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. SAMOLOTY BOIfflOV.'E
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A/ SAMOLOT 1+-28

Samolot bombowy I1£-28 Jest jednoptatem o trapezowym

skrzj~Clle ze sko$Snym usterzeniem ogonowym, naped stanowig

dwa silniki turbo-udrzutowe typu WK-i /V/K-1A/* Silniki umiesz«
ozone sg na odejmowanych czeSciach skrzydta# Podwozie jest,
typu tréjkotowego. Potgczenia konstrukcyjne i eksploatacyj-
ne umozliwiajg tatwg obstuge i transport samolotu# Zasad-
niczym materiatem, z ktérego wykonane sa elementy skrzydta,
kadtuba i usterzenia jest termicznie obrobione duraluminium
marki 1716. Uzbrojenie bombowe samolotu zabezpiecza wewnetrz-
ne podwieszenie bomb o wagomiarze od 50 do 3000 KU.

Samolot wyposazony jest w autopilot, utatwiajgcy pro-
wadzenie samolotu i bombardowanie.

Zatoge samolotu stanowi trzech ludzi - pilot, nawi-
gator i strzelec - radiotelegrafista. Kabiny zatogi sa her-
metyczne#
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Rozpietos¢ 21,45 m

Dtugosc i 7,65 m

Wysokos$¢ 6,2 m

powierzchnia skrzydta 60,8 ra®
Rozstawienie gt¢twnyoh k¢t podwozia 7,4 m
Baza podwozia 6,677 m

VAfyszczegolnienie  —WOY— Warrl.anty /kG/

1 2 3 4 do lotow
cwiczeb—

I Ciezar w locie/ciezar
|| startowy samolotu/ 18400 21200 22200 23200 20200

I/ tym:

I Ciezar pustego samo-

j lotu 1-2890 12890 12890 12890

Il Ciezar zatogi 300 300 300 300

n Ciezar amunicji 260 260 260 260

Il Ciezar dziatek 150 150 150 150

I Ciezar bomb 1000 1000 2000 3000

L Ciezar paliwa 3800 6600 6600 6600 6600
N ———————— === —

lotu i oharaktery3tyki_aerodynamiozn™\/:; '

Predkos¢ maksymalna 902 km/godz.

Predkos¢ maksymalna przyrzadowa do H=2000 m- 800 km/godz.
lilaksymalnie dopuszczalna liczba {Vt=0,78.

Predko$¢ minimalna 200-230 km/godz

PredkoS¢ minimalna ewolucyjna 320 - 330 kra/godz.

I'slaksymalnie dopuszczalne przecigzenie:

a/ przy ciezarze w locie 9 = 18400 kG - 4,5
b/ przy ciezarze w locie 9 = 21000 kO - 4,0
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Najwygodniejsze predkosci przyrzagdowe przy wznoszeniu,
odpowiadajgce maksymalnej pionowej predkosci wznoszenia.

18400 .1 20200 j 21200 {22200 f 23200
H /mv |

0- 1000
1000- 2000
2000- 3000
3000- 4000
4000- 5000
5000- 6000
6000- 7000
7000-8000
8000- 9000
9000-10000

10000-11 000
11000-12000 360 !
12000-12500

Putap praktyczny 1 czas wznoszenia na putap w
zaleznosci oz poczatkowego oiezatu samolotu /n=11200 obr/min/.

Ciezar poczatkowy ( putap praktyczny Czas Wznoszenia na
/kG/ ~1 /nv/ putap /min/
18400 12500
20200 12000
21200 11650
22200 11300

23200 10750



Ays. 3 Wykres predkosci i czasu viznoszenia samolotu
[£-28 przy 9 ="8400 kG i n = 11200 obr/inin.
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fiys* 4 Wykres predkos$ci i czasu vzznoszenia samolotu
4/-28 przy 9 = 21000 kG i n = 11200 obr/min*
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Zmiana pionovve] predkos$ci wznoszenia w zaleznosSci
od temperatury zewnetrznej przy 9 = 21000 kO,

H /my  Pionowa predkosc¢-wznoszenia 77/

przy t°C
i- 1 yON:r 'ZO'T,\_ Q- T135AJ£ +10
2000 13,1 1 12,0 110,56
4000 | 104 1100 J 91
6000 | 86| 761 67
8000 | | 6,0! 52! 4,6 3.1
10000 j Jj 351 30l 25
12000 | ! - _
L
Hyo« 5 Wykres predkos$ci i czasu Wzmosaenia samolotu

1£-28 przy p = 22000 i nf 11200 obr/rnin.
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Predkos¢ lotu szybowego, odpovviadaj*aca maksymal-
nemu aasiegovii szybowania wynosi 400 km/godz /wg przyrzadu/,

wowczas:
p=====
Wysokos¢ /nmv JNOO00  \ 8 4000 1 2000
i
i Zasieg lotu
8 szybowego/km/ 155 105 70 30
g Predkoss r

znizania /m/sek / 16,7 13,3 j 74 i 6,7

Obroty silnikow w czasie kotowania samolotu

/ obr/min/
- po nawierzchni betonowej 000 6000
- po miekkim gruncie do 9000.

Charakterystyki startu

| Pfeiar ~ Dhugosé I Czas Predko$¢ f Catkowita

startowy rozbiegu rozbiegu oderwania  diugos$¢ startu i
] samolotu mv l
i /kG/ beton jgrunt N bet on grunt ji
i 16400 965 [1191 27,9 138,0 2090
| 20200 1295 11520 33,0 46,0 2730

21200 1310 {1702 35,2 i51,0 ~2800

22200 1480 1950 37,7 157,0 | 3210

23200 1610 2190 445 1630 | 3375

Wartosci ujete W tabeli odpowiadajg startowi
samolotu z wychylonymi klapami pod katem 20°, przy obrotach
maksymalnych 11560 ob/min.
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Zmiany predkoo6oi oierviania samolotu w zaleznosci
od temperatury zeY”etr™nej przy cisnieniu p = 760 ran Hg.

n Cigzar startoviy Pre dko$ o od9rwania v km/go dz
Usamolotu /lcG/ 'Hz aleznoscl od" temperatury *t°
Il . 30
18400
21 000
22000
23000
n n N- - J _ -l
JI
NS Lttm
i"C -30-20-10 O 1020 30600 900 m) 5]]) Lam

PORm  MOKSOmAHAA

Bys. 6 V/ykres do okreslania dtugosci rozbiegu przy
starcie z pasa o nawierzchni betonowej na maksymalnym za-
kresie pracy silnikéw i z klapami wychylonymi pod katem 20"

t C- temperatura powietrza przy ziemi

Pg - ciSnienie atmosferyczne

9 - ciezar startowy

V Oder - predko$¢ oderwania

U - predkos$¢ wiatru /U> 0 - wiatr przeciwny/

O dtugos$é rozbiegu przy U =0
- rzeczywista dtugos$¢ rozbiegu /U 0/
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Przy starcie z miekkiego gruntu diugo$dé rozbiegu
jest o 300 & 400 mwieksza niz przy starcie z nawierzchni
betonowej*

Dtugo$¢ rozbiegu samolotu o ciezarze startowym réwnym
21000 kO i temperaturze otaczajacego powietrza + 1520 w 2a-
leznos$ci od kata nachylenia betonki podana jest w ponizszej
tabeli:

Kat nachylenia o . o \
Ilbgton Ki Y 1 2° 3 4
S—s==x

i DtugosS¢ rozbiequ w kie-
“runku nachylenia /nm/ 1310 1200 1100 1(J2'0

j Dtugos¢ rozbiegu w
I kierunku odwrotnym

i do nachylenia /m/ 1620 1860 2140 2560

Jak wynika z tabeli przy rozbiegu samolotu w Kkie-
runku zgodnym z nachyleniem kazdy stopien nachylenia betonki
zmniejsza diugoso rozbiegu o 8 4 9 a przy starcie w Kkie-
runku odwrotnym do nachylenia rozbieg zwieksza sie o 12 4 20"

Charakterystyki lgdowania

na nawierzchni betonowej, z klapami wychylonymi pod
katem 30

ICigzar przy Dtugos 6 Czas § Predkos¢ Dtugos$é j|
ladowaniu dobiegu dobieﬂu przyziemie- ladowania P
/kG/ M /sek/ 1 nia /km / /m/ !
14750 920 25,5 185 1860 JJ]

Przy ciezarze przy lgdowaniu 21000 kC dtugosc
dobiegu Wzrasta do 1310 m






/K>
m

30 o0 10 20 30 700 600 900 m(\ 1100 1200.1300.
-AQIO-"U m/sek «Lum

B'Sm 7 Y~ykres do okreSlania diugosci dobiegu przy
lgdovsaniu na nawierzchni betonowej z klapami wychylonymi
pod katem 507, przy hamowaniu na dobiegu*

tA"C - temperatura powietrza przy ziemi
- olsnienie atmosferyczne
9 - ciezar przy ladowaniu
V przyz- predko$So przyziemienia
U - predkos¢ wiatru /U> 0 - wiatr przeciwny/
"0 “ diugos$é dobiegu przy U =0

- rzeczywista diugos$¢ dobiegu / U/ 0/

Y~Aykorzystanie spadochronu hamujacego przy lado-
waniu skraca diugos¢ dobiegu o 200 4 250 nft









- 16 -

Caas rozpedzania ze znizaniem i utrata wysokosci
prz~ C =20000 ka na H=6000m od V=C,65 V max Vi»0#85 V aax#

" Pionowa predkosc ' Tf N
znizania /m/sek/ 8 10 t
Czas rozpedzania i
/min/ 2,7 . 2.0 1.6 1,3 Il
Utrata wysokosci T o :p
Im/ | 650 J 720 770 780 il
1SZ5ssssisssssssi

Czas i droga hamowania samolotu pr*y e ~ 2C 000 kO
na wysokos$ci H=6000 m

H Zakres zmian Czas hamowania  fDroga hamowania |
predkosci /min/ /km/

i
0,85 0,55 V max
I 0,85 0,65 V max

ij 0,85 0,75 V max
|

gol 0@ g8 0o agos OM oo

Rys«9 Biegunowa samolotu 14-28
przy schowanym podwoziu i
klapach.



PM
4000- HQ
200m
4000m
3000
19/
2000 m
m
2000
1000 400 500 €00 T €00 AoV

Rys.10 Krzywe ciagow potrzebnych i rozporzadzalnych przy
Qs18400 i n=11200 obr/min.

Zasieg i diugotwatod6c lotu A? warunkach atmosfery
wzorcowej przy 9 = 212CO kO; e paliwa = 6600 kO, paliwo T-1/

. ' | Predkos¢ . jprzy catkowitym |
Rezim lotu I ZiEsZgogz/) T lzuzyciu 1
o aﬂ% ¥ B 44 @
) ! a
N ﬂ 8 _\ll_|Vv’ -IDG,\/’ Pxo
A . OB R
J I I [ J
PredkosciOwego V* 1000 I 720 11050 j 1010
7oe59% 9 v maxs] 5000 | 640 11000 i 1480
10000 j 465 11000 ! 2335
---------- oo 4.
Ivlaksymalnego \
zasiegu 1000 I' 460 9150 1225 |
5000 9700 1800
10000 10650 2455
Maksymalnej 1000 i 320 81 00 1100
dtugotrwatosoi 5000 | 320 9000 1690
I0000j 320 10200 2330

"

W podar*h w tabeli wielkosciach uwzglednione zostaty:

- zuzycie paliwa przy pracy silnikbw na ziemi,

- zuzycie paliwa, czas i droga przy starcie, wznoszeniu
I znizaniu,

- zuzycie paliwa i czas lotu po kregu przed ladowaniem i
przy ladowaniu.

Zasieg i ditugotrwatos¢ lotu przy wykorzystaniu paliwa
T-2 zmniejszajg sie 0 10 <






- 19 -

Krotki o 3jfonstrukc,|]i poszcze”™dlnh

Skrz~dto:

Skrzydto samolotu I1L-28 /wolnonosne, o obrysie trape-
zowym dwudzwigarowe, konstrukcji potskorupowej/ sktada sie
z czeoci Srodkowej - centroptatu /o rozpietosci 2,4 m/ i
dwéch czesci odejmowanych.

Pokrycie i podtuznice sa gtownymi elementarni konstruk-
cji skrzydta pracujacymi na zginanie i skrecanie.

Profil skrzydta ma grubos¢ wzgledng ¢ =12 ™ statg
Wzdtuz rozpietos$ci, llaksymalna grubo$é¢ profilu wystepuje na
40 fo cieciwy, tcagt nastawienia /zaklinowania/ skrzydta wynbsi
+ 3° i rowniez jest staty wzdiluz rozpietosci.

Dtugos$¢ Sredniej cieciwy aerodynapiicznej wynosi
2,955 m Wydtuzenie A = 7,55, - wznios' y= 0° 38 .

W przedniej czeSci skrzydta, wzdtuz krawedzi natarcia,
wewngtrz konstrukcji znajduje sie komora cieplnego urzadzenia
przeciwoblodzeniowego.

Lgczenie elementéw konstrukcyjnych skrzydia zreali-
zowano poprzez nitowanie.

Skrzydto wyposazone jest w klapy wykorzystywane w cza-
sie startu /kat wychylania 20°/ i ladowania /kat wychylania
50 /. Sktadajag sie one z czterech cze$ci. Dwie aze$oi roz-
mieszczone sg miedzy kadtubem i gondolami silnikowymi
/wewnetrzne/, a dwie /zewnetrzne/ - miedzy gondolami a lot-
kami.

Klapy majg osiowa kompensacje aerodynamiczna.

Lotki szczelinowe réwniez posiadajg kompensacje aerodynamicz-
ng. Na prawej lotce znajduje sie trymer.

Charakterystyczng wtasciwoscig konstrukcji skrzydita
jest to, ze skrzydto ztozone jest wzdiuz ptaszczyzny cieciw
na Catej rozpietosci z dwa oddzielnych czesSci /rys.12/.

A7S.12 Scheiftat technologicznego podziatu skrzydia.



20

Upraszcza to technologiczny proces veyk:onyvjania
czesci skrzydta oraz instalov'Janie réznych przevyoddvi i co
Jest specjalnie vjazne, umozliwia w czasie budowy skrzydta
ustalenie potozenia szkieletu v stosunku do pokrycia*

Dzieki temu osigga sie dobrg powierzchnie skrzydta i doktad-
na zgodno$S¢ obrysu przekroju skrzydta z wymaganym tukiem
profilu oraz znacznie upraszcza sie caty proces budowy
skrzydta-

Wodréznieniu od odejmowanej czesSci skrzydia dZwigary
srodkowej czeSci skrzydta nie sg rozciete. Elementy podtuz-
ne szkieletu konstrukcyjnego to 2 dzwigary dwuteowe i po
10 podtuznie /u géry i u dotu/ o przekroju korytkowym*
Seodkowa cze$6 skrzydta potaczona Jest z cze$ciami odejmo-
wanymi za pomocg oku¢ taczacych, umocowanych do pétek dzwi-
garow.

G-ondole silnikéw konstrukcji potskorupowel umieszczo-
ne sg na odejmowanych czesSciach skrzydta, ”~ondole przejmuja
obcigzenia dziatajgce na silniki i gtowne golenie podwozia i
przekazujg Je na skrzydto.

Do gondoli rowniez chowane Jest podwozie gtdéwne.

Zasadniczym materiatem konstrukcyjnym skrzydta Jest
dural, elementy bardziej obcigzone w,ykonane sg ze stali
30 HUSA. Grubos¢ pokrycia 2 4 min,

Usterzenie samolotu

Usterzenie ogonowe Jest typu wolnonosnego i sktada
sie z usterzenia vvysokosci i kierunku.

ligt skosu usterzenia kierunku
Wynosi 41 , usterzenia wyso-
kosci 30" Wznios usterzenia
wysokosci wynosi 7.
Grubos¢ Wzgledna profilobw zasto<
sowanych w usterzeniu wynosi

12 fo.

I"ys*13 USTERZm iE GGCNOWE
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Stery iclerunlcoyyy i wysotcosci posiadajg osio™yg Icomt
pensacje aerodynamiczng, oraz icompeasacje ciezarovig, Na kra-
wedziach sptyvyu steréw atraeszczone sg trymery*

Wprzednich cze$ciach statecznika poziomego i piono***
WOgo znajduja sie komory cieplnego urzagdzenia przeciwoblo-
dzeniowego.

Stateczniki pionowy i poziomy mocowane sg do kadtuba,
kazdy przy pomocy czterech sworzni.

Statecznik poziomy technologicznie skitada sie z dwoch
potdwek, na ktorych szkielet konstrukcyjny skladajg ei§ r
dwa dzwigary, po trzy podtuznice w goérnej i dolnej czeSci
oraz zeberka.

Budowa statecznika pionoviego podobna jest do budowy
statecznika poziomego, z tym, ze nie ma podziatu technolo-
gicznego na dwie czesci.

Stery wysokos$¢”™ i kierunku majg rowniez w zasadzie
budowe jednakowg, jest to konstrukcja jednodzwigarowa.

Kadtuby

Kadtub samolotu ma ksztatt oplywowy utworzony przez
okregi, ktorych Srodki tworzag oS pokrywajgcg sie w Srodkowej
Czesci kadtuba z osig samolotu, a odchylong od niej w przed-
niej i tylnej czesci. Diugos$¢ kadtuba wynosi 17,65 m,
Najwiecszy przekrdéj ma Srednice 1800 mmi lezy mniej wiecej
w odlegtosci 1/3 diugosSci od nosowej czesci samolotu.

iConstrukcja kadtuba jest catkowicie metalowa, typu
potskorupowego z pracujagcym pokryciem. Szkielet kadtuba skta-
da sie z 47 ram rozmieszczonych w odlegtos$ci 150 -f 550 nm od
siebie, 38 podtuznio i dwoch dzwigarow znajdujgcych sie na
brzegach komory bombowej,

Po'kryoie kadtuba wykonane jest w zasadzie z arkuszy
o grubosci 14 1,3 mm tylko niektére odcinki maja grubos$é

8 4 2 ram

W celu utatwien ja montazu kadtuba podzielono go na
Cztery czeS$ci. Oprocz tego Srodkowa czesé kadtuba posiada
podtuzny podziat technologiczny Awv ptaszczyZznie symetrii
samolotu/ na dwie pétoylindj*yczne ozeSoi.

Przednia cze$0 kadiuba od nosa do pochytej ramy Nr 11
jest hermetyczna i obejmuje kabine nawigatora i kabine pilota*
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Przednia czesd kabin;y nawigatora posiada szkielet ze stopu
magneaiowego /elektronu/ z wprawionym szkiem organicznym 1
nierozpryskowym* Oszklenie jest podwoOjne, W kabinie nawi-
gatora znajdujg sie dwa siedzenia. Jedno sktadane, wyko-
rzystywane jest w czasie pracy nawigatora na przyrzadach#
Drugie jest siedzeniem katapultowym# Kabina nawigatora jest
opancerzona od dotu ptyta duralowg /8 mm grubosci/ i od tytu
/30 mnv.

Szkielet ostony kabiny pilota, rozmieszczonej za ka-
bing nawigatora, jest rowniez elektronowy. Siedzenie kata-
pultowe ostoniete jest stalowg ptyta pancerng#

U dotu w przedniej czesSci kadtuba, po obu stronach
rozmieszczone sg dziatka i skrzynki amunicyjne. ~ dolnej
cze$ci chowana jest przednia golen podwozia wraz z kotami.

srodkowej czesSci kadtuba znaj*dujg sie komory na
pie6 elastycznych zbiornikéw paliwa. U dotu, pod srodkowg
czeScig skrzydta znajduje sie komora bombowa.

Rozmieszczona w rufowej czesSci kadtuba kabina strzeloa
jest hermetycznym, catkowicie wyodrebnionym odcinkiem kadtuba*
Tylna rama kabiny, dopasowana do kulistego ksztattu stano-
wiska strzeleckiego, wykonana jest ze stali pancernej dla
ochrony strzelna od tytu. Dla obserwacji tylnej potsfery Kka-
bina posiada ostone wykonang z trzech szyb pancernych o gru-
bosci 70 4 110 mm W wypadku ladowania samolotu "na brzuch”
strzelec v~ydostaje sie z samolotu oknem. Do normalnego wcho-
dzenia i Wychodzenia z kabiny oraz porzucenia jej w konieoz—
nyra wypadku stuzy dolny witaz. Pokrywe witazu w czasie lotu
otviiora sie za pomocg dwoch cylindréw powietrznych, zasilanych
z butli zapasowej.

Podwozie:

Samolot posiada podwozie trdj-
kotowe sktadajace sie z dwdch
gtownych i jednej przedniej go-
leni. Na goleniachgtownychmp-
Wwoowane s% kota 1130x335 nm*
"Prednia (foti :
Qdyre avine Ha goleni mocowane sg

dWwa kota 600x180 lub 600x133rant.
Rys.14 podwozie.
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Goleh ta zaopatrzona jest w hydraulicany tlumik drgan.
Amortyzacja podwozia jest olejowo - povaetrzna przy zastoso-
waniu mieszanki glicerynovio-spirytusoviOj AM-70/10.
V gtéwnych goleniach znajduje sie po 460 cm™ mieszanki, w
przedniej 420 ora™ Si"nionj.e w goleni gtownei wynosi 32
przedniej 7 lcG/cm
Gtowne golenie chowajg sie do przodu zgodnie z kierunkiem
lotu z ro\"™noczesnym obrotem kota v<okdt goleni o 907,
Przednia golen chowa sie do tytu zgodnie z kierunkiem lotu.
Chowanie i1 wypuszczanie podwozia odbywa sie za pomoca
instalacji pneumatycznej. Awaryjne wypuszczenie gtéwnych
goleni odbywa sie pod dziataniem ich wiasnego ciezaru i na-
ptywajgcego strumienia powietrza. OWarcie oston goleni
zabezpiecza awaryjna instalacja pneumatyczna. Awaryjne wy-
puszczenie przedniej goleni zabezpiecza silna sprezyna.
Instalacja hamowania jest hydrauliczna.
Sygnalizacja o potozeniu podwozia jest swietlna i dzwiekowa
/syrena/.
i/laksyrnalne dopuszczalne obcigzenie kota gtownego 100004-1i000kG.

Kota przedniego 1300 KkG.

ora |,

Cisnienie w pneumatykach gtownych kot przy normalnym
obcigzeniu wynosi 7 - 0,2 at.
przy nadmiernym obcigzeniu: 8+ 0,2 at.

CiSnienie w pneumatykach przednich ko6t wynosi 4,5+ 0,2

at.

Sterowanie sterami i trymerami steru wysokosci jest
linkovve, lotkami mieszane, trymerem lotki -elektrineGhaniezne.
Sterowanie klapami startu i lgdowania - hydrauliczne.

j.iechanizmy steroviania trymerami sterow i trymerem lot-

ki umieszczone sg na lewym p\ilpioie pilota. Tam tez znaj'duje

‘mec kran sterovvania klapami. Do schematu sterowania sterami i
lotkami wigczone sg mechanizmy sterujgce pilota eau.tomatycznego
AP-5.

eja hydrauli gzna-
Instalacja hydrauliczna stuzy do steTOWanic klapami“i
hamulcami, zrodiem energii jest pompa hydrauliczna umieszczona
na skrzynce napedow lewego silnika.
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Na viypa(3i0k zaprzestania pracy™.pompy lub znacznego
spadku jej wydajnosci instalacja posiada dwa akumulatory
hydrauliczn O*

iISnergia nagromadzona w akumulatorach hydraulicznych
zezwala na krotkie postugiwanie sie hamulcami i klapami po
zatrzymaniu sie pompy.

Instalacja hydrauliczna napetniona jest cieozg AMG-10.
Maksymalne cisSnienie robocze winstalacji wynosi 110+5 kG/onr
Pojemnos$¢ instalacji hydraulicznej wynosi'40 litrow#'

W wypadku uszkodzenia instalacji hydraulicznej jako
instalacje awaryjne sterowania hamulcami i klapami wykorzys-
tywane sg zapasowe instalacje powietrzno-hydrauliczne.

Instalacja pneumatyczna

Instalacja pneumatyczna samolotu I£-2B stuzy do cho-
wania i Wypuszczania podwozia, zamykania i otwierani«’oston,
praetadowania broni, zamykania i zapasowego otwierania witazu
rufowego, awaryjnego otwierania ostonf;, klap, awaryjnego
hamowania, zatadowywania akumulatorow hydralioznych i usz-
czelniania oston.

Zrédtem energii sprezonego powietrza sa dwie sprezar-
ki dotadowujgce w czasie pracy silnikow butle poktadowe,
zasadnicze i1 awaryjne. Sprezarki sprezajg powietrze do
15Q at.

Na samolocie sg trzy zasadnicze butle pokiadowe o
pojemnos$ci 12,2 litra kazda. Oprécz tego jest butla awa-
ryjna wypuszczana klap i oston podwozia o pojemnos$ci 4 lit-
row, 4 litrowa butla awaryjnego sterowania komorg bombowa,
3 litrowa butla awaryjnego hamowania i wreszcie 8 litrowa
butla awaryjnego otwierania witazu kabiny rufowej.

Ogo6lne dane zespotu napedowego.

Na samolocie zastosowano dwa silniki turboodrzutowe
WK-1 /VvK-1A/, zabudowane w gondolach podskrzydtowych.

Do rozruchu silnikow zastosowano na samolocie elek-
tryczng instalacje rozruchowg z wykorzystaniem rozrusznikow
elektrycznych. Rozruch silnikow odbywa¢ sie moze od dwu
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podstawowe dane silnika /\WK-ia/
| Zakres pracy I10&¢ Ci Maksymalnie i
I silnika obrotéw na /|Cg/ dopugzczalna r?fpcuzsazsczﬁlle-
minute temneratura przerwanej
gazbw w YSZ pracy
odrzutowa /min/
astsssss
Startowy 11 560 2700 720 5 4-6
Startowy ograni-
czony 11350 2500
Nominalny 11200 2400
Maksymalny
przelotowy 10870 bez ograni-
ozeb
Maty gaz 2500+100 10

Charakterystyka predko$oiowa silnika przy n=1i200
Obr/min, przy pracy na ziemi /H=0/

| No°
i S°M i

IL
go 32/ 1,38

Jak wynika z tabeli w granicach stosowanych predkos-
ci lotu cigg zmienia sie bardzo mato /raniej niz o 57/ i
zmiane te mozna tu poming¢. Nalezy jednak pamietaé, ze w lo-
cie cigg jest Srednio o 10 ™ mniejszy od ciggu w czasie pracy
na ziemi na tym samym zakresie /przy takich samych obrotach

silnika/.
Charakterystyka wysokosciowa silnika przy n=11200
obr/min i liczbie r~0,65.
H'/m/ B 30000 60007 9000 iTboo 13000 " 1
P /kG/ 1590 1640 1310 1040 840 640 W
Ce kG/ T B
kJrgocTz/ i >43 1,38 1,33 1,25 1,18

sssssssbsb s—r—'ﬁs—w—s S:::S—'—“ (K=
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Z tabeli wynika, ze w miare wznoszenia sie 0igagQ
silnika zmniejsza sie o 100 + 115 kG, a zuzycie jednostkowe
zmniejsza sie S$rednio o 0,02/
koSci.

Instalacja smarowania jest oddzielna dla kazdego
silnika, zbiornikami oleju sa skrzynki pomp olejowych miesz-
czagce po okoto 7 litréw oleju transformatorowego.

EG"godzi"

V<ysokosoi lotu i odpowiadajgce im predkosci zabez-
pieczajgce pewny rozruch silnika w powietrzu:

= ——5 $IFK S TBHSES S
i Wysokosci lotu na

I ktorych zapewniony 3000 4000 5000 {1
Jj jest normalny rozruch
ij*silnika

L Predkosci lotu przy
Il ktorych na danej wysokosci

\rozruch silnika jest pewny 3204500 320+450 340+400

ii / ]

Hakiety startowe:

Do startu samolotu I13P"28 stosowa¢ mozna dwie prochowe
rakiety startowe PSft-1500-15 zrzucane z samolotu po wyko-
rzystaniu.

Rakiety podwiesza sie po obu stronach kadiuba na trzech
weztach, z ktéorych dwa znajdujg sie na kadtubie, a jeden na
srodkowej czesci skrzydta. Obydwie rakiety zapala sie przy-
ciskiem umieszczonym na sterownicy.

Ciezar nie zatadowanej rakiety wynosi 130 4 132 kG,
zatadowanej - 241 f 246 KG.

Sita ciggu kazdej z rakiet wynosi 1500 kG przy czasie spala-
nia prochu 15 sek i 1650 kG przy czasie spalania 13 sek.

Rakiety winny byc zrzucone przy predkosci samolotu nie
przekraczajgcej 350 km

‘ odi
iPg.tglao j,g_pali™™ 1
Paliwo na samolocie miesSci sie W pieciu zbiornikach
tworzgcych dwie grupy - przednig i tylng. Przednig grupe
stanowig 3 zbiorniki o tgcznej pojemnosSci okoto 4600 1, tylna
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2 25biorniki o tacgjnej pojemnosci okoto J400 1 co &aje w su-
mie 8000 1. Zbiorniki miekkie, profcektorowane rozmieszczone
sg W kadtubie.

Przy zamknietym kranie odd”ileln-ego zasilania palivio z grupy
przedniej dostarczale jest do prawego silnika, a z grupy
tylnej - do lewego silnika. Przy otwartym kranie oddziel-
nego zasilania kazdy silnik moze byc zasilany rdéwnoczes$nie
z przedniej i tylnej grupy zbiornikéw. Kran oddzielnego- za-
silania zapewnia rownomierne zuzycie paliwa z obydwu grup
zbiornikéw. llo$é paliwa w obydwu grupach sprawdza sie za
pomocg dwuwskazowkowego paliwomierza umieszczonego na tabli-
Z obydwu stron wskaznika znajdujag sie

cy przyrzadéw pilota.
pozostatosd po 500 litrow paliwa

zaroOwki sygnalizujgce
w kazdej grupie.
c2illEOzarowe :

Przeciwpozarowe urzgdzenie samolotu sktada sie z nas-
tepujacych instalacji;

a/ instalacji zabezpieczenia silnikow przed pozarem;

b/ instalacji zabezpieczenia komor zbiornikow paliwa przed
pozarem /instalacja neutralnego gazu zbiornikow drugiej
strefy/;

o/ instalacji napetniania gazem neutralnym zbiornikéw paliwa
/instalacja neutralnego gazu zbiornikdw pierwszej strefy/.

Oprocz tego do Srodkéw przeciwpozarowych zalicza sie
"Wihasciwosci budowy zbiornikow paliwa i komor.

Konstrukcja zbiornikow miekka, pfotektorowana powodu—
je> ze przestrzaty w gumowych Sciankach zbiornikoéw zasklepia-
ja sie /dzieki witasciwosciom samej gumy, a przede wszystkim
dzieki obecnosci w $Sciance miekkiego zbiornika warstwy pecz-
niejgoej gumy i gabki/,

Komory zbiornikéw sg specjalnie wzmocnione zespotem
ksztattownikow i taSm w celu uodpornienia na dziatanie
hydraulicznego uderzenia paliwa, powstajgcego w czasie tra-
fienia pocisku w zbiornik,

a/ Instalacja zabezpieczenia silnikéw przed pozarem sklada
sie z dwu oSmiolitrovvyoh butli dwutlenku wegla, czterech
pirogtowio /po dwie na kazda butle/, dziesieciu wskaznikow
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oieplnyoh /po pled w kazdej gondoli/ pier$cieni rozpylaja-
oyoh, s;ygnalizaolJi i przyoiskév) vi3:gozOnia.
Butle taduje sie ciekti®/m kwasem weglowym w ilo$oi
i 0,1 k§ na kazda,

b/ W tej instalacji dwutlenek wegla zmagazynowany jest w jed-
nej butli, analogicznej do poprzednich,

o/ Podobnie winstalacji gazu neutralnego zbiornikow pierw-
szej strofy.

Kabiny:

Normalne warunki pracy zatogi w kabinach hermetycznych
zapewnia powietrze ,dostarczane ze sprezarek silnikéw. Odpowiednie
warunki utrzymywane sg przez automatyczne przyrzady.

Straty cisnienia w kabinach wystepuja gtéwnie w wyniku ucho-
dzenia powietrza z powodu niecatkowitej szczelno$ci wigzow,
oston i wyprowadzen mechanizmow sterowania samolotu*

i“"zozelno$s6 wiazdéw i oston osiggnieto za pomocg gumo-*
wego przewodumozmieszczonego na obwodzie otwieranych pokryw
I czeSci ostony, Do przewodu doprowadzane -jest powietrze pod
ciSnieniem 3,5 at,

Szczelnosdé gtébwnych potaczehn pokrycia osiggnieto przea
dwurzedowe nitowane szwy, linki sterowania wyprowadzone s3g
przez gumowe uszczelniajgce podktadki kulkowe.

Hermetyczne kabiny samolotu 14-28 zaliczajg.sie do'
kabin typu wentylacyjnego*
Instalacja stosowana na samolocie jest zespolona, poniewaz
taczy ona w jedng wspdlng instalacje-wentylaoyjna ogrzewanie i
tadowanie kabin przedniej i rufowej.

Po zahermetyzowaniu kabin,do wysokosci H=1750 mci$-
nienie w kabinach jest réwne atmosferycznemu, od H=1750 m do
H = 9500 mnastepuje niewielki spadek ciSnienia i od H»9500 m
w kabinach utrzymywane jest state nadci$Snienie wzgledem®
ciSnienia atmosferycznego rzedu 0,4
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P 1. fiecij C.Unlente ~ przedniej kabinie

flo

atrzym™Wan9 jest przez regulator
RD-3, @ rufowej - przez regulator
BD-4.

Wprzedniej kabinie powietrze
doprowadzane jest na szyby pilota,
celowniczg szybe, nawigatora i
Wizjer pokiadowy, tylnej kabinie
powietrze doprowadzane jest na
szyby i pod nogi strzeloa*
Termostat kabiny utrzymuje zadang
temperature w granicach od +16®

" 2+ e

Hys*15 Y”ykres zmiany
ciSnienia w kabinach™ w aa«
leznosoi od wysokosci,

V/ kabinach rozmieszczone sg przyrzady pilotazowo —
nawigacyjne oraz urzadzenia do wykonywania lotow w chmurach-i
przeprowadzania zajsScia dp lgdowania wg systemu US1>48 i US3>5C,
a takze do lotéw nocnych i na duzyoh wysokosSciach*

Zastosowany na samolocie elektryczny autopilot AP-:?
ma za zadanie stabilizacje samolotu wzgledem trzech osi drogg
automatycznego sterowania samolotem.

Woelu zabezpieczenia lotow wysokosoiowyoh zastoso-
wano na samolocie urzadzenia tlenowe  indywidualnego wyko-
rzystania;

Poktadowe —Kp—8 /3 szt/ —maska Kvt~14A lub 16 A spadoobronowe
KP-23.

Tlen znajduje sie w 12 kulistych butlach tlenowych
0 pojemnosci 2 litrow kazda. Przy S$rednim zuzyciu tlenu przez
kazdego z cztonkow zatogi S5 1/niin zapas tlenu wystarcza na
192 minuty zasilania /240 minut na samolotach z 1954¥*—15 butli/*

Wrazie koniecznos$ci przymusowego opuszczenia samolo-
tu zatoga rozporzadza nastepujacymi Srodkami:

a/ pilot. - siedzeniem katapultowym, potgczonym z awaryjnie zrzu-
cang ostona;

b/ nawigator - siedzeniem katapultowym, potgczonym z awaryjnie
zrzucang pokrywg wiazu;
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o/ str20leo - radiotelegrafista - aviaryjnie otviierajgog sie
pokryvva vjiaau.

Siedzenia pilota i navigatora zaopatrzone sg pasy
mocujace z zamkiem otv”erajgcyrn sie recznie lub za pomocg
automatu. Automat uvialnia pilota /nawigatora/ od pasow w
okreSlonym czasie po wyrzuceniu.

jRys. 16 schemat wyrzutu pilota i nawigatora
/przy V=830kra/godz /

Na samolocie znajduje sie urzadzenie do lgdowania
Yiedlug przyrzadéw USL-48 /USIr-5C/ na co sktada sie automa-
tyczny radiokompas AiGC— radiowysokoSoiomierz sygnali*
zatory radiowe MBP-48, KHP-F, GKP-2.

Do tgcznosci radiowej stuzy:
radiostacja HSB-5 / w kabinie Strzelca/,
radiostacja ultrakrotkofalowa fiSJU—M |,
rozméwnica SPU-5.

Zastosowano tu roOwniez urzadzenie rozpoznawcze SHO
oraz urzadzenie ostrzegawcze S—2.

Do urzadzen radiolokacyjnych zaliczy6 mozna celownik
borabardierski PSBN-M, radiowysoko$oiomierz RW-10 oraz RIM-S.



2r6dtarai energii elelitrycznej na samolocie sg: Cd¢iva
akumulatory™ 12-A-30 i'iviie pradnice G-SiV-9000* Do rozruchu
silnikovii stuzg dwa rozruszniki ST-2-43.

Uzbrojenie artyleryjskie samolotu sktada sie z przed-
niego nieruchomego i tylnego ruchomego stanowiska.

Przednie stanowisko wyposazone jest \ dwa dziatkaNR-23
z zapasom amunicji po 100 sztuk na kazde daiako. Zastosowany
celownik PKJ i foto karabin S-13.

Tylne stanoviisko I1L-K6 jest sterowanym odlegtoSoiowo
stanowiskiem strzeleckim o napedzie elektro-hydraulicznym.
Stanowisko rozmieszczone jest na koncu kadtuba, za kabing
Strzelca - radiotelegrafisty«

Wyposazone jest w dwa dziatka NR-23 z zapasem amunicji po
225 sztuk na kazde dziatko« Zastosowano' tu celownik ASP-3p.
Catkowity ciezar stanowiska-bez dziatek i amunicji /z opan-
oerzeniem skrzynek amunicyjnych/ - 375 kU.'

Stanowisko ma katy ostrzatu:

W poziomie w prawo i w lewo po 700,

w pionie - w gbére 60°,
- w dot 40°.

Uzbrojenie bombardierskle samolotu 1£-28 pozwala
na podwieszanie w komorze bombowej bomb o ciezarze od 50 do
3000 kCx

Do podv'iieszania bomb stosuje sie 4 kasetowe utrzymywacze
bomb KD-3 z 3 zamkami Der-3-48 na kazdym. ‘'Kazdy z tych utrzy™
mywaozy zabezpiecza podwieszenie bomb o ciezarze 50 4 500 KkC.
Do podwieszania bomb o ciezarze 1000 -m 3000 kG stuzy belkowy
utrzymywac z bomb BD-4 z jednym zamkiem Der-47B.

Do kierowania zrzutem bomb stuzy elektrozrzutnik ESBBr-455
pozwalajgcy na zrzucanie bomb pojedynczo i serig /po jednej/.
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Wariant™ 2iataciov5ania;

A. Normalny B*Przecigzony

Lp Ciezar bomb /tcC/ Ilos¢ Lp Ciezar bomb /kG/ Ilo$
S == ==!==$rr=s:=sssrs<s=a:=CSr

354-80 12 1 100 12

100 10 2 250 8

2004-250 4 3 500 4

500 2 4 1500 1

1000 1 5 3000 1

Do celovianla oprocz celb™wnlkra PSBN-M stuzy OPB-5s
/0PB--6Sr/.

Samolot I1L-28 viyposazony jest W instalacje przecie-
Oblodaeniov)a, umozliveiajgog viylconywaniO lotow bez ograni-
czenia w czasie w v\arunkach silnego oblodzenia* Do ochrony
skrzydet, statecznika poziomego i pionowego zastosowano ins-
talacje powietrzno-cieplng zasilang gorgcym powietrzem przez
sprezarki silnikbw* Praca instalacji jest samoczynna i nie
wymaga ze strony zatogi regulacji doprowadzania powietrza*
Urzadzenie przeciwoblodzeniowe zapewnia rdéznice temperatur
25"C /miedzy temperaturg otoczenia a.pokrycia/ nawet przy
jednym pracujacym silniku. Instalacja pracuje na wysokosciach
lotu do 5 km, to jest na wysokosciach, gdzie najczes$ciej
majg miejsce wypadki oblodzenia. Na wiekszych wysokosSciach
skutecznos$¢ urzadzenia stopniowo maleje i witgczanie bez wyjat-
kowej koniecznos$ci na wysokosciach ponad 5 km nie jest zale-
cane. fiobocza granica temperatur urzgdzenia przeciwoblodzenio*
vjOgo Waha sie od 190" do 1507C*

Spadochron hamujacy mocowany jest na wewnetrznej stro-
nie ostony luku technicznego.

Na samolocie mozna zamontowaé¢ dwa aparaty fotograficz-
ne - jeden w komorze bombowej drugi w luku technicznym*
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1, SAMOLOTY MYSLIWSKO-BOMBOWE /SZTURMOWE/

A/ SAMOLOT SU-7B

Samolot Su-7B jest jednomiejsoowym, nadazv/ielcovijrm
samolotem m;ysliwsk:o«bombovi;ym o wysokich osiggach. Ma on sil-
ne uzbrojenie /artyleryskie”™ bombardierskie i rakietowe/ i
przeznaczony jest do dziatan na cele naziemne oraz do prowa-
dzenia walki powietrznej na wysokosciach matych, Srednich i
duzych oraz w stratosferze przy predkosSciach pod i naddzwieko”
wyoh w dzienh w zwyktych i w trudnych oraz w nocy w zwykitych
Warunkach atmosferycznych.

Samolot ten jest wolnonosnym sredniptatem o zwartej
metalowej konstrukcji, ze skosnym skrzydiem i usterzeniem i
sterowanym statecznikiem poziomym. Kadinb samolotu ma nad-
dzwiekowy wlot powietrza z ruchomym, stozkiem i zastonkami
zabezpieczajacymi przed niestateczng praca sprezarki.

Samolot wyposazony jest w w turboodrzutowy silnik
AL-7F-1 lub AL-7F-1-i00.

Na samolocie zastosowany jest celownik ASP~snd sprezo-
ny z radiolokacyjnym dalmierzem SRB-5M.
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Oprayrzadowanie pitotazowo-nawigacyjne samolotu
umozlivsia wv;ylcoDywaniO lotéw w dzien i vjhocy w zwyktych i
trudnych warunkach atmosferycznych-

ENSISE2.-8.1.212.L.2.L il

Roapie toS ¢ 9.309 m

Dtugosc 17.173 m

hysokos$6 5,157 m

Rozstawienie gtownych két podwozia 37°S3 m
Baza podwozia 511 m

powierzchnia skrzydta 34,0 .

Pane ci “ggyowe

Ciezar pustego samolotu 7765 kG
Ciezar startowy samolotu bez podwieszen

zewnetrznych 10773 Kx
Ciezar startowy samolotu z dwoma podwieszanymi zbiornikami
paliwa 11 993 kG

Maksymalny ciezar samolotu z dwoma podwieszanymi zbiornikami
paliwa i dwoma bombami po 500 kg 13043 kG.

Osi™i_samolotu i ¢ “terystyki_aerodynami ;

Predkos6 maksymalna z dopalaniem
/moze byo utrzymana nie dtuzej niz 1 minute/ 2230 kra/godz.
Predkos6 ta odpowiada liczbie MW 2,1 i osigga ja sa-
molot na wysokosci 11000 13000 m
xvlaksymalnie dopuszczalna predko$o przyrzadowa bez
podwieszen zewnetrznych i z podwieszonymi bombami wszystkich
wagomiaroOw oraz rakietami wynosi:
1150 72 do wysokosci 1000 m

do wysokosci 12000 nr

I\iaksymalniO dopuszczalna predko$dé przyrzadowa z zew-
netrznym podwieszeniem czterech pojemnikdw napetnionych sub-
stancjg zapalajgcg na vvysokosSciach do 12000 mnie powinna
przekraostac

I\*ksymailniO dopuszczalna predko$d przyrzadowa ze
zbiornikami podwieszonymi o ksztatcie poddzwiekowym wynosi
'iOOd%T)‘j~ 0 ksztatcie naddzwiekowym wynosi 1100 km/godz.

N czasie lotow szkoleniowych zabronione jest przekra-
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Ozanle predkos$ci dzwieku na wysokos$ciach ponizej 11000 ra
Wychodzac z powyzszego nalezy utrzymywac nastepujgce maksymal-
ne predkos$ci przyrzadowe /aby liczba M byta zawsze mniejsza
od jednos$ci/ w zaleznosci od vvysokosoi lotu.

1000 nie Wigksza niz
3000 — ¥ -
5000 — N
7000
9000 i — i~
i —— I

w czasie lotu poziomego bez dopalania samolot ale roz-
wija preSUosci ponaddiiy,lekowej. iiozwinieoie predkos$ci do lioz-
by ivi*l mozliwe jest natomiast w czasie nurkowania przy
obrotach startov»ych.

Po wtitczatiiu dopalania samolot energicznie zwigksza
predkos¢ i moze przekroczy¢ predkos¢ dzwieku zaréwno bez jak
1 z podwiesaeniaml /bombami, zbiornikami dodatkovfynil/.

Lot z predkos$cig przyrzadowg 1200 kra/godz od wysokosci
1C00 ra jest lotem z predkoscig naddswlekowas.

H /nv Jodz Y
1000 f 1230
3000 | 1340
3000 1460
7000 1390
9000 1730
11 000 1940
12000 2090

I.ttnimalna predkos¢ przyrzadowa przy krytycznym kacie
natarcia, bez podviieszen zewnetrznych viynosi 170 + 180 kra/godz.
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Sviolucyjna predko$¢ przyrzadowa wynosi 400 km/godz”
wlaksyinalniO dopuszczalna "liczba llacha dla sarnolotu
bez podwieszen ,zewnetrznych 1 po ‘bieszonymi bombami lub

]5'}',? rakietami oraz pojemnikami z sub—
14000 stancjagizapalajaca powyzej 12000 m

Wynosi M= 2,0 /bez ograniczen w
urn czasie/, przy czym z"Wyjatkiem

lotu z pojemnikami, moze byC zwiek-
szona krotkotrwale /na 1 minute/
do fc2,1.

M dop. ze zbiornikami poddswie-
kowynrL wynosi 1,2, z naddiwlekowymi
- 1,4.

Rys.18" Wykres ograniczen
predkosci maksymalnych
/przy dopalaniu/.

Ilaksyraalnie dopuszczalne przecigzenia.
P =

Wariant podvvies2enia I\feksymalnie

dopasze zalne

Bez podv»ie32en zewnetrznych /z 4 zam-
kami belkov~ymi/ -8.0

z 4 blokami UB-16 z 64 pociskami
rakietowymi lub z 28 pociskami
rakietowymi S-3K

z 4 pociskami rakietowymi S-24

z 4 zniornikami BZ-360 z substancja
zapalajaca

z 4 bombami o ciezarze po 500 kG

z podviieszonymi zbiornikami do-
datkowymi. [

Wznoszenie na i“utap praktyczny bez podwieszen zew-
netrznych najdogodniej jest v<ykonywac w sposOb nastepujacy;
- do 6000 m- na obrotach startowych, przy predkosci przy-

rzgdowej 750 km/godz.
- od 6000 do 12 000 mna obrotach silnika 100 przy

liczbie M=0, S5*
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- na «;"sokcosoi’ 12 000 mviykonuje sie zakret o 180*" Yligoaa

dopalacz i rozpedza samolot do predkosci przyrzadowej
1100 km/godz /rozpedzanie wykonuje sie ze mznizeniem do
11000 m/.

- dalsze wynoszenie wykonuje sie ze statg predkosScia przy-

rzgdowg 1100 km/godz a po osiggnieciu liczby Mi=183 - przy
statej liczbie ivk=185 osiggniety tym sposobem putap wy”?
nosi 19700 m z pozostato$cig paliwa na putapie 7504*850 kO«

Wypadku wytracania predkosSci przy wynoszeniu do

liczby & 1,7 samolot wynosi sie na wysoko$¢ 20000420500nk

Predkosci pionowe, oyas i liczby M przy wynoszeniu

bez podwieszen zewnetrznych.

to,

||:e:SS3scisiis *; saaBB:Baaa:af
éV Ceas wypo- Prledkoéd-
ssania eplonowego Uozba M ;

M /min/ wznoszenia uwagl ﬁH
i @s==Bsit =ss-ssasassc:  /M/S8K/ . B3BBaaaat Bsssssss:sssséarailas3Bssa|
! 0 Start 1 Wynoszenie do |
WlOOO GOOOm na obrotaoh starfi*
h n towyoh 1 przy predkoé-#
i 2000 W ol przyrzadowe]j
h 3000
I 4000
I 5000
I 6000 67,0 0,95 V<znoszenie gd 600?? do 1?

12000ro na obrotao
j 7000 >9.0 995 Silnika 100 A 1 lloz- i
i 8000 50,0 0,95 ble Mwyg przyrzadu 8
H 9000 42,0 0,95 0,854%0,87. i
jj 10000 33,0 0,95
5ii000 24,0 0, 95
11 12000 16,0*H JQO  0,954*1,85 Bozpedzanle z wyko- |
rzystaniem dopalania fi

913000 108,0 1,85 i ze znlstehlem do fi
114000 87,0 1,85 11000 ir* M
J 15000 68,0 1,85
“ 16000 51,0 1,85
»17000 35,0 1,85
n18000 21,0 1,85
»19000 8,0 1,85
“ 19700 0,5 1,85

/\
I SaaSSSSBSXssaSSBsaaSa3B035;asSaSsssans:s’)aaa»insaBS3rsiBBaa|aiaiatBaU886m BCt«iasiiiilfll'

Zakret o 180° na wysokosci 12000 m wykonuje sie po
aby samolot mogt lagdowa¢ na lotnisku startu, .samolot
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bowiem wynoszgc sie stale oddala sie od lotniska i bes za-
kretu o 180" po osiggnieciu pu™apa pozostato$¢ paliwa nie
zabezpiecza powrotu na lotnisko startu.

Czas osiggniecia putapu praktycznego wynosi 16 minut.

PredkoS¢ wznoszenia samolotu Su-7B z rdéznymi podwie-
szeniami zewnetrznymi jest znacznie mniejsza anizeli bez nich.
Na przyktad w ozasie wznoszenia z dwoma zbiornikami dodatkowy-
mi i dwoma bombami FAB—900 M94 na maksymalnym zakresie pracy
silnika, predkos¢ pionowego Wzno”™ enia na H=10GO0 m wynosi
zaledwie 2+ 3 m/sek.

Przyrzadowa predkoS¢ po torze wznoszenia powinna w tym
Wypadku Wynosi¢ 600 + 620 km/godz.

Putap samolotu przy pracy silnika na zakresie maksy-
malnym wynosi 12000 + 13000 m

2 podiwieszonyrai blokami UB-16-S7U lub bombami o cie-
zarze 100 i 250 k& mozna wykonywa¢ wznoszenie réwniez z pred-
koscig naddzwiekowg, W tym celu na wysokosSci 1.1000 + 12000 m
rozpedza sie samolot do Ms=15 4 1,6 i dalsze wznoszenie
Wykonuje sie statym zmniejszaniem liczby IL Przy tym z dopa-
laniem mozna osiggngC putap okoto 17000 m

razie koniecznoSci wynoszenia po starcie moze byc

wykonywane na dopalaniu ze zbiornikami podwieszanymi. Zbior-
niki zrzuca sie po zuzyciu z nich paliwa.
Nastepnie wytacza sie aopalanie, wykonuje zakret o 180" /na
niezbedny kierunek/ i ponownie witgcza dopalanie.

Y~™asoiwosci startu i lgdowania samolotu SU-7B umozli-
wiajg jego eksploatacje na lotniskach z pasam startowym o
dtugosSci nie mniejszej niz2200 m

Samolot moze startowaC na ustalonych obrotach starto-
wych bez witaczania dopalania i z dopalaniem.

V celu zmniejszenia diugosci rozbiegu start z dopala-
niem nalezy wykonywa¢ w nastepujacych przypadkach:

—bez zewnetrznych podv'\iieszen —przy temperaturze otaczajg™
0oego powietrza pov.yzej + 207C.

—z podwieszonymi S—=24, S—3 K, blokami UB—16—STU, bombami
OFAB-100-120 i FAB-250lvi-54 /kiedy ciezar startowy jest
mniejszy od 11S00 kG/ - przy temperaturze otaczajacego
powietrza powyzej +5”70.
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- z 3odatkoviiymi zbiornikami palLivva pojemnikami z substancja
zapalajgca, bombami, FAB-500 M-54 /kiedy ciezar startowy
jest mniejszy od 13000 kG/ ™ przy temperaturze otaczajg-
cego po\Uetrza powyzej - i0'C.

Wykonanie startu na zakresie pracy silnika z dopala-
niem skraca diugos¢ rozbiegu o 300700 n* Zuzycie paliwa
zwieksza sie przy tym o 40-°30 kG w porownaniu do startu bez
dopalania /dopalanie wytacza sie na wysokosci 1000 m/.

Zasadnicze dane startowe samolotu z podwieszeniami

zewnetrznymi /przy 9 = 13000 kG/ sg nastepujgoe:
- dtugo$¢ rozbiegu /z dopalaniem/ 1330 m
- dtugos$é startu 2600 m
- predkos¢ oderwania 360 4 380 .kra/godz.
Zasadnicze dane startowe samolotu bez podwieszen
zewnetrznych /p = 10620 kG/ sg nastepujace:

-dtugos¢ rozbiegu z dopalaniem 800 4 900 m
- dtugos$¢ rozbiegu bez dopalania 12004-1300 m
- predko$é oderwania 320 4 340 kra/godz.

W przyblizeniu mozna przyjgcC, ze wzrost ciezaru sarao-"
lotu o 1 povvoduje zwiekszenie diugosci rozbiegu o 2
natomiast wzrost temperatury otaczajgcego powietrza o I
zwieksza diugos$¢ rozbiegu o N

Normalny ciezar samolotu przy lgdowaniu wynosi 8622kG.

r/laksymalny ciezar samolotu przy lagdowaniu /uwzgled-
niajac wytrzymato$s¢ podwozia/ wynosi 9430 kG.

\/ wyjatkowych przypadkach zezwala sie na lgdowanie
samolotu o ciezarze do 10350 kG przy czym ulega obnizeniu
wspotczynnik bezpieczenstwa wytrzymatosci konstrukcji, Npi

- bez podwieszen pod skrzydiami z pozostatosScig paliwa nie
Wiekszag niz 2000 kG /lgdowanie po starcie z podwieszonymi
zbiornikami paliwowymi/.

- Z 4 bombami po 500 kG z pozostatoScig paliwa nie wieicszg
niz 300 kG.

klaksymalnie dopuszczalna przyrzgdowa predkos¢ lotu z
wypuszczonymi klapami lgdowania jest nie wieksza niz 600 km

Przy pozostatosci paliwa 300 + 400 kG predkos¢ lgdowania
samolotu z wychylonymi klapami wynosi 260 4 280

/Cz lad = 0,72 4 0,62/.

gocTa
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Diugos¢ dobiegu samolotu bea podvdeszon zOWnetrzn;ych
z pozostatoscig 50 ™ zestavyu bojowego i 20 ™ palivva Yi”™nosis
-z w™korzystaniom hamulcédw ic6” bez uzycia spadochronu

hamujacego 1400 -f 1500 m
-z vNytorzystaniem haraulcoYv ‘iot i uzyciem
spadechronu hamujgcego 050 4 1150 m

Diugo$d ladowania samolotu wynosi:

-z uzyciem spadochronu
hamujacego 2000 m
- bez uzycia spadochronu hamujacego 2300 m

Dtugosé dobiegu samolotu z caterema bombami po
500 le(x a pozostatosScig 50 zestawu bojowego i 20" paliwa, z
wykorzystaniem hamulcow kot i uzyciem spadochronu hamujgcego
wynosi 1400 -r 1600 m

Predkosé lgdowania samolotu z czterema bombami po
500 kG wynosi 310 4 320 km/godz.

przyblizeniu mozna przyjmowac, ze zmiana predkosci
ladowania o 10 kra/godz zmienia diugosé dobiegu o 100 r&

Spadochron hamujacy nalezy wypuszczaé¢ przy predkosci
nie wiekszej niz 280 km/godz /celem unikniecia oderwania
spadochronu/.

Na samolocie Su - 7B mozna wykonywaé¢ wszystkie figury
pilotazu. Podczas wykonywania pilotazu zezwala sie¢ na wywo-
tywanie zerowych i ujemnych przecigzen:

- w ciggu 15 sek - przy pracy silnika bez dopalania,

- wcigu 5 sek - przy pracy silnika z dopalaniem.

Powtorne wywotanie przecigzen ujemnych i zerowych
dopuszczalne jest po uptywie 30 sekund.

Na rys. 19 przedstawiony .jest wykres- zaleznoS$ci prze-
cigzania "2 predkosci przyrzadowych dla wysokosci 3000 m
Z wykresu wynika, ze przy matych predkosSciach lotu, nawet
w przypadku wywotania nieznacznych przecigzen,, samolot .prz.echo-
dzi w rezim poczatku drgan i niewielki dalszy wzrost przecia-
zenia moze doproYiadzi¢ do zwalania sie¢ samolotu,
ilozpietoS¢C miedzy poczatkiem drgan a wejSciem w rezim zwalania
jest bardzo mata.



Ze Wzrostem predtcoioi lotif mozna
y wywolywaC ooras wieksze przecigzenia,
< é Q.mprzy ozym rozpieto$¢ miedzy poozat-

VA N Iclem drgan a przejsciem samolotu na
/s rezimy zwaletnia - rozszerza sie*

m Przy predkos$ci przyrzadowej "~OOo0ISA.
/bez podwieszen pewnetrznyoh/ mozliwe
W jest wywotanie maksymalnie dopuszczal-

nych przecigzen uwzgledniajgcych wa-
runki WytrzymatoSciowe saniolotu*

S@j 400 000 600 POO IO

I-I0"s.19 Zalezno$¢ prze-
cigzenia ™ o5 V 3la
w3 0kosci 3000 n??

W przypadku zastoso”™™ania na samolooi-e podv5i0-
szen zWinetrznych malejg przecigzenia przy ktérych powstajg
drgania, ilalejg réwniez przecigzenia zblizone do rezimu zwa-
lania.

Na przyktad, przy predkosci przyrzgdoviej 500 km
na samolocie bez podW\ie$§zeh zevmetrznych mozna wykonaé
raanov;r z przecigzeniem n’Z\ = 2,7 na pograniczu drgan.

Wtej sytuacji pilot ma jeszcze mozliwos¢ zwiek-
szenia przecigzenia do 3,7, przy ktorym dopiero samolot prze-
chodzi w rezim zwalania.

Przy tej samej predkosSci, lecz z podwieszonymi
Czterema bombami FAB-500 i\I-54, przecigzenie, przy ktorym za-
czynajg wystepovva¢ drgania zmniejsza sie do 2,2, a gorna gra-

nica przy ktérej samolot bliski bedzie zwaleniu maleje do 3,2.
Hm

Ll Na rys. 20 przedstawione sg roz-
porzadzalne przecigzenia na rdéznyoh
Wysokos$ciach dla samolotu Su-TB z
czterema bombami FAB-500 IVt-54 /9 »
=1-1515 kG/ pray g’= 0,6 /grani-

g I\zcmkﬁem oa poczatku drgan/.
Bt/
| f fiys.20 Zakres predkosci lotu po-
Zooc ziomego i rozporzadzalnQ prze-
cigzenia samolotu z podwieszo-
np 12 fD nymi 4 bombami FAB-5001"54

silnik AL-TF-~/.
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Hys« 21 Czasy zakretow prawidtowych

- samolotu z 4 bombami FAB-30 M-54 przy

pracy silnika na dopalaniu

f;jfs.22 Promienie zakre-

tow prawidtowych samo- ) r

lotu z 4 bombami FAB-5001/I- 3K
-54 przy pracy silnika

na dopalaniu

30 —

0

R VA (< VT N
Ays*24 Przecigzenia w za* in"s.23 Katy przechylu  zakretach
kretach prawidtowych sa prawidtowych samolotu z 4 bombami
rnolotu z 4 bombami FAB-500I'/t-54 przy pracy silnika na
FAB—5UO11-54 przy pracy dopalaniu

silnika na dopalaniu*

lia rys. 21,22,2? i 24 przedstawione sg zaleznosSci czasow,
promieni, katow przechylenia i przecigzen od liczby M za-*
kretu petnego.

Z wykreséw 21 i 22 wynika, ze promien i czas zakretu
rosng ze wzrostem wysokosci lotu /z wyjatkiem wysokosSci
500*f1500 ra/. W szczegOlnie duzym stopniu promien i czas
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zakretu zalezg od predkosci lotu /liczby W w momencie zbli-
zania sie liczby M do jednosci

Z \"ykresovD 23 i 24 v/;ynika, ze maksymalne przecigzenia,
a zatem i katy przechytu na samolocie z czterema bombami
FAB-3001'*34 moga byo uzyskane na matych i Srednich v<ysokoSciacn
Przecigzenie osigga vvartosc okoto 4,0 pizy liczbie NX0,7-5%0,8,
a kat przechytu 75" przy tych samych liczbach

Ze wzrostem v'jysokosci maleje przecigzenie i1 kat prze-
chylania. Na przyktad na wysokosci 10000 m mozna uzyskac¢ mak-
symalng Wartos¢ przecigzenia 2,0 przy liczbie WNc=09 przy
czym kat przechytu wyniesie tylko 607~ Ze wzrostem liczby M
zmniejsza sie przecigzenie i kat przechytu.

Promienie i czasy zakretéw petnych wykonywanych z pred-
koscig przyrzadowg 700 km/godz i a katem przechytu 607,

P —
| H/m/ R /nv/ t /sek/
P -V

1 500 i 1500 i 40
4000 i 1700 44
110000 I 5500 114
H 1

I 15000 j 13900 M

| o

Samolot Su-7B ma wysokie .jwtasciwosci manewrowe w
ptaszczyZznie pionowej ze wszystkimi rodzajami podwieszen
zewnetrznych. Y-ynika to z duzego zakresu predkosci samolotu i
duzego ciggu przypadajacego na jednostke jego ciezaru.

Przy wykonywaniu przevirotu z wysokosci 2500 mz przy-
rzgdowag predkoscig viprowadzenia 400 4 600 km/godz utrata
vvysokosci /w przypadku pilotowania w zakresie drgan/ wynosi
okoto 1800 m, a predkos¢ przy wyprowadzeniu praktycznie réwna
jest predkos$ci wprowadzenia.

Y-ykonywanie pilotazu z wyprowadzeniem z figur wznosza-
cych na Wysokos$ci powyzej 6000 m stwarza duze trudnoSci ze
v~zgledu na mozliwoé¢ utraty predkosci w gornym punkcie ponizej
400 km/godz i ograniczenia w odniesieniu do silnika.
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M miare dvliekszania wysoko$ci lotu w stratosferze
pogarszajg sie charakterystyki manewrovwe samolotu Su-7b w
ptaszczyznie pionowej, na skutek zmiejszenia v'iarto$ci prze-
cigzenia rozporzaSzalnego, ciggu przypadajacego na jednostke
ciezaru samolotu i zakresu predkos$ci lotu samolotu.

Wprovvadzenie w nurkowanie mozna vvykonyvvac:

- z prostej, z katami nurkovvania do 10°

- z zakretu

- Z przewrotu, zwrotu bojowego, petli, imraelmana i prze-
wrotu na gorce.

Dopuszczalne predkos$ci vvprov>iadzenia w nurkov»ianie i Kkat
nurkov»ania uzaleznione sa od v;ysokosSci lotu*,Z. wysoko$ci 50004-
8000 m Wykonuje sie nurkov\ianie z katami do 60°, z wypuszczonymi
lub schow'anymi hamulcami aerodynamicznymi, przy obrotach sil-
nika do 94 /8C0OC Obr/min/.

wysokos¢ potrzebna do wykonania nurkowania z katem 307,
przy potozeniu dzZzwigni sterov<ania silnikiem na oporze matego
gazu, zmienia sie w granicach od 2000 m /przy predkosci przy-
rzgdovjej wprovjadzenia 700 km/godz/ do 3000 m / przy predkos-
ci przyrzadowej vvprov»adzenia 1000 km/godz/..

OiAUtrata vAysokosci podczas wyprowadzenia z nurkowania za-
lezy. kata nurkowania, przecigzenia i rodzaju podwieszen
zewnetrznych. Przy przecigzeniu podczas wvwyprovyadzenia w gra-
nicach 45, przepadanie dla katéw 20445° wynosi w przyblize-
niu 300 4 1000 m

Gorke mozna wykonywa¢ w catym zakresie wysokos$ci lotu
z katem do 80° przy pracy silnika na zakresie startowym lub
z dopalaniem.

Wyprov\adzanie z gorki nalezy zakonczy¢ z predkosScig
przyrzgdowg nie mniejszg niz 450 km/godz.

Predkos$¢ przyrzagdowa wyprowadzenia ze ezwrotu bojowego
rowniez nie powinna by¢ mniejsza od 450 km/godz. Wysokos¢
uzyskiwana w jednym zwrocie bojowym, przy wprowadzeniu na ma-
tych i Srednich wysokosSciach z predkosScig przyrzadowg 900
km/godz wynosi 2500 4 3000 m. zaleznosSci od predkosci wpro-
wadzenia, tempa wykonania zwrotu bojowego i zakresu pracy
silnika mozna osiggng¢ wysokos¢ do 5000 & 6000 m.

Spirale na samolocie Su - 7B v;ykonuje sie z predkos$ciag
przyrzgdowag 300 a4 550 km/godz i przechytem 45° przy pracy
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silnika na obrotach matego gaau* Utrata Wj”sokosoi w Jednym
z™ioju spirali vvynosi 1800 + 2000 m

PrzONrot mozna v>iykonydal na vvysokos$ciach od 3000 m do '
pijtapu samolotu* Ivlinimalng utrate wysokosci podczas wykonywani!,
przewrotu na Srednich wysokosciach mozna uzyskac¢, Jezeli zni-
zajacg czeSC¢ figury wykonuje sie na rezimie drgan samolotu
z przecigzeniem 4,5 <e 5¢ Utrata wysokosci przy tym wynosi
1800 & 2000 m Jezeli wprowadzenie w przewrot zostato wyko-
nane z predkoscig 450 + 600 km/godz. Predkos$¢ samolotu przy
wyprowadzeniu wzrasta nie wieoej niz o 100 km/godz V poréwna-
niu z predkoscig wprowadzenia*

Wprowadzenie do petli mozna wykonywaC na wysokosciach do
7000 m z predkosciami przyrzadowymi od 900 km/godz do maksy-
malnie dopuszczalnych dla poszczegdélnych wysokosSci wprowadze-
nia* Podczas wykonywania petli na zakresie pracy silnika z
dopalaniem dopuszczalna wysoko$¢ wprowadzenia wzrasta do
8000 m  Wykonywanie petli z podwieszeniami zewnetrznymi Jest
dopuszczalne z predkoscig przyrzadowg wprowadzenia nie mniej-
szg niz 950 km/godz. i na wysokoSciach wprowadzenia, nie
Wiekszych niz 5000 m Promien petli wykonywanej na matych
I Srednich wysokosciach z zachowaniem okreslonych przecia-
zen wynosi 15004-2000 m

Wprowadzenie do immelraana mozna wykonywa¢ na wysoko$-
ciach do 7000m z predkos$cig przyrzagdowa od 950 km/godz po-
czawszy od maksymalnie dopuszczalnej dla danej wysokosSci lotu.
Wykonanie immelmana z podwieszeniami zewnetrznymi Jest mozliwe
na wysokosciach wprowadzenia do 5000 mz predkosScig przyrza-
dowg nie mniejszg niz 1000 km/godz*

Na samolocie Su-7B mozna wykonywa¢ szybkie i zwolnione
/sterowane/ beczki w poziomie, na wznoszeniu i znizaniu z
predkosScig przyrzadowg od 500 do 1000 km/go-dz lub do liczb
ML, 7 1,8*
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Samolot Su-7B ma ‘icorzystne oharatcteri®st™ci r025pedaa-
nia. Na za'icrOsiO pracy silnika 2 dopalaniem samolot bez pod-
w»lOszed zewnetrznych tatwo rozpedza sie do wartos$ci granicz-
nych w odniesieniu do predkosci i liczby M, a uwzgledniajcie
nadmiar ciggu - moze przekroczy¢ te granice.

Ponizsza tabela podaje charakterystyki rozpedzania
samolotu bez podwieszen zewnetrznych od liczby do
Ivki, 95 na zakresie dopalania przy W00

\ \iysoko$o /m/

Charakterystyka
. i 12 000 15 .000
II_Czas rpzpediaapia™ /sek/ [ 110 220
/knv/I 50 105
Zuzycie palivia na ,/kG—ll J\ 470 560

= rozpedzanie

Charakterystyki rozpedzania samolotu z 4 podv?i0sz0—
niami zewnetrznymi na zakresie dopalania.

!’l 1 .'ysoko$ 6 /ra/

T Charakt tvk =9 tD oo - - r~ losD--------
araxterystyka od Vp=563  od Vp=550 Od Vp=550 i

do do do

1 Vprzyrz=1024 Vprzyrz=1000 ~przyrz=1000]|

n km/godz km/godz km/godz 1

jJCzas rozpedzania /sek/ 45 60 60

ijDtugos¢ odcinka /kra/

nrozpedzania 10 12

ijZuzycia paliwa na

jirozpedzanie /kG/ 232 224 288

Hamowiianie samolotu przez zmniejszenie obrotow sil-
nika i wykorzystanie hamulcévi aerodynamicznych jest wystar-
czajaco skuteczne. Hamulce aerodynamiczn e zezvvala sie wy-
puszczaC v catym zakresie predkos$ci i liczb M do maksymal-
nie dopuszczalnych witgcznie;
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Czas hamovvania od liczby? riI=1,95 do
d;ynie przez zmniejszenie obrotu silniV:a
viiysok:osci 14000 m viynosi ,50 sek-

Charakterystyki hamov;ania samolotu
viliQszeniami zevinetrznymi z zastosGVianiem
micznych i zmniejszeniem obroto;vww silnika.

liozb™M M=L2 je-
do minimalnych na

z czterema pod-

hamulc6vi

500 } 2000 L

gd Yp=1024| 8d Vp=1000
0 Yprzyrz j do Yprzyrz
=563 km | =550 km

Chas hamoViania 5
U. /sek/, 29
Dtugos$¢ odcinka

hamoyjiania-/¢isZ..

Nuzycie paliwa

w czasie hamo

Wania /kG/ 8,5 8,3

Dys* 25 Zaleznos$S¢ wspot-
czynnika oporu samolotu
od liczby M ppy Cz=0,
bez podvaeszen zewne-
trznych.

4000

od Vp=1000 Dd Vp=700
do Yprzyrz do Yprzyr'z u

aerodyna-

10000

sn
|
I
i

=550 km 1400 km I
=N =]l
8.8 13,6
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Samolot SU-7B osigga meks;/maLny aasieg i dtugotrv'ia-
tosd lotu na v~ysok:odoiaoh abliaon”~ch do putapu poddZzvb5iekoviie-
go /i10000. f 12000 /.

iCllometrowe auzj™oie paliv.a na putapie naddZwiekowym' jest
w przyblizeniu razy Vvieksze anizeli na ppddzviielcoViym, a
godzinovve zuzycie 3,3 razy vvieksze*

Jezeli temperatury na Viysokoaciach vvanoszenia samolo-
tu beda aradniO'o 10™ vjyzsze od standartowych, zuzycie, pali-
wa na rozpedzanie i vjznoszenie vizroanie \j przyblizeniu o
20 Togo rodzaju zwiekszenie zuzycia paliwa na wznoszenie
I rozpedzanie moze prawie dwukrotnie skréci¢ diugotrwatosc
lotu z dopalaniem na wysokosci zblizpnej do putapu naddswie-
kov-ego*

V/zrost kilometrowego zuzycia paliwa na rezimie maksy-
malnego zasiegu w lotach samofotu Su-7B z rdéznymi podwiesze-
niami zewnetrznymi na wysokosciach do 1000 m w porownaniu z
kilometrowym zuzyciem palivia bez pov”/ieszefi zev»netrznych /z
czterema belkami nosny,mi/ vjynosi:

- z dv/oma zbiornikami dodatkowymi po 600 1 - 16

z czterema blokami UB-16-57U lub z ozterema
bombami OFAB-100-120 —38

- z dwoma bombami J?iIB-500!i"54 lub dwoma bom-
bami OFAB-100-120 i dodatkowymi zbiornikami-

palivia - 20 ~
- z dwoma blokami 1JB-16-5 7U i dodatkowymi

zbiornikami paliwa - 18 ~
- z dwoma urzadzeniami odpalajacymi /blokami/

APU-14U i dodatkowymi zbiornikami paliwa 25 + 27N
-z dwoma bombami FAB-500Li-54 i dodatkowymi

zbiornikami paliwa - 307
- z czterema bombami FAB-5001"54 - 3% N

po zmniejszeniu vvysokoaci lotu,poczynajgc od
H=1000 m co kazda 100 m kilometrowe zuzycie'
paliwa zwi*eksza sie, a zasieg i diugotrwatosé
zmniejszajag sie o 1

Zasieg praktyczny z dvii