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1.1. ТИП САМОЛЕТА, ЕГО НАЗНАЧЕНИЕ И ОСОБЕННОСТИ КОНСТРУКЦИИ
Самолет Ан-2 (рис. 1.1) конструкции генерального конструктора по авиационной технике Героя Социалистического Труда О. К. Антонова — бипланного типа, с двигателем АШ-62ИР и воздушным винтом АВ-2, применяется на местных воздушных линиях в качестве пассажирского и грузового самолета. На колесном и лыжном шасси — предназначен для перевозки в грузовом варианте, в за​висимости от дальности полета, различного вида грузов весом до 1500 кг, а в пассажирском варианте — до 12 пассажиров. В зимний период при достаточной толщине снежного покрова самолет устанавливается на лыжи (рис. 1.2) и допускается к эксплуатации при температурах наружного воздуха до минус 45° С.


Рис. 1.1. Самолет Ан-2 на колесном шасси
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Рис.1.2. Самолет Ан-2 на лыжном шасси

При незначительных переоборудованиях самолет Ан-2 может быть использован для следующих целей.
1) для борьбы с вредителями сельского и лесного хозяйства, сорной растительностью, для внесения удобрений в почву, дефолиации и десикации хлопчатника и других работ (сельскохозяйственный вариант);
2) для использования в санитарной авиации  (санитарный вариант);
3) для аэросъемочных и геофизических работ;
4) для охраны лесов и тушения лесных пожаров. Самолет Ан-2 — металлической конструкции, с полотняной обшивкой крыльев и хвостового оперения. Фюзеляж — типа полумонокок, цельнометаллической конструкции.
Кабина пилотов с двумя сиденьями, закрыта просторным остекленным фонарем, с хорошим обзором во всех направлениях. Сзади кабины пилотов между шпангоутами фюзеляжа № 5 и 15 расположена кабина для грузов размером 4,1х1,6х1,8 м, общим объемом около 12 м3, в которой установлено по бортам фюзеляжа 12 откидывающихся вниз сидений. Для перевозки пассажиров в кабине установлено 12 пассажирских сидений, расположенных по полету самолёта или под углом 45° к его продольной оси
Для погрузки в самолет грузов больших габаритов на левом борту фюзеляжа расположена дверь размером 1,53х1,46 м, в которую вмонтирована дверь для пассажиров размером 1,42х0,81 м. Пол кабины для грузов рассчитан на сосредоточенную нагрузку 1000 кгс/м2. Обе кабины оборудованы приточной и вытяжной вентиляцией, а также системой отопления воздухом.

Бипланная коробка крыльев — одностоечного типа. Каждая полукоробка состоит из верхнего и нижнего крыльев, бипланной стойки и лент-расчалок: двух поддерживающих и трех несущих.

Крылья самолета — металлической конструкции с постоянным профилем по размаху, обтянуты полотняной обшивкой. На каждой отъемной части верхнего крыла установлены:

щелевые элероны с осевой аэродинамической компенсацией и весовой балансировкой; щелевые закрылки с осевой аэродинамической компенсацией; по всему размаху крыла — автоматические предкрылки.

Элероны отклоняются дифференциально — вверх на 30° и вниз на 14°. Управление элеронами связано с управлением закрылками, т. е. сблокировано механизмами зависания элеронов при отклоне​нии закрылков вниз. При наличии такой блокировки во время от​клонения закрылков вниз на 40° элероны отклоняются вниз (зависают) на 16° и работают как закрылки.

На левом элероне установлен триммер, которым управляют из кабины пилотов при помощи электромеханизма УТ-6Д.

На каждой отъемной части нижнего крыла по всему размаху установлено по два щелевых закрылка (корневой и консольный) с осевой аэродинамической компенсацией. Управление закрылками электродистанционное и осуществляется от двух электромеханизмов УЗ-1АМ, расположенных на верхней и нижней частях шпангоута № 8 фюзеляжа. Мощная механизация крыльев позволяет эксплуатировать самолет Ан-2 на аэродромах небольших размеров и обеспечивает устойчивое его планирование при больших углах атаки.
Хвостовое оперение — однокилевое, с высокорасположенным подкосным стабилизатором, состоит из металлического каркаса и полотняной обшивки. Стабилизатор является органом продольной устойчивости самолета, имеет прямоугольную форму в плане с за​кругленными концами и симметричный постоянный профиль по всему размаху.

Руль высоты и руль направления имеет осевую аэродинамическую компенсацию и весовую балансировку. На лонжероне руля направления и в носке левой половины руля высоты установлены триммеры с электродистанционным управлением при помощи электромеханизмов УТ-6Д.

Шасси — неубирающееся, пирамидального типа. Каждая половина шасси состоит из амортизационной стойки, переднего и заднего подкосов, полуоси и тормозного колеса (зимой устанавливают тормозные лыжи).

Тормоза колес — камерного типа. Тормозное устройство лыжи состоит из основания, выфрезерованного из сплава алюминия, в подшипниках которого монтируется вал с семью шипами. Шипы выходят из полоза лыжи и зарываются в снежный покров на глубину до 45 мм. Управление тормозами осуществляется от общей воздушной системы при помощи гашетки, расположенной на штурвале командира самолета.

Хвостовая опора самолета (установка хвостового колеса) смон​тирована на шпангоуте № 23 фюзеляжа и состоит из стальной фермы, цилиндра вилки (шкворня) с центрирующим устройством, вил​ки колеса, нетормозного колеса баллонного типа и амортизационной стойки. На самолетах производства ПНР установка хвостового колеса модернизирована и конструктивно отличается от описанной выше хвостовой опоры.
Управление самолетом— двойное. Командные рычаги ручного и ножного управления расположены в кабине пилотов рядом. Проводка управления элеронами и рулем высоты — жесткотросовая; проводка управления рулем поворота — тросовая. На самолете установлен девятицилиндровый двигатель воздушного охлаждения АШ-62ИР и четырехлопастный автоматический воздушный винт АВ-2 с металлическими лопастями.

Для питания двигателя топливом и маслом на самолете имеются две системы. Система питания двигателя топливом состоит из шести баков общей емкости 1200 л, расположенных в верхнем крыле, трубопроводов, агрегатов и арматуры. Масляная система состоит из одного бака емкостью 125 л, расположенного на шпангоуте № 1 фюзеляжа, воздушно-масляного радиатора, трубопроводов и арматуры.

Управление двигателем и топливными кранами — механическое. Управление створками капота и створками туннеля масляного радиатора— электродистанционное и осуществляется от электромеханизмов УР-7 (УР-10).

Источниками электроэнергии на самолете являются генератор ГСН-3000 и аккумулятор 12А-30 (резервный источник). Электросеть выполнена в основном по однопроводной схеме с заземлением минусовых проводов на массу самолета. Для уменьшения помех радиоприему и увеличения пожарной безопасности самолет полностью металлизирован, обеспечено надежное соединение всех металлических частей самолета, деталей и оборудования между собой.

Самолет оборудован радиоаппаратурой для ориентировки и связи с наземными станциями, а также приборами для полета вне видимости земли и посадки в сложных метеоусловиях.

Самолет Ан-2 обладает достаточно хорошими взлетно-посадочными характеристиками и высокими летными данными. Он имеет большой запас путевой и продольной устойчивости на всем диапазоне центровок от 17,2 до 33% средней аэродинамической хорды. Крейсерская скорость самолета по прибору в горизонтальном полете — в пределах от 147 до 210 км/ч.

Отличительной особенностью самолета Ан-2 является сочетание сравнительно большой дальности полета и грузоподъемности с хорошими взлетно-посадочными данными, обеспечивающими эксплуатацию его на аэродромах и посадочных площадках небольших размеров (650х200 м), что особенно важно при выполнении авиационно-химических работ.

При снятии с самолета сельскохозяйственной аппаратуры он используется как транспортный в грузовом варианте. Стоимость тонно-километра на самолете Ан-2 ниже, чем на самолете Ли-2, особенно при полетах на расстоянии до 1000 км.

Самолет Ан-2 серийно выпускается с 1949 г. и за 25-летний срок службы широко использовался в народном хозяйстве: для перевозки пассажиров, почты, разнообразных грузов, на авиационно-химических работах, аэросъемках и геофизических разведках, на охране лесов и тушения пожаров и в других специальных целях. В эксплуатации находятся следующие модификации самолета Ан-2:

1)  гидросамолет Ан-2В на поплавковом шасси;
2)  противопожарный самолет Ан-2П;
3)  сельскохозяйственный самолет Ан-2М.

Примечание: Более подробно о модификациях самолета Ан-2 рассказано в учебном пособии «Самолет Ан-2 и его модификации». Пособие составлено в компьютерном варианте и помещено в одной директории с данным.

1.2. ПРОЧНОСТЬ САМОЛЕТА
Способность самолета выдерживать действующие на него в полете внешние нагрузки без разрушения и появления остаточных деформаций называется прочностью самолета.

При различных режимах полета конструкция самолета испытывает нагрузку трех видов: 

— от веса самолета;

— при полете в неспокойном воздухе (в болтанку);

—  нагрузку при маневре, т. е. при резком выходе самолета из планирования.

Отношение подъемной силы Y к весу самолета G называется перегрузкой и обозначается n:  
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Степень увеличения подъемной силы при различных режимах полета самолета определяется коэффициентом эксплуатационной перегрузки nЭ.
В горизонтальном установившемся полете подъемная сила равна весу самолета (рис. 1.3), следовательно, коэффициент эксплуатационной перегрузки равен единице: 
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При полете в возмущенном потоке (рис. 1.4) на самолет действуют горизонтальные и вертикальные потоки воздуха, которые, изменяя углы атаки крыла, превращают полет самолета из горизонтального в криволинейный, т. е. создают, помимо воли пилота, перегрузку самолета больше единицы.

При определении максимально допустимой эксплуатационной перегрузки любого самолета исходят из условия, чтобы возникающие в элементах конструкции напряжения не превышали предел пропорциональности, т. е. чтобы не было остаточных деформаций в конструкции самолета.

[image: image30.wmf]Для самолета Ан-2 максимальная эксплуатационная перегрузка равна 3,74. С целью сохранения установленной для самолета максимальной эксплуатационной перегрузки скорость при снижении не должна превышать при полете в спокойном воздухе самолет в горизонтальном полете 220 км/ч, а при полете в болтанку— 190 км/ч. Максимально допустимая скорость полета по прибору 250 км/ч.

Рис. 1.3. Схема сил, действующих на самолет в горизонтальном полет:

Р— сила тяги воздушного винта; У— подъемная сила; Q— сила лобового сопротивления; G— сила веса самолета.
Перегрузка, при которой происходит разрушение конструкции самолета, называется разрушающей или расчетной и обозначается  nр. Разрушающая перегрузка всегда больше эксплуатационной.

Число, которое показывает, во сколько раз коэффициент разрушающей перегрузки больше коэффициента эксплуатационной перегрузки, называется запасом прочности или коэффициентом безопасности и обозначается буквой  f. Чем больше коэффициент безопасности, тем больше прочность самолета.
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Рис.1.4. Полет в воздушном потоке и возникновение перегрузок:

(— угол атаки до действия вертикального потока; 

α1— угол атаки при действии вертикального потока;

W— скорость вертикального потока воздуха;

∆Y— приращение подъемной силы.

Установлено некоторое минимальное значение коэффициента безопасности, с тем чтобы при максимально допустимой эксплуатационной перегрузке напряжения в элементах конструкции не вызывали остаточных деформаций.

Для неманевренных самолетов коэффициент безопасности f = 1,5. Для самолета Ан-2 максимальный коэффициент разрушающей или расчетной перегрузки будет:
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Самолет Ан-2 относится к 4-му классу транспортных самолетов. Его полетный вес G = 5500 кгс

Приведенная выше разрушающая перегрузка определена из условий прочности коробки крыльев. Все остальные части самолета (фюзеляж, хвостовое оперение, рама двигателя и др.) рассчитаны на прочность по результатам статических испытаний и имеют несколько больший запас прочности, чем принятый в расчете.

Прочность шасси самолета Ан-2 определяется нормами прочности, которыми предусмотрено несколько расчетных случаев. Для каждого расчетного случая в зависимости от посадочной скорости и полетного веса устанавливается максимально допустимая эксплуатационная перегрузка. Для колесного шасси самолета Ан-2 — 2,66, для лыжного шасси — 2,5 и для поплавкового шасси — 3,14.

При этих перегрузках в элементах конструкции шасси не должны возникать остаточные деформации.

Коэффициент безопасности для шасси и поплавков равен 1,65. Разрушающая перегрузка для элементов конструкции колесного шасси 
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 и для поплавков 
[image: image7.wmf].
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Амортизацию шасси подбирают также из условий нагрузок, величины которых определяют в зависимости от посадочной скорости и полетного веса самолета.

Существует понятие так называемой «нормированной работы», которая по величине равна кинетической энергии, развиваемой при ударе, если самолет с нормальным полетным весом сбросить с высоты 0,8 м. Нормированная работа определяется по формуле: 
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где: М — масса самолета;

       Vy — вертикальная скорость самолета в момент его соприкосновения с землей, определяемая по нормам прочности.
При поглощении амортизаторами шасси и пневматиками колес «нормированной работы» при ударе, в момент максимального обжатия пневматиков, возникающие перегрузки не должны превышать максимально допустимую эксплуатационную перегрузку для шасси n э max = 2,66.
Амортизация шасси поглощает работу A э норм =974 кгс·м при перегрузке n э =2,1; максимальная «нормированная; работа» A  норм max= 1720 кгс·м при n э =2,66 (полная работа амортизационной стойки). При подборе пневматиков и амортизаторов шасси считают, что пневматики должны поглощать около 40% и амортизаторы около 60% «нормированной работы».
Достаточный запас прочности шасси, наличие мягкой гидропневматической амортизации и колес полубаллонного типа обеспечивают посадку самолета с парашютирования.

1.3. МАТЕРИАЛЫ, ПРИМЕНЯЕМЫЕ ДЛЯ ИЗГОТОВЛЕНИЯ САМОЛЕТА

Для изготовления основных силовых элементов планера самолета — фюзеляжа, агрегатов коробки крыльев и хвостового оперения, которые в своей совокупности образуют так называемую каркасную группу, применяется сплав алюминия под названием «дюралюминий» от французского «duraluminium» («dur» — значит твердый, крепкий). 

Алюминиевые сплавы маркируются условным набором букв и цифр. Буква Д в начале марки означает сплав типа дюралюминий. В начале марки или после числа, указывающего номер сплава, может стоять также буква А, что означает технически чистый, алюминий, т. е. сплав повышенного качества.

Буквы АК или АЛ означают в первом случае алюминиевый ковкий сплав, а во втором — алюминиевый литейный сплав.

После условного номера для сплава данной группы (например, 16) следуют буквенные обозначения, характеризующие состояние сплава, т. е. вид его предварительной обработки:

М — мягкое состояние (сплав отожжен);

Т — термически обработанный (закаленный и естественно состаренный);

Т1—закаленный и состаренный искусственно (при температуре выше  100°);

Н — нагартованный;

П — «полунагартованный» (проволока для заклепок);

В — повышенное качество выкатки и т. д.

Совокупность этих обозначений и характеризует марку сплава дюралюминий Д16 (средний состав: 4,3% Cu — медь; 1,5%-Mg— магний; 0,6% Mn— марганец; 0,5% 51 —кремний (силиций); Al — алюминий — остальное). Широко применяются для изготовления силовых элементов самолета лонжероны, шпангоуты, стрингеры, нервюры, обшивка и т. д.

Для повышения коррозионной стойкости полуфабрикаты из сплава Д16 часто выпускаются плакированными, т. е. покрытыми е поверхности тонкими защитными слоями чистого алюминия, об​ладающего по сравнению с дюралюминием более высокой химиче​ской стойкостью или покрываются пленкой анодного оксидирования.

Сплав Д16, подвергнутый закалке и естественному старению, об​ладает пределом прочности (в порядка 46 кгс/мм2. Механические свойства листового плакированного дюралюминия приведены в табл. 1.

Таблица  1

Марка материала

Предел прочности, кгс/мм2.

Относительное удлинение (, %


Д16АМ

Д16АТ 

Д16АТВ 

Д16АТН 

Д16АТНВ

Не более 24
41—43

43—46

12
13—11

10-8


Наиболее распространенным ковочным сплавом является сплав АК-6 (~2,2% Cu; 0,6% Мg; 0,6% Мn; 0,9% Si). Он обладает почти таким же пределом прочности, как и Д16, но более пластичен в горячем состоянии. Из него изготовляют множество авиационных деталей сложной формы: кронштейны, фитинги, рычаги, передаточные качалки и многие другие.
Сплавы с кремнием (4—12% Si, а иногда и с дополнительными присадками) называются силуминами. Они легки (( =2,6— 2,7 г/см3), прочны, коррозийно устойчивы и обладают наилучшими литейными свойствами. Сплав АЛ2 (10—13%Si) применяется для тонкостенного и мелкого литья, чаще всего деталей авиаколес, агрегатов и приборов.

Сплавы АЛ4 и АЛ9 с меньшим содержанием кремния (9 и 7%) имеют более высокую прочность. Из АЛ4 отливают крупные детали, несущие высокие нагрузки, а из АЛ9, обладающего лучшими литейными свойствами, изготавливают сложные детали средней нагруженное.

В самолетостроении часто применяются также сплавы для холодной штамповки и сварных конструкций, неупрочняемые термической обработкой. К ним относятся: алюминиевомарганцовистые АМц (1—1,6% Мn), алюминиевомагниевые (магналий) АМт (2— 6% Мg) и технический алюминий АД. Для этих сплавов характерны повышенная пластичность, невысокая и средняя прочность (12—30 кгc/мм2), высокая коррозионная стойкость, хорошая свариваемость и относительно высокий предел усталости.

Из них изготавливают путем вытяжки, штамповки и сварки трубы, баки, аэродинамические «зализы», корпуса и крышки приборов, экраны, приборные стрелки, кронштейны и др.

Для заклепок применяются сплавы с меньшим содержанием меди и магния: медленно стареющие (ДЗП), нестареющие (АМг-5П) или сохраняющие высокую пластичность после старения (Д18П, В94).

Кроме алюминиевых сплавов, в самолетостроении применяют​ся магниевые сплавы (МЛ4, МЛ5 и МЛ 12). Магниевые сплавы даже обладают некоторыми преимуществами перед рядом алюминиевых сплавов. Им несвойственна межзеренная коррозия. Из магниевых сплавов изготавливаются: колеса, вилки шасси, фонари, двери кабин, штурвальные колонки, детали сидений, корпуса приборов, насосов, коробок передач, передние кромки крыльев, литые крылья, литые дверцы люков шасси и др. Однако защита от коррозии в эксплуатации является для магниевых сплавов по-прежнему проблемой.

Наиболее нагруженные детали и узлы самолета Ан-2 изготавливают из хромомарганцевокремнистой стали (хромансиль) марки ЗОХГСА, которая содержит 0,3% углерода и примерно по одному проценту хрома, марганца и кремния (силиция) с пониженным содержанием серы и фосфора (S≤0,03%, P≤0,03%). Буква A в конце марки означает, что сталь повышенного качества (выплавлена электроплавкой, содержит пониженные количества вредных примесей).
Легированные стали маркируются в соответствии с их составом. В начале марки двузначным числом указывается среднее содержание углерода в сотых долях процента, затем следуют буквенные обозначения легирующих элементов. Справа от условного обозначения элемента указывается его примерное содержание в процентах, если оно превышает 1 %.
В качестве условного обозначения легирующих элементов стали берут первую букву русского наименования элемента, но так как названия разных элементов начинаются иногда с одной и той же буквы, например: молибден, марганец, медь, то для некоторых элементов ввели условные обозначения из «свободных» букв алфавита. Буквой Г обозначают марганец, Д — медь, С — кремний, Ф — ванадий, Ю — алюминий, Р — бор, Б — ниобий.

Сталь ЗОХГСА обладает повышенными механическими свойствами. При соответствующей термической обработке предел ее прочности достигает 110—130 кгс/мм2. Хромансилевая сталь сваривается всеми видами сварки, но газовая сварка менее желательна. При газовой сварке возможно образование трещин, особенно при верхнем допуске содержания углерода (0,35% С).

Углеродистые стали маркируются буквами Ст. и цифрами от 0 до 7, которые для сталей группы А, не идущих на термообработку, указывают механические свойства, а для сталей группы Б, обрабатываемых термически,— состав. Качественные углеродистые стали маркируются двузначным числом, указывающим среднее содержание углерода в сотых долях процента.

Высокоуглеродистые стали (инструментальные) маркируются буквой У и числом, указывающим среднее содержание углерода в десятых долях процента. Например, У7 (0,7% С), У12 (1,2% С) и т. д.

На самолете Ан-2 ленты-расчалки, валики и муфты к ним изготавливают из среднеуглеродистой стали марки 45А, которая после закалки и отпуска имеет предел прочности δВ = 70—90 кгс/мм2 и относительное удлинение δ=11%.
Отдельные узлы, болты, гайки и другие детали изготавливаются из малоуглеродистой стали марки 20, 20А и 25. Сталь 25 имеет δВ≥43 кгс/мм2.

Небольшое количество деталей, находящихся в зонах высоких температур и подверженных износу, изготавливают из нержавеющей жароупорной стали 1Х18Н9Т с титаном. Она является одним из наиболее распространенных нержавеющих материалов авиационной техники, применяемых как при низких, так и повышенных температурах.

Сталь 1Х18Н9Т применяется также для работы при низких температурах — трубы гидросистем, напорные бачки, окислительные емкости и трубопроводы. В этих случаях сталь применяется в полунагартованном состоянии (δВ =120—130 кгс/мм2). Это повышает удельную прочность по сравнению с ненагартованной сталью примерно вдвое. 

Из листовой стали марки 1Х18Н9Т на самолете Ан-2 изготовлен выпускной коллектор, выпускная труба и жаровые трубы, расположенные внутри выпускного коллектора.

Для обшивки крыльев и хвостового оперения применяют хлопчатобумажное авиационное полотно (авиационная мерсерезиновая ткань) марки АМ-93, имеющее среднюю прочность на разрыв не менее 70 кгс и удлинение не более 13%.

Ролики, поддерживающие тросы системы управления самолетом, изготавливаются из текстолита.

Стекла фонаря кабины пилотов и грузовой кабины изготовлены из органического стекла. Бак для химикатов на самолете Ан-2 в сельхозварианте изготовлен из эпоксидного ламината (стеклоткань, пропитанная эпоксидной смолой).
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Рис. 1.5. Схема самолета Ан-2 на колесном шасси. Вид спереди и сбоку

1.4. ОСНОВНЫЕ ТЕХНИЧЕСКИЕ ДАННЫЕ САМОЛЕТА

Геометрические данные

Линейные размеры (рис.1.5)
Длина самолета м:

в линии полета.........................................................................................12,735

при стоянке на трех точках.....................................................................12,4
Высота самолета, м:

в дании полета..........................................................................................5,35

при стоянке на трех точках.....................................................................4,13
Размах крыльев биплана, м:

верхнего крыла.........................................................................................18,176

нижнего      »    .........................................................................................14,236
Размах отъемной части верхнего крыла, м........................................................8,425
Хорда отъемной части крыла (с прижатым предкрылком), м:

по   закрылку.............................................................................................2,4

 »    элерону...............................................................................................2,45
Размах отъёмной части нижнего крыла, м........................................................5,795
Хорда отъёмной части крыла, м.........................................................................2,0
Удлинение крыльев, м:
верхнего.....................................................................................................7,7

нижнего......................................................................................................7,25
Размах горизонтального оперения, м.................................................................7,2
Хорда горизонтального оперения, м..................................................................1,8
   »      стабилизатора,   м .....................................................................................1,05
Размах предкрылков верхнего крыла, м ............................................................7,7
Размах  элерона, м.................................................................................................4,692
Хорда элерона, м....................................................................................................0,65
Размах триммера элерона, м................................................................................1,18
Хорда триммера, м................................................................................................0,12
Размах закрылка верхнего крыла, м.......... ........................................................3,415
Хорда закрылка, м.................. ....... .....................................................................0,6
Размах закрылков нижнего крыла, м:
корневого....................... ................. ...................................................................3,16
концевого................... ............... .........................................................................2,452
Хорда закрылков, м ................ ......................... .................................................0,5
Размах руля высоты, м......... .................... .........................................................6,946
Хорда руля высоты, м............. ................... .......................................................0,74
Размах триммера руля высоты, м.......... ........... ...............................................1,778
     »      вертикального оперения, м.......... ........................................................3,35
     »      руля направления, м........... .............. ...................................................3,285
Хорда руля направления  (наибольшая), м..... .................................................1,355
Размах триммера руля направления, м...... ......................................................0,838
Длина   фюзеляжа,   м............... ............ ............................................................10,120
Ширина фюзеляжа, м....... .................................................................................1,80
       »      фюзеляжа по центроплану, м......... ....................................................2,6
Высота фюзеляжа в линии полета, м... .............................................................2,521
Ширина колеи шасси при свободных амортизаторах, м.................................3,36 

Расстояние между основными колесами шасси и хвостовым колесом, м .......8,23
Размер колес шасси, мм............ ....................... ..................................................800х260
Размер хвостового колеса, мм.. ..................... ....................................................470х210
Длина лыжи шасси м............ ........ ......................................................................2,662
Ширина  полоза,  м........... ............... ...................................................................0,825
Длина хвостовой лыжи, м. .............................. ...................................................1,2Ы
Ширина полоза, м........... ........... ..........................................................................0,5
Размер грузовой кабины, м:
длина ....................... ..... ..........................................................................................4,1

ширина.............. ... ...................................................................................................1,6

высота..................... .................................... .............................................................1,8
Общая кубатура, м3........... ................................................. .......................................12
Размер двери, м:
грузовой .................... .................................... .............................................1,53х1,46

для пассажиров................ ..................................... .....................................1,42х0,81
Диаметр окна грузовой кабины, мм... ........ ...........................................................320

Площади самолета

Площадь коробки крыльев с элеронами и закрылками, м2  ...................................71,51
Площадь верхнего крыла с элеронами и закрылками, м2 ......................................43,55
Площадь нижнего крыла с закрылками, м2 ....... ..................................................... 27,96
Площадь агрегатов коробки крыльев,  м2:
элеронов... .................................... ..................................................................5,9

закрылков верхнего крыла............ ........................... ....................................4,09

корневых закрылков нижнего крыла....... ....................................................3,15

концевых закрылков нижнего крыла....... ....................................................2,348

триммера элерона............. ......................... ...................................................0,141
Площадь горизонтального оперения, м2:
общая площадь...... .................... ..................................................................12,28
стабилизатора ....... .............................. ........................................................7,56

руля   высоты     4,72
Площадь триммера руля высоты, м2....... ... .........................................................0,268
      »        вертикального оперения, м2 .......... ......................................................5,85
      »        киля, м2...................... ................. .............................................................3,2
      »        руля направления, м2..... ............................. ............................................2,65
      »        триммера руля направления, м2....... .....................................................0,116
Опорная площадь основной лыжи шасси, м2......... .............................................2,18
      »        площадь хвостовой лыжи, м2................. ...............................................0,6
Площадь миделя фюзеляжа,  м2.................. ..........................................................3,84
Удельное  давление  на  основную лыжу в зависимости 

 от полного веса самолета, кгс/см2 . ......... ......................................................от 0,09 до 0,11
Удельное давление на хвостовую лыжу, кгс/см2... .......................................от 0,115 до 0,16
Регулировочные данные

Поперечное V:
верхнего  крыла......... ...... ........... .......................................................................3°

нижнего  крыла...... .......... ..................................................................................4°19'
Поперечное V стабилизатора...... ......... ......................................................................0°

Установочный угол:

верхнего  крыла............ ............ .............................................................................3°

нижнего     »     ....... ............................ ...................................................................1°
Установочный угол стабилизатора............. .......................................................минус 1°
Стреловидность крыла и стабилизатора.. ........... .........................................................0°
Стояночный угол самолета............. ................. .............................................................11°50'
Противокапотажный угол... ........................... ................................................................28° ±1°

Отклонения органов управления приведены в табл. 2 и на рис. 1.6.

1.5. НИВЕЛИРОВКА САМОЛЕТА

Нивелировку самолета выполняют при стыковке частей планера. Собранный самолет устанавливают в линию полета. При этом хвост поднимают на высоту около 2 м и винтовой подъемник подводят под опору на шпангоуте № 26.

Для обеспечения безопасности перед подъемом хвоста самолета в зоне шпангоута № 20 на поясе шириной 120 мм подвешивают груз не менее 50 кгс. Под центроплан подводят два винтовых подъемника и устанавливают под опорами, расположенными в нижней части шпангоута №26.

Установка самолета в линию полёта. Установку самолета в линию полёта проверяют нивелиром и линейкой по реперным точкам, установленным на бортах фюзеляжа. Реперные точки, окрашенные в красный цвет, располагаются на шпангоутах № 4 и 22 фюзеляжа на расстоянии 900 мм от оси стыковых узлов ( на 20,5 мм и выше строительной горизонтали самолета). Вращением винтовых подъемников добиваются расположения трех реперных точек в одной плоскости, что свидетельствует об установке самолета в линию полета. 

Установить самолет в линию полета можно и по болтам стыковки нижнего крыла с центропланом, для чего необходимо снять зализы. На самолете, установленном в линию полета, оба стыковых болта (их оси), передний и задний, лежат в одной плоскости, что проверяют нивелиром и линейкой.
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Рис. 1.6. Отклонения органов управления

Таблица 2

Орган управления

    α, град

   β, град

   γ, град

    a, мм

   b, мм

     c, мм


  Закрылки верхнего крыла
—

39,5-1

—

—

   316-9

—


Закрылки  нижнего крыла

—

39, 5-1

—

—

264-7

—


Элероны

30-1,5 +1

14-1,5+1

—

  263-13+8
  124-13+8

—


Зависание элеронов при    отклонении   закрылков на 39,5°
—
16-1,5+1
—
—
141,5-13+8
—

Отклонение элеронов при    закрылках, зависших на 39,5°
12-1,5+1
30-1,5+1
—

  106-13+8
  163-13+8
—

Триммер  элеронов
__

__

24-1+5

__

__

52-10+18


Руль высоты
42-0+3

22,5±1

—

  409-0+30

223±10

—


Триммер руля высоты
—

—
14±1
—
—
37±2

Руль направления
28-2+1

28-2+1

—

 393-28+13
 393-28+13
—

Триммер   руля   направления
—

—

14±1
—

—

34±2

Нивелировка и регулировка коробки крыльев. После установки самолета в линию полета проводится нивелировка к регулировка бипланной коробки. Крылья устанавливают по реперным точкам на переднем и заднем лонжеронах, нервюрам № 2 и 17 верхнего крыла (по нижней поверхности) и по нервюрам — №2 и 14 нижнего крыла (по верхней поверхности). 

Установка углов поперечного V крыльев проводится в процессе натяжения лент-расчалок бипланной коробки. Степень натяжения лент-расчалок приведена в табл. 3.

Таблица 3

Место установки ленты
Наименование

Предел натяжения, кгс

 Передняя несущая лента (парная) 

 Задняя несущая лента. Поддерживающая     лента (парная)

Расчалка № 14 ГОСТ 1004—48
Расчалка № 14 ГОСТ 1004—48 

Расчалка № 11 ГОСТ 1004—48

550—1100
740—1100 

900— 1400


Согласно регламенту технического обслуживания самолета Ан-2, утвержденного Министерством гражданской авиации СССР 5 ноября 1971 г., величины натяжения лент-расчалок коробки крыльев должны быть равны (в кгс):

Лента № 11 поддерживающая правая передняя.........1200—1320

»         № 11                »                   »             задняя.......1200—1620

Лента № 11 поддерживающая левая передняя...........1240—1380

»         № 11              »                   »             задняя........1240—1380

Лента № 14 несущая правая передняя спаренная.......580—740

»         № 14      »             »           задняя  спаренная.......580—740

»         № 14 несущая левая передняя спаренная.........600—780

»         № 14         »           »        задняя  спаренная.........600—780

»         № 14 несущая правая задняя одинарная...........750—870

»         № 14     »            левая задняя одинарная...........760—870
Необходимо соблюдать следующий порядок и способ регули​ровки лент-расчалок бипланной коробки:

— ленты № 11 натягивать настолько, чтобы обеспечить требуемое нивелировочным листом поперечное V крыльев;

— увеличить натяжение передних лент до величины, указанной в приведенных выше данных;

— увеличить натяжение задних лент № 14 до величины, указанной в приведенных выше данных.

Все вышеперечисленные работы по натяжению лент-расчалок коробки крыльев выполняются силами и средствами эксплуатационных предприятий.

При указанных выше пределах натяжения лент-расчалок крыль​ев углы поперечного V должны быть: нижнего крыла +4°19', верх​него + 3°. Превышение углов проверяют нивелиром и линейкой по реперным точкам. После проверки углов поперечного V регулиру​ют углы установки крыльев регулировочными болтами на задних углах крепления бипланной стойки.

Установки крыльев проверяют нивелиром и линейкой. Верхнее крыло устанавливают под углом 3°, нижнее —1°.

Примечание. Суммарная величина превышения углов установки левой полукоробки должна быть на 3 мм больше превышения правой, оставаясь в пределах допусков.

Вынос верхнего крыла над нижним проверяют по нервюрам № 2 и 17 верхнего крыла отвесом или линейкой.

Нивелировка и регулировка стабилизатора. Углы установки стабилизатора проверяют по узлам крепления под​коса стабилизатора на нервюре № 6. Стабилизатор установлен под отрицательным углом 1° к строительной горизонтали самолета.

Установку правой и левой половин стабилизатора проверяют нивелиром и линейкой по узлам крепления подкосов. Разность превышений правой и левой половин стабилизатора от нивелиро​вочной горизонтали по узлам правого и левого подкосов не должна превышать 5 мм. После нивелировки проверяют симметрию правой и левой частей самолета, для чего сравнивают диагональные размеры правой и левой половин.
По окончании нивелировки все регулируемые соединения контрятся. Данные линейных величин по установке крыльев и стабилизатора приведены в формулярных схемах, прикладываемых к каждому самолету.

Проверка установки двигателя. Угол установки дви​гателя в вертикальной плоскости относительно строительной го​ризонтали самолета должен быть 0°±10'; его проверяют нивелиром и угломером, установленным на носке вала двигателя. Ось двигателя совпадает со строительной горизонталью самолета.

Параллельное смещение оси двигателя относительно строительной горизонтали самолета допускается в пределах ±2,5 мм. Сум​марное смещение носка вала двигателя допускается в пределах окружности диаметром 6 мм. Положение носка вала регулируют вворачиванием или выворачиванием стыковой вилки рамы двигателя; резьбовая часть при этом должны выходить не более чем на 6 мм.
1.6. ВЕСОВЫЕ ДАННЫЕ И ЦЕНТРОВКА САМОЛЕТА В ТРАНСПОРТНОМ И СЕЛЬСКОХОЗЯЙСТВЕННОМ ВАРИАНТАХ

Весовые данные

Нормальный полетный вес для всех вариантов, кгс:
на трассах,   имеющих   превышение   местности   до 3000 м...................................5250

на трассах, имеющих превышение местности свыше 3000 м (до 3800 м)...............5000
Посадочный вес, кгс............................................................................................................не более 6250
В зависимости от варианта вес пустого самолета находится в пределах, кгс..................3400—3690
(фактический вес пустого самолета брать из формуляра самолета)
Загрузка самолета. Положение центра тяжести самолета оказывает большое влияние на поведение самолета в воздухе и на управление им. Неправильное размещение грузов на самолете приводит к нарушению устойчивости и управляемости самолета, усложняет взлет и посадку, снижает аэродинамические качества самолета, а незакрепленный груз в самолете при взлете или в полете может сместиться назад к шпангоуту № 15 и привести к резкому нарушению центровки самолета, потере продольной устойчивости и к срыву самолета в штопор. Поэтому перед полетом необходимо убедиться в правильном размещении пассажиров (особенно пассажиров с детьми), багажа или грузов и определить по центровочным графикам положение центра тяжести загруженного самолета.

При загрузке самолета (в грузовом варианте) можно пользо​ваться отметками, нанесенными на правой стенке грузового отсека фюзеляжа зеленой и красной краской (рис. 1.7). Против зеленой стрелки с надписью «До 1500 кГ» можно располагать груз любого веса до 1500 кгс. При этом центровка в полете будет равна 24—25 % САХ и соответствовать наибольшему запасу продольной статической устойчивости самолета без применения триммера.
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Рис. 1.7. Разметка положения грузов на борту самолета

Красные стрелки с отметками 1500, 1200, 1000, 800, 600, 400 и 350 кгс показывают самое заднее положение центра тяжести груза, при этом самолет еще имеет достаточный запас продольной статической устойчивости. При этом центровка получается около 33% САХ, т. е. самая задняя из допустимых.

Не менее важно следить за тем, чтоб полетный вес самолета не превышал установленных норм, так как перегрузка увеличивает напряжение в его деталях и может привести к поломке.

Размещение грузов в самолете. В грузовом варианте размещение грузов в самолете обычно производят по меткам (см. рис. 1.7), указанным на правом борту внутри фюзеляжа согласно Руководству по летной эксплуатации и пилотированию самолета Ан-2 (Общие указания по загрузке самолета), с обязательным расчетом центровки по центровочным графикам.

Пример. Один груз весом 600 кгс можно расположить в любом месте между зеленой стрелкой с отметкой «До 1500 кгс» и красной стрелкой с отметкой «600 кгс». Если грузов несколько, то необходимо размещать их так, чтобы общий их центр тяжести находился или против красной стрелки с отметкой «600 кгс», или впереди нее до зеленой стрелки включительно.

Если величина груза не соответствует значениям цифр, нанесенным на борту фюзеляжа, например 650 кгс, то нельзя его размещать против цифр 600, 400 и 350, так как такое размещение груза создает недопустимую заднюю центровку, превышающую 33% САХ.
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Рис. 1.8. Схема компоновки пассажирской кабины самолета Ан-2(П):
1 — детская люлька; 2 — декоративная обшивка; 3—багажная полка; 4 — вентиляционная камера; 5 — складное сиденье; 6 — оконные занавески; 7 — кресло; 8 — коллектор обогрева; 9— вешалка; 10 — входной поручень; 11—туалет; 12 — ручной огнетушитель; 13 –аптечка

При размещении на самолете пассажиров, багажа, почты и грузов необходимо учитывать, что наибольшее влияние на смещение центра тяжести самолета назад оказывают пассажиры, размещен​ные на задних сиденьях, и груз, размещенный за шпангоутом № 8. Поэтому при неполном количестве пассажиров необходимо задние сиденья оставлять свободными (пассажиров с детьми во всех случаях сажать на передние сиденья), а груз и багаж размещать меж​ду шпангоутами фюзеляжа № 6 и 8.

Перевозка пассажиров в грузовой кабине на откидных сиденьях нежелательна. В настоящее время отдельные транспортные самолеты, предназначенные для перевозки пассажиров, переоборудованы под пассажирский вариант, где установлено 12 кресел (рис. 1.8).

После того как правильно размещен груз или пассажиры на сиденьях, необходимо строго соблюдать требования закрепления грузов в фюзеляже от их смещения при взлете назад к шпангоуту № 15, а также привязывание пассажиров к креслам для предупреждения их падения при взлете и посадке самолета.

Примечание. Полет самолета при центровках свыше 33% САХ запрещается. В хвостовой отсек фюзеляжа за шпангоутом № 15 размещать груз также запрещается.

1.7. ЦЕНТРОВОЧНЫЕ ДАННЫЕ И ПРОВЕРКА ПОЛОЖЕНИЯ ЦЕНТРА ТЯЖЕСТИ ЗАГРУЖЕННОГО САМОЛЕТА

В табл. 4 приведены величины веса и центровки самолета Ан-2 в десантно-транспортном, транспортном и пассажирском вариантах.

В табл. 5 указаны величины веса и центровки самолета Ан-2 в сельскохозяйственном варианте.

На рис. 1.9 показаны положение центра тяжести пустого самолета с полным оборудованием, длина средней аэродинамической хорды бипланной коробки крыльев (САХ) и ее положения относительно осей координат.
                    Таблица 4

Наименование параметра

Серия самолета



  Ан-2 (Т)
Ан-2(ТП)

 Ан-2 (П)


Вес пустого самолета с оборудованием, кгс
   3360 +1%

  3430 +1%

    3450+1%


  Нормальный полетный вес, кгс
5250

5250

5250


Центровка пустого самолета с комплектным или полным оборудованием, % САХ

20,8±1

20,8±1

20,2±0,6

Предельный диапазон    эксплуатационных центровок,  %  САХ
17,2-33
17,2-33
17,2-33

Примечания. 1). Вес и центровка самолетов Ан-2 (Т) указаны без учета кислородного оборудования, установка которого увеличивает вес самолета на 50 кгс и сдвигает вперед центровку на 0,2% САХ.
2). Вес и центровка самолетов Ан-2 (ТП) указаны с учетом снятия кислородного оборудования.

                                        Таблица 5

Наименование параметров

Вес, кгс

Центровка, % САХ


Пустой Ан-2 в транспортном варианте с полным оборудованием
3440+1%

20,8±1


Ан-2 в варианте опыливателя с полным оборудованием

3525+1%

20,4-0,6+1

Ан-2 в варианте опрыскивателя с полным оборудованием


3520+1%

20,6-0,8+1

Нормальный полетный вес

5250

—


Предельный  диапазон  эксплуатационных  центровок

—
17,2-33

Примечание. На самолетах изготовленных в Польше кроме опрыскивателя «старого» типа (Ш7628-215), введены дополнительно две новые его разновидности, при установке которых веса и центровки самолета изменяются следующим образом (по сравнению с п. 3 из табл. 5):

а) самолет с опрыскивателем «отсасывающего» типа (Ш7633-0) с подвесными бачками ∆G= + 17 кгс, ∆Х=+0,2% САХ;
б) самолет с опрыскивателем «эжекторного» типа (Ш7636-0) ∆G= —12 кгс, ∆Х= —0,4% САХ.

Всякое изменение места установки оборудования, проводимое эксплуатирующими предприятиями, или изменение его комплектовки может значительно изменить центровку пустого самолета. В этих случаях центровку обязательно следует учитывать пересчетом, как показано ниже в примерах расчета центровки. Рекомендуемый диапазон центровок, обеспечивающий наиболее легкое управление самолетом, составляет 23—28% САХ.

Положение центра тяжести загруженного самолета следует проверить по способу моментов или по центровочным графикам. Пример применения способа моментов для определения центра тяжести самолета (без грузов) с минимальным запасом топлива и масла к баках показан в табл. 6.
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Рис. 1.9. Средняя аэродинамическая хорда коробки крыльев самолета

                               Таблица 6

Наименование груза
Вес, кгс
Плечо, м
Момент, кгс·м

Пустой самолет с, полным оборудованием
3367

0,513

1730


Экипаж (два человека)
180

—0,336

—60


Топливо
50

0,944

47


Масло
25

—1,586

—40


В табл. 6 записываются веса грузов, включая и вес самолета, расстояния центра тяжести каждого груза от шпангоута № 5 и моменты, вычисленные перемножением весов на расстояние до шпангоута № 5. Плечо считается положительным для грузов, распо​ложенных позади шпангоута № 5, и отрицательным для грузов, расположенных впереди шпангоута № 5. Плечо центра тяжести пустого самолета берется из табл. 6.

После суммирования весов и моментов определяется расстояние центра тяжести самолета от шпангоута № 5 по формуле: 
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а центровка в % САХ по формуле:
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где   L—  расстояние от начала САХ до шпангоута № 5, равное 0,05 м;
bСАХ - длина САХ, равная 2,269 м.

                           Таблица 7

Наименование груза

Вес, кгс
Плечо X, м

Момент, кгс·м


Пустой самолет с полным оборудованием

3367

0,513

1730


Снят бортинструмент

      —42

6,97

— 292


Экипаж два человека

180

— 0,336

— 60


Топливо

50

0,994

47


Масло

25

— 1,586

— 40


По формулам (1) и (2) получаем:
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Рассмотренный случай соответствует передней центровке само​лета. При этом взят случай, когда пустой самолет имеет центровку 20,4% САХ, т. е. наиболее переднюю из возможных для данной се​рии.

 Проводимые эксплуатирующими подразделениями изменения заводской компоновки или комплектовки могут значительно изме​нить центровку. В табл. 7 приведен расчет центровок для случая, когда с самолета снят ящик с бортинструментом весом 42 кг:

∑G=3580 кгс;

∑G·X=1385 кгс·м.

Как видно из табл. 7, плечо ящика с бортинструментом относительно шпангоута № 5 равно 6,97 м:


[image: image18.wmf];

386

,

0

3580

1385

м

Х

ЦТ

=

=



[image: image19.wmf];

%

8

,

14

%

100

269

,

2

050

,

0

386

,

0

САХ

Х

САХ

=

×

-

=


Как видим, центровка далеко вышла за пределы допустимой передней центровки 17,2% САХ.

В данном случае экипажам необходимо помнить соответствую​щее предупреждение из Руководства по летной эксплуатации и пи​лотированию самолета Ан-2, где говорится, что «Если по условиям полета на борту нет груза (перегонка, тренировка и т. д.) и возможна посадка с небольшим количеством топлива (150—300 кгс), то необходимо создать более заднюю центровку».

Эксплуатационные центровки можно получить в таких случаях соответствующим расположением наземного и другого оборудования, обычно загружаемого в самолет. При перегонке самолета в ремонт необходимо помнить, что в весе и центровке пустого само​лета, указанных в формуляре, учтен бортинструмент (42 кгс), рас​положенный на шпангоутах № 21 и 22. На самолетах Ан-2Т польского производства (с № 1Г4801) ящик с бортинструментом располагается на шпангоутах № 14 и 15, на Ан-2ТП бортинструмента нет.

Центровка при перегонке рассчитывается по графику. Проверка центровки загружейного самолета и его веса проводится перед вы​пуском его в полет с учетом размещения всех нагрузок: пассажиров, багажа, грузов и т. д. Положение центра тяжести самолета с нагрузкой определяют по центровочным графикам.

Перед вылетом командир самолета обязан путем личного осмотра убедиться, что в хвостовой части фюзеляжа за шпангоутом № 15 груз отсутствует и дверь, ведущая в хвостовой отсек, заперта на замок.

Перед вылетом экипаж должен предупредить пассажиров, чтобы они не передвигались по кабине самолета, перед взлетом и по​садкой обязательно были пристегнуты привязными ремнями и что​бы не брались за трубопроводы, электропроводку, экранированные жгуты радиооборудования.
Емкости систем

Правая группа топливных  баков, л..................................................................................620±24

Левая         »               »               » ,  л ................................................................................620±24
Общая емкость топливной системы, л.............................................................................4240±48
Нормальная заправка  системы топливом,  л...................................................................1200
Емкость  масляного бака, л..................................................................................................126
Нормальная заправка бака маслом, л.................................................................................80
Емкость баллона  сжатого  воздуха, л.................................................................................8
Емкость противопожарного баллона, л................................................................................2,5

Эксплуатационные данные

Расход топлива на 1 ч полета по видам работ, кг:
транспортные .............................................................................................................118

учебно-тренировочные .............................................................................................115
на авиационно-химических работах.......................................................................122,5

воздушная съемка.......................................................................................................125

в горных условиях.......................................................................................................140
Расход топлива на 1 ч работы двигателя на земле, кг ………………………………………45
Расход масла на сгорание от расхода топлива, %...................................................................4
Жидкость для амортизационных стоек шасси и хвостовой уста​новки.....................масло АМГ-10 

Количество жидкости, см3:
в амортизационных стойках шасси.........................................................................3360
в амортизационной   стойке  хвостового  колеса...... ............................................440
Давление воздуха в амортизационных стойках при свободных амортизаторах в летних и зимних

 условиях, кгс/см2: 

в амортизационных стойках шасси.............................................................................30-1
в амортизационной  стойке  хвостовой  установки.....................................................27
Осадка амортизационных стоек шасси, мм:
для полетного веса G=4800   кгс.................................................................................135

  » »            »               G= 5009   » ................................................................................144

  » »            »               G= 5250   » .................................................................................148
для полетного веса G = 5500 кгс..................................................................................170
Осадка амортизационной стойки хвостового колеса, мм...................................................55—75

Давление в баллоне воздушной системы, кгс/см2.....................................................................50
Давление в тормозной системе, кгс/см2:
колес .............................................................................................................................6—8

лыж................................................................................................................................8—10
Давление воздуха в пневматиках колес, кгс/см2.................      .................................................3
Обжатие пневматиков колес, мм:
шасси................................................................................................................................60

хвостовой установки.....................................................................................................30—35
Давление в баллоне противопожарной системы, кгс/см2...................................................150
1.8. ЛЕТНО-ТЕХНИЧЕСКИЕ ДАННЫЕ

Летно-технические данные приведены для самолетов с нормальным полетным весом 5250 кгс. Эксплуатация самолетов Ан-2 с нормальным и посадочным полетным весом 5250 кгс и максимальным взлетным весом 5500 кгс разрешена с самолетов серии 62-01 и далее, а также для ранее выпущенных самолетов, у которых установлено усиленное шасси и усилена зона установки башмака крепления задних подкосов шасси к фюзеляжу.

Взлетно-посадочные характеристики

Взлет на номинальном режиме работы двигателя:
а) без применения закрылков:

скорость отрыва, м.................................................................................................110

длина разбега, м.......................................................................................................260

взлетная дистанция (до высоты 25 м), м............................................................800

б) с отклоненными на 30° закрылками:

скорость отрыва, км/ч...........................................................................................80

длина разбега, м......................................................................................................200

взлетная дистанция  (до высоты 25 м), м..........................................................600
Взлет на максимальном (взлетном) режиме работы двигателя:

а)  без применения закрылков:

скорость отрыва, км/ч...........................................................................................100

длина разбега, м.......................................................................................................210

б) с отклоненными на 30° закрылками:

скорость отрыва, км/ч............................................................................................70

длина разбега, м.......................................................................................................170

взлетная дистанция (до высоты 25 м), м.............................................................540
Посадки:
а) без применения закрылков:

посадочная скорость, км/ч.....................................................................................110

длина пробега с торможением, м...........................................................................430

б)  с отклоненными на 30° закрылками:

посадочная скорость, км/ч......................................................................................87±3

длина пробега с торможением, м,..........................................................................225

в)  с отклоненными на 40° закрылками:

посадочная   скорость,   км/ч..................................................................................82 ±2

длина пробега с торможением, м...........................................................................215

Примечание.   Взлетно-посадочные данные приведены к стандартным условиям и к штилю.
Основные летные данные самолета

Максимальная скорость горизонтального полета (в транспортном варианте), км/ч:
у земли.............................................................................................................................................239-5
на расчетной высоте.....................................................................................................................256-5
Вертикальная скорость при наборе высоты у земли на номинальном режиме работы двигателя, м/сек: 

в транспортном варианте............................................................................................................3

в сельскохозяйственном варианте.............................................................................................1,2—2
Крейсерская скорость по прибору (при  рк=720 мм рт. ст., n=1700 об/мин, Hст = 800 м), км/ч: 

транспортный   вариант................................................................................................................190

сельскохозяйственный    вариант   с   опрыскивателем.........................................................160 

сельскохозяйственный вариант с опыливателем....................................................................155 

Диапазон крейсерских скоростей самолета в горизонтальном полете по прибору, км/ч............147—210
Практический потолок самолета с полетным  весом 5250 кг, м.....................................................4500
Скорость снижения самолета, км/ч:
в спокойном воздухе......................................................................................................................220

в   болтанку.....................................................................................................................................190
Вертикальная скорость снижения при полете с пассажирами,  м/сек....................................................2
Дальность полета самолета с полной заправкой топливом на режиме работы двигателя,

соответствующем максимальной дальности (рк = 540—625 мм.рт.ст.; =1400 об/мин), км  …..…до 2000

Летные ограничения

Максимально допустимая скорость на планировании (по условиям прочности), км/ч ……..не более 300 
Предельно допустимый крен, град:
в транспортном варианте, в зоне......................................................................................не более 45

в сельскохозяйственном варианте....................................................................................не более 30
Максимальное отклонение закрылков, град:
для взлета и посадки при ветре до 10 м/сек............................................................................30

для взлета и посадки при ветре от 10 до 18 м/сек..................................................................20
Примечания. 1. При боковом ветре взлет и посадку производить с неотклоненными закрылками.

2. В случае крайней необходимости разрешается использовать закрылки при посадке с боковым ветром, причем скорость ветра должна быть не более 3—4 м/сек под углом 90° к ВПП.

3. В случае вынужденной посадки разрешается выпускать закрылки на 40°. 

Предельно допустимая скорость ветра, м/сек:
для руления, взлета и посадки................................................................................................18

боковой ветер для взлета и посадки под углом 90°к посадочному курсу ………………..6

Предельно допустимая прочность грунта для взлета и посадки самолета: 

замеряемая ударником НИАИ, кгс/см2..................................................................................3

определяемая по глубине колеи, оставляемой при рулении самолета, см……………….6—7
Предельная глубина неукатанного снежного покрова (свежевыпавший или лежалый 

сухой рыхлый снег) для взлета на колесном шасси, см..............................................................не более 35
Предельная глубина лежалого, уплотнившегося или слабо 

укатанного снежного покрова для взлета на колесном шасси, см...................................не более 25
Предельно разрешаемое число пассажиров (ограничено из условий  сохранения 

допустимой центровки), чел..................................................................................................................12 

Максимальная коммерческая нагрузка, кгс.....................................................................................1500
1.9. АЭРОДИНАМИЧЕСКИЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ САМОЛЕТА

Аэродинамическое качество самолета.
Работу крыла оценивают по его аэродинамическому качеству, которое показывает, во сколько раз подъемная сила крыла больше лобового сопротивления или во сколько раз коэффициент подъемной силы больше коэффициента лобового сопротивления.
Качество крыла можно определить следующим отношением:
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где:   Y— подъемная сила;

          Q — сила лобового сопротивления.

Как известно из аэродинамики, подъемная сила и сила лобового сопротивления могут быть определены по формулам:


[image: image21.wmf];

2

2

S

V

C

Y

Y

×

×

=

r

        
[image: image22.wmf];

2

2

S

V

C

Q

X

×

×

=

r


где:    (   — плотность воздуха;

          V  — скорость полета;

           S  — площадь коробки крыльев

          СУ — коэффициент подъемной силы;

          СХ — коэффициент лобового сопротивления.

Поэтому аэродинамическое качество крыла может быть определено как отношение коэффициента подъемной силы к коэффициенту лобового сопротивления:
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Качество отдельно взятого крыла не имеет практического значения, так как крыло не работает изолированно. Поэтому практический интерес будет представлять качество всего самолета.

По аналогии с качеством крыла качество самолета может быть выражено как отношение:
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где СХсам — коэффициент лобового сопротивления самолета.
Следовательно, качество самолета показывает, во сколько раз подъемная сила больше силы лобового сопротивления самолета.

Коэффициент лобового сопротивления самолета равен коэффициенту лобового сопротивления крыла, плюс коэффициент вредного сопротивления
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Коэффициент лобового сопротивления самолета больше коэффициента лобового сопротивления крыла. Поэтому качество самолета всегда будет меньше, чем качество отдельного крыла. 

Испытания самолетов в аэродинамической трубе и расчеты показывают, что на углах атаки, близких к нулю, самолеты, в большинстве случаев, имеют небольшое качество. При увеличении угла атаки аэродинамическое качество самолета увеличивается и при определенном угле атаки достигает наибольшей величины. Угол атаки, при котором качество самолета становится наибольшим, называется наивыгоднейшим углом атаки. При дальнейшем увеличении углов атаки качество уменьшается вследствие того, что сила лобового сопротивления нарастает более интенсивно, чем подъемная сила.

Зависимость коэффициентов СУ и СХ от угла атаки самолета приведено на рисунках 1.10 и 1.11. Графики показаны для самолета при неотклоненных закрылках и прижатых предкрылках. Изменение величин СУ и СХ при другом положении механизации крыла можно оценить, используя их величины, приведенные в таблице 8.
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Рис.1.10. Зависимость коэффициента подъемной силы самолета Ан-2 от угла атаки при неотклоненных закрылках и прижатых предкрылках 

[image: image27.png]4

8

17

5 20«




Рис.1.11. Зависимость коэффициента лобового сопротивления самолета Ан-2 от угла атаки при неотклоненных  закрылках и прижатых предкрылках 

Таблица  8

Положение механизации
крыла
Показатель

Характерные углы атаки





нулевой подъемной силы

наивыгоднейший
открытия
предкрылков
критический

Закрылки
не отклонены
Предкрылки прижаты

α

сy
сх

K
— 1°
—
0,027

—
6°
0,58

0,058

10
16°
1,18

0,21

5,62

18°
1,23

0,27

4,55

Закрылки
не отклонены

Предкрылки открыты
α

сy
сх

K

— 1°
 —
0,027

—

6°
0,58

0,058

10
16°
1,2

0,17

7

24°
1,67

0,34

4,9


Закрылки
отклонены

Предкрылки
прижаты
α

сy
сх

K

— 11°
—
0,065

—

0°
0,72

0,094

7,65

13°
1,52

0,34

4,44
14°
1,55

0,38

4,08

Закрылки
отклонены

Предкрылки открыты

α

сy
сх

K

— 11°
—
0,065

—
0°
0,72

0,094

7,65

13°
1,55

0,295

5,25
20°
1,95

0,43

4,55

Поляра самолёта.
Полярой самолета называется график, показывающий зависимость аэродинамических коэффициентов подъемной силы и лобового сопротивления самолета от угла атаки.

Поляра является основной характеристикой аэродинамических свойств самолета. При помощи поляры можно определить численные значения коэффициентов су, сх, качество самолета, наивыгоднейший угол атаки, критический угол атаки и угол нулевой подъемной силы.

Рассматриваемые ниже поляры соответствуют режиму снижения самолета без учета влияния обдувки и близости земли.

Поляра самолета при прижатых предкрылках и неотклоненных закрылках изображена на рис. 1.12. Из него видно, что:

1) угол атаки нулевой подъемной силы α0 =—1°, при этом коэффициент лобового сопротивления равен 0,027;

2) наивыгоднейший угол атаки  αнв = 6° и максимальное качество при этом угле равно 10;

3) критический угол атаки αкр = 18°, при этом коэффициент подъемной силы достигает максимального значения и равен 1,23;

поскольку стояночный угол самолета равен 11050', а установочный угол верхнего крыла равен 3°, то посадочный угол атаки верхнего крыла будет около 15°, т. е. значительно меньше критического;
4) при достижении угла атаки 16° предкрылки открываются автоматически.

Совмещенные поляры самолета при различном положении механизации крыла (рис. 1.13) следующие:

         1)  при неработающей механизации (δз = 0°);

2)   при неотклоненных закрылках (δз = 0°) и отжатых предкрылках;
3)   при отклоненных закрылках на 40° и прижатых предкрылках;
4)   при отклоненных закрылках на 40° и отжатых предкрылках.
Значение аэродинамических коэффициентов и аэродинамического качества самолета Ан-2 на характерных углах атаки приведено в табл. 8.
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Рис. 1.12. Поляра самолета с прижатыми предкрылками и неотклоненными закрылками

Рис. 1.13 Совмещенные поляры самолёта Ан-2 при различном положении механизации  крыла
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Рис. 1.14. Поляры самолета Ан-2 в сельскохозяйственном варианте:

I — поляра самолета транспортного варианта; II — полира самолета сельскохозяйственного варианта с опыливателем; III— поляра самолёта сельскохозяйственного ва​рианта с опрыскивателем

Поляры самолета Ан-2 в сельскохозяйственном варианте приведены на рис. 1.14.

Из рисунка видно, что:
а) поляры самолета сельскохозяйственного варианта на всех углах атаки сдвинуты вправо по сравнению с полярой самолета транспортного варианта на величину ∆сх, которая составляет: у самолета с опыливателем — 0,013, а у самолета с опрыскивателем — 0,02;

б) наивыгоднейший угол атаки самолета сельскохозяйственного варианта увеличился: с опыливателем — до 7°, с опрыскивателем — до 8°;

в) значение углов атаки нулевой подъемной силы и критического не изменилось.

На наивыгоднейших углах атаки аэродинамические коэффициенты достигают значения: самолета с опыливателем су = 0,64 и с x = 0,073; самолета с опрыскивателем су = 0,73 и сх=0,092.

При этом максимальное качество составит: самолета с опыли​вателем 8,7, что меньше транспортного варианта на 13%, а самолета с опрыскивателем 8, что меньше транспортного на 20%.

1.10. СРОК СЛУЖБЫ САМОЛЕТА

Соответствующими приказами министра гражданской авиации СССР установлены следующие сроки службы самолетов Аи-2:

1) до первого ремонта и межремонтный:

— при использовании в грузовом и пассажирском вариантах — 2000 летных часов;

— при использовании в сельскохозяйственном, учебно-тренировочном и водном варианте — 1500 летных часов;

2) амортизационный срок службы:
— общий технический ресурс для транспортно-пассажирских самолетов — 18 000 летных часов;

— самолетам сельскохозяйственного, учебно-тренировочного и вод​ного вариантов — 12000 летных часов.

Примечание. Считать сельскохозяйственными и учебно-тренировочными самолеты Ан-2, имеющие налет на авиахимработах или в учебно-тренировочных полетах не менее 60% от установленного для этих вариантов межремонтного срока службы.

По окончании ремонта самолета в удостоверении о годности самолета к полетам должна быть сделана запись: ”Самолету установлен ресурс: в грузовом и пассажирском вариантах— 2000ч; в сельскохозяйственном и учебно-тренировочном вариантах—1500ч.”
1.11. ЛИТЕРАТУРА

1. Радченко И.В. и др. Самолет Ан-2. М.Транспорт 1974.

2. Аверкиев В.А. и др. Летная эксплуатация самолета Ан-2.М. Машиностроение 1984г.

3. Шифрин М.Н. Практическая аэродинамика самолета Ан-2.М. Транспорт.1972г.

4. Инструкция по эксплуатации и техническому обслуживанию самолета Ан-2. Под ред. Р.Легенцкого. ПНР, 1975.

При составлении пособия использовались материалы сайтов сети «Internet».
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