода и со стороны шпангоутов и 52 и 55 огражден шторкзыя
из плащ-палаточной ткани. Со стороны прохода иторка перемещается на кольцах по направ-
ляете Я трубке. Шторки со стороны шпангоутов закреплены неподвижно к створке я фвзеляжу.
С боковых сторон шторы закреплены на амортизаторах. Вид против полета, шпангоут X 52
ка шторке имеется трафарет "Туалет".

ВНУТРЕННЯЯ ОБЛИЦОВКА ГРУЗОВОЙ КАБИНЫ

Вся грузовая кабина от 13-го до 43-го шпангоута облицовывается стеклстексто-
лятомЛО,8 ым. Между облицовочными панелями я потолком устанавливается защитные электро
корой «з листового магния Л! мм. Стык облицовочных листов по горизонтали закрывается
втапяхами. Между окнами устанавливаются силовые п та пики, которые служат направлявшими
окон кабин. Для подхода к оборудование облицовочные панели предусмотрены съемными и
закреплены к шпангоутам и профилям с помощьв винтов я анкерных гаек.

Для обеспечения подхода к агрегатам в эксплуатации имеется лстки в КАС Т*
Обляцовка шпангоутов XX 25,2?,30 выполнены из несъемных кастовых листов и легхссъвмгих
магниевых коробов. Крепление осуществлено в лигами к анкерным гайкам.

Для предотграгения возможного повреждения трапом кислородных трубок от '-С11-ЗСА
между шпангоутами 3^-35 введены занятные кожухи (правый, левый борт), из Д15Г ; 1,2.

В верхней части грузовой кабины облицовкой является декоративный потсдок, ен-
довой каркас которого слухит для крепления на нем агрегатов электрооборудования, а так-
же систем высотного и радиооборудования. Потолок самолета расположен от 9 до ^3 зпак-
гоута. Он представляет из себя клепанный каркас из прессованных профилей уголкового
х таврового сечения. Обяяека потолка выполняется съемной и представляет из себя штампо-
ванные панели «з .истового магния, которые крепятся к каркасу с помощьв винтов и анкер-
ных гаек.

Для обеспечения подхода к агрегатам, расположенным под потолком, по центру по-
толка шмевтся откидные створжя, подаеаеяаые с одной стороны на петлях, а с другой сто-
рош крепятся к каркасу заыхаыш "дзюс".
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