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lotnicze porty świata 

AMSTERDAM 
SCHIPHOL 
Lotnisko Schiphol ma bogatą tradycję i równolegle 
z przedsiębiorstwem KLM obchodzić będzie w tym ro
ku 50-lecie swojego istnienia. W potencjale przewozo
wym Europy Schiphol znajduje się obecnie na 7 miej
scu pod względem przewozów pasażerskich (w 1967 r. 
- 3670 tys. pasażerów). W przewozach towarowych
lotnisko zajmuje trzecie miejsce w Europie, po Pary
żu i Frankfurcie (w 1967 r. przewieziono ponad 108
tys. ton ładunków).
Usytuowanie geograficzne lotniska z punktu widzenia 
usługowego ma charakter podobny do portu morskie
go w Rotterdamie. Dlatego też należy spodziewać się, 
że wprowadzenie do eksploatacji autobusów powietrz
nych znacznie spotęguje tutaj ruch tranzytowy, tym 
bardziej że Schiphol dysponuje przygotowanym zaple
czem dla takich samolotów. 

Lotnisko ma kształt kwadratu o wymiarach 4 X 4 km 
(powierzchnia 1600 ha). W całości lotnisko wygląda jak 
wielki polder, który sprzyjał doskonałemu rozwiązaniu 
przestrzennemu. W ruchu pasażersko-towarowym lot
nisko obsługuje nie tylko Amsterdam, lecz także Rot
terdam oraz Hagę. W �asięgu lotniska znajduje się 
również wiele mniejszych miast. Łącznie około 300/o 
ludności Holandii mieszka w strefie I-godzinnego do
jazdu do lotniska. Dla usprawnienia dojazdów na lot
nisko ośrodki centralne mają bezpośrednie połączenia 
kolejowe z portem lotniczym. 
Jakkolwiek w układzie lotnisk europejskich lotnisko 
Schiphol nie jest największe, jednakże pod względem 
wyposażenia technic�nego należy do najnowocześniej
szych. 
Rewelacją na miarę światową jest kompleksowość 
urządzeń portowych, pod względem zewnętrznym i we
wnętrznym. Główny budynek portowy ma tzw. połą
czenia palcowe (korytarze teleskopowe) bezpośrednio 
z płytami peronowymi. Łącznie na płytach peronowych 
znajduje się 25 stanowisk � oddzielnymi połączeniami 
teleskopowymi. Układ przestrzenny i wyposażenie lot
niska pozwala na obsługę docelową 7 mln pasażerów 

rocznie, co może być osiągnięte już w 1975 r. Potem 
istnieje możliwość dalszej rozbudowy o 20 kolejnych 
stanowisk. Po wprowadzeniu do eksploatacji autobu
sów powietrznych zdolność przepustowa lotniska doj
dzie do 15 mln pasażerów rocznie. Na tym jednak nie 
koniec, przewiddano bowiem miejsce na satelitarny 
budynek portowy o podobnej zdolności przepustowej, 
jak w istniejącym. Tak więc układ przestrzenny lot
niska. pokryje potrzeby pr�ewozowe do 2000 roku. Roz
wiązanie takie, szczególnie dla Holandii, jest jak naj-

dol,ończenie na str. 24 

Opis wybranych obiektów na lotnisku: 1-2 - autostrada Ha
ga-Amsterdam oraz tunel pod lotniskiem, 3-4 - główny 
wjazd na lotnisko, 5 - dworzec lotniczy, 6 - budynek admini
stracyjny portu, 8 - wieża kontrolna, 9 - budynek służb tech
nicznych i administracyjnych, 11 - budynek obcych towa
rzystw lotniczych, 12 - dworzec towarowy, 13 - budynek 
administracyjny dworca towarowego, 14 - magazyn celny, 
15 - hangar KLM, 17 - warsztaty towarzystw naftowych, 
18 - centralna kotłownia, 20 - hotel, 21 - biuro wynajmu 
i kupna samochodów, 22 - budynek przeznaczony na muzeum 
lotnictwa, 25 - dworzec kolejowy, 26-27 - parkingi na 6500 
samochodów, 29 - tunele teleskopowe 
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MARKS A. 523.3: 629.19(73) 

HacaeTcn JWCMll'JCCNOl'O KOpaoJJn „AnOJJJIO" 8 

B c·raTbH naeTCR HpaTIWC onncanue paHCTbl „ CaTypn" 5 11 HOC
Mil'ICCIWI'O 1wp::16JJR „ATTOJJJJO" 8, na10TCR OCIIOBHbie ):\::llllłl>le, !-ta
ca1on�neCR JlyHbl II TT0):\!)06110 OHIICbtBaeTCR JlOJJe'r. J{OCMil'Iec1wro 
1wpa6JJ1I „AIIOJIJJ0"_8. B CT::ITbC· paccMaTplfBaeTCII llęKOTOl)blC BO
fJJ)OCbl HOCMll'ICCHliX OOJICTOB Jl TTOHCIIJł!OTCH· HCTO'IHOCTII, OORDllD
IllHCCR D nepuonw1ec1wli: npeccc, Cl)H331111blC C llOJICTO�I HOCMJJ'ICC
JWI'O 1rnpa6J11! ,.AllOJJJIO" 8. 

ŁL'CZYWEK E., TARNOGRODZKI A. 533.6.011.72:533.6.015.3 

<l>opMa J100011oi-i yAapnoii noJJHhl upu npnMOJJuneiinoM 
IIOJICTC C yc,wpenHeM 
BTopan •taCTb «acaeTcn <Jiop11lhl yJJ;apnoii JlOOOBOii IIOJlllbl 
npn nepeMeHHOM yc1wpemm 

B 11cpnoli: 'laCTJI 1rnc·roH1Ueil: CTaTbll paCCMOTJ)CIIO BJIIJRHIJC Bbl
COTbl IIOJieTa, ]IOCTOJUJIIOI'O )'CnOJ)CHHfł caMOJieTa Il 'll!CJia Ma 11a 
HOJJO)HCHl!C H cJ)opMy no6onoii. ynapnojl: BOJ1Hbl npu OOJICTe c no
CTORHHblM yc1rnpeHHCM. Bo DTOJ)OR ' łaCTII paCCMOTpena cJ)opMa 
yna1rnoi!: JI06onoii DOJJHbl TTJ)H ITOJJCTC C nepeMCJHlblM yc1rnpeH11C�I 
1-1 6onee ITOA])06HO paCCMaTpHnaeTCJI JIBJICHIIC CJIJlbHOPI ynapHoii 
3B)'l<ODOil BOJ1Hbl. 

SZCZECIŃSKI S., WIŚNIEWSKI S. 621..515 :62-253.58 

BJJIIHHlte pa]!.IIaJlbHOl'O aaaopa Jl0113TOJ, ocesoro l,OMllJJC
ccopa ua ero 11apaMeTpb1. 

CT<\Thll 1<acaCCTR C)'1UcC·rnem1oil C TO'll<II 3J)CHJ1fł HOHCT]))'HUllll 
li 3KCHJ1)'aTa111111 auna11uOHHblX ra:10Typ6m1HblX ;:.tlJllfaTCJJClt npo-
6JJCMbl IIOA6opa paHH3J1bHOl'O 3a3opa JIOTT3TO!, OCCllblX i,OMll])CCCO
pOTJ li 01\CHl{ll ero llJJURHllll Ha napaMCTpbl HOMnpeccopa. C-raTbfl 
RBJlflCTCR '13CThlO 6once o6urnpHOII pa60Tbl , B HOTOpoll: paccMaTpll
uaeTCR OUCHHa pamiaJJbłlblX 3a30])0f1 JIOltaTOII l(OMnpeccopoB 
H Typ6m1 a pa3JJH'IHblX o6opoTax ;nnHra,-cJicli, a Tam«c 011em,a 
IJJ]IIRHllfl 3THX aaaopon YCJIODIIJłX nonc-ra H Tl])ll pa3JJll'IHblX na na
paMCTJ)bl, oco6CHI-IOCT11 pa601'bl li pccypc .UBlll'flTCJJCll:. 

ŻEBROWSKI M. 533.6.013.8:629.13.05 

IIoJJeT B TypoyJ1eun10ii aT11rnccjJcpc 110 y1;aaamrnM 6op
TOBbIX U))HOO))OB , 

TioJICT D CIIJlbHO Typ6yJIChTIIOli C])CJ.1.C C03LWCT 60J1bllllle onaCHOC
'fll, B CBII3H C HcnpaBHJlbHblMH pcanUIIRMII JICT'llma, Clllł33HHblMU 
C IIOI{a3aHHflMH 6opTODb1X npu6opon. B CTaTbC naIOTCR ])C3YJibT3-
Tbl l!CCJJC)],083HIIH nonpocon, CDfl33HHbIX C none-rm, D Typ6yJJeHT
HOil: C])C)],C. PcayJJhT3Tbl HCCJJe!l;onauutt 6b!Jlll IIOJJ)"'ICHbl na C3MO
JJeTaX M Il])ll llOMOlllll lłMHTaTOJ)OD ITOJieTa, PaccMaTpnoaJOTCJł np11-
'IHHbl HenpaBI.JJJb HblX peaHUHPl•JieT'IHl<a npH TTO.TICTC no npu6opaM 
B Typ6yneHTHOil: C])C)],C H III)C)lJI3I'3CTCfl cnoco6 npam1J1bHOI'O 
ynpaBJJCH)-IR .caMOJJCTOM D TaIU!X CJJY'laJIX. 

KWIATKOWSKI M. 678.-405.8 :629.13.002 

<l>opM11po1rna COTOnoro BblllOJIHUTeJUI MeTO]J.bl narnoa 
AJin 1,pllBOJIUHei1HblX TpeXCJIOHHblX IWHCTpyi-1.1,1111 

lfa TJJCX Me·r0)],0B cJ)opMH])ODI{JI COTODOI'O Bb!ITOJ11UITCJ1R npCiJ.CTaDJJe
HO ll3I'H6 B pa3TJII'HYTOM COCTOIIHIIH. AH3J1ll3 TCMbl npnne):leHO 
B O'IC])e):\HblX :3Tanax: OT AecJJopMauinr CD060AHOI'O COTODOI'O DblllOJJ-

• lłliTCJJlł, ącpea CTPYKTypaJibH)'IO AecJJopMa11HIO, 06mrnam1c COTOBO
ro BblITOJIHIITCJJJI na !1MJ1HH.UPU'ICCHOH ITOBeJ)XHOCTlt AO o6nnnaHliR 
na ruapm<006paanoj\:• nonepxnoc-rH. Ilonpo6onano onpeJ:1em1Tb AO
nycTnMb1e CTJ)YHT)'J)3J1bHblC AecJ)opMal.\Hll COTODOI'O DblllOJJReHHJł. 
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ROKXXIV I astronautyczna 
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Dr inż. ANDRZEJ MARKS 523.3 :629.19(73) 

PIERWSZA WYPRAW A 

W artykule przypom'niano szczegóły budowy 
statku „Apollo" i rakiety nośnej „Saturn" 5 

oraz podstawowe wiadomości na temat Księżyca. 
Opisano przebieg wyprawy statku „ApoUo" 8, 
Wyjaśniając przy tym niektóre zagadnienia me

chaniki lotów kosmicznych i zwracając uwagę 
na nieścisłości, jakie wkradły się do doniesień 
prasy codziennej na temat lotu statku „Apot• 
lo" 8. 

W KIERUNKU KSIĘŻYCA 

Tydzień od 21 do 27 grudnia 1968 r. przejdzie do hi

storii jako okres realizacji najniezwyklejszej w dotych

czasowych dziejach astronautyki załogowej wyprawy. 

W dniach tych wysłany z Ziemi trzyosobowy statek 
kosmiczny „Apollo" 8 zbliżył się do Księżyca, okrążył 

go 10 razy i pomyślnie powrócił na Ziemię. Oczywiście 

był to najtrudniejszy i najniebezpieczniejszy z dotych

czasowych załogowych lotów kosmicznych, tak że 

przed startem statku wielu poważnych uczonych po

wątpiewało nawet w możliwość udania się przedsię
wzięcia i wyrażało obawy o życie astronautów: 40-let

niego Franka Barmana, 40-letniego Jamesa Lovella 

i 35-letniego debiutanta w Kosmosie, Williama An

dersa. 

Statek „Apollo" 8 

Statek „Apollo" 8 składał się z dwóch zasadniczych 

zespołów: kabiny załogi i członu rakietowego. 

• Kabina załogi. Jak wiadomo kabina „Apollo" ma

kształt stożka ze spłaszczonym wierzchołkiem i wy

pukłą podstawą. Kabina ma wysokość 3,65 m i śred
nicę podstawy 3,89 m. Podstawa jest osłonięta pance

rzem termicznym o grubości od 17 do 68 mm. (Ka

bina wlatuje do atmosfery nie osiowo, lecz nieco

odchylona od kierunku lotu, toteż pancerz ablacyjny

nagrzewany jest nierównomiernie i stąd różnice jego

grubości). Ściany kabiny wykonane są ze stopu, któ

rego głównym składnikiem jest aluminium. Mają one

postać konstrukcji przekładkowej o grubości od 6 do
37 mm.

Na zewnętrznych ścianach kabiny znajdują się dwa 

niezależne zespoły po 6 rakietowych dysz sterujących, 
z których każda wytwarza ciąg 42,5 kG. 

Astronauci siedzą w czasie lotu w trzech umieszczo
nych obok siebie fotelach, z których dwa zewnętrzne 

mogą być składane, a na ich miejsce mogą być roz

pinane hamaka-śpiwory dające względny komfort wy

poczynku. 

W węższej części kabiny mieszczą się dwa jedno

krotnie zrefowane spadochrony stabilizujące o śred
nicy czasz 5,0 m i trzy dwukrotnie zrefowane główne 

spadochrony o średnicy czasz 25,3 m, a na jej wierz

chołku - rakieta ratunkowa. 

Mimo tragicznego pożaru jednego z prototypów kabi

ny w styczniu 1967 r. nie zrezygnowano jednak ze sto

sowania w niej atmosfery z czystego tlenu. W wyniku 

różnorodnych zmian ciężar kabiny wzrósł jednak 

z pierwotnych 4500 kG do 5626 kG. 

• Człon rakietowy. Człon rakietowy -statku miał po

stać cylindra o długości 6,69 m i średnicy 3,89 m.

ściany jego wykonane były jako konstrukcja prze
kładkowa ze stopu aluminiowego. Miały one grubość

25 mm. W dnie członu mieścił się silnik rakietowy

o ciągu 9290 kG. W członie mieściły się zbiorniki za

wierające paliwo (mieszaninę 500/o : 5011/o niesymetrycz

nej dwumetylohydrazyny i hydrazyny) i utleniacz

(czterochlorek azotu) w łącznej ilości około

20 OOO kG. Paliwo i utleniacz były przetłaczane do

silnika ciśnieniem sprężonego helu.

Oprócz tego w członie znajdowały się główne i po

mocnicze źródła energii elektrycznej. Głównym źró
dłem były trzy baterie po 31 wodorotlenowych ogniw 

paliwowych wytwarzające prąd elektryczny o napięciu 

28 V przetwarzany na prąd o napięciu 115 i 200 V 

i częstotliwości 400 Hz. 
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Na obwodzie kadłuba członu znajdowały się 4 syme

trycznie rozmieszczone zespoły po 4 dysze rakietowe 

umożliwiające zmiany położenia przestrzennego statku, 

jak też pewne zmiany prędkości i kierunku jego lotu. 

Każda z dysz wytwarzała ciąg 47,2 kG. 

Na zewnątrz członu rakietowego statku „Apollo" 

umieszczone były także 4 anteny radiowe z parabo

loidalnymi zwierciadłami o średnicy 79 cm każda, two

rzące jeden zespół wspólnie zwracany ku Ziemi. 

W czasie startu statku „Apollo" 8 człon rakietowy 

statku miał ciężar 23 271 kG. (Według pierwotnych 

planów miał on mieć ciężar 21 600 kG). 

Cały statek kosmiczny „Apollo" 8 miał więc ciężar 

prawie 29 OOO kG. (Dodać jednak trzeba, iż w czasie 

wypraw na powierzchnię Księżyca w skład statku 

wchodzić jeszcze będzie stateK księżycowy LM o cię

żarze około 16 OOO kG, a więc w czasie lotu „Apollo" 8 

zarówno możliwości rakietowego członu statku, jak 

i rakiety nośnej „Saturn" 5 wykorzystane były- tylko 

w części, toteż człon i rakieta miały pokaźny nadmiar 

materiałów pędnych. 

Rakieta nośna „Saturn" 5 

Dla wprawienia w kuksiężycowy ruch statku „Apol

lo" 8 użyta została wielka trzystopniowa rakieta nośna 

„Saturn" 5 mająca w chwili startu z Ziemi wysokość 

85,4 m (umieszczona na niej część przejściowa, tzw. 

adapter, statek „Apollo" 8 i rakieta ratunkowa miały 

wysokość jeszcze 26,4 m). Ciężar startowy rakiety był 

równy 2 817 550 kG. 

Pierwszy stopień rakiety miał cylindryczny kadłub 
o średnicy 10,3 m i długości 41,9 m. Ciężar pustego

stopnia wynosił 138 460 kG. Zbiorniki jego mieściły

612 780 kG nafty i 1 408 141 kG ciekłego tlenił. Zużycie

składników materiałów pędnych przez 5 silników rów
ne było 12 684 kG/s. Silniki wytwarzały ciąg startowy

równy około 3 500 OOO kG.

Drugi stopień miał cylindryczny kadłub o średnicy 

10,3 m i wysokości 24,8 m. Pusty stopień miał ciężar 

40 136 kG. Zbiorniki mieściły około 69 144 kG ciekłego 
wodoru i 360 100 kG ciekłego tlenu. Pięć silników wy

twarzało ciąg 452 500 kG. 

Ostatni stopień rakiety miał cylindryczny kadłub 

o średnicy 6,6 m i długości 17,8 m. Ciężar pustego stop

nia wynosił 11 778 kG. Stopień mieścił 106 233 kG cie

kłego wodoru i ciekłego tlenu. Pojedynczy silnik wy-

twarzał ciąg 103 OOO kG.

Na trzecim stopniu rakiety znajdował się cylindryczny 

zasobnik z przyrządami. Miał on średnicę 6,6 m, wy
sokość 0,9 m i ciężar 2211 kG. 

Dane o Księżycu 

Dla lepszego zrozumienia przebiegu wyprawy w są
siedztwo Księżyca lub na jego powierzchnię niezbędne 

jest przypomnienie podstawowych jego cech charakte

rystycznych: 

średnica 3473 km (ok. ¼ ziemskiej), 

odległość od Ziemi średnio 384 400 km (w dniu 21.12.68 

o godz. 11 CSE wynosiła ona 355 191 kµi),
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masa 1/81 ziemskiej,

siła przyciągania 1/6 ziemskiej, 

prędkość ucieczki z powierzchni 2,38 km/s, 
prędkość satelitarna przy powierzchni 1,69 km/s, 

czas trwania jednego okrążenia wokół Ziemi 27 dni, 

7 godzin, 43 minuty, 

czas trwania jednego obrotu (względem Słońca), czyli 

doba ok. 29 dni ziemskich, 

temperatura w punkcie dosłonecznym ok. + 130 °C, 

,, odsłonecznym ok. -160 °C. 

praktyczny .brak atmosfery. 

Przebieg lotu 

Start wyprawy nastąpił ze specjalnego stanowiska 

startowego na Przylądku Kennedy'ego w dniu 21 grud

nia o godzinie 13 minut 51 czasu warszawskiego. 

Silniki pierwszego stopnia rakiety działały 150 sekund 

do wysokości 60 km i nadały jej prędkość 2,6 km/s. 

Bezpośrednio po tym zaczęły działać silniki drugiego 

stopnia zwiększając w ciągu 292 sekund prędkość do 

6,1 km/s na wysokości 189 km. Po pewnej chwili uru

chomiono na 152 sekundy silnik trzeciego stopnia ra

kiety. Zwiększył on prędkość lotu do 7,8 km/s, w wy

niku czego trzeci stopień rakiety nośnej i statek ko

smiczny „Apollo" 8 stały się, w 11 minut i 52 sekundy 

po starcie, sztucznym satelitą Ziemi okrążającym ją na 

wysokości od 183 km do 191 km. 

W charakterze bliskoziemskiego satelity statek okrą

żył Ziemię dwukrotnie. W tym czasie astronauci wy

konali ostateczną kontrolę urządzeń statku. Co waż

niejsze jednak, naziemne stacje obserwacyjne niezwy

kle dokładnie wyznaczyły parametry aktualnej orbity 

statku, a w oparciu o nie - dane, kiedy i na jak długo 

musi być ponownie uruchomiony ostatni stopień rakie

ty nośnej, aby umożliwić odlot w stronę Księżyca. 

(Wyjaśnić tu trzeba, że taki dwuetapowy odlot jest 
powszechnie stosowany w przypadku lotów ku Księ

życowi dlatego, że umożliwia on uzyskanie wymaganej 

prędkości i kierunku lotu z większą dokładnością niż 

odlot jednoetapowy). 

Powtórny zapłon silnika ostatniego stopnia rakiety 

nośnej nastąpił o godzinie 16 minut 42. Silnik działał 

przez 312 sekund i zwiększył prędkość statku do 

10,9 km/s. Wówczas statek „Apollo" 8 został odczepiony 

od ostatniego stopnia rakiety nośnej. Nie zużyty w tym 

stopniu ciekły wodór i ciekły tlen zaczęto wypuszczać 

przez silnik, w wyniku czego stopień zwiększył jesz

cze nieco swą prędkość i, jak się zdaje, stał się sztucz

ną planetoidą. 

Z naciskiem należy zwrócić uwagę, że wbrew temu, 

co podawała prasa statek „Apollo" 8 nie uzyskał dru

giej prędkości kosmicznej, c-zyli prędkości ucieczki. 

Nie chodziło bowiem o to, aby uleciał on w głąb prze

strzeni międzyplanetarnej, a tylko o to, aby doleciał 
w rejon Księżyca. 

Osiągnąwszy prędkość 10,9 km/s na wysokości około 

190 km statek „Apollo" 8 nie przestał więc być sztucz

nym satelitą Ziemi, ale zaczął się poruszać po wydłu

żonej eliptycznej orbicie, której apogeum znajdowało 
się w odległości około 400 OOO km od Ziemi. 

Gdyby statek osiągnął w czasie odlotu od Ziemi drugą 

prędkość kosmiczną, równą około 11,1 km/s na wyso-



kości 190 km, to doleciałby w sąsiedztwo księżyca 
z prędkością nie 2,6 km/s, jak to miało miejsce w cza
sie lotu „Apollo" 8, lecz około 3,6 km/s, a co najważ
niejsze, w razie niewłączenia się silnika członu rakie
towego nie zawróciłby po obleceniu Księżyca ku Zie
mi, lecz pomknął w głąb przestrzeni międzyplanetar
nej. Choć więc aktualna prędkość statku w czasie 
odlotu od Ziemi różniła się od drugiej prędkości ko
smicznej bardzo niewiele, to jednak z fizycznego 
punktu widzenia była t9 różnica zasadnicza. 

Oddalając się od Ziemi astronauci wykonywali oczy
wiście niewielkie korektury kierunku i prędkości lotu. 
Statek leciał wtedy cora;l wolniej, gdyż ruch jego ha
mowany był przez przyciąganie Ziemi. Działo się tak 
aż do chwili wlotu statku do strefy aktywnej Księżyca, 
która otacza go do odległości około 66 OOO km. (W stre
fie tej przyciąganie Księżyca wywiera dominujący 
wpływ na ruch wszystkich ciał. Co prawda bezwzględ
na wartość siły przyciągania Księżyca przewyższa 
przyciąganie Ziemi dopiero w odległości 38 OOO km od 
Księżyca, ale jeżeli uwzględnimy, że krąży on wokół 
Ziemi z prędkością 1 km/s, co powoduje powstawanie 
siły odśrodkowej, to konsekwencją tego jest właśnie 
to, że jego strefa aktywna rozciąga się do odległości 
66 OOO km). 

Do strefy aktywnej Księżyca statek „Apollo" 8 wleciał 
w dniu 23 grudnia o godzinie 21 minut 29 z prędkością 
około 1,0 km/s. Oc;l tego momentu prędkość statku za
częła rosnąć pod wpływem przyciągania Księżyca. 

W dniu 24 grudnia o godzinie 10 minut 48 statek zna
lazł się obok Księżyca i leciał na wysokości około 
127 km z prędkością około 2,6 km/s. Wyjaśnić tu trze
ba, że nie mógł on być ani „ściągnięty" na powierzch
nię Księżyca przez jego przyciąganie, ani też zostać 
,,schwytany" przez nie i zamieniony w satelitę Księ
życa, gdyż statek ma zawsze za dużą na to prędkość. 
„Apollo" 8 obleciałby więc odwróconą od Ziemi część 
globu Księżyca i następnie poleciałby ku Ziemi, tak jak 
to we wrześniu 1868 r. uczynił radziecki bezzałogowy 
pojazd kosmiczny „Sonda" 5. 

Jak w1adomo jednak, celem lotu było przekształcenie 
statku kosmicznego w sztuczne·go satelitę Księżyca 
okrążającego go w niewielkiej odległości. W tym celu 
prędkość lotu statku w sąsiedztwie Księżyca trzeba 
było zmniejszyć. Do tego posłużył właśnie człon ra
kietowy statku „Apollo" 8. Gdy statek o godzinie 10 
minut 48 znalazł się poza Księżycem, to w 11 minut 
później - o godzinie 10 minut 59 - astronauci włą
czyli silnik członu rakietowego na 4 minuty i 6 sekund, 
co zmniejszyło prędkość lotu statku o 912 m/s. W wyni
ku tego statek stał się sztucznym satelitą Księżyca. Peri-. 
selenium jego orbity znajdowało się po „odwrotnej" 
stronie Księżyca na wysokości około 111 km, a apose
lenium na wysokości 315 km po stronie Księżyca zwró
conej ku Ziemi. Jedno okrążenie statku wokół Księży
ca trwało 2 godziny i 4 minuty, z czego połowę czasu 
statek przebywał dla ziemskich obserwatorów poza 
Księżycem i tracono wówczas z nim łączność. Płasz
czyzna orbity statku była nachylona do płaszczyzny 
równika Księżyca o około 12°. 

Astronauci okrążyli Księżyc 2 razy, po czym o godzi
nie 15 minut 7 włączyli silnik członu rakietowego, aby 
zmniejszyć prędkość lotu o jeszcze 42 m/s. W wyniku 
tego statek zaczął okrążać Księżyc na wysokości od 108 

do 117 km, a więc po orbicie prawie kołowej. Jedno 
okrążenie wokół Księżyca trwało około 2 godzin. 

Poruszając się w ten sposób „Apollo" 8 wykonał 8 okrą
żeń wokół Księżyca - zgodnie z programem opraco
wanym przed startem z Ziemi. 

Teraz nadszedł kolejny newralgiczny moment wypra
wy. Astronauci musieli włączyć silnik członu rakieto
wego statku, aby zwiększyć prędkość lotu i umożliwić 
w ten sposób odlot statku ku Ziemi. Nastąpiło to 
w dniu 25 grudnia o godzinie 7 minut 10. Statek leciał 
wtedy poza Księżycem, toteż w ośrodku naziemnym 
przeżyto zrozumiały okres niepokoju. Gdyby bowiem 
silnik nie dał się włączyć, to statek pozostałby sztucz
nym satelitą Księżyca. 

W wyniku korektur prędkości i kierunku ruchu w cza
sie lotu powrotnego astronauci skierowali statek do
kładnie ku pierwotnie planowanemu rejonowi na 
Oceanie Spokojnym. 

Oczywiście w czasie lotu powrotnego statek „Apollo" 8 
poruszał się najpierw z malejącą prędkością, gdyż ha
mowało go przyciąganie Księżyca. Po opuszczeniu jed
nak strefy aktywnej Księżyca prędkość statku zaczęła 
rosnąć pod wpływem przyciągania Ziemi. 

Warunkiem pomyślego powrotu na Ziemię był wlot 
do atmosfery pod ściśle określonym kątem na okre
ślonej wysokości. Gdyby bowiem kabina wpadła do 
atmosfery po torz.e zbyt stromym, to hamowanie i na
grzewanie aerodynamiczne byłoby zbyt gwałtowne 
i kabina uległaby zniszczeniu. Gdyby zaś statek minął 
Ziemię, to kontynuowałby swój wokołoziemski ruch sa
telitarny po wydłużonej eliptycznej orbicie. Ku Ziemi 
,,Apollo" 8 zbliżył się 27 grudnia po południu, a w związ
ku z tym, że leciał prawidłowo odczepiono o godzinie 
16 minut 23 kabinę od członu rakietowego. Po odcze
pieniu kabina została odwrócoha swą wypukłą - opan
cerzoną - podstawą w kierunku lotu. Do atmosfery 
kabina wpadła z prędkością 11 km/s. Pod wpływem 
hamującego oddziaływania oporu powietrza prędkość 
kabiny zaczęła maleć, czemu towarzyszyły opóźnienia 
ni'e przekraczające (według pierwszych doniesień) 4 g *. 
Równocześnie pancerz termiczny był oczywiście gwał
townie nagrzewany. Pierwotnie oceniano, że osiąg
nie on temperaturę 3000 °C, badania wykonane po wodo
waniu wykazały jednak, że nie przekroczyła ona praw
dopodobnie 2200 °C. Z oczekujących na wodowanie stat
ków przelot kabiny przez atmosferę wyglądał groźnie, 
gdyż przypominał przelot jaskrawego meteoru. Było 
to jednak zjawisko normalne. Ostatecznie atmosfera 
zmniejszyła prędkość kabiny do paruset metrów na se
kundę. Na wysokości 7,2 km rozwinęły się spadochro
ny stabilizujące zmniejszając prędkość opadania do 
80 m/s, a na wysokości 3,0 km - spadochrony główne 
zmniejszając prędkość opadania do 10 mis. Kabina 
pomyślnie wodowała o godzinie 16 minut 51 o 4,5 km 
od oczekującego ją lotniskowca „Yorktown". Działo 
się to w pobliżu wysp Bożego Narodzenia. śmigłowiec 
zabrał astronautów i przeniósł ich na pokład lotni
skowca. Później wyłowiono z wody także kabinę. 

* Według zamieszczonego w czasopismie „Flight" z dn. 2.I. 
1969 r. opisu lotu statku „Apollo" 8 przelot kabiny przez 
atmosferę odbył się z wykorzystaniem siły nośnej kabiny, 
która spowodowała, że na wysokości ok. 60 OOO m tor opada
nia kabiny uległ zakrzywieniu ku górze. W wyniku tego
kabina wzniosła się o ok. 3000 m, co pozwoliło na ochłodzenie 
jej pancerza ochronnego. Gdyby nie ten manewr, konieczne 
prawdopodobnie byłoby przed wejściem statku w atmosferę 
zmniejszenie jego prędkości za pomocą silnika rakietowego 
(uwaga redakcjt). 
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Radziecki statek kosmiczny "Sojuz" 

Jak wiadomo, uczeni radzieccy wy
próbowali, w czasie bliskoziemskie
go lotu satelitarnego w dniach 25-28 
października, statek kosmiczny „So
juz" 2 (bez załogi), a w dniach 26-30 
października identycznego typu sta
tek „Sojuz" 3, w którym leciał 47-
-letni pilot oblatywacz, płk Gieorgij
Bieriegowoj.
Jest to pierwszy statek kosmiczny 
mający więcej niż jedną kabinę, a 
mianowicie kabinę nawigacyjną i ka
binę laboratoryjno-sypialną. W ka
binie sypialnej znajduje się tapczan, 
na którym astronauta może wygod
nie wypoczywać i spać (przypasawszy 
się uprzednio do niego). Do budzenia 
astronauty stosowany jest specjalny 
sygnał radiowy wysyłany z Ziemi. 
Kabina laboratoryjna ma 4 ilumina
tory, przez które można swobodnie 
obserwować otoczenie. Obie kabiny 
mają objętość użytkową 9 m3

• Statek 
jest kilkumiejscowy. 
Jak to jest regułą w kabinach ra
dzieckich statków kosmicznych, rów
nież w kabinie statku „Sojuz" atmo
sfera ma taki skład i ciśnienie, 
jak przy powierzchni ziemi. Również 
temperatura ma najdogodniejszą dla 
człowieka wartość. Astronauta po
dróżuje przy tym nie w skafandrze, 
lecz w zwykłym kombinezonie. 

Statek „Sojuz" ma zespół silników 
umożliwiających zmiany i stabilizo
wanie położenia statku i zespół sil
ników umożliwiających zmiany kie
runku i prędkości lotu. Działanie 
tych silników jest regulowane przez 
urządzenie automatyczne lub też 
ręcznie, za pomocą dwóch dźwigni. 
Oprócz tego lotem statku można ste
rować zdalnie z Ziemi falami o czę
stotliwości radiowej. Wykorzystując 
te silniki Bieriegowoj przybliżył 
statek „Sojuz" 3, w czasie pierwsze
go okrążenia wokół Ziemi do statku 
„Sojuz" 2, na odległość kilku metrów 
i po raz drugi zrealizował to w dniu 
27 października. (Statki „Sojuz" wy
posażone są w urządzenia umożli
wiające łączenie się ich ze sobą). Za
pas paliwa dla silnika napędowego 
umożliwia wzniesienie się statku na 
wysokość 1 300 km. Silnik napędowy 
wytwarza ciąg 400 kG. Na statku 
znajduje się także silnik zapasowy. 
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Łączność z Ziemią astronauta utrzy
mywał na pasmach 15 008 i 20 008 
MHz. Mógł on też przewprowadzać 
transmisje. W tym celu w statku 
znajdowały się trzy kamery - jedna 
na zewnątrz, druga w kabinie i trze
cia przenośna. 
Do zasilania urządzeń statku w ener
gię elektryczną zastosowane zostały 
fotoogniwa słoneczne o ogólnej po
wierzchni około 14 m2

. Statki typu 
„Sojuz" przeznaczone są bowiem do 

długotrwałych b�iskoziemskich lotów 
orbitalnych o czasie trwania do 30 dni. 
(Wbrew więc początkowym przy
puszczeniom, nie jest to prototyp 
statku do lotów w sąsiedztwo Księ
życa czy na jego powierzchnię). 

Statki „Sojuz" mają nowy systein 
urządzeń hamujących do powrotu na 
Ziemię. W większej niż dotychczas 
mierze wykorzystuje on zjawiska 
aerodynamiczne. Dla wstępnego za
hamowania statku wykorzystuje się 
silniki używane uprzednio do napę
du. W tej fazie powrotu hamowanie 
jest więc łagodniejsze niż w poprzed
nich statkach. W przypadku statku 
„Sojuz" 3 ta faza hamowania trwała 
135 sekund. Następnie na statku pi
rotechnicznie odłącza się część lądu
jąca. Część ta jest wyposażona we 
własne urządzenia sterowniczo-napę-

dowe. Głównym ich zadaniem jest 
odpowiednie stabilizowanie położenia
statku względem kierunku ruchu
ale umożliwiają one także wykona�
nie pewnych manewrów. Działanie
urządzeń .sterowniczo-napędowych
części lądującej jest regulowane, jak 
zawsze, automatycznie. Na wysokości
9 km otwiera się spadochron hamu
jący, a wkrótce po tym główny spa
dochron. Na wysokości 1 m nad Zie
mią uruchamiany jest silnik hamu
jący. Po zetknięciu się części lądują
cej z powierzchnią Ziemi można od
rzucić spadochrony, aby zapobiec
wleczeniu części lądującej przez
wiatr.
Nowe statki „Sojuz" różnią się od
próbowanego w kwietniu 1967 r.
statku „Sojuz" 1. Zmiany dotyczą
przede wszystkim urządzeń hamują
cych, gdyż jak wiadomo w statku
„Sojuz" 1 zawiodły spadochrony, w
wyniku czego zginął astronauta Wła
dimir Komarow.
Zm.iany te polegały przede wszyst
kim na tym, że w nowych statkach
„Sojuz" tylko część statku miękko
ląduje na Ziemi. Oprócz tego opada
nie w atmosferze odbywa się w spo
sób „aerodynamiczny", a nie ·,,bali
styczny". W wyniku tego opóźnienia
mają wartość tylko 3-4 g, a nie 8-
-11 g jak uprzednio.

Czytelnicy, Autorzy i Sympatycy 

TECHNIKI LOTNICZEJ I ASTRONAUTYCZNEJ 

Cz�s�pismo _nasze jest Waszą trybuną. Piszcie do nas O Waszych 
dosw1�dczemach, obserwacjach, o nasuwających się wątpliwościach, 
a takze o sprawach dyskusyjnych Waszego środowiska. 

Podawa_j�ie przykłady dobrej roboty, krytykujcie niedomagania, 
wskazuJc1e drogi poprawy, pomagajcie innym. 
N�dsy�aj:ie artykuły, przyczynki do dyskusji, informacje O nowych 
os1ągmęciach lub inne materiały. 
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Kształt czołowei fali uderzeniowei w locie prostoliniowym 

z przyspieszeniem 

Część li. Lot ze zmiennym przyspieszeniem 

Zjawiska występujące w locie 
ze zmiennym przyspieszeniem 

Zastosowanie metody wykreślnej wyzna

czania zależności 

X = f (t) 

Rozpatrzymy tor lotu pokazany na 
rys. 7a. Na odcinku toru A jest 
Mar = const > 1, na odcinku 1-2 
jest p = const > O (p - przyśpiesze
nie), na odcinku B jest Ma2 = const. 
Hiperbola zaburzeń jest styczna do 
toru lotu w dwóch punktach: w 
punkcie 3, gdzie liczba Macha jest 
równa Mar i w punkcie 4, gdzie jest 
Ma = Ma2• Środek hiperboli wyzna
cza na ziemi współrzędną x34 i czas 
t34• Jak już było powiedziane (TL i A, 
nr 1 z 1969, rys. 2c), w takim przy-
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padku w punkcie x34 występuje sil
ne uderzenie dźwiękowe. Na dol
nym rysunku 7a pokazana jest za
leżność x = f (t) dla tego przypadku 
lotu. Wykres x = f (t) ma kształt 
pętli. Punkty 1' i 2' są punktami 
zwrotu wykresu, w punkcie 1' gałę
zie wykresu 1'2' i 1'3'4', a w punkcie 
2' gałęzie 1'2' i 2'B' mają tę samą 
styczną. Punkt 3' 4' jest węzłem wy
kresu x = f (t), w punkcie tym prze
cinają się gałęzie A'l' i 2'B'. Współ
rzędne węzła x34 i t34 wyznaczają 
współrzędną punktu na ziemi, w 
którym występuje silne uderzenie 
dźwiękowe i czas, w którym to zja
wisko występuje. Silne uderzenie 
dźwiękowe występuje tylko wtedy, 
gdy wykres x = f (t) ma kształt cha-
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rakterystycznej pętli. Pętlę tę bę
dziemy nazywać pętlą silnego ude
rzenia dźwiękowego. Dalej będzie 
pokazane, w jakich przypadkach lotu 
pętla ta może wystąpić. 
Na rys. 7b pokazany jest tor lotu 
ze stałym przyśpieszeniem dodat
nim. W tym przypadku lotu (omó
wionym w nrze 1, z 1969 TL i A) pę
tla silnego uderzenia dźwiękowego 
nie występuje. Na rys. 7c przedsta
wiony jest tor lotu ze zmiennym 
przyśpieszeniem: na odcinku A jest 
Pr = const > O, na odcinku B -
p2 = const > Pr- Z wykresu x = f (t) 
dla tego przypadku lotu odczytuje
my, że do punktów x < x0 fala ude
rzeniowa nie dochodzi, do punktu x0 

dochodzi jedna czołowa fala uderze-
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niowa, do punktów x0 < x < x2 do
chodzą dwie fale uderzeniowe, do 
punktu x2 - trzy fale, do punktów 
x2 < x < x34 - cztery, w punkcie 
x34 występuje w chwili t34 silne ude
rzenie dźwiękowe, a w chwilach t'

• i t" dotrą do punktu x34 jeszcze dwie
fale, do punktów x34 < x < x1 do
chodzą cztery fale i do punktów
x > x1 - dwie czołowe fale uderze
niowe. Punkt x34, w którym wystę
puje silne uderzenie dźwiękowe,
znajduje się wewnątrz odcinka x2x1 

charakteryzującym się tym, że do
punktów doń należących docierają
cztery fale. Z powyższych rozważań
wynika, że pętla silnego uderzenia
dźwiękowego może wystąpić tylko
w·tedy, gdy samolot lecący z prędko
ścią naddźwiękową doznaje przyrostu
przyśpieszenia. Natomiast w locie ze
stałym przyśpieszeniem silne ude
rzenie dźwiękowe nie występuje.

następującej metody wykreślnej (rys. 
10): 

1) w układzie współrzędnych (s,1/Ma)
przedstawiamy zależność (7) dla da
nej wysokości lotu (linia ciągła),

2) na kalce technicznej rysujemy w
tym samym układzie współrzędnych
tor lotu (linia przerywana),

3) nakładamy kalkę z torem lotu na
wykres (7) w taki sposób, żeby tor
lotu był styczny (rys. 10a) lub prze
cinał się (rys. 10b) z wykresem (7)
i na kalce zaznaczamy położenie
punktu x.

a) 

\ 

H \ 

\ 

W przypadku pokazanym na rys. 10a 
do punktu x0 dochodzi czołowa fala 
uderzeniowa wywołana w punkcie 
toru O. W przypadku pokazanym na 
rys. 10b - dwie fale, wywołane w 
punktach toru 1 i 2; fale te osiągają 
punkt x12 w różnych chwilach t1 i t2, 

czasy t1 i t2 można obliczyć za po•
mocą zależności (8). 

Występowanie silnego uderzenia 

dźwiękowego 

Rozpatrzymy tor lotu 3 pokazany na 
rys. 9b. Stosując wyżej opisaną me-

b}_ 2 

H 

/ 

Zastosowanie układu współrzędnych 

(s, 1/Ma) Ma Ma I/Ma· 

Na rys. 8 pokazano zależność (7) dla 
pewnej wartości x = const i kilku 
wartości wysokości lotu H - w 
układzie współrzędnych (s, 1/Ma). Na 
rys. 9 przedstawiono w układzie 
współrzędnych (s, 1/Ma) kilka przy
padków toru lotu, które dalej będą 
rozpatrywane. 

o) 
f/Ma 

Xo 

10 

Tor/otu 
i_ 

s 

Przyjmijmy, że dany jest tor lotu 
s = s (Ma) i wysokość lotu H·. Chce
my wyznaczyć współrzędną x punk
tu na powierzchni ziemi, do które
go dochodzi czołowa fala uderzenio
wa wywołana w punkcie toru s. Za
danie to można rozwiązać za pomocą I 

Odcinek rawi�roJ"qcy punkt, w którym 
W!Js/epl.!Je silne uderzenie dźwiękowe 

8 

Ma 

' 

1,33 

2 

4 
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a) 

a.. 

t/Ma 

s 

s 11 

b) 
I/Ma Punkty toru lotu, w któr!Jch W!Jstepuje 

przyrost przyspieszenia 

I 

I 

Tor/otu 

i_ 
x,.2 s 

s 

todę wykreślną (rys. li°a), widzimy, 
że dla pewnej wysokości lotu zacho
dzą następujące przypadki (patrz 
również rys. 7c): 

a) tor lotu nie przecina zależności
(7) - do punktu x < x0 nie docho
dzi czołqwa fala uderzeniowa, b) ist
nieje jeden punkt przecięcia toru z
wykresem (7) - do punktu x0 do
chodzi jedna fala, c) dwa punkty
przecięcia - do punktów x0 < x < 

< X2 docierają dwie fale, d) trzy



punkty przecięcia - punkt x2 osią
gają trzy fale, e) cztery punkty prze
cięcia - do punktów x2 < x < x

1 

dochodzą cztery fale, f) trzy punkty 
przecięcia - do punktu x1 dochodzą 
trzy fale uderzeniowe, g) dwa punk
ty przecięcia - do punktów x > x1 

• dochodzą dwie czołowe fale uderze
niowe.

Takie same przypadki zachodzą dla
toru 2 pokazanego na rys. 9b. Dla
toru 1 z rys. 9b mamy następujące
przypadki (rys. llb): a) do punktów
x < x2 dochodzi jedna czołowa fala
uderzeniowa, b) do punktu x2 -

dwie fale, c) do punktów x2 < x < 

< x1 - trzy fale, d) do punktu x1 -

dwie fale, e) do punktów x > x1 -

jedna czołowa fala uderzeniowa.

Jak już wykazano, punkt, w który)ll
występuje silne uderzenie dźwięko
we, leży w sąsiedztwie punktów, do
których dochodzą cztery czołowe fa
le uderzeniowe - tory lotu 2 i 3 z
rys. 9b, lub w sąsiedztwie punktów,
do których dochodzą trzy fale ude
rzeniowe - tor lotu 1 z rys. 9b. Z
rys. 11 widać, że punkt, w którym
występuje silne uderzenie dźwięko
we, leży wewnątrz odcinka x2x1 • 

Występowanie silnego uderzenia
dźwiękowego jest uzależnione od
wysokości lotu, przyśpieszenia i licz
by Macha. Na rys. 12 przedstawio
ny jest tor lotu 3 z rys. 9b, na rys. 13
tor 2 z rys. 9b. Z rys. 12 widać, że
tor przecina w czterech punktach
wykres (7) tylko wtedy, gdy speł
niony jest warunek:

(14) 

Z rys. 13 widać, że tor przecina w 
czterech punktach wykres (7) tylko 
wtedy, gdy: 

�2 < y < �I (15) 

gdzie: �1 , �2 i y oznaczają kąty za
warte między osią rzędnych i stycz
nymi prowadzonymi w punkcie 2 do 
odpowiednich odcinków toru lotu 
oraz do wykresu (7).

Różniczkując względem liczby Ma
cha Ma równania odpowiednich od
cinków toru lotu oraz zależności 
(7) znajdujemy zależności wiążące
kąty �i, �2 y i liczbę Macha Ma1 (rys.
12 i 13). Uwzględniając te zależności,
warunki (14) i (15) możemy przepi
sać w postaci:

H>Hmln (14') 
• 

Hmln < H < Hmax (15') 
gdzie: 
H mln = a2 (Ma� - 1) s/2/p2 

Hmax = a2 (Ma� - 1) 8/2/Pi 

Wartości Hmin i Hmax W km dla kil
ku wartości Ma1 i p zawiera poniż
sza tablica: 

�I I I I 1,02 1,05 1,10 1,50 

P I 

2 0,45 1,78 5,16 75,50 

5 0,18 0,71 2,07 30,20 

10 0,09 0,36 1,03 15,10 

15 0,06 0,24- 0,69 10,00 

Na rys. 14 pokazano zależność Hmin 
od liczby Macha Ma1 dla toru lotu 1

z rys. llb, na rys. 15 - zależność 
Hm1n i Hmax ·od Ma1 dla toru 2 z 
rys. llb. 

Z powyższych rozważań wynika, że 
w następujących przypadkach lotu 
z przyśpieszeniem· na powierzchni 
ziemi nie wystąpi silne uderzenie 
dźwiękowe;-

1) samolot osiąga daną liczbę Macha
Ma > 1 lecąc ze stałym ·przyśpiesze
niem, przy czym prędkość dźwięku
jest przekraczana ze stałym przy
śpieszeniem (rys. lla),

2) tor lotu 1 z rys. llb, wysokość lo
tu mniejsza ·od Hm1n,

3) tor lotu 2 z rys. 11 b, wysokość lo
tu mniejsza od. H mln lub większa od
Hmax,

4) tor lotu 3 z rys. 11 b, wysokość lo
tu mniejsza od Hm1n lub większa od
Hmax•

Kształt czofowej fali uderzeniowej 

Pokażemy najpierw, w jaki sposób 
powstaje na czołowej fali uderzenio
wej pętla silnego uderzenia dźwię
kowego. W tym celu rozpatrzymy 
ry�. 16. Na rys. 16a przedstawiono 
tor lotu 1 z rys. 11 b oraz zależność 
(7) dla dwóch wysokości lotu: Hm1n
i H2 > Hmln• Jak ,już było powiedzia
ne w nrze 1/69, fala uderzeniowa
przemieszcza się w atmosti:irze pro
stopadle do samej siebie wzdłuż pro
stych zwanych promieniami, z pręd-,
kością równą prędkości dźwięku. Na
rys. 16b przedstawiono czołową falę
uderzeniową w różnych chwilach t1 

t2, t3, t4• Widać z tego rysunku, że dla 
wysokości lotu większych od Hm1n 
występuje pętla silnego uderzenia 

• dźwiękowego. Węzeł pętli wyznacza
punkt, w którym występuje silne 
uderzenie dźwiękowe, np. dla wy
sokości H3 silne uderzenie dźwięko
we występuje w punkcie . X3, w_ 
chwili t3• 
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Przedstawimy jeszcze wyniki nu

merycznych obliczeń położenia i 

kształtu czołowej fali uderzeniowej 

dla następującego przypadku lotu: 

18 

a) 
t 
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Xo x,.2 X 

b) 

¾a I/Ma 

Tor/otu 
'<" 

I/Mao ' I 

Mfao 
p•const 

Xo X1.2 s 

I 

początkowo samolot leci ze stałym 

przyspieszeniem p1 = 5m/s2, czas 

jest mierzony od chwili odpowiada

jącej Ma = 1; począwszy od chwili 

ej 

17 

t = 5 s, samolot zaczyna lecieć ze sta

łym przyśpieszeniem p2 = 10 m/s2
. 

Rys. 1 7 przedstawia zależność x = f 

(t) dla dwóch wysokości lotu, rys.

�J-------=,c

Xo x,.,.J.• X 

x, 

t. 
t, 
fa 

I/Ma • 

var/otu 
' 

\ p,•const 
',/ 

',. I
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Linio punktów zwrotu 
tot uderzeniowych 

17b - czołową falę uderzeniową w 

różnych chwilach. Występuje tutaj, 

w miarę wzrostu wysokości lotu, 

zjawisko „przerzucania się" pętli sil

nego uderzenia dźwiękowego z dru

giej czołowej fali uderzeniowej na 

pierwszą. 

Wyjaśnimy mechanizm tego zjawi

ska. Na dolnym rys. 18a przedsta

wiony jest tor lotu ze stałym przy-

Dr inż. STEF AN SZCZECIŃSKI 
Dr inż. STEF AN WIŚNIEWSKI 

s 

śpieszeniem oraz zależność (7) nary

sowana w dwóch położeniach. Na 

górnym rys. 18a pokazana jest zależ

ność x = f (t) dla tego przypadku 
lotu. W taki sam sposób rozpatrzono 
tor lotu z rys. 17. Z rys. 18b i c wi
dać, że dla pewnej wysokości lotu 
H 1 pętla silnego uderzenia dźwięko
wego powstaje na drugiej fali ude

rzeniowej, a dla pewnej wysokości 

lotu H2 > H1 na fali pierwszej. 

621.515:62-253.Se 

W pływ luzu wierzchołkowego łopatek 
sprężarki osiowei na iei parametry 

Od wartości luzów wierzchołkowych 
łopatek sprężarki osiowej zależą 

wartości jej podstawowych para
metrów, tj. spręż, wydatek powie
trza i sprawność. Istotny wpływ lu

zu wierzchołkowego na wymienione 

parametry jest wynikiem przecie
ków powietrza z jednej strony pro

filu łopatki na drugą przez szczelinę 
powstałą między wierzchołkiem ło
patki, a nieruchomym korpusem. 
Przepływ powietrza przez tę szcze

linę zależy od różnicy ciśnień mię
dzy wklęsłą częścią profilu łopatki a 
jej stroną wypukłą. Przemieszczanie 

się łopatki względem korpusu w cza
sie wirowania sprzyja również prze

ciekom wskutek hamowania powie

trza w bezpośredniej bliskości nie
ruchomej powierzchni korpusu. 

Luzy wierzchołkowe w sprężarce 

są w dużym stopniu zależne od jej 

warunków pracy i stanu cieplnego. 
Wartość tych luzów zależy przede 

wszystkim od prędkości obrotowej 
wirnika (od której zależą siły od
środkowe działające na elementy 
wirujące i związane z nimi odkształ
cenia, ciśnienie wytwarzane przez 

poszczególne stopnie sprężarki i tem
peratura przepływającego powietrza) 
oraz od warunków lotu. 

Prawidłowy dobór luzu wierzchoł
kowego stanowi jeden z trudniej

szych, a jednocześnie bardzo waż
nych problemów konstrukcyjnych 

i eksploatacyjnych. Zbyt duży luz 
wierzchołkowy powoduje powstanie 

nadmiernych przecieków powietrza 
z jednej strony profilu łopatki na 

drugą, zbyt mały luz stwarza nie

bezpieczeństwo zaczepienia wierz
chołków łopatek wirnikowych o nie

ruchomy korpus, co jest jednoznacz-

Na rys. 19 pokazano jeszcze czołową 

falę uderzeniową w omawianym 
przypadku lotu, a także linię punk
tów zwrotu obu płatów czołowej fali 

uderzeniowej, która tworzy pętlę 
A1231B. 

* 

W locie ze stałym przyśpieszeniem 

dodatnim czołowa fala uderzeniowa 
składa się z dwóch płatów powierz

chni, jeden z nich wypukły w kie
runku lotu jest „przeganiany" przez 

samolot, drugi wklęsły, związany 
jest z samolotem (rys. 4b). W locie 

ze stałym przyśpieszeniem ujemnym 
czołowa fala uderzeniowa jest wklę
sła w kierunku lotu, począwszy od 
punktu toru, w którym samolot miał 

liczbę Macha Ma = 1, fala ta zaczy
na „przeganiać" samolot. W locie z 
przyśpieszeniem zmiennym kształt 

czołowej fali jest znacznie bardziej 

skomplikowany; może wystąpić tu

taj zjawisko silnego uderzenia dźwię

kowego. 

Artykut dotyczy ważnego z punktu 
widzenia konstrukcji i eksploata
cji silników Lotniczych probtemu 
doboru i oceny wptywu tuzu 
wierzchotkowego Łopatek spręża
rek osiowych na parametry sprę
żarki. Artykuł stanowi fragment 
obszerniejszej pracy potegającej 
na ocenie tuzów wierzchotkowych 
Łopatek sprężarek i turbin w róż
nych warunkach !otu i przy róż
n_Ych prędkościach obrotowych 
silników oraz wptywu tych tuzów 
na pracę, parametry i trwatość 
sttników. 

ne z awarią sprężarki i zniszczeniem 
całego silnika *). 

Ocena wielkości luzów wierzchołko

kowych sprężarek osiowych 

W rozważaniach mających na celu 
ocenę luzów wierzchołkowych wy
godnie jest oddzielnie potraktować 
nieruchomy korpus sprężarki i od
dzielnie jej wirnik. 

Promieniowe odkształcenia korpusu 

sprężarki podczas jej pracy stanowią 
sumę odkształceń termicznych i od
kształceń sprężystych. Odkształcenia 
termiczne są powodowane nagrza

niem korpusu podczas pracy sprę

żarki, a odkształcenia sprężyste są 

*) Nie dotyczy to sprężarek z wykładzi

nami ściernymi w korpusie (przyp. re
dakcji). 
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wynikiem istnienia naprężeń obwo
dowych w ścianie korpusu od dzia
łania różnicy ciśnień na tę ścianę. W 
konstrukcjach sprężarek lotniczych 
odkształcenia te zazwyczaj się su
mują. 
Odkształcenia wirnika sprężarki sta
nowią również sumę odkształceń ter
micznych i sprężystych zarówno ło
patek wirnikowych, jak i tarcz no
śnych wirników. Jednakże w przy
padku zastosowania tarcz stalowych 
dopuszcza się w wielu konstrukcjach 
lotniczych odkształcenia trwałe spo
wodowane przekroczeniem naprężeń 
granicy proporcjonalności w warun
kach osiągnięcia obliczeniowej pręd
kości obrotowej po raz pierw
szy po wyprodukowaniu sprężarki. 
Te ostatnie odkształcenia należy 
uwzględniać przy doborze luzu 
wierzchołkowego dla sprężarki sil
nika nowego. Po produkcyjnym kon
trolnym hamowaniu silnika od
kształcenia te osiągają swoją war
tość ekstremalną i nie wpływają na 
wartość luzów wierzchołkowych ło
patek w zmiennych warunkach pra
cy silnika i lotu samolotu. 
Na rysunku 1 przedstawiono sche
mat stopnia sprężarki osiowej z za
znaczeniem jej głównych wymiarów 
oraz luzu wierzchołkowego w wa
runkach „zimnego" silnika i nie 
obracającego się wirnika. Luz wierz
chołkowy nie ma naturalnie warto
ści stałej i zależy od prędkości obro
towej wirnika oraz prędkości i wy
sokości lotu. 
Luz wierzchołkowy łopatek wirniko
wych w danych warunkach pracy 
silnika można wyrazić zależnością: 

o (n V, H) = 00 + LlR,. - LlRw

gdzie:
Oo - początkowy luz wierzchołkowy 
łopatek rozważanego stopnia sprę
żarki w warunkach „zimnego" silni
ka przy n=O,

1. Schemat stopnia sprężarki osiowej 

-+--
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óR,. - promieniowe przemieszczenie 
ściany korpusu sprężarki, 

óRw - promieniowe przemieszczenie 
wierzchołka łopatki wirniko
wej, 

n - prędkość obrotowa wirnika, 
V - prędkość lotu, 
H - wysokość lotu. 
Do oceny przemieszczeń promienio
wych przyjęto, że temperatura wir
nika jest jednakowa na wszystkich 
promieniach rozważanego stopnia, 
tj. nie zależy od promienia. Założe
nie takie prawie ściśle odpowiada 
rzeczywistości, gdyż wirniki spręża
rek na ogół nie są chłodzone. Nie
jednakowe temperatury na wszyst
kich promieniach mogą mieć jedy
nie miejsce w warunkach przejścio
wych pracy sprężarki lub przy za
stosowaniu jako materiału kon-
strukcyjnego, np. tworzyw sztucz-
nych. 
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2. Zależność promieniowych przemiesz
czeń składowych od względnej prędkości 
obrotowej wirnika 

Dla przeprowadzenia analizy iloś-
. l , ,1Pk ,tJP.., c10wej za eżnosci poszczególnych 3 i----------t-----+-----

przemieszczeń od prędkości obroto-
wej wirnika przemieszczenia te moż
na wyrazić w następującej postaci: 
óR,.(n) = óR,. (B,.) (n) + óR,.(o,.) (n)

óRw(n) = óR1(B1) (n) +óR,(o1) (n) + 
LlRt (/Jt) (n) + LIRt (au, o,) (n)

gdzie: 
óR(B) - przemieszczenie wynikłe z 
odkształcenia termicznego, 
óR(o) - przemieszczenie wskutek 
odkształcenia sprężystego pod dzia
łaniem naprężeń, 
indeksy: ł - łopatka wirnika, 
t - tarcza nośna wirnika.
Zależności poszczególnych przemie
szczeń od ustalonej prędkości obro
towej wirnika sprężarki jednego ze 
współczesnych silników odrzuto
wych przedstawiono na rys. 2. Na 
rysunku 3 pokazano przemieszczenia 
dla nie pracującego i „zimnego" sil
nika, dla maksymalnej prędkości 
obrotowej wirnika i nie nagrzanej 
sprężarki oraz dla warunków ustalo
nych przy nmax• 
Szereg członów w powyższych rów
naniach zależy nie tylko od prędko
ści obrotowej wirnika, ale również 
od zmiany parametrów powietrza na 
wlocie do sprężarki, a więc od pręd
kości i wysokości lotu. Na przykład 
przemieszczenie óR,. (B) przy n =
const ma wartości rosnące ze wzros
tem prędkości lotu i malejące ze 
wzrostem wysokości lotu. 
Niezależnie od oceny wartości roz
ważanych powyżej przemieszczeń o 
charakterze osiowo-symetrycznym 
wierzchołki, . łopatek wirnikowych 
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3. Schemat przemieszczeń promieniowych 
korpusu i wirnika stopnia sprężarki 
współczesnego silnika lotniczego 

mogą ulegać niebezpiecznemu zbli
żeniu do nieruchomego korpusu 
sprężarki w warunkach lotu samo
lotu po torze krzywoliniowym (gdy 
działają znaczne przeciążenia i mo
menty giroskopowe zginające wir
nik) i· w warunkach przechodzenia 
przez krytyczne prędkości obrotowe. 
W rozważanych przypadkach luz 
wierzchołkowy nie jest osiowo-syme
tryczny, a jego minimalna wartość 
występuje w płaszczyźnie działania 
momentu zginającego i nie jest jed
nakowa dla wszystkich stopni sprę
żarki. Na rysunku 4 zaznaczono roz
kład obwodowy luzu wierzchołko
wego łopatek w płaszczyźnie naj
większych ugięć wirnika. O ile wy
znaczenie ugięć pod działaniem mo
mentów zginających nie nastręcza 
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4. Schemat rozkładu obwodowego luzu wierzchołkowego 

większych trudności, o tyle wyzna
czenie ugięć w warunkach przecho
dzenia przez krytyczne prędkości 
obrotowe jest możliwe dopiero po 
badaniach wirnika modelowego lub 
prototypowego. 
Reasumując - luz wierzchołkowy 
przyjęty w warunkach montażo
wych musi być tak duży, aby w każ
dych warunkach pracy silnika i lotu 
samolotu nie mogło nastąpić zacze
pienie wierzchołków łopatek wirni
kowych o korpus sprężarki*). 

Ocena wpływu luzów wierzchołko

wych łopatek na parametry sprę

żarki. 

Wpływ 
względną 
stopnia 

I uzów wierzchołkowych na 
wartość pracy izentropowej 

Do oceny wpływu luzów wierzchoł
kowych łopatek na parametry gazo
dynamiczne sprężarki najdogodniej 
jest posługiwać się względną warto
ścią luzu wierzchołkowego wyrażo
ną w procentach: 

o = -100 
L 

gdzie: 

ó - bezwzględny lub wierzchołko
wy, L - wysokość łopatki. 

Przepływ powietrza przez szczelinę 
między wierzchołkiem łopatki a kor
pusem sprężarki zmniejsza siły aero
dynamiczne działające na wierzchoł
kową część łopatki. Obszar oddzia
ływania luzu wierzchołkowego roz
ciąga się aż do odległości równej 30 
ó od wierzchołka łopatki. Istnienie 
luzu wierzchołkowego łopatek po
woduje zmniejszenie współczynnika 
siły nośnej profilu łopatki i zawiro
wania strumienia twu w części 
wierzchołkowej łopatki. Powyższe 
zjawiska są przyczyną spadku 

*) W przypadku sprężarki z korpusem 
bez wykładzin ściernych (przyp. redak

cji). 

względnej wartości pracy izentropo
wej stopnia: 

Według badań przeprowadzonych 
dla stopni doświadcza1nych o reak
cyjności !? = 0,5 ... i liczb Reynoldsa 

W1 śr b 

Re=---> 2.105 między względną 
wartością pracy izentropowej stop
nia sprężarki przy względnym luzie 
wierzchołkowym łopatek ó a względ
ną wartością pracy izentropowej 
stopnia sprężarki 'ljl0 przy pomijal
nym wpływie luzu wierzchołkowego 
łopatek (otrzymaną przez interpola-
cję dla ó = O) istnieje zależność; 

Względna wartość pracy izentropo
wej stopnia sprężarki maleje (rys. 5) 
wprost proporcjonalnie do względ
nego luzu wierzchołkowego łopatek 
i pierwiastka kwadratowego ze stop
nia reakcyjności, natomiast odwrot
nie proporcjonalnie do wydłużenia 
łopatki L/b, gdzie b - cięciwa ło
patki. 

5. Zależność względnej wartości pracy
izentropowej stopnia sprężarki od para-

cl .;metru LT;, V I! 

1.00--�---.---r----.----, 

� 
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Wpływ 1uz6w wierzchołkowych na spraw
ność stopnia sprężarki 

Spadek pracy izentropowej stopnia 
sprężarki h;z st wywołany istnieniem • 
luzów wierzchołkowych łopatek iest 
większy od spadku pracy rzeczywis
tej he st zużywanej do napędu stop
nia. 
Wynikiem powyższego zjawiska jest 
spadek sprawności stoµnia; 

h;z st 
11st = --

hest 
wraz ze zwiększeniem luzu wierz
chołkowego łopatek. 
Według badań przeprowadzonych w 
tym samym zakresie co w poprzed
nim przypadku, między sprawnością 
stopnia sprężarki 11st przy istnieniu 
luzu wierzchołkowego łopatek a 
sprawnością stopnia sprężarki 1lsto 
przy pomijalnym wpływie luzu 
wierzchołkowego łopatek istnieje za
leżność: 

11st = 1lsto ( 1 - 0,048 --;f y'-;;-) 
2 - b/R2 " 

Sprawność stopnia sprężarki male
je (rys. 6) wprost proporcjonalnie 
do względnego luzu wierzchołkowe
go łopatek i pierwiastka kwadrato
wego ze stopnia reakcyjności oraz 

6. Zależność sprawności stopnia sprężar-
cl .;-ki od parametru --- v (! 2-b/R, 

zależy od stosunku cięciwy łopatki 
b do zewnętrznego promienia łopa
tek R2. 

Wpływ stopnia reakcyjności na 
sprawność stopnia sprężarki tłuma
czy się tym, że wraz ze zwiększa
niem stopnia reakcyjności wzrasta 
różnica ciśnień po obu stronach ło
patek wirnika. 

) 
Wpływ luzów wierzchołkowych łopatek 
na wydatek powietrza przez sprężarkę 

Przecieki powietrza przez szczeliny 
między łopatkami wirnika sprężarki 
a ·korpusem zmniejszają również wy-
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datek powietrza przez sprę±arkę 
współczynnik wydatku: 

C1a 
p= -

. u 

Na podstawie badań stwierdzono, że 
między współczynnikiem wydatku rp 
przy istnieniu luzu wierzchołkowego 
łopatek a współczynnikiem wydatku 
rp0 przy pomijalnym wpływie luzów 
wierzchołkowych istnieje przybliżo
na zależność: 

"'= r. (1 - 0,05 ;i , , I 2 'I/Jl!+ ą, 2 )
. R, (1- ") V O 

Zmniejszenie współczynnika wydat
ku (rys. 7) jest wprost proporcjonal
ne do względnego luzu wierzchołko
wego łopatek oraz zależy od stopnia 
reakcyjności (), względnej wartości 
pracy izentropowej stopnia '\jJ ze
wnętrznego promienia łopatek wir
nika R2 i stosunku średnic łopatek 
Y = R/R2• 

I"'--
"--

r----..... 
·7.90 -

0.5 
o 

7. Zależność współczynnika wydatku po
wietrza od parametru 

6 
,,/2w1+'P 2 

R,(1 - v') V O 

Zmiany sprawności stopnia sprężar
ki oraz zmiany wydatku przez sprę
żarkę, wynikłe z luzów wierzchołko
wych łopatek, odbijają się ujemnie 
na ciągu silnika. Z tej przyczyny 
przy konstruowaniu sprężarek osio
wych silników lotniczych należy uni
kać zwiększania względnego luzu 
wierzchołkowego łopatek powyżej 
0,5 ... 10/o. 

Wpływ luzów wierzchołkowych na 

właściwości eksploatacyjne silników 

lotniczych 

Zmiana luzu wierzchołkowego łopa
tek sprężarki powoduje zmianę roz
kładu prędkości powietrza wzdłuż 
łopatki, zarówno pod względem war
tości, jak i kierunku. Zmieniają się 
kąty natarcia profilu, a granica pracy 
niestatecznej przesuwa się w obszar 
większych wydatków powietrza, tzn. 
granica pracy statecznej zbliża się 
do linii współpracy. Ze względu na 
sposób kształtowania się luzów 
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wierzchołkowych w różnych warun
kach pracy sprężarki (przedstawio
nych na rys. 3) może wystąpić j�j 
praca niestateczna w przypadku me 
nagrzanej sprężarki. Tak więc nie
bezpieczeństwo niestatecznej pracy 
sprężarki zwiększa się w związku z 
niekorzystnymi zmianami luzu 
wierzchołkowego. 

z powyższych rozważań można wy
snuć wniosek natury eksploatacyj
nej, że silnik lotniczy wymaga „pod
grzania" na ustalonych prędkościach 
obrotowych, a minimalny- czas przej
ścia od nbi do nmax może być rów
mez ograniczony wartością luzów 
wierzchołkowych poszczególnych 
stopni sprężarki ustalonych dla sil
nika „zimnego". 

W oparciu o praktykę eksploatacyj
ną można się pokusić o twierdzenie, 
że doboru luzów wierzchołkowych 
zarówno w sprężarkach, jak i tur-

Warto przeczytać 

HUMANIZM PRACY 

Na uwagę zasługuje nr 2 z �968 r. dwumie
sięcznika „Humanizm E'.ri:icy", któ_ry _Po
święcony jest w calosc1 zagadn1en10m
pracy inżynierów i techników. 
Numer otwiera artykuł „Humanizm so
cjalistyczny" J. Chałasińskiego. Jest to 
skrót referatu „Humanizm socjalistyczny 
a podstawowe prawo ekonomiczne socja
lizmu''. 

W artykule „Rola inżyniera w cywiliza
cji współczesnej i w Polsce Ludowej"
autor stara się odpowiedzieć na pytania, 
w jakim sensie można mówić o cywili
zacji współczesnej jako tworze inżynie
rów, jaka jest wlatciwa rola tej kate
gorii społecznej, jak kształtują się na ten
temat poglądy inżynierów w swiecie i w
Polsce? Omawia więc pojęcie „inżynier", 
jego definicję określoną przez Między
narodowe Biuro Pracy oraz definicje na
rodowe, które bywają różne, jak różny 
jest sposób uzyskiwania stopnia inżynie
ra. Treść poszczególnych definicji pod
daje analizie, wskazuje na podział wszyst
kich inżynierów z uwagi na typ materia
łu, z którym pracują (podział na branże 
przemysłowe) i podział tzw. funkcjonalny 
ze względu na zadania, jakie wykonują 
(typ pracy). 
Następnie autor omawia, jak określają 
inżynierowie europejscy swoją rolę w
społeczeństwie oraz pozycję inżyniera w 
przedsiębiorstwie i społeczeństwie. 
Następny artykuł „Różne aspekty do
skonalenia kadr kierowniczych" wyja
śnia, dlaczego istnieje konieczność szko
lenia i doskonalenia kadry kierowniczej, 
jaki jest cel rozwoju kadry kierowni
czej oraz jaki zawód powinien posiadać 
kierownik. 
W dziale „Z badań i doświadczeń krajo
wych" warto odnotować kilka ciekawych 
pozycji. 
I tak w artykule „Czynności zawodowe 
inżynierów" omówione zostały wyniki 
badań czynności inżynierów i wyników
pracy w konkretnych przedsiębiorstwach 
przemysłowych przeprowadzonych' w

1965 r. W ramach tej akcji przeprowadzo
no 100 wywiadów z inżynierami z zakła
dów produkcyjnych i biura konstruk
cyjnego w Łodzi. Głównym problemem 
poznawczym była kategoryzacja czynno
ści wykonywanych przez inżynierów w
ramach ich roli zawodowej oraz ocena
tych czynności z punktu widzenia istot
nych zadań, do których inżynierowie są 
powołani. Autorka bardzo szczegółowo 
omawia wypowiedzi inżynierów, ich po
glądy na własną pracę i ocenę wykony-

birrach konstruktorzy dokonują ze 
znacznymi zapasami, co niestety nie 
polepsza parametrów tych zespołów 
i silnika jako całości. 
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wanej pracy. Ponadto przedstawia głów
ne zadania, jakie widzą inżynierowie w
rozwoju myśli technicznej podając 11 wa
runków, które zdaniem inżynierów nale
ży spełnić, by go zrealizować. 
w następnym artykule „Niektóre pro
blemy adaptacji społeczno-zawodowej 
absolwentów szkól technicznych" przed
stawione są wyniki badań nad adaptacją 
społeczno-zawodową absolwentów wyż
szych, średnich i zasadniczych szkól 
technicznych zatrudnionych w WSK Rze
szów. Omówione tu zostały trudności, na 
jakie napotykali badani absolwenci w za
kładzie w czasie odbywania wstępnego 
stażu pracy oraz w początkowym okresie 
samodzielnej pracy zawodowej. 
Artykuł „Srodowisko determinanty sto
sunku do pracy" odpowiada na pytanie, 
w jaki sposób czynniki definiujące śro
dowisko pracy wpływają na kształtowa
nie się określonego stosunku do wykony
wanej przez robotnika pracy, oparty na 
wynikach badań przeprowadzonych na 
przełomie lat 1965-1966 w jednym z 
przedsiębiorstw przemysłu maszynowego. 
w dziale „Z pubfikacji zagranicznych" 
znajdują się równie interesujące pozycje. 
Są to streszczenia i tłumaczenia ciekaw
szych publikacji, które informują o róż
nych sposobach rozwiązywania proble
mów pracy i stosunków międzyludzkich 
w innych krajach. 
W artykule „Zmiany techniczne a sto
sunki międzyludzkie wśród robotników" 
na prz�kladzie jednego zakładu pracy 
omówiony jest wpływ zmian technicz
nych i związanych z tym zmian w cha
rakterze pracy na wzajemne stosunki po
między brygadami, pomiędzy członkami 
tych brygad, a także między robotnikami 
i dozorem technicznym. 
W artykule „Wykształcenie inżyniera = 
wiedza fachowa + ... ? " omówiona jest ro
la, jaką mogą spełnić uczelnie technicz
ne w zakresie humanizacji zawodów tech
nicznych. 
W artykule „Postęp technologiczny a 
przystosowanie do pracy" przedstawiono 
momenty, które w wyniku zmian zacho
dzących w strukturze pracy wywierają 
nacisk na psychikę człowieka, zwrócono 
uwagę na możliwość przystosowania w 
zmienionych warunkach pracy. 
W artykule „Technika nauczania progra
mowanego" omówiono niektóre już prze
prowadzone badania nad nauczaniem i te, 
które mają być podjęte w przyszłości. 
P�dane zostały zarzuty i wątpliwości, ja
k1e rodzi ten system kształcenia na grun
cie amerykańskiJn, na którym powstał. 
Zachęcamy naszych Czytelników do tej 
lektury. 



Jeden z wariantów obsługi samolotu Boeing 747 

Dr BRONISŁAW DOSTATNI 388.9: 629.131: .5 

PRZED STARTEM 
,J 

AUTOBUSOW POWIETRZNYCH 
, ,. 

I .SAMOLOTOW NADDZWIĘKOWYCH 

Rozważania ekonomiczne 

Stosowanie nowej techniki wymaga zwiększonych 
nakładów na badania, inaczej niezbędne jest przezna
czenie odpowiednich środków na prace pośrednie. We 
współczesnym lotnictwie zagadnienie to staje się wy
jątkowo ważne, wielkość środków finansowych wa
runkuje osiągane rezultaty. 

Obecnie jesteśmy w przededniu wprowadzenia do 
eksploatacji samolotów naddźwiękowych (STS) oraz 
autobusów - olbrzymów powietrznych. Akt ten nie 
może odbyć się w sposób mechaniczny, w formie do
tychczasowego uzupełnienia taboru, będzie to raczej 
kolejny etap rewolucji technicznej i chyba w układzie 
klasycznej konstrukcji samolotu - etap ostatni. Wpro-

wadzenie do eksploatacji wymienionych samolotów na
stręcza wyjątkowych trudności zarówno technologicz
nych, jak i organizacyjnych. Na całym świecie trwa 
ożywiona dyskusja na ten temat, a liczne sympozja 
naukowe rozstrzygają wiele problemów składających 
się na funkcjonalność nowoczesnego transportu lotni
czego. W dyskusjach tych nie może pozostać na uboczu 
środowisko lotnicze naszego kraju. Należy zastanowić, 
się nad wieloma problemami dotyczącymi możliwości· 
rozwoju i przygotowania zaplecza technicznego do 
wprowadzenia podobnych typów samolotów w Polsce. 

Przedsiębiorstwa lotnicze niezależnie od swojej roli 
usługowej zobowiązane są do stałego śledzenia ofert 
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przemysłu, które mają oczyw1sc1e już charakter naci
sku ekonomicz'ne_go. Dzieje się tak, z powodu walki 
konkurencyjnej i utrzymania właściwej pozycji na 
rynku lotniczym. Dlatego też zmienność czynników 
ekonomicznych w transporcie lotniczym jest znacznie 
szybsza, aniżeli w innych gałęziach transportu. 

Produkcja i zastosowanie samolotu naddżwiękowego 
i autobusu powietrznego wymaga zupełnie nowej oceny 
warunków eksploatacyjnych. Np. przyjęto założenie, 
że masowość transportu lotniczego uzależniona jest odi 
stałego obniżania kosztów przewozowych przypada
jących na tonokilometr czy pasażerokilometr. Zasada 
ta została całkowicie spełniona w przedziale dzielącym 
samoloty DC-3 i DC-8. Czy jednak dalszy postęp tech
niki lotniczej pozwoli na zachowanie podobnej ten
dencji, a jeśli nie, to jakie będą skutki wprowadzenia 
do eksploatacji samolotu naddźwiękowego i autobusu 
powietrznego. 

Wydaje się, że w rozważaniach ekonomicznych słuszne 
będzie rozdzielenie samolotu naddźwiękowego od 
autobusu powietrznego. Tak się składa, że producenci 
przewidują wprowadzenie do eksploatacji prawie jed
nocześnie jednego i drugiego, jednakże zakres uży
teczności tych samolotów jest odmienny. 

Rozważania ekonomiczne należy rozpocząć bardzo in
tensywnie, bowiem po 1970 r. w transporcie lotniczym 
należy wyczekiwać ciekawych zjawisk, wyrażających 
się przede wszystkim koncentracją kapitału. Na świa
towym rynku lotniczym konkurencji nie muszą oba
wiać się jedynie przedsiębiorstwa giganty, np. PANAM, 
AEROFŁOT, TWA i jeszcze kilka, inne będą próbowa
ły rozwiązać trudności ekonomiczne poprzez łączenie 
się z kapitałem przemysłowym. Pozostanie jednak po
ważna grupa przedsiębiorstw, których droga do nowo
czesności prowadzić będzie poprzez integrację. 

Do rozstrzygnięcia pozostanie jeszcze inny problem, 
głównie przez przedsiębiorstwa giganty. Wszystkie one 
dysponują poważną ilością pełnosprawnego taboru np. 
DC-8, BOEING-707, VC-10 czy całą gamą innych sa
molotów. Po roku 1970 samoloty te zastępowane będą
autobusami powietrznymi i samolotami naddźwięko
wymi. Tabor stosowany aktualnie może być albo sto
sowany w dalszym ciągu, albo. też upłynniony przed
siębiorstwom średnim i mniejszym, które nie będą
�eszcze zainteresowane samolotami naddźwiękowymi
1 autobusami powietrznymi. Jednak i te małe przedsię
biorstwa poprzez integrację mogą szukać własnych
rozwiązań organizacyjnych i przeciwstawiać się nara
stającej konkurencji.

�prowadzenie do eksploatacji nowego taboru w posta
ci samolotu naddźwiękowego i autobusu powietrznego 
w początkowym etapie spowodować może bardzo ostry 
kryzys ekonomiczny, nawet znacznie większy aniżeli 
to miało miejsce w latach 1958-1961 w okresie wcho
dzenia do eksploatacji samolotów odrzutowych. Prze
bieg rekonstrukcji przedsiębiorstw może mieć charak
ter bardzo łagodny, co uzasadnione jest ich możliwo-
ściami finansowymi. 

W ta�licy 1 przedstawiono niektóre dane dotyczące 
przemian strukturalnych samolotów komunikacyjnych 
będących w dyspozycji przedsiębiorstw - czfonków 
IC�O. Wy�awało się, że tabor osiągnął pewną stabili
zacJę, a wiele przedsiębiorstw lotniczych nie zdołało 
jeszcze ?siągnąć szczytów technologicznych, tymczasem 
wchodzimy w nowe dziesięciolecie przemian. w dzie-
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sięcioleciu 1958-1967 wzrost prędkości i c1ęzaru han
dlowego samolotów spowodowały czterokrotne zwięk
szenie oferowanej· pracy przewozowej, to znaczy z 17 
do 64 miliardów tonokilometrów. Wzrost taki stanowi 
wynik wprowadzenia do eksploatacji samolotów turbo
odrzutowych i turbośmigłowych. 

Nowe koncepcje technologiczne w transporcie lotni
czym doprowadziły do poważnego impasu. Jeśli np. 
rok 1965, a więc rok doskonałej koniunktury ekono
micznej przyjmiemy za 100 w zakresie pracy przewo
zowej, to wg przewidywań w 1968 r. wskażnik ten wy
niesie 355. Gdyby więc w kolejnej dziesięciolatce eks
ploatowano istniejący tabor lotniczy, wtedy na lotnis
kach, a szczególnie tych najbardziej uczęszczanych, 
ruch zwiększyłby się podobnie. W bardzo uproszczonej 
postaci wielkości przewozowe zrealizowane w 1965 r. 
i przewidziane w 1980 r. przedstawiono w tablicy 2. 
Powtarzam, uproszczonej, bowiem wg danych ostat
nich lat lotniska Paryża miały znacznie większe tempo 
rozwoju zarówno w przewozach pasażerskich, jak i to
warowych, aniżeli przyjęto w założeniach pierwotnych. 
Przyjmując tak wysokie wskaźniki przewozowe, okaże 
się, że w 1980 r. żadne z lotnisk europejskich nie będzie 
w stanie obsłużyć latających samolotów, nawet przy 
pełnym zautomatyzowaniu podstawowych czynności. 
Oczywiście przy założeniu, że tabor pozostałby nie
zmienny. Wyjściem z powyższego impasu będzie je
dynie koncentracja przewozów i specjalizacja lotnisk 

Tab I i ca 1. Ceny zakupu niektórych samolotów będących 
w eksploatacji i przewidywanych do eksploatacji 

Cena Ilość Ilość 
�odzaj samolotu Nazwa samolotu [mln będąca zamó-

dolarów] w eksplo- wień 
atacji 

Samoloty nad- Boeing 2707 I 35,0 - I 129 
dźwiękowe Concorde 19,0 - 72 

---

Autobusy Boeing 747 22,0 - 141 
powietrzne Lockheed-C-5A 17,0 - 16 

Samoloty dale- VC-IO 6,2 32 -

kiego zasięgu DC-8 8,0 456 -

Boeing-707 /320 7,0 574 -
--

Samoloty śred- Boeing 720 5,7 149 -

niego zasięgu Boeing 727 5,5 656 -

Boeing 737 3,3 194 -

,.,Ca rave Ile" 3,5 247 -

DC-9 3,8 457 -

T a b I i c a. 2. Wielkość pracy przewozowej na niektó
rych lotniskach w roku 1965 oraz przewidywana na 
1980 r. 

Lotnisko 

Ilość 
startów 

[tys.] 

196511980 
----- ----'----

! 63 Amsterdam 
Frankfurt 
Londyn (węzeł) 
Paryż (węzeł) 
Kopenhaga 

126 
221 
137 

92 

223 
454 
796 
493 
331 

Ilość pasażerów 
[tys.] 

1965 

2 446 
4 796 

12 034 
6 584 
3 302 

1980 

7 973 
16 781 
42 ooo

22 930 
11 550 

I 
Ładunek 
towarowy 

I 

[tys. ton] 

196511980 

82 
103 
204 
120 

55 

295 
360 
712 
420 
193 

U w a g a: wszystkie wartości zostały zaokrąglone z dokładnością jedne
go ty,;iąca. 



dla określonych typów samolotów, z jednoczesnym wy
dzieleniem ruchu krajowego od międzynarodowego 
oraz pasażerskiego od towarowego. 

Reasumując, można przyjąć założenie, że krytycznym 
etapem rozwoju samolotu będzie prędkość rzędu 3 Ma, 
a zasięg 10 tys. km. Rynek lotniczy w dalszym jednak 
ciągu będzie stwarzał zapotrzebowanie na samolot kla
syczny, niezbędny dla zabezpieczenia przelotów na 
krótkich i średnich dystansach. Ustalenie jednak 
krańcowych potrzeb i skali rozwoju, szczególnie ryn
ku międzynarodowego, jest jeszcze zbyt trudne. Wróć
my jednak do tematu i określmy bliżej potrzebę oraz 
efektywność ekonomiczną zastoso;-Vania autobusu po
wietrznego oraz samolotu naddźwiękowego. 

AUTOBUS POWIETRZNY 

Według dotychczasowej oceny oraz przewidywań eko
nomistów większą użyteczność społeczno-gospodarczą 
będzie miał autobus powietrzny aniżeli samolot nad
dźwiękowy. Jakkolwiek we wszystkich tych przemia
nach pasażera interesuje oszczędność czasu, to jednak 
na pierwszym planie stawia on taryfy, z czym liczyć 
się muszą producenci i użytkownicy. Zachowanie taryf 
na niezmiennym poziomie w autobusach powietrznych 
w stosunku np. do samolotu DC-8 nie wróżyłoby po
wodzenia temu pierwszemu. 

Według danych Boeinga koszt produkcji samolotu w 
przeliczeniu na jeden fotel kształtuje się bardzo różnie 
dla określonego typu samolotu. Ilustracją kosztów pro
dukcji projektowanego autobusu Boeing-747 w stosun
ku do Boeing-707/320 jest zestawienie w tablicy 3. Pro
jekt generalny Boeing-747 przewiduje samolot o 490 
miejscach i w tej sytuacji taryfy powinny ulec obni
żeniu o 15-20°/o w stosunku do Boeing-707. Spełnienie 
tego warunku gwarantuje już powodzenie nowego ta-_ 
boru. 

śledząc publikacje na temat autobusu powietrznego 
stwierdzić należy, że znacznie więcej miejsca poświę
cono zagadnieniom technicznym związanym z kon
strukcją samolotu, mniej natomiast rozważaniom na-
tury ekonomicznej. ., 
Jak już wspomniano wyzeJ, jedną z podstawowych 
przyczyn wprowadzania do eksploatacji autobusów po
wietrznych jest ilościowe ograniczenie operacji star
tów i lądowań. Zdolność przewozowa np. Boeing-747 
będzie prawie trzykrotnie większa od dotychczaso
wych samolotów typu DC-8 czy Boeing-747. Autobusy 
z uwagi na swój ciężar startowy wymagać będą ulep
szonej nawierzchni pasów startowych, a przede wszyst
kim płyt peronowych. Znacznej rozbudowie podlegać 
będą porty lotnicze. Przyjęcie jednorazowe samolotu 
o zdolności przewozowej 500 osób (a w przyszłości
i większych) wymaga przekształcenia funkcji dworca
lotniczego na wzór nowoczesnego dworca kolejowego
czy morskiego.

Zagadnienie powyższe stanowi sygnał nie tylko dla 
krajów, które dysponują doskonale rozwinięt:'m tra�s
portem lotniczym, ale również i dla tych, ktore weJdą 
względnie będą chciały zachować dotychczasow� po
zycję w układzie międzynarodowym. W tabhcy

, 
5 

przedstawiono wstępne prŻewidywania ilości startow 
autobusów powietrznych z niektórych lotnisk. 

Niezależnie od przewozów· autobusami powietrznymi 
znacznie rozwinięte zostaną przewozy taborem klasycz-

T a b I i c a 3. Nakłady inwestycyjne na jedno miejsce 
pasażerskie w samolotach Boeing 747 oraz Boeing 707 

I 

Ilość miejsc w przeliczeniu na je-

I
Nakłady inwestycyjne 

den fotel (tys. d0larów) 

Boeing 747 350 60 ooo

366 57 ooo

426 50 ooo

490 43 ooo

Boeing 707 140 52 ooo

T a b 1 i c a 4. Zmiany strukturalne taboru lotniczego 
przedsiębiorstw członków ICAO w latach 1958-1967 

Ilość samolotów Wielkość pracy przewozowej 

Rodzaj samolotu w latach w procentach w mld pasażerów 

1958 I 1967 1958 I 1967 I 1958 
I 

19ó7 

Samoloty z silni-

kami tłokowymi 4174 2688 93 5 15,81 3,20 

Samoloty odrzu- 12 2206 - 84 - 53,76 

tJwe 

Turbinowe samo-

loty śmigłowe 418 1355 7 11 1,19 7,04 
--- --- --- --- --- ---

Razem 4604 6229 100 100 17,00 64,00 

Tab 1 i ca 5. Przewidywana ilość startów autobusów 
powietrznych oraz ich zdolność przewozowa w latach 
1971 i 1976 w ciągu jednej doby na niektórych lotniskach 

I
1971 1976 

Węzły lotnicze ilość 

I
zdolność 

ilość 

I
zdolność 

I startów 
przewozowa 

startów 
przewozowa 

pasażerów pasażerów 

Nowy Jork 102 51 ooo 247 122 500 
Chicago 48 24 000 147 73 500 
Londyn 21 JO 500 69 34 500 
Paryż 16 8 ooo 42 21 ooo

nym, rówmez powazme zmodernizowanym. W sposób 
podobny rozwiną się przewozy towarowe, które wg da
nych tablicy 2 na lotnisku londyńskim osiągną ponad 
700 tys. ton. Ładunek ten z punktu widzenia warto
ściowego przewyższy wartość ładunku wielkiego por
tu morskiego. Proces przyjęcia i wydania ładunku, a 
przede wszystkim terminowego załadunku i rozładun
ku będzie wymagał rozbudowanego zaplecza magazy
nowego, opartego o działanie komputerów. Przewozy 
ładunków towarowych muszą być oparte na ładunku 
spaletyzowanym i w odpowiednio przystosowanych 
kontenerach. W tym względzie można wykorzystać do
świadczenie innych rodzajów transportu, a nawet 
wspólnie z nimi programować przewozy. 

Wielkie samoloty nastręczać będą poważne trudności 
organizacyjne na samych lotniskach. Konieczność np. 
szybkiego opuszczenia samolotu przez pasażerów wy
maga zwiększenia ilości drzwi, a także korytarzy 
przejściowych w samolocie. Przepisy F AA przewidują, 
że komplet pasażerów powinien opuścić samolot ma
ksymalnie w ciągu 90 sek. Mając na uwadze olbrzymią 
ilość pasażerów przylatujących i odlatujących, rady-
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kalnie należy zmienić technologię ich obsługi, w prze

ciwnym razie należałoby budować dworce - giganty. 

w Warszawie w ciągu jednej doby lądują cztery auto

busy powietrzne z pełnym kompletem pasażerów. Sta

nowi to 2 tys. osób, które w większości zamierzają 

spędzić w Warszawie kilka dni. Proces ten powtarza 

się i miasto powinno zabezpieczyć tylko dla pasażerów 

lotniczych kilka tysięcy miejsc hotelowych i gastrono

micznych jednocześnie. Okaże się więc, że proces roz

woju przewozów autobusami powietrznymi pociągnie 

za sobą konieczność rozbudowy wszystkich urządzeń 

towarzyszących. 

Wprowadzenie do eksploatacji samolotów gigantów, to 

sprawa nie tylko specjalistów transportu lotniczego. 

Problem ten wymaga gruntownego przygotowania ca

łokształtu gospodarki komunalnej miasta obsługiwane
go przez dane lotnisko. 

Na uboczu nie mogą pozostać takie problemy jak: 

e dojazdy do miasta z lotniska 

• zaplecze hotelowe

• zaopatrzenie w paliwo

• zaplecze magazynowe.

Zatrzymajmy się przy zabezpieczeniu hotelowym i ga

�tronomicznym. Przyjmijmy założenie, że na lotnisku 

Powyżej przedstawiliśmy wyłącznie rozważania natu

ry ogólnej, dotyczące autobusów powietrznych, a w 

najbliższych numerach opublikujemy szczegółowe roz

ważania określające praktyczną użyteczność samolo

tów, które wejdą do eksploatacji. 

Mgr JAN KONIUSZEWSKI 
656.7(438) 

40 lat pol�kiego lotnictwa 
kolllnnikacyjnego 
Polskie Linie Lotnicze „LOT" w latach 1945-1968 

Poza wymienionymi uprzednio samo
lotami LI-2, otrzymanymi w 1945 r. 
od wojska, ,,LOT" w czerwcu tegoż 
roku podpisał umowę o zakup dodat
kowych 20 samolotów tego typu. 
Dostawy tych samolotów nadchodzi
ły sukcesywnie w okresie 1945-46 r. 
W tym samym okresie zakupiono z 
demobilu amerykańskiego samolot 
Douglas znany pod trzema nazwami 
C--47, DC-3 lub popularnie „Dakota". 
Krótkie charakterystyki oraz zesta
wienie ilościowe sprzętu podano w 
tablicach 2 i 3. 

Samoloty radzieckie LI-2 produko
wane na licencji amerykańskiej, któ
rych ilość już w 1946 r. była znacz
na (25 sztuk), miały jak na tamte 
lata zupełnie niezłe osiągi eksploata
cyjne i mimo że wymagały dość czę
stych i pracochłonnych przeglądów 
okresowych spełniały z powodze
niem swoje zadania. Przystosowane 
do lądowania w ciężkich warunkach 
terenowych były przy ogólnym zni
szczeniu lotnisk samolotem bardzo 
użytecznym zarówno do celów ko
munikacji lotniczej, jak i do prze
wożenia towarów oraz akcji specjal-
nych w rodzaju opylania lasów. 

Samoloty Douglas C-47 produkcji z 
lat 1942-43 pochodzące z demobilu 
amerykańskiego miały charaktery
styki bardw zbliżone do LI-2. Na 
podkreślenie zasługuje fakt, że typ 
ten był niezmiernie popularny jesz
cze w początkach lat pięćdziesią
tych. W 1952 r. około 50'0/o. wszyst
kich samolotów pasażerskich na 
świecie - to „Dakoty". 

W latach 1945-46 miała jeszcze 
miejsce seria światowych katastrof 
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samolotów tego typu, co wywołało 
zrozumiałą dyskusję i zaniepokoje
nie społeczeństwa. Mimo siedmiu 
przymusowych lądowań, jakie pol
skie „Dakoty" miały w okresie 1946 r., 
obyło się bez katastrofy, piloci w 
zasadzie nie narzekali na ten typ 
sprzętu i mieli do niego zaufanie. 
W związku z nowym planem eks
ploatacji na 1947 r. PLL „LOT" 
przystąpiły do zakupu 6 nowych sa
molotów. Jako dostawca wchodziły 
w rachubę jedynie trzy państwa: 
Związek Radziecki, Stany Zjedno
czone i Francja. 

W marcu 1947 r. przybyła do War
szawy delegacja francuskiego prze
mysłu lotniczego w celu zaprezento
wania władzom polskim i „LOT-owi" 
nowego samolotu pasażerskiego 
,,Languedoc" SO-161. Typ ten zapro
jektowany tuż przed wybuchem woj
ny miał 4 silniki o mocy 1100 KM i 
przeciętną prędkość przelotową 
360 km/godz. oraz pojemność 33 pa
sażerów plus załoga. Samolot na 
przebycie trasy Warszawa-Paryż 
potrzebował 4 godziny. Władze lotni
cze nosiły się z zamiarem nabycia 10 
samolotów tego typu, co miało po-

4. Pierwszy „Languedoc" w służbie „LOTu" na lotnisku Okęcie fot. M. Kobrzyński 



Tab I i ca 2. Charakterystyki samolotów eksploatowanych przez PLL „LOT" w latach 1945-1968 

Produkcja Data Silniki Prędkość Liczba [km/godz] Typ -- ------ wpro- Maks. Maks. ciężar*) Ciężar*) wadz. miejsc handlowy samolotu n1oc zasięg*) startowy do pasażer- [km] [kG] [kG] .!:J [KM] rok kraj ekspl. skich 
I] 

typ maks.*) przelotowa ciąg [kG] . 
Ll-2 1945 ZSRR 1945 24 2 Asz-62JR 1000 300 2401) 2400 10 700 1400 1953 

·------ -- --- ---Douglas 1942 USA 1946 21 2 R-1830 1200 370 280 1200 11 800 2000 C-47 
" (,,Dakota") 1943 -" - - - -- --- --- --- --- ---
� ,,Langucdoc'' 1946 Francja 1947 33 4 Gnome-Rhone 1200 480 340 2200 24 ooo 3970 -� 
>, 

S0-161 1947 14-N 
o 

--- --- --- - --- ---
o Iliuszyn 1949 ZSRR 1949 21 2 ASz-82-FN 1850 407 300 1300 16 600 2000 
E IL-12 1950 24 " 

--- ------ --- ---Ili u szyn 1955 ZSRR 1955 26 2 ASz-82-T 1900 430 2991) 3100 17 500 4400 IŁ-14 1957 NRD 1956-57 32 -- -- --- --- ----- - --- ---Convair-240 1947 USA 1957 40 2 Pratt and 2400 460 3421) 880 18 950 6400 1948 1959 Whitney R-2800 --- --- - --- ---- --- --- --- ------lliuszyn 1961 ZSRR 1961 87/100 4 AI-20 4000 660 5431
) 5000 61 ooo 11 500 IŁ-18 1964 1964 --- --- - --- --- ---,,Viscount" 1957 W. Bry- 1962 54 4 RR„Dart"510 1600 670 4261 ) 3100 29 300 6000 V-804 tania 

--- - - - - --- - -- ---AN-24 1965 ZSRR 1966 48/44 2 AI-24 2550 450- 380 2100 21 ooo 5500 -475 --- --- - ----- --- ---TU-134 1967 ZSRR 1969 64 2 D-30 6800 950 
I

800-ć-- 3100 41 700 7700 72 -ć--850 
1) Statystyczna roczna „LOT-u" w 1964 roku *) \Vartość przybliżona 

Tab I i ca 3. Koszty godziny lotu na poszczególnych typach sprzętu [zł] 

I I I
1962 I 1963 

I
1964 1957 \ 1958 1959 1960 1961 

I
Typ 

\ zagr. I kraj I I I Isamolotu kraj \ zagr. kraj \ zagr. kraj I zagr. kraj zagr. kraj zagr. kraj zagr. kraj zagr. 
IŁ-14 5488 5498 8279\ 1120 I 1611 

-- -- --'----IL-18 - - - - -
-- -- -- - ---CV-240 - - - 7978 
- --- - ---Ll-2 3953 - 6159 - 6160 
-- -- - --- --,,Viscount" V-80 - - -

I 
-

zwolić na obsługę szlaków zagranicz
nych dalekiego zasięgu. 
Historia zakupu tego samolotu wią
że się z jednym z dramatyczniejszych 
epizodów z dziejów PLL „LOT". 
Wynikał on z faktu, że wszyst�ie 
(5 szt.) z • zakupionych samolotow 
Languedoc" SO-161 miały poważne 

��ady silników (kilkanaście przymu
sowych lądowań, z których jedno 
pod Reims we Francji o mały w�os 
nie skończyło się katastrofą). W mia
rę pogarszania się stosunków mię
dzy Wschodem a Zachodem wystą
piły również poważrie trudności w 
nabywaniu części zamiennych do 
tego sprzętu. Samoloty „Languedoc" 
SO-161 były eksploatowane w PLL 

LOT" bardzo krótko i w 1950 r. zo
�tały przekazane do kasacji.

8615 1 84721 10 444 10 996 I 
I 

12 184 
64 179 

1 O 026 \ 11 733 - - ------ I 64 867 
14 697 17 003 13 063 15 860 
--- - -- ---- -- -62 787 62 716 -

- -9511 
--

- -
-_ 

1� 6128 - i 
--=-1-=-1 

-
- ---

- 13 127 -
- --7 179 - 5 849 

---
- -

I 
-

W latach 1947-48 radziecki prze
mysł lotniczy przystąpił do produk
cji seryjnej samolotów nowego ty
pu IŁ-12. Samoloty tego typu zo
stały zakupione przez PLL „LOT" 
w 1948 r. w liczbie 5 szt. Swoimi 
charakterystykami nie odbiegały od 
technicznego poziomu samolotów 
produkowanych w ostatnich latach 
przedwojennych. Miały 21 1:1_iejsc 
pasażerskich, praktyczną długosc od
cinka eksploatacyjnego do 800 km, 
przy tej odległości udźwig handlowy 
2000 kG oraz prędkość przelotową 
300 km/godz. Samoloty te miały nie 
dopracowane silniki typu ASZ-82FN. 
Po roku 1950 w zakresie sprzętu dla 
linii zagranicznych wskutek bloka
dy amerykańskiej problematyczna 
była eksploatacja samolotów Douglas 

- -
--- --- - -- ---16 749 - 21 887 - 31276 

--- --- - --
- 9 011 - 7 089 -

------ --- ---14 739 - 25 761 - 29 946 

C-47 ze względu na brak części za
miennych. Dlatego PLL „LOT" mu
siały przejść całkowicie na sprzęt
radziecki. Na linie krajowe plano
wa.no użycie samolotów LI-2, a na
stępnie wymienić je na bardziej no
woczesne. Zakładano również zakup 
nowych samolotów w połowie planu 
6-letniego, w tym 10 samolotów 12-
-miejscowych.
Duże nadzieje na poprawę sytuacji 
sprzętowej wiązano z nowym typem 
radzieckiego samolotu pasażerskie
go IŁ-14. Samoloty IŁ-14 zostały za
kupione w 1955 r. Pierwsza partia 
w liczbie 4 sztuk pochodziła ze 
Związku Radzieckiego. Następnie w 
okresie 1955-57 z NRD sprowadzo
no pozostałe 8 egzemplarzy. W roku 
1959 jeden samolot uległ rozbiciu 
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5. Samolot PLL „LOT" IL-14 

(pod Moskwą) i został zastąpio_ny
maszyną tego samego typu zakup10-
ną w Czechosłowacji. 
Początkowo poważ:r:ią w�dą_ tych sa
molotów okazały się krotkie okresy 
międzynaprawcze silników zmusza
jące do częstych przE;glądów . okreso
wych. W miarę doJrzewama \YPU 
i modernizacji samoloty IŁ-14 osiąg
nęły przeciętny poziom samolotów 
w swojej klasie. 
Niestety był to jednak również 
sprzęt średniego zasięgu o stosunko
wo małej ładowności i znacznej róż
nicy w komforcie wyposażenia wnę
trza w stosunku do podobnych ty
pów eksploatowanych na Zachodzie 
Oprócz wymienionych samolotów 
komunikacyjnych o średniej ładow
ności LOT" eksploatował również 
samolo'ty małe zabierające po kilku 
pasażerów z przeznaczeniem do lo
tów taksówkowych oraz specjalnych. 
W okresie 1950-53 sprowadzono 
czteroosobowe samoloty Aero-45 
produkcji czechosłowackiej, prze
znaczone do lotów taksówkowych. 
Płacąc 1,50 zł od kilometra można 
było wynająć samolot do dowolnego 
miejsca posiadającego lotnisko. Loty 
taksówkowe były szeroko reklamo
wane mimo małej opłacalności. 
Do roku 1957, kiedy to udało się za
kupić za specjalnym zezwoleniem 
Departamentu Stanu USA cztery 
mocno zużyte (po 14 tys. godz.) sa-, 
moloty Convair 240, PLL „LOT" ze 
względu na napiętą sytuację poli
tyczną nie miały praktycznie żad
nych możliwości prowadzenia jakiej
kolwiek polityki inwestycyjnej w 
zakresie taboru. Charakterystyki 
większości sprzętu „LOT" odpowia
dały poziomowi technicznemu z 1939 
roku. Trudno było z tym sprzętem 
konkurować z przedsiębiorstwami 
zachodnimi. 
W okresie 1956-58 możliwe było na
bycie radzieckich samolotów odrzu
towych TU-104, niestety zbyt krót
kie pasy startowe na lotnisku Okę
cie wykluczyły tę możliwość. 
Podczas gdy PLL „LOT" rozszerzały 
sieć linii zagranicznych samolotami 
IŁ-14 i CV-240, zachodnie towarzy
stwa lotnicze przeprowadzały grun
towną modernizację swojego taboru. 
Wycofywano maszyny znacznie no
wocześniejsze od samolotów eks-
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ploatowanych przez „LOT", takie jak 
Viscount" czy „Constelation" wpro

�adzając szybsze, pojemniejsze i wy
godniejsze samoloty odrzutowe .. vV
miarę rozwoju linii europejskich 

LOT" kontrast techniczny stawał 
;ię coraz bardziej jaskrawy, a wyso
kie tempo modernizacji w innych 
firmach lotniczych pogłębiało dys
tans dzielący „LOT" od nich. 
W okresie od 1960 roku nabywanie 
taboru miało nadal charakter krótko
falowy, podyktowany wolą przezwy
ciężenia doraźnych trudności. Z wy
jątkiem Convairów zakupywany ta
bor był nie znany i nie wypróbowany 
w eksploatacji, co powodowało jego 
ograniczone wykorzystanie. 
Plan 5-letni nie przewidywał pełnej 
modernizacji taboru PLL „LOT", nie 
zakładał on również otwarcia naj
istotniejszych dla interesów Polski 
i decydujących o przyszłości polskiej 
komunikacji lotniczej linii daleko
dystansowych. 
Na podstawie analiz „LOT" zapro
ponował w roku 1960 zakup najbar
dziej wtedy ekonomicznych dla tras 
europejskich samolotów angielskich 
,,Viscount" 804. Długofalową moder
nizację linii europejskich plan 5-let
ni oparł na odrzutowych samolotach 
D-152 produkcji NRD o charaktery
stykach zbliżonych do wprowadzo
nych do eksploatacji na Zachodzie
doskonałych samolotów „Caravelle".
W końcu 1960 r. zgodnie z umową
zawartą w Moskwie „LOT" otrzymał
3 samoloty IŁ-18. Samoloty te miały
zabezpieczyć eksploatację linii na
Bliski i Daleki Wschód. Nowy sprzęt
mimo że otworzył szerokie perspek
tywy przed przedsiębiorstwem po
stawił nie mniejszą ilość trudnych
problemów. Trudności te są łatwe
do uchwycenia przy porównaniu
podstawowych danych.
Różnice pomiędzy sprzętem „LOT" 
posiadanym w 1960 r. i samolotami 
IŁ-18 były znaczne. Nowo zakupio
ne samoloty miały dwukrotnie więk
szą prędkość, 3,5-4-krotnie większy 
zasięg i 4-4,5-krotnie większy u
dźwig handlowy. Dla przykładu sa
molot IŁ-14 pokonywał trasę War
szawa-Bruksela z międzylądowa
niem w Berlinie (ze względu na 
krótki zasięg) w łącznym czasie 5 
godz. 10 min, podczas gdy samoloto-

wi IŁ-18 wystarczały 2 godz. 30 min. 
Cena samolotu IŁ-18 wynosiła ok. 
10 mln rubli, co z kolei rzutowało 
na wysokość stawek asekuracyjnych 
i odpisów amortyzacyjnych. 
Z chwilą otrzymania tego sprzętu 
najważniejszą sprawą dla przedsię
biorstwa było maksymalne wykorzy
stanie jego dużych zdolności prze
wozowych. W roku 1960 istniała po
ważna dysproporcja pomiędzy ru
chem lotniczym wykonywanym 
przez „LOT" a ·potencjalnymi możli
wościami przewozowymi nowo na
bytego sprzętu. Samoloty IŁ-18 ze 
względu na duży zasięg i pojemność 
nie były początkowo opłacalne na 
krótkich trasach europejskich. Do
piero w miarę upływu lat i otwar
cia nowych połączeń (linia blisko
wschodnia) wyniki finansowe tego 
samolotu ulegały ciągłej poprawie. 
Pod koniec 1960 r. w NRD zrezygno
wano z produkcji samolotów D-152. 
Ten bardzo niekorzystny dla pol
skiej komunikacji fakt wraz z sze
regiem innych przyczyn (mniejsza 
niż planowano ilość godz. wylata
nych przez IŁ-18, gwałtowne pogor
szenie stanu Convairów) zmusił PLL 
„LOT" do skorygowania zamierzeń 
i zmniejszenia zadań przewidywa
nych do wykonania w 5-latce 1961-
-65.
Jednocześnie uzupełnienie taboru 

LOT" dla obsługi linii zagranicz
�ych sprzętem dostatecznie ekono
micznym i mogącym konkurować z 
samolotami zachodnich towarzystw 
lotniczych stało się koniecznością 
warunkującą nie tylko dalszy roz
wój, ale utrzymanie posiadanych po
zycji. 
Uzupełnienie braków sprzętowych 
zakupem dalszych samolotów IŁ-18 
nie miało, jak już wspominaliśmy, 
uzasadnienia ekonomicznego. Przed
siębiorstwu był potrzebny samolot 
nowoczesny, szybki, o zasięgu 2-2,5 
tys. km i pojemności 40-60 miejsc 
pasażerskich. 
Z samolotów budowanych w obo
zie socjalistycznym pod rozwagę 
mógł być brany jedynie radziecki sa
molot odrzutowy TU-124. Jednak 
terminy jego wejścia do eksploata
cji były dość odległe (1964 r.). 
W kręgu zainteresowań PLL „LOT" 
znajdowały się 2 typy sprzętu pro
dukcji zachodniej. Jednym była fran
cuska „Caravelle" - jeden z naj
lepszych samolotów odrzutowych 
średniego zasięgu - a drugim an
gielski samolot „Viscount" 804 - ła
twy w eksploatacji ze względu na 
zapewnione w całej Europie zaple
cze techniczne. W 1960 r. eksploato
wano na świecie około 440 samolo
tów tego typu. Ostatecznie zakupio
no trzy samoloty „Viscount" 804. 
Samoloty „Viscount" mogły w pełni 
zastąpić cztery przestarzałe i prze
znaczone do sprzedaży Convairy 240. 
Jednak utrata w dniu 19.XII.1962 ro
ku jednego samolotu „Viscount" 
znacznie zmniejszyła możliwości te
go sprzętu. Nie udało się uniknąć 
załamania programu eksploatacji 
ustalonego na 1963 rok. W tymże ro-
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stępujący pod naciskiem wzrastają
cych potrzeb przewozowych wzrost 

. działalności Polskich Linii Lotni
czych „LOT" odbywał się niejedno
krotnie bez należytego przygotowa
nia i zaopatrzenia w nowoczesny, 
ekonomiczny sprzęt. Zakupy sprzętu 
były dokonywane poza planem i awa
ryjnie, w związku z tym dały się od
czuć poważne braki w planowanym 
przygotowaniu zaplecza techniczne
go i kadr. Niekorzystne jest kilkulet
nie opóźnienie wprowadzenia sprzę
tu odrzutowego, co oznacza, że PLL 
,,LOT" wejdzie w etap lotnictwa od
rzutowego „klasycznego" w czasie, 
gdy przygotowuje się już przejście 
w etap lotnictwa naddźwiękowee:o 
i autobusów powietrznych. 

0 

ku w m1eJsce utraconego „Viscoun
ta" zakupiono w ZSRR czwarty sa
molot IŁ-18, który wszedł do eks
ploatacji w 1964 roku. Nieco wcze
śniej ze względu na wysoki stopień 
zużycia wycofano z eksploatacji dal
szych 5 samolotów LI-2 najstarszej 
serii A i B (1945-47 r.). Przeprowa
dzono jednocześnie modernizację sa
molotu IŁ-14 przerabiając go z 26-
-miejscowego na 32-miejscowy. W
roku 1965 rozbił się w Belgii jeszcze
jeden samolot „Viscount" 804. Jed
nocześnie przed PLL „LOT" zaryso
wały się realne perpektywy wypo
sażenia w nowoczesny sprzęt. Zo
stały sfinalizowane zakupy dużych
-ilości nowego taboru w ZSRR. Za
kupiono trzy dalsze samoloty IŁ-18
(samoloty te miały po 100 miejsc pa
sażerskich) oraz 10 samolotów o

mniejszym zasięgu i pojemności 
40-50 pasażerów AN-24. Dzięki tym
zakupom PLL ,·,LOT" przeszedł na
nowocześniejszy sprzęt z napędem
turbinowymi silnikami śmigłowymi
wycofując stopniowo z eksploatacji
samoloty tłokowe. Wprowadzenie
tego sprzętu powiększyło zdolność
przewozową przedsiębiorstwa w 1966
roku o około 30'0/o.

Przedsiębiorstwo Polskie Linie Lot
nicze „LOT" jest żywym i rozwija
jącym się organizmem produkcyj
nym. 

W artykule został podany tylko wą
ski wycinek z dziejów jego bogatej 
działalności. W dalszym toku na 
pewno nastąpią ogromne zmiany w 
oparciu o znacznie większe możliwo
ści, większe doświadczenia oraz usu
nięcie pewnych niedociągnięć w po
lityce wobec komunikacji lotniczej. 

W końcu 1968 r. PLL „LOT" otrzy
mało pierwszą partię radzieckich sa
molotów TU-134. Samoloty te otwie
rają przed przedsiębiorstwem nowe 
perpektywy w zakresie konkurencji 
na rynku europejskim z towarzy
stwami zachodnimi. 
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Lot Y.✓ turbulencji 

według wskazań przyrządów pokładowych 

Lot w siLnej turbuLencji stwarza poważne nie
bezpieczeństwo w zwiqzku z niewtaściwymi 
reakcjami pi!ota wynikajqcymi z koLei ze wska
zań przyrzqdów poktadowych. W artykuLe po
dano wyniki badań zagadnień zwiqzanych z Lo
tem w turbulencji uzyskane przy użyciu zarów
no samoLotów, jak i symuLatorów Lotu, wyjaś
niono przyczyny nieprawidłowych real<Cji pi!o
ta w czasie Lotu w turbuLencji według wskazań 
przyrzqdów pokładowych oraz przedstawiono 
zasady poprawnego sterowania pochyLeniem sa
molotu w turbulentnej atmosferze. 

Lot według wskazań przyrządów pokładowych w sil
nej turbulencji może stworzyć poważne zagrożenie dla 
bezpieczeństwa samolotu. Zagrożenie to wywołują nie 
tylko siły turbulencji, lecz także sam pilot. 

O ile wytrzymałość samolotu na działanie sił turbulen
cji można w przybliżeniu obliczyć i przewidzieć, o tyle 
zachowanie się człowieka-pilota jest dotąd zagad-
nieniem nie całkowicie poznanym i trudnym do prz.e
widzenia. vV wielu wypadkach stwierdzono, że znisz
czenie samolotu w locie nie było spowodowane prze
kroczeniem jego wytrzymałości siłami turbulencji, lecz 
siłami wywołanymi niewłaściwym sterowaniem prz.ez 
pilota. Pilot próbował albo wyprowadzić samolot z nie
normalnego, trudnego do określenia na podstawie 
wskazań .przyrządów pokładowych położenia prze
strzennego lub niewłaściwie sterował w stosunku do 
aktualnej potrzeby. Dodatkowo, na wytworzoną sytua
cję ujemny wpływ miały niejednakowe, indywidualne, 
psychomotoryczne i emocjonalne reakcje pilota. Wnio
ski takie uzyskano w rezultacie badań nad problemem 
lotów w turbulencji i analizy wielu wypadków lotni
czych, jakie zdarzyły się w turbulencji. 

W ostatnich latach przeprowadzono wiele badań w ce
lu wyjaśnienia problemów związanych z lotem w tur
bulencji. Na badania złożyły się przeloty samolotów-la
boratoriów przez obszary wywołujące turbulencję, loty 
doświadczalne, loty pozorowane na symulatorze oraz 
próby na pilotach umieszczonych w wirówkach i wi
bratorach. Wyniki tych badań wyjaśniły: 

ł9 rolę wskazań przyrządów pokładowych w sterowa
niu samolotem w turbulentnej atmosferze 

• wynikające stąd trudności w sterowaniu pochyle
niem samolotu.

Badania nad lotem w turbulencji za pomocą 
symulatorów lotu 

Za pomocą doświadĆzalńych symulatorów lotu uzyska
no szczególnie wartościowe wyniki badań nad lotem 
w turbulencji powietrznej. Pozwoliły one na uogólnie
nie wyników otrzymanych za pomocą innych metod 
badawczych. Do badań użyto trzech symulatorów lotu, 
które odtwarzały ruchy samolotu i wywołane nimi 
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przyspieszenia. Badania były I?rz�prO\yadzone w trzech 
całkowicie niezależnych od siebie osrodkach nauko
wych. Wyniki tych badań zostały porównane dopiero 
po zakończeniu programów badawczych. 

W US Naval Air Development Center w 1964 r. z�o
dyfikowano symulator-wirówkę. Dzięk� tej mody!i�a

;cji kabina pilota mogła podlegać _zmianom obcią�en
z częstotliwością do 5 Hz. Zadanie badanych pilo
tów polegało na sprowadzaniu do neutrum za pom?C<;l 
ręcznego sterowania określ�ny<;h! pozorn_ych połozen
przestrzennych samolotu, poJawiaJących się na sztucz
nym horyzoncie. Wskazania sztucznego horyzontu były 
wywołane przypadkowymi, oscylującymi sygn�łami, 
niezależnymi od zmian w wytwarzanych przyspiesze
niach. Zmiany obciążeń zostały uprzednio zaprogra
mowane i nie były wymuszone sterowaniem przez pi
lota. Dodatkowo wprowadzono przyspieszenia po
przeczne i kątowe. 
Opisany symulator lotu pozorował charakterystyki dy
namiczne sterowania samolotu Boeing 720. Dalsze mo
dyfikacje polegające na wprowadzeniu sterowanych 
przez pilota ruchów kabiny zwiększyły realizm pozo
rowania lotu. 

W NASA Ames Research Center zaprojektowano i zbu
dowano symulator sterowania wysokością (Height Con
trol Simulator). Kabinę tego symulatora umieszczono 
w pionowej prowadnicy o wysokości 35 m. Kabina mo
gła wykonywać ruchy pionowe o częstotliwości do 15 
Hz, lecz nie miała możliwości pochylania i prze
chylania. Pod innymi względami symulator ten był po
dobny do normalnego nieruchomego symulatora z pi
lotem umieszczonym w zamkniętym obwodzie stero
wania. Mógł on pozorować charakterystyki dynamicz
ne sterowania dowolnie wybranego, dużego samolotu 
odrzutowego. 

W czasie badań wytwarzano pionowe przyspieszenia 
o wartościach, jakie samolot może napotkać podczas
lotu w silnej burzy. Dodatkowo wprowadzono drgania
pokładu kabiny o częstotliwości 4 Hz, typowe dla
kadłuba dużego samolotu transportowego lecącego w
turbulencji. Matematyczna maszyna cyfrowa modelo
wała turbulencję pionową i poziomą o wartości ± 6
misek z nakładającymi się podmuchami pionowymi do 
60 misek.

W Royal Aircraft Establishment w celu uzyskania mo
żliwości pozorowania lotu dużego, odrzutowego samo
lotu transportowego zmodyfikowano symulator lotu 
samolotu myśliwskiego. Dzięki częściowej swobodzie 
ruchu kabina symulatora mogła się pochylać i prze
chylać. W zakresie symulacji nie włączono wpływu du
żej liczby Ma na charakterystyki dynamiczne sterowa
nia i efekty zmian wyważenia wywołanych zmianą 
ciągu. Ruchy kabiny symulatora sterowane były przez 
pilota. Matematyczna maszyna cyfrowa • modelowała 
turbulencję pionową i poziomą o wartości ±5 misek 
z nakładającymi się podmuchami pionowymi do 60 
misek oraz podmuchami poziomymi do ± 30 misek. 
Symulatorami lotu badano pilotów o różnych umiejęt
nościach. Szczególnie wartościowe wyniki osiągnięto 
na symulatorach lotu odtwarzających warunki lotu 
przy dodatnich i ujemnych obciążeniach. 

We wszystkich badaniach specjalną uwagę poświęcono 
wpływowi drgań kadłuba samolotu na jakość zadania 
wykonywanego przez pilota. Podczas lotu w turbulen
cji częstotliwość drgań dużego, odrzutowego samolotu 
transportowego wynosi ok. 4 Hz. Częstotliwość ta 
znajduje się w zakresie, w którym organizm ludzki wy
kazuje zmniejszoną tolerancję na drgania. Najbardziej 
niekorzystna reakcja organizmu człowieka zachodzi 
przy drganiach o częstotliwości 4-8 Hz. Najwięk
szy błąd odczytu przyrządów powstaje przy częstotli
wości względnej drgań pilota i przyrządów w zakresie 
2-5 Hz. Stąd wniosek, że charakterystyka reakcji
ka<lłuba samolotu na silną turbulencję jest ważnym
czynnikiem tak przy symulowaniu środowiska kabiny,
jak i w warunkach rzeczywistego lotu.

Próby izolowania pilota od drgań specjalnymi wykła
dzinami fotela nie przyniosły pomyślnych rezultatów. 
Aktualnie, z bardzo zachęcającymi rezultatami prowa
dzi się badania nad sprężystym zawieszeniem fotela 
pilota. 
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Wszystkie badania wykazały podstawową rolę sposu
bu przedstawiania pilotom położenia przestrzennego 
samolotu podczas lotu w turbulencji. Wykazano, że 
utrata sterowności podłużnej, oscylacja osi podłużnej 
wprowadzana przez pilota, utrata właściwego położe
nia przestrzennego samolotu zachodzą tylko wtedy, gdy 
pilot żle zrozumie lub otrzyma niewłaściwe informacje 
o pochyleniu samolotu. Podobny wpływ ma wprowa
dzenie niewłaściwego wyważenia podłużnego samolotu. 
Ustalono również, że piloci robiący częste zmiany mocy 
(ciągu) i wyważenia podłużnego podczas lotu w turbu
lencji wywołują długookresowe (fugoidalne) wahania 
toru i prędkości lotu. 

Wskazania przyrządów pokładowych podczas lotu 
w 1turbulencji

W locie poziomym i prostoliniowym siły występujące 
na samolocie są ustalone. Lot taki należy uznać za naj
właściwszy dla przebycia obszaru wywołującego tur
bulencję. Utrzymanie go wymaga właściwego sterowa
nia pochyleniem i przechyleniem samolotu. 
Podmuchy powietrza powodują zmienianie się pochy
lenia i przechylenia samolotu w niedopuszczalnych 
granicach. Pociąga to za sobą konieczność ciągłego 
przeciwdziałania sterami przez pilota w oparciu o 
wskazania przyrządów pokładowych. Tak więc pra
widłowe sterowanie będzie zależało od prawidłowości 
informacji. 

źródłem informacji o położeniu przestrzennym samo
lotu są: 

• sztuczny horyzont
• prędkościomierz
• wysokościomierz
• wariometr
• wskaź,nik zmian i kierunku obciążeń.

Tylko jedno z tych żródeł informuje o zmianach prze
chylenia - sztuczny horyzont. Informacje jego odno
szą się do płaszczyzny horyzontu rzeczywistego. Dzięki 
temu są zawsze prawdziwe, łatwo czytelne i łatwo 
przyswajalne. Sterowanie przechyleniem samolotu ja
ko odpowiedż na te informacje jest proste i odpowied
nie. 
Podstawowym problemem sterowania samolotem jest 
sterowanie pochyleniem. Prawidłowość sterowania po
chyleniem zależy od wskazań przyrządów pokłado
wych. Spośród nich tylko sztuczny horyzont pokazuje 
pochylenie bezpośrednio i czytelnie. Pozostałe przyrzą
dy wyłącznie reagują na zmianę pochylenia; nie poka
zują go. Stałe ich wskazania mówią o utrzymywaniu 
stałego pochylenia, lecz nie mówią o jego wartości. 
W turbulencji wszystkie cztery pozostałe przyrządy za
czynają gwałtownie zmieniać swoje wskazania, unie
możliwiając właściwą ocenę pochylenia samolotu. Pró
ba oceny pochylenia na podstawie ich wskazań prowa
dzi do błędnego sterowania samolotem. Wskazania ich 
są więc w stosunku do pochylenia pozornie „fałszy
we". Stopień, w jakim ich informacje są „fałszywe", 
przede wszystkim zależy od kierunku podmuchu po
wietrza. Oprócz niego wiele innych zmiennych wpływa 
na powstanie „fałszywego" wskazania. Stworzenie 
wzoru „fałszywej" informacji jest praktycznie niemo
żliwe. 
Aby zrozumieć przyczynę powstania „fałszywej" infor
macji o pochyleniu we wskazaniach przyrządów, które 
go nie wskazują, lecz którymi pilot posługuje się dla 
utrzymania go, trzeba odwołać się do pojęcia kąta na
tarcia. Dla uproszczenia przyjmiemy kąt natarcia jako 
kąt zawarty pomiędzy osią podłużną a kierunkiem 
opływających go strug powietrza (rys. 1). Mieści się 

---
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-
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przecl�tn�e W gra_n�cach od 06 d� +166
• Pojęcie kąta

natarcia i pręd1':osci przy_rządoweJ_ lot� można z pew
n)'.m _uproszczeniem uznac za wzaJemnie zmienne, pra
wie JednoznaC:zne. Po prostu, lot z dużą prędkością 
przyrządową Jest l?t�m na małych kątach natarcia, 
a lot z małą prędkoscią przyrządową jest lotem na du
żych kątach natarcia. N� dużych prędkościach przyrzą
dowych lotu �ąt �at�rcia może być mniejszy niż + 1 °, 
podczas I?rzeciągnięcia może dochodzić do około + 16° . 
P�chyleme _ samolotu jest kątem zawartym pomiędzy 
osią podłuzną samolotu a płaszczyzną horyzontu rze
czywistego .. Kąt na�arcia, j�k powiedzieliśmy, jest za
warty pomiędzy. osią podłuzną samolotu a kierunkiem 
1;1apływających na niego strug powietrza. Oba kąty są 
Jed1;1akowe tylko podczas utrzymywania ustalonego, 
P?z10mego lot\!. Samolot może się wznosić z pochyle
mem np. + 15 , lecz kąt natarcia będzie dużo mniej
szy; w typowym przypadku o około połowę. Samolot 
może �z1;osi� się, utrzymywać wysokość przelotową 
lub zmzac się z taką samą prędkością przyrządową 
lotu; tak więc kąt natarcia pozostaje praktycznie taki 
sam (rys. 2); zmienia się tylko pochylenie. W każdym 
z przedstawionych przypadków kierunek opływu sa
molotu przez strugi powietrza jest równoległy do kie
runku lotu i przeciwnie skierowany. 

,,ściągnięcie". lub „oddanie" sterownicy. Polecenia pły
nące z tych informacji przedstawiono w tablicy 1. 

�ierwszym spostTZeżeniem, jakie się n�suwa jest fakt, 
ze tylko sztuczny horyzont wydaje właściwe polecenia. 
Po�ost1:łe _P:zyrządy pokazując prawdziwą informację
staJą_ się z:o?łem fałszywych poleceń. Polecenia te są
w większosci odwrotne do tego co należałoby uczynić 
aby samolot doprowadzić do lotu poziomego. 
T!udno jes� ?kreślić, który przyrząd i w jakim stop
mu ma naJwiększy wpływ na błędne sterowanie. Dla 
upr?szczenia przyjmuje się, że każdy ma jednakowy 
ud21ał w tym zjawisku. Należy jednak pamiętać że 
wpływ nie jest jednakowy, a jeden z pięciu przy;zą
dow. ma większy lub mniejszy udział w błędnym stero
waniu. Przy każdym kierunku podmuchu co najmniej 
trzy przyrządy wydają błędne polecenia. Wydawałoby 
się więc, że wskazania sztucznego horyzontu powinny 
przejąć największą rolę. Trudno jednak stwierdzić, czy 
np. polecenie „ściągnąć" płynące ze wskazań sztuczne
go horyzontu przeważy nad poleceniem „oddać" pły
nąc ze wskazań trzech innych przyrządów. 
Niewątpliwie głęboki wpływ na uleganie fałszywym 
poleceniom mają zakorzenione głęboko w świadomo-
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2. Prędkość lotu wskazywana i kąt natarcia są we wszystkich trzech przypadkach takie same. Zmiana toru lotu wywołana Jest 

zmianą ciągu zespołu napędowego i pochylenia samolotu 

Kąt, pod którym samolot jest opływany przez strugi 
powietrza, jest regulowany w granicach od 0° do około 
+15°. Ustawiając sterownicą ster wysokości w jakimś 
położeniu jednocześnie ustawiamy kąt natarcia - kąt 
napływu strug powietrza. Tym samym zadajemy sa
molotowi do utrzymania określoną prędkość przyrzą
dową lotu. Po swobodnym puszczeniu sterów samolot 
będzie starał się utrzymać prędkość przyrządową lotu 
(kąt natarcia), na którą został uprzednio wyważony 
klapkami wyważającymi. Pochylenie oraz to czy bę
dzie się wznosił, czy leciał poziomo, czy też opadał, 
będzie wyłącznie zależało od zastosowanej mocy lub 
ciągu zespołu napędowego. 
Własna, naturalna stateczność samolotu powoduje, że 
będ7Jie się starał on utrzymać taki kąt natarcia, dla któ
rego został wyważony. Podmuchy powietrza nadcho
dzące z różnych w stosunku do toru lotu kierunków 
powodują powstanie wypadkowego kierunku opływu, 
zwanego niekiedy opływem pozornym (rys. 3). Samo
lot zachowując stały kąt natarcia, dla którego został 
wyważony, będzie ustawiał się swoją osią podłużną 
wzdłuż kierunku opływu pozornego. Jeśli na przykład 
podmuch przyjdzie z dołu, samolot pochyli się w dół. 
Reakcje samolotu w zależności od kierunku podmuchu 
pionowego i wynikające stąd wskazania pięciu przy
rządów pokładowych będących źródłem informacji 
o pochyleniu pokazuje rys. 4.
Każda z przedstawionych informacji staje się polece
niem wymagającym od pilota zareagowania przez 

ści pilotów, a ustalone w wyniku badań dwa pozornie 
logiczne i prawdziwe sądy: 

• samolot, który się wznosi, musi mieć przód uniesio
ny do góry,
• samolot mający przód skierowany do góry musi
się wznosić.

Z punktu widzenia aerodynamiki nie jest to popraw
ne, jednak potocznie wydaje się, że tak jest. Większość 
pilotów upiera się przy twierdzeniu, że przy podmu
chu do góry, przód samolotu podnosi się do góry, 
a przy podmuchu w dół - opada w dół. 

3. Powstawanie opływu pozornego, jego wpływ na zachowa
nie się samolotu 

Kiedy podmuch przyjdzie np: z dofu samolot dqżac do utrzymonio 
takiego samego kqta natarcia w stosunku do opTywu pozornego Joki 
mia[ w stosunku do oprywu rzeczywistego opuści przód 
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W czasie wznoszenia wysokościomierz zaczyna poka
zywać szybki przyrost wysokości. Stwarza to złudzenie, 
że przód samolotu jest skierowany do góry. Wdrożone 
w pilota podczas szkolenia i codziennych_ lotów rejs_o-:
wych kryterium dokładnego utrzymania wysokosc1 
wzmoże pragnienie „oddać" płynące ze wskazań wy
sokościomierza. Myśl, że przód samolotu uniesiony jest 
do góry, może być podświadoma, chociaż uświado�io
na nie musi być nieodparta. Jednak jej rzeczywisty 
wpływ objawi się akcją „oddawania", wtedy kiedy ko
nieczna jest akcja „ściągania". Jak silny jest niewła
ściwy wpływ powyższych sądów, nie wiadomo. Jednak 
szereg faktów wskazuje na to, że mają one zasadnicze 
znaczenie. 
Pilot spędza tysiące godzin w powietrzu patrząc i na 
ogół podświadomie reagując na wskazania przyrządów. 
Normalny lot wymaga utrzymania stałej prędkości lo
tu podczas wznoszenia, utrzymywania stałej wysoko
ści podczas przelotu i stałej prędkości pionowej pod
czas schodzenia. W każdym z tych przypadków jako 
podstawy do sterowania używa się przyrządu, który 
nie jest wskaźnikiem położenia przestrzennego. Stala 
prędkość przyrządowa lotu jest wymaganiem eksplo
atacyjnym, a pochylenie nie. Sterowanie pochyleniem 
jest bezpośrednim rezultatem zmian prędkości przy
rządowej lotu. Sztuczny horyzont odgrywa wówczas 
rolę wtórną i uzupełniającą. Rezultatem lotu ze stalą 
prędkością przyrządową przez wiele godzin jest uzys
kanie przez prędkościomierz głębokiego wpływu na 
sterowanie pochyleniem przez pilota. Jest niemal pew
nikiem, że zmniejszająca się nagle prędkość lotu wy
woła u pilota gwałtowną reakcję „oddać" sterownicę. 

Kier u podmuchów 

Ta b l i c a  1 

Wymagania Kontroli Ruchu Lotniczego ATC nakazu
ją utrzymanie stałej wysokości lotu. Stala wysokość 
lotu czyni wysokościomierz zasadniczym przyrządem 
do tego celu. Ponieważ stałej wysokości lotu nie moż
na utrzymać za pomocą sztucznego horyzontu, bodźce 
kierujące sterowaniem są bezpośrednim rezultatem 
ruchu wskazó�ld wysol�ościomierz_a. z_nowu sztuczny
horyzont zostaJe zepchnięty do roli wtornej i uzuoel
niającej. I znowu wiele tysięcy godzin spędzonych na 
stałej wysokości przyrządowej powodują, że bodźce 
kierujące sterowaniem pochyleniem płyną do pilota od 
wysokościomierza. 

Sterowanie pochyleniem samolotu podczas lotu 
w turbulencji 

Problemy sterow�n_ia _ pochylen�ei:n samolotu rosną ze 
wzrostem prędkosc1 1 wysokosc1 lotu, szczególnie w 
turbulencji. Lot z coraz większą prędkością na coraz 
większej wysokości uzależnia coraz bardziej charakte
rystyki aerodynamiczne samolotu od liczby Ma. 
W większości aktualnie eksploatowanych odrzutowych 
samolotów transportowych ze wzrostem prędkości lotu 
ponad Ma =0,70 zmniejsza się skuteczność działania 
steru wysokości. Spadek skuteczności działania steru 
wysokości jest bezpośrednio wywołany wzrostem licz
by Ma. Pośrednio wpływa na niego położenie środka 
ciężkości i aktualne wyważenie samolotu. 
W krańcowych przypadkach skuteczność działania ste
ru wysokości może całkowicie zaniknąć. Pilot wtedy 
nie będzie w stanie uchronić samolotu od wejścia w lot 
nurkowy, lub co gorsza, wyprowadzić go z tego lotu. 

4. Reakcje samolotu na ustalone podmuchy w płaszczyźnie pionoweJ 

i wywołane nimi zmiany we wskazaniach przyrządów informują

cych o jego pochyleniu oraz płynące z nich polecenia: 

a) przedstawione zmiany wskazań "·ysokościornierza, wariometru 

i prędkościomierza są oparte o założenia, że zmiany ciśnienia są 

związane ze stałymi ustalonymi podmuchami. ie brane są pod 

uwagę krótkotrwale zmiany spowodowane przypadkowymi zmia

nami ciśnienia,

b) początkowo zmniejsza się, następnie wzrasta, 

c) zakłada się, że zmiany przeciążeń będą wywoływały taką reakcję 

sterowania, która będzie prowadziła do przywrócenia warunków 

normalnego obciążenia l g. Istnieją jednak przestanki, że szczególnie 

w warunkach obciążeń ujemnych nie zawsze tak musi być. 

Polecenia znajdujące się w zakreskowanych polach są błędne, w nie 

zakreskowanych - właściwe. 

Kierunek . 
, 

P r z Y r z a d Y i n f o r m u j q c e o p o c h y t e n i u s o m o t o t u 
O,.,m"cńu ReakC}a somo,otuu, u sztuczny horyzont Wysokosciomierz Wariometr Predkościomierz Zmiany przeciqżenia 

I 

2 

3 

4 

5 

6 Opuszczenie przodu 

7 Opuszczenie przodu 
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Tab I i ca 2 Wypadki lotnicze, w których wystąpił stromy lot nurkowy

Typ 
Data samolotu 

v3.02.59 Boenig 707 

12.05.59 ,,Viscount" 

29.09.60 ,,Viscount'' 

30.05.61 DC-8 

30.11.61 ,,Viscount'' 

01.01.63 ,,Comet'' 

12.02.63 Boeing 720 

12.07.63 Boeing 720 
28.07.63 ,,Comet'' 

20.08.63 DC-8 

09.11.63 DC-8

29.11.63 DC-8

25.02.64 DC-8 

11.07.64 ,,Comet'' 

14.09.64 DC-8 

13.10.64 ,,Caravelle'' 

10.11.64 Boeing 707 

20.08.65 ,,Viscount" 

27.10.65 ,,Vanguard'' 

13.12.65 ,,Vanguard'' 

28.01.66 CV-440 

09.10.67 BAC 111 

• warunki dobrej widzialności (przyp. 

Miejsce 

Atlantyk 

Baltimore 

Elba 

Lizbona 

Sydney 

Bombaj 

Miami 

Nebraska 
Bombaj 

Dulles 

Houston 

. Quebec 

New Orlean 

Francja 

Formoza 

Rio-Salvador 

Loa Anaele• 

Liege 

Londyn 

Amsterdam 

Bremen 

Morze 
Karaibskie 

rod akcji) 

Wyso-
kość 
lotu 
[m] 

10 700 

4 200 

6 400 

1 700 

2 100 

10 400 

5 200 

li 600 
600 

1 200 

5 800 

1 800 

1 800 

10 200 

li 300 

9 800 

11 300 

4 ooo 

120 

600 

150 

9 200 

** warunki z111uszające do lotu według pr�yrządów (przyp. redakcji} 

Trudności sterowania wynikające z utrzymywania 
prędkości lotu zbliżonych do krytycznych mogą ulec 
pogłębieniu przez naturalną, ludzką reakcję obronną. 
Lęk przed trudnościami w sterowaniu i przed nurko
waniem na samolocie nie przystosowanym do tego ka
żą gwałtownie reagować przez zmniejszenie ciągu 
zespołu napędowego. Szybkie zmniejszenie ciągu, sz�ze
gólnie na samolotach z silnikami podwieszonymi �a 
skrzydłach, wywołuje reakcję szybk�ego po��ylen�a 
przodu. Na niektórych typach samolotow zmmeJszeme 
ciągu do minimalnego podczas lotu z _normal�ą- prę�
kością przelotową (MaMo) powoduJe_ �mmeJsz;n�e
obciążenia z 1,0 g do około ,0,.7 g 1 Jednoc�esme
opuszczenie przodu z prędkosc1ą kątową większą 
niż 1°/sek. Podczas lotu z prędkością, przy której s_k�
teczność działania steru wysokości jest wyrazme 
zmniejszona, konieczność szybkiego i duże!50 Jego wy
chylenia pogorszy tylko sytuację. Pr�fczym:3- się do teg? 
myśl że znalazłszy się w turbulencJ1 nalezy prędko_ś�
przel'otową lotu natychmiast zmniejszyć do ?r�_dkosci
lotu w turbulencji (ManA)- Trzeba jednak zwrocie uwa
gę, że prędkość lotu w turbulencji wyznaczona �la 
szybkich, odrzutowych samolotów transportowych me-

Warunki Utrata 

Faza lotu meteoro- Turbulencja wyso-
Uwag i 

logiczne kości 
[ml 

przelot VMC* brak 8 900 nie zauważone odłą-
czenie autopilota 

przelot - silna rozleciał się w 
nurkowaniu 

przelot - silna rozleciał się w 
nurkowaniu 

wznoszenie VMC lekka/umiarkowana nie wyszedł 
z nurkowania 

wznoszenie - skrajnie silna rozleciał się od 
podmuchu lub w 
nurkowaniu 

przelot - brak 450 nie zauważone od-
łączenie się au-
topilota 

wznoszenie VMC silna rozleciał się w nur-
kowaniu 

przelot !Mexx silna 7 900 
podejście do lą- - silna nie wyszedł 
dawania z nurkowania 
wznoszenie IMC silna 850 uszkodzony przy 

wyprowadzaniu 
wznoszenie IMC silna 4 ooo uszkodzony przy 

wyprowadzaniu 
wznoszenie IMC lekka nie wyszedł 

z nurkowania 
wznoszenie IMC umiarkowana nie wyszedł 

silna z nurkowania 
przelot VMC brak 450 nie zauważone od-

łączenie się auto-
pilota 

przelot - bardzo silna 6 ooo 

przelot IMC umiarkowana/bar- 7 600 uszkodzony przy 
dzo silna wyprowadzaniu 

przelot VMC brak 3 400 nie zauważone od-
.łączenie się auto-
pilota 

przelot IMC silna rozleciał się w nur-
kowaniu 

odejście na drugie IMC brak nie wyszedł 
okrążenie z nurkowania 
podejście do IMC umiarkowana/bar- 180 
lądowania dzo silna 
odejście na Il IMC brak nie wyszedł 
okrążenie z nurkowania. 
przelot IMC silna 3 400 

. 

wiele różni się od prędkośc::i przelotowej, np. dla samo
lotu Boeing 727 MAMo = 0,84, a MaRA = 0,80; dla samo
lotu TU-134 MaMo = 0,82, a ManA = 0,77. Dla takiego 
zmniejszenia prędkości lotu potrzebne jest stosunkowo 
małe zmniejszenie ciągu. Należy zmniejszyć go powoli, 
raczej za mało niż za dużo, koordynując to z powol
nym wychyleniem steru wysokości do góry, 
Trudności w sterowaniu podczas lotu w turbulencji 
pozwalają uniknąć systemy ostrzegawcze o przekrocze
niu żądanej prędkości lotu. W najnowszych systemach 
tego typu połączono informacje o pochyleniu samolotu 
z informacjami o przyroście prędkości. Ułatwia to pilo
tom ocenę powstałej sytuacji. 
Podczas badań nad szeregiem wypadków przejścia sa
molotu znajdującego się w turbulencji do niesterowa
nego lotu nurkowego wykryto, że poprzedziła go se
ria powolnych oscylacji pochylenia o okresie około 
0,5 Hz. Stwierdzono, że ten rodzaj zaburzenia powsta
je podczas lotu w turbulencji, gdy pilot jest pozbawio
ny właściwych informacji o pochyleniu samolotu. 
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Oscylacja jest wywołana ręcznym sterowaniem -'?rzez 
pilota; nazwano _ją oscylacją indu�owaną pr�;z pilot�: Badania w powietrzu wykazały, ze szybkosc reakcJ1 
samolotu na ruchy sterem wysokości ma zasadnic�y 
wpływ na impulsy sterujące wprowadzane ręczme 
przez pilota do układu sterowania pochyleniem. Pod
czas spokojnego, powolnego sterowania, powolna reak
cja samolotu nie powoduje trudności. Wywołanie przez 
podmuch konieczności gwałtownej rea�cji stwa�za 
możliwości przesterowania (wprowadzenia zbyt duze
go impulsu sterowania), szczególnie gdy siły występu
jące na sterownicy są stosunkowo małe. 

Częstotliwość drgań krótkookresowych aktualnie eks
ploatowanych odrzutowych samolotów transportowych 
jest mniejsza niż optymalna pilota i wynosi dla lotu 
w turbulencji około 0,3 Hz. Taka charakterystyka 
zwiększa możliwość utraty sterowności podłużnej pod
czas ręcznego sterowania przez pilota w silnej turbu
lencji. Zagadnienie to było szczegółowo analizowane 
podczas badania szeregu wypadków lotniczych w ostat
nich latach (tablica 2). 

Z punktu widzenia potrzeby pilota optymalną często
tliwość podłużnych drgań krótkookresowych samo
lotu ustalono na około 0,5 Hz przy tłumieniu 900/o; 
amplituda następujących po sobie wahnięć jest jak 
10 : 1. Próba zmuszenia do szybkiej reakcji samolotu 
o charakterystyce drgań krótkookresowych wynoszącej
O 2-03 Hz powoduje powstanie krótkookresowej
o�cylacji indukowanej przez pilota. Tendencja do po
wstania tego rodzaju oscylacji zmniejsza się wraz ze
wzrostem tłumienia do 980/o i więcej. Tym niemniej
możliwość przesterowania nadal pozostaje.

Wyniki wszystkich badań dały odpowiedż na pytanie co 
można uczynić, gdy w wyniku zaburzeń turbulencyj
nych informacje o pochylenu samolotu i płynące stąd 
polecenia są fałszywe: 

• zachować stałe, poziome położenie przestrzenne sa
molotu na podstawie wskazań sztucznego horyzontu 

• lecąc w więcej niż umiarkowanej turbulencji zale
ca posługiwać się au tom a tycznym pilotem

• stosować najbardziej optymalną dla danego typu 
samolotu technikę lotu w turbulencji.

Dokończenie z II str. okładki [AMSTERDAM SCHIPHOL] 

bardziej uzasadnione. Rozbudowa w perspektywie no
wego portu lotniczego w kraju, w którym wartość zie
mi jest ważona, byłaby ekonomicznie nieuzasadniona. 
W grę wchodzi natomiast maksymalne usprawnienie 
ruchu w oparciu o najnowsze rozwiązania techniczne. 
W tym względzie lotnisko nie ustępuje żadnemu z lot
nisk międ�ynarodowych. Oto niektóre informacje z za
kresu wyposażenia: 

• w roku 1968 na lotnisku zainstalowano, w ramach
systemu SITA, komputer typu DS-714 pozwalający na
automatyczną obsługę połączeń z całym światem, auto
matyczne rezerwowanie i zamawi.anie miejsc itp.
• ruch ładunków towarowych, jego przyjęcie i wyda
wanie sterowane jest za pośrednictwem komputera;
w 1967 r. wykonano ponad 1500 operacji (start i lądo
wanie) wyłącznie w ruchu towarowym,

• 4 pasy startowe na głównych kierunkach lądowania
są wyposażone w systemy ILS i PAR, 

• -zaopatrzenie w paliwo odbywa się w układzie cen
tralnym, za pośrednictwem rurociągów.

WYDAWNICTWA NAUKOWO 
TECHNICZNE 

Kornberger Z. 

Podręcznik akademicki 

Technologia budowy maszyn 
Technologia obróbki skrawanien1 i mon
tażu 

Wyd. 2, Warszawa 1969, format B5, s. 488, 
rys. 468, nakład 5000, poziom IV, oprawa 
pł., zł 48, 

!(�iążka omawia proces technologiczny 
1 Jego do�u�entację, określone są w niej 
dane wyJsc10we do opracowania procesu 
technologicznego, zasady doboru mate
riału wyjściowego i naddatków obróbko
wych, _omówione przyczyny, rozkład i do
dawanie błędów obróbki, zamieszczone 
są wytyczne projektowania procesów 
technologicznych, głównie obróbki skra
wa!}iem. Ponadto podane zostały wiado
mosc1 o obróbce płaszczyzn, otworów oraz 
zewnę _trznych PO':'-'ierzchni: obrotowych, 
gw1ntow, połączen wpustowych i wielo
wypustowych, uzębień, przekładni ślima
kowych i o montażu. 

P_odręcznik �rzeznaczony jest dla studen
tow W,Ydziało_w mechanicznych wyższych 
uczel_n1. technicznych oraz inżynierów me
chanikow. 

WYDAWNICTW A KOMUNI
KACJI ŁĄCZNOŚCI 

Borodzik F., Kamiński H., Krężalek J. 

Lotnictwo gospodarcze 

Wyd. 1, poziom II/III, format A5 s 284 
rys. 73, tabl. 17, nakład 2000, cena' zł· 30. ' 
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====== NA PÓŁKACH KSIĘGARSKICH 

W książce omówione zostały zagadnienia 
związane z zastosowaniem samolotu i śmi
głowca w różnych dziedzinach gospodar
l<i, przede wszystkim w rolnictwie. Po
dana jest krótka historia rozwoju lotni
ctwa gospodarczego, omówione różne 
dziedziny gospodarki, w których celowe 
jest korzystanie z usług lotnictwa, prze
prowadzona jest analiza efektów ekono
micznych tych usług w ogólnym ujęciu 
oraz w warunkach krajowych. Omówio
ne są też rodzaje środków chemicznych 
stosowanych w zabiegach agrotechnicz
nych oraz rodzaje urządzeń agrotechnicz
nych. 

K_siążka l?rzeznaczona jest dla pracowni
k?w lotnictwa gospodarczego, pracowni
kow gospodarstw rolnych i leśnych oraz 
dla słuchaczy średnich i wyższych szkól 
rolniczych. 

Łanecka-Makaruk W. 
Wyczynowe szkolenie szybowcowe. 
Mechanika lotu 

Je�t to pierwsza z nowej serii opracowa
neJ przez Aeroklub PRL książka pt . .,Wy
czy_now_e s-zkolenie szybowcowe". Na serię 
złoz1;1 s�ę publikacje mające na celu po
�ębieme � rozszerzenie wiadomości pilo
tow szybowcowych pod kątem przygoto
wania ich do lotów wyczynowych. 

W książce omówione są zagadnienia zwią
zane z mechaniką lo�u ze szczególnym 
uwzględnieniem zjawisk aerodynamicz
nych mających wpływ na zachowanie się 
szybowca w locie. 

Książka przeznaczona jest dla pilotów 
mających licencję pilota szybowcowego 
oraz dla instruktorów szybowcowych. 

WYDAWNICTWA 
STWA OBRONY 
WEJ 

Dobrzeniecki A. 

Pamiętnik pilota 

MINISTER
NARODO-

Autorem jest ppłk pilot, który rozpoczął 
swą �łuzb<, wojskową w latach, gdy na 
polskim niebie ukazały się pierwsze sa
moloty odrzutowe. w oparciu o osobisty 
dziennik lotów z tych lat autor odtwarza 
własne przeżycia obfitujące w wiele ·nie
zwykł;vch, często niemal niewiarygodnych 
przygod, nie ogranicza się przy tym tyl
ko do opisu, lecz z perspektywy lat usto
s1:1nkowuje �ię do nich, ocenia krytycznie 
rozne „lotnicze grzechy młodości" wła
sne i swoich kolegów. 

Szczeciński S. 

Lotnicze silniki tłokowe 

W książce omówione są konstrukcje oraz 
e�sploa_tacja silników tłokowych małych 
i _ srednich. mO';Y, stosowanych powszech
nie w lotn1ctw1e sportowym, sanitarnym, 
rolniczym, łącznikowym i pasażersko
transportowym. Omówione są zasady i 
charakterystyki silników tłokowych ki
nematyk� i dynamika układu korbbwe
go, \\'.Yrownoważenie silników, drgania 
u_kładow korbowych, konstrukcja zespo
łow, ro�rząd srręż_arki i reduktory, napęd 
ag.regatow, zasilanie, olejenie chłodzenie 
układy ,zapłonowe i eksploat�cja. 



MIECZYSŁAW KWIATKOWSKI 

Instytut Lotnictwa 
678.· 405.8:629.13,002 

Z trzech metod ksztattowania rdzenia komórkowego 
omówiono gięcie rdzenia w stanie rozciągniętym. Ana
tizę tematu przeprowadzono w kolejnych etapach po
czynając od odkształceń swobodnego rdzenia komór
kowego, poprzez odkształcenia strukturalne, owijanie 
rdzenia komórkowego na powierzchni cylindrycznej, 
aż do owijania na poWierzchni kulistej, Podjęto próbę 
wyznaczenia dopuszczalnych deformacji struktural
nych rdzenta komórkowego. 

Kształtowanie rdzenia komórkowego metodą zginania 

przekładkowych dla krzywoliniowych konstrukcii 

W zeszycie 33 „Prac Instytutu Lot
nictwa" opublikowano artykuł pt. 
„Wykonawstwo krzywoliniowych 
rdzeni komórkowych metodą obrób
ki nie rozciągniętego pakietu", w 
którym omówiono jedną z metod 
kształtowania rdzenia komórkowego 
dla konstrukcji przekładkowych, da
jącą się zastosować wówczas, gdy 
powierzchnie zewnętrzne elementu 
przekładkowego są cylindryczne, 
przy czym przekrój poprzeczny cy
lindra może być oczywiście dowolną 
krzywą. Jest to bardzo szczególny 
przypadek przekładkowego elemen
tu krzywoliniowego, niemniej spoty
kany w praktyce, np. w łopatach 
śmigłowca o stałym profilu i cięci
wie. 

Praca opisana we wspomnianym 
powyżej artykule była podjęta w 
związku z koniecznością rozwiązania 
zagadnienia korekcji szablonów do 
obróbki rdzeni komórkowych dla 
spływów łopaty produkowanego u 
nas śmigłowca. 

Najogólniejszą metodą kształtowa
nia rdzeni komórkowych dla krzy
woliniowych elementów przekładko
wych jest obróbka rdzenia w stanie 
rozciągniętym. Trudności związane 
z tego rodzaju obróbką, takie jak ko
nieczność wypełniania rdzenia ła
two usuwalnymi masami, podpiera
jącymi wiotkie ścianki rdzenia ko
mórkowego w trakcie obróbki, czy
nią tę metodę o tyle mało użytecz
ną co uniwersalną. 

Pozostaje jeszcze jedna możliwość 
o cechach uniwersalności, a zarazem
bardzo prosta w użyciu. Chodzi o
stosowanie płaskorównoległych płyt
rdzenia komórkowego ukształtowa
nych do danej krzywizny metodą
zginania, co umożliwia ich zastoso
wanie do wytwarzania elementów
krzywoliniowych. Jedynym ograni
czeniem w tym przypadku jest krzy
wizna, która dla rdzenia komórko
wego o komórkach sześciokątnych,
równoległych nie może być za duża.
Są oczywiście rdzenie komórkowe,
które dają się układać na dowolnej
płaszczyźnie, ale mają one gorsze

własności wytrzymałościowe i nie 
mogą być brane pod uwagę w zasto
sowaniach konstrukcyjnych. 

Odkształcenia swobodne rdzenia ko

mórkowego 

Swobodny rdzeń komórkowy, tj. nie 
oklejony pokryciami, przedstawia 
sobą pewien mechanizm, składający 
się z prętów i przegubów. Rozpatru
jąc przekrój płaski struktury rdze
nia komórkowego, jako pręty bę
dziemy traktowali przekroje ścianek 
rdzenia, zaś elastyczne połączenia 
ścianek jako przeguby sprężyste. 

Wyjściowym stanem dla rozważań 
jest stan prawidłowego rozciągnię
cia rdzenia w trakcie jego formowa
nia, dla którego: 

wszystkie boki sześciokątnej komór
ki są równe 

AB=BC=CD=DE=EF=FA=a 

wszystkie kąty komórki są równe, 
czyli: 

ABC=BCD= ........ =FAB =120° 

Rozpatrzymy dwa główne kierunki 
odkształceń geometrii rdzenia ko
mórkowego, zgodne z układem 
współrzędnych prostokątnych (X, Y), 
naniesionym na rys. 1. 

Z rysunku 2 wynika, że: 

szerokość komórki (rozstaw· klucza) 

S = 2asin .f!_ 
2 

wysokość komórki 

H = a (1 + 2 cos : )

Lis .1(1 ł
1 3 

· .1(1_ l,·ex = - = cos - + - sin -
S 2 3 2 

(dla 13 = 120°) 

e = LiH � _ __!__ (cos 
.1

(1 +y "H 2 2 

+ J/3 sin 
.1

: - 1 ) ; (dla 13 = 120°)

Wprowadzimy stosunek odkształceń 
głównych, oznaczając go literą K:

K = 1-::-1 

Dla małych odkształceń �13 można 
przyjąć praktycznie, że: 

i wówczas:· 

t, (J cos - -1 �o 
2 

2 
K=-

3 

D 

C 
o 

C 

8 

1. Schemat przegubowo-prętowy struk
tury rdzenia komórkowego 

� -----�---

----�•Ll/3/ 
,__ ____ s 

2. Schemat deformacji swobodnej ko
mórki 

Odkształceniom w kierunku osi X 
towarzyszą odkształcenia w kierun
ku osi Y, przy czym odkształcenia 
E

y 
są ~1,5 raza większe niż Ex. 

Rozważając zginanie płaskiej płytki 
rdzenia komórkowego musimy roz-
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patrywać jego przekroje co najmniej 
w dwóch płaszczyznach. Najlepiej 
gdy będą to skrajne płaszczyzny, 
ograniczające rdzeń komórkowy. W 
przekrojach pośrednich, pomiędzy 
tymi płaszczyznami, zjawiska będą 
zmieniały się liniowo, zakładając że 
przekroje poprzeczne płyty rdzenia 
komórkowego w trakcie zginania 
pozostają płaskie. Założenie takie 
można przyjąć za praktycznie słusz
ne przy niezbyt dużych krzywiznach 
zginania. 

W zginanej płytce płaskorównole
głej rdzenia komórkowego zewnętrz
na płaszczyzna rozciągana wydłuża 
się w kierunku rozciągania, a kurczy 
w kierunku poprzecznym. Płaszczy
zna ściskana kurczy się wzdłuż bel
ki, a rozszerza w kierunku prosto
padłym. 

Powoduje to ukształtowanie się pła
szczyzn rdzenia komórkowego w pe
wien charakterystyczny dla jego 
struktury sposób. 

Rozważmy na przykład owijanie 
rdzenia komórkowego na powierz
chni walcowej. 

Płytkę rdzenia komórkowego umie
szczoną symetrycznie względem pła
szczyzny YZ (rys. 3) należy owinąć 
na walcu o promieniu R, którego 
osią jest oś układu współrzędnych X.

V 

X 

z 
• 

3. Schemat owijania rdzenia komórko
wego na powierzchni walcowej 

Rdzeń jest przymusowo opasywany 
na walcu tylko w przekroju płasz
czyzną YZ, a w pozostały-u obsza
rze ma swobodę odkształcania się. 
Powstała w ten sposób figura jest 
niewątpliwie figurą obrotową o osi 
obrotu X. Dla zbadania jej kształtu 
wystarczy więc znaleźć jej przekrój 
płaszczyzną XY. Będzie to pewna 
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krzywa, której dowolny punkt M ma 
następujące właściwości: 
a) promień krzywizny powierzchni

rdzenia w punkcie M w przekro
ju płaszczyzną xy:

h 

Qxy = 2-Bx 
gdzie h - grubość płytki rdzenia; 
b) promień krzywizny walcowej w

punkcie M:
h 

Qyz = 2-By 

c) stosunek odkształceń obu po
wierzchni rdzenia:

I:: I= K; czyli Qxy • K = Qyz 

Ponieważ: Qyz �MN= y v,_l_+_(_:_:_r

Qxy 

dxz 

Qyz = K • Qxy 

przeto po podstawieniu i przekształ
ceniu otrzymujemy równanie róż
niczkowe krzywej M (x, y): 

y 
d2y -

K [1 
+ 

(
dy )2] = 

O 
dx2 dx 

Dla K = 1 i R = 1 rozwiązaniem po
wyższego równania różniczkowego 
jest y = chx.

W ogólnym przypadku rozwiązanie 
równania różniczkowego jest bardzo 
złożone, lecz kształt krzywej bardzo 
zbliżony do cosinusa hiperboliczne
go, tak że dla poglądowego przed
stawienia kształtu płytki rdzenia ko
mórkowego owijanego na walcu wy
starczy rozwiązanie szczególne. 

Na rysunku 4 pokazane jest zdjęcie 
przedstawiające omawianą sytuację, 
na którym widać, że uzyskana figu
ra przestrzenna jest cosinusoidą hi
perboliczną obrotową. 

Odkształcenia strukturalne rdzenia 
komórkowego 

W poprzedniej części artykułu roz
ważano takie odkształcenia rdzenia 
komórkowego w czasie zginania, w 
trakcie których w strukturze rdze
nia zachodziły tylko deformacje ką
towe komórek szcześciobocznych. 
ścianki komórek pozostawały linio
wo nieodkształcone. Nazwano ten 
przypadek odkształceniem swobod
nym, gdyż rdzeń miał swobodę 
przyjmowania dowolnego kształtu, 
wynikającego z jego struktury. 

Jednakże takie zginanie dla celów 
praktycznych nie ma żadnego zna
czenia. Pozostaje rozważyć przypa
dek, gdy płytkę rdzenia komórko
wego zgina się tak, aby przylegała 
do dowolnej kształtem powierzchni, 
stosując odpowiedni docisk. Oczywi
ście w takim przypadku zajdą w 
strukturze rdzenia komórkowego 
dalsze deformacje, tj. poza kątowy
mi pojawią się również liniowe, co 
w przypadku cienkościennych komó
rek oznacza utratę stateczności. Te
go rodzaju odkształcenia dla odróż
nienia nazwiemy strukturalnymi. 
W przypadku odkształcenia struktu
ralnego oczywiście: 
Bx = ¾ = (!yz 

By (!xy 

może być dowolną praktycznie war
tością, w zależności od stopnia de
formacji liniowej komórki oraz krzy
wizny powierzchni. 

W takim przypadku: 
Bx 

8 
=-

'li 
¾ 

jest deformacją rozmącą się od de
formacji swobodnej, czyli zawiera
jącą w sobie również deformację 
strukturalną. 

Sama deformacja strukturalna, któ
rą można oznaczyć E

y
, będzie wyni-

4. Rdzeń komórkowy owi
jany na walcu 





.Nowości"Ii:cHN1czNE 

Proiekt samolotu 
pasaierskiego 
z wentylatorami nośnymi 

Ostatnio wzmogło się zainteresowa
nie samolotami pasażerskimi na 
krótkie trasy, mogącymi sta�tować 
i lądować pionowo. Jest to związane 
z planowanym r�)ZW<?�em s�ybkic� 
środków komumkacJ1 naziemneJ. 
Uważa się mianowicie, że jedynie 
samoloty pasażerskie VTOL, o 60-ęo 
miejscach, będą mogły sk1;1teczmE: 
konkurować z szybkimi poJazdami 
naziemnymi (m.in. na poduszce po
wietrznej), a równocześnie przyczy
nią się do rozgęszczenia sieci komu
nikacji naziemnej. 

Obok projektów szybkich śmigłow
ców pasażerskich z dodatkowym cią
giem, śmigłowców. z zatrzymywanym 

lub chowanym wirnikiem nośnym 
oraz samolotów pasażerskich z prze
stawialnym skrzydłem lub przesta
wialnymi śmigłami-wirnikami �iE;
rze się również pod uwagę mozll
wość budowy samolotu pasażerskie
go z wentylatorami nośnymi. Załą
czony rysunek przedstawia samo�ot 
tego typu zaproponowany przez fir
mę Ryan Aeronautical Corp. Jest on 
zaopatrzony w cztery silniki odrzu
towe umieszczone na ogonowej czę
ści k'adluba, które w czasie startu i 
lądowania napędzają cztery pary 
wentylatorów nośnych (napęd odby
wa się za pośrednictwem wieńców 
turbinowych na obwodzie _wenty�a
torów), chowanych w locie J?Ozio
mym do kadłuba. Do wykonama ry
sunku samolotu wykorzystano syl
wetkę samolotu Fokker F-28, który 
zdaniem inżynierów z firmy Ryan 
nadawałby się ze względu na wiel
kość do zastosowania jako samolot 
VTOL. 
·warto również zaznaczyć, że firma
Ryan wysunęła poza tym propozycję
budowv naddźwiękowego samolotu
pasaże;skiego o właściwościach pio
nowego startu i lądowania. Byłby t<? 
również samolot z wentylatorami 
nośnymi, zabierający 50-100 pasaże
rów i latający z prędkościami odpo
wiadającymi Ma = l,8-2,2. Samolot 
taki byłby użytkowany na między
kontynentalnych trasach USA umo
żliwiając zwiększenie częstotliwości 
lotów. 

W.K 

1 

Prace 
w dziedzinie samolotów 

ze 
,,skrzydłem napędowym" 

W tunelu na małe prędkości firmy 
Ling-Temco-Vought i w tunelu Le
wis Research Center przeprowadza 
się badania modeli samolotów ze 
skrzydłem napędowym według kon
cepcji ADAM-2 (Airstream Deflec
tion and Modulation) opracowanej 
przez firmę LTV. 

Zmiany w proiekcie amerykańskiego SST 

Jak wiadomo, skrzydło napędowe 
jest podzielone na górną i dolną po
łówkę z wentylatorami lub innymi 
urządzeniami napędowymi umiesz
czonymi wewnątrz. Na krawędzi 
spływu górnej połówki skrzydła 
znajdują się klapy, które w czasie 
startu i lądowania odchylają stru
mień napędowy do dołu. Szczegóły 
skrzydła napędowego przedstawiają 
rys. 2 i 3. W rozpatrywanym przy
padku skrzydło jest zaopatrzone w 
sześć silników odrzutowych (wy
twornic gazu), z których cztery są 
umieszczone w gondolach przyka
dłubowych, a dwa w gondolach na 
końcach skrzydła. Silniki zasilają 
gazami osiem turbin zabudowanych 
wzdłuż rozpiętości skrzydła, bliżej 
krawędzi spływu oraz dwie turbiny 
zabudowane w kadłubie. Turbiny za
budowane w skrzydle napędzają 
osiem wentylatorów umieszczonych 
w przedniej części skrzydła, a turbi
ny zabudowane w kadłubie - dwa 
wentylatory zamontowane w noso
wej części kadłuba. Jak już wspom
niano, strumienie wentylatorów 
skrzydłowych mogą być odchylane 
do dołu za pomocą klap na krawę
dzi spływu skrzydła. Klapy te od
chylają również - na zasadzie zja
wiska Coandy - strumienie wyloto
we turbin. Wentylatory umieszczone 

Firma Boeing, która opracowuje 
projekt amerykańskiego naddźwię
kowego samolotu pasażerskiego, zre
zygnowała z zastosowania skrzydła o 
zmiennym skosie, gdyż okazało się, 
że skrzydło takie spowoaowałoby 
przekroczenie założonego ciężaru sa
molotu. Analizy oparte na 4800-go
dzinnych badaniach tunelowych wy
kazały, że samolot o stałym skrzy
dle, konwencjonalnym usterzeniu i 
najnowszych urządzeniach do zwięk
szenia siły nośnej jest ekonomicz
niejszy od samolotów o innych ukła
dach. Samolot Boeing będzie zbudo
wany z tytanu, a jego dane będą 
następujące: długość 85 m, wysokość 
15 m, skos krawędzi natarcia skrzy
dła 50°, rozpiętość 43,3 m, ciężar cał
kowity ok. 288 OOO kG. Napęd będą 
stanowić cztery silniki General Elec
tric GE4 o ciągu 27 216 kG z dopala
niem. Samolot w wersji seryjnej bę
dzie przewozić na trasach transocea-
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nicznych 280 pasażerów z prędkością 
2900 km/h na wysokości 18 OOO m. 

Pierwszy lot prototypu ma się odbyć 
w 1972 r. Dotychczasowe zamówie
nia wynoszą 122 samoloty. Zgłosiło 
je 26 linii lotniczych. 

W.K. 

w nosowej części kadłuba służą -
poza napędem - do wyważenia sa
molotu w czasie pionowego startu 
i lądowania. Silniki są odpowiednio 
połączone ze sobą przewodami gazo
wymi z zaworami w celu utrzymania 



symetrii ciągu w przypadku uszko
dzenia silnika. 
Zamiast wentylatorów proponuje się 
również zastosowanie napędu gorą-

2 

3 

cymi gazami, których efekt byłby 
wzmagany za pomocą ejektorów. 
Rolę ejektorów mogłyby także speł
niać małe wentylatory. 
Jako zalety samolotu ze skrzydłem 
napędowym należy wymienić: 

• do startu i przelotu służy jeden
wspólny układ napędowy,
• przy odpowiednim ukształtowaniu
skrzydła możliwe jest uzyskanie
prędkości przelotowych Ma =0,8-0,9
• niski poziom hałasu.

4 

Firma LTV opracowała projekt sa
molotu transportowego ze skrzydłem 
napędowym o udźwigu 8 T, spełnia
jącego wymagania USAF odnośnie 
lekkiego przyfrontowego samolotu 
transportowego LIT. Rysunek 4 
przedstawia wersję pasażerską tego 
samolotu. 

W.K. 

Badania tunelowe klap .z wiruiącym walcem

W Ame_s Research Center, w tunelu
o ".-7Ym1arach przestrzeni pomiaro
WeJ 12 ><: 24 m, przeprowadza się 
d�uchama modeli dwu- i czterosil
nikowych samolotów V/STOL z kła-

1 

parni zaopatrzonymi w wirujące 
walce. Pierwsze wyniki badań wska
zują na możliwości zmmeJszenia 
dzięki takim klapom rozbiegu samo-

2 

lotów STOL o 50�/o. Badaniami klan 
z wirującym walcem zajmuje się 
również Lewis Research Center. 
Jak już pisano w „Nowościach", 
koncepcja klapy z wirującym walcem 
została opracowana w peruwiaóskim 
Universidad de Ingenieria i polega 
ona na zapobieganiu oderwaniu stru
mienia powietrza od powierzchni 
skrzydła za pomocą wirującego wal
ca, który zabiera ze sobą warstwę 
powietrza. Klapa z wirującym wal
cem jest badana w Peru na samo
locie. 

W.K. 

Samolot pasażerski pionowego startu 
.z walcowymi wirnikami nośnymi 

W Anglii, w National Gas Turbine 
Establishment przeprowadza się już 
od sześciu lat z górą doświadczenia 
z wirnikami nośnymi o walcowych 
łopatach ze sterowaną cyrkulacją 
(będącą formą sterowania warstwą 
przyścienną). Na skutek wydmuchi
wania powietrza przez szczeliny 
wzdłuż górnej części walcowej łopa
ty, punkt oderwania zostaje przesu
nięty do dołu, co pozwala na uzys
kanie współczynnika siły nośnej o 
wartości sięgającej 12 i znaczne 
zmniejszenie współczynnika oporu. 
Bez nadmuchu siła nośna łopaty 
równa się zeru. Ponieważ współ
czynnik siły nośnej jest proporcjo
nalny do ilości ruchu wydmuchiwa
nego powietrza, za pomocą jej zmia
ny można realizować okresowe i 
ogólne sterowanie łopatami. Poza 
tym walcowa łopata odznacza się 
dużą sztywnością na zginanie, co eli
minuje konieczność stosowania prze
gubów. W wyniku otrzymuje się cał
kowicie bezprzegubowy wirnik, któ
rego łopaty są sztywno zamocowane 
do piasty. 
Ze względu na kołowy przekrój ło
paty uważano początkowo ciśnienio
wy napęd wirnika za b. atrakcyjny. 
Napęd taki ma jednak poważne wa
dy. Jego znacznie mniejsza spraw
ność powoduje konieczność instalo
wania większych mocy, a dysze wy
lotowe na końcach łopat zwiększają 
opór łopat i zmniejszają krytyczną 
liczbę Ma. W związku z tym w do
świadczalnym pojeździe z walco-

wym wirnikiem napęd c1smeniowy 
za pomocą odrzutowego silnika 
,,Avon" zastąpiono w póżniejszej fa
zie prób napędem mechanicznym za 
pomocą silnika „Dart". 
W oparciu o wyniki badań przepro
wadzonych w tunelach aerodyna
micznych i za pomocą wspomniane
go już pojazdu w NGTE zaprojek
towano dwa samoloty pasażerskie z 
zatrzymywanymi w locie poziomym 
walcowymi wirnikami nośnymi. 
Pierwszy z nich, o ciężarze całkowi
tym 20 OOO kG, ma jeden wirnik za
mocowany na kadłubie i napędzany 
ciśnieniowo. Projekt ten wymaga za
stosowania czterech silników klasy 
silników Rolls-Royce „Spey". Dwu
łopatowy wirnik nie może zapewnić 
wyważenia podłużnego, co wymaga 
zastosowania wentylatora ogonowego 
lub odchylania ciągu silników. Poza 
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tym duże przewody gazo_we dziE:l�
kabinę pasażerską na dwie części � 
zwiększają średnicę kadłu_!Ja. Dr�gi 
projekt {patrz fot.) stanowi przerob
kę samolotu BAC . 111 serii 20?. 
Skrzydło zostało umieszczone na go
rze kadłuba, a dwa wentylatorowe 
silniki zostały zabudowane w pod
skrzydłowych gondolach. Dwa wir
niki o średnicy 18 m, napędzane me
chanicznie wytwarzają siłę nośną 
40 OOO kG '(ciężar całkowity samolo-

tu wynosi 33 OOO kG). Na promieniu 
łopat 6,3 m współczyn!1ik s�ły noś
nej wynosi 3,5. Zakonczeme . łopat
ma przekrój eliptyczny. W locie po
ziomym łopaty są zatrzy�ywanE: w 
położeniu zgodnym z kierunkiem 
lotu. 
Badania wirników z walcowymi ło
patami przeprowadza się również w 
USĄ, w NASA. 

W.K. 

Rozwói śmigłowca .z wirnikiem Doranda 

Francuska firma Giravions Dorand 
zbudowała na zlecenie armii amery
kańskiej wirnik z klapą strumienio
wą przeznaczony do badań w Ames 
Research Center, w tunelu o prze
strzeni pomiarowej 12 X 24 m. Ame
rykańska firma Ling-Temco-Vought 

wspólnie z Giravions Dorand opra
cowuje śmigłowiec z wirnikiem. z 
klapą strumieniową {patrz fot.) Fir
ma LTV przewiduje, że zasadę klapy 
strumieniowej będzie można zastoso
wać zarówno do śmigłowców szyb
kich, jak i do śmigłowców o dużyJ? 
udźwigu. Zapewnia ona uzyskanie 
współczynników siły nośnej dwu
krotnie większych od współczynników 
konwencjonalnych wirników. Dzięki 
wykorzystaniu klapy strumieniowej 
zarówno do sterowania skoku łopat 
jak i do napędu wirnika odpada ko
nieczność stosowania mechanizmu 
sterującego, układu transmisyjnego 
i śmigła ogonowego. 

W.K. 

Naddźwiękowy wirnik nośny 

Firma Kaman przeprowadza w tune
lu w Ames Research Center badania 
naddźwiękowego wirnika nośnego 

Nowa koncepcia 
ratowania pilotów 
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przy prędkościach odpowiadających 
Ma = 3,5. Badany wirnik ma średni
cę 1,2 m, a jego łopaty odznaczają 
się dużą sztywnością. Zastosowano 
profile symetryczne, umożliwiające 
poprawną pracę w strumieniu od
wróconym. Wirnik pracował przy 
6000 obr/min i przy obciążeniu koń
ców łopat wynoszącym 30 OOO g. Ba
dania wykazały możliwości cyklicz
nego sterowania wirnika. 

W.K. 

Wiatrakowiec bez napędu Bensen 
X-25A jest używany przez USAF
Flight Dynamics Laboratory do 
określenia możliwości zastąpienia 
spadochronu przez składany wirnik 
·nośny. Złożony wirnik byłby zabu
dowany w wyrzucanym fotelu pilo
ta. Po rozwinięciu się spadochronu 
pilot pozostaje w fotelu, następnie 
zostaje rozłożony wirnik, który za
czyna pracować na autorotacji, po 
czym spadochron zostaje odrzucony. 

W.K. 

Pomyślny starł 
europeiskiego satelity 
ESR0-1 

W dniu 2.10.1968 r. wystrzelono z 
Western Test Range w Lompoc (Kali
fornia) za pomocą rakiety nośnej 
Ling-Temco-Vought „Scout", będą
cej własnością NASA, europejskiego 
satelitę ESRO-1. Satelita ten o cię
żarze ok. 84 kG jest wyposażony w 
urządzenia do badania zorzy polarnej 
i zjawisk zachodzących w polarnej 
jonosferze. Główny obszar pomiarów 
satelity znajduje się nad północną 
Europą. Dzięki równoczesnym obser
wacjom przeprowadzanym z Ziemi i 
pomiarom wysokościowym za pomo
cą rakiet sondujących, wystrzeliwa
nych w miejscowości Kiruna w 
Szwecji wyniki badań są b. do
kładne. 
Dane dotyczące satelity: apogeum 
1500 km, perigeum 275 km, okres 
okrążenia Ziemi 103 min, inklinacja 
94° (orbita prawie polarna), przewi
dywany okres działania - 6 mie
sięcy. 

W.K. 

Naiwięks.zy 
satelita lqc.znościowy 

Firma Hughes zbudowała na zamó
wienie USAF satelitę łącznościowe
go o ciężarze 725 kG i wysokości 
dwupiętrowego domu. Ma on służyć 
celom łączności taktycznej między 
armią lądową, siłami powietrznymi 
i siłami morskimi. Jest on wyposa
żony w wyjątkowo dużą ilość anten. 
Wysyłane przez nie b. silne sygnały 
będą odbierane przez różne typy sta
cji, nawet takie, których anteny ma
ją średnicę tylko 30 cm. Zdolność 
nadawcza i odbiorcza satelity odpo
wiada 10 OOO połączeń telefonicz
nych. 

Anteny 
radioastronomic.znei 
stacii orbitalnei 
,,Explorer" 

W.K. 

Cztery anteny orbitalnej stacji radio
astronomicznej „Explorer" w odpo
wiedzi na sygnał wysłany przez God
dard Space Flight Center zostały 
wysunięte na długość 230 m. Anteny 
te zostały utworzone z nawiniętych 
na rolkach taśm, które przy odwija
niu przyjęły formę rurek. Dzięki wy
dłużeniu anten zdolność odbiorcza 
urządzeń stacji została zwiększona 
więcej jak dwukrotnie, a całkowita 
wysokość satelity wzrosła do 460 m. 



Jak wiadomo, satelita „Explorer" 
służy do pomiarów i rejestracji pro
mieniowania kosmicznego. 

W.K. 

Próba wytrzymałościowa 
trzeciego stopnia 
rakiety „Europa" 2 

Pierwszy silnikowy lot 
szybowca kosmicznego 
HL-10 

Zbudowany przez firmę Northrop 
Corp. szybowiec kosmiczny HL-10 
miał wykonać na początku 1969 r. 
pierwszy silnikowy lot po odłącze
niu się od samolotu-matki Boeing 
B-52. Bezskrzydłowy pojazd (lifting

body) jest wyposażony w silnik ra
kietowy Thiokol XLR-11 zasilany 
ciekłymi materiałami pędnymi i wy
twarzający ciąg 3600 kG. W swym 
pierwszym silnikowym locie HL-10 
miał osiągnąć wysokość ok. 13 OOO m 
i prędkość Ma = 0,8 lądując następ
nie lotem ślizgowym w bazie 
Edwards. Następne loty będą się od
bywać z prędkością Ma = 2. 

W.K. 

W zakładach VFW w Lemwerder 
poddano próbie wytrzymałości wer
sję trzeciego stopnia rakiety organi
zacji ELDO - ,,Europa" 2. Stopień 
ten ma umożliwić umieszczenie na 
orbicie wokółziemskiej satelity o 
ciężarze 1250 kG, przy czym przy uży
ciu dodatkowego stopnia „szczytowe
go" rakieta„Europa" 2 będzie w stanie 
wprowadzić na orbitę stacjonarną 
niemiecko-francuskiego satelitę łącz
nościowego „Symphonie". W czasie 
próby wytrzymałościowej trzeci sto
pień był poddany obciążeniu 1,25 
razy. większemu od nominalnego i 
zginany dodatkowo momentem rów
nym momentowi powstającemu przy 
przechyleniu silnika o 1 °. 

Ro.zwói egipskiego silnika E-300 

W.K. 

Egipski wojskowy silnik odrzutowy 
E-300-A (fot. 1) o ciągu z dopala
niem 4800 kG ma 9-stopniową sprę
żarkę, komorę spalania z rurą żaro-

Wyląc.zenie 1 
satelitów „Pegasus" 

Po trzyletnich badaniach trzy sate
lity „Pegasus" przerwały pracę. Wy
magany przez N ASA okres działania 
satelitów wynosił 18 miesięcy. Sate
lity „Pegasus" przeprowadzały po
miary ilości i wielkości meteorytów 
w przestrzeni kosmicznej. Służyły 
do tego celu „skrzydła" o powierz-
chni 185 m2, które rejestrowały ude-

2 rzenia meteorytów. 

Róinice 
w wynikach badań 
sond „Mariner" 5 
i „Wenus" 4 

W.K. 

Według naukowców z NASA ciśnie
nie na powierzchni planety Wenus 
jest 75 do 100 razy większe niż na 
Ziemi, a temperatura wynosi ok. 
480 °c. Dane te przekazała na Ziemię 
sonda międzyplanetarna „Mariner" 5. 
Zostały one potwierdzone przez na
ziemne radarowe urządzenia astro
nomiczne. Natomiast pomiary wy
konane przez sondę „Wenus" 4 wy
kazują ciśnienie 17-20 razy większe 
od ciśnienia na Ziemi i temperaturę 
270 °C. Przypuszcza się w związku z 
tym, że sos.da „Wenus" wyl�dowała 
na szczycie góry o wysokości 24 km 
lub przerwała nadawanie wyników 
na tej właśnie wysokości. 

W.K. 

3 

wą typu BMW (fot. 2), 2-stopniow'! 
turbinę i dopalacz. Podstawowymi 
materiałami na „gorące" części sil
nika jest Nimonic 75 i 105. Silnik 

jest przeznaczony do napędu nad
dźwiękowych myśliwców: egipskie
go HA-300 i indyjskiego HF-24. 
Opracowano również cywilną wer-

4 

sję silnika, E-300-C (fot. 3), o ciągu 
3200 kG i ciężarze ok. 740 kG. Silnik 
ten ma napędzać trzysilnikowy, 90-
-miejscowy samolot pasażerski (fot.
4) opracowywany obecnie wspólnie
przez EGAO (Egyptian General Aero
Organization) i firmę Messerschmitt.
Samolotem tym są zainteresowane
egipskie linie lotnicze, które poszu
kują następcy samolotów An-12.

W.K. 
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Nowy 

pr.zelic.znik bombowy

firmy SAAB 

Opracowany ostatnio przez szwedz
ką firmę SAAB przelicznik bombt?
wy BT9R stanowi udoskonale;1ie 
starszego przelicznika BT9, ktory 
jest stosowany przez sił)'.. powiet��n� 
Szwecji, USA, FrancJi, Da:111 i 
Szwajcarii. Dzięki zastosowanm w 
nowym przeliczniku laserowe�o dal-;
mierza odległość od celu moze byc 
dokładnie mierzona także na małych 
wysokościach lotu, co pozwala na 
precyzyjne bombardowanie z lo�u 
koszącego. W budowie urządzenia 
wykorzystano najnowsze osiągnięcia 
z dziedziny mikrominiaturyzacji. 

Istnieją dwa systemy bombardowa
nia przy użyciu przelicznika BT9R: 
• bombardowanie z widocznością
celu,
• bombardowanie z wykorzystaniem
punktu odniesienia.

Pierwszy sposób bombardowania po
lega na tym, że pilot włącza przelicz
nik w chwili, gdy bombardowany 
obiekt zostanie uchwycony przez ce
lownik. Następnie pilot wyrywa sa
molot w górę i gdy wektor prędko
ści samolotu pokryje się z balistycz
ną charakterystyką bomby, bomba 
zostaje automatycznie wyzwolona. 
W czasie lotu na cel przelicznik obli
cza w sposób ciągły kąt nachylenia 
osi samolotu, ciśnienie statyczne i 
całkowite oraz przyspieszenie. Cha
rakterystyka samolotu, charaktery
styka bomby i prędkość wiatru zo
stają przez pilota wprowadzone do 
przelicznika . wcześniej. W chwili 
włączenia przelicznika zostaje wy
słany impuls laserowy w celu po
miaru odległości od celu, po czym 
przelicznik rozpoczyna określanie 
wszystkich danych potrzebnych do 
dokładnego zrzucenia bomby. Wy
znaczony w wyniku tego wymagany 
kąt zrzucenia bomby jest porówny
wany z kątem ustawienia osi samo
lotu. W chwili gdy oba kąty zrów-
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nają się, bomba zostaje automatycz
nie wyzwolona. Przy kątach ataku 
większych od 15° dokładne bombar
dowanie może być przeprowadzone 
bez użycia lasera. W tym przypadku 
do określenia pozycji samolotu w 
stosunku do punktu wyjściowego -
punktu włączenia przelicznika -
wykorzystuje się tylko kąt osi samo
lotu i wysokość. 

Drugi system bombardowania jest 
stosowany wówczas, gdy cel jest bar
dzo -silnie broniony, co zmusza do wy
konywania ataku na bardzo małej 
wysokości i zrzucenia bomby przed 
wykryciem przez radar. Jeszcze przed 
startem na wykonanie zadania pilot 
wybiera leżący na kierunku ataku, na 
kilka kilometrów przed celem, łatwy 
do zidentyfikowania obiekt (np. 
most). Odległość między punktem 
identyfikacyjnym a celem jest zna
na i zostaje nastawiona na przelicz
niku. Pilot leci lotem koszącym i w 
chwili przelotu nad punktem iden
tyfikacyjnym włącza przelicznik. Sa
molot może lecieć w dalszym ciągu 
w kierunku celu lub też może być 
wyrwany w górę. W obu przypad
kach bomba zostaje wyrzucona we 
właściwym kierunku. Przy tym spo
sobie bombardowania pozycja samo-

Auiomatyc.zne wykrywanie wad powierzchniowych 

Wizualna ocena powierzchni stanowi 
jedną z podstawowych metod wy
krywania wad powierzchniowych. 
Metoda jest bardzo powolna i wy
maga dużego doświadczenia przy 
skutecznym sterowaniu. Ostatnio 
opracowano urządzenia z optyczno
-elektronicznymi układami śledzą
cymi. Penetracja powierzchni nastę
puje przez wierszowanie strumie
niem świetlnym i analizę odbitego 
strumienia. Kierunek wierszowania 
zależy od konfiguracji części, kształ
tu i formy badanej powierzchni. 

Obraz badanej powierzchni rzuto
wany jest przez soczewkę skupiają
cą i otwór kontrolny na układ foto
detektora. Różne przedmioty z róż
nymi typami wad wymagają różnej 
czułości. Osiąga się to przez właści
wą konstrukcję obwodów detektora, 
właściwe powiększenie, zmianę wiel
kości otworu kontrolnego i jego 
kształtu. Obwody detektora są 
tak skonstruowane, że wykrywają 
wąskie a długie pęknięcia lub szero
ki� ?la_my. Układy te działają nieza
lezme 1 mogą być niezależnie dostra
jane do charakteru wad. 

lotu jest określona przez wysokość 
�arome�ryczi:ią i odległość od punktu 
1dentyfikacyJnego. Laser nie może 
być stosowar:iy, poni�waż nalot na 
cel odbyW:� się bez widoczności celu. 
Do!dadnosc bombardowania nie jest 
tak duża jak w przypadku ataku z 
widocznością celu i pomiaru odległo
ści za pomocą laseru. 
Po �astoso:"an�u do�atko�ych urzą
dzen przellcz1:ik mo�e byc używany 
?o at�kowama cel?w naziemnych 
i powietrznych rakietami i dział
kami. 
Przelicznik umożliwia przeprowa
dzanie ataków z odległości do 10 km 
przy nachyleniu toru lotu do 60° i,,; 
zakresie prędkości lotu od 650 do 
1300 km/h. Dokładność bombardo
wan)a została przedstawiona na wy
kresie, przy czym w zaznaczonych 
obszarach dokładności znajduje się 
750/o bomb. Dokładność bombardo
wania w małym stopniu zależy od 
prędkości lotu. 
Zalety taktyczne i operacyjne no
wego urządzenia bombowego SAAB 
są następujące: 

• bardzo duża dokładność bombar
dowania nawet przy małych wyso
kościach ataku,
• nie jest ko:1ieczne śledzenie celu;
samolot musi tylko przez krótką
chwilę lecieć w kierunku celu. W
związku z tym obrona celu jest bar
dzo utrudniona,
• duża taktyczna elastyczność; pilot
może dowolnie wybierać kąt ataku,
chwilę zrzucenia bomby i prędkość
lotu,
• w zależności od rodzaju samolotu
i wymagań taktycznych można sto
sować różne kombinacje urządzeń
celowniczych.
Przelicznik BT9R został opracowa
ny z myślą o eksporcie, jednak rów
nież szwedzkie siły powietrzne wy
kazują nim duże zainteresowanie. 
Urządzenie zostało po raz pierwszy 
wypróbowane na samolocie SAAB 
32, przy czym przez cały czas prób 
stosowano laserowy pomiar odległo
ści. Wyniki prób uznano za zadowa
lające. 

W.K. 

Lepsze wyniki osiąga się przez za
stosowanie lasera jako źródła świa
tła. Aparatura badawcza kontroluje 
i analizuje w danej chwili powierz
chnię o średnicy rzędu 0,15 mm. Ru
chu wierszowania dokonuje przed
miot lub aparat optyczny. Szybkość 
działania i sprawność jest tak duża, 
że w ciągu godziny można przebadać 
w sposób automatyczny do 4000 szt., 
przy wyższym stopniu pewności od 
oceny wizualnej. Aparatura automa
tycznie selekcjonuje przedmioty na 
dobre i złe według z góry założo
nych kryteriów. A.G. 

POMOCE KONSTRUKTORSKIE „TECHNIKI LOTNICZEJ I ASTRONAUTYCZNEJ"

Pomoce inżyniera prób w locie Dokończenie z nru 3/69 --►
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MARKS A. 523.3: 629.19(73) 

The Apollo 8 flight 

In this paper the Satur_n 5 rocket and the spacecraft Apollo
8 are descnbed, the basie data of the Moon are reminded and 
the Apollo 8 flight is presented. Some problems of space 
f!ights are also explained and some errors in newspapers in 
regard to Apollo 8 flight are correctect. 

533.6.011. 72: 533.6.015.3 

ŁUCZYWEK E., TARNOGRODZKI A. 

Shape of the bow shock wave in straight - line acce
lerated flight 
Part Il: Variable acceleration 

In part I of this paper the influence of flight altitude air
craft acceleration and flight Mach Number on the bow �hock 
wave position and shape in flight with constant acceleration 
was discussed. In part II the shape of the bow shock wave 
in a flight with variable acceleration is considered and more 
detailed the phenomenon of intensive sonie boom is pre
sentec!. 

SZCZECIŃSKI S., WIŚNIEWSKI S. 621.515: 62-253.58 

The influence of blade tip clearanccs of axial com
pressor on its performances 

This article concerns the problem of selecting the blade tip 
clearances of axial flow compressors and assessing their 
influence on compressor performances. This problem is very 
illlsportant from designer and user point of view. The article 
is a part of the more detailed study regarding the determina
tion of the blade tip clearances of aircraft engine compres
sors and turbines under various flight conditions and engine 
speeds and the assessment of the influence of theese clearan
ces on engine behavio·ur, performances and life time. 

I 

ŻEBROWSKI M. 533.6.013.8: 629.13.05 

Instrument flight in turbulent atmosphere 

A flight in intensive turbulent atmosphere is dangerous as 
a result of unprope.r pilot responses caused by board instru
ment indications. In this paper the results of the investiga
tions of problems of a flight in turbulent atmos.phere recei
ved by the use of aircraft and flight simulators are given, the 
reasons of unproper pilot responses during a instrument 
flight in turbulent atmosphere are explained and the princi
ples of the proper longitudinal control of aircraft during 
such flight are pr�sented. 

KWIATKOWSKIM. 678.-405.8 :629.13.002 

Honeycomb core forming by bending for· curved sar.d-
vich structure 

' ' 

Honeycomb core bending at extended stage is one of three 
practical forming methods. The theme is analyzed in succes
sive stage: deformation of free honeycomb core, st_ructural 
deformation, winding honeycomb core around cyhndrical sur
face and around spherical one. At the end 1t attempted to 
determine allowed structural deformation of honeycomb core. 



Co piszą. inni ... 

I Ogólnopolskie Sympozjum na temat „Naukowe pro
blemy maszyn matematycznych" 

zorganizowane przez Warszawski Oddział Polskiego Towarzy
stwa Elektrotechniki Teoretycznej i Stosowanej odbyło się 
w październiku 1968 r. 
Sympozjum można ocenić jako ważne wydarzenie dla pracu
jących nad problematyką maszyn matematycznych. Wygło
szono ponad 60 referatów·i komunikatów o dorobku polskiej 
nauki w dziedzinie automatyzacji przetwarzania danych. Re
feraty zgłoszone na Sympozjum stanowiły przegląd naukowo
-badawczego dorobku pracowników takich placówek, jak In
stytut Maszyn Matematycznych, WAT, Instytut Matematyczny 
PAN, Centrum Obliczeniowe PAN, Instytut Automatyki PAN, 
Politechnika Łódzka, Uniwersytet Warszawski oraz kilka 
ośrodków resortowych. 
O problematyce Sympozjum, którą można podzielić na kilka 
grup, piszą „Maszyny Matematyczne" podając jednocześnie 
wykaz referatów wygłoszonych na Sym;pozjum, a zarazem 
informują, że wszystkie referaty mają być wydane przez 
Wydawnictwa Naukowo-Techniczne. Maszyny Matematyczne, 
nr 12 z 19GB r. 

Czystość powietrza atmosferycznego 

stanowi jeden z węzłowych problemów stojących przed nauką, 
techniką medyczną i zainteresowanymi władzami we wszyst
kich uprzemysłowionych krajach na świecie. Na podstawie 
danych Departamentu Sanitarno-Epidemiologicznego Minister
stwa Zdrowia i Opieki Społecznej w świetle strat ekonomicL
nych i szkodliwego wpływu na zdrowie ludzkie, w artykule 
omówiono stan zanieczyszczeń powietrza atmosferycznego 
w Polsce. Ochrona Powietrza, nr 4 z 1968 r. 

Układ SI w Polsce 

W artykule na tle źródłowych . tekstów określających układ 
SI omówiono zasady nowelizacji polskich aktów prawnych 
o legalnych jednostkach miar oraz wskazano ogólną linię po
stępowania przy wprowadzaniu układu SI do praktyki. Układ 
ten, którego pełna nazwa brzmi Międzynarodowy Układ Jed
nostek Miar SI, jest pierwszym w historii miar układem jed
nostek przyjętym przez najwyższą instancję międzynarodową 
w tym zakresie - Generalną Konferencję Miar, organ Kon
wencji Metrycznej. Artykuł zaznajamia z postanowieniami 
modyfikującymi lub interpretującymi uchwalę 12. XI Gene
ralnej Konferencji Miar z 1960 r. określającą układ SI, podaje 
R przyjętych jednostek, które powinny być użyte jako podsta
wowe do tworzenia praktycznego układu miar dla stosunków 
międzynarodowych oraz inne postanowienia i określenia, któ
re wyjaśniają wiele wątpliwości. 
W Polsce akty prawne regulujące zagadnienie legalnych jed
nostek miar dopuszczają do przejściowego stosowania licznych 
jednostek nie SI, dotychczas będących w użyciu, wskazując 
.jednocześnie na konieczność stopniowego rugowania z użycia 
jednostek nie SI i zastępowania ich odpowiednimi jednostka
mi SI, według uzgodnionego międzynarodowego programu. 
Pomiary, Automatyka, K:ontrola, nr 1 z 19G9. 

Bhp w kontroli NIK 

Istotnym miernikiem oceny sytuacji w dziedzinie bhp je5l 
wypadkowość \Przy pracy. Zagadnieniem tym i ustaleniem 
przyczyn jeszcze niedostatecznego stanu warunków pracy za
łóg zajmowała się ostatnio Najwyższa Izba Kontroli, która 
przeprowadziła kontrolę w 128 zakładach pracy. 
W artykule,_ który omawia wyniki tej kontroli przytoczono 
dane ilustrujące wypadkowość w liczbach, przeprowadzono 
porównanie wypadkowości w Polsce z innymi krajami, wska
zano na fakt zaniżania liczby wypadków i zaniedbania w do
kumentacji oraz omówiono przyczyny powodujące wypadki 
przy pracy, będące niejednokrotnie następstwem lekceważe
nia przepisów bhp. Omówiono też działalność przemysłowej 
służby zdrowia, która swe zadania w zakresie bhp niejedno-

- krotnie wykonywała niewłaściwie. W wielu zakładach stwier
dzono niedomagania związane ze stanem sanitarno-higjenicz
nym i warunkami socjalno-bytowymi, a także złą jakość 
odzieży ochronnej. W artykule podano wnioski z przeprowa
dzonej kontroli i wskazano środki zmierzające do poprawy
stanu bhp w zakładach pracy. Ochrona .Pracy, nr 1 z 19G9,

Projektowanie obrabiarek zespołowych ogólnego
przeznaczenia

jest artykułem dyskusyjnym, w którym poruszono podstawo
we problemy występujące przy projektowaniu. Podano pro
pozycje kierunków badań naukowo-doświadczalnych i teore
tycznych niezbędnych do ułatwienia projektowania obrabia
rek zespołowych ogólnego przeznaczenia. Podstawę rozważa11 
stanowią wyniki badań zadań obróbki skrawaniem części ma
szyn i możliwości ,óbróbkowych współczesnych maszyn oraz 
technologii maszyn. Na podstawie przeprowadzanych już prac 
przedstawiono pierwsze wnioski, przydatne do projektowania. 
W artykule podane są podstawowe definicje i określenia nie
zbędne do prowadzenia badań, a ponadto omówiono 10 pod
stawowych problemów występujących w projektowaniu. Na 
zakończenie przedstawiono wnioski, jakie wynikają z prze
prowadzonych badań. Przegląd Mechaniczny nr 1 z 1969. 
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Z działalności Sekcji Lotniczej SIMP 

1. z inicjatywy Zarządu Sekc_ji Lotniczej 
SIMP w dniu 18 lutego br. miało m:eJsce 
spotkanie przedstawicieli Zarz�d_u 1 Ko
legium Redakcyjnego . ,,Techniki Lotm� 
czej i AstronautyczneJ" _ z  czytelmkam1 
tego czasopisma. Spotkani� odbyło się w 
celu omówienia spraw związanych z pro
filem i tematyką organu naszej Sekcji, 
z potrzebami oś_rod�ów lotn_ic�ych oraz 
z zainteresowaniami czytelnikow. 
w spotkaniu wzięły_ udział _22 osob;I' z 
dziesięciu przedsię_b10rstw, mstytucJ 1 1 
ośrodków lotniczych kraju. 
Referat informacyjny wygłosił redaktor 
naczelny TLiA kol. St. Sulikowski, po 
czym nastąpiła ożywiona d:yskus�a. Z dy
skusji można wyprowad7'" wn10ski, ze 
czasopismo 1powinno: 
- służyć rozwojoi.ri myśli lotnicz_ej i po
ruszać sprawy problemowe polskiego lot
nictwa, 
- zapewniać dopływ artykułów specjali
stycznych na inżynierskim poziomie, 
- omawiać zagadnienia ekonomiczne 
związane z produkcją, eksploatacją oraz 
transportem lotnicz:ym, . . . - z uwagi na wspolpracę SekcJi Lotni
czych SIMP i SITK - zamieszczać arty
kuły poświęcone budowie i eksploatacji 
lotnisk oraz problemom sportu lotniczego 
- ukazywać się okresowo w postaci ze
szytów specjalnych. 

Notatki ze świata 

-y Zacieśnia się współpraca między uczo
nym,i Związku Radzieckiego, Francji i 
Indii w dziedzinie prognostyki pogody. 
Prowadzone są mianowicie wspólne son
daże atmosferyczne w Arktyce oraz w 
ośrodku Thumba w Indiach, leżącym na 
tzw. równiku magnetycznym Ziemi. 

-y W końcu ub.r. wystrzelono w Związku 
Radzieckim kolejnego satelitę telekomu
nikacyjnego „Mołnia 1". Sputnik ten ma 
na celu za.pewnienie eksploatacji syste
mu dalekosiężnej telefoniczno-telegraficz
nej łączności radiowej, a także przekazy
wanie programów centralnej telewizji 
ZSRR do punktów sieci „Orbita", rozmie
szczonych w okręgach dalekiej północy, 
Syberii, Dalekiego Wschodu i Azji środ
kowej. 

-y Przewiduje się podpisanie w niedługim 
czasie umowy lotniczej pomiędzy USA 
i Jugosławią. Na podstawie specjalnego 
zezwolenia rządu Jugosławii do Belgra
du latają już samoloty PAA. 
-y 23 października 1923 r. wystartował do 
Bratysławy pierwszy samolot komunika
cyjny Czechosłowackich Linii Lotniczych. 
Obecnie towarzystwo to obchodzi j ubi
leusz 45-lecia działalności. Samoloty CSA 
kursują regularnie do 65 miast na czte
rech kontynentach świata, przewożą rocz
nie ponad milion pasażerów i pokonują 
trasę ponad 100 tys. km. Jednak istnieje 
konieczność wymiany ¼ parku lotnicze
go CSA, co wymagać będzie ponad 2,5 
miliarda koron. Czechosłowackie Linie 
Lotnicze dysponują kwotą półtora mi
liarda, resztę sfinansuje rząd. 
Czechosłowacja zakupi samoloty pasa
żerskit' dalekiego zasięgu - .,IŁ-62". Sa
moloty te będą latać do Kanady i Sta
nów Zjednoczonych. Uruchomienie linii 
przez Atlantyk planowane jest jako 
wspólne przedsięwzięcie CSA i PLL 
,,Lot". 

-y Brytyjski przemysł lotniczy i astronau
tyczny zatrudnia ćwierć miliona pracow
ników .. W proporcji do liczby ludności 
przemysł_tel!- jest dwukrotnie większy niż 
amerykansk1. O potędze przemysłu może 
świadczyć wartość dziennej produkcji sil
ników, wynosząca milion funtów szter
lingów. 

-Y_ Prof. Makowski, dziekan wydziału lot
niczego Uniwersytetu w Surry (Anglia) 
i jednocześnie największy autorytet na 
terenie Wysp Brytyjskich w dziedzinie 
architektury przestrzennej będzie prze
wodniczył jury, które oceni projekt bu
dowy olbrzymiego hangaru dla linii lot
niczych BOAC na lotnisku Heathrow w 
Londynie. Hangar ten pomieści dwa 350-
-osobowe odrzutowce Boeing-747. Jego 
dach o wadze 2300 ton oparty na 8 stalo
wych kolumnach (konstrukcji prof. Ma
kowskiego) będzie ruchomy i przystoso
wany do ew. powiększenia hangaru. 
Koszt budowy wynosi 4 miliony funtów. 

2. Ostatnio - z inicjatywy Sekcji Chłod
niczej - odbyło się spotkanie przewodm
czących 22 sekcji naukowo-techrncznych 
Zarządu Głównego _SI_MP z wiceprezesem 
1ml. Zbierskim poswięcone sprawie zak
tywizowania działalności Sekcji, jako 
ogniwa Zarządu Główneg_o Stowarzysze
nia w sprawach techniczno-gospodar
czych dużej wag;. Ponadt<;> na zebraniu 
poruszono zagadnienia związane z po
dwójnym aparatem simpowsk1m: �dm1-
nistracyjnym i naukowym oraz omow10-
no trudności związane z wydawrnctwem 
materiałów konferencyjnych. W wynil<u 
obrad powołano Komisję roboczą dla 
opracowania wniosków na Walny Zjazd 
Delegatów SIMP. W skład Komisji wszedł 
przewodniczący naszej sekcji kol. T. 
Kostia. 
3. Przewodniczący Zarządu Sekcji Lotni
czej przeprowadził rozmowę na temat 
działalności Sekcji z gen. Modrzewskim 
wiceprzewodniczącym Zarządu Główne
go SIMP przy udziale z-cy sekretarza 
generalnego. Odbyła się również rozmo
wa z sekretarzem generalnym SIMP. 
Przewidziane jest także spotkanie z dy
rektorem Zjednoczenia Przemysłu Lotni
czego. 
4. Zarząd Kola SIMP przy Szybowcowym 
Zakładzie Doświadczalnym w Bielsku Bia
łej wystąpił do Oddziału Stowarzyszenia 

-y Na londyńskim lotnisku Heathrow roz
poczęto w ubiegłym roku budowę stano
wisk dla samolotów Boeing-747. Budowa 
stanowisk mających kształt litery „T", 
o długości ramion ok. 300 m, kosztować 
będzie 1,8 mln funtów szt. Po obu stro
nach płyty zainstalowane zostaną rucho
me chodniki dla pasażerów, stanowiące 
bezpośrednie połączenie z budynkiem 
dworca. 

-y W Kałudze nad Oką otwarto Muzeum 
Ciołkowskiego. Znajduje się ono w drew
nianym domku, w którym Ciołkowski 
mieszkał i pracował. Konstanty Ciołkow
ski zmarł w 1945 r. Na początku naszego 
wieku opracował on teorię lotów kos
micznych i uznawany jest za prekursora. 
Ciołkowski był polskiego pochodzenia. 
Jego ojciec znalazł się w głębi Rosji, jako 
zesłaniec polityczny. 
-y Zachodnioniemieckie przedsiębiorstwa 
produkcji sprzętu lotniczego i astronau
tycznego Bolkow i Messerschmitt połą
czyły się w jedno przedsiębiorstwo. Po
łączone zakłady zatrudniają ogółem 12,5 
tys. pracowników, siedzibą dyrekcji jest 
Monachium; funkcje dyrektora naczelne
go pełni inż. Ludwig Bolkow, przewodni
czącym rady nadzorczej - jest były kon
struktor hitlerowskich myśliwców Willy 
Messerschmitt. 
-y W 1967 r. towarzystwa lotnicze 116 
państw członlrnwskich ICAO (poza ZSRR 
i Chinami) uzyskały wpływy w wysokości 
około 12,5 mld dolarów, co stanowi około 
10% wartości światowej produkcji prze
mysłowej. średnie wpływy towarzystw 
lotniczych w latach 1957-1967 wzrastały 
rocznie o 10,5%, a w latach 1962-1967 
o 14%. 
W ciągu dziesięciolecia suma sprzedanych 
tonokilometrów wzrosła czterokrotnie. 
Taryfy pasażersl<ie w tymże okresie obni
żyły się średnio o 7,5% (z 3,82 centa na 3,53 
centa za pasażerokilometr). Obniżka ta 
dotyczy w zasadzie jedynie przewozów 
międzynarodowych, gdzie obniżka osiąg
nęła około 20%. Taryfy krajowe nie ule
gły zmianom. średnia stopa zysku przed
siębiorstw przewozów lotniczych wyno
si obecnie 8,5%, gdy przed dziesięciu laty 
notowano straty w wysokości 1,2%. 
-y Jak podają statystyki IATA, 103 towa
rzystwa członkowskie wykonały w 1967 r. 
91 % wszystkich rozkładowych przewozów 
światowych. Lotnicze przewozy pasażer
skie wyniosły 188 milionów osób. 
Personel wszystkich towarzystw, zrzeszo
nych w IAT A, wynosił 628 tys. osób (w 
tym personel latający - 55 tys.). Flota 
powietrzna tych towarzystw liczyła na 
koniec 19&7 r. - 3725 samolotów, w tym: 
odrzutowych 2000 (Boeingów 707 i 727 -
900 szt.) i tłokowych - 1000. 
Największe przewozy w IATA osiągnęły: 
„United Airlines", dysponujące flotą 
składającą się z 400 -samolotów i persone
lem liczącym 46 tys, osób (24 min pasa-
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z wnioskiem o przyznanie nagrody Za
rząd u Głównego SIMP inż. Wł. Okarmu
sowi za wybitne osiągnięcia w dzieazinie 
techniki w 1968 r. Inz. Okarmus prowa
dzi w SZD zespół konstrukcyjny rod_ziny 
szybowcow „Foka" i ostatn10 wyrożmt 
się opracowaniem typu „Foka" 5. Szybo
wiec ten - na ostatnim Kongresie OSTl v 
w Lesznie - międzynarodowe jury -
uznało za najlepszy w klasie standard. 
W 1968 r. rozpoczęto produkcję seryjną 
„Foki" 5 i ponad 100 szt. tych szybowców 
eksportowano za granicę. 
5. Zarząd Oddziału Sekcji Lotniczej SIMP 
w Poznaniu planuje zorganizowanie im
prezy jubileuszowej pod hasłem: ,,50-lecie 
lotnictwa sportowego w Polsce". Impre
za ta oprócz znaczenia historycznego i 
propagandowego da pole do zbliżenia te
renowych działaczy lotniczych SIMP 
i SITK. 
G. Zarządy Sekcji Lotniczej SIMP i Sekcji 
Głównej Komunikacji Lotniczej SITK po
stanowiły powołać wspólny zespól robo
czy w celu opracowania lotniczej wkład
ki branżowej do Terminarza Technika 
NOT na 1970 r. 
7. Członek Zarządu Sekcji, korespondent 
naszego czasopisma, kol. St. Orczykow
ski jest czynnym działaczem w Klubie 
Miłośników Lotnictwa „Awiata" w Miel
cu, gdzie prowadzi pracę dydaktyczną z 
młodzieżą. 

żerów), .,Estern Airlines" (19,5 mln pa
sażerów) i „American Airlines" (które 
przewiozły 16 mln _pasażerów). 

-y Amerykański Ośrodek Lotów Kosmicz
nych w Huntsville w stanie Alabama zaj
muje 720 ha; zbudowano tu 147 budynków 
i 98 stanowisk badawczych. Największe 
jest stanowisko do badania pierwszego 
członu rakiet Saturn V. Pięć silników wy
twarza tu siłę ciągu 3 mln kG. Wysokość 
stanowiska wynosi 108 m. Jak wiadomo 
rakiety te wyniosą pojazd kosmiczny 
.,Apollo" na Księżyc. 
W 1965 r. Ośrodek zatruaniał 18 tys. osób, 
a budżet wynosił 1,7 biliona dolarów. 
Obecnie pracuje tam 13 600 osób, zaś bu
dżet zmalał do 1,25 biliona dolarów. 
-y Właściciele samolotów prywatnych 
protestują przeciwko decyzji nowojor
skich władz lotnictwa cywilnego w spra
wie podwyższenia o 400 procent opłat za 
lądowanie w trzech portach Nowego 
Jorku: Kennedy, La Guardia i Newark. 
Obecnie opłata ta ma wynosić co naj
mniej 25 dolarów. Podwyżka ma na celu 
wyrugowanie małych samolotów z wiel
kich lotnisk komunikacyjnych Nowego 
Jorku. Zarezerwowane ma być dla nich 
jedynie lotnisko Teterboro. 
,.- Zorganizowani na Zachodzie polscy 
lotnicy, którzy uczestniczyli w drugiej 
wojnie światowej odbywają co dwa lata 
branżowe zjazdy, tzw. konwencje. Spot
kania te służą do podtrzymania więzi 
koleżeńskiej oraz dla celów propagancio
wych. 
Konwencja taka odbywała się na jesieni 
ub. roku w Filadelfii i zgromadziła po
nad 150 delegatów terenowych „skrzy
deł" ze Stanów Zjednoczonych, Kanady 
i W. Brytanii. W ostatnim zjeździe wziął 
udział jeden z pierwszych konstrukto
rów samolotów - Czesław Zbierański. 
-y. Zespół amerykańskich kosmonautów 
poniósł dotychczas następujące str a ty: 
- Theodore C. Freeman zginął w wieku
34 lat - w czasie lotu ćwiczebnego samo
lotu w październiku 1964 r. 
- Charles A. Bassett 35-letni i Eliot M. 
See w wieku 39 lat - zginęli w czasie
lotu ćwiczebnego samolotu v; l11tvm 
1966 r. 
- Robert B. Chaffee 32-letni, Virgil I.
Grissom 41-letni i Edward H. White 37-
-letni . zginęli p_odczas prób naziemnych, 
w pozarze kabiny „Apollo" w styczniu 
1967 r. 
- Edward G. Givens zginął w wieku
37 lat w katastrofie samochodowej w 
czerwcu 1967 r. 
- Clifton C. Williams - w wieku 35 lat -
zginął w czasie lotu ćwiczebnego samo
lotu w październiku 1967 r.
- Robert Lawrance, murzyn z ekipy 
amerykańskich kosmonautów wojsko
wych, zginął w czasie lotu ćwiczebnego 
samolotu w grudniu 1967 r. w wieku 
32 lat. 
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