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Цель работы: знакомство с техническим обслуживанием самолёта 
АН-2 и приобретение навыков выполнения практических работ на нём.

Содержание работы: I .  Повторение теоретических вопросов техни
ческого обслуживания самолётов.

2. Изучение технологии технического обслуживания и проведение 
комплекса работ по:

а ) обслуживанию системы управления;
б) обслуживанию амортизаторов основного шасси.

3. Составление технического отчета о проделанной работе.

I .  СИСТЕМЫ УПРАНЕЕНУЛ САШШГОМ
К управлению самолётом относятся системы управления рулями 

высоты и поворота, элеронами и закрылками ( рис. I  ).
Управление рулём высоты и элеронами обеспечивается штурваль

ной колонкой и штурвалом. Передача управления от штурвальной ко
лонки к рулю высоты осуществляется посредством тросовой проводки, 
а от штурвала к элеронам - посредством тросовой проводки и жестких 
тяг.

Управление рулём поворота осуществляется педалями ножного 
управления через тросовую проводку.

Управление закрылками - электродистанционное, обеспечивает
ся от двух электромеханизмов УЗ-1 AM, а передача от них к закрыл
кам осуществляется посредством жестких тяг.

При техническом обслуживании системы управления самолётом 
нужно учитывать особенности работы жесткой и мягкой (тросовой) 
проводок управления. Так, при ремонте или замене элементов жест
кой проводки управления 'не допускается установка тяг яесоответ - 
ствующей длины или материала. Зазоры в проводке должны быть 
исключены.
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Установка тяг из другого материала приводит к изменению проч
ности и жесткости проводки управления. Изменение длины или диаглет- 
ров тяг влечет за собой изменение частотных характеристик проводки 
и увеличение вибрационных нагрузок.

Наличие зазоров приводит к появлению люфтов и ударных нагрузок 
в системе управления.

I . I .  0 выборе величины предварительного натяжения 
в тросовой проводке

Тросовая проводка для обеспечения безударной работы должна 
алеть предварительное натяжение. Поясним это на примере.управления 
рулём поворота ( рис.2а ).  Будем считать,что на руль поворота дей
ствует аэродинамическая сила р э , педали управления жестко закреп
лены, материалы и поперечные сечения тросов одинаковы. При этом, 
если тросовая проводка не имела предварительного натяжения, то в 
тросе I  будет'действовать сила , сазяая

_ £ _  р ,  Е F j L  ( 1 )
h э L

где Е - модуль злзрутости материала троса;
-р - площадь поперечного сечения;
L - длина;

- удлинение троса.
Зависимость удлинения троса (S’, от величины силы Р4 изоб

ражена на рис.2в линией od ( . Так как трос I  удлинится под
действием силы Р, на величину , трос 2 провиснет.

При смене направления силы Рэ 'в  тросе 2 будет действовать
сила Р2 , равная по величине Р, . ( Зависимость Р2 = f(<5) 
показана на рис.2в линией а,о  . При этом трос 2 удлинится на 
величину (Гг = (5̂  , а трос I  - провиснет.

Провисание тросов недопустимо, так как при прекращении дейст
вия силы Рэ упругие силы растянутого троса будут стремиться 
сократить его до первоначальной величины. В тот момент, когда трос 
примет первоначальную длину, из-за инерционности системы управле
ния рулём поворота провисший трос будет испытывать удар.

Полет самолета в реальных условиях происходит в неспокой
ном воздухе,когда аэродинамические нагрузки могут изменяться как 
по величине, так и по направлению. Смена направления силы Рэ при
ведет к появлению больших ударных перегрузок в проводке управле
ния,что может вызвать обрыв тросов. Кроме того, провисший трос 
может соскочить с направляющих роликов, вызвав потерю управляемо
сти самолётом.
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Предварительное натяжение в тросовой проводке качественно ме
няет работу системы управления.

В результате предварительного натяжения оба троса получат у д 

линение 4  , и в них будет действовать упругая сила, равная

Р  - - L L  сГ
с L * ( 2 )

( Графически эта зависимость изображена линиями ecd  о f&a  яа 
рис.2з).

Действие внешней нагрузки приведёт к удлинению одного троса и 
сжатию другого, то есть второй трос при этом на провиснет, а лишь 
уменьшится величина его предварительного удлинения oQ , .

Следовательно, при наличии предварительного натяжения Р0 оба 
троса будут воспринимать внешнюю нагрузку. Действие силы ? э вызо
вет в каждом тросе ( см. рис.26) силу Р. равную

п * - E F  X
* = 7 Г  г э = — 0 * ( 3 )

где S  - удлинение ( укорочение ) , возникающее з тросах при
совместной работе.

Причем из равенств ( I  ) и ( 3 ) видно, что при наличии пред
варительного натяжения величина внешней силы, действующей на трос, 
а следовательно и его деформация, уменьшается в два раза.

Суммируя силы, приложенные к каждому -тросу, получим:

\
^02 = Ро ~ J  i 4 )

или

( 5 )
102 Ь

где р  u ?ог - силы, действующие в тросах I  и 2 при наличии 
предварительного натяжения.

Откуда следует, что сила в тросе I  будет возрастать я он удлинит
ся на величину &  , а сила в тросе 2 уменьшаться, и он укоро
тится на величину S .  Сила, действующая в обоих т р о с а х , будет
Равяа р _ р х о р .

*02 ' ( 6 )





В том случае, когда трос 2 полностью разгрузится (  PQ2 *Q ) 
тросе I  будет действовать сила

Р0, -2Р ,

а. так как Р02 = 0 при Р  31 Р„ , то можно записать, что

Р., = 2Р0. ( 7 )
Деформация троса I , с учётом выражения ( 2 ) , будет равна 2 <f0 
Этот случай нагружения соответствует точке С на рис.2в.

В случае, когда трос I  полностью разгрузится ( Р0) = 0}, 
в тросе 2 будет действовать сила

Р02 = 2Р * 2 Р0 •

При этом деформация троса 2 будет равна 2(Г0 . Этот случай
нагружения соответствует точке 6 на рис.2в.

При отсутствии внешней силы Р деформация тросов сГ , ха
рактеризующая их совместную работу, равна нулю. Поэтому линия 6с , 
проходящая через начало координат, есть Р 1 f ( f i)  при совиестной 
работе тросов с предварительным натяжением Р0 .

Так, при действующей в обоих тросах Силе, равной 2Р, в тро
се I  будет сила ?о, , а в тросе 2 - Р02 ( рис.2в).

Сила Р01 соответствует отрезку к т  , а сила Р02 -
отрезку mn • Из графического построения видно, что

£ т  = 2 к г  = 2 п г ( , .

к г  = п г = Р ,
откуда

тогда:
р ., = р„ , 

Р.2 * Р . - Р  •

Из треугольников бее я б^е видно,что отрезки к£ и тп 
равны, откуда Р 0< ~ Рог = 2Р .

С момента, когда - 2Р0 или Р02 = 0 , как видно из
рис.2в, дополнительные внешние силы будут восприниматься только 
тросом I  ; трос 2 провиснет. При этом в системе управления будет 
иметь место удар, как и в случае отсутствия предварительного натя
жения в тросовой проводке.
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Эти рассуждения можно отнести и для случая нагружения отрица
тельными аэродинамическими силами.

С л е д о в а т е л ь н о ,  для обеспечения безударной работы необходимо,
чтобы Р - JL- р

г 0 2h ^Згпах '
Т1ТТО р _ максимально допустимая эксплуатацлояяан аэро-
1 д с  ^-jrnax

динамическая нагрузка.
Но так как в системе управления имеются люфты, то усилие предвари
тельного натяжения назначают из условия 

£
Ро> 2.h ' ^Эглах . ( S )

Согласно нормам прочности

P(Hmax ^  0.5 Hpojp ( 9 )
где Ррозр - разрушающее усилие в тросе.

Учитывая выражения ( 7 ) ,  ( 8 ) и ( 9 ), можно выразить усло
вия для назначения усилия предварительного натяжения в тросовой 
проводке:

J h  Рэтах < Ро 55 °-2 5 £Wp- ( 10 )

1 .2. Влияние температуры окружающего воздуха на величину 4 
предварительного натяжения в тросовой проводке

Самолёт АН-2 может эксплуатироваться при температурах окру
жающего воздуха от - 50°С до + 60°С. Изменение температуры при
водит к изменению величины предварительного натяжения в тросовой 
проводке из-за рааличия коэффициентов линейного расширения мате
риалов фюзеляжа и тросов ( рис.З ).

При повышении температуры окружавшего воздуха величина пред
варительного натяжения увеличивается, при снижении - уменьшается. 
Для обеспечения безударной работы тросов во всём диапазоне рабочих ■ 
температур самолёта величина предварительного натяжения назнача
ется из следующих условий:

при t  = — 50°С £*о ̂  2h Pjraax ,
при t =  + 50°С Р0< 0.25 Рразр.

^*ея граничные условия.величину предварительного натяжения 
тросов для любой температуры можно найти из выражения
3—1533 Ъ = Е F )(t ' t, ) )



Рис.З . График зависимости натяжения тросов 
от изменении температуры
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г е - коэффициент линейного расширения материала фюзеляжа;
ofT - коэффициент линейного расширения материала троса;
1° - начальная температура;

_ температура, при которой определяется натяжение тро
са и построить графическую зависимость Р0 = f ( 4 ° )  , рис. 3.

" ' Поэтому при техшн еском обслуживании необходимо производить
контроль и регулировку натяжения в тросовой проводке с учётом ок
ружающей температуры.

1.3. ® регулировке предельных углов отклонения
органов управления самолетом

Большое значение для обеспечения надёжности и безопасности 
полёта имеет правильная работа органов управления. Взлёт и посад
ка, совершение маневра в воздухе осуществляются путём их отклоне
ния.

Отклонение элеронов и рулей вызывает изменение кривизны про
филя и угла атаки, что приводит к увеличению или уменьшению подъем
ной силы крыла или оперения. Из рис.4, на котором для примера пред
ставлена зависимость приращения подъёмной силы Л С У от угла откло
нения руля высоты 6  7 видно,что при отклонении руля до углов

Ряс.4. График яваенания подъёмной силы горизонтального 
оперення при отклонении руля высоты

Г
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20 * 25° А Су остаётся примерно постоянны*. Резкое уменьшение его 
при отклонения руля на угян больше 25° объясняется срывом потока 
с верхней поверхности рула высота, то есть при' отклонении на углы 
больше 25° руль теряет свою эффективность, а самолёт - управляе
мость. Поэтому угли отклонения органов управления о граничив ах/г спе
циальными рэгуляруеншш упорами.

Чрезмерное уменьшение углов отклонения органов управления 
приводит к снижению управляющих моментов, что ухудшает маневрен
ность самолёта, что также недопустимо. Поэтому при техническом об
служивании необходимо следить,чтобы углы отклонения органов управ
ления строго соответствовали технический условиям.

2. СИСТЕМА АМОРТИЗАЦИИ САМОЛЕТА
Амортизация самолета предназначена для восприятия и погло

щения динамических нагрузок во время посадки и передвижения само
лета по земле. Величина динамических нагрузок определяется кине
тической энергией самолета и зависит от вертикальной составляющей 
скорости посадки. Еояьвая часть этой энергии превращается в потен
циальную энергии деформации амортизатора, другая часть, превращаясь 
а тепловую энергию, рассеивается.

Эксплуатационная нормированная работа, приходящаяся на отдель
ные опоры шасси,определяется выражением 

ГП рей ■ 1 у
Аэ г 2 ’ С I )

где лпреэ- редуцированная масса, приходящаяся на опору;
■ХГу - "приведенная" вертикальная скорость самолёта в момент 

сопряжосаованвй с землей,учитывающая изменение его кинетической и 
потенциальной энергии.

Максимальная работа А то* , которую способна воспринять амор
тизация, в соответствии с нормами прочности равна 

Атах * А 3 .

Причём часть этой работы будет восприниматься амортизатором, 
а часть - пневматиками

Атех ~ ^анта*. *  ̂ ^п.о. > ( 2 )



д' - максимальная работа, воспринимаемая амортизато-хде “ ОМтах
ром;

д - работа, воспринимаемая пнзвматихом при полнш
обжатии.

На самолёте АК-2 амортизация шасси поглощает работу А̂ =974 кгс-и; 
максимальная работа А пш  - 1720 КГС'Н, При подборе амортизаторов 
и пневматиков считалось, что амортизаторы должны поглощать пример
но 6СЙ и пневматики 40$ А max .

2.1. Работа амортизатора
Принцип работы амортизатора показан на рис.5. Амортизатор со

стоит из штока I  с поршнем и цилиндра 4. Шток связан с конструкци
ей самолёта, а цилиндр о колесом. В нижней части штока имеется пе
репускной малая 3. Заправка амортизатора жидкостью ЖГ-10 и за
рядка азотом производятся через заливную трубку 2 л зарядный кла
пан 5.

При ударе колеса о землю { рис.5а) цилиндр 4 движется вверх 
(прямой ход). Азот во внутренней полости штока при этом будет сжи
маться. На сжатие газа затрачивается работа,которая аккумулируется 
газом и обеспечивает возвращение цилиндра в начальное положение.

Жидкость при ударе будет вытесняться из полости цилиндра че
рез отверстия перепускного клапана 3 в газовую полость штока.

Работа, затрачиваемая на вытеснение жидкости, переходит в 
тепловую энергия и полностью рассеивается. При обратном ходе шток 
под давлением газа движется вниз. При этом шайба перепускного кла
пана опускается вниз и оставляет открытым только центральное отвер
стие ( рис.56). Перетекание жидкости через отверстие под действи
ем сил давления газа в полость цилиндра происходит с большим тор
можением. В результате этого стойка разжимается медленно. На вы
теснение жидкости при этом затрачивается механическая работа, ко
торая переходит в тепловую энергию и полностью рассеивается. Та
ким образом, газ обеспечивает упругость амортизатора, а жидкость - 
- рассеивание энергии.

2.2. Диаграмма работы амортизатора
Работа амортизатора характеризуется его диаграммой (рис.6 ), 

которая представляет зависимость силы Ром , приложенной по оси 
амортизатора, от хода цилиндоа S > Будем считать,что начальный 
объём газа в амортизаторе равен у  , начальное давление - р .
8ИВВИГ 4 -4 5 3 3
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Рис.6 . Диаграмма работы амортизатора

При отсутствии внешней силы Рсм цилиндр на штоке удерживает
ся в крайнем положении силой предварительной затяжки Р0 амортиза
тора Po 'F  ,

где F - площадь поршня амортизатора»
Максимальная работа амортизатора может быть выражена

^ОМтох = S ma* 2 ( 3 )m u x  ^ m j x  с- >

где Ртах - максимальное усилие в амортизаторе;
Smax -максимальный ход амортизатора;

2 - коэффициент полноты диаграммы работы амортизатора,
равный отношении площади 0-I-3-5-6-0 к длсихгг пряао- 
угольника, равного Ртах * .Smax .

Как видно из рис.6, усилие предварительной затяжки Р 0 , с одной
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стороны, приводит к увеличению коэффициента £ , а с другой
стороны, - к уменьшению хода амортизатора -S при поглощении 
одной и той же работы.

Величина начального давления азота Ре , определяющая усилие 
предварительной затяжки в амортизаторе,может быть взята в широких 
пределах. Наименьшее значение Р0 определяется работоспособностью 
уплотнений при малых давлениях, если они нуждаются в начальном дав
лении для обеспечения герметичности. Наибольшее значение Рс оп
ределяется величиной конечного давления , которая ограничива
ется по условиям работы уплотнений. Давления в начале и конце хода 
амортизатора связаны уравнением

Рк - ( Ъ .  Г
Но \ Ъ~* / 1

где Т к -V0 - F ■ SQM mwc - объём газовой камеры в конце хода. Из 
условий прочности, с целью ограничения сил внутреннего давления, 
величина РЛ > 400 кгс/см нежелательна. Поэтому целесообразно 
для телескопических стоек применять Р„ = 20 + 40 кгс/см"*. Так, на
пример, в амортизаторах основного шасси самолёта АН-2 Р0= 30 кгс/си£

Усилие предварительной затяжки Р с для обеспечения работы амор
тизатора на "раз:хатие" выбирается из условия 

1 0 ,6  ~  0 .8  Р с т  ) 

где Рст - стояночная нагрузка на амортизатор.
Пренебрегая силами инерции движущегося цилиндра и силами тре

ния подвижных элементов амортизатора, можно принять, что внешняя 
сила Рам и усилия, направленные против перемещения цилиндра, рав
ны

Р  = р + ?  ,Г UM 1 г *
(4 )

где . Р г - сила, необходимая для сжатия газа;
- сила, необходимая для проталкивания жидкости.

Так как сгаа Рг , необходимая для сжатия газа, изменяется по по- 
литропическому закону, то

Р г - Р. ( Й ) П Р = Р . ( ^ )  F ,  ( 5 )
где V j - объём газа при текущем значении хода S 
Эта зависимость на диаграмме работы амортизатора изображена кривой 
1-2-5.

Вследствие малых потерь на трение в газовой среде, кривая из
менения усилия рр на обратном ходе совпадает с 5-2-1.



Площадь I-2-5-6-0-I равна работе газа на прямом и обратном 
ходе.

Сила, необходимая для проталкивания жидкости, определяется вы
ражением _ t  ^

§ 2 *  *  >2 у* ' ( 6 )
где _ коэффициент гидравлического сопротивления;

f> - плотность жидкости;
F* - площадь сечения столба жидкости,равная площади поршня;
I - площадь проходных отверстий перепускного клапана на

прямом ходе;
1Гц - скорость обжатия амортизатора.

Сила, необходимая для проталкивания жидкости, пропорциональна 
квадрату скорости обжатия амортизатора и в начале хода,и в конце 
его равна нулю.

Тогда, учитывая выражения  ̂ 5 ) , ( 6 ) , для прямого хода

Р . . - г . ( и ) "  ^  <  • ( 7 )
Кривая 1-3-5 ( рис.6 ) изображает суммарную силу р̂ . и Рг в

зависимости от перемещения цилиндра 5
Полная работа, совершаемая амортизатором на прямомi ходе, чи

сленно выражается площадью диаграммы I-3-5-6-0-I. Причём часть 
этой работы, соответствующая площади I-3-5-2-I, рассеивается.

Оставшаяся часть работы ( работа газа ) аккумулируется и яв
ляется источником энергии для обратного хода амортизатора. Возни
кающая при этом сила Р* имеет противоположное направление по от
ношению к Р. и равна , рг f г 2

Р* - ^ 2 i f  ’
где | ) - площадь проходного отверстия перепускного клапана на 
обратном ходе.

Отняв на диаграмме от ординат Рг значения Рж , получим 
кривую 5-4-1 изменения усилий в амортизаторе на обратном ходе.

При этой чнсть энергии сжатого газа ( площадь I-2-5-I ) рас
сеивается, а часть возвращается самолёту и рассеивается При после
дующих циклах работы амортизатора. Так как 'f, < f  и Рж > Рж , 
то величина рассеянной энергии на обратном ходе будет больше, чем 
на прямом.

Значительное уменьшение проходного сечения отверстия в пере
пускном клапане увеличило бы " торможение ” , т .е . величину рассей-
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ваемой энергии, что очень желательно. Но при этом увеличивается 
время разжатия амортизатора, т .е . время его рабочего цикла, кото
рое согласно требованиям, предъявляемым к амортизаторам, не долж
но быть больше 0,8 секунды.

Применение торможения на прямом ходе амортизатора увеличивает 
коэффициент полноты диаграммы работы амортизатора. Но в случае 
грубой посадки, передвижения по неровностям с большой скоростью 
осевая сила Р тох ( рис.6 ) может иметь резкие лике, обусловлен
ные ростам сил гидравлического сопротивления. При этом _Ртах мо
жет оказаться больше -Рг л а х > что недопустимо.

Полная энергия, рассеиваемая за один цикл ( на прямом и обрат
ном ходе ), представлена на диаграмме площадью I-3-5-4-I.

2.3. Работа амортизатора в случае неправильной 
зарядки

В практике эксплуатации возможны случаи неправильной зарядки 
амортизатора жидкостью Aiff-IO и азотом. .Идя выяснения особенности 
работы амортизатора при неправильной зарядке будем исходить из то
го, что он должен поглощать нормированную работу Аом fnax . Для > 
упрощения анализа рассмотрим работу амортизатора при отклонении 
только одного параметра, полагая, что другой соответствует техни
ческим условиям.

Начальное давление азота в амортизаторе меньше потребного. Ес
ли давление азота в амортизаторе меньше Ро , то, как видно из 
выражения ( 5 ), кривая зависимости Рг от ходаS пойдет ниже (рис.7, 
кривая 2) кривой зависимости Рг при нормальной зарядке (кривая I ) .

Кроме того, уменьшение начального давления, а, следовательно, 
и усилия предварительной затяжки , как отмечалось выше, приво
дит л  уменьшению коэффициента полноты диаграммы g . Это гово
рит о том, что одна а та же работа будет восприниматься аморти
затором при большем ходе. Поэтому, как задяо из выражения ( 3 ), 
работа A aMmax будет восприниматься только при ходе S>Snex 
(рис.7 ).

Так как ход 5 max определен конструкцией амортизатора, то 
восприятие работы AaM т0Х будет сопровождаться ударом.

Следовательно, конструкция самолёта будет испытывать ударные 
перегрузки, что может привести к разрушению её элементов. Необ
ходимо отметить, что ударные перегрузки приводят к появлению в 
пневматике усилий больше разрушающих.
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Рис.7. Диаграмма работы амортизатора при 
неправильной зарядке азотом

Для получения более полной картины работы амортизатора при 
пониженном начальном давлении азота необходимо рассмотреть работу 
жидкости.

Величина рассеиваемой энергии определяется законом изменения 
силы Р ж по ходу S и зависит, как видно из выражения ( 6 ), 
от скорости обжатия амортизатора Тц . Изменение скорости обжа
тия амортизатора Подчиняется сложному закону, так как его жесткость 
постоянно меняется и зависит от многих факторов ( величины началь
ного давления азота, количества и состояния жидкости АМГ-Ю, тем
пературы окружающего воздуха, давления воздуха в пневматике и ве
личины его обжатия и т .д .).

Для установления качественного изменения силы Рж до ходу 
амортизатора будем считать,что жесткость амортизатора не меняется,
8-4S33
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а скорость обжатия V  ц изменяется по закону синуса и ои-
ределяется вертикальной составляющей скорости самолёта при посадке 

IГц = 1/у S lh  ш t  ;

Гс’где W =Чт - частота собственных колебаний;
t  - время обжатия амортизатора.

Из этого предположения следует ( рис.8 ), что при t  = 0 и 
t= \  скорость перемещения цилиндра Vu, будет равна нулю. При 

t  = — — она будет максимальной и равна вертикальной состав
ляющей посадочной скорости самолёта 1/у

Рис.8. График зависимости скорости от 
времени обжатия амортизатора

Скорость обжатия амортизатора, как видно из выражения ( 6 ) , и 
скорость жидкости, перетекающей через отверстия перепускного кла
пана, определяют величину силы Рж .
Причём максимальная скорость обжатия амортизатора и величина силы 

Р*, определяются только величиной скорости и не зависят от
величины начального давления азота.

Величина скорости v y задается нормами прочности и для 
самолёта АН-2 является постоянной. Если предположить, что сила 
достигает максимального значения при ходе амортизатора, равном
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S/ 2 ( отрезки cs& и 0( ё ( , рис.7)', то в случае
снижения начального дааления азота соотношение углов о, и Хг 
свидетельствует об уменьшении жесткости амортизатора ( Уг < if( ) .  
Как видно из выражения, характеризующего коэффициент перегрузки,

П vJ~cT
1 * ” \| ~гп~С  ̂ ' ( 8 )

где С - жесткость амортизатора,
Уменьшение жесткости приводит к снижению перегрузок. Таким об

разом, при ударах о малой энергией ( s  А а^ тох ) аморти
затор, в случае снижения начального давления азота, становится 
мягче, и перегрузки, действующие на конструкцию самолёта,снижаются.

Начальное дазлениз азота в амортизаторе выше потребного. Еели 
начальное давление азота в амортизаторе выше Р0 ■ , то кривая
зависимости Г,- от хода S пойдет выше ( рис.7, кривая 3 ), 
чем кривая зависимости .Рг при нормальной зарядке азотом ( кри
вая I  ) .

Увеличение начального давления, а следовательно и усилия пред
варительной затяжки Рс> , приводит к увеличению коэффициента
полноты диаграммы г) . Поэтому работа Лсм тах будет вос
приниматься при ходе S < S max .

При этом, как видно из выражения ( 5 ), сила Р г в конце хода 
амортизатора будет больше силы fmax . Причём усилие Рг в этом 
случае может оказаться больше расчётного усилия ( Ррасч ), что при
ведет к разрушению амортизатора.

Учитывая предыдущие рассуждения об изменении усилия Рж по 
ходу S амортизатора, в случае увеличения начального давления 
азота будем иметь > V, ( рис.7), что свидетельствует об уве
личении жёсткости амортизатора.

Увеличение жёсткости амортизатора приводит, как видно из выра
жения ( 8 ) ,  к росту перегрузки на конструкцию самолёта. При этом 
иожет оказаться, что её величина будет больше максимальной эксплуа
тационной перегрузки ( для шасси самолета АН-2 П max = 7,65), 
что недопустимо из условий прочности.

Кроме того.увеличение жесткости амортизатора и рост перегрузки 
приводят к появлению усилий больших, чем необходимо для полного об
жатия пневматика. Зто может привести к его разрушению.

Количество жидкости AMP-l0 з амортизаторе меньше потребного.
В этом случае увеличивается начальный объём азота ьС
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При этом из выражения ( 5 ) видно, что кривая зависимости 
силы Рг от хода 5 более пологая ( рис.9, кривая 2 ), чем 
вая зависимости Рг при нормальной зарядке жидкостью ( кривая I  ) .

Характер работы амортизатора качественно совпадает с ранее рас
смотренной работой амортизатора в условиях уменьшенного начального 
давления азота. Отличие в диаграммах ( рис.7 и 9 ) состоит лишь в 
том, что при неправильной зарядке газом начальные усилия Р0 различ
ны, а при неправильной заливке жидкости Р0 не меняется.

Необходимо отметить, что уровень жидкости АМГ-10 доджей быть выше 
поршня при полностью разжатом амортизаторе (рис.5) и несколько запол
нять внутреннюю полость штока. Коли уровень жидкости в амортизаторе 
будет ниже поршня штока, то возникает опасность гидравлического удара.

Количество жидкости АМГ-10 в амортизаторе больше потребного. В 
этом случае уменьшается объём азота 1Г0 , в результате чего кри
вая зависимости силы Рг от хода S пойдет круче ( рис.9, кри
вая 3 ). Качественно работа амортизатора аналогична случаю, когда 
начальное давление азота в амортизаторе выше расчётного.

Рис.9. Диаграмма работы амортизатора при 
неправильной зарядке жидкостью
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Из рассмотренного можно сделать внвод, что зарйДка амортизато
ра азотом и жадностью АМГ-10 должна производиться в строгом соот
ветствии с техническими условиями, так как в противном случае воз
можно разрушение элементов конструкции самолёта, амортизатора или 
пневматика.

3. ТЕХНОЛОГИЯ ТЕХНИЧЕСКОГО ОБСЛУЖИВАНИЯ САМОЛЁТА АН-2 
ЧЕРЕЗ 300 ЧАСОВ (НАЛЁТА

Так как данная работа носит учебный характер, то в неё включе
на лишь часть действующего в подразделениях Гражданской Авиации 
регламента технического обслуживания самолёта АН-2.

3 . 1 . Осмотр тросов и роликов системы управления 
самолётом

Для осмотра тросов ( рис.10 ) необходимо:
1. Очистить тросы хлопчатобумажной тканью, смоченной кероси

ном, й насухо протереть чистой тканью.
2. Проверить внешним осмотром, нет ли коррозии, потертости 

отдельных проволок,заершенности, выпученности отдельных нитей и 
прядей, уменьшения диаметра троса, вследствие его чрезмерной вы
тяжки,резких перегибов.

3. Следы коррозии удалить протиранием хлопчатобумажной тканью, 
смоченной керосином. Удалять коррозию с помощью наждачного полотна 
ЗАПРЕЩАЕТСЯ, так как при этом будет сниматься оцинкованное покры
тие троса.

4. Проверить прочность троса в местах потертости и нагартовки 
его пЪверхности, Для этого необходим?:

а) расконтрить и отпустить тандер;
б) снять трос с ролика;
в) перегнуть трос на потёртом участке и осмотреть, нет ли по

ломки проволок;
г ) если поломки проволок не произошло,уложить трос в канавку 

ролика;
д) натянуть трос при помощи тандера и проверить натяжение тен

зометром;
е) законтрить тандер троса контровочной проволокой КОК.
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5. Наличие заериенности ( обрыва отдельных нитей ) проверить 
следующим образом: задать трос ролика рукой через хлопчатобумажную 
ткань и медленно перемещать его с помощью рычагов управления; при 
этом оборванные нити троса зацепляются за хлопчатобумажную ткань,

Тросы, имеющие глубокую коррозию, обрыв нитей или прядей, вы- 
дучеяяость отдельных нитей или прядей, уменьшение диаметра, резкие 
перегибы, заломы или вмятины, нарушение задатки и излом коуша, необ
ходимо заменить.

К эксплуатации допускаются тросы, имеющие на прямолинейных 
участках отдельные выступающие концы - результат наращивания про
волоки в производстве, но не более двух на каждые пять метров 
длины.

Допускается перекос троса относительно канавки ролика до 
1 ,5 ° (рис.Н а ). Зазор меэду тросом и деталями конструкции должен 
быть не менее 5 мм, а мезду тросом и ограничителем \* 0,5 мм 
Резьба наконечников тандеров должна быть полностью скрыта в муфте 
или выступать из нее не более, чем на две нитки.

Для осмотра роликов необходимо:
1. Очистить ролики чистой хлопчатобумажной тжанью.
2. Проверить зяешним осмотром, нет ли трещин в роликах и 

кронштейнах подвесках,выкрашивания текстолита роликов,повышенного; 
износа канавок, выдрессовки шарикоподшипников идя тугого их вра
щения,

3. Проверить линейные отклонения роликов в соответствии с 
рис. I I  б ,в ,г ,д.

Ролики,имеющие трещины, выкрашивание текстолита и вынрессо- 
ваяные шарикоподшипники, необходимо заменить.

К эксплуатации допускаются ролики с износом канавок до I  гдм, 
с износом буртов под тросы диаметром 3,5 мм - до 0,8 мм, а иод 
тросы диаметром 4,5 мм - до 1,5 мм.

Тугое вращение шарикоподшипников следует устранить промывкой 
их бензином Б-70 с последующей продувкой сжатым воздухом и смаз
кой маслом 1»1С-20. Попадание масла на поверхность текстолитового 
ролика НЕ ДОПУСКАЕТСЯ, так как масло разъедает текстолит.

Если тугое вращение шарикоподшипника не устраняется, то ро
лик необходимо заменить.

Кронштейны подвески при наличии трещин необходимо заменить 
или отремонтировать.
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Осмотр тяг управления элеронами и закрылками. Для осмотра 
• необходимо:

1. Очистить тяги управлеяш: и их наконечники с помощью хлопча
тобумажной ткани, смоченной керосином, и насухо протереть.

2. Проверить внешним осмотром, нет ли трещин на тягах и их на
конечниках, коррозии, шятан, царапин, забоин, потертости и проги
ба тяг.

3. Проверить монтажные зазоры между тягами и деталями конструк
ции.

4. Проверить целостность подшипников в наконечниках тяг. Тяги 
и их наконечники, имеющие трещины и поперечные царапины, необходи
мо заменить.

5. Проверить правильность монтажа наконечников в тягах (рис.12).

Р яс .12, Типовой наконечник регулируемой тяги:
I  - вильчатый болт; 2 - контргайка;
3 - резьбовая втулка; 4 - трубчатая 
заклепка; А - контрольное отверстие

Резьбовая часть наконечника не должна выходить за пределы контроль
ного отверстия " А " во втулке тяги.

Коррозию, продольные царапины и забоины зачистить с помощью 
надцачного полотна № 170, смоченного маслом МС-20, до обеспечения 
плавных переходов к остальной поверхности, после чего промыть керо
сином, насухо протереть чистой хлопчатобумажной ткаяыз и покрыть 
лаком *  17.
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К эксплуатации допускаются тяги, шеющие:
единичные шятины глубиной до 10$ от длины, но не глубже Зим;
выведенную коррозию, забоины и продольные царапины до 0,2 мм;
продольные потертости глубиной до 0,3 мы;
прогиб труб не более 3 мм на всю длину трубы тяги.
При монтаже необходимо,чтобы зазор мевду тягами и деталями 

конструкции был не менее 5 мм.
Для проверки целостности подшипников в наконечниках тяг необ

ходимо :
а) законтрить штурвал с помощью кабинного стопора,
б) взяться рукой за заднюю кромку закрылка или элерона и про

извести резкие короткие нажатия вверх и вниз.
При наличии разрушенного подшипника будет иметь место значи

тельный люфт, сопрововдаемнй характерным стуком. Разрушенный под
шипник необходимо заменить^

3.2. Проверка и регулировка величины предварительного 
натяжения тросов

Предварительное натяжение тросов управления самолётом необхо
димо измерять на вертикальных участках тросов, проходящих позади 
5-го шпангоута фюзеляжа. На самолётах первых серий, имеющих не
съёмный кожух на 5-ом шпангоуте, натяжение тросов следует измерять 
в пролетах мезду 5 и 8-м шпангоутами.

Для проверки и регулировки предварительного натяжения необхо
димо:

1. Законтрить с помощью струбцин элероны, руль высоты и по
ворота в нейтральном положении.

2. Замерить с помощью тензометра ИН-11 (рис.13) яатяжнние 
тросовой проводки, для чего:

а) установить на ось 4 сменный упор 5. Номер сменного упора 
должен соответствовать диаметру измеряемого троса, например, для 
троса диаметром 3,5 мм должен быть установлен упор А 2, а для 
диаметра 4,5 - Л 3;

б) повернуть флажок 3 против часовой стрелки до упора;
в) отвести рычаг I  вправо до упора;
г ) установить трос мезду съёмным и неподвижными упорами и 

рычаг I  прижать к корпусу тензометра;
д) отвести рычаг I  вправо до упора, снять тензометр с троса

и е  соответствий с количеством делений, по паспортной таблице оп
ределить натяжение в кгс.
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Рис.13. Тензометр для замера натяжения 
тросовой проводки

1 - рычаг; 2 - неподвижный упор; 
о -- тлажок-фиксатор; 4 - ось
сменного упора; 5 - сменный упор

ж) поворотом >флажка 3 по часовой стрелке до упора вернуть 
стрелку прибора на 0 шкалы.

Величина предварительного натяжения тросовой проводки должна 
соответствовать:

для элеронов - 60 - 65 кгс;
для руля высоты - 50 - 55 кгс;
для руля поворота - 40 - 45 кгс.
Если она отличается от указанных значений, то необходимо от

регулировать предварительное натяжение тросов, для чего:
а) раскоятрить танкеры ( рис.10 );
б) с помощью тендера увеличить или уменьшить натяжение троса;
в) убедиться с помощью тензометра ИН-11 в правильности натя

жения троса;
г ) снять струбцины с рлеронов и рулей и кабишшй стопор с ры

чагов управления;
д) проверить плавность хода рычагов управления, правильность 

отклонения элеронов, руля высоты и поворота;
е) законтрить тандеры;
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я) установить струбцины яа элероны и рули.

3.3. Регулирование управления самолётом

При регулировании управления самолётом следует руководствовать
ся таблицей П, где представлены угловые и линейные отклонения ру
лей и элеронов в -зависимости от положения штурвальных колонок, пе-' 
далей управления и штурвалов.

Таблица П

Положение 
руля высоты

П о л о ж е н и е  
штурвальных колонок

Отклонение руля высоты

У г о л  по задней кромке 
в мм

2 ° назад от вертик.
Нейтральное 320 мм от приборной 

панели для крышки 
лев. штурвальной 
колонки 0°

Верхнее 
с 34 по 59 
серию включ. на 23° назад 3 5 ° *  344“  l0 вверх
о 60 серии на 23° назад 42° + 3 409+ 20 вверх
Нижнее
с 34 по 59 
серию включ. 
с 60 серии

на I 3° вперед 
на 11°30’ вперёд

22°30’1 l0  224~ 10 .вниз

Положение
поворота

Положение Отклонение руля поворота 
педалей

руля У г о л  по задней кромке 
нервюры № 6 в юл.

Правое

Левое

Отклонение на
г ± т °30 в обе

стороны
От нейтрального 
положения

+ Iона 28 
в обе стороны
От нейтрального 
положения

+ 17 
460 ~ 34 вправо 

+ 17 
460 “  34 влево
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Продолжение таблицы П

Положение
элеронов

Положение
штурвала

Отклонение элеронов

у г о л по задней
В 1

кромке
мм

Правый элерон 14°  - С б 0
+а 

124 ~13 вниз

Левый элерон
Правый элерон

вправо до 
узора

+ 1 ° о
30° "  Jo 5
30о - 1 ,5 °

+8
363 ~13 

+8
263 " 13

вниз

вверх

Левый элерон

влево до 
упора'

+ 1°  0 14 - 1 .5 °
+8

124 ~13 вниз

Регулирование управления рулем высоты следует производить в 
следующем порядке:

1. Установить при натянутых тросах штурвальные колонки, штур
валы и педали управления в нейтральное положение с помощью кабкк- 
ного стопора.

2. Отрегулировать жесткую тягу I  руля высоты ( рис.14), для 
чего:

а) убедиться в том,что верхний и нижний шарниры качалки 7 на
ходятся на одинаковом расстоянии от шпангоута № 25;

б) раскоятрить наконечник 3 тяги, отвернув контргайку 2;
в) отвернуть гайку и вынуть болт 4;
г)' вворачивая или выворачивая наконечник, установить руль вы

соты в нейтральное положение, чтобы хорда руля являлась продолже
нием хорды стабилизатора;

д) установить с помощью болта 4 тягу и законтрить наконечник 
3, завернув контргайку 2.

3. При помощи тавдеров отрегулировать натяжение тросов в соот
ветствии с техническими условиями.

4. Снять кабяяяый стопор и проверить углы отклонения руля вы
соты ( СМ. таблицу П ) . отклоняя штчпвяльные колонки rrn vnnnnn в
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обе стороны. Углы отклонения контролировать с помощью приспособ
ления ( рис.15 ). Если углы отклонения руля больше или меньше тре
буемых, то на самолётах до 31 серии заменить текстолитовые упоры 
и установить их по месту, а с 32 серии - отрегулировать подвижные 
упоры штурвальных колонок.

Рис.Р+о Качалка управления рулём высоты на 
шпангоуте А 25

1 - тяга; 2 - контвгайка; 3 - вильчатый 
болт; 4 - болт; 5 - шпангоут $ 25;
6 - кронштейн; 7 - качалка; 8 - серьга 

>
Регулирование управления рулем поворота следует производить 

в следующем порядке:
1 . Установить с помощью кабияного стопора левые педали в ней

тральное положение и убедитьоя^нто правые педали также находятся . 
в нейтральном положении. Правде педали можно установить в ней
тральное положение, регулируя длину соединительной трубы.

2. При помощи тандеров отрегулировать натяжение тросов упра
вления рулём поворота в соответствии с техническими условиями.
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При этом 
киля.

х о р д а  руля поворота ;

Ркс.15. Приспособление для замера 
умов отйлонейвш органов управления:
I  ~ орган управления; 2 - резиновый 
присос; 3 - винт; 4 - диск; 5 - груз- 
указатель

3. Снять кабияный стопор и проверить углы отклонения руля по
ворота ( cat. таблшу П ).  Углы отклонения контролировать по пере-, 
мещеаяю задней кромки нервюры & 6 руля с помощью стальной линей
ки. Если утлы отклонения больше или меньше требуемых, то необхо
димо отрегулировать упоры, ограничивающие отклонение педалей.
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Рис.16. Схема регулирования управления элеронами и 
закрылками в крыльях:
а - в верхнем крыле;
С - в нижнем крыле

Регулирование управления элеронами в фюзеляже следует произ
водить в следующем порядке:

1. Зафиксировать элероны и закрылки верхнего крыла с помощью 
струбцин в нейтральном положении, т .е . хорды элеронов и закрылков 
должны являться продолжением хорды крыла.

2. Убедиться, что каждая тяга управления элеронами и закрылка
ми верхнего крыла фиксирует соответствующую качалку в положении, 
показанном на рис.16. Контроль производить с помощью стальной ли
нейки |= 200 мм.

3. Отсоединить тяги от верхних Г-образных качалок на верхней 
коробке механизма УЗ-I AM.

4. Установить с помощью кабинного стопора левые штурвалы в 
нейтральное положение.

5. Отрегулировать тросы управления элеронам*, так, чтобы кон
цевые шарниры Г-образных качалок оказались на одинаковом расстоя-
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от шпангоута .4 6. Тросы должны быть натянуты с усилием
яяя ' Технология регулирования натяжения тросов представпе-
60 ^
та вЫШв.

6 Отрегулировать тросы управления элеронами, идущие к право- 
штурвалу так, чтобы штурвал принял нейтральное положение. Тро-

■сн должны иметь натяжение 60 + 65 кгс.
7 Отрегулировать с помощью наконечников длины тяг управления 

закрылками так, чтобы плечи Г-образных качалок, к которым подсое
диняются тяги, были параллельны оси самолёта.

8. Подсоединить тяги к верхним Г-образяым качалкам.
9. Снять струбцины с элеронов, и стопор со штурвала.
Повернуть левый лшгрвал влево так, чтобы левый элерон откло-

+1° о +I,
пился вверх на 30° -1’5 или на 263 ~23мм. +j-o

о -Т 5 °При этом правый элерон должен отклониться вниз на 14 х '
+8

или на 124-*З йм. Замер углов отклонения производить с помощью при
способления ( рис.15), а линейных отклонений - с помощью стальной 
линейки по задней кромке элерона. Не меняя положения штурвала от
регулировать левые упоры обоих штурвалов.

10. Провернуть штурвалы вправо до соответствующих углов от
клонения элеронов и отрегулировать правые упоры.

4. ТЕХНОЛОГИЯ ТЕХНИЧЕСКОГО ОБСЛУЖИВАНИЯ 
ОСНОВНЫХ АМОРТИЗАТОРОВ ШАССИ

4.1. Подъём и опускание самолёта

Для обслуживания шасси и установки хвостового колеса нет 
необходимости поднимать весь самолёт сразу, а достаточно произ
вести подъём самолёта оо стороны правой или левой части основного 
шасси или хвостовой части фюзеляжа.

Подъём самолёта со стороны правой или левой части основного 
шасси следует производить в следующем порядке:

1) проверить, развернута ли в линию полёта установка хвосто
вого колеса;

2) установить по две колодки под хвостовое колесо и под коле
со основного шасси, противоположное поднимаемому;

3) установить подъёмник со стороны поднимаемого колеса под 
гнездо упора на нижней части центроплана в плоскости 6-го шпаяго-



ута так, чтобы он двумя опорными стержнями был обращен в сторону 
фюзеляжа, а опорные плиты этих стержней лежали в плоскости, па
раллельной оси самолёта;

4) освободить самолёт от швартовочных тросов и убедиться, что 
в самолёте и под ним нет людей, а также предметов, мешающих подъё
му ;

5) подъём и опускание самолёта производить в соответствии с 
технологической инструкцией применяемых подъёмников;

6) после проведения подъёма и опускания самолёта убрать подъем
ник из-под самолёта;

7) установить колодки под опущенное колесо шасси и подсоеди
нить швартовочяые тросы.

Примечание: При сильном и порывистом ветре свыше 8 м/оек под
нимать самолёт ЗАПРЕЩАЕТСЯ.
В каждом отдельном случае, независимо от скорости ветра, возмож - 
ность подъёма самолёта определяет старший инженер подразделения.

4.2. Зарядка амортизационных стоек расой 
жидкостью АМГ - 10

На самолётах для заполнения амортизаторов шасси применяется 
масло АМГ-10 ( ГОСТ 6971 - 53).

ддя амортизатора шасси требуется 1680 см3, а для амортизато
ра хвостового колеса 440 см° масла АМГ-10.

Зарядку амортизационной стойки маслом производить в еле,дую
щем порядке:

1. Снять нагрузку с амортизационной стойки, произведя подъём 
самолета. При этом шток из цилиндра амортизатора должен выходить 
без заедания.

2. Раскоятрить и отвинтить крышку клапана 8 зарядного 
клапана ( р яс.5) амортизационной стойки.

3. Навинтить на зарядный клапан приспособление 63740/028 
(рис,17). Перед этим в барабан приспособления установить шесто 
пробки 8 манометр на 60 кгс/см , проверить, закрыт ли края страв
ливания 7, завинчена ли заглушка 6, выверк г ля маховичок 1 против 
хода часовой стрелки до упора»

4. Поворотом маховика I  приспособления 63740/028 до упора по 
ходу часовой стрелки отжать уплотнительный конус зарядного клапана 
амортизационной стойки.
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5. Открывая у приспособления краник стравливания 7, убедиться, 
что в амортстойке отсутствует давление азота. При проверке правиль
ности зарядки маслом АМГ-10 азот следует удалять постепенно, чтобы 
не было выбивания масла из.амортизационной стойки.

6. Отвинтить приспособление 63740/028 с зарядного клапана 
с т о й к и . Отворачивать приспособление необходимо с помощью д в у х  клю
чей; птгним подстраховывать зарядный клапан от выворачивания, дру
гим - отворачивать гайку приспособления.

7.. Расконтрить и вывинтить зарядный клапан амортизационной 
стойки.

8. Опуская самолёт, контролировать обжатие амортизационной 
стойки до контрольной риски на штоке цилиндра. ( При нормальной 
зарядке масло должно подняться до уровня отверстия под зарядный 
кланая).

9. С помощью дюритовой трубки присоединить пластмассовую.во
ронку к отверстию под зарядный клапан амортизационной стойки.

10.Постепенно поднимая самолёт, с целью вытягивания штока из 
Цшпццра амортизационной стойки, для заполнения рабочей полости 
иилиддра жидкостью непрерывно наливать в воронку жидкость АМГ-Ю.
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В воронке все время должно быть достаточное количество жидкости 
во избежание подсоса воздуха внутрь амортизационной стойки. За
рядка амортизационной стойки жидкостью считается законченной, ес
ли при вытянутом до отказа штоке уровень жидкости в заливной труб
ке перестанет понижаться.

I I .  Отсоединить воронку с дюритовой трубкой, завинтить и за
контрить контровочной проволокой зарядный клапан амортизационной 
стойки.

4.3. Зарядка амортизационной стойки шасси 
а з о т о м

Зарядку азотом производить от аэродромного баллона -через ре- / 
дукционяую систему (рис.18).

Для зарядки необходимо:
1. Навинтить на зарядный клапан амортизационной'стойки приспо

собление 63740/028 с манометром на 60 кго/см2.
2. Убедившись, что краны 1,2 и 3 редукционной системы закрыты, 

открыть кран 8 баллона. Проконтролировать давление азота по мано
метру 6.

3. Продуть зарядный шланг б азотом, кратковременно открыв 
кран I .  Конец зарядного шланга при этом необходимо крепко держать 
рукой.

4. Вывинтить заглушку 6 из барабана приспособления (рис.17) и 
подсоединить вместо неё через переходник 2 зарядный шланг.

5. Поворотом маховичка I  приспособления до упора по ходу ча
совой стрелки отжать уплотнительный конус зарядного клапана.

6. Открыть кран I  редукционной системы и зарядить амортиза - 
ционную стойку азотом до I  + 2 кгс/см2, после чего закрыть кран I .  
Контроль давления производить по манометру приспособления 
63740/028. С помощью крана приспособления стравить давление до ну
ля, чтобы из заливной трубки амортстойки удалить избыток жидкости 
АМГ-Ю.

7. Зарядить амортстойку азотом до величины нормального давле
ния 30+I кгс/см2,.для чего необходимо открыть кран I  редукционной 
системы. Контроль за давлением азота осуществлять по манометру
60 кгс/см2 приспособления 6(У740/028. При достижении давления 
30+* кгс/см2 закрыть кран I  редукционной системы.

8. Закрыть выход азота из. амортстойки, для чего повернуть ма
ховичок I  приспособления 63740/028 до упора против часовой стрелки.



39

сэ

aeg ГСГ; aО\ чо ГС
Рн лг О
X о «
лг \ 1‘-Н о

Рн а>II X
s Он О 2<d оСн р —1 оО 6-*С; IIо ’* сбЪ' ей О
MS.* оз р ООгг: Г5 а> ГнОГС 1 ’Т- a ГСО d с12? 9>> t;trf сЗ ч oiУ • — сс ч. : >л о wХ о 1 СП0) Р Я*Ср. о ГО ГС ГЛС-, Cd гс.'С Р Е<'.тз г Г) Рн £С 03'» к Ро> 05 1 чзX tr< оО a со

03 г.4 азсо О) >€*< ои-'
СчГ 1 i

<Х>V-H ю г- 40



- 40 -

9. Стравить азот из зарядного шланга 5 приспособления 
63740/028, открыв кран 7.

10. Отсоединить от приспособления зарядный шланг и переходник 
и завинтить заглушку 6 в барабан.

11. Отвинтить от зарядного клапана приспособление 63740/028.
12. Опустить самолёт.
13. Проверить зарядку амортстойки азотом и жидкостью по её 

стояночной осадке. Контроль осуществлять по шкале на зеркале што
ка амортстойки. Величина осадки зависит от веса самолёта и должна 
быть равна: .

при полётном весе самолёта 3600 кгс - 90~ мм;
при полётном весе самолёта 4200 кгс - 117* 12мм;
при полетном весе самолёта 4300 кгс - 135~14мм;

£г Rпри полётном весе самолёта 5250 кгс - 148-хомм.
14. Завинтить и законтрить контровочной проволокой предохрани

тельный колпачок зарядного клапана.
15. Проверить герметичность амортизационной- стойки и зарядного 

клапана, покрывая мыльной пеной возможные места утечки.

Заключительные работы-
1. Убрать рабочее место и инструмент.
2. Оформить письменный отчёт.
Отчет должен содержать:
принципиальную схему узла или системы; дефектную ведомость 

узла или системы, а также технические условия, которыми необходимо 
руководствоваться при дефектации.

Результаты проведенных замеров должны быть представлены в виде 
таблицы, например, величины натяжения тросов, давления в амортиза
торах, пяениатиках и т.д ,
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