


z dz;c1.l:llności Sekcji Lofn;cz<>.i Sf Pr!P 

Przewodniczący Zarządu Głównego SIMP 
inż. s. Zbierski l sekretarz gene~alny 
SIMP Inż. R. Gdulcwskl skierowah do 
wielu osobistości, od których decyzji w
leżą sprawy lotnicze w P_olsce, ja_k rów
nic;,. zainteresowanych dz1alalnośc1ą_ sim: 
powskll - pismo w sprawie rea l1zaej1 
1,unktu 13 uchwały ,valncgo Zjazdu De
legatów S IMP. Treść pisma przytac7.;imy 
poniżej. 

zgodnie z postanowieniami uchwal Wal
;.;ego Zjazdu D elegatów Stowarzyszenia 
Inżynierów l Techników J\lechanlkow Pol
skic t1 (pkt. 13) ZOl)OWiązującymi do poci
jęci:;, działania w sprawie ustalenia pro
gramu rozwoju lotnictwa w PRL, spccja: 
lisci branży lotniczej zrzeszeni w Sekc)1 
Lotniczej szerokim frontem włączyli się 
<Io prac nad przygotowtiniem p lanu _rlę
c:iolelniego krajowego prze!'llyslu l<?tmcze
go i wdr::izaniem zadan okreslonych 
llCll\Vlllami n Plenum KC PZPR. 

Przeprowadzili oni w tym zakresi e wni
kliwą analizę, opartą o szeroką akcję 
współdziałania kół zakładowych SJMP z 
zespolnmi orracowują_cyml plan. oraz wie
le narad 1 dysk,1SJ1 zorgamzowanych 
przez zarz,Jd Sekcji Lotniczej. 

W wyniku omówionej akcji Zarząd Sek
cji LotniczcJ opracował notalk<; zaw iern
jąc,1 zasad111cze uwagi związane z opra
cowywaniem pięcloletuicgo pl::inu krajo
wego przemysłu lotniczego, pragnąc prze
knznć w ten sposób wynik i swych prac 
do wyko1·zystania przy optymalnym 
ksztaltowaniu tego planu. 

Przenstnwlając do wykot·zystania oma
wian;i wyżej notntk<:, prngnicmy z du,.ym 
zadowoleniem poinformować o wzmożo
nej nktywności i ofiarnym dzial::iniu sze
rnkicll rzesz SIM P-ców przepojonych 1-(l<:
bok,l troską o nale:l.ytą rcaliza<'ję uchwnt 
li Plenum KC PZPR". 

zarząd Sekcji Lotniczej (nieznleżn1c od 
akcji prowadzonej centralnie p1·zez :t.a
rz,1d Główny SJMP) przesiał do zarządów 
ocld7ialów i kół znkladowych nnszej 
Sekcji tezy do dyskusji przed Vl Kon
gresem Techników Polskich, obejmujące 
zngndnienia lolnlcze. Tezy takle z::imie
szczone są w broszur.ich Sekcji Vl (Bu
dow-1 i ekspl oatacja mnszyn, :lpar:nury 
i urządze11) i Sekcji Xn (Transport i ko
munikacja). 

Znrząd Sekcji Lotniczej zalecił powolonie 
specjalnych komisji oraz zwołanie zet>rań 
w celu opracowania. przedyskuto\-vania 
i uchwalenia tez dla lotniclwa w treści 
i formie odpowiaclających wnzności tej 
dziedziny d l a polski ego życia gospodar
czel(o, eksponu itp. 

Z akor'iczona zost::ila akcja Zarządu Sek
cji Lotniczej SlMP. zmler u,j,1<'a do usta
Jcni::i potrzeb przedsiębiorstw i instytucji 
lotniczych w 7akresic szkolenia kadry 
technicznej. 

A nk ieia obejmuje potrzeby Ilościowe no 
roku 1975 oraz do roku 1985 w specjalno
śclnch: konstrukcji. technologi, i bnda
nitH.'h ornz kierunknch: plato,vCó\v. silni-

KOMUNIKAT 

ków, osprz,::cie 
czy: 

innych. Ankieta doty-

• 
• 

studiów i n?ynierskich lotniczych. 

studi um podyp\omow~go lotniczego 
dla Inżynierów nlelotmczych ornz 

• kszinlcenin srcdnicgo personelu, lot
niczego w zokresic stopnia teehmka. 

Wyniki '1kcji przedstaw_ione zostnr~ą Ko
mitetowi Nauki i Tcchmkl oraz zmntere
S0\van ym resort.om l ,vlHdzorn. 

żarzą<I Kola S IMP przy Lotniczyc11_ za
kladact1 Hemontowych nr I w LodzL za
proponował wspólp1·t1c<: z naszą SckcJ,1. 

Witając z radością t<: deklnracJ<: Zarząd 
Sekcji Lotniczej przyjął propozycję kole
gów z LZR. aby kontakty obu z::irząd?W 
r ozpoczc;l y si<: od wymiany 1nformaej1 l 
materiałów szkoleniowych. 

1<omisja K oordynacji prac s~k.cjl n_auko
wo-tect1nicznych S IMY zwroctla St<: cło 
naszego Zarządu z prośbą o zgłoszenie 
kandyclalur y kolegi, _ktory mógłby, współ
pracować w Komrsj1 zarządu Clowncgo 
NOT. kwalifikującej tlumnczy obcoję
zycznych tekstów technicznych. 

Zarząd Sekcji Lotniczej (w porozumien1t1 
z zainteresowanym) zgłosił kanciydanrrę 
czl onk.1 Zarządu mgra jnż. Zdzisl::iwa_ Wi
ncckicgo, pracownika Branzo\',:cgo Osrod
ka lnCormacjl Naukowo-·rechnicznej i 
Ekonomicznej w I nslytucic Lotnictw::i. 

Kol. Wineckl posl::ida znajomość języka 
francuskiego, niemieckiego i rosyjskiego. 

W zwiqzku z osiągni,::ciem wieku emery
talnego odszedł ze su,no,viska k1e:ro,vn1ka 
Działu Technicznego Zarządu Głównego 
Sll\'lP kol. Homan Zawiślnnski. 

P:imic;tamy, lic kol. Z::iwiśl nr\ski .- wspól
nie z kol. Gdulcwskim - w d111u 3 czer
wca 1966 r . pomógł oclrodz1c się dzi::ilałno
ści Sckcjl Lotniczej SIMP i potem przez 
wiel e Lal swym życzliwym stosunkiem do 
Zarządu pozwolił przezwycięzyc niejedną 
trudność formalną lub organizacyjną. 

Zarz,1d Sek cji Lotniczej 7łożyl kol. Zll
wiślanskiemu podzi<;kowanie za doskona
lą wspołprac<: i w Imieniu lotników 1.y
czyl l\l u serdecznie długich lat zdroww 
i pomyślności. 

\\~ zwi~\zku z zapytnniami skiero,vanyn1i 
przez oddz1a ly sekcji Lotniczej do na
,zego :t.arz4du w sprawie warunków przy
należności do Sll\-lP członków rnnych sto
warzysze11 - podajemy do wi::idomosci 
treśc uchwały P rezydium ZG Sll\lP zdni::i 
5 st ycznia bieżącego roku. 

Członkowie stowarzyszeń naukowo-tech
nicznyc11 zrzeszonych w NOT mogą n::ile
?.eć do SIMP jako czł.onkowlc nadzwy
czajni p lacqc miesięczną składkę czlon
kowsk,1 w wysokości I zł. 

Powyższą uchwal<; postanowiono ogłosić 
w Biuletynie infonnc1cyjnym !'\ ! MP. 

Wobec zbyt małego zainteresowania C zytelników K onkursem 
pod hasłem 

TEC HNIKA LO TNICZA 
W DWUDZIESTOPIĘCIOLECIU PRL 

ogłoszonym na lamach naszego c zasopisma w numerze lipco
wym i 1969 r., informujemy, że K onku rs został rozwiązany: 

Przykro nam, że starania Zespołu Redakcyjnego mające na celu 
uzyskaniP cennego materiału do publikacji nie znala zły właści
wego zrozumienia wśród Czytelników. 

K omitet Redakcyjny 

W IIIUIMERZE lll.4ST~Plll\'M 

w artykule Mewdy boclrui wpływu 1>r=y
splesze1i ,w oryrrni=m c:lowlekn dr z. Je
then podoje ogólną charakterystyk,:: wpły
wu przvspieszcn na organizm człowieka 
i klnsylikację przyspreszcn w zaleznoścl 
od kierunku ich działania, oma\,·in stoso
w,1ne do b:ldar, tolcrnncji przyspleszen 
svmulatory przyspieszcr"1. tj. wirówki, sa
n'ie rakietowe i katapully. charakteryzu
je progrnmy 1>~1da11 przyspieszeil na wi
rowkach, zwr:lC[ljąc uwag,:: n::i trudności 
porównywania wyników uzyskanych prz) 
stosowaniu róznych programow oraz mo
,.11 w ość zostąplcnia kosztownych ba<lar\ 
na wirówkach prze?. próby czynnościowe. 
wnżny problem eksph>a1acyjnego prze
\\"icty" ·ania czasu nieza\vodncj pracy ze• 
:;połów wirnikowych lotnic,;ych silnlkó" 
turbinowych na podstawie bieżących po
ml::irów minimalnego luzu w1erzcholko
wego łopatek wirnikowych omawia d: 
S. Szczeci11sk1 w anykule IITotłlwośc, 
oceny trroolo.~rł lotnlc=y,·11 sUn!ków tur
!Jlnowyc/1. 
w anvkule Pewne problemy pllototcanln 
Sm1ylowc6w mgr in,;. R. W itkowski oma
,vin \.\' ł...1ści\v0Sci v_,·ykorlY'N~n,ia obrotu na 
śmigłowcach jcdnow1rnikowych I dwu
wirnikowych współosiowych, podkreśla
J;ic U\IClY tych ost::itnich, przedstawia 
metod<: zwic;kszćnia zasięgu lotu śmiglo
wc::i dwusilnikowego k1Hego1·1i 8 z jed
nym s1ln1kiem nie l)racujqcym. podaje 
wyniki przeprowadzonych w instytucie 
Lotnictwo bactn11 wpl>•wu 1,1dunków pod• 
,,·icszonych no vdascl\,•ośc1 pilotazo,ve 
śn11~ł0\\'CO i oma,,·ia trudności zwią7.ant! 
z eksploatacją śmigłowców na śniegu. 
W ::irtyku łe /'r : .11s=l!1 ro=wój lotnlc=,11cl1 
pr=cwo:ów ciatekiego :rrsięgu mgr o. Ku
ja\\·ska zwrac;, uwagę, ze ud7.ial przewo-
1.ow dalekiego zas,.::gu w ogólnej masie 
przewozów pasazersk ich stale wzrnsta 
I w 197~ r. <>k. 730/o oferowanych pasaże
rokilometrów przypaclnie na linie dale
kiego zasięgu, a w roku 19!11.1 ok. TJ''/,. 
llówniez w strukturze eksploatowanego 
sprzętu nastąpią poważne zmiany: 55', 
w l!Ji5 r. 1 83'/, w 1990 r. przewozów dalE'
klel'(o z.asięgu będzie wykonywanych 
pr,;ez autobusy powietrzne i samoloty 
noctctzwlękowe, ::i w latach osiemdzie
siątych mozna się spodzie\\ać wprowa
dzenia cło eksploatacji samolotow hiper
sonicznych. Pi ;,:ewidywane zmiany powin
ny skłonić Polskę do jak najszybszego 
uruchomienia hnii dalekiego zasięgu 
~dyż uruch omienie Jej w po7niejszych la
to eh będzie wymag<1ć ~.ak u plenia z11acc1-
nie kos;t,towniejszego sprzę t u. 

UW.\ G , \ Pll E:-IUMER.\TOHZY 
CZ.~SOPIS i\1 WCT NOT 

Zakład Kolportnżu \\'ydawniclw Cza
-,op,sm Tech111cznych 1'OT począwszy 
Od 1971 roku wprowadza do sposobow 
prenun1cro,va nia cznsopisnl technicz
nych poważne udogoclnlenle. które: 
• odc1ązy prenumer::itorow 
• uspraw111 pracę kolportażu, 
• spowoduje oszcz<;dności finansowe. 
l:l~dzie to tzw. r>r errunre r :na ciągła, o
b o wiazuj:1ca zakład~ prac) . biblio1ek1. 
org.aniz.:acje itp. 
I nsl yl u cja, która za mów i czosoplsma 
techniczne \\"CT NOT na 1971 r . 
1 wpłaci naleznośc za ten okres, nie 
Jest obowią7a11a w l:llach następnych 
(1972, l97~, 1974 itd.) nadsyloć co roku 
11owych zamówie11. ponlcwai' prcnu
mera ta cią!!la wazn:l jest na C7..as nic
o~ran,czony. Dla utrzymonia ~bona
mentu wystarczy w latach następnych 
\VpłocaC w prZC\Vidzlonym terminie od 
I lipca do 20 listopada rrależnosc za 
11renumerat<: na rok następny. 
~an1ówicnia 11.a prcnu n1eratq ciągł:-\ na 
rok 1971 prosimy nadsy łać w okresie 
o d l.VII . do 20.X I . br. <IO Zakładu K ol
Jl0r taiu \VC T OT, \\la r sz:.t \\ta, uf. l\t a
zowiecka 12, nr konta t-9• 12lG97 wno ... 
sząc jednocześnie 11ależno,ć za Jeden 
r ok . 
w przypadku jakichkolwiek zmian 
(lyLlllów. rezygnacji z prenumeraty 
i tp.) p1·osimy o n::itychmiastowe po
wiadomienie o nich Zakładu Kolpor
tażu WCT NOT. 
Zaznacza1uy, że 1>renun1erata cii'.\gła 
nie dotyczy prc11un1cr ator6,v incl y wi
dualnych. którzy w dalszym ciągu za
mawioją czasopisma WCT NOT w u
rzędach pocztowych do każdego IO 
miesiąca popr:i:edzającego ok res pre
numcr::i ty - roczny. półroczny, kwar
lnlny. 
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Dr inż. ANDR ZEJ MARKS 

WYPRAWA 
,,APOLLO'' 13 

Plan wyprawy 

Start wypra\\"Y nastąpił 11 kwietnia o godzinie 20 minut 
13 czasu warszawskiego. Załoga statku „Apollo" skła
dała się z Jamesa L ovella, Freda Haise (mieli oni wy
lądować na Księżycu) i Johna Swige1·ta. Dodać należy, 
że Lovell brał już udział w trzech lotach kosmicznych, 
w tym w wyprawie „Apollo" 8 - w sąsiedztwo Księży
ca - a Swigert zastąpił w ostatniej chwili zagrożonego 
chorobą Thomasa Mattingly (który później rzeczywiście 
zachorował) . 

Lot po orbicie Księżyca statku „Apollo"-LM miał się 
rnzpocząć 15 kwietnia o godzinie 1 minut 37, lądowanie 
lądo,vnika LM rn kwietnia o godzinie 3 minut 55 w re
jonie krateru Fra Mauro (nadzwyczaj ciekawego pod 
względem selenologicznym), pierwsze wyjście astronau
tów na powierzchnię Księżyca miało trwać od godziny 
8 minut 13 do 12 minut 13, drugie 17 lcwietnia od go
dziny 3 minut 58 do 7 minut 58, start z Księżyca kabi
ny lądownika LM w tym samym dniu o godzinie 13 mi- · 
nut 22, odlot statku „Apollo" ku Ziemi o godzinie 19 
minut 41 i wreszcie wodowanie kabiny macierzystej 
„Apollo" na Oceanie Spokojnym 21 kwietnia o godzinie 
21 minut 16. 

Dodać należy. że podobnie jak w przypadku wyprawy 
.. Apollo" 12 (a odmiennie niż w przypadku „Apollo" 11) 
księżycowy tor lotu nie byt tzw. torem „s~o1?odne-: 
go powrotu" ku Ziemi, bowiem lecący k~ Ks1ęzyc~'IN'.1 
statek miał wlecieć poza Księżyc po strome zachodmeJ, 
półokrążyć go i wylecieć w stronę Ziemi po stronie 
wschodniej, ale po torze mijającym Ziemię w -~dleg~o
ści 30 tys. km (tor taki dawał pewną oszczędnosc raloe
to\\'ych· materiałów pędnych, ale był oczywiście nieco 
mniej bezpieczny). 
Dodać należy że po raz pierwszy m iano zastosować 
n owy sposób 'lądowania na Księżycu. M_ian<?~icie cały 
statek „Apollo" - LM w czasie lotu wokolks1ęzycowe~<! 
miał się opuścić na wysokość 15 Iem i na t~.i wysok <?sc1 
dopiero miał się odłączyć state~< ~~ i zacząc sam_odz1el
nie lqdowanie. Dawało to moznosc_ zaoszczędzenia ma
tedałów pędnych dla silnika hamu3ącego statku LM na 
14 sekund działania. 

629.785 :523.3 

W artykul e przedstawiono zndanta, jakie 
mieli wykonać astronauci J. Loveiz i F . 
Haise z wyprawy „ApoUo" 13 po lqdown
ntu w górzystej części Księżyca, na te
r enie mogqcym dostarczyć wielu cen
nych informacji naukowych. Przypom
nt<mo budowę statku „Apo!!o", opisano 
przebieg aW<tri'i, sytuację zaistnla!q na 
statku po awarii t środki, jakie zastoso
wano w celu zabezpieczenia powrotu 
astronautów na Ziemię_ Wyrażono przy
puszczenia na temat wptywu ciwarii 
,.Apotlo" 13 •na dalszy przebieg progra
mu ,,ApoUo". 

Po wylądowaniu na Księźycu astronauci mieli: 

• pobrać próbki mineralne z 'wywierconych dwóch 
otworów o głębokości 3 m, a ·następnie na dnie otwo
rów umieścić- czu jniki mierzące dopływ ciepła z wnę
trza Księżyca, 

t. Rakieta nośna „Sat u rn"5 ze statkiem „Apollo"13 w czasie 
przygotowań d o starti1 
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2. Wykonana przez załogę statku „Apollo"12 foto~rafia Fra 
Mauro, miejsca, na którym miał wylądować „Aquarius". znaj
duje się ono pod 17°36' długości zachodniej i 3°4t szerol<(?ŚCi 
południowej. Jest to skalisty, górzysty teren z niewielką ilo
ścią płaskich miejsc, co czyni koniecznością lądowanie „punk
towe". Po raz pierwszy oddzielenie statku LM od statku 
,,Apollo" miało nastąpić dopiero na wysokości 15 km. za
oszczędzony w ten sposób materiał pędny silnika hamującego 
statku LM miał ułatwić znalezienie najodpowiedniejszego 
miejsca do lądowania 

• ustawić na powierzchni Księżyca 5 samoczynnych 
przyrządów pomiarowych: przyrząd badający wiatr 
słoneczny, przyrząd badający atmosferę Księżyca, 
sejsmometr, wspomniane już mierniki dopl'ywu cie 
pła i wykrywacz zapylenia. Przyrządy miały być 
ustawione w odległości 300 m od lądownika LM, 

• fotografować obiekty na powierzchni Księżyca, 

• przeprowadzić barwne transmisje telewizyjne z 
Księżyca (ewentualnie jako rezerwowe - transmisje 
czarno-białe), 

3. Komendant wyprawy „Apollo" 13 James A. Lovell podczas 
ćwiczeń przenoszenia zespołu przyrządów ALSEP (Apollo Lu
nar Surface Experiments Package) na poligonie „księżyco
wym" w ośrodku Houston. Po prawej stronie widoczny jest 
izotopowy generator prądu SNAP-27 
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• wykonać badania biomedyc_zz:e dotyczące wydolności 
organizmu ludzkiego na Ks1ęzycu, 

• w czasie krążenia wokół Księżyca wykonać fotogra-
fie następnych lądowisk. 

Dodać należy, że dla przeprowadzenia badań sejsmicz
nych miał być wykorzystany ostatni człon rakiety noś
nej „Saturn"5 (S-4B), który po odłączeniu statku „Apol
lo" - LM miał być skierowa ny na tor prowadzący do 
zderzenia z Księżycem. (Stalo się to jedynym ekspery
mentem naulwwym pomyślnie zrealizowanym w czasie 
wyprawy „Apollo" 13). Spadek ten_ n~t~il 15 kwietnia 
0 aodzinie 2 min. 9 i 46 s. Do badan seJsrrucznych miano 
też wykorzystać niepotrzebną już kabinę lądownika 
LM powodując jej spadek na Księżyc (podobnie jak w 
czasie wyprawy „Apollo" 12). 

Wyprawa „Apollo" 13 stała się 38 wyprawą ludzi w 
Kosmos zwiększając liczbę astronautów do 47. Przebieg 
jej był jednak inny niż planowano, ze względu bowiem 
na awarię statku „Apollo" stało się konieczne zrezygno. 
wanie z lądowania n a Księżycu i powrót na Ziemię. 

I{onstrukcja statku „Apollo" 

Aby zrozumieć skutki awarii, należy choćby pobieżnie 
przypomnieć budowę statku „Apollo". Składa się on z 
członu załogowego, czyli kabiny, mającej kształt stoż
ka z wypukłą podstawą osłoniętą pancerzem żaroodpor
nym, i z członu rakietowego. 

W kabinie znajduje się autonomiczny układ klimatyza
cyjno-tlenowy z własnymi zasobami tlenu, wodorotlen
ku litu (pochłaniającego dwutlenek węgla) , trzema bate
riami akumulatorów srebrowo- cynkowych, dwiema ba
teriami akumulatorów srebrowo-cynkowych służącymi 
do uruchamiania urządzeń pirotechnicznych i układem 
IO-rakietowych silniczków sterujących wraz z niewiel
kimi zasobami materiałów pędnych (hydrazyny i cztero
tlenku azotu). 

Jednak te samodzielne układy obliczone są na nader 
krótkotrwałe działanie, a mianowicie tylko na krótki 
okres powrotu na Ziemię, gdy kabina leci sarnoLizielnie. 
N ormalne ciśnienie w kabinie „Apollo" wynosi 0,35 
kG/cm2 (czystego tlenu), a temperatura 21,1-23,9 °C. 
Oczywiście w kabinie znajduje się zapas pożywienia 
dla astronautów. Obliczony on jest na 14 dni. Kabina 
wyposażona jest w odpowiednie urządzenie asenizacyj
ne. Kabina „Apollo" ma dwa wyjścia - jedno służące 
jako przejście do kabiny lądownika LM w wierzchołku 
stożl-:a, drugie, szybko otwierane, w bocznej ścianie. 

Zasadnicze funkcje statku „Apollo" wypełnia jego człon 
rakietowy (zwykle nazywany członem usługowym) sta
nowiący cylindryczną konstrukcję z silnikiem rakieto
wym o ciągu 9300 kG. Materiały pędne, w ilości 18 500 
kG (aerozyny 50 jako paliwa i czterotlenku azotu jako 
utleniacza), rozmieszczone są w czterech cylindrycznych 
zbiornikach i wytłaczane za pomocą helu przechowy
wanego w dwóch kulistych zbiornikach pod ciśnieniem 
253 kG/cm2. 
Na obwodzie kadłuba członu znajdują się cztery grupy 
po cztery silniczki sterujące, zasilane hydrazyną i czte
rotlenkiem azotu z osobnych niewielkich zbiorników. 
Każdy z silniczków wytwarza ciąg 45 kG. 

W członie znajdują się też trzy wodorotlenowe ogniwa 
paliwowe typu Bacon. Każde z nich ma wysokość 1,12 
m, średnicę 0,56 m i ciężar 111 kG. Całkowite zapotrze
bowanie na energię elektryczną są w stanie pokryć dwa 
z nich. Wodór i tlen dla ogniw przechowywane są w 
postaci ciekłej w czterech zbiornikach (dwóch tleno
wych i dwóch wodorowych). Jest to najekonomiczniej
sze pod względem ciężaru źródło energii elektrycznej. 

W czasie działania ogniw powstaje ciepło i woda, którą 
wykorzystuje się w systemie klimatyzacji i dla celów 
spożywczych. 

W członie rakietowym mieszczą się główne zbiorniki 
tlenu do oddychania i układ klimatyzacyjny. Na po
wierzchni członu znajduje się radiator układu termore
gul acyjnego i zespól czterech anten ltierunkowych do 
łączności z Ziemią. Człon rakietowy jest połączony z ka
biną sworzniami pirotechnicznymi. 



~zlon 1:akietowy ma c1ęzar 23 300 kG, średnicę 3 9 m 
1 dlugosć 7,5 m. Kadłub jego wykonany jest z 6 s~kcji 
i ma pokrycie przekładkowe ze stopu aluminium O gru
bości 2,5 cm. 

Wszystkie urządzenia. członu są nominalnie obliczone 
na 14-dniowe działanie. 

Jak wiadomo, w operacji ra towania zalo<>i wyprawy 
,,Ap?llo" 13 zas1:1-dniczą rolę odegrał lądow;;'ik LM sta
nowiący zupełnie sari:odz1elny siatek kosmiczny z wła
sną _d~l!?SO~ow_ą _kabm~ (w k tórej mógłby się jednak 
po_m1esc1c r~wmez trzeci astronauta), własnym układem 
khmatyzac)'.Jno-tlenowym, własnymi źródłami energii 
elek~ryczne3_, ~lasnymi silnikami rakietowymi z zapa
sami m_atenałow pędnych (aerozyny 50 i czterotlenku 
azot_u) 1 _w~asnym układem 16 s ilniczl<ów sterujących. 
Po_niewaz Jednak _konstrukcja lądownika LM została 
op1sar:i,a w „Technice Lotniczej i Astronautycznej" 1970 
nr 1 1 2, do sprawy tej nie ma potrzeby powracać. 

Przebieg awarii 

14 kwietnia 1970 r. godzina 3 minut 13. Statek kosmicz
ny odległy jest od Ziemi o 317 520 km, a od Księżyca 
o około 100 OOO km (Księżyc jest nieco na prawo od 
l.::ierunku, w którym leci statek, i porusza się w lewo). 
Lot przebiega prawidłowo i po prawidłowym torze. 
Prędkość lotu wynosi niewiele ponad 1 km/s i jeszcze 
nieco zmaleje do chwili wlotu w obszar dominującego 
oddziaływania Księżyca, otaczający go do odległości 66 
tys. km. Dowódca wyprawy Lovell donosi że wykonał 

inspekcję lądownika LM i stwierdził jego doskonały 
stan. 

Goclzina 4 minut 54. Lovell raportuje awarię głównego 
układu zasilającego w energię elektryczną statek „Apol
lo". Dwa z ogniw paliwowych odmówiły posłuszeństwa 
(prawdopodobnie w ogóle przestały dostarczać ener
gii - uwaga autora). Ośrodek kontroli lotu w Houston 
zaleca oszczędzanie energii elektrycznej i rozpoczyna 
analizę sytuacji. Statek kosmiczny jest wtedy oddalony 
od Ziemi o 333 400 km. 

Godzina 5 m inut 54. Lovell komunikuje, że ciśnienie 
tlenu w jednym ze zbiorników spada i wyraża opinię, 
że trzeba się będzie posłużyć lądownikiem LM jako 
statkiem ratowniczym. 

Goclzina 6 minut O. K ontrola lotu informuje astronau
tów, że zasoby energii elektrycznej wystarczą tyllco na 
15 minut. (Prawdopodobnie chodzi o zasoby energii w 
akumulatorach macierzystej kabiny „Apollo", które 
normalnie są doładowywane z ogniw paliwowych, a 
chwilowo stanowiły, jak się zdaje, zasadnicze źródło 
energii - uwaga autora) . *. Następuje więc uruchomie
nie urządzeń lądownika LM. 

Godzina 6 minut 1. Lovell i Haise przechodzą do lrnbiny 
lądownika LM i będą obsługiwać jego urządzenia. Swi
gert pozostaje w kabinie macierzystej „Apollo" i będzie 
się starał podtrzymywać minimum jej funkcji. 

Godzina 6 minut 6. Swigert komunikuje, że ciśnienie 
w kabinie spadło do polowy, czyli do 1/s kG/cm2, co jest 
bliskie dolnej granicy ciśnienia, w którym może jeszcze 
żyć człowiek**. Pierwsze doniesienia nie mówią, czy 
kabina LM była wtedy połączona z kabiną „Apollo" czy 
też przejście między niemi było szczelnie zamknięte. 

Godzina 6 minut 24. Ośrodek kontrolny w Houston 
oświadcza, że wyprawa na Księżyc zostaje przerwai:ia, 
a rozpoczyna się operacja awaryjnego powrotu na Z1e,
mię. W wytworzonej sytuacji jest to tylko formalnośc. 

• .Jest tu jakaś niezgodność, skoro energii tej wystarczyło na 
okres od godz. 17 min. 43 (chwil~ odlączema st'.'ltku LM) do 
godz. 19 min. 9 (chwila wodowarua) - patrz op!s fazy l~do
wania. Możliwe, że 15 min. był to okres, w ciągu któxego 
kontrola w Houston pozwoliła astronautom korz:\:'stać z e~er
gii elektrycznej kabiny „Apollo'.' przed uruchom1eruem u1zą
dzeń statku LM (przyp. redakcjt). 
•• w atmosferze tlenowej (przyp. redakcji.). 

4 .. Pilot statku LM, Fred Haise, ćwiczy wyjmowanie ze skrzyn
ki transportoweJ elementu paliwowego generatora izotopo
wego 

Godzina 7 minut 2. Eksperci z Houston stwierdzają że 
zasoby tlenu, jal{ie ma załoga „Apollo" 13, wysta1:czą 
do czasu powrotu na Ziemię. 

Godzina 7 minut 37. NASA oświadcza że astronautom 
nie zagraża już bezpośrednie niebezpieczeństwo. 
Ośrodek kontroli lotu w Houston przez cały czas ana
lizuje sytuację i podejmuje decyzje o najracjonalniej
szych sposobach ratunku. 

P1·zebieg operacji ratowniczej 

Pierwszy problem, jaki pilnie musiała rozpatrzyć kon
trola lotu w Houston, stanowiła ocena ilości zapasów 

5. Astr onauci .J. Lovell i F . Haisc podczas ćwiczeń zbierania 
próbek gruntu księżycowego 
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G. F . Haise (z lewej) i J. Lovell na poligonie w _Hol;l~ton mon
tują wiertło, za pomocą którego miel~ (!n_l _ wyw1erc1c ~a. K_s1ę
:i.ycu otwór o głębokości 3 "'.1, aby um1esc1c w nim czuJnlk1 do 
pomia1·u przepływu ciepła 

lądownika LM: tlenu, wodorotlen~u litu, ':nergii elek
trycznej i wody, gdyż od tego zalezal w_y~or, to_ru a~va
ryjnego powrotu. Należy przy tym wyJasn_ic,_ze_ u1zą
dzenia lądownika musiały podtrzymywac zyc1e nie 
dwóch a trzech ludzi i podtrzymywać minimum funk
cji kabiny „Apollo", czyli były bardziej obciążor_ie niż 
normalnie. Dodać też należy, że nominalnie obliczone 
one są nil 3--:-4-dniowe działanie. Oceniono jednak, że 
w wytworzonej sytuacji, po wprowadzeniu rygo_rysiycz
nych oszczędności, podołają one działaniu 5-dn10v.;emu. 
Na tej podstawie wybrano tor awaryjnego powrotu. 

Wchodziły tu w grę dwa rozwiązania. 

1. Natychmiastowe odrzucenie uszkodzonego członu ra
kietowego „Apollo". Po odrzuceniu członu rakietowego 
„Apollo" pozostały zespól (kabina „Apollo" i lądownik 
LM) miałby ciężar ok. 21 OOO kG. 

Wobec tego, że awaria wydarzyła się w fazie najwol
niejszego lotu statku i przed wlotem w obszar dominu
jącego oddziaływania Księżyca, wchodziła w grę ewen
tualność natychmiastowego włączenia hamującego silni
ka rakietowego statku LM posiadającego 8200 kG aero
zyny 50 i czterotlenku azotu. Działaniem tego silnika 
zahamowano by dalszy lot ku Księżycowi i zainicjowano 
lot ku Ziemi. Już pobieżna analiza wykazała jednak, że 
ta ilo.ść materiałów pędnych nie wystarczyłaby na do
kładne nawrócenie ku Ziemi. Trzeba by więc jeszcze 
odrzucić człon hamujący statku LM (zmniejszając cię
żar pozostałego zespołu do 11 OOO kG) i posłużyć się ra
kietowym silnikiem startowym kabiny lądownika LM 
posiadającym 2300 kG aerozyny 50 i czterotlenku azotu. 
(Oprócz tego w tej części lądownika są jeszcze zapasy 
ok. 300 kG materiałów pędnych dla 15 silniczków steru
jących). W wyniku tych operacji dałoby się co prawda 
zawrócić ku Ziemi i osiągnąć ją w dniu 16 kwietnia ok. 
godziny 19, a le za cenę zużycia prawie całego zapasu 
materiałów pędnych, których nader mało pozostałoby 
już na wykonanie niezbędnych korektur prędkości i kie
runku lotu. Oprócz tego utracono by cztery z sześciu 
znajdujących się w lądowniku LM baterii akumulato
rów srebrowa-cynkowych, jako że cztery z nich miesz
czą się w członie hamującym statku LM. Zmniejszyło
by to więc znacznie zasoby energii elektrycznej*. 

2. Pozostawienie uszkodzonego statku „Apollo"-LM 
na poprzednim torze wiodącym poza glob Księżyca. 
Z natury rzeczy bowiem lecący w ten sposób statek ko
smiczny półokrąża Księżyc po jego stronie odwróconej 
od Ziemi i wylatuje zza niego w stronę Ziemi, przy 
czym dzieje się to wszystko bez jakiegokolwiek nakła
du energii. 

Wybrano rozwiązanie drugie, zmuszające co prawda do 
lotu trwającego o całą dobę dłużej, ale przy niemal nie 
uszczuplonych zapasach materiałów pędnych. 

• A co gorsze - utracono by główny zapas tlenu. Wydaje się 
jednak, że manewr ten można było wykonać bez odrzucania 
członu hamującego (przyp. redakcji). 
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Wobec tego jednak, że statek- jak to już wyjaśniono
nie znajdował się na torze swobodnego pow~o~u_, ko
nieczne się stało wykonanie ~orektury prędkosc1 1 kie
runku lotu, aby go skierowac na ten tor. Wykona~o ~ą 
0 "Odzinie 9 minut 43 \\'lączaJąc na 30 sekund s1łn1k 
ha~ujący lądownika LM. Ma':ewr _ten wyk?nano _ste
rując recznie ,v oparciu o namiary I polecenia nawiga
cyjne z' ośrodl;;:1:< !wntroln~go w Hou~ton. Wyj~śnić . tu 
należy, że przelicznik kabiny „Apollo , normalme dzia
łający bez przerwy, został wyłączony. 

15 kwietnia o goclzinic 1 minut 27 uszkodzony statek 
wleciał poza Księżyc. pólokrążyl go (zniżając się w pe
risele nium na wysokość 251 km) i o godzinie 1 minut45 
wyleciał spoza Ksic;życa dokładnie w stronę Ziemi. Sy
tuacja zoslata więc opanowana. O godzinie 3 minut 40 
wykonano drugi z kolei manewr. Mianowicie włączono 
na 4 minuty i 24 sekundy silnik hamujący statku LM, 
aby przyspieszyć lot ku Ziemi. Należy sobie bowiem 
zdawać spra,vę 7. tego, że życie załogi uszkodzonego 
statku byto uzależnione jedynie od sprawnego działania 
urządzeń statku LM, który choć sprawowai się w nie
typowej dla niego sytuacji dobrze, to jednak też prze
cież m6gl ttłec uszkodzeniu, a to byłoby równoznaczne 
z katastrofą. Również zapasy statku, choć wystarczają
ce, bynajmniej jednak nie były duże. Wysoce niewy
godne były też warunki lotu astronatulów, toteż nale
żało liczyć się z ich odpornością fizyczną i psychiczną. 

Przyspieszenie lotu powrotnego ku Ziemi pociągało za 
sobą zwiększenie prędkości wlotu kabiny „Apollo" do 
atmosfery, toteż nie mogło być duże, aby nie przekro
czyć \.vartości bezpiecznej dla pancerza żaroodpornego. 

Nader nieprzyjemnym skutkiem awarii był spadek tem
peratury w kabinie „Apollo" do O °C, a w kabinie LM 
do kilku stopni. Astronauci nałożyli \\•ięc na swe pod
różne kombinezony skafandry. stanowiące zarazem 
ostatnie źródło ratunku. Gdyby bowiem wydajność urzą
dzeń klimatyzacyjno-tleno\\·ych statku LM okazała się 
niewystarczająca dla zasilania \\·nętrz obu kabin, to za
pewne wystarczałaby ona jeszcze przynajmniej do za
silania skafandrów. 

Oprócz tego skafandry miały jeszcze własne systemy 
klimatyzacyjno- tleno\\'e. Wszakże dwa z nich były 
przeznaczone do chodzenia po Księżycu. Wydajność 
tych urządzeń zapewne wystarczyłaby na olrnlo 10 go
dzin. 

Jak się jednak okazało. układ klimatyzacyjna-tlenowy 
kabiny LM miał wydajność wystarczającą, choć nieco 
za słabo oczyszczał atmosferę z dwutlenku węgla, po
wodując wzrost jego zawartości do 111/o w dniu 15 stycz
nia o godzinie 5. Zaradzono temu w sposób doraźny 
przeciągając między vvnętrzem kabiny LM i kabiny 
„Apollo" rurkę z tworzywa sztucznego włączającą w 
obieg tlenu pochłaniacze chemiczne kabiny „Apollo". 

Niekorzystnej sytuacji termicznej (na przykład wzro
sto·wi ciśnienia helu w jednym ze zbiorników lądow
nika LM, wywołanemu przez nagrzanie promieniami 
słonecznymi) usiłowano zaradzić przez wprawienie 
statku w powolny ruch obrotowy. 

W czasie wolnym od zajęć astronauci usiłowali odpo
czywać. Był to jednak wypoczynek dość problematycz
ny. (Na czas odpoczynku Haise lokował się w tunelu 
przejściowym łączącym obie kabiny). Niestety trudno 
było ocenić stan zdrowia astronautów gdyż ze wzglę
dów oszczędnościowych wyłączono telemetryczny sy
stem biomedyczny. Polegano więc na informacjach sa
mych astronautów, którzy donosili, że są bardzo zmę
czeni, a le jednocześnie wykonywali niezbędne czyn
ności niezwykle sprawnie i nawet z humorem podcho
dzili do sytuacji, w któr~j się znaleźli. 

Rzecz jasna, że ze względów oszczędnościowych wyłą
czone było w kabinie światło i astronauci posługiwali 
się ręcznymi latarkami. Oprócz tego do obu kabin wpa
dały przez iluminatory promienie słoneczne, Ziemi 
i Księżyca. 

15 kwietnia o godzinie 14 minut 30 uszlwdzony statek 
wyleciał z obszaru oddziaływania Księżyca, lecąc po 
prawidłowym torze ku Ziemi. 

16 kwietnia o godzinie O minut 10 zaczął niesprawnie 
działać jeden z akumulatorów lądownika LM w wyni-



ku przegTzania, wówczas ośrodek kontrolny w Houston 
polecił jego wyłączenie. Później okazało się, że prawdo
podobnie uległ uszkodzeniu nie aku1nulator, a wskaź
n ik temperatury. W tym czasie astronauci mieli nastę
pujące zasoby: tlenu na 174 godziny, wodorotlenku litu 
na 164 godziny, wody na 166 godzin, energii elektrycz
ne j na 110 godzin. 

Bardzo niepokojęce było, że astronauci ciągle donosili, 
iż z uszkodzonego cztonu ulatniają się jakieś gazy 
(prawdopodobnie z ogniw paliwowych przez przegrody 
porowate). Co więcej, z uszkodzonego czl:onu wypadały 
też jakieś szczątki metalowe. Analiza sytuacji przez 
utworzony w Houston specjalny zespól ekspertów do
szła do wniosku, że przyczyną awarii był prawdopo
dobnie wybuch zbiornika z tlenem w członie rakie
towym (astronauci słyszeli w chwili awarii eksplozję) . 

Dlaczego nastąpił wybuch nie wiadomo. Malo prawdo
podobne jest, że mogło to być spowodowane przez ude
rzenie meteorytu. 

16 kwietnia o godzinie 5 minut 31 dokonana została 
nie wielka korektura prędkości lotu, gdyż stwierdzono, 
że statek porusza się za szybko o 2,2 m/s i minie Ziemię 
w odległości 160 km. Dla wylwnania korektury włączo
no na 14 sekund silnik hamujący lądownika LM. 

Wreszcie nadszedł ostatni dzień lotu - 17 kwietnia. Do 
tego czasu zespół specjalistów opracował program 
ostatniej fazy p owrotu symulując go za pomocą elek
tr onicznych maszyn matematycznych i statlrn „Apol
lo"-L M * znajdującego się na Ziemi. 

A oto przebieg ostatecznie zrealizowanych operacji. 
O godzinie 14 minut 22 odrzucony został uszkodzony 
człon rakietowy statku „Apollo". Nastąpiło to bez żad
nych kłopotów. Następnie astronauci wykonali zespo
łem LM - kabina „Apollo" manewry wokół uszkod_zo
nego członu r ak ietowego oglądając go i fotografuJąc. 

Oględziny te wykazały, że jedna z sześciu sekcji_ pokry
cia członu rakiet owego zniknęła i uszkodzona Jest dy
sza silnika. z kolei astronauci wykonali niewielką ko
rekturę prędkości i kierunku lotu (o 0,9 m /s) poslug~
jąc się siln iczkami sterującymi lądownika LM. Cho?-z1-
ło o pop r a w ienie orbity zmienionej manewrowamem 
wokół członu rakietowego. 

Następnie astr ona uci ulokowali się w ka~i~ie „Apoll<?" 
(około godziny 17 minut 30) i włączyli JeJ 1-:rządzema 
przewidziane na czas ostateczn~go .- samodz1elz:ego -
powrotu kabiny „Apollo" na Z1~m1ę. Na s.z<:zęśc1e <?ka
zało się, że działają one sprawme. O godziwe 17_ ~mut 
43 nastąpiło odrzucenie lądownika LM - rówmez bez 
żadnych kłopotów. 

o godzinie 18 minut 54 kabina wleciała z prędkością 
4-1 500 km/h w atmosferę pod idealnym l'"ątem 6,2°. (No
minal na prędkość wlotu ma wartość około 40 OOO km/h)·. 
Hamowanie a erndynamiczne miało przebieg norm~lny 
(maksym alne nagrzanie pancerza żaroodJ?ornego m1!lo 
wartość 2200 °C, podczas gdy wytrzymuJe _on 2700 C, 
maksymalne opóźnienia wynosiły 6 g). Sw1_adczylo to, 
że pancerz nie uległ na szczęście _uszkoc}zemu wskutek 
eksplozji ja ka nastąpiła w czlome rakietowym statk_u 
.,Apollo" '. Po zahamowaniu „kos!11!cznego" ruchu kab_1-
n~• przez opór powietrza dalszy Je J ~~adek odbyw~l się 
już z małą prędkością. Na wysokosc1 7 l~rz: rozwinęły 
się pomocn icze spadochr ony, '.'1 na w!so~osc1 3_ km trzy 
główne spadochrony , na !ct?rych l~abma osiadła n~ 
Oceanie S pok ojnym o godzm1e 19 minut 9 w plano~a 
nym rejonie odległym od wysp Samoa o 960 kl:1 _w kie
runk u Nowej Ze landii. Nastąpiło to w odlegt~sc1 ,; ~ 
od oczekującego na kabinę lotniskowca „Iwo Juna , ta 
że opadanie ka biny na spadochronach _b:ylo obserwow1:1-
ne z lotn iskowca . Bardzo szybko na mieJSCE: 'Yodo~~1~ 
przybyła więc śmigłowcami ekipa wyław1aJąca, o ez 

P rzeznaczonego dla wyprawy „Apollo" 14 (uw<Iga autora). 

już w 40 minut po wodowaniu astronauci znaleźli się 
na pokładzie lotniskowca. (Wyratowano także kabinę). 
Natychmiast wykonane badania lekarskie astronautów 
wykazały, że są oni bardzo zmęczeni, ale w zasadzie 
zdrowi. Objawy niezbyt ciężkiej choroby wykazywał 
Haise. Wszyscy trzej stracili jednak na wadze od 3 do 
6kG. 

Wnioski 

Nie ulega wątpliwości, że niebezpieczna awaria statku 
,,Apollo" 13 pociągnie za sobą wiele skutków. 

Obecnie trwają intensywne analizy przyczyny awarii 
(zapewne przeprowadzi się w czasie nich także symu
lacje awarii łącznie z symulowaniem wybuchu w próż
niowych komorach laboratoryjnych). Nie wiadomo jed
nak, czy badania te dadzą wynik. 

Niezależnie od wynilrn celowe jednak prawdopodob
nie będzie wprowadzenie do konstrukcji statku „Apollo"
-LM dalszych zabezpieczeń. Konieczna też zapewne bę
dzie zmiana programu lotów w kierunku wykorzysty
wania torów lotu zapewniających swobodny powrót na 
Ziemię (z czego po wyprawie „Apollo" 11 zrezygnowa
no)*. Należy sobie jednalc zdawać sprawę z tego, że nie 
istnieją możliwości jakichś radykalniejszych zmian 
technicznych czy programowo-nawigacyjnych, między 
innymi dlatego, że statki i rakiety nośne dla najbliż
szych wypraw zostały już wyprodukowane, a przede 
wszystkim ze względów ciężarowych. 

Bardzo trudne byłoby też jakieś radykalniejsze opóź
nienie r ealizacji programu następnych wypraw i to 
z bardzo wielu względów zarówno technicznych (już 
wyprodukowane statki i rakiety nie nadają się do dłu
gotrwałego przechowywania), jak nawet i finansowych. 
Bardzo prawdopodobne jest jednak pewne odroczenie 
lotu wyprawy „Apollo" 14 planowanego na październik. 

Bardzo ważny wniosek stanowi ponowne potwierdze
nie znacznie większej odporności i spi·awności fizycz
nej i psychicznej ludzi, niż to się zwykle przyjmuje. 

Ze zmian, jakie trzeba będzie wprowadzić, należy 
wspomnieć o tym, że w czasie następnych wypraw 
trwać będzie zapewne w ośrodku kontrolnym stały dy
żur ekipy awaryjnej, która w czasie awarii wyprawy 
,,Apollo" 13 została zorganizo:wana P?SPi~szn~e i doraź
nie i działała w warunkach 1mprow1zacJ1. Niestety na
dal nie będzie istnieć możliwość ewentualnego czynne
go przyjścia z pomocą uszkodzonemu statko"".i, to _zna.
czy wysłania ku niemu wyprawy ratunkoweJ z Z1em1, 
ze względu na brak środków technicznych. 

Można sobie jednak wyobrazić wysyłanie !tu Księżyc~
wi jednocześnie dwóch kompletnych statkow „Apollo -
-LM, jednego z właściwą misją i ti.·zyos_obo":'ą zalo~ą, 
a dru 0 iego - tylko z jednym astronautą 1 sluzącego Ja
ko st:tek rezerwowy. W razie awarii jednego ze stat
ków drugi mógłby mu przyjść z natychmiastową po
mocą. 

Wyjaśnić tu należy, że w hali montażowej rakiet; ,,Sa
turn" 5 można jednocześnie montować cztery takie ra
kiety i cztery statki „Apollo"-LM i że istnieją na Prz_Y
Jądku Kennedy'ego dwa stanowiska startowe dla rak_iet 
,,Saturn" 5. Bardzo wątpliwe jest jednak, aby rozwią
zanie to mogło być zastosowane zarówno ze względów 
technicznych, jak i finansowych. 
Pisząc o awarii „Apollo" 13 wypada w~pomnieć,, że 
awarie zdarzały się, zdarzają się i będą się ~da.rzac w 
technice i nieporozumieniem są głosy zalec_agce o~ra
niczenie opanowywania Kosmosu. Wszakże_ bowiem, 
gdyby w ten sposób podchodzo!lo do w~zystkich ekspe
rymentów technicznych, _to m.m. po piery,,szych kata
strofach lotniczych nalezaloby wstrzymac dalszy roz
wój lotnictwa. 

• Nie jest to takie pewne, ponieważ w tej fa.zi<; l?t~ silnik 
statku „Apollo" je~t jeszcze dublowany przez . s1l nik1 statku 
LM (przyp. redakc3i). 
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KILKA UWAG W UZUPEŁNIENIU 
do artykułu WYPRAW A ,,APOLLO'' t3 

Mimo że zadania wyprawy „Apollo" 13 nie zostały wy
kona~e nie można wyprawy tej uznać za fiasko, przy
niosła ~na bowiem w wyniku niezmiernie cenne do
świadczenia w zakresie ratowania astronautów w sy
t uacji awaryjnej. Lot „Apollo" 13 potwierdził p~za ty~ 
trafność wybranej przez NASA meto<:1Y lą~owama ludzi 
na Księżycu. Metoda ta, charakteryzuJąca się _d?konyv~a
niem manewrów spotkania i łączenia na orbicie wokol
księżycowej, wymaga zastosowania dwóch au~onomicz
nych statków kosmicznych - statku macierz}'.s!e~o 
i statku lądującego na Księżycu. I właśnie to umozhw1-
lo szczęśliwy powrót na Ziemię astronautów z wyprawy 

Apollo" 13. Metoda zastosowana w programie „Apol
lo" zwiększa więc margines bezpieczeństwa wypraw): 
ludzi na Księżyc w porównaniu z dwoma pozostałymt 
metodami - lotem bezpośrednim i lotem z manewra
mi łączenia na orbicie wokółziemskiej. Bowiem obie . te 
metody odznaczają się tym, że ku Księżycowi l eci poJe_~ 
dynczy statek i zaistnienie w tej fazie wyprawy awaru 
wyłączającej z użytku zapasy tlenu, wody i energii elE:l<
trycznej - podobnie jak to się stało w statku mac_1~
rzystym „Apollo" 13 - wykluczałobr wsz~lką n:ozh
wość ratunku. Należy przy iym pamiętać, ze zarowno 
w przypadku lotu bezpośredniego, jak i lotu z łączeniem 
elementów statku na orbicie wokółziemskiej ciężar jest 
czynnikiem jeszcze bardziej krytycznym niż w warian
cie wybranym do realizacji programu „Apollo" i dlatego 
trndno sobie wyobrazić dublowanie całych układów 
statku. Nie jest wykluczone, że analiza ciężarowa wy
kazałaby nawet konieczność zastosowania pojedyncze
go silnika (tzn. że z Księżyca statek startowałby w ca
łości), co jeszcze bardziej zmniejszyłoby margines bez
pieczeństwa. 

W prasie często pojawiają się wypowiedzi na temat ko
nieczności zapewnienia astronautom 100-procen towego 
bezpieczeństwa w lotach kosmicznych, m .in. przez za
stosowanie statków ratowniczych. N iektórzy uważają 
nawet, że do czasu wprowadzenia statków ratowniczych 
należy zaniechać wszelkich wypraw załogowych na 
Księżyc. Wypowiedział się już na ten temat w swym 
artykule dr A. Marks. Warto tu jeszcze przypomnieć, 
że całkowitego bezpieczeństwa nie zapewnia również 
podróż pociągiem, samochodem, statkiem i samolotem. 
Trwałość zmęczeniowa konstrukcji samolotu jest opar
ta na rachunku prawdopodobieństwa i teoretycznie 
rzecz biorąc możliwe jest np. ,,odmaszerowanie" skrzy
dła przed upływem przyjętej trwałości. Stalo się tak bo
dajże trzykrotnie w czasie eksploatacji samolotu trans
portowego Bristol „Freighter", a samolot „Comet" 2 
dwukrotnie uległ katastrofie wskutek rozerwania ka
dłuba w wyniku zmęczenia materiału. Pasażerowie sa
molotów komunikacyjnych pozbawieni są jakichkol
wiek możliwości ratunku w przypadku poważniejszego 
uszkodzenia samolotu podczas lotu, czy w przypadku 
błędu pilotażowego podczas lądowania lub startu. A 
przecież można wyobrazić sobie zastosowanie spado
chronów do sprowadzenia na ziemię kabiny z pasażera
mi czy katapultowanych foteli pasażerskich. Nikt j':d-

PRENUMERATĘ 

nak nie domaga się takich urządzeń, gdyż wiadomo, że 
wprowadzenie ich skomplikowałoby budowę samolotów 
oraz zwiększyłoby koszty ich produkcji i ek:sploatacji 
do tego stopnia, że celowość ich użytkowania stałaby 
się problematyczna. W przeciwieństwie do pasażerów 
samolotów komunikacyjnych, k tórzy z usług linii lotni
czych korzystają wyłącznie w celu przeniesienia się z 
miejsca na miejsce, astronauci z racji swego pionier
skiego zawodu z góry muszą być przygotowani na po
ważne ryzyko. Oczywiście, w miarę rozwoju astronau
tyki stopień bezpieczeństwa wypraw ludzi na Księżyc 
czy lotów wokółziemskich będzie się zwiększał (nato~ 
miast wyprawy np. na Marsa przyniosą ze sobą nowe 
problemy). Opracowywane obecnie w USA projekty 
transportowych statków kosmicznych wielokrotnego 
użytku będą służyć również do niesienia pomocy znaj
dującym s ię w niebezpieczeństwie astronautom. Jednak 
rozwój tych statków wymaga doś'>Yiadczeń, których do
starczyć mogą tylko obecne wyprawy załogowe. I wła
śnie również z tego powodu loty ludzi na Księżyc nie 
zostaną przerwane mimo fals7.ywie humanitarnych po
stulatów poniektórych dziennilrnrzy. 

Jeżeli chodzi o pewne szczegóły techniczne lotu „Apol
lo" 13, warto wyjaśnić, dlaczego bezpośrednio po awarii 
nie odłączono od statku bezużytecznego już członu ra
kietowego. Chodziło tu mianowicie o to, aby nie WYSta
wiać pancerza termicznego kabiny na dłuższe oddziały
wanie warunków kosmicznych, aby utrzymać korzystny 
ze względu na sterowanie położeniem statku rozkład 
mas i aby zachować korzystne warunki wymiany cie
pła. W zbiornikach materiałów pędnych członu rakie
towego utrzymała się temperatura 15 °C, dzięki czemu 
zbiorniki te „ogrzewały" urządzenia znajdujące się w 
członie załogowym ułatwiając w ten sposób ich urucho
mienie po odłączeniu statku LM. Normalnie urządzenia 
te są ogrzewane przez czynnik odbierający ciepło w wy
miennikach płytowych, służących do chłodzenia insta
lacji statku „Apollo". Po awarii instalacje te nie dzia
łały, co wywołało spadek temperatury w kabinie (do 
+ 5 °C) i w pomieszczeniach z wyposażeniem członu za
łogowego. Warto tu jeszcze dodać, że astronauci nie od
czuwali zbyt dotkliwie niskiej temperatury dzięki a tmo
sferze tlenowej o niskim ciśnieniu powodującej zmniej
szenie wartości współczynnika przejmowania ciepła. 

Obecnie już wiadomo, że przyczyną eksplozji zbiornika 
z tlenem było uszkodzenie regulatora temperatury w 
zbiorniku, co spowodowało gwałtowny wzrost ciśnienia 
tlenu (zarejestrowany on został przez telemetryczne 
urządzenia ośrodka kontrolnego). Usunięcie przyczyny 
uszkodzenia jest rzeczą banalnie prostą, zamierza się 
jednak równocześnie wprowadzić zmiany, które zapo
biegną w przyszłości wyłączeniu z pracy ogniw paliwo
wych i drugiego zbiornika z tlenem w przypadku eks
plozji jednego ze zbiorników. Według wypowiedzi mia
rodajnych osobistości z NASA nie są to zmiany zbyt 
rozległe i prawdopodobnie nie spowodują one opóźnie
nia startu „Apollo'' 14. 

W.K. 

TECHNIHI LOTNICZEJ i ASTRONAUTYCZNEJ 
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TENDENCJE 
W BUDOWIE TURBINOWYCH 
SILNIKÓW ŚMIGI.OWYCH 
O MAŁEJ I ŚREDNIEJ MOCY 
Dokończenie 

S terowanie silników 

W turbinowych silnikach śmigłowych stosuje się dwa 
podstawowe rodzaje sterowania : sterowanie skokiem 
śmigła i sterowanie mocą. 

Jak wiadomo, sterowanie skokiem śmigła polega na 
tym, że wybrana prędkość obrotowa śmigła (w przy
padku silników jednowałowych Jest to pl·zeważnie sta
ła prędkość obrotowa, niezależna od obciążenia silnika) 
jest utrzymywana za pomocą regulatora śmigła, który 
zmienia skok łopat śmigła w zależności od mocy silni
ka i warunków lotu. Natomiast moc silnika jest nasta
wiana za pomocą dh\·igni przepustnicy. Ten sposób ste
rowania jest mało efektywny przy pracy śmigła na 
małym skoku, w związku z czym w czasie koło

wania na ziemi, a także w czasie podchodzenia do 
lądowania, przechodzi się na dodatkowy system stern
wania zwany sterowaniem „Beta". Polega on na bez
pośrednim sprzężeniu, przeważnie mechanicznym, sko
ku łopat śmigła z dźwignią przepustnicy i zapewnia 
szybką reakcję silnika na ruchy dźwigni przepustnicy. 
Przy stałym skoku śmigła stała prędkość obrotowa jest 
utrzymywana przez regulator silnika. 

System sterowania silnika skokiem śmigła zastosowano 
m.in. na silnikach AiResearch TPE 331 i UACL PT6A. 

Sterowanie mocą przypomina w swej istocie sposób ste
rowania turbinowych silników śmigłowcowych [1]. Wy
brana prędkość obrotowa śmigła jest mianowicie utrzy
mywana przez odśrodkowy regulator oddziałujący 

na wydatek paliwa i zmieniający w ten sposób, w za
leżności od chwilowego obciążenia śmigła, moc silnika 
(w przypadku silnika dwuwalowego przez zmianę pręd
kości obrotowej wytwornicy, w przypadku silnika je
dnowalowego - tylko przez zmianę temperatury przed 
turbiną). Prędkość obrotowa jest us talana przez pilota 
za pomocą dźwigni zmieniającej napięcie sprężyny re
gulator a, natomiast moc silnika - za pomocą dźwigni 
zmieniającej skok śmigła, który dla raz wybranej mo
cy pozostaje w zasadzie stały. W celu utrzymania kąta 
natarcia łopat śmigła w określonym zakresie stosuje 
się urządzenia ograniczające, które p rzy zmianach pręd-

kości lotu zabezpieczają przed nadmiernym spadkiem 
lub wzrostem kąta natarcia, zmieniając w razie potrze
by skol{ śmigła. Aby możliwa była praca silnika na 
maksymalnej mocy mimo wzrostu prędkości Śamolotu, 
ulclad sterowania jest zaopatrzony w urządzenie - włą

czane przez pilota np. przy starcie i wznoszeniu - któ
re utrzymuje maksymalny kąt natarcia łopat śmigła 
niezależnie od prędkości lotu. Włączenie tego urządze
nia oznacza więc przejście na sterowanie skokiem śmi
gła. System sterowania mocą jest szczególnie korzystny 
przy podchodzeniu do lądowania, ponieważ dzięki te
mu, że utrzymuje on stały skok śmigła (podobnie jak 
sterowanie „Beta") małe zmiany prędkości lotu powo
dują znaczne zmiany prędkości opadania. Wynika to 
stąd, że zmianom prędkości lotu towarzyszą automa
tycznie zmiany mocy silnika - zwiększenie prędkości 

lotu pociąga za sobą spadek mocy silnika, a zmniejsze
nie prędkości - wzrost mocy. Poważne zalety wyka
zuje ten system również w locie poziomym działając 
stabilizująco na prędkość samolotu. System sterowania 
mocą jest stosowany na silnikach Turbomeca „Astazou". 

Jak już wspomniano, w silnikach jednowalowych u trzy
muje się na ogól stalą prędlwść obrotową w całym 

użytkowym zakresie pracy silnika (z wyjątkiem biegu 
jałowego), co pozwala na szybkie zwiększanie mocy sil
nika. W przypadku silników dwuwalowych prędkość 

obrotowa śmigła jest zmniejszana do 70-800/o w wa
runkach przelotowych i do 200/o w czasie kołowania 
(silniki PT6A). 

Do układu sterowania silników włączony jest momen
tomierz - zabudowany w przekładni śmigła - który 
zabezpiecza silnik przed przekroczeniem maksymalnej 
mocy, a w silnikach jednowałowych służy również ja
ko czujnik ujemnego momentu (do ustawiania śmigła 
w chorągiewkę). W niektórych silnikach (np. PT6A) 
momentomierz jest wykorzystywany jako ogranicznilc 
mocy, który w normalnych warunkach otoczenia nie 
pozwala na osiągnięcie przez silnik maksymalnej pręd
kości obrotowej (lub temperatury przed turbiną}, a tym 
samym maksymalnej mocy. Prędkość obrotowa jest 
zwiększana wraz ze wzrostem temperatury otoczenia 
lub spadkiem ciśnienia. Umożliwia to utrzymanie stałej 
mocy silnika w pewnym zakresie temperatury otocze
n ia i wysokości lotu. 
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Na ogól stosuje się hydromechaniczne układy stero_wa
nia silników, jedynie silniki PT6A zostały wyposazone 
w pneumatyczny układ sterowania z fluidykowym prze
licznikiem, a silniki Allison 250 - w układ pneuma
tyczno-mechaniczny. 

Parametry i wskaźniki 

Wartości sprężu - parametru decydującego przede 
wszystkim o jednostkowym zużyciu paliwa - współ
czesnych turbinowych silniJ<ów śmigłowych o małych 
i średnich mocach zawierają się na ogól w granicach 
od 6,0 do 8,0. Dolna granica odnosi się głównie do sil
ników dwuwalowych, w których ze względu na pro
stotę konstrukcji zastosowano jednostopniową turbin~ 
wytwornicy. Zresztą turbina wytwornicy nie stanowi 
jedynego czynnika ograniczającego wartości sprężu. 
Inne czynniki - to dążenie do zmniejszenia ilości osio
wych stopni sprężarki i zmniejszenia obciążenia stopnia 
odśrodlrnwego oraz chęć uniknięcia stosowania m echa
nizacji sprężarki koniecznej w przypadku większych 
wartości sprężu ze względu na mały zapas statecznej 
pracy. Można obserwować wzrost sprężu w nowych 
wersjach danego typu silnika w wyniku doslwnale nia 
jego sprężarki. Należy jednak pamiętać o tym, że w pa
rze ze zwiększaniem sprężu powinno iść również dosko
nalenie innych zespołów silnika i wzrost t emper a tury 
przed turbiną, gdyż w przeciwnym przypadku zwię

kszenie sprężu może się okazać mało opłacalne. 

Wartości temperatury przed turbiną - parametru de
cydującego o jednostkowym zużyciu paliwa i o jed
nostkowej mocy silnika (tj. pośrednio również o cię

żarze silnil<a) - wynoszą przeciętnie 900-950 °C d o
chodząc do 1000 °c (silniki Allison 250). Niestety b rak 
jest informacji na temat temperatury przed turbiną sil
nika „Astazou" 16, w którym zastosowano chłodzenie 
łopatek wirnikowych pierwszego stopnia turbiny. Tem
peratura przed turbiną jest tym p a r am etrem , który 
umożliwia w prosty sposób (prosty w tym znaczeniu, 
że nie wymaga większych zmian kons trukcyjnych) 
zwiększanie mocy silnika w czasie jego rozwoj u. Ogra
niczenia temperatury przed turbiną "vynikają z wytrzy
małości dostępnych materiałów, w szczególności ma
teriałów na łopatki wirnikowe turbiny, trudności sto
sowania w małych silnikach chłodzenia tych łopatek 

oraz z wymagań odnośnie trwałości międzynaprawczej 
silników. 

W ostatnich latach zaobserwować można znaczny 
wzrost prędkości obrotowych silników. Najlepszą ilu
strację tego faktu stanowi porównanie silników star
szej generacji Turbomeca „Bastan" o mocy 800- 1000 
KM i prędkości obrotowej 33 OOO obr/min z silnikami 
Turbomeca „Astazou" 14 i 16 o tej samej mocy i pręd
kości obrotowej 43 OOO obr/min. Przede wszystkim duża 
prędkość obrotowa przyczyniła się do zmniejszenia cię
żaru silników „Astazou" w porównaniu do ciężaru sil
ników „Bastan" (ciężar silnika „ Astazou" 14 wynosi 
145 kG, a silnilrn „Bastan" 6 - 212 kG). Również sil
niki AiResearch TPE 331 o mocy rzędu 700 KM mają 
prędkość obrotową przekraczającą 40 OOO obr/min, a sil
niki PT6A - 37 500 obr/min. W przypadku silników 
o mocy rzędu 400 KM (silnik Allison 250-Bl 7) prędkości 
obrotowe _przekraczają 50 OOO obr/min. Jest rzeczą oczy
wistą, że stosowanie dużych prędkości obrotowych jest 
związane z umiejętnością budowy sprężarek o silnie ob
ciążonych stopniach, tj. sprężarek o dużych względnych 
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liczbach M acha, pozwalających n a stosowanie dużych 
prędkości obwodowych, a pośrednio - z wysokimi tem
peraturami p rzed turbiną dającymi dużą moc jednost
kową dzięki czemu możliwe jest zmn iejszen ie wydatku 
powi~trza, a co za tym idzie - średnicy sprężarki. 
Jednostkowe zużycie paliwa współcześnie budowanych 
turbinowych silników śmigtowych o malej i średniej 
m ocy waha się od ole. 0,225 d o ok. 0,310 kG/ KMh. Naj
mmeJsze jed nosllrnwe zużycie paliwa mają silniki 
„Astazou", w związku z c:cym należy przypuszczać, że 
firmie T u r bomeca udało się uzyskać duże sprawności 

sprężarek (rzędu 81- 820/o) mimo dużego obciążenia sto
pni osiowych. J ednostkowe zużycie paliwa w pobliżu 
0.300 kG/K Mh mają silniki o m n iejszych mocach (ze 
1,;zglęclu na m niejsze sprawności poszczególnych zespo
łów) , silniki starszej generacji, siln iki na początku roz
woju (np. czechosłowacki M 601) i silnik i TPE 331 
z dwustopniową sprężarką odśrodkową. 

Moce jednostkowe (moce z 1 kG/s wydatku powie
trza) omawianych silników zawierają się w granicach 
od ok. 200 d o o k . 260 K M/ kG /s . Są one oczywiście ściśle 

uzależnione od t em peratm·y przed turbiną i sprawności 
poszczególnych zespołów silnika. 

Ciężar jednosllwwy (stosunek ciężaru do mocy) now
szych silnikó\\" kształtuje się znacznie poniżej wartości 
0,20 kG/KM. Wskaźnik ten przekracza 0.20 kG,KM dla 
silników starszej generacji oraz dla silnik.ów o naj
mniejszych mocach. Ma!e ciężary jednostkowe uzysku
je się przede wszystkim przez stosowanie wysokich 
tem peratur przed turbiną i dużych prędkości obroto
wych, nie mówiąc już o tak oczywistych czynnikach, 
jak konstrukcja, materiały, technologia (np. odlewy 
cienkościenne) i tp. 

Podatność elcsploatacyjna 

Trwałość rniędzynapra\\·cza silników pozostających już 
o d dłuższego czasu w eksploatacji \.vynosi 1500- 2000 h 
dochodząc w przypadku silników P T6A zastosowan ych 
do napędu samolotów na linie lokalne do 2600 h, a na
w et 3000 h . Ta k duże trwałości międzynaprawcze są 
wynikie m odpowiedn iej „filozofii" projektowania silni
k ów, ciągłego dosk onalenia kon strukcji w oparciu 
o doświadczenia eksploatacyjne, zastosowania odpo
wiednich m e tod e ksploatacyjnych. a także wyposaże

n ia silników w układy sterowania wysokiej jakości nie 
dopuszczające do przekraczania m aksymalnych tempe
rat m· i prędkości obrotowych, n ie mówiąc już o stoso
waniu odpowiednich materiałów i m e tod technolog icz
nych. 

W parze z dużą trwałością międzynaprawczą idzie du
ża niezawodność pracy współczesnych t urb inowych sil
ników śmigłowych, k tóra n p. w p r zypadku silników 
PT6A charakteryzuje się liczbą 0,04 wyłączeń w locie 
na 1000 h lot u. 

Do ważnych cech eksploatacyjnych oma w ianych silni
ków należy łatwość obsługi. Przyczynia się do tego pro
stota konstrukcji oraz modułowa budowa silników, po
legająca na tym, że poszczególne zespoły silnika (sprę

żarka, komora spalania, turbiny) montowane są oddziel
nie, a następnie dopiero łączone w jedną całość. Dzię

ki modułowej budowie silników u zyskuje się łatwość 

wymiany części i zespołów, zmniejszenie kosztów na
praw i skrócenie czasu ich trwania. Na przykład, dzię
ki modułowej budowie silnika Allison 250 jego sprę-



żarkę można wymienić w ciągu 20 min, a zespół tur
bin - w ciągu 1 h. 

Przyszłe kierunki rozwoju 

W ciągu następnego dziesięciolecia można spodziewać 

się dalszego wzrostu liczby samolotów napędzanych tur
binowymi silnilrnmi śmigłowymi o małej i średniej mo
cy. Podobnie jak dotychczas będą to samoloty wieloza
daniowe typu Short „Skyvan", Let L-410 i IAI „Arava" 
(.,Sherpa"), wojskowe samoloty wielozadaniowe i sa
moloty typu COIN oraz samoloty służbowe i samoloty 
na linie lokalne, a także niektóre typy śmigłowców 
sprzężo-nych. 

Wydaje się, że szczególnie samoloty na linie lokalne 
(z kabiną dającą się w krótkim czasie przestawić 

z wersji towarowej na wersję pasażerską i odwrotnie), 
obok samolotów wielozadaniowych, przedstawiają 

szczególnie szerokie perspektywy dla rozwoju turbi
nowych silników śmigłowych. Nie należy bowiem ocze
l~iwać, aby na trasach o długości do 300 km znalazły 
szersze zastosowanie w tym okresie czasu samoloty od
rzutowe, nawet z silnikami dwuprzepływowymi o du
żych stosunkach wydatków. Chodzi tu o to, że w przy
padku samolotów śmigłowych łatwiej jest uzyskać wła
ściwości skróconego startu i lądowania niż w przypad
ku samolotów odrzutowych. A właśnie krótki start i lą
dowanie będzie w latach siedemdziesiątych tym czyn
nikiem, który umożliwi samolotom na linie lokalne kon
kurowanie z szybkimi środkami komunikacji naziem
nej (jak np. pociągi na poduszce powietrznej) i rozgę
szczenie w ten sposób naziemnych linii komunikacyj
nych. Poza tym samoloty śmigłowe odznaczają się w 
porównaniu z samolotami odrzutoy.rymi znacznie niż
szym poziomem hałasu, co również ma ogromne zna
czenie w komunikacji „intercity", a ich koszt wynosi 
tylko ok. 2/3 kosztu odpowiednich samolotów odrzuto
wych. Dzięki właściwościom STOL i niskiemu pozio
mowi hałasu samoloty śmigłowe nowej generacji będą 
mogły korzystać z dużej ilości małych lotnisk, l{tóre zo
staną zbudowane w ciągu najbliższych dziesięciu lat. 
Zaopatrzenie większych lotnisk w pasy STOL pozwoli 
na korzystanie z tych lotnisk samolotom na linie lokalne 
bez przeciążania pozostałych pasów, a usytuowanie lą
dowisk w centrach miast i w bezpośrednim sąsiedztwie 
małych orodków mieszkalnych umożliwi przedłużenie 
linii lotniczych na tereny, które dotychczas z przyczyn 
ekonomicznych czy technicznych były pozbawione lrn
munikacji lotniczej. W Stanach Zjednoczonych już obec
nie buduje się specjalne lotniska STOL w tzw. koryta
rzu północno-wschodnim. 

Wachlarz samolotów STOL na linie lokalne będzie do
svć różnorodny, poczynając od samolotów z dwoma sil
n.ikami o mocy 400 KM. jak np. budowany obecnie w 
Australii 14-miejscowy samolot wielozadaniowy z. si:
nikami Allison 250-Bl 7, do samolotów z czterema s1ln~
lrnmi O mocy 1000 KM, jak np. opracowywany obecme 
w Kanadzie 48-miejscowy DHC-7 z silnikami UACL 
PT6A-50, jakkolwielt w przypadku samolot?w o ~ni~.i~ 
szych mocach należy się liczyć ze st~sow.;m1em rowmez 
silników tłokowych nowej genei·ac.11 opracowywanych 
przez firmy Lycoming i Continental. Firma Grumman 
projektuje poza tym 30-miejscowy samolot z napędem 
mieszanym: jednym silnikiem dwuprzepływowym 
JT15D i dwoma silnikami śmigłowymi PT6A-50. 

Jest także prawdopodobne, że turbinowe silniki śmigło
we będą używane do napędu większych samolotów rol
niczych (w przypadku samolotów mniejszych większe 
nadzieje można rolrnwać nowej generacji silników tło
kowych). 

Wydaje się, że podobnie jak w przypadku silników śmi
głowcowych w ciągu najbliższych dziesięciu lat nie na
leży spodziewać się poważniejszych zmian w budowie 
i osiągach tm·binowych silników śmigłowych. Dalszy 
rozwój tych silników będzie polegał przede wszystkim 
na doskonaleniu pod względem przepływowym i kon
strukcyjnym poszczególnych zespołów oraz na zwięk
szaniu trwałości międzynaprawczej i niezawodności 

pracy silnika. W wyniku doskonalenia aerodynamiki 
sprężarek może nastąpić wzrost ich prędkości obroto
wej i sprężu (do o!{. 10 : 1 przy zachowaniu dotychczas 
stosowanych ilości stopni sprężarek), a chłodzenie wir
nilrnwych łopatek turbinowych poz·woli na podwyższe
nie temperatury przed turbiną do ok. 1100 °C. Dla takich 
silników jednostkowe zużycie paliwa będzie kształtować 
się na poziomie ok. 0,200 kG/KMh, jednostkowa moc -
powyżej 300 KM/kG/s, a jednostkowy ciężar - poniżej 

0,15 kG/KM. 

Należy tu jednak podltreślić, że tak wysokie wskaźniki 
nie będą regułą dla przyszłych silników, gdyż w dal
szym ciągu duże znaczenie mieć będzie prostota kon
strukcji i związana z tym niezawodność pracy i łatwość 
obsługi. Dlatego też nie wydaje się prawdopodobne, aby 
szersze zastosowanie znalazły silniki o konstrukcji bar
dziej złożonej, jak np. opracowywany obecnie do napę
du śmigłowców silnik trójwalowy z dwuzespolową sprę
żarką Rolls-Royce/Bristol Siddeley BS.360. Z tych 
również powodów (a także ze względu na ciężar i ga
baryty) nie zostaną wprowadzone wymienniki ciepła. 

Można przypuszczać, że najszersze zastosowanie będą 
znajdować silniki z oddzielną turbiną napędową o ukła
dzie zbliżonym do układu silnika PT6A. 

\V celu zwiększenia niezawodności pracy silników i uła
twienia ich obsługi zaopatrywać się je będzie we wzier
niki umożliwiające przeprowadzanie za pomocą świa
tłowodów wizualnej kontroli sprężarki, komory spala
nia i turbin. Będzie też chyba możliwe wykonywanie 
od wewnątrz kontroli radiograficznej . 

Jeżell chodzi o nowe materiały, to prawdopodobne jest 
zastosowanie na łopatki osiowych stopni sprężarek two
rzyw zbrojonych włóknami, np. węglowymi, oczywiście 
wówczas gdy koszty produkcji tych tworzyw zostaną 
odpowiednio zmniejszone. Stosowanie tych_ i:naterial~w 
będzie przy tym mieć na celu nie tyle zmrneJszerne cię
żaru sprężarek, których udział ciężarowy w przypa~ku 
silników o małych i średnich mocach jest i tak niewiel
ki, lecz wykorzystanie własności zmęczeniowych i wy
trzymałościowych tworzyw zbrojonych (związ~nych 
m.in. z możliwościami najbardziej korzystnego uk1eru~
kowania zbrojenia) oraz ich odporności na uszkodzenia 
przez ciała obce. 

w latach osiemdziesiątych zakres zastosowań turbino
wych silników śmigłowych o małych i średnich mo
cach może zostać rozszerzony w przypadltu wprowa
dzenia do eksploatacji samolotów pionowego startu 
i lądowania z przestawialnym skrzydłem (lub ·przesta
wialnymi gondolami silnikowymi). Byłyby to samoloty 

Dokończenie na. str. 26 
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PRAWO DOSTĘPU 

DO RYNKU 
MIĘDZYNARODOWYCH 

PRZEWOZÓW LOTNICZYCH 1
) 

Artyl<UI ma na celu przedstawienie, w 
formie uproszczonej, 7J0Utyczno-prawnej 
problematy/<i międzynarodowego trans
portu lotniczego w zakresie zaintereso
wań kraju zamterzajqcego dopiero roz
wijać tę dzieclzlnę działalności. Obecnie 
nabiera na świecie coraz większego zna
czenia samodzielna ftmkcja międzynaro
dowego transportu lotniczego, niezateź
na od potrzeb tnnycli gałęzi gospodarki. 
Celowość rozwijania przez Polskę mlę
dzyncirodowego transportu Lotniczego z 
uwagi na jego samodzleln<1 funkcję ;est 
tym większa, :te stanowi on w naszych 
warunkach optacalnq formę uzyskiwania 
dewiz. Rozwój ten jest liamowany m .tn. 
przez bariery prawne, które omlnqć moż
na jedynie prze= ttruchomtcnie Lini! da
lelctego zastęg1c 

Punktem wyJsc1owym przy omawianiu zagadnień eko
nomiczno-prawnych międzynarodowego transportu loL
n iczego musi być określenie jego funkcji w całokształ
cie gospodarki państw uczestniczących w międzyna
rodowym obrocie. Otóż pierwotnie na pierwszy plan 
wysuwano instrumentalną, służebną funkcję transpor
tu wobec innych, nadrzędnych w pewnym sensie ro
dzajów działalności gospodarczej, jak produkcja, dy
strybucja, handel zagraniczny i wreszcie - turystyka, 
pomijając funkcję, jaką spełnia komunikacja lotnicza 
w zakresie służb dyplomatycznych, wymiany politycz
nej, kulturalnej itd., co zresztą ma również swój wy
raz ekonomiczny. Obecnie w coraz szerszym zakresie 
mówi się o innej, samodzielnej funkcji transportu mię
dzynarodowego, m.in. także lotniczego. Rzecz polega na 
tym, że transport międzynarodowy może przynosić pe
wne efekty dla gospodarki niezależnie od tego, czy ob
sługuje inne gałęzie tejże gospodarki. Może to mieć 
miejsce np. wówczas, gdy nasze przedsiębiorstwo prze
wozi pasażerów obcych lub obce ładunki między róż
nymi krajami, przy czym, przewóz nie musi się nawet 
zaczynać i kończyć n a terytorium naszego kraju, ew. 
może odbywać się tranzytem przez to terytorium. W tych 
przypadkach można mówić, że transport lotniczy speł
nia rolę identyczną z rolą eksportu towarów; jest to 
eksport usług, będący źródłem zdobywania obcych de
wiz i stanowiący jeden z czynników wpływających na 
kształtowanie się bilansu płatniczego kraju. Idąc dalej, 
z punktu widzenia bilansu płatniczego państwa tak sa
mo należy oceniać działalność własnego transportu mię
dzynarodowego polegającą na przewożeniu wlasnych 
obywateli i ładunków, przez co oszczędza się dla go
spodarki narodowej wydatek dewizowy na import usług 
obcych przewoźników. 

Założenia polityk i państw 

Celowość rozwijania transportu lotniczego ze względu 
na jego rolę służebną w stosunku np. do handlu za
granicznego i turystyki zagranicznej jest tak oczywi
sta, że można pominąć jej uzasadnianie i ograniczyć 
się tylko do następującego zagadnienia. 

t Oszerne omówienie zagadnień poruszonych w artykule 
z uwzględnieniem punktu widzenia krajów o rozwiniętym 
transporc,e lotruczym zna jdujemy w pracach: wie r i e s z
e z a gin A. N .: M ietdunarodnoje wozdusznoje prawo, 
Moskwa 1966; B t n, Ch e n g : Tll.e iuw of international air 
transport, Londyn - N. York 1962; w as se nb e r g H. A.: 
Post-war internatio'nut civit aviat i on poticy and the law 
ow the air, 2 wyd., Haga 1962; a także w pracy zbiorowej 
pod redakcją M c W hi n n e y E . i B ra d 1 e y M. A .: 
The freedom of the air, Leyden-Dobsferry N. York 1968. 
O~ólny wykład tej gałęzi prawa - zob. Berezowski c.: 
Międzynarodowe prawo lotnicze, Warszawa 1964. 
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Otóż spotykamy się czasem z poglądem, że dla realiza
cji obrotów towarowych czy turystycznych ważne jest 
tylko to, by uzyskać usługę przewozową po odpowied
nio nisldej cenie, a nie jest ważne, czy wykona ją prze
woźnik krajowy czy obcy. Pomijając fakt, że sam prze
wóz może przynieść gospodarce korzyści, stwierdzić na
leży, że poleganie na dłuższą metę na obcej obsłudze 
transportowej może się okazać kosztownym błędem. 
Obcemu przewoźnikowi nie zawsze zależy na obsłu
dze naszego handlu i naszej turystyki i gdy będzie miał 
możliwość osiągnięcia większych zysków z innych prze
wozów - albo zysków takich samych, lecz z mniejszym 
trudem - nie będzie się oglądał na nasze potrzeby. Bo 
któż skłoni obcego przewoźnika do tego, by zapewnił 
tani przewóz polskich truska,,·ek do Skandynawii czy 
skandynawskich turystów do Polski, jeśli przewoźnik 
ten zarobi więcej przewożąc tychże turystów w rejon 
Morza Sródziemnego? 
Celowość rozwijania ,,vlasnego transportu lotniczego 
z uwagi na jego samodzielną funkcję, a więc niezależ
nie od potrzeb innych gałęzi gospodarki narodowej, lecz 
dla samego zdobywania i oszczędzania obcych dewiz 
(eksport usług i antyimport), zależy od tego, jak dalece 
państwu potrzebne są te dewizy i jaki jest koszt uzy
sku dewiz (efektywnych i oszczędzonych) . Rzecz w tym, 
że nowoczesny transport lotniczy przekroczył już barie
rę rentowności, o tyle więc ,.obiektywnie" stanowi opła
calną formę uzyskiwania dewiz; niektóre kraje uwa
żają nawet za celowe dopłacanie do działalności kra
jowych przewoźników, o ile przemawiają za tym takie 
względy „subiel,tywne", jak potrzeba wyrównania na
piętego bilansu płatniczego. 

Na szczęście - jak: już wiemy - nasze zagraniczne 
przewozy lotnicze są wysoce opłacalne dewizowo i nie 
wymagają dotowania. Obciążenia (dewizowe) dla go
spodarki narodowej powstają tylko wówczas, gdy cho
dzi o przewozy (masowe, zamorskie), za które musimy 
płacić obcym przewoźnikom. Nie własny transport, lecz 
jego brak przynosi stratę. 

Znaczenie jednej i drugiej funkcji transportu lotnicze
go tłumaczy, dlaczego we współczesnym obrocie mię
dzynarodowym transport ten rządzi się podobnymi pra
wami ekonomicznymi i podlega podobnym ogólnym za
sadom prawa międzynarodowego i polityki międzyna
rodowej, jak cala międzynarodowa wymiana towarów 
i usług. Znaczenie drugie j (samodzielnej) funkcji mię
dzynarodowej transport u lotniczego tłumaczy, dlaczego 
ten rodzaj usług stanowi niekiedy przedmiot oddzielnej 
reglamentacji i polityki. 
Gdy chodzi o międzynarodowo-prawne podstawy oma
wianej działalności stwierdzić należy, co następuje. 



Wbrew niektórym tradycyjnym poglądom liberalistycz
nym nie istnieje powszechnie uznana wolność obrotu 
międzynarodowego ani wolność komunikficji (będącej 
częścią tego obrotu), w tym również - wolność komu
nikacji lotniczej. J edyna powszechnie uznana wolność 
to prawo każdego suwerennego państwa do takiego re~ 
gulowania swych stosunków w tych dziedzinach z in
nymi państwami, jakie wydaje mu się stosowne. Stąd 
też wymiana poszczególnych praw (przywilejów, zwa
nych niezbyt ściśle „wolnościami") wymaga zgody 
wszystkich zainteresowanych stron i może być przez 
każdą z nich opatrzona różnymi warunkami i ograni-
czeniami. • 

P olityka państw realizowa na w takim systemie praw
nym może być, podobnie jak w handlu międzynarodo
wym w ogóle, liberalna lub restryktywna 2• O tym, ja
ka jest decyduje sytuacja geopolityczna państwa, cha
rakterystyka odnośnego rynku przewozowego, zdolność 
przewozowa i konkurencyjna transportu oraz ocena po
trzeb całej gospodarki i opłacalności samego transpor
tu. Polityka może być różna w zależności od tego, w 
stosunku do jakiego partnera i w jal<iej aktualnej sy
tuacji jest realizowana. Może też być różna w zależ
ności od rodzaju i trasy przewozów. 

Okazuje się więc, że dla zapewnienia rozwoju własne
go międzynarndowego transportu lotniczego nie wy
starcza, że posiadamy rynek 3 i że jego eksploatacja by
ła by wysoce opłacalna 4 (nie mówimy o przeznaczeniu 
odpowiednich środków na sprzęt, szkolenie itd., gdyż 
decyzja w tych sprawach należy do organu planujące
go). Konieczne jest jeszcze, aby w istniejącym syste
mie wymiany pt·zywilejów i w gąszczu rozmaitych re
strykcji zapewnić sobie niezbędne prawa do wykony
wania przewozów międzynarodowych. 

Przywileje i restrykcje 

A oto główne dziedziny, w których przejawiać się mogą 
przywileje lub restrykcje prawne określające i ograni
czające nasze możliwości rozwojowe. 

I. Okr e ś 1 e n i e 1 i n i i i w o 1 n o ś ci 1 ot n i 
e z y c h o. Na eksploatację linii lotnicze j potrz~ba uzy
skać niezbędne przywileje, wolności techmczn~ 1 handlo
we, których rozróżnia się kilka. Co do tzw. d_woch wolr:o
ści technicznych (przelot i lądowanie techniczne), ~dzte
lane są one na ogól bez ograniczeń, a nawet pans_twa 
mogą być zainteresowane w tranzyt?WYCI; lądowam~ch 
obcych samolotów. Wyjątek stanowt'.'1 ~anstwa ? w1e~
kim terytorium lub kluczowym polozemu, staraJące się 
zdyskontować te atuty jak najdrożej . Poz?st~e wol
ności zwane handlowymi mogą być dw0Jak1ego ro
dzajil. Mogą dotyczyć ru~hu „sąsiedzltie~o", tj. ruch'-!
między terytoriami umawiających się panstw albo tez 
ruchu, który można nazwać „cudzyr:1" dla dar:ie?o prze
woźnika, tj. ruchu między terytorium drug1eJ strony 
i tet·ytoriami państw trzecich. 
Wolności „sąsiedzkie" (wolność 3 i _4) ud~i'7lane są„ w 
sposób stosunkowo liberalny i to mezalezme ?d t~oo, 
czy chodzi o kraje rzeczywiście ze sobą sąs1ad~~ące 
i niezależnie od odległości. Na tej zasa:Iz_1e uzyskallsmy 
prawo wykonywania przewozów na ltmach łączących 
Polsltę z licznymi krajami, czasem nawet me u trzym~
jących z Polską stos1:1nków dyp~omatycznych (NR~, 
Irlandia). Na tej zasadzte Aerofłot I Pan Am wykonuJą 
przewozy między ZSRR i USA. 

, pa try n E ., Tej c hm a n o w a E., Tarski . I.: T~ans: 
port w hand tu zagran icznym, warszawa 1W968, oraz \~6~ e 
r a K. : Międzynarodowy ruch osobowy, arszawa • 

, K u j a ws ka M.: Sytuacja Polski 7?-a rynku Lo~ntc~i 
przewozów pasażerskich datektepo zasuwu, ,;;e~~~t:t ogól
nicza i _As_tronKau

0
tysctz,:naa" T19'./0 r~fe;af~~r:in; w zeszycie 

nym UJ<,:CIU · ; . . 9 
specjallstycznym BILC, pazduermk 196 • 

, ż y 1 i cz M .: Efektywność ekonom_tczna i prot~ tem'!1, \~~o 
· t " T h "ka Lotnicza , Astronau :yczna 

WOJU „Lo u Ópia~~L~ść przewozów lotniczych datelde_go 
~:si:guorai-echnika Lotnicza i Astronautyczna" 1970 n'.· 3 1 4 • 

' " ż, 1 i c z M • Tencie-ncje ttbera-
• Obszern.iej na ten temat Y i d~; narodowym tr,ms-

Listyczne i _vrotekcljNonpisptyAc:.ne S~d~ ęprciwnicze z 20/1968, s. 
porcie lotniczym, , 
159-200. . . 

, z ob. tam:Ge, s. 164 1 m. 

Polityka państw w zakresie przyznawania prawa obsłu
gi ruchu „cudzego" jest znacznie bardziej restryktyw
na. Stąd też nawet przyznane już dawniej prawa by
wają rewidowane, jak to miało miejsce w przypadku 
cofnięcia „Lotowi" prawa wykonywania przewozów lo
kalnych między Wiedniem i Atenami. Zaostrzające się 
restrykcje powodują też, że coraz rzadziej eksploatuje 
się linie o dużej liczbie lądowań pośrednich, a które -
przy posiadaniu samolotów o dłuższym zasięgu - prze
stają się na ogól opłacać, o ile nie można obsługiwać 
przewozów na pośrednich odcinkach między krajami 
obcymi (wolność 5). Restrykcje idą dalej, np. w USA 
kwestionuje się również słuszność obsługiwania przez 
obce linie, dajmy na to holenderskie, przewozów z USA 
do Holandii, jeżeli dalszym celem ma być przewiezie
nie pasażerów czy ładunków z Holandii do innych kra
jów (tzw. wolność 6). Stąd tendencja do ograniczania 
działalności przedsiębiorstw, które obsługują szczegól
nie dużo takich przewozów cudzych. 
Kierując się własną koncepcją „zrównoważonej wy
miany korzyści elrnnomicznych" USA uważają, że po
tencjał rynkowy wymienianych punktów powinien być 
równy, a jeśli tak nie jest, to należy to skompensować 
liczbą połączeń, zakresem praw itp. Nie uważają też, 
by przebieg linii obu stron musiał być równoległy, ani 
nie godzą się na ogól na wpuszczanie obcych linii w głąb 
swego terytorium (np. linii europejskich na swe wy
brzeże zachodnie) 7) . 

Niemniej jednak nawet w krajach stosujących wobec 
obcych p1·zewoźników politykę restrykcji (dyktowanej 
np. przez świadomość wielkiego własnego potencjału 
terytorialnego i rynkowego, jak w przypadku USA) -
łatwiej będzie uzyskać prawa' 3 i 4 wolności dla nowe
go przewoźnika, aniżeli utrzymać czy rozszerzyć przy
wileje innego przewoźnika, obsługującego cudzy ruch 
na zasadzie wolności 6. Dla przewoźnika amerykań
skiego korzystniejsze będzie włączenie się bezpośrednio 
do obsługi przewozów z Polski i, do Polski i wpuszcze
nie za tę cenę polskiego przewoźnika do Ameryki, ani
żeli utrzymywanie sytuacji, w której ruch polsko-ame
rylrnński obsługiwany jest niemal wyłącznie przez 
przedsiębiorstwa krajów trzecich (zachodnio- czy środ-
kowoeuropejskich). 

2. Z d o 1 n o ś ć p r z e w o z o w a. Zdolność ta, któ
rą określa się mnożąc ciężar handlowy samolotów przez 
liczbę lotów w danym okresie, może być przedmiotem 
oddzielnej reglamentacji. Kraje mające silne własne 
linie lotnicze starają się o eliminowanie restrykcji w 
tym zakresie, inne kraje starają się zapev.:ni~ s~ym 
liniom ochronę przed nadmierną konkurencJą -1 rowny 
udział w oferowanej zdolności przewozowej. Zasada 
równych ·udziałów jest niekie~y kwesti<?nowana, I_lP· 
przez USA na liniach atlantyckich, na ktorych P'.3Saze
rowie amerykańscy stanowią ok. 700/o ogółu pasazeró~. 
Poza tym ogól państw skłania się raczej ku zasad~te 
50/50. Jeżeli „Lotowi" udało się w ciągu kilku ,18:t osią
gnąć stosunkowo znaczną przewagę w z_do~nosc1 pr~e
wozowej i przewozach na liniach europe1sk1ch, to mia
ło to miejsce głównie w wyniku porozu~ień z przed
siębiorstwami, które rekompenso_waty so_b1e tę n_1erów
ność znacznie większymi lrnrzyśc1am1 zw1ązanym1 z ob
sługą ruchu polsko-amerykańskie~o czy w ogóle.zamor
skiego na długich odc_inkach m1~dzykont)'.n:ntalnych. 
W miarę, jak dzialalnosć w ~akr~s1e wolnosc1 6 stawa
łyby się przedmiotem ogramcze?, np. ze strony USA, 
przewoźnicy europejscy ~b~luguJ~C_Y dotąd_ cudze prze
wozy zamorskie mogą stac s1ę mmeJ skloI_lm do u~tępstw 
na rzecz dowozowych linii „Lotu". Jakie by me_ były 
powody, nasza przewaga na odcinkach europeJsk1ch 
ostatnio znacznie maleje. 
Tak więc za wydłużeniem tra~ przewozó~, c_hoćby czę
ściowo kosztem liczby przewozonych pasazerow czy ton 

, Na temat polityki amerykańskiej w dziedzinie międzyna• 
rodowego transportu lotniczego zob. _ITA., Et1:1ctes_ 62/17, 
63/3 i 63/11 . P róby nau,kowego uzasadmenlia poh_tyk1 USA 
zob. artykuł L o y F . E., w cytowanym pod 1 zbiorze, The 
freedom of the air, s. 174 i n. . 

• Zob. prace K u j a w s k i ej M. i K os t 1 i T. cytowane 
pod 3. 

,., 



ładunku, przemawia nie tyl ko wielkość i struktura ryn~ 
ku nalrnzująca dokonanie odpowiednich przekszlalcen 
sie'ci naszych połączeń zagranicznych (dałoby _to nam 
automatycznie zwiększenie pracy pt:zew,ozo~~J O . or 
2/3). Za wydłużeniem takim przemawia rowI?1ez W.yraz
na tendencja w polityce regulov~ama_ zdolnosc~ p1ze,~o
zowej. Na dłuższą metę prędzeJ mozn~ ~1czy_c na uzy
skanie 500/o udziału w przewozach na lmu między Pol
ską i np. Ameryką, aniżeli na utrzymanie ok. 600/o ob1;
cnego udziału w obsłudze przewozów polsl<o-amerylrnn
skich, ograniczonej do -odcinków europejskich. A prz~
cież nawet przewożąc tylko 100/o pasażer?:,., na tra_s1e 
ok. 7000 km wykonamy większą pracę mz przewoząc 
600/o pasażerów na 1000-kilom etrowych odcinkach euro
pejskich. 

3. Taryfy. Jest to n iezwykle ważny instrument po
lityki państw. Obniżka taryf, uzasadniona przy znacz
nym rozmiarze eksploatacji ·wielkich samolotów wiel
kich przedsiębiorstw lotniczych, może stanowić poważ
ną groźbę dla przedsiębiorstw mniejszych z małym 
sprzętem. Stąd kontrakcja IATA w stosunku do ame
rylrnńskich nacisków w kierunku redukcji taryf, zwłasz
cza w obliczu „Jumbo-jet". 
Mimo opozycji ogółu mniejszych przewoźników jako 
nieunikniony skutek wprowadzania dużych samolotów 
dalekiego zasięgu o zwiększonej wydajności i niższym 
jednostkowym koszcie przewozu taryfy na dłuższych 
trasach muszą być stosunkowo niższe (3-4 centy na 
1 pkm) aniżeli na odcinkach europejskich (5 centów na 
1 pkm). Jeżeli jednak pasażer dalekodystansowy trafia 
na lokalny odcinek obsługiwany przez przewoźnika 
europejskiego, to ten ostatni otrzymuje stawkę niższą 
od lokalne.i europejskiej. Zmuszony jest brać stawkę 
obniżoną, choć wykonuje przewóz na odcinku krótkim, 
na którym jednostkowy koszt przewozu jest stosunlrn
wo wysoki. Oto jeszcze jeden czynnik nie pozwalający 
na ograniczenie działalności własnych linii zagranicz
nych do funkcji dewizowych. 

4. W sp ó 1 n a e ks p 1 o a ta c j a . Niemal "vszystkie 
umowy lotnicze zawierają zastrzeżenia mogące uniemo
żliwić eksploatowanie umownych linii przez przedsię
biorstwa, w których przeważająca część własności i rze
czywista kontrola nie należy do pa11stwa, któremu pra
wa przyznano. USA sprzeciwiają się nawet w zasadzie 
wszelkim poolom linii lotniczych, choć w stosunku do 
obcych linii czynione są wyjątki. Nie napotyka nato
miast na większe trudności posługiwanie się przez 
przedsiębiorstwo samolotami oddanymi mu do dyspo
zycji przez inne przedsiębiorstwo (tzw. eksploatacja za
m ienna). Jest to bardzo istotne dla przedsiębiorstw 

słabszych, które przez p~lączenie. swych zasobów ma. 
terialnych mog,1 os1,1gnąc znacznie lepsze efekty eks. 
ploalacyjno-handJowc. 

Nasze szanse 

Uzyskanie praw ekspl_oatacji (inii dalek_iego zasięgu dla 
„Lotu" jest wprawdzie z J<azdym roluem trudniejsze 
jednak jest nadal móż! i we. S~czeg~lnie, ?eśti się zważy' 
i:i: ok. 2/3 pracy przewozowej hn11 lotniczych w rela~ 
cjach z Polsl~i i d~ ~olski stanowią relacje zamorskie. 
Nawet w na.1trudn1ejszych przypadkach, do jakich na
leży zaliczyć np. USA._ uzysl~anie prawa eksploatowania 
linii na zasad;de \\'Zajcmnosci jest realne. Mimo prze
wagi ruchu ameryka11skicgo nad ruchem pochodzącym 
z Polski. należy stwierdzić. że zawarcie odnośnej umo
wy byłoby korzystne dla USA, gdyż uruchamiając linię 
b<:zpo~recini:1 do Polsl,i ~a.n A_';1 zyskałby z pewnością 
więccJ (chocby przez mozl1\\'0Sc konkurowania z linia
mi zachodnioeuropejskimi), aniżeli utraciłby na rzecz 
.. Lotu". 

Oczywiście, w l,ażdej umo\\'ie należałoby się zabezpie
czyć przeciwko przewadze partnera w oferowanej zdol
ności prze\\'OZO\\'ej, gdyż w zasadzie cały ruch między 
obu krajami po:vinien. być traktow~ny jako „wspólny 
r·ynek", podlegajl\CY rownemu podziałowi. Należałoby 
le:i: zapewnić sobie możliwość wspólnej eksploatacji linii 
czy też samolotów z inn~•mi partnerami, co jest szcze
gólnie ist_otne na przyszłość (samoloty Jumbo i SSTJ. 
Do czasu Jednak gdy samoloty .. Jumbo" i SST zaczną do
cierać również do Warszawy. ich konkurencja nawet 
przy obniżce tary[ .,Jumbo" nie wydaje się zbyt groźna. 

Równocześnie z przygoto\\'aniami linii dalekiego zasię
gu_ staran_nego opraco\\'ania i uzgodnienia wymagać bę
dzie wspolpraca z dotychczasowymi naszymi partnera
mi, z której rezygnować nie można. 

W każdym razie uruchomienie linii dalekiego zasięgu 
wydaje się jedyną drogą ominięcia barier, na jakie 
napol_Yka - również pod względem prawnym - dalszy 
roz11·0J polegający na zagęszczaniu istniejącej sieci 
,,Lotu" w Europie. Zarówno z punktu widzenia „wol
ności lotniczych", jak i w świetle reglamentacji zdol
ności przewo;,;owej czy tary! nasza szansa na rozwój 
tego najb~_rdziej pr;,;yszlościowego i opłacalnego trans
portu nabiera realnych kształtów dopiero przy wydłu
żeniu tras przewozów w kierunkach określonych struk
tm·ą naszego rynku. Oczywiście. pod warunkiem prze
kształcenia przedstawionych wyżej możliwości w kon
kretne umowy lotnicze. 

Hl'Śll I Wl'POWIEDZI NA TEMAT PRZEHl'SlU LOTIWICZEGO 

Decyzja władz w sprawie zmiany p rofilu produkcyjne
go WSK Okęcie - Zakładu Lotniczego z tradycji i z za
gospodarowania inwestycyjnego - stanowiła zaskocze
n ie dla pracowników i sympatyków lotnictwa w Polsce. 
?ziś te sprawy są już przebrzmiałe, choć nie zostały 
Jeszcze przebolałe. Naszym czytelnikom w inni jesteśmy 
dać źródłową _informację co do przyczyn, które spowo
dowały omawianą decyzję. 

W związku z tym - w ślad za „Głosem WSK - Okę
cie" 1970 nr 1-2 - podajemy wyjątki z referatu dyr. 
J . Staszka, wygłoszonego na zakładowym KSR : 

• analiza :ynku zbytu na wyroby własnej konstrukcji 
wy~~ala, ze dotychczasowa wielkość produkcji nie jest 
mozhwa do utrzymania, 

e występuje silna konkurencja, której WSK sprostać nie 
jest w stanie, . 

• konkurencyjne firmy zagraniczne produkujące podo
bne samoloty w średnich i dużych seriach mają opano
wane rynki zbytu 
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• seryjność produkcji pozwala im na wprowadzenie no
,voc~esnych metod wytwarzania, co umożliwia kształto
wanie cen na niższym poziomie 
• _dla lepszego wykorzystania powierzchni produkcyj
neJ powstała konieczność dociążenia przedsiębiorstwa 
asort-?'.mentami wyrobów o nielotniczym profilu pro
dukcJ1 
• ostateczny wybór P'rodukeji przeprowadziła komisja 
powola_i:ia przez. wi~epremiera P. Jaroszewicza, wybra
~Y Wat tant obeJmuJe produkcję na1·zędzi pomiarowych 
1 tnących. 

W roku 19'.70 pla_n u~·uchomienia produkcji narzędzi w 
WSR: Okęcie obeJmuJe : pryzmy, noże Fellowsa, noże do 
głowic, frezy gwintowe, głowice i gwintowniki. 
Produkcja pryzm i noży Fellowsa jest przenoszona z 
Zakładu Świerczewskiego. 

W :o~u, 1971 przewiduje się uruchomienie produkcji: 
CZUJillk<;>~ zegarowrch, podstaw do czujników, wzorców 
W:>7sokosc1, narzędzi trzpieniowych, frezów i rozwierta
kow oraz narzędzi do wygniatania gwintów. 



Mgr MAREK ZEBROWSKI 
533.6.013.8: 551.55 

WPŁYW 

GRADIENTU WIATRU 
NA PILOTAŻ SAMOLOTU 

Występowante dużych poziomycli i pio
nowych gradientów wiatru, zmieniajq
cych chwilowo przyrzqdowq prędkość 
totu, nie tylko utrudnia sterowanie sa
molotem lecz może również stać się 
przyczynq katastrofy, w szczególności 
w czasie podchodzenia do lqdowanta. w 
artykule omówiono warunki występo
wania gradientów wiatru, przedstawiono 
przykłady podejścia do tqdowania przy 
istnieniu normalnego gradienti, wiatru, 
gradientu spowodowanego wiatrem tyl
nym, wiatrem czołowym i porywami wia
tru oraz opisano wptyw gradientu wia
tru na start, wznoszenie i przelot. 

Zmiana prędkości lub kierunku wiatru na określonej 
odległości nazywa się gradientem wiatru. Zmiana wek
tora wiatru w płaszczyźnie pionowej nazywa się piono
wym gradientem wiatru, a w płaszczyźnie poziomej -
poziomym gradientem wiatru. Bezpośrednim następ
stwem wpływu gradientu wiatru jest zmiana przyrzą
dowej prędkości lotu. Gradient wiatru może nie tylko 
utrudniać lot, lecz może również stwarzać poważne za
grożenie bezpieczeństwa. Szczególnemu zagrożeniu po
dlegają te fazy lotu, w których występują zmniejszone 
prędkości lotu, a więc start, początkowe wznoszenie, 
oczekiwanie, zbliżanie, podejście do lądowania i lądo
\\'anie. 

Długo nie doceniano potencjalnego niebezpieczeństwa 
!ct"yjącego się w zmianach wiatru działającego na sa
molot. Wynikało to z korzystniejszej reakcji samolotu 
z napędem śmigłowym w porównaniu z samolotem z 
napędem odrzutowym na zwiększenie mocy zespołu 
napędowego podczas lot u z małą prędkością*. Pow-

• Wpływ strumienia zaśmigłowego (przyp. redakcji) 

szechne wprowadzenie do eksploatacji ciężkich samolo
tów z napędem odrzutowym zmusiło do poznania zja
wiska gradientu wiatru i uwzględnienia jego wpływu 
na lot samolotu. 

Poziomy gradient wiatru 

Obserwacje meteorologiczne frontów atmosferycznych, 
szczególnie chłodnych, oraz lokalnych burz i linii 
szkwałowych wykazują, że w pobliżu nich powstają 
gwałtowne zmiany k ierunku i prędkości wiatru. Aktyw
nym burzom towarzyszy zjawisko „pierwszego podmu
chu". Występuje w nim zmiana wektora wiatru propor
cjonalna do aktywności jądra burzy. Zmiany wiatru 
układają się na ogół wzdłuż płaszczyzny tworzącej linię 
skrętu wiatru. Samolot p,·zecinający Unię skrętu wia
tru może w ciągu kilku sekund znaleźć się pod działa
niem wiatru całkowicie innego od tego, który działał 
na niego przed chwilą. 

Przyczyną zmiany przyrządowej prędkości lotu samo
lotu podczas przecinania linii skrętu wiatru przedsta
wia rys. 1. Pokazuje samolot, który w punkcie A lecąc 
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linia skretu wiatru Linia skretu wiatru 

z predkością przyrządową 360 km/h pod wiatr o pn~d
kości 20 km/h utrzymuje prędkość podróżnq 340 km/h. 
Pomiędzy punktem A i B leży ostro zarysowana lini:1 
skrętu wiatru, wzdłuż której wiatr zmienia k ierunek 
na tylny i zwiększa swoją prqdkość do 80 km/h. Samo
lot przelatując przez tę linię prawie natychmiast znaj
dzie się pod działaniem nowego wiatru. Jednak d:dc;ki 
bezwładności swojej masy będzie starał sic; zachować 
poprzednio uzyskaną prędkość podróżną, w wyniku 
czego prędkość przyrządowa w punkcie B spadnie do 
260 km/h. W miarę jak prędkość podróżna będzie wzra
stać pod działaniem nowego wiatru do 460 km/h pręd
kość przyrządowa w punl{cie C powróci do 360 km/ h. 

Przyrządowa prędkość lotu w przedstawionym wyżej 
przykładzie w rzeczywistości nie spadnie do 260 km/h, 
gdyż przyspieszanie ruchu samolotu zacznie się już pod 
czas przecinania linii skrętu wiatru. Jednak dla celów 
praktycznych trzeba przyjąć, że przy każdym napotka
niu przez samolot nagłej zmiany kierunku lub prędko
ści wiatru jego bezwładność spowoduje zmianę przyrzą
dowej prędkości lotu. 

Zagadnieniem czasu potrzebnego na odzyskanie przy
rządowej prędkości lotu po zmianie wiatru działającego 
na samolot zajmował się Hasseltine z Air Weather Ser
vice o.f USAF. W badaniach swoich analizował pozoro
wane podejście do lądowania samolotu, który lecąc z 
prędkością przyrządową 180 km/h pod wiatr o prędko
ści 36 km/h, utrzymuje podróżną prędkość lotu 145 
km/h, a w okolicy progu d rogi startowej przechodzi na
tychmiast w warunki całkowitej ciszy. Wyniki bada11 
posłużyły do wyznaczenia czasu potrzebnego na uzys
kani~ w ciszy, na wysokości ciśnieniowej 1000 mb, przy 
staleJ mocy zespołu napędowego podanych niżej po
dróżnych prędkości lotu: 

145 km/h O s 
156 km/h - 39,9 s 
162 km/h - 77,5 s 
173 km/h - 175,5 s. 

Wystąpienie dużego gradientu wiatru podczas podejścia 
do lądowania może doprowadzić do przepadnięcia sa
molotu. Przyjmuje się, że bezpieczna prędkość lądowa
n!a _nie powinna być mniejsza od prędkości przeciąg
męc1a samolotu zwiększonej o czołową składową wia-
tru istniejącą na wysok.ości 300 m. • 

Spotkanie linii szkwałowej podczas zakrętu stwarza 
m~ż~iwość sumowania się ró2lnorodnych czynnikó-w, 
ktore mogą stworzyć niebezpieczną sytuację. Analiza 
synoptyczna sytuacji panującej w linii szkwałowej 

(rys. 2) wykazuje, że samolot wchodzący w nią może: 

• doznać gwałtownej utraty prędkości lotu wskutek na
potkania zmian ·;vektora wiatru wzdłuż poszczególnych 
części toru lotu 
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2. Rozwój sytuacji panują
cej w_ linii szkwalowej ;po
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e gwałtownie pogłębić pr zechylen ie wskutek działania 
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e g walto\\'nie utrac i ć prędkość i ,,·ysokość lotu wsku
tek wc j~cia w silny pqd opadający znajdujący się na 
pr:wdniej krawędzi m asy zimnego powietrza. 

J\ na liza s,,·nopt_,·czna zja ,,. isk zachodzących w linii 
szkwałowej d ow odzi, że na półkuli północnej samolot 
doznaje je dnoczesne~o działania wszystkich wymienio
nych cz.vnnikó\\" tylko podcza s zakrętu w lewo (rys. 3), 
a na półkuli poludnio\\"e j - podczas zakrętu w prawo•. 
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3. Zakręt w lewo wprowadzający samolot w linię szkwałową 

Z tego powodu zakręt w lewo w naszych szerokościach 
geograficznych wymaga dużej uwagi, szybkich i sku
tecznych poprawek. 

P ionowy gradient wiatru 

Prędkość wiatru w dolnych warstwach atmosfery jest 
zmniejszona przez tarcie o powierzchnię ziemi. Wpływ 
tarcia ziemi uwidacznia się do wysokości kilkuset me
trów. Wartość pionowego gradientu wiatru w warstwie 
tarcia zależy od prędkości wiatru, pionov,ego spadku 
temperatury, rzeźby terenu itp. Trzeba przy tym 
uwzględnić, że wiele zjawisk zależy od szerokości geo-

• Zjawisko to ma związek z przyspieszeniem Coriolisa (przyp. 
redal~cji) 



graficznej, na której występuje. Dla uproszczenia dal
sze rozważania będą oparte o przeciętne zjawiska wy
stępuJące w średnich szerokościach geograficznych pół
kuli północnej. 

Badania gradientu wiatru przeprowadzane w ramach 
program_u ,,Grea_t Plains !_urb_ulence ~rogramme" wy
kaza!.l'.", ze sredma prędkosc _wiatru mierzonego na wy
sol~o~c ~ m stanowi ~20/o dziennej i 400/o nocnej pręd
k_osc1_ wiatru występuJącego na wysokości 100 m ponad 
z1em1ą: Ten ~am _program_ a_naliz9wal przypadki wystę
P?Wama w mekt~rych częsc1ach swiata prądów strumie
niowych na małeJ wysokości. Prędkości wiatru rejestro
w~ne w tych prądach ?Y!Y znacznie większe niż prze
widywano na . podsta~1E; rozkł_~du ciśnienia zachodzą
cego na szczycie nocneJ mwersJ1. Także liczne obserwa
cje wykazały występowanie dużego gradientu wiatru w 
c(~g~ <;1nia, szczeg~lnie_ gdy ~stnieje znaczny gradient 
c1s111e111a lub wyrazna mwers1a temperatury powietrza 
w pobliżu powierzchni ziemi. 

Cechą charakterystyczną gradientu wiatru na malej wy
sokości jest zmiana kierunku wiatru. Wiatr w swobod
nej atmosferze wieje w przybliżeniu równolegle do izo
bar - wiatr gradientowy. Tarcie o powierzchnię Ziemi 
nie tylko powoduje zmniejszenie prędkości, ale i zmia
nę kierunku. Przepływ wiatru przyziemnego odbywa 
się niemal w poprzek izobar, w kierunku ośrodka niż
szego ciśnienia atmosferycznego. Pomiędzy wysokością 
około 1000 m a 100 m skręt wiatru wynosi średnio 
20°+40°, a w pojedynczych przypadkach dochodzi do 
70°-90°. Zmianę kierunku poniżej 100 m dla celów 
praktycznych można pominąć, chociaż występuje ona 
pod działaniem lokalnych przeszkód terenowych lub 
warunków frontalnych. 

Większości podejść do lądowania towarzyszy wiatr. 

Wraz ze zbliżaniem się samolotu do powierzchni Ziemi 
maleje prędkość w iatru, a więc maleje jego składowa 
czołowa, co powoduje, szczególnie w końcowej fazie po
dejścia do lądowania, spadek przyrządowej prędkości 
lotu. 

Podejście do lądowania w warunkach normalnych 

Rysunek 4 przedstawia profil podejścia do lądowania 
z płaszczyzną schodzenia ILS nachyloną o 3° w stosun
ku do drogi startowej i przecinającej wiązkę markera 
zewnętrznego (OM) na wysokości 300 m. Długość pła
szczyzny schodzenia od markera do punktu przyziemie
nia wynosi 6000 m . Jako normalne przyjmuje się po
dejście do lądowania w wietrze czołowym o prędkości 
20 km/h na powierzchni drogi startowej i 40 km/h na 
wysol,ości 300 m. Rozpafrywany samolot będzie leciał 
nad markerem zewnętrznym z prędkością przyrządową 
280 km/ h i przyziemiał z prędkością 240 km/h. 
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Z danych przedstawionych na rys. 4 wyn ika, że czas 
lotu od markera zewnętrznego do punktu przyziemiania 
wyniesie 94 s, co daje średnią prędkość podróżną 230 
km/h i średnią prędkość opadania 3,2 m's. Zmniejszenie 
prędkości lotu przyrządowej od markera zewnętrznego 
do punktu przyziemienia wynosi 40 km/h a zmniejsze
nie prędkości podróżnej lotu - 20 km/h. 'zmiana pręd
kości podróżnej tego rzędu jest normalna; kiedy jednak 
wskutek istn ienia dużego gradientu wiatru wartość ta 
zwiększy się, powstanie niezwykle ważny problem zwią
zany z koniecznością szybkiego przyspieszania lub opóź
niania ruchu samolotu o ciężarze rzędu 150 T. Problem 
ten podczas podejścia do lądowania jest o tyle skompli
kowany, że z uwagi na bliskość pręqkości przeciągnię
cia prędkość lotu niewiele można zmniejszyć; zwięk
szenie prędkości lotu utrudniają opory aerodynamiczne 
samolotu znajdującego się w konfiguracji do lądowania. 

Podejście do lądowania z w iatrem tylnym 

Podejście do lądowania z wiatrem tylnym zdarza się 
często przy cyrlrnlacji powietrza zachodzącej w sytuacji 
synoptycznej, przedstawionej na rys. 5. Ruch cyklonowy 
powietrza w ośrodku niżowym położonym na południe 
od lotniska wywołuje na wysokości kilkuset metrów 
wschodni wiatr o prędkości 80 km/h. W pobliżu ziemi 
wiatr zmienia kierunek na północno-wschodni, prosto
padły do głównej drogi stai-towej. Z tego powodu czo
łowa składowa wiati-u na drodze s tartowej jest równa 
zeru, co pozwala lądować z obu l,ierunków. Kiedy po
wyżej warstwy tarcia wieje silny wiatr równoległy do 
drogi startowej, a na ziemi boczny, można w tej samej 
sytuacji synoptycznej jednocześnie podejść do lądowa
nia z wiatrem czołowym i z wiatrem tylnym. Profil lą
dowania ze wschodu w sytuacji synoptycznej zilustro
wanej na rys. 5 przedstawia rys. 6. W tym przypadku 
ś1·ednia p1·ędkość podróżna od markera zewnQtrznego 
do punktu przyziemienia wynosi 300 km/h, czas lotu 
72 s, a średnia prędkość opadania 4,2 m/s. 

Porównanie profilów podejścia do lądowania z wiatrem 
tylnym w warunkach normalnych wykazuje, że chociaż 
w obu przypadkach przyrządowa prędkość lotu zmniej
sza się o 40 km/h, to przy wietrze tylnym prędkość po
dróżna musi zostać zmniejszona o 120 km/h w czasie 
krótszym o 22 s niż w warunkach normalnych (40 km/h 
w ciągu 94 s). W tym przypadku wiatr zmienia się prę
dzej niż można przyspieszyć lub opóźnić ruch samolotu. 
Taki gradient wiatru musi znaleźć odbicie w zmianie 
przyrządowej prędkości lotu. 

Podejście do lądowania w tylnym wietrze z dużej wy
sokości i ze zwiększoną prędkością lotu spowoduje przy
ziemienie daleko poza punktem celowania. Pozostała 
część drogi startowej może nie wystarczyć do bezpiecz-

Predkość 

przyrzqdowa~m•~ Wiatr 
12,10 ,okm/lJ -

Predkośc podróżna 

~ 
6000m - --- -------- 4. Profil podejścia do lądowania 

w normalnych warunkach 
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nego zatrzymania samolotu, szczególnie wtedy gdy je~t 
mokra lub zaśnieżona. Najlepiej zapobiegnie temu odeJ
ście na drugie okrążenie i precyzyjne powtórzenie m1:1-
newru podejścia do lądowania. Doświadczenie uczy, ze 
kiedy prędkość lotu jest trochę większa niż żąda~a, !~-:
piej przyziemić twardo we właściwym punkcie mz 
czekać na utratę jej w czasie wyrównania nad drogą 
startową; po przyziemieniu może pozostać zbyt mało 
miejsca na zatrzymanie samolotu. 

Gradient wywołany odwracaniem się kierunku wiahy 
wewnątrz warstwy tarcia przyziemneg,o uwida c;;,nia Slę 
również podczas zakrętów w lewo, występujących w po
pularnym lewym kręgu nadlotniskowym, szczególnie w 
zakręcie wyprowadzającym na końcową prostą. Ponie
waż zakręt w lewo i skręt k ierunku w iatru wewnątrz 
warstwy tarcia są przeciwne do ruchu wskazówek ze
gara, w iatr staje się tylny. Nie sprawia żadnego kłopotu 
w sterowaniu, ale wywołuje wzrost prędkości podróż
nej podczas wykonywania zakrętu. 

Podejście do lądowania w wietrze czołowym 

Podejście do lądowania z silnym górnym wiatrem czo
łowym będzie miało m iejsce podczas lądowania z za-

Kierunek wi:1/ru 

chodu w sytuacji synoptycznej przedstawionej na rys. 5. 
Profil podejścia w tal,iej sytuacj i przedstawia rys. 7. 

z danych przedstawionych na nim wynika, że śred,nia 
prędkość podróżna od marlcera zewnętrznego do punktu 
przyziemienia wyniesie 220 km/h, czas lotu 98 s, a śred
nia prędkość opadania 3,0 m i s. Porównując ten przypa
dek z profilem podejścia normalnego na rys: 4 widać, że 
taki gradient wiatru czołowego podczas koncoweg0 po
dejścia wymaga zwiększenia prędkości podróżnej O 40 
km/h zamiast zmniejszenia o 20 km/h. W przeciwnym 
przypadku samolot zejdzie poniżej ścieżki schodzenia 
ILS i może wylądować z niedolotem. 

Wraz ze zbliżaniem się samolotu do powierzchni ziemi 
zmniejsza się składowa wiatru czołowego, co wywołuje 
tendencję do zmniejszania się przyrządowej prędkości 
lotu, pomimo że d la uniknięcia tego prędkość podróżna 
jest zwiększana. 

Podejście do lądowania w wietrze porywistym 

w celu rnzpatrzenia problemu podejścia do lądowania 
w wietrze porywistym przyjąć można przykładowo na
stępuj:ące wartości składowej czołowej wiatru: 

( < E -wysokośC 300m 

J NE -wysokość 150m 

I 

Podę/ście do lrJdowania '"L 
pokazane no rys. 7 O. NNE - powierzchnio ziemi 

......... ~--------- -"t' ----

Wiatr 
80km/ń 
- -

Prędkośc 
przyrzqdowo 

'ZBO 

Marker zewnctrzny 

Predkość podróżna 

~ 
średnio 

predkość podróżM 

--~ 

POdej-:cie c,t1 lqdowonia 
pokazane r,o rys.6 

Predkość pOdróżno 

~ 
- ----------6000m------ --- ----i 
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5. Ośrodek niżowy 1 Jego wpływ 
na możliwości lądowania z wia
trem tylnym lub czołowym 

G. Profil podejścia do lądowania z 
wiatrem tylnym 



Fredkośi. podróżna 

~ 
średnia 

predkośi podróżna 

~ 
Predkość podróżna 

~ 7. Profil podejścia do lądowania 
z wiatrem czołowym ~ - ----- - --6000m - - - - - ---- - ----1 

• wysokość 300 m: średnia 60 km 'h najmniejsza 50 
km/h, największa 80 km/ h, ' 

• powierzchnia ziemi: średnia 40 kmJh, najmniejsza 30 
km/ h, największa 60 km/h. 

Dla u,vzględnienia chwilowych zmian wiatru podczas 
wykonywania manewrów do lądowania większość to
wan:ystw lotniczych zaleca swoim pilotom zwiększenie 
żądanej prędkości przyrządowej o połowę prędkości po
rywu wiatru. jednak nie więcej niż o 40 km/h. W po
danym przykładzie prędkość porywu (porywistość) wia
tru, czyli różnica prędkości między średnią a najwięk
szą pr~dkością wynosi 20 l{m/h, wobec tego prędkość 
przyt·ządową należy zwiększyć o 10 km/h. Tak więc 
prędkości przyrządowe dla podejścia do lądowania w 
omawianych poprzednio przykładach wyniosą 290 km/h 
na markerze zewnętrznym i 250 km/h podczas przyzie
mienia; prędkość podróżna wyniesie odpowiednio 230 
km/h i 210 km/h . 

Zwiększenie prędkości ma na celu zapobieżenie zmniej
szeniu się jej wskutek porywów wiatru poniżej prędko
ści przeciągnięcia. Zwiększona prędkość lotu w czasie 
końcowego zal<rętu na prostą jest szczególnie ważnym 
wymaganiem; w przechyleniu wzrasta prędkość prze
ciągnięcia, a wypuszczone podwozia i klapy zwiększa
ją opór utrudniając rozpędzenie samolotu. W skrajn ie 
porywistym wietrze należy, jeśli to możliwe, unikać lą
dowania. 

Wpływ g radientu na start, wznoszenie i przelot 

Korzystnym czynnikiem w czasie startu, wznoszenia 
i przelotu jesl rozwijanie dużych mocy przez zespół na
pędowy lub znaczną wysokość lotu; pozwala to na 
szybkie dostosowanie prędkości lotu do nowych wanm
ków. Pomimo to skrajnie duży gradient wiatru może 
wywołać poważ.ne problemy w l<ażdej fazie lotu. 

Napotkanie intensywnej linii szlcwałowej zaraz po star
cie jest bardzo niebezpieczne, gdyż prędkość lotu nie 
może być wówczas zmniejszona. W tej fazie lotu spadek 
prędkości przyrządowej o 100 km/h prawie na pewno 
wywoła katastrofę. Także startując w warunkach ba:~ 
dzo porywistego wiatru należy tal{ zwiększyć prędkosc 
przyrządową, aby poryw wiatru nie zmniejszył j'71 P?
niżej prędkości przeciągnięcia. W przypadku zbhzama 
się linii szkwałowej lub występowania porywistego wia
tru należy z reguły unikać startu. 
Duży gradient wiatru napotylrnny po?czas wznoszen i~ 
może stać się n iebezpiec:my szczegól_me V'( początlrnweJ 
fazie, gdy prędkość przyrządowa Jest Jesz~ze _b~1ska 
prędkości przeciągnięcia. P r zypadlrnm tym naJ~ep1eJ za
pobiegać przez osiągnięcie takiej prz~rząd~weJ prędl~o
ści lotu przed rozpoczęciem wznoszenia, k tora pod dzia-

laniem gradientu wiatru nie pozwoli na zmniejszenie 
się jej poniżej bezpiecznej. 

Gradient wiatru dla nowoczesnego samolotu lecącego 
na wysokości przelotowej z przelotową prędkością lotu 
jest bardziej niewygodny niż niebezpieczny, tym nie
mniej dużemu gradientowi wiatru towarzyszy na ogól 
tlll·bulencja proporcjonalna do prędkości lotu. Dlatego, 
zawsze gdy wystąpi prawdopodobieństwo spotkania du
żego gradientu wiatru stosuje się zmniejszenie prędko
ści lotu do przyrządowej prędkości lotu w burzliwym 
powietr zu. 

Od niedawna na dużych lotniskach rozpoczęto podawa
nie pilotom, wykonującym zbliżanie i podejścfo do 
lądowania, informacji o aktualnym gradiencie wiatru ; 
jednak sposób pomiaru gradientu i przekazywania wy
ników są nadal przedmiotem badań naukowych. 

Wartość pionowego gradient u wiatru powinna być prze
kazywana pilotom przed startem i przed rozpoczęciem 
podejścia do lądowania. Pomiar musi być dokonany w 
obszarze początkowego wznoszenia i końcowego podej
ścia do lądowania, ze szczególnym uwzględnieniem wy
sokości do 60 m. 

Podczas startu i lądowania w warunkach meteorolo
gicznych kat. I wystarczy określenie opisowe wartości 
pionowego gradientu wiatru. 

Podczas startu i lądowania w warunkach meteorolo
gicznych kat. II należy podawać wartość składowej 
równoległej i prostopadłej (do pasa lotniskowego) gra
dientu pionowego wiatru, gdy tylko przekroczy ona 9 
km/h/30 m. 

Zanim zostanie opracowany standardowy i wiarygod
ny system pomiaru i definiowania gradientu wiatru, pi
loci mogą określać go w przybliżeniu na podstawie: 

• obliczania składowych wiatru z danych u zyskanych 
drogą aktualnych pionowych sondaży atmosfery i prze
w idywanie na ich podstawie gradientu wiatru wzdłuż 
planowanego toru lotu, 

• istnienia gwałtownych i stosunkowo długotrwałych 
zmian przyrządowej prędkości lotu o ponad 20 km/h, 

• nieoczekiwanego uciekania do góry lub do dołu 
wskaźnika położenia na ścieżce schodzenia ILS, 

• nieoczekiwanych i gwałtownych zmian kąta zno
szenia, 
• bezpośredniego odczytu składowej równoległej wia
tru i jej zmian uzyskanego z porównania wskazań pręd
lwściomierza ciśnieniowego i prędkościomierza prędko
ści podróżnej systemu Dopplera. 

Dokończenie na III str. okładki 
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Dr inż. JERZY LEWITOWICZ 

NIEKTÓRE MOŻLIWOŚCI 
ZASTOSOWANIA IZOTOPÓW 
PROMIENIOTWÓRCZYCH W BADANIACH 
SPRZĘTU LOTNICZEGO 

Jednym z istotnych problemów w konstrukcji silników 
turbinowych jest problem luzów i szczelin. W czasie 
pracy silnika, pod wpływem wysokich temperat ur, du
żych prędkości obrotowych itd. luzy i szczeliny, n a 
przykład turbiny, ulegają zmianie, a ich wielkość wpły

wa na sprawność i osiągi silnika. 

Do badania zmian luzów osiowych i promieniowych 
turbiny w czasie pracy silnika wykorzystano izotopy 
promieniotwórcze znacznilców położenia części. 

Problem luzu osiowego został rozwiązany wcześniej 

i opisany w pracy [1], metodę pomiaru luzu promienio
wego (wierzchołkowego) łopatek t urbin opracowano w 
ITWL w ostatnim okresie [2]. 

Schemat układu do bezstykowego pomiaru luzu pro
mieniowego ~ turbiny silnika przedstawia rys. 1, na
tomiast blokowy schemat elektroniczny - rys. 2. 

Zasadą metody jest pomiar natężenia promieniowana 
gamma emitowanego przez źródło izotopowe (P) umie-

1. Sche mat układu do bez.stykowego pomiaru luzu promienio
wego (wierzchołkowego) łopatki turbiny silnika odrzutowego: 
l - detektor promieniowania, 2 - łopatka turbiny, 3 - kor
pus silnika, 4 - źródło promieniowania, s - kontrolne źró
cllo promieniowania, 6 - przesłona z ołowiu, 7 - komutator 
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Prnce dotyczące s!osowanla Izotopów 
promteniotwórczyclJ w badaniach sprzę
w lotniczego idq w dwócli kierunkach. 
Pierwszy kienmek to wykorzystanie Izo. 
topów do badania procesów termodyna. 
micznych i mecluinic:rnych, takich jak: 
oltreślente t·ozktcidu temperatur na 10 • 
patkoc/1 turbin, pomiary gęstości yazów 
na wylocie z dyszy stlnik<t odrzutowego, 
zmiciny luzów i szczeltn w silnikach tur
binowuclł itp., drugi - to stosowanie 
izotopów jako żródet promlentowanta w 
defektoskopii I diagnostyce uszkodzeń 1 
zużycia części mechanicznych poszczegól
nych agregatów i całych zespołów sprzę
tu o rnz wypoSCLżenia lotniczego. w arty
/wte przedstawiono wyniki wybranych 
prac z tego zakresu będqcych dorobkiem 
I nstytutu Technicznego Wojsk Lotni
czych. 

szczone "" łopatce turbiny [2]. Natężenie promieniowa
nia jest funkcją odległości żródla od detektora promie
niowania. Pomiar liczby zliczeń odbywa· się tylko w wy
branym wycinku kątowym er. W celu uzyskania odpo
wiednio dużej dokładności pomiaru zastosowano w 
układzie drugie źródło kont rolne (W) emitujące także 
promieniowanie gamma. Umożliwia to eliminowanie 
błędów aparatury elektronic;mej. Pomiary liczby zli
czeń Np i N w od źródeł P i W następują kolejno z prze
sunięciem czasowym odpowiadającym połowie obrotu. 
Rozdzielanie impulsów odbywa się za pomocą bloku 2 
i komutatora ze szczotkami k 1, k 2, k 3. 

Wartość szczeliny 15 wyznacza się z wykresu za pomocą 
doświadczalnie określonego dla danych warunków pra
cy silnika współczynnika 11, będącego stosunkiem liczby 
zliczeń Np i N w • 

Na rysunku 3 pokazano przykładowo wyniki pomia
rów luzu wierzchołkowego o uzyskane na stanowisku 

p 

w 

k, 

2. Schemat blokowy układu elektronicznego do pomiaru luw 
promieniowego: 
1 - detektor promieniowania, 2 - urządzenie rozdzielające 

impulsy, 3, 4 - przeliczniki e lektronowe, 5 - komutator 



'l 

as90 

a881J 
-~ 
:::: ~ Q870 

<::, 
~ a86o 
:g 
"' a85o g 
:3:: 
~ aB4o 
~ t Q830 
~ 
"-' 0,820 

0,810 

o 

' 

,. / 

/ 
~ 

/ 
V 

/ 
A 

/ 
V .L 

V 

2 
Szczelina 

T / 
/ 

/ 

/ 
V 

rr=m·O•f/0 

m=0,0/95 

f/0 =aB/65 

3 ó[mm] 4 

3. W yniki pomia rów szczeliny ~ na stanowisku laboratoryj
nym 

laboratot"yjn y m. Krzywą cechowania wyznacza się do
świadczalnie na silniku nie pracującym. 

Wyniki badań wykazały przydatność m etody do okre
~lania luzu p romieniowego z błędem mniejszym od 
± 0,12 mm. W bada n iach używano źródeł wykonanych 
z Cs-137. 

Opisana metoda może być stosowana w badaniach no
wo opracowywan ych silnikach lotniczych. Dla silników 
znajdujących się w eksploatacji zaproponowano inną 
izotopową metodę r e jestr acji minimalnej dopuszczal
nej wartości szczel in y między wirującą łopatką a obu
dową turbiny [10]. 

Prace teoretyczne i doświadczalne Szczecińskiego 

i Szymanika [11] doprowadzają do stwierdzenia, że 

podstawowym par a metrem limitującym przydatność 
eksploatacyjną silnika lotniczego jest luz promieniowy 
łopatki turbiny. W związ!{u z t ym zaproponowano na
stępujący sposób kontroli t ego luzu, a ściślej kontroli 
stanu wystąpienia minimalnego luzu w dowolnej chwili 
pracy silnika. W obudowę turbiny wkręca się trzpień 
z umieszczoną na końcu warstwą izotopu promienio
twórczego o mikronowej grubości. Trzpień wkręca się 
na głębokość minimalnej , d opuszczalnej wielkości luzu 
promieniowego cha r akterystycznego dla danego rodza
ju silnika. W cza sie kontroli luzu stwierdza się istnie
nie lub b rak źródła - które może być zdjęte przez ło
patkę, jeżeli wystąpi jej nadmierne wydłużenie - za 
pomocą dowolnego ty pu przyrządu służącego do wy
krywania promieniowania jądrowego. Przyrząd taki 
może być włączony w układ automatycznej sygnaliza
cji stanu techn icznego silnika. 

Innym proble mem , ja ki udało się rozwiązać za po
mocą izotopów, je st pomiar gęstości gazów o wysokiej 
temperatu rze, wypływających z dużą prędkością. _Ta
kimi parametrami odznaczają się gazy wyplywaJące 
z dysz silników odrzutowych i rakietowych. Opracowa
ną metodę opisano dokładnie w pracach [3] i [4]; ~o-
1ee1a ona na pomia r ze zmian natężenia wiązki prorrue
n i~wania beta, przechodzącego przez strumień wypły-

wających gazów. Do pomiaru gęstości gazów wypływa
jących z silnika odrzutowego zastosowano izotop beta 
promieniotwórczy Tl-204, który jest obecnie łatwo do
stępny. Pomiar przeprowadza się za pomocą typowej 
aparatury elektrycznej służącej do badań w technice 
jądrowej . Metoda umożliwia badanie gęstości gazów 
podczas ustalonego wypływu oraz podczas przyspiesza
nia silnika. Na rysunku 4 pokazano przykładowo (dla 
jednego z silników odrzutowych) charakter zmian cię
żaru właściwego gazów y w funkcji czasu podczas pro
cesu przyśpieszania silnika od minimalnej do maksy
malnej prędkości obrotowej. 

Wykorzystanie izotopów promieniotwórczych jako źró
deł promieniowania w defektoskopii i diagnostyce na
biera szczególnego znaczenia w związku z tendencją 

przeprowadzania możliwie dokładnych przeglądów sil
ników na lotniskach. Liczne prace i publikacje wska
zują na niebywały postęp w tej dziedzinie. Szeroko roz
waża się obecnie możliwość defektoskopowego badania 
całych silników [5], (6]. 

Na rysunku 5 pokazano sposób badania komory spa
lania silnika dwuprzepływowego za pomocą defektos
kopii izotowej. Należy podkreślić, że do badań silnik 
musi być odpowiednio przystosowany. Przede wszyst
kim powinien mieć zapewniony dostęp do drążonego 
wału głównego. 

Prace wykonane w ITWL potwierdzają także dużą przy
datność defektoskopii izo topow ej w diagnostyce zespo
łów i agregatów mających mechaniczne części rucho
me (sprężyny, zapadki, zawory) . Zastosowanie izoto-

czas przyspieszania silnika 

4. Zmiana c1ęzaru właściwego gazów na wylocie z dyszy 
i prędkości obrotowej silnika w funkcji czasu podczas proce
su przyspieszania 

Film 

Izotop 

s. Przekrój silnika odrzutowego z zaznaczonym filmem I izo
topem do badania komory spalania 
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6, zużycie bieżnika na pięć startów i lądowa,\ 

pów może wykluczy(: lub potwierdzić uszlrndzenic czQ· 
ści, do których nie ma dostcmu. 

Własności izotopów promieniotwórczych umożliwiają 

bardzo szerokie ich wykorzystanie do badania zużycia 
różnego rodzaju części i ogumienia." Miękkie promienio
wanir.) gamma Trn-170 znalazło zastosowanie do bada
nia zużycia (ścieranie się) opon lotniczych. Badanie ta
kich opon polega na umieszczeniu w oponie, a ściślej 
w bieżniku opony. Żl'ódla promieniowania i pomiarze 
natężenia tego promieniowania, któ1·ego wartość jest 
proporcjonalna do· całkowitej grubości warstwy gumy 
przez jakie przechodzi. Pomiary mogą odbywać się w 
warunkach laboratoryjnych i podczas startów i lądo
wań. Pomiar zużycia opony, wykorzystujący pomiar 
absorpcji promieniowania, uniezależnia wyniki pomia
rów od temperatury opony oraz umożliwia ciągle śle
dzenie jej zużycia w funkcji startów i lądowań [7], [8]. 

Na rysunku 6 pokazano przebieg zużycia bieżnika opo
ny przedniego kola samolotu ma pięć startów i lądo

wań. Pięć startów i lądowań, od 117 do 121, wykonano 
przy zwiększonej prędkości oderwania i przyziemienia 
samolotu, w związku z czym otrzymano prawie cztero
krotny wzrost zużycia opony. Uzyskane dokładności ba
dań wskazują na dużą przydatność tej m etody. 

Izotopy promieniotwórcze znalazły także zastosowanie 
w budownictwie lotniskowym. W ITWL od wielu lat 
wykol'zystuje się przenośne sondy radiometryczne do 
określania ciężaru objętościowego i wilgotności gruntu. 

Przy określaniu własności fizykomechanicznych wyl<O
rzystuje się zjawisko rozpraszania promieniowania 
gamma i spowalniania neutronów w stosunkowo du
żych objętościach gruntów. Metody te są przeznaczone 
do badań polowych. 

W laboratoryjnych badaniach własności gr untów za
chodzi konieczność określania wilgotności małych obję

tości gruntów z dużą dokładnością (rzędu 10/o). Opra
cowane w ITWL urządzenie służące do takich pomia
rów przedstawiono na rys. 7 (9). Urządzenie to, wyko
rzystujące źródło neutronowe, umożliwia określenie 

wilgotności gruntu w czasie kilkunastu minut. Dotych
czasowa klasyczna metoda suszenia i ważenia gruntu 
wymagała prawie 24 godzin. Urządzenie i m etoda po
miaru zostały zgłoszone do Urzędu Patentowego. 

zo 

_5 7 6 

7. Schemat urządzenia do określania wilgotności małych ob

J<:tości ~runtów: 
1 _ cylinder aparatu CBR, 2 - źródło Po-Be, 3 - prowad
nica, 4 - przelqczniki, 5 - ołów, G - bor w postaci H

3

so
3

, 

7 - parafina 

Przedstawione przykłady \\'ykonanych prac potwier
dzają bardzo szerokie i różnorodne możliwości wyko
nr.ystania izotopów promieniotwórczych w badaniach 
sprzQlU lotniczego i technice budownictwa lolniskowego. 
Metody izotopowe charakteryzujq się pewną specyfiką, 
ich stoSO\\'anie w~·maga bowiem wyspecjalizowanego 
personelu i odpowiedniego laboratorium oraz ścisłego 
przestrzegania przepisów bhp. W związku z tym izoto
py promieniot wć,rczc należy stosować tam, gdzie inne 
metody zawodzą albo wtedy. gdy przynoszą one duże 
korzyści bada\\'cze lub ekonomiczne. 
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JANUSZ CZAPLICKI 

SAP-
NOWY LOTNICZY 
MATERIAŁ KONSTRUKCYJNY 

Spośród wielu materiałów konstrukcyjnych, które były 
lub są obecnie stosowane w budowie samolotów, stopy 
Al zajmują jeszcze nadal czołową pozycję. Praktycznie 
biorąc jedynie tworzywa sztuczne i stopy tytanowe 
przewyższają je swymi wskaźnikami*. Należy jednak 
pamiętać o tym, że tworzywa sztuczne ulegają szybko 
starzeniu, są znacznie bardziej niż metale ograniczone 
zakresem temperatur pracy i mają niekorzystne wła
sności reologiczne. Na obecnym etapie swego rozwoju 
nie mogą być jeszcze materiałami masowego zastoso
wania w lotnictwie, choć są niewątpliwie materiałami 
przyszłości**, 

Stopy tytanowe zaś, tak dziś jak i w najbliższym cza
sie, ze względu na dość złożony proces produkcyjny 
czystego tytanu są materiałami kosztownymi i w tym 
względzie przegrywają konkurencję z tanimi, bardzo· 
już popularnymi stopami Al. 

Charakterystyczną cechą współczesnego lotnictwa jest 
przechodzenie na coraz większe prędkości lotu. Powo
duje to z kolei powstawanie nowych kryteriów oceny 
przydatności użytkowej tradycyjnych materiałów kon
strukcyjnych. Dotychczasowe w ymogi ograniczające się 
w zasadzie do możliwie największej wytrzymałości, 

przv małym ciężarze właściwym są już niewystarczają
rc. Do niedawna materiałem optymalnym był ten, który 
mwt najwyższy wskaźnik lekkości, wyrażany stosun
kiem wytrzymałości do ciężaru właściwego. Dziś, na
grzewanie się konstrukcji samolotów w czasie lotów 
z prędkościami naddźwiękowymi do temperatur prze
kraczających 200 °C czy nawet 250 °C stawia dalsze wy
magania: równoczesnego zachowania żaroodporności 

i żarowyt;·zymałości konstrukcji przynajmniej w zakre
s ie temperatur podwyższonych, w przedziale 200-
-400 0C. 

Vvymagania te zaostrzają się z roku na rok i zaczynają 
,,, coraz większym stopniu ograniczać .możliwości sto-

• sosna jako materiał mało odporny. n~ ud~rzenia m_~chanicz= 
nc gnicie butwienie wpływ wilgoci 1Lp. Jes t mate11alem c~ 
raź in nie/ przydatny~ i nie może być brana w rachubę mi
mo ciekawych wskaźników (przyp. atttora) 
• • Np tworzywo Hyfil ma bardzo d obre wlasno.ści w~trzy
maloś"ciowe w temperaturze ot?czenia _.i podwy~szo~eJ, ale 
jego cena sprzedażna wynosi k1lkadz1es1ąt dolarow za 1 kG 
(pr::yp. autora) 

629.7.002 

Artykut zawiera krótkq charakte
rystykę spteków ait,miniowycli 
tzw. SAP, w zakresie ich podsta
wowych wtasności fizycznych, 
wytrzymałościowych i technolo
gicznych na tle najważniejszych 
konstrukcyjnych stopów At t ypu 
durali i stopów specjatnych, prze
znaczonycli do pracy w tempera
turach podwyższonych, oraz wska· 
zuje kierunki i perspektywy za
stosowań SAPów w 'tndiowte 
wspótczesnycli samototów 

sowania do budowy współczesnych samolotów wielu 
znanych, popularnych stopów Al, np. durali. Jak bo
wiem wiadomo, już przy temperaturze 180-200 °C za
czynają zachodzić w nich pewne przemiany fazowe ni
wecząc efekty obróbki cieplnej, co wywołuje z kolei spa
dek ich wytrzymiłości. 

Poszukiwania nowych metalicznych materiałów lel~kich 
pózwalających na bezpieczną i pewną pracę konstruk
cji w temperaturach wyższych, dochodzących nawet do 
550 °C, doprowadziły do opracowania SAP. 

Metody oh-zymywania. SAPów 

Nazwą SAP* oln-eśla się tak na Zachodzie jak i w ZSRR 
materiały otrzymywane w wyniku spiekania sproszko
wanego aluminium. Badania nad opanowaniem sposo
bów ich otrzymywania oraz nad poznaniem własności, 
istotnych z punktu widzenia technicznego, zap?czątko
wane zostały na większą skalę kilkanaście lat temu 
przez nieliczne ośrodki naukowe państw o wysoko roz
winiętej technice. Początkowo stanowiły one przedmiot 
zainteresowań laboratoriów instytutowych. Dziś zaczy
nają się nimi interesować różne gałęzie przemysłu me
talowego. 

Na przykład w ZSRR od Jdlk u lat wytwarza się dwa 
gatunki SAPów o oznaczeniach handlowych SAP-1 
i SAP-2, Do ich produkcji . używa się proszków alumi
niowych o składzie chemicznym podanym w tablicy 1. 

Ta b I i ca 1. Skład chemiczny proszków AJ stosowanych do W}• 

twarzania SAP-1 oraz SAP-2 

Oznaczenie Składniki w % 

handlowe 

I I I proszku Al Al,O, Fe stearyna wodo• 

AJ>S-1 

I 
6-:-9 

I 
.;-0,2 

I 

-:-0,25 

I 

-,-O. I 
APS-2 9,1 -:- 13 -:-0,2 -:-0,25 -:-0,1 

-
Różnią się one między sobą jedynie zawartością tlenku 
aluminium, co jednak w zasadniczy sposób wpływa na 

• scorched Alumini um Powder (przyp. redakcji ) 
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,:mianę własności SAP otrzymywanych z tych prosz
ków. Proszki wytwarza się z czystego Al na drodze to
pienia go i rozpylania w odpowiedniej aparaturze. 
Ostygłe drobiny metalu miele się z dodatkiem stearyny 
w młynach kulowych. Proces ten, wykonywany zazwy
czaj w atmosferze azotu ze ściśle lrnntrolowaną zawar
tością tlenu, z jednej strony powoduje rozdrabnianie 
metalu, z drugiej zaś częściowe utlenianie się proszku. 
Tak więc, składem gazowym atmosfery w czasie rozdra
bniania Al reguluje się pożądaną zawartość Al.!O3 w 
proszku aluminiowym. 

Początkowo proszek ma postać drobnych płatków o gru
bości nie przekraczającej 1 µm i średnicy od 10 do 
45 µm. W dalszej fazie przerobowej proszek poddaje się 
zgniataniu (dla zwiększenia ciężaru nasypowego), co 
prowadzi do zbijania się go w granulki o średnicy do
chodzącej do 50, a nawet 100 ~tm. 

Sproszlrnwane aluminium zawierające w swym skła
dzie pewną ilość tlenku alumium - substancji silnie 
higroskopijnej - wiąże z otoczenia parę wodną. Sta
nowi ona szkodliwą z technologicznego punktu widze
nia domieszkę proszku, występującą w nim w postaci 
trójwodnego hydratu tlenku aluminium - Al2O3 • 3H2O. 

W temperaturze 450- 550 °C związek ten ulega rozkła

dowi i w obecności czystego Al zachodzi r eakcja, któ
rej towarzyszy wydzielenie się ciepła: 

2Al + 3H2O = Al2O3 + 3H2 + Q 

Reakcja ta wywołuje dwojakie skutki : zwiększa pro
centową zawartość Al2O3 w proszku oraz staje się przy
czyną tworzenia się w nim pęcherzy gazowych wodoru. 
Ten właśnie drugi czynnik decyduje o specyfice prze
robowej proszków Al - w zasadzie nietypowej dla 
klasycznych metod wytwarzania wyrobów ze sproszko
wanych metali. 

Przetwórstwo typowe bowiem rozpoczyna proces od 
sprasowywania odmierzonej porcji proszku w odpo
wiedniej formie. Sprasowany proszek w postaci kostki 
zwanej brykietem ma ostateczny lub prawie ostateczny 
kształt wyrobu. Dla nadania mu spójności i odpowied
niej wytrzymałości brykiet wkłada się na krótki okres 
czasu do pieca o odpowiedniej atmosferze i temperatu
rze, gdzie następuje spiekanie. Po wyjęciu z pieca głó
wny proces wytwórczy jest w zasadzie zakończony. Je
śli wyrób wymaga dodatkowych cech powierzchn~owych 
(zewnętrznej powierzchniowej twardości, odporności 

antykorozyjnej itp.), poddaje się go obróbce wykończa
jącej, np. galwanicznej, cieplnej itp. 

Opisanym sposobem nie można jednak przetwarzać 
proszków Al, a to z -racji posiadania przez nie wspom
nianej uprzednio wody i tłuszczów. Jeśli bowiem spra
sowany brykiet podda się spiekaniu, powstający w tej 
temperaturze z rozkładu \Vody wodór oraz gazy ze spa
lających się tłuszczów (stearyny) zaczynają gromadzić 
się wewnątrz materiału, tworząc niejednorodności je
go struktury czy wręcz powodując rozsadzanie ufor
mowanego brykietu. 

Przyczynę opisanych zjawisk poznano stosunkowo póź
no, toteż nic dziwnego, że technologia przetwórstwa 
sproszkowanego aluminium była dotąd niepopularna 
i pozostawała daleko w tyle w swoim rozwoju w po
równaniu do technologii przetwórstwa proszków stalo
wych czy stopów miedzi. 

Dobre efekty formowania SAPów uzyskuje się w pro
cesie zmodyfikowanym. Rozpoczyna go operacja wy-
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prażania proszków w czasie 4-5 godzin, w temperatu
rze 500-600 °C i w atmosferze nie utleniającej. Tak 
przygotowany, a więc pozbawiony już wody i stearyny 
surowiec podlega sprasowywaniu, spiekaniu i ewen
tualnie dalszym operacjom przetwórczym. 

Trzeba jednak wyraźnie zaznaczyć, że klasyczna tech
nologia wytwarzania wyrobów z proszków spiekanych 
wymaga stosowania złożonych, skomplikowanych kon
strukcyjnie, a więc kosztownych form i stosunkowo 
drogich surowców, jeśli zważyć, że najtańszy z prosz
ków - stalowy - kosztuje przeciętnie dwa razy wię
cej od pospolitej stali walcowanej*. Jest więc ona opła
calna tylko przy wytwarzaniu przedmiotów drobnych, 
o małym udziale surowca i produkowanych systemem 
produkcji masowej. Wtedy bowiem można liczyć na 
właściwą amortyzację bardzo kosztownego oprzyrządo
wania i niską cenę sprzedażną gotowego produktu. Nie
stety, cech tych nie ma nawet najbardziej rozwinięta 
produkcja lotnicza, z zasady małoseryjna. 

Aby więc stworzyć szanse opłacalności stosowania w 
niej jako surowca SAP, wprowadzono dalszą modyfi
kację sposobu jego prze twarzania. Polega ona na wy
eliminowaniu kosztownych form przez zastąpienie ich 
metalowymi zasobnikami w kształcie spłaszczonych cy
lindrów, pospawanych z 5-mm blachy aluminiowej. Je
den z takich zasobników pokazuje rys. 1. 

L Widok pojemnika do wypra
żania, brykietowania i spieka
nia proszków aluminium 

Cylindry zasypywane są do pełna proszkiem i umiesz
czane w piecu dla jego wyprażenia. Brykietowanie wy
żarzonego już ładunku przeprowadza się na prasach 
zgniatając cylindry wraz z zawartym w nich proszkiem, 
aż do chwili uzyskania pożądanego stopnia zgniotu. Tak 
uformowane brykiety poddawane są spiekaniu, a na
stępnie skórowaniu (np. struganiem) dla usunięcia ze
waętrznej warstwy koszulki pojemnika. To co pozosta
je - metaliczny blok SAP o ciężarze 80-90 kG - sta
nowi surowiec do dalszego przetwarzania go klasycz
nymi metodami technologicznymi na blachy, profile, 
odkuwki, druty, pręty itd. 

Fizykochemiczne własności SAPów 

Podstawowe własności uformowanych opisanym sposo
bem SAPów podają tablice 2 i 3. w zakresie tempera-

• W kraju relacja ta jest 5-krotna (przyp. autora) 



T a b l i c a 2. Podstawowe własności fizykomechanlczne SAP-1 oraz SAP-2 

SA P- I 

Własności temperatura bad::1ń 

20 I 250 I 350 

\Vyti-1.ymalość na rozryw. R ,,. [kG/mm'] 33 20 15 -- --
\Vytrzyrnalość zmęczenfowa Zg dla 
X= 20 • 10• (kG/mm' ] 9 - 3 

\ \ ' zględne przewężenie C ( % ] 8- 11 9-12 8-9 

Liczba cykli niszczących N niszcz . 
d l;, 7.g - 0,7 Rm 4700 - -
Moduł spręż. pod!. E [kG/mm•] 7500 I 

---
6400 5800 

Ciężar właściwy 

I 
[G/cm'] 2 ,73 - -

\ Vsp . rozszcrzaln. linio ,vej a • 10-1 [nideg- 1] 23 23 25,9 

\~'sp. przcwodn. c ieplnej ), x 0,04186 
[kcal/h m d eg] 0,35 do 0,31 

tur n orma ln ych ich wskaźniki wytrzymałościowe od
powiadają przeciętnym wskaźnikom durali. Wyższość 
jednak S AP-ów nad nimi czy wręcz nad najlepszymi 
konstrukcyjnymi stopami Al staje się widoczna dopiero 
w temperaturach wyższych, co mtjleI>iej pokazuje. rys..-2·. 

Na szczególne podkreślenie zasługuje zmiana wartości 
modułu Younga w funkcji temperatury oraz dane z ta
blicy 3, określające wytrzymałość SAP na pełzanie w 
różnych zakresach temperatur. Z przytoczonych danych 
widać, że wzrostowi procentowej zawartości Al2O3 to
warzyszy nieznaczne polepszenie własności mechanicz
n ych, wzrost żarowyti:zymalości i żaroodporności oraz 
pogorszenie własności plastycznych. 

Liczne badania metalograficzne struktur SAP wykaza
ły, że składają się one z dwóch faz: zasadniczej alumi-

E 
[kG/mm'/ 

-----
7000 1"'-..;c-=--,,-.l-- - --'l'-,c---- l----+----1 

··, .. 
··, .. 

6000 1---+---"-.,..:>.,-~--+--'~-+---ł 

'·-........ 

5 ooo.__ _ __. __ ........_ __ ;,,....,,. __ ...__ _ ___. 

----- ---- 020 
-------- WO 17 
-·- ·----- O 21 
-··-··-··-·· SAP-2 

100 2fXJ 400 tCJ 
Temperatura 

2. P orówna nie własności wytrzymałościowych SAPOw z nie
k tórymi stopami Al przeznaczonymi do pracy w tempera tu
r a c h podwyższonych 

I 

I 

SAP-2 

[°CJ temperatura badań [°C J 

500 I 600 20 I 250 I 350 I 500 I 600 

9 2,5 41 25 I 19 13 I 4 

3 - 11,5 - 3,5 3,5 -
6- 7 - 3-4 3-4 3- 4 2- 3 -

- - 4700 - - - -
5200 - 7700 6800 6100 5500 ----
- - 2,75 - - - ---

26,3 - 19,5 20,9 2 1,7 22,7 -

- 0,28 + 0,29 -

T a b l i c a 3. Wytrzymałość na pełzanie w tc mpcratui-acb podwyż. 
szonych SAP-1 i SAP-2 

T ~mpc r~tur:1 b ad:ul 
Rz11~ (kG/mm'] 

["C) --
Si\P-1 SAP-2 

250 l 1,0 12,0 
350 8,0 9,0 
500 4,5 5,5 

niowej osnow y oraz licznych wtrąceń Al2O3 rów nomier
nie w niej rozsianych. One to właśnie ze względu na 
swe właściwości - duża twardość, wysoka temperat ura 
topnienia (1950 °C) i mała plastyczność - spełniają po
dobną rolę co fazy utwardzające w takich stopach alu
miniowych, jak: Al-Si, Al-Cu, Al-Cu-Mg. 

Tlenek aluminium tworzy w osnow ie SAP pojedyncze, 
dyspersyjne wtrącenia w postaci drobnych cząsteczek 
o średnicy rzędu 0,12--0,13 µm. Im większa jest zawar
tość procentowa Al2O3 w SAP, tym większa ilość czą
steczek tej fazy utwardzającej występuje w jego osno
wie. Ma to istotne znaczenie praktyczne, gdyż w miarę 
zmniejszania się odległości między poszczególnymi czą
steczkami Al2O3, a więc w miarę wzrost u stopnia dys
persji, zwiększa się wytrzymałość mechaniczna SAPów, 
co widać z wykresów na rys. 3. Operacja brykietowania 
proszków czy też późniejsze obrabianie brykietów zgnio
tem nie zmienia obrazu struktury, gdyż ilość cząsteczek 
Al2O3 i stopień ich dyspersji nie ulega zmianie, co po
twierdzają wyniki doświadczeń (rys. 4). 

Obróbka SAPów zgniotem na zimno w granicach od O 
do 850/o powoduje wzrost ich wytrzymałości w grani
cach do 300/o. Tłumaczy się to umocnieniem materiału 
osnowy, który ulega sprasowaniu tworząc wyraźne linie 
tekst ury. Zgniecione jednak próbki poddane kolejnemu 
wyżarzaniu w t emperaturze 500 °C wykazują stabilność 
wytrzymałości w zakresie temperatur wyżarzania, n ie
zależnie od tego jaki był zastosowany uprzednio stopień 
deformacji zgniotem (rys. 5). Należy to tłumaczyć tym, 
że cząsteczki Al2O3, nieczule na wpływ temperatur tego 
zakresu, powstrzymują rozrastanie się ziarn osnowy, 
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4. Wpływ stopnia zgniotu na ilość i wielkość cząsteczek 
Al203 w badanych blaszanych próbkach SAPÓW 

stanowiąc mechaniczną barierę d la procesu rekrystali
zacji. Tym też zjawiskiem należy tłumaczyć żarowy
trzymałość SAPów, w których nawet długotrwałe prze
bywanie w temperaturze 550 °C (w okresie 10 OOO h) nie 
v;rywołuje jakichkolwiek zmian strukturalnych. 

Badania odporności korozyjnej SAPów nawet w śro
dowiskach silnie agresywnych, np. ·w 30/o roztworze 
wodnym NaCl z dodatkiem wody u tlenionej, potwier
dziły ich dobre własności w tym względzie, dające się 
porównać do tych, jakie charakteryzują czyste alumi
nium. 

Własności technologiczne SAPów 

Do najcenniejszych własności technologicznych SAPów 
zaliczyć należy łatwość przerabiania ich wszystkimi zna
nymi sposobami przeróbki plastycznej . Wszelkiego ro
dzaju profile, pręty, rury oraz druty najczęściej wytwa
rza się sposobem wyciskania na gorąco., Dość szeroki 
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5. Wpływ stopnia deformacji zgniotem oraz odpuszczania na 
własności mechaniczne bla ch SAP 

wachlarz tego typu wyrobów uzyskanych z SAP-1 ilu
struje rys. 6. Liczne badania potwierdziły mo:Wwość 
przerabiania tym sposobem zarówno SAP-1. jak i SAP-2, 
7. tym zastrzeżeniem. że z SAP-2 możn~uzyskać co naj
wyżej płyty lub pręty o najprosts1.ych kształtach prze
kroju poprzecznego. W miarę bowiem wzrastania pro
cento.vej zawartości Al2O3 ,,. SAP maleje Jego zdolność 
do odkształceń plastycznych. 

Inne ograniczenia obróbki plastycznej SAP polegają na 
niemożności wyciskania profili rurowych o bardziej 
złożonych kształtach przekroj u poprzecznego. Przyczyną 
t ego są wyjątkowo duże wartości modułu sprężystości 
podłużnej SAP nawet w stanie silnie nagrzanym .(ta
blica ...2). 

V,Talcowanie wszelkiego rodzaju blach czy folii może 
być prowadzone na gorąco i na zimno. Kierunek zaś 
ułożenia się linii walcowniczych w wyrobie nie wpływa 
na zmianę jego wytrzymałości. Pozostaje ona taka sama 
na kierunku poprzecznym i podłużnym. Stwierdzono po
nad to, że formowanie blach może odbywać się na dro
dze rozwalcov,rywania zbrykietowanych bloków metalu 
lub przez bezpośrednie walcowanie samych proszl,ów. 

Proces ten może być prowadzony na gorąco (w tempe
raturze 300-350 °C) lub na zimno. Lepsze jednak wła
sności wytrzymałościowe mają blachy walcowane na 
gorąco (wytrzymałość na rozciąganie - ok. 43 kG/mm2). 

Kolejną cenną własnością SAP jest ich dobra skrawal
ność, dająca się porównać ze skrawalnością durali 
utwardzonych dyspersyjnie. 

6. Profile pręty 

uzyskane z SAPów 
;;posobem wyciskania 



7. Próby zgina nia 
zgrzewanych czołowo 
drutów SAP 

Do niedawna panował pogląd, że SAPy są niespawalne. 
Doświadczenia ostatnich lat wykazały jednak możliwość 
spawania b lach wykonanych z SAP-1 ręcznym spawa
niem elektrycznym w atmosferze argonu, al~ po uprzed
nich pewnych czynnościach przygotowawczych. Warun
kiem k oniecznym do uzyskania dobrego połączenia spa
wanych krawędzi blach jest pokrycie ich warstwą top
nika w postaci pasty, pomimo tego że spawanie odbywa 
się w atmosferze ochronnej argonu. Najlepsze efekty 
zapewniało spoiwo Al-Si. Przed spawaniem wszystkie 
próbki poddawano wygrzewaniu w temperaturze 500 °C. 

Badania wytrzymałościowe otrzymanych połączeń wy
kazały, że materiał spoiny w temperaturze pokojowej 
zacho\\"uje nawet 950/o wytrzymałości materiału spawa
nego, zaś w temperaturze 500°C - 700/o tej wytrzyma
łości. W obrazach mikroskopowych spoin granice 
przejść ze s trefy materiału spawanego do materiału 

szwu spoiny są wyraźne, lecz mają łagodnie zaznaczo
ną zmianę budowy swej struktury. Zasadniczy materiał 
spawany składa się z aluminium jako osnowy i równo
miernie rozsianych w nim wtrąceń Al2O3. W miarę zbli
żania się do strefy materiału spoiny wyraźnie zaznacza 
się siatka coraz to większych ziarn eutektyki aluminio
\\"O-krzemowej, zawierającej liczne wtrącenia tlenków 
aluminium. One to właśnie są powodem podwyższonej 
żarowytrzymałości materiału szwu. 

Inne badania spawalności SAPów wylrnzaly możliwość 
łączenia ich ze wszystkimi znanymi spawalniczymi sto
pami Al grupy Al-Mg i Al-Mn. 

Próby zgrzewania punktowego i rolkowego blach SAP-1 
dały dobre wyniki. Wstępne przygotowanie blach obej
mowało trawienie oraz czyszczenie ich mechanicznymi 
szczotkami rotacyjnymi. Wytrzymałość połączeń odpo
wiadała wytrzymałości połączeń stopów Al. Również 
próby zgrzewania czołowego drutów SAP-1 wykazały 
dobre własności wytrzymałościowe miejsc zgrze"vu, 
przy jednoczesnym zachowaniu przez nie dobrych zdol
ności do odkształceń plastycznych nawet przy bardzo 
silnym zginaniu. Pokazuje to rys. 7. Przeciąganie zgrze
wanych drutów przez oczka kalibrujące nie wykazało 
najmniejszych tendencji do zrywania się ich w miej
scach łączenia. 

Dobre wyniki dały również doświadczenia z kuciem 
SAPów, tak: w matrycach, jak i w stanie swobodnym. 

Najlepsze odkształcanie się kutych prętów obserwowa
no przy kuciu ich z dużymi prędkościami. Stwierdzono 
ponadto, że lepszą odkształcalność mają SAPy o malej 
zawartości Al2O3, która w zasadzie nie powinn a prze
kraczać 90/o. Przeprowadzone także próby spęczania 
drutów w celu uzyskania z nich nitów dały dobre re
zultaty. Wykonane z nich połączenia nitowane blach 
gatunku SAP-1 w czasie prób wytrzymałościowych za
pewniły wytrzymałość na zrywanie w granicach 25-30 
kG/ mm2 (w temperaturze 20 °C) oraz od 4,7 do 7,0 

kG mm2 (w temperaturze 500 °C). Lepszą zdolność do 
odkształceń plastycznych wykazywały nity wykonane 
z proszków o składzie zmodyfikowanym, tzn zawierają
ce nie więcej niż 50/o Al2O3 oraz 0,060/o Fe. 

Warto też zaznaczyć, że odpady przerobowe SAPów po 
powtórnym rozdrobnieniu i zmieleniu na proszek można 
ponownie przerabiać w SAPy tzw. ,,drugiego przero
bu". Ich własności wytrzymałościowe są podobne, choć 
wykazują nieznaczną tendencję wzrostową. 

Możliwości wykor.zysta.nia ·sAPów w lotnictwie 

Dotychczasowy stopień poznania własności SAPów, sta
le pogłębiany bieżąco prowadzonymi badaniami, po
zwala na wyciągnięcie wniosku, że jest to materiał w 
pełni przydatny do wykorzystania go w budowie współ
czesnych samolotów w stopniu nie mniejszym niż du
r ale. 

Na zimno walcowane blachy SAP osiągają bowiem wy
trzymałości tego rzędu, jakie mają przesycone i natu
ralnie starzone blachy duralowe gatunku D16AT - ty
powego materiału pokryciowego produkowanych w 
ZSRR czy w Polsce samolotów. Przewyższają je jednak 
tym, że mimo braku plateru zachowują dużą odporność 
na korozję, a przede wszystkim zachowują n:i1:!""r.rnienio
ną strukturę swej budowy nawet w temperaturach do
chodzących do 600 °C. Ponadto duże wartości modułu 
Younga w wysokich temperaturach zapewniają im wy
jątkowo dobrą sprężystość i sztywność, co jest szczegól
nie cenne i pożądane w budowie współczesnych samo
lotów. 

Łatwość walcowania, wyciskania czy kucia SAPów po
zwala wytwarzać z nich blachy, rury, l<szlaltowniki 
i folie - a więc w zasadzie wszystkie postacie surow
ców na elementy pokryć skrzydeł i kadłubów płatow
ców oraz na elementy struktury ich szkieletów, tzn. po
dłużnice, wręgi, dźwigary, wspornild, cięgla czy zastrza
ły. Szczególnie interesujące mogą być SAPy w postaci 
folii o dużym stopniu zgniotu, a więc dużej sztywności 
i wytrzymałości. Są to nadzwyczaj pożądane cechy su
rowców przeznaczonych do wytwarzania z nich meta
lowych wypełniaczy komórkowych konstrukcji prze
kładkowych. Dalszą zaletą SAPów jest możliwość łącze
n ia ich praktycznie wszystkimi sposobami technologicz
xiymi, jakie stosuje się w budowie samolotów. 

W budowie nowoczesnych samolotów SAPy można za
lecić przede wszystkim do wykonywania elementów kon
strukcji narażonych na działanie temperatur podwyż
szonych. 

Duża żarowytrzymałość i żaroodporność SAPów została 
już z powodzeniem wykorzystana przez konstruktorów 
silników lotniczych do wykonywania łopatek sprężarek 
osiowych w silnikach turbinowych. 

Dość istotną wadą SAPów jest ich stosunkowo złożony 
(w porównaniu do stopów Al) proces wytwarzania, rzu
tujący z kolei na wysoką cenę sprzedażną. Nie wolno 
jednak zapominać, że przejście z fazy produkcji pół
technicznej - a za taką można uważać dzisiejszą - na 
techniczną, masową, musi poprawić tę sytuację w spo
sób radykalny. 

Specyficzny sposób p1·zetwórstwa SAPów kryje w sobie 
duże możliwości modyfikacji jego własności na drodze 
czysto technologicznej. Na przykład dodanie do prosz
ku w fazie przygotowywania go do brykietowania me-
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talu lub jakiegoś minerału w postaci włóknistej (np. 
wąsów * Al

2
O

3
) pozwala otrzymać l<ampozycję o dużej 

wytrzymałości czy też innych ciekawych własnościach 
wynikających z cech składników dodanych do proszlrn. 
Jest to klasyczny sposób produkowania tzw. cermeta
li - nowych, mało jeszcze znanych w ogólnym zasto
sowaniu technicznym tworzyw stanowiących przedmiot 
badań nowoczesnych technik, a przede wszystkim tech-

niki lotniczej. 
Inną możliwością przerobową SAP może być zastosowa
nie ich do wytwarzania (klasycznymi metodami prze
twórstwa proszków metali) elementów lożysl{ ślizgo
wych, przeznaczonych do pracy w zespołach silnie na
grzewających się. Większe koncentracje Al20 3 w_ osno
wie Al powinny zapewnić otrzymanie kompozycji o ce
chach typowych dla materiałów stopów łożyskowych -
twarde, odporne na ścieranie drobiny tworzywa uło
żone w miękkiej, podatnej plastycznie osnowie. Niepeł
ne sprasowanie brykietu daje w tym przypadku mo
żliwość uzyskania struktury porowatej (łożyska samo-

smarne). 
Można przypuszczać, iż najbliższa przyszłość dosta-rczy 
nowych interesujących danych z zakresu poznania 
innych własności SAPów istotnych z punktu widzenia 
potrzeb techniki lotniczej i astronautycznej. 
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Dokończenie ze str. 9 

• 

pasażerskie na krótkie trasy i wojskowe samoloty trans
portowe; mówi się również o samolotach bojowych te
go typu. W przypadlrn samolotów ze śmigłami-wirni

kami o dużej średnicy mogłyby być przy tym stosowa
ne silniki sprzężone, podobnie jak to ma obecnie miej
sce w niektórych napędach śmigłowcowych. Zresztą by
łyby to już raczej silniki typu śmigłowcowego. 

Samoloty VTOL będą jednak wymagać silników o zna
cznie zmniejszonym ciężarze jednostkowym i jednostko
wym zużyciu paliwa. Pewne prace w tym kierunku roz
poczęto już w Stanach Zjednoczonych na zlecenie Army 
Aviation Materie! Laboratories. Mają one na celu zbu
dowanie nowej generacji silników śmigłowcowych 

o małych i średnich mocach, których ciężar jednostko
wy będzie kształtował się poniżej 0,10 kG/KM, a jed
nostkowe zużycie paliwa - poniżej 0,20, a nawet 0,15 
kG/KMh. Prace te zostały omówione w [2] i [3]. 

* Whiskerów (przyp. autora) 
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ANKIETA 

OD REDAKCJI 

N iejednemu spośród Czytelników „Techniki Lotniczej 
i A stron a utycznej" nasuwają się zapewne różne uwagi 
pod adresem redagowanego przez nas czasopisma. 

Ambicją naszego zespołu jest szersze poznanie i zaspo
koje n ie - w miarę możliwości - życzeń Czytelników. 

Dlatego ogłaszamy usystematyzowaną pod względem 

informacji ankietę, która p rzez_skierowanie naszej uwa
gi na poruszone w wypowiedziach zagadnienia pomoże 
nam w codziennej pracy. Liczymy na zain teresowanie 
naszą ankietą i z góry dziękujemy wszystkim trudzą

cym się nad je j wypełnieniem i nadesłaniem. 

1. Twój wiek? 
2. Jakie posiadasz wykształcenie? ( techniczne, eko

nomi czne, ogó lne)? 

3. Od ilu lat jesteś Czytelnikiem (względnie prenume
rator em) miesięcznika „ T echni ka L otnicza i Astro
nautyczna" ? 

4. Czytasz całą jego treść, czy tylko w y brane działy 
i k tóre? 

5. Kompletujesz roczn i k i? 
6. Czytasz inne czasop i sm a lotnicze, inne techniczne? 

Które? . 
7. Które działy w „Techn ice L otni czej i Astronautycz

nej'' najbat·dziej Cię interesują? . 

8. Które działy Twoim zdaniem należałoby poszerzyć? 

9. Z jakiego działu należałoby zrezygnować? . 

10. Co jeszcze nowego chciałbyś widzieć na l amach 
,,Techniki Lotniczej i Astronautyczn ej"? 

11. Czy odpowiada Ci poziom publikowanych artyku
łów? 

12. Czy podoba Ci się układ materiału wewnątrz nu
meru? 

13. Jakie masz uwagi, co do sza ty graficznej (rysunki, 
fotografie, okładka, dobór czcionek itp.)? 

14. Jakie zmiany należałoby wprowadzić w czaso
piśmie? 

15. Czy mógłbyś zasiLać czasopismo swymi opracow a
niami (jeśli tak, przekaż swoje propozycje do Re
dakcji)? 

16. Czy masz trudności z nabywaniem poszczególnych 
numerów? . 

17. Inne uwagi i życzenia . 

Wypełnioną Ankietę przesyłajcie 1>od adresem Redakcji: 
Warszawa, ul. Czackiego 3/5. 



SYLWETKI PO LSKICH KONSTRUKTORÓW LOTNICZYCH 

Zbysław Ciołkosz 
(1902-1960) 

Urodził się 23.III.1902 r. w Krakowie. W 1919 r. ukoń
czył Państwową Szkolę Realną w Tarnowie. Uzyskał 
dyplom inżyniera na Wydziale Mechanicznym Politech
niki we Lwowie w 1923 r. Odbył praktykę w przemyśle 
maszynowym w firmie Hotchkiss w Paryżu. Powrócił 
do Polski w 1926 r. i pracował jako konstruktor w Pod
laskiej Wytwórni Samolotów w Białej Podlaskiej. Wy
jechał do Stanów Zjednoczonych na dalsze studia i w 
1930 r. uzyskał na Uniwersytecie Ann Arbor w Michi
gan dyplom inżyniera konstrukcji lot niczych. Powrócił 
następnie do Polski i do jesieni 1932 r. zajmował stano
wisko samodz ielnego konstruktora w Podlaskiej Wy
twórni Samolotów. Z kolei pracował w Państwowych 
Zakładach Lotniczych w Warszawie w charakterze sa
modzielnego konstruktor a (do 1935 r .). Przez trzy lata 
był dyrektorem Biura Studiów Lubelskiej Wytwórni 
Samolotów. W jesieni 1938 r. Ciołkosz powrócił do Pod
laskiej '\,Vytwórni Samolotów na stanowisko dyrektora 
Oddziału Studiów. 

Po klęsce wrześniowej pracował jako konstruktor we 
francuskich zakładach SNCAM w Tuluzie. Następnie -
po przybyciu do W . Brytanii - Ciołkosz przeprowadził 
z ramienia Ministerstwa Pracy i Opieki Społecznej 
ewakuację pozostałych na kontynencie europejskim pol
skich inżynierów, techników i kwalifikowanych robot
nikó\\" przemysłu lotniczego do Anglii, Kanady i in1"1:ych 
krajów alianckich. Potem był dyrektorem W):'dz1al~ 
Lotniczego Ministerstwa Pi·zemyslu, Handlu i Zeglug1 
w Londynie. Na tym stanowisku opracowywał :plany 
rozbudowy p1·zemyslu lotniczego na okres PO;l\'~Jenny 
w wyzwolonej od okupanta Polsce. Jednoczesme był 
z 1·amienia Polski ekspertem do spraw lotnictwa w Mię
dzysojuszniczym Komitecie do Spraw Rozej~u. Zada
nie m komitetu było gospodarcze przygotowame rozbro
jenia Niemiec. 

Po zakończeniu działań wojennych pracował na stano
\':isku konstruktora w Dziale Lotniczym Zakładów 
Enalish Electric w Preston (Anglia). W 1948 r . wyjechał 
do "'stanów Zjednoczonych, gdzie zyskał sobie poważny 
autorvtet w dziedzinie techniki śmigłowcowej i przy
czynii się w charakterze konstruktora do budo_wy wielu 
znanych śmigłowców. Do 1957 r. był_ szefem biura k?n
strukcji i analiz firmy P iasecki Hellcopter Corp_orat10n 
(Morton oraz Filadelfia). W latach 1957- 59 zaJmo_v,al 
stanowisko szefa biura projektów wstępnych oddz1~lu 
doświadczalnego zakładów Hiller Aircraft Corporation 
w Palo Al Lo, od 1959 r. do śmierci pracował w Ae~o
-Space Division zakładów Boeing Aircraft Corporat1on 
w Seattle, Washington. 

Zmarr 25.VI.1060 r. w Seattle i został pochowany na 
miejscowym cmentarzu Riverton Crest Cemetery. 

Inż. z. Ciołkosz zajmuje wybitne miejsce w historii pol
skich konstrukcji sam olotów. 
Był głównym konstruktorem pierwszego polskiego sa
molotu komunikacyj nego, górnopłatowca PWS-20 (obla-
1anego 12.III.1929). 

Skonstruował pierwszy w Polsce s~i:n?Io_t komui:iika
cyjny z chowanym pqdwoziem - trOJs1lm~owy gori:o
platowicc P ZL-27 (oblatany VI.1934 r .) - 1 bombowiec 
dwusilnikowy PZL- 30 „Żubr" (oblatany III.1936 r .). 

Pracował w charakterze współkonstruktora górnopła
towca myśliwsko-rozpoznawczego PWS-1 (był ~? samos 
lot zaprojektowany w f926 r. przez Biuro Stud10w PW 

i został nagrodzony I nagrodą na Powszechnej Wysta
wie Krajowej w Poznaniu). Opracował wspólnie z inż. 
Uszackim sportowy, trzyosobowy PWS-52. Był kon
struktorem samolotu komunikacyjnego PWS-24, który 
wszedł do eksploatacji na liniach wewnętrznych 1.V. 
1933 r. 

W latach bezpośrednio przed wybuchem drugiej wojny 
światowej, pod ogólnym kierownictwem inż. Zbysła
wa Ciołkosza (jako dyrektora technicznego) był opra
cowywany samolot sanitarny LWS-2 (konstr. inż. Lan
ge) oraz samolot rozpoznawczy LWS-3 „Mewa" (konstr. 
inż. J . Teisseyre i inż. W. Fiszdon), który rozpoczęto bu
dować seryjnie. Samolot sanitarny LWS-2 na Między
narodowym Konkursie Lotnictwa w Be lgii (1938 r.) zdo
był Puchar Raphaela. Ostatnim, nie zrealizowanym pro
jektem Ciołkosza było studium dwukadłubowego lek
kiego bombowca konstrukcji całkowicie drewnianej. 
Bombowiec ten zamierzano budować w Podlaskiej Wy
twórni Samolotów. 

. Inż. Ciołkosz zdobył sobie ponadto duże uznanie praca
mi teoretycznymi na temat komunikacji i przemysłu 
lotniczego. Jego publikacje Poland's Share in Pre-War 
Air Transport (Udział Polski w przedwojennym tran~
por cie lotniczym), Plans for a Post-War Civil Airport in 
Warsaw (Plany powojennego portu lotniczego w War
szawie), a szczególnie a tlas Poland's Possible Contri
bution to Future A ir Transport (Przypuszczalny wkład 
Polski do przyszłego transportu lotniczego) wzbudziły 
zainteresowanie i zyskały b. pochlebne opinie prasy fa
chowej. 
w 1942 r. inż. Ciołkosz, jako przewodniczący Komisji 
Lotniczej Stowarzyszenia Techników ~olskich zo7gani
zowal w Londynie Kong-res Techmczny Lotmctwa. 
Kongres poświęcony był przyszłości polskiego przemy
słu lotniczego. Jesienią 1944 r. był reprezentantem P?l
ski na Międzynarodowej Konferencji do Spraw Lotmc
twa Cy,vilnego w Chicago. Po wojnie zyskał sobie wiel
ką sławę jako specjalista śmigłowcowy. 

Za wygłoszony w 1953 r. na dorocznym zjeździe SAE 
(Society of Automative E ngineers) Teferat na temat 
techniki śmigłowcowej został odznaczony Meda_lem 
Braci Wright. Był członkiem IAS (Instytut Lot mc~y 
w No·wym Jorku), AHS (Amerykańskie Stowarz~szeme 
Smigłowcowe) i RAES (Brytyjskie Stowarzyszeme Lot
nicze). 

J. Kędzierski 
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Kanad;,·iskie 
silniki turbinowe 
UACL PT6 

Turbinowe silniki śmigłowe i śmigłowcowe PT6 kana
dyjskiej firmy United Aircraft of Canada są obecnie 
najbardziej popularnymi i najbardziej wypróbowanymi 
silnikami w swojej k lasie. Od czasu wprowadzenia ich 
do eksploatacji w 1964 r. zostały one wybrane w 48 
krnjach do napędu ponad 30 typów samolotów (na po
czątku 1969 r. napędzały one blisko 1100 samolotów, 
w tym 780/o wszystkich lekkich turbinowych samolo
tów służbowych) i kilku typów śmigłowców, a także 
znalazły zastoso·wania nielotnicze. Ten bezsprzeczny 
sukces silników PT6 wynika przede wszystkim z ich 
dużej niezawodności i trwałości oraz z uniwersalności 
zastosowań. Silniki mają wiele właściwości b. cennych 
pod względem operacyjnym i pod względem obsługi. 

Na przykład do napędu wojsko"vego samolotu łączniko
wego Beechcraft U-21A silnik PT6 został wybrany 
głównie z uwagi na swój uldad wlotowy zapewniający 
ochronę przed ciałami obcymi. Poza tym do rozpow
szechnienia silników przyczynił się światowy system 
obsługi firmy UACL obejmujący 400 pla cówek obsłu
gowych. 

Silniki PT6 należą do nielicznych stosowanych do na
pędu samolotów małych silników z oddzielną turbiną 
napędową i są jedynymi silnikami o odwróconym 
układzie, tj. z turbinami i przekładnią zabudowanymi 
z przodu, a sprężarlcą - z tylu silnilrn. Zalety silników 
z oddzielną turbiną napędową w zastosowaniach samo
lotowych i śmigłowcowych oraz zalety układu odwróco
nego zostały szczegółowo omówione na innym miejscu -
obecnie zostaną one uwidocznione na konkretnym sil
nilrn. 

Do szczegółowego projektowania silnika PT6 przystą
piono w styczniu 1959 r., próby stoiskowe wytwornicy 
odbyły się już w listopadzie tego samego roku, a kom
pletnego silnika - w lutym 1960 r. Próby na latającej 
hamowni (samolot Beech 18 z silnikiem badanym zabu
dowanym w części nosowej) odbyły się w maju 1961 r. 
Wykonane na niej pomiary do wysokości 9000 m po
twierdziły obliczone charakterystyki w locie i wpływ 
liczby Re. We wrześniu 1961 r. przeprowadzono 150-go
dzinną próbę typu, a w lipcu 1962 r. odbył się pierwszy 
lot śmigłowca Hiller 99 z silnikiem PT6. 

Do prób rozwojowych zbudowano ogółem 50 silników 
różnych wersji, które przepracowały łącznie ok. 49 OOO h, 
średnio 450 h na miesiąc. Poza licznymi stoiskami śmi
głowymi i dynamometrycznymi zbudowano stoiska spe
cjalne, takie jak stoisko do badania silnilrn w różnych 
położeniach i stoisko do prób oblodzeniowych, niezależ
nie od stoisk do badania poszczególnych zespołów sil
nika. 

Pięć głównych korpusów silnika zostało b. dokładnie 
przebadanych wytrzymałościowo za pomocą pokryć do 
w izualizacji naprężeń, elastooptyki i tensometrowania. 

W przypadku elementów blaszanych określono równa
nia naprężeń dla każdego umieszczen ia tensometrów. 
Równania te stosowano następnie do wyznaczania zmian 
naprężeń pod wpływem wprowadzanych modyfikacji 
konstrukcji. 

Obecnie produkuje się dwie wersje silników śmigło
wych PT6: PT6A-20 o mocy na wale 550 KM która 
łest utrzymywana do temperatury otoczenia' 21 °C, 
1 PT6A-27 o mocy 680 KM (do temperatury otoczenia 
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22 °C)*. Wyprodukowano poza tym pewną ilość silni
ków śmigłowcowych PT6B-9 o mocy 550 KM (do tem
peratury otoczenia 25 °C), które zastosowano m.in. do 
napędu śmigłowców doświadczalnych Lockheed XH-51, 
a w rozwoju znajduje się silnik śmigłowcowy PT6B-16 
o mocy 690 KM (do temperatury 23 °C). Przygotowuje 
się produkcję sUnika śmigłowego PT6A-29 o mocy 750 
KM (do temperatury 23 °C) oraz sprzężonego zespołu 
śmigłowcowego PT6T-3 „Twin Pac" (wersja wojskowa 
T-400) o mocy 1800 KM, który przeznaczony jest do 
śmigłowców Bell 212, Bell UH-lN, Bell AH- lJ i Kaman 
K -700. Poza wymienionymi silnikami istnieje pokrew
na rodzina silników ST6 do zastosowań przemysłowych, 
morskich i trakcyjnych. 

Wszystkie silniki PT6 mają promieniowy wlot powie
trza z siatką ochronną i z umieszczoną na ścianie czo
łowej skrzynią osprzętu. Skrzynia osprzętu stanowi rów
nocześnie zbiorn ik oleju o pojemności 8,7 l. Mieszana 
sprężarka ma trzy stopnie osiowe bez kierownicy wlo
towej i stopień odśrodkowy z rurkowym dyfuzorem (po
czynając od silnika PT6A-27). Dyfuzor rurkowy zapew
nia dokładne prowadzenie powietrza od wylotu z wir
nika aż do wlot u komory spalania, co zmniejsza straty 
ciśnienia. Obudowa sprężarki w raz z obudową dyfu
zora jest spawana z blachy stalowej. Zwrotna pierście
n iowa komora spalania ma 14 pojedynczych wtryski
waczy i dwie świece zapłonowe, które mogą być zasi
lane oddzielnie. Obie turbiny, turbina wytwornicy i tur
bina napędowa, są jednostopniowe i mają wzajemnie 
przeciwne kierunki obrotów. Poczynając od silnika 
PT6A-27 pierścieniowy kanał wylotowy jest zaopatrzo
ny w specjalny deflektor kierujący strumień gazów do 
otworów wylotowych. Silnl!{i śmigłowe mają dwustop
niową, a silniki śmigłowcowe jednostopniową przekład
nię planetarną, połączoną krótkim wałem z turbiną na
pędową i zaopatrzoną w momentomierz o dokładności 
wskazań ± 1 O/o. 
Układ sterowania silników jest pneumatyczny z fluidy
kowym (pneumatycznym, strumieniowym) przeliczni
kiem, który przy regulowaniu wydatku paliwa uwzględ
nia również temperaturę powietrza przed sprężarką. 
W przypadku silników śmigłowych zadaną przez pilota 
prędkość obrotową śmigła utrzymuje regulator śmigła, 
przy czym na życzenie użytkownika dostarcza się śmi
gła przestawialne na odwrotny ciąg i z regulacją Beta, 
zwiększającą reakcję silnika w warunkach podejścia 
do lądowania. 

Jeżeli chodzi o parametry i wskaźniki, to przykładowo 
silnik PT6A-27 ma wg Jane's all the world aircraft 
spręż 6,7 : 1 i wydatek powietrza 3,1 l(G/s przy prędko
ści obrotowej wytwornicy 37 500 obr/min. Temperaturę 
przed turbiną można szacować (brak danych) na ok. 
900 °C. Jednostkowe zużycie paliwa (w odniesieniu do 
mocy na wale) wynosi ok. 0,280 kG/KMh, ciężar silnilrn 
ze standardowym wyposażeniem 132 kG (ciężar jed
nostkowy 0,195 kG/KM), średnica ok. 460 mm, długość 
ok. 1560 mm, prędkość obroto,va turbiny napędowej 
33 OOO obr/min, prędkość obrotowa śmigła 2200 obr/min. 

Krót!{iego omówienia wymaga również zespół napędo
wy PT6T-3. Składa się on z dwóch silników PT6A-27, 
których moc została zwiększona do 900 KM (m.in. przez 
podwyższenie temperatury przed turbiną prawdopodo
bnie do ok. 1000 °C, w związku z czym zastosowano 
chłodzenie łopatek kierowniczych turbiny wytwornicy). 
sprzężonych wspólną przekładnią z oddzielnymi dla każ
dego silnika momentomierzami i sprzęgłami typu wol
nego kola. Zespól ma jednostkowe zużycie paliwa 0,262 
kG/KMh, ciężar ze standardowym wyposażeniem 279 
kG i wymiary gabarytowe 820 X 1130 X 1660 mm. 

Dzięki promieniowemu wlotowi silniki PT6 są zabez
pieczone przed oblodzeniem (wytrącanie się ze strumie
nia kropli wody na skutek sil bezwładności powstają
cych przy zmianie kierunku przepływu) i przed zanie
czyszczeniami, których nie zatrzyma siatka ochronna. 

• Są to moce z ograniczeniem wydatku paliwa, a tym sa
mym prędkości obrotowej wytwornicy w temperaturze oto
czenrn 15 °c . Moce bez ograniczenia wydatku paliwa w tem
peraturze 15 °C, tzw. moce termodynamiczne są o 30 do 40 
KM większe (przyp. autora). 



2. Przekrój silnika PT6A-2'/ 

Próby w najcięższych warunkach oblod • ~amoloc· . 1 · . • zenia oraz na 
- ie. ~o niczym w Sudanie wykazały całkowitą 
skulecznosc systemu. 

S!lnik.i PT_G są określane jako najcichsze silniki jak'e 
k1~dykolw1el~ zbudowano. Właściwość tę należy przypt 
sac u_l~~a~_o':v1 wloto':ve11:u_ i wylotowemu, tłumiącym ha
łas \\ 1dk1_c.1 cz~st?thwosc1 od zespołów wirujących, oraz 
oddz_1elne.1 turbinie napędowej, pozwalającej na zmniej
sze~,e _w P_ewnych_ \\·anmkac_h (przelot, podejście dolą
do,, an1a, kolo,vame) pręclkosci obrotowej śmigła. 

Bardzo _cenną wlaści wością silników PT6 jest łatwość 
r <?zruchow. co rc:>wnież przypisać należy oddzielnej tur
binie nap~doweJ . Robiono próby ro:.:ruchów powtarza
n:vch co 17.8 s z przyspieszaniem d o warunków starto
\\·ych oraz próby 1·ozruchów w temperaturach do 
- 37 ce. 

~V~·jątko\\'<? krótkie są czasy p r zyspieszania silnika, co 
Jes~ wynikiem zastosowania oddzielnej turbiny napędo
\\'eJ (gd_v ro~pah·uje się przyspieszanie od biegu jało
we;;o \\. porownaniu z silnikiem jednowalowym) oraz 
duzego zapasu statecznej pracy sprężarki i malerro mo
mentu beZ\\:ladno~ci zespołu wirującego wytw~rnicy. 
Czas przyspieszania od biegu jałowego do warunków 
st:.u·low~:ch wynosi 2,5 s . a od warunków podejścia do 
warunko\\' maksymalnych - poniżej 1 s (przy regula
cji Beta jest on jeszcze mniejszy). 

Za pomocą prób stwierdzono zdolność silnika do pracy 
na w~zystkich naftach handlowych i przez 150 h mię
dzy naprawami - na gazolinie lotniczej przy czym 
przy przejściu z jednego paliwa, ciekłego,' na inne nie 
są potrzebne żadne zmiany konstrukcyjne ani regulacja 
komory spalania i układu zasilania. 

Silniki PT6 mają opinię silników o wyjątkowo łatwej 
obsłudze na lotnisku, co wynika z właściwości układu 
dwu\\'alowego oraz z pewnych cech związanych z ukła
dem odwróconym, jak zgrupowanie osprzętu na ścianie 
sk1·z~•ni napQdÓ\\' i na obudowie przekładni. Turbiny 
i komora spalania mogą być poddawane przeglądom 
bez wybuclowywania silnika. Cały zespól turbiny napę
dowej \\'raz z przektaclnią może być wymontowany po 
rozkrQceniu śrub tylko w jednym połączeniu kołnierzo
\\'ym. Przeglądy tego typu są przeprowadzane na lot
nisku przy użyciu zwykłych narzędzi i wymagają tylko 
10 rbh. Niektóre czynności obsługowe można wykony
wać przy pracującej wytwornicy i zahamowanym śmi
gle. 

Zesta\\'ienie czasów obsługi silników PT6 w przypadku 
tr\\'alości międzynaprawczej 2100 h wygląda następu
jąco: 

przegląd codzienny (wizualny) 
przegląd po 100 h pracy 
przegląd zespołów „gorących" 

(jednorazowy w ciągu 2100 h) 
wymiana silnika 
obsługa nieprzewidziana 

5 min. 
2h 

- 20 h 
- 30 h 
- 2 h/100 h lotu. 

~aiprzężony zespól do napędu śmigłowców PTGT-3 „Twin 

Łącznie daje __ to . 22~,5 h prac obsługowych w ciągu 2100 
h_ el~sploatacJ_1 s~lmka w locie przy założeniu 40 h pi-acy 
stlmka na m1es1ąc przez 5 dni w tyo-odniu a więc 6 34 
min prac obsługowych na 1 h lotu. 

0 
' ' 

Trwałość międzynaprawcza silników eksploatowanych 
na samolotach służbowych wynosi 2100 h a na samolo
tach pasażerskich dochodzi do 3000 h. 'Liczba przed
wczesnych wybudowań silnika z płatowca wynosi O 16 
na 1000 h lotu, liczba wyłączeń w locie 0,04 na 1000' h. 

Do początku 1969 r. firma UACL dostarczyła 2950 sil
ników PT6 z 4300 zamówionych, przy czym produkcja 
miesięczna wynosiła ponad 100 silników. Do końca 
1969 r. silniki PT6 wylatały ok. 3 OOO OOO h . 

Samoloty z silnikami PT6 są eksploatowane w najróż
norod_niejszych warunkach, w terenach pustynnych, 
górskich, pokrytych lodowcami i jeziorami, w warun
kach morskich itp. Najbardziej cenne doświadczenia 
zdobyto w czasie przeprowadzania prac rolniczych w 
Sudanie i w Nowej Zelandii, lotów czarterowych w 
Laosie i na Alasce oraz w czasie eksploatacji w Ku
wejcie i na Antarktydzie. We wszystkich tych warun
kach zachowanie się silników PT6 było podobno lepsze 
niż jakiegokolwiek innego silnika. 

Obecnie prace firmy koncentrują się na silnikach śmi
głowych PT6A-40 i PT6A-50 o mocy termodynamicz
nej ok. 1200 KM, zdławionej w pierwszym przypadku 
do 860 KM (utrzymuje się ona do temperatury otocze
nia 46 °C) i w drugim przypadku do 1050 KM (do tem
peratury otoczenia 24 °C). Silniki mają chłodzone łopat
k i kierownicze turbiny wytwornicy. Silnik PT6A-50 jest 
przewidziany do napędu 4-silnikowego samolotu STOL 
na linie lokalne De Havilland of Canada DHC-7. 

W.K. 
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• • 
OOWOSCI techniczne 
Proiekt samolotu pasażerskiego V/STOL firmy Dornier 

Zgodnie z tymi samymi założeniami, według których 
zaprojektowany został samolot Bo-140 (patrz TLiA nr 6 
1970), firma Dornier opracowała projekt samolotu pa
sażerskiego pionowego startu Do-231 „V-Jet" na 80-100 
pasażerów lub 8-10 T ładunku. W projekcie tym opar
to się na układzie doświadczalnego samolotu transpor
towego Do-31 wykorzystując przy tym doświadczenia, 
jakie zdobyto w czasie budowy i wszechstronnych prób 
tego samolotu (który obecnie jest badany przez NASA). 

Już przed trzema laty firma Dornier zaprojektowała 
wojskowy samolot transportowy V/STOL Do-131 będą
cy rozwinięciem samolotu Do-31. Jednak projekt ten 
został zarzucony wobec małego zainteresowania wojska 
samolotami V/STOL. W międzyczasie niektóre przed
siębiorstwa lotnicze, przede wszystkim Eastern Airlines, 
wystąpiły z żądaniami samolotu V /STOL. Żądania te są 
związane z trudną sytuacją na liniach wewnętrznych 

_} 
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i przec1ązeniem dużych portów l otniczych. W 1968 r. 
przedsiębiorstwo Eastern Airlines przedstawiło specja-

listom z przodujących wytwórni lotniczych, m.in. z fir
my Dornier, założenia do samolotu pasażerskiegc 
V/STOL. Również w NRF odżyło zainteresowanie samo
lotami pionowego startu, wojskowymi i pasażerskimi 
czego wyrazem była działalność komisji rządowej poć 
kierownictwem prof. Thalau, która opracowała omó
wione już w TLiA nr 5/1970 założenia do samolotu 
transportowego V /STOL. 

Samolot Do-231 jest górnopłatowcem z dwoma dwu
przepływowymi silnikami napędowymi w gondolach 
pod skrzydłem i z 12 dwuprzepływowymi silnikami no
śnymi, z których osiem jest zabudowanych w gondo
lach skrzydłowych, dwa w nosowej i dwa w ogonowej 
części kadłuba. Skrzydło jest zaopatrzone w dwuszcze
linowe klapy, które w razie potrzeby mogą być uzupeł
nione przez klapy noskowe lub sloty. Krytyczna liczba 
Macha skrzydła wynosi 0,82. Kadłub ma przekrój koło
wy o średnicy 3,78 m, a usterzenie jest rozwiązane w 
układzie T. Podwozie główne - z oponami niskociśnie
niowymi w przypadku wersji wojskowej - jest cho
wane w gondolach przykadlubowych. Na skrzydło i uste
rzenie przewiduje się pokrycia integralne. Na elementy 
konstrukcyjne mają być również zastosowane tworzy
wa zbrojone. 

Na wybór układu górnopłatowca wpłynęły następujące 
czynniki: duża średnica silników napędowych, mniej
szy wpływ recyrkulacji, większa skuteczność sterowa
nia wektorem ciągu silników napędowych za pomocą 
!{łap skrzydłowych, łatwiejszy dostęp do pomieszczeń 
pasażerskich i towarowych oraz łatwiejszy załadunek 
i rozładunek, co jest szczególnie ważne w przypadku 
wersji wojskowej. 

Jako silniki napędowe mają być zastosowane trójwalo
we silniki Rolls-Royce RB.220 (pochodna silnika RB.211) 
o ciągu 10 850 kG i stosunku wydatków 6,5 : 1, a jako 
s ilniki nośne - Rolls-Royce RB.202 o ciągu 5935 kG 
i stosunku wydatków 10 : 1. Oba te typy silników znaj
dują się obecnie we wstępnej fazie rozwoju. 

Jak już wspomniano, strumienie wylotowe silników na
pędowych są odchylane do dołu za pomocą klap skrzy
dłowych. Ze względu na hałas silniki napędowe w za-





np. Sud-Nord „Corvette" i Marcel Dassaul~ ,,!-'f~ni Fal: 
con". Poza tym zamierza się zastosować s1lmk1 noweJ 
generacji na istniejących już samolotach, jak North 
American RockweU „Sabreliner", Learjet 25 i HFB 320 
Hansa", (który zmieni wówczas nazwę na „Hansa Fan

fet"). Na uwagę zasługuje projekt samolotu !--ockheed 
JetStar" 3 z trzema silnikami ATF3A-3 o ciągu 2400 

i~G (rys. 1). Będzie on miał zasięg 4600 l(m przy Ma = 
= 0,86 i 6000 km przy Ma = 0,80, długość bezpiec~nego 
startu będzie wynosiła 1370 m, a czas wznoszema 1'.a 
12 500 m 25 min. Dzięki nowym silnikom samoloty sluz
bowe będą mieć większy zasięg i będą mniej hałaśliwe. 

Jednak projekty w dziedzinie samolotów służbowych 
idą jeszcze dalej, przewiduje się bowiem bu~lowę sai:no
lotów naddźwiękowych. Wstępem do tego Jest proJekt 
samolotu Swearingen SA-28T, na razie wprawdzie ty_l
ko o prędkościach przydźwiękowych, lecz o układzie 
umożliwiającym osiąganie prędlrnści do Ma = 2 (rys. 2). 

Poza tym w związku z przeciążeniem duży~h t;>o_rtów 
lotniczych bierze się również pod uwagę mozlrwo_sc1_ bu
dowy samolotów służbowych pionowego startu, sm1glo
wych z przestawialnym skrzydłem i odrzutowych. Ry
sunek 3 pokazuje projekt samolotu służbowego V /STOL 
z wentylatorami nośnymi opracowany przez firmę Ryan. 

W . K. 

SartUW)..Ldostaw czy 
z mieszanym napędem 

Firma Grumman opraco·wuje projekt 30-osobO\.vego sa
molotu na linie lokalne napędzanego jednym silnikiem 
dwuprzepływowym UACL JT15D o ciągu 1000 kG, za
budowanym w ogonowej części kadłuba, i dwoma sil
nikami śmigłowymi UACL PT6A-50 o mocy 1000 KM, 
zabudowanymi w gondolach skrzydłowych. 

W. K . 

Próby w locie 
argentyńskiego samolotu COIN 

W Kordobie rozpoczęto próby w locie prototypu argen
tyńsltiego samolotu COIN, DINFIA IA.58 (A-X2). Pro
totyp bezsilnikowy, służący do badań aerodynamicznych 
przy małych prędkościach lotu, lata na holu już od 
dłuższego czasu. 

IA.58 jest samolotem dwumiejscowym, napędzanym 
dwoma turbinowymi silnilrnmi śmigłowymi AiResearch 
TPE331-303 o mocy na wale 840 KM. 

Da n e tech n i cz n e: rozpiętość 14,4 m; długość 
13,4 m; ciężar własny 3070 kG; ciężar startowy 5500 kG; 
długość startu na 15 m 265 m; długość lądowania z 15 m 
500 m; prędkość przelotowa na wysokości 5900 m 410 
km/h; prędkość przeciągnięcia z wypuszczonymi klapa
mi 115 km/h; pułap praktyczny 10 OOO m. 

Trzysilnikowy tłokowy 
samolot transportowy 

W.I{. 

' !J') ' •: :,3 

Ju.-• .:e l'.~.• ·r 
• .! '" 

Włoska firma Aeronautica Umbra w Foligno zapro
jektowała samolot transportowy o prostej konstrukcji, 
napędzany trzema silnikami tłokowymi Lycoming TIO
-720-BlA o mocy 500 KM. Przewiduje się budowę od-
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miany cywilnej do przewozu 20 pasażerów i od
miany wojskowej do przewozu 22 żołnierzy. Obie od
miany będzie można szybko przystosować do transpor
tu towarów. 

Dane techniczne: rozpiętość 18,9 m; długość 14,8 
m; wysokość 5,4 m; maks. ciężar startowy 5670 kG; śre
dni ciężar samolotu gotowego do lotu 3490 kG; maks. 
udźwig 2000 kG; prędkość maksymalna na wysokości 
3000 m 348 km/h; prędkość przelotowa na 750/o mocy 
startowej i na wysokości 3000 m 318 km/h; prędkość 
przeciągnięcia z wypuszczonymi klapami 113 km/h; za
sięg z maks. ładunkiem 200 km; największy zasięg 
1250 km. 

Nowy ośrodek 
doświadczalny fir my Bell 

W.K. 

Firma Bell Helicopter buduje nowy ośrodek badawczo
rozwojowy na terenie Flight Research Center w Arling
ton (Teksas). Pierwszym elementem ośrodka jest stoisko 



?O . badan~a wi_r~ikó~ ?<:śnych i śmigieł ogonowych 
sm1glowcow oraz w1rn1kow napędowych .vypo " 
\V b. d~~dadne urządzenie do pomiaru obciążen~aw~e 
fot<:gr~f11 n owe sto is ko podczas prób śmigła ogo~Ów ~ 
go sm1glowca UH-1. e 

W.K. 

Lataiący cel Northrop „Chukar" 

80°/n b~dowan:Ych obecnie na świecie bezzałogowych 
poJazclo.~ powietrznych stosowanych jest jalrn latające 
cele. MaJ~ one ukla_d a~rodynamiczny przypominający 
samoloty 1 są zdalnie kierowane , z ziemi lub z samo
lotu. 

Firma Northrop zamierza ~apoczątkować latającym ce
le:11 _MQM-7-:łA „Chukar", rozwijanym obecnie własny
mi sroclkam1, nową generację tego rodzaju pojazdów. 

J est on napędzany turbinowym silnikiem odrzutowym 
o ciągu 54 1-:G, przy czym do startu z wyi:zutn i służą 
rakiety JATO. Lądowanie odbywa się przy użyciu spa
dochronu pom ocniczego i głównego; ten ostatni od
dziela się automatycznie po zetknięciu się pojazdu z zie
mią. Zakres prędkości lotu wynosi od 376 do 740 km/h, 
a pułap 6100 m . ,,Chukar" ma długość 3,45 m i jest 
zbudowany w większości ze stopów lekkich i tworzyw 
sz.tucznych. 

Latający cel może pozorować zarówno taktyczne ma
newry unikowe, jak i atak. Dzięki wyposażeniu go w 
urządzenia powiększające wygląda na ekranach rada
rowych jak prawdziwy samolot. Jest tak zaprojekto
wany, aby można było wykorzystać do jego eksploata
cji większość urządzeJ'i naziemnych stosowanych obec
nie do latających celów z napędem śmigłowym. 

Silnik na ciekły wodór 
i ciekły tlen HM 7 

W.K. 

Załączona fotografia przedstawia makietę si~nil_{a ra
kietowego HM7 zasilanego ciekłym wodorem 1 ciekłym 
tlenem. Silnik został opracowany przez Societe Euro
peene de Propulsion (dawniej SEP R) we ~rancji. Jego 
ciąg w próżni wynosi 7000 kG , a imp1:1ls Jednostkowy 
425 s . Może być uruchamiany trzykrotme. 

Pozostałe dane: wysokość 1,62 m; średnica 0,85 m; cię
żar silnika suchego 145 kG; prędlrnść obrotowa turbiny 

układu zasilania 65 OOO obr/min; stosunek składników 
materiału pędnego 1 : 5,15; ciśnienie spalania 35 kG/cm2 ; 

wydatek wodor u 2,76 kG/s przy ciśnieniu 65 kG/cm2 ; 

wydatek tlenu 14,21 kG/s przy ciśnieniu 52 kG/cm2• 

W.I{. 

Proiekt transportowca 
kosmicznego firmy General Dynamics 

J ednym z najnowszych ,projektów transportowca ko
smicznego, mającego przewozić pasażerów i zaopatrze
nie między Ziemią, stacjami orbitalnymi i Księżycem, 
jest projekt opracowany przez General Dynamics. 

Zaprojektowany przez tę firmę transportowy statek 
kosmiczny składa się z ti:zech załogowych, prawie iden
tycznych członów : z jednego członu orbitalnego i dwóch 
członów nośnych. Cały zespól (patrz górny fragment 
rysunku) startuje w ·położeniu pionowym (1) przy uży
ciu siln il-:ów wszystkich trzech członów, przy czym sil
nik członu orbitalnego jest zasilany paliwem ze zbiOT
ników członów nośnych. Człony nośne zostają odrzuco
ne (2) po wyczerpaniu się ich paliwa, a człon ,orbitalny 
kon tynuuje l ot na orbitę (3) wykorzystując własne pa
li wo. Natomiast człony nośne wchodzą w gęstsze war
stwy atmosfery (4), rozkładają skrzydła - po wyhamo
waniu przez atmosferę do prędkości poddźwięko
wych - i uruchomiwszy dwuprzepływowe silniki po
wracają do miejsca startu lądując w położeniu pozio
mym (5) . W podobny sposób powraca również po wyko
naniu swego zadania człon orbitalny. 
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W zakresie prędkości hipersonicznych człony wykazu
ją właściwości bezskrzydlowców z silą nośną. Skrzydła 
o zmiennej geometrii są dostatecznie skuteczne dopiero 
przy prędkościach poddźwiękowych, przy czym są one 
korzystniejsze od skrzydła delta ze względu na ciężar 
i łatwość łączenia członów. 

Pokazany na rysunku człon orbitalny ma ·długość 36 m, 
ciężar przy starcie 162 400 kG i ciężar przy powrocie 
od 30 600 do 39 OOO kG. Na orbicie polarnej o wysokości 
185 km może on umieścić ładunek użyteczny o ciężarze 
8400 kG. Na rysunku oznaczają: 1 - zasobnik ratun
kowy; 2 - pomieszczenie na wyposażenie (z przodu) 
i ładunek; 3 - silnik rakietowy wysokiego ciśnienia; 
4 - zbiornik wodoru; 5 - zbiornik tlenu; 6 - silnik 
dwuprzepływowy. 

Człony nośne są praktycznie takie same jak człon orbi
talny, jedynie zbiorniki materiału pędnego są dłuższe 
zajmując również pomieszczenie ładunkowe i wyposa
żeniowe. 

Człony można ze sobą łączyć nie tylko jeden obok dru
giego, lecz również wokół członu centralnego, którym 
może być np. stopień S-4B ·rakiety „Saturn". 

Warto tu zauważyć, że projekt General Dynamics wy
kazuje w sposób najbardziej spektakularny ścisiy zwią
zek techniki astronautycznej z techniką lotniczą. 

Regulator ciągu 
sa molotów Boeing 7 07 

W.K. 

Lądowanie samolotów k lasy samolotu Boeing 707 czy 
Douglas DC-8 w warunkach meteorologicznych odpo
wiadających kategorii II (widzialność pionowa 30 m, 
pozioma 400 m) może się odbywać albo przy użyciu 
automatycznego pilota, specjalnie do tego celu przy
stosowanego (samoloty Boeing 727), albo urządzenia, w 
skład którego wchodzi regulator prędkości podejścia 

~--'"' Giroskop 
.• Kompensacjo 

1--=S/.~'n-".,.--, kqto podlyteniq 

r - -~ -...,,-_--.... ---..,...-_,---,,rieliCin7K-- - -i 
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Urzqdzenle 
nos/owcze 

' ' 1.....------------------ _ _ __ _J 

Nodojnik położenia 
klop 

Oo di,vigni 
sterujqcydl 

i które pozwala na ręczne sterowanie. W przypadku sa
molotów Boeing 707 „Lufthansy" wybrano ten drugi 
sposób. 

Ponieważ istniejące już urządzenia do regulacji pręd
kości (regulatory ciągu) nie spełniały stawianych im 
przez „Lufthansę" wymagań, szczególnie ostrych w 
przypadku samolotów z silnikami zabudowanymi pod 
skrzydłem ze względu na silne sprzc;żenie między cią
giem a momentem pochylającym. zamówiono togo ro
dzaju urządzenie w Bodenseewerk Geratetcchnik w 
Dberlingen (firma ta zajmuje się już od wielu lat auto
matycznymi urządzeniami sterującymi do samolotów 
VTOL). 

Opracowany przez Bodenseewerk regulator ciągu FVR 
02-201 składa się z następujqcych zespołów: urządzenia 
n astawczego, przelicznika, p rzyspieszeniomierza, sil
niczka nastawczego i nadajnika położenia klap. Z innej 
wytwórni pochodzi prędkościomierz i układ sprzężenia 
z dźwigniami sterującymi silników. 

Za pośrednictwem urządzenia nastawczego pilot wy
biera żądaną prędkość przyrządową. Prędkość mierzo
na porównywana jest przez p rzelicznik z pręd
kością wybraną, w wyniku czego do silniczka nastaw
czego zostają przekazan e odpowiednie sygnały zmienia
jące ustawienie dźwigni sterujących wszystkich czte
rech silnikóv,. W celu wytłumienia mogących przy tym 
powstać oscylacji przyspieszeniomierz wytwarza za po
średnictwem przelicznika dodatkowy sygnał przerywa
jący ruch dźwigni sterujących w chwili zaistnienia 
przyspieszenia zapewniającego osiągnięcie wymaganej 
prędkości l otu, przy czym wpływ na jego wskazania 
składowej przyspieszenia ziemskiego g sin {) jest kom
pensowany przez giroskop mierzący pochylenie samolo
tu -0. Specjalny filtr do ko mpensacji wpływu podmu
chów gwarantuje prawie całkowitą stałość ciągu w tur
bulentnym powietrzu. Nadajnik położenia klap zapo
biega niepotrzebnym zmianom ciągu w czasie wypusz
czania klap. Chodzi tu o to, że przed lądowaniem pilot 
nastawia prędkość lądowania odpowiadającą konfigu
racji z ];:Japami wypuszczonymi. W związku z tym dla 
każdego położenia klap w czasie ich wypuszczania jest 
zaprogramowana chwilowa prędkość lotu , która jest 
przekazywana przez urządzenie nastawcze do przelicz
nika jako prędkość wymagana, a tym samym położenie 
dźwigni sterujących jest dostosowywane do tej pręd
kości. 

Regulator ciągu może być wykorzystywany również w 
warunkach przelotowych, w czasie wznoszen ia czy wy
czekiwania. Prędkość nastawia się wówczas oddzielną 
gałką, a nadajnik k lap i współpracujące z nim elemen
ty układu są wyłączone. 

Dokładność utrzymywania WYbranej prędkości lotu wy
nosi ok. 0,9 km/h, a czułość przyspieszeniomierza 
± 0,18 g. 

Regulator został już zainstalo\',iany na wszystkich sa
molotach Boeing 707 „Lufthansy", a zain teresowanie 
nim wykazują amerykańskie i europejskie przedsię
biorstwa lotnicze. 

W.K. 

Wyposażenie śmigłowca IN FAN T 

Załączone fotografie przedstawiają elementy opisywa
nego już w „Nowościach" wyposażenia do walk w no
cy, które zostało opracowane przez firmę Hughes Air
craft i zainstalowane na śmigłowcu Bell UH-1 Iro
quois" w ramach programu I NFANT (lroquois Night 
Fi~hter and Night Tracker). Na pierwszej fotografii wi
d~c . dwa _zamocowane po bokach kabiny reflektory do 
os~1etlama terenu promieniami podczerwonymi oraz 
d~1e zamocowane z przodu kadłuba głowice obserwa
cyJne. W kabinie znajdują się ekrany do przedstawia
nia wzmocnionych elektronicznie obrazów terenu. Do 
bezpośredniego oglądania, wprost w głowicach obser-



wacyjnych, wzmocnionych obrazów służy światłowód, 
pokazany na drugiej fotografii. 

System nawigac11 
bezwładnościowei Collins 

W.K. 

Firma Lockheed zdecydowała się zastosować na samo
locie L-1011 „TriStar" bezwładnościowy system nawi
gacyjny INS-60 opracowany przez firmę Collins Radio 
Co. System ten został zaprojelctowany zgodnie z wyma
ganiami towarzystw lotniczych, które dotychczas złoży
ły zamówienia na samolot L-1011, oraz zgodnie z prze
pisami budowy systemów nawigacji bezwładnościowej 
ARINC 561. Przepisy te wymagają określonych dokład
ności w wyznaczaniu geograficznej długości i szeroko
ści pozycji samolotu, prędkości względem ziemi, kąta 
znoszenia, kursu i położenia samolotu. 
Układ INS-60 składa się z platformy bezwładnościowej, 
urządzenia sterującego i wskaźnikowego oraz zespołu 
akumulatorowego. Konieczne do pracy układu oblicze
nia przeprowadza przelicznik z obwoda~i sc_a~o;1ymi 
wykonanymi techniką MOS (Metal-(?xtd~-Sihcmm). 
Cały układ jest zabudowany w od<:1z1elne_J sl~~zynce 
i jest zamienny z innymi systemami n8:wigacJ1 bez
władnościowej, które odpowiadają przepisom ARINC 
561. 

~~ięki . zast?sowaniu modułowej konstrukcji układu mo
z~~wa J~st Jego 1:ozbudo~a do kompletnego systemu na
v. 1ga_oyJn_~oo, k t?ry b~~z1e odpowiadał wymaganiom ko
~un~k,ac3_1 pasaz~rsk1e3 lat siedemdziesiątych, szczegół
me Je~eh chodzi o urządzenia do automatycznego lą
dowania wg kategorii III. 

W. K. 

Nowe urządzenia lotniskowe Tesla 

C~echosłowacka wy~wórnia elektroniczna Tesla już od 
w iel_u lat produkuJe wyposażenie elektroniczne dla 
lo~m.ctwa. ~o jej najnowszych wyrobów w tej dzie
dz1me n~lezą: radar dokładnego podejścia RP-3F, 
urządzeme do przekazywania obrazów radarowych 
SPZ-4, radar kontroli obszaru UPA-4 i urządzenie 
do fotografowania obrazów radarowych ET-300. 
Rada,r dokładnego podejścia d'O lądowanfa RP-3F od
:zm~cza . S'ię b_. dużą dokładnością i niezawodnością 
działania, zwiększoną zdolnością rozdzielczą i przy
s~sl()Wan:iem do pracy ze l OCf/o pewinością we wszel
k'1ch wa,runkach meteorologicznych. Może być stoso
wany z urządzeniem MTI do wygaszania zakłóceń 
od ~tałych. obiektów, oo poz,waJa na dokładne i ciąg
le siedzenie s·am,o1otu rruim-0 111li.ek1orzysbnych warun
ków l'okalizacji .radaru. Parametry pracy ,radaxu RP
- 3F w pełni 'Odpowiadają normom ICAO. Jego 21akre.s 
działania wy:nosi + 10° w płas,z;czyźnie poziomej i od 
-1 ° dro + 6° w płasrzc.zyźnie pi'onowej, a zasięg 10 
15 i 20 km. ' 

Urządzenie SPZ-4 służy do bezprzewodowego prze
syłanJa na duże odległości obrazów radru:owych za 
pomocą przekaźnilrn TV. 

Rada:r kontirolii obsza,ru UPA-4 jeSlt zbudowa,ny cał
klowicie .na trainzystorach i ma dużą rozdzie1ność. Jest 
on wyposażony w 10 ekranów o średni-cy 40 cm 
z 4 n!iezależny-mi kanałami wejśdiowymi ,i indywi
dualną :regul,acją wzmoonienii,a. Każdy ekran może 
pracować o ddzielnie lub rów1nolegle z pozostałymi. 
Zla.Jm-esy odległości wyin·oszą 50, 100, 200 i 360 km; 
z,nacz,nikfi. odległości są przewidziane co 10 i 50 km. 
Radax jest przystos,owa;ny do pr,acy z urządzeniem 
fotog;rafującym FT-300. 
Urządzenie do fotografowania obrazów z ekranów 
radarowych FT-300 jest zbudowane całk•owioie na 
trainzy·srt;orach, pracuje w sposób automatyczny z rów
noczesnym zaznaczaniem czasu i może współpracować 
ze wszystkimi znanymi urządzeniami radaa-owymi. 
Czasy naświetlania wynoszą 46, 90 i 180 s. 

W.K. 
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WIADOMOŚCI Z TERENU 
niejs7,.ych ośrodka~h wczasowych w ""!OJ. 
wrocławskim gdzie znajdują s1ę placow
l<I „Orbisu".' możn? zamawia_ć bilet lot
niczy, uzyskując Jednoczcśme dogodne 
połączenie autobusowe z Wrocławiem. 

Zarząd K ola SIMP przy WSK w Mielcu 
wyłonił zespół fachowców w celu op~a
cowania informacji o przemysłowej dz1~
lolności oroz ekonomice eksportu lotn1-
c"zego zakładu miel eckiego. 
Informacja ta została przesiana przez 
zarząd dnia 27 l utego br. P?d :i.dresem 
naczelnego redaklora tY_godm~a „Polity
ka" w związku z osław1onyn:i1 arlykul~
mi z. Szeligi: ,.Gawrony, Wilgi l amb~
cja" i „Co robić z przemysłem lotni
czym " . 
Jesteśmy pewni, że te obiektywne dan_e 
slmpowskle znajdą się na lamach „Poh
lyki", jednak - . ponle';vaż do _te~o m~ 
mentu może minąć kilka m1es1<:<;Y .. 
przeto wspomnianą informację zam1esc1-
my w naszej rubryce. 
Eksport WSK w Mielcu w 1966 r. wyno
sll 158 mln złotych dewizowych, zaś y, 
1969 r. wzrósł do 191 mili~nów. Praw,e 
1ooqr. tego eksportu stanow1l sprzęt !ot
niczy. 1970 rok przyniesie. jeszcze wy~sze 
efekty dewizowe. zespól s1mpowskl p1 zy
pomina o opublikowanych i demonstro
wanych w telewizji uroczystościach prze
kazania przez WSK Mielec 3000 samolotu 
J\n-2 do ZSRR. 
B!uro Konstrukcyjne WSK Mielec p~
wstalo w Jn56 r. z inicjatywy kad~y lnzy
nlerskiej Wytwórni i w ciągu kilku l~t 
mogło się w:ylegitymownć P!·ojektami 1;)11-
~ko dzicsi<;c1u samolotów 1 szybowco_w, 
oraz szercp;!cm udanych prototypów. N1e
slely działalność la zostata zaprzepasz
czona z powodu broku skrystalizowan~
g 0 poglądu na rozwój przemysłu lotm
czego w lnaju. 
Takich utraconych pozycji, zmarnowa
nych osiągnlc;ć, wywłaszczonych ccn!'Ych 
kwalifikacji i zaprzepaszczonych srod-

KR~NIKA 
T Koło SIMP przy 'WSK Mielec wykazu
je wielką prężność. Liczba członków z 398 
n:l początku 1969 r. wzrosła do 433 w kon
cu stycznia br. Przewodniczący Kola kol. 
s. Ksiąciek informuje, że wpłynęło 50 dal
szyc h deldoracji. 
Na rozwój Koła wpływa jego owocn~ 
działalność. w WSK ·prac\1je U sekcJ1 
przy czym dwie z nich (l\'[etroloJIL ,var 
sztatowcj i Technologii Narzędzi) powo
łano do życia w ub. roku. Rocznie orga
nizuje się 50-60 odczytów, 12 kursów, oko
ło 10 wysław i ekspozycji oraz kilka wy
cieczek technicznych. Ogłasza się również 
konkursy: racjonalizatorskie, na mistrza 
techniki i inne. 
Zarząd Kola Zakładowego zowarl z dy
rekcją WSK porozumienie o współpracy. 

,c.zł9.n1towle Koła SIMP biorą ~dział w 
pracach organizacji społecznych Zakładu, 
jak również sa reprezentowani we wszyst
kich komórkach orgonizacyjnycll i komi
sjach WSK. 

T Załoga VvSK w M·ielcu przekroczyła o 
200 tysic;cy złotych swoje zobowiązanie 
podjęte w 1969 r. dla uczczenia 25-lecia 
PRL. Dostarczyła ona ponad plan m.ią. 8 
samolotów An-2. 
w bieżącym roku WSK Mielec wykonuje 
serię 500 samolotów An-2 w wersji rolni
czej oraz pasażerskiej zamówionych przez 
Związek Radziecki. 

T Od niedawna na usługach rolnictwa 
macedońskiego znajdują się polskie sa
moloty An-2 z Mielca i są tam chwalone. 
Rolnicy jugosłowiańscy postanowili do
datkowo zakupić 5 samolotów. 

T Zarz:i'ct Główny SIMP wydal wycze1·
pujący „Informator Szkoleniowy 1969-
-1970" i przekazał go do wszy!<tkich od
działów Stowarzyszenia. ,v informatorze 
podano 75 zasadniczych i podstawowych 
kierunków i tematów kursów prowadzo
nych przez SIMP. Zarząd Główny SlMP, 
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ków - wiele, bardzo wlele - mają n:'! 
sumieniu te czynniki, od ~tórych dceyzJ1 
zależał stan i rozwój polskiego przemysłu 
lotniczego. Ba! nie tylko prz~myslu, 17cz 
w ogóle los lotn_ictwa v~ kraJu! Bo prz~
cleż wszyscy w1cdzą, ze aerok1U1:>Y me 
mają dziś perspektyw na otrzy_mame l<ra
jowych samolotów do szkolenia. 
Nikt, kto zna te sprawy, _nie za przeczy, 
że wielka i llist.oryczna w1na za rozpro
szenie mocy twórczych i przemysłowych 
lotnictwa w PRL, za stra~ę efektywó,w 
w Jcraju i eksportu za gran,cc; - obciąza 
Zjednoczenie Przemysłu Lotmczego i je
go dyrektorów. 
zespół SlMP z Mielca wylicza bl<:dY za
rządzania i zodaje pytanie, jak to było 
możliwe. aby w warunkach planoy,cj go
spodarki - prawie p_rzez ćwierćwiecze 
tolerowano ctzlałalnosć ogromnc~o poten
c1ału przemysłowego - od zadania do za
dania - bez kompleksowego planu per
spektywicznego? 
zespól simpowski po wyk11z~niu llc_znych 
sprzeczności. nlckompctcncj1 w rozumo
wllniu i wymijania prawc:ty V'( artyl<ulach 
red. Szeligi - wylicza dz1edz11~y. _w lctóre 
wkroczył postęp techniczny d~1<:k1 1·.ozwo
jowi - w naszym kraju - wiedzy 1 dys
cyplin lotniczych. 
Omówione wyżej pismo Kola Zaklndowe
p,o STMP przy ,~rsJ< Mielec zilustrowano 
wykresem opłacnlnośc-i eksportu wvro-
1ińw lotniczych w porównnrnu z produk
cj;i nielotniczą oraz u?upelniono_ ~yka
zem przyczynków temotycznych I litera
tury. 
Pismo do „Polityki" koledzy_ z Mielca za
ko11czyli propozycją ~dbyc1_a spollrnnia 
dyskusyjnego oraz zw,cdzcma WSK. 

z. 

wvpelni.ając s1alutowy obowiązek podno
i;zcnia kwolifikacji zawodowych l<a~r 
!niynieryjno-t echnicznych. organizuJe 
rocznie około 500 kursów, na których 
podnosi swe kwalifikacje ponad 20 tysię
cy sluch.iczy. 
Ośrodek Szkolen;a SIMP - wśród kur
sów o tem:,lyce kol"\wenc.io nalne.i - orga
nizuje wiele ·kursów poświeconvc:h nowym 
rlvscyplinom lub szczeszólnie w;:i~nvm w 
nos7.ym \(y\'i11 technicznym. Poniżej wy
mieniamy kilka z nich: 

11-1etod11ka konstruowania (32 godz. wy
klarlów i 24 godz. ćwiczc11) 
Tcchnołoaia znbezp!ecze,i przed korozja 
1,1 w11n1nlt11Cl1 tropil<H. mor zn ; kopntni 
(50 godz. wykładów i 20 godz. ćwiczeń) 

Obróbka wygladzajc1ca 111:inym ścierni
wem w t1rz<1<1:zenioch wtbrac11jnvr1• (25 
godz. wykładów i 20 godz. ćwicze1'>) 

Nteniszczqce -mctoctu bacla1, >J:llter!N~ów , 
(40 godz. wyl<laclów l 39 godz. cwiCZ!!I\) 

Wrlrażunic międz,mnroclowcgo uklndu 
jednostek mlnr S.I. (30 godz. wykładów 
I 30 godz. ćwiczeń) 
Wynalazczość t ochrona -patentowa, w a 
,,.,n ri::.tnt~ch: r11a kon1ór<'k ,a.rvn;"ll:'ł7.C7.0Ści 
o r. dni), clla księgowości i s lnżb ckono
miczny<"h (9 dni) i rłla cizi:,łów kon~truk
eyjnych i tcchnolo1:icznych (10 dni). 

pasażerowie udający si<: do uzdrowisk i 
miejscowości wypoczynkowych Dolnego 
Sląska mogą za pośrednictwem „Lotu" 
,·czcrwowoć miejsca_ w aulobusach Pl<S 
z wroclawia do: B,crutowlc, Karpac?.a, 
1<:udowy, Pola~icy, pus?..nik, Szklarskiej 
Por<:bY i Jelcmcj Gory. 

.., Dolychczas najbardziej uczęszczane 
linie Lotu" za granicą - to trasy do 
Mosk,.;Jy, Berlina i Paryża. Natomiast w 
ruchu toworowym n<!jwl<:ccj P.rzesylek 
przewożą samoloty m11~dzy Warszawą a 
Mediolanem, co wiąże się z transportem 
kooperacyjnym dla samochodów „Fiata". 
Poważne są również przewozy do Frank
furtu i Paryża. 

T Ostatnie dwa lata przyniosły podwo
jenie przewozów towarowych „Lotu" do 
około B tys. łon. ,v pracy przewozowej 
,.Lotu" na ruch towarowy przypada 14¼. 

Jednak istnieją duże możliwości zwięk
szenia ilości przewożonych frachlów. 

Można bowiem zabierać wi<:cej towarów 
w samolotach obsługujących reguła rne 
linie, jest też: zapotrzebo wonie na towa
r owe loty czarterowe. 

Nicslety, żadne z naszych lotnisk. nawcl 
mic;<lzynarodowy port lotniczy na Ok<:
ciu nie jest przygotowany do zmasowa
n,,r,o ruchu toworowel(o. Nic przewidz!E'li 
tego projektanci, a równicl1' zmechani?o
w a nla cię7klch prac ładunkowych - w 
trybie improwizacji - dotychczas na 
Okęciu nie widać. 

.,.. Styczniowe zadymkl I obfite opudy 
śniegu nie potrafiły zdezorr,.inizować re
gularnego ruchu lotniczego w naszym 
kraju. 
Wszystkie lotniska były w porę odśnie
żone i nie odwoływano prawie żadnych 
lolów. Wielka to zasługa personel11 na
ziemnego i lalającego lotnictwa cywil
nego. 

T w bie:rąc-yr;i roku ma być orzywrócona 
komunikacja lotnicza z Loctzią. w· tym 
ccl\l przewiclule sic zaoclnptowanle lot
ni~ka Aeroklubu Łódzkiego dla potrzeb 
rl11i.ych samolotów pasażerskich. \V 1969 r. 
zostały Już wzmocnione i przedtuzone 
pa:;y startowe lotniska. 

.,.. 3.2 mln zł wyasygnow.:1no w powiecie 
sicrarlzkim na walkę z posożytem zwa
nvm motylica wątrobow(l. atakując:i by
cllo i owce. Na wiosne bieżącego roku -
gdy ·na łąk;ic:h pojawia si<: ślimaki zwn
n·· błotniarkami. które są roznosicielami 
mot vlicv watrobowej - do akcji 7Wal
C7ania -pasoż:ytów użyje się lotniclwo. 

8 snmolotów lypu .,Gawron" rozpyli nncl 
łąkami 5 mln litrów roztworu siarczanu 
mi~dzi. 

-., Nowy. fabularny film polski w reży
~<'rii J. Zarzyckiego nosi nazwę ,.w po
goni 7a Adamem". Akcja filmu rozgrywa 
si<; m.in . na warszawskim lotnisku Ok<;
·<'ie oraz n:1 poklad?.ie rejsowego somo
lo.!\1 PLL .. Lot". W f!lówny<'h rolach wy-

• siąpią S. Mikulski, B. Brylska i Kuban
ka 11od-iguez. 

,r Cruoa krnkowsklch naukowców z 
Jnstytulu B.:>rlnń ,Tąd .-owych przygot,:,wu
J<• poci kierunkiem prof. prof. M. M1<:so
wicza i J. Gieruli interesujące doświacl
c-;,<'nie. oolegajace na umieszczeniu wici-

Zarząd Glównv STMP prosi zaintereso
wanych o nadsyłanie uwag i propozycji. • 

• ki<'l(O bloku emulsji jądrowej w sztucz
nvm satelicie .,Tnterkosmos•·. Emul!<ja la 
zostnnie n.:1śwl<>tlona pr7ez cząslki korpu
sk nlarnego promieniownnia kosmicznego 
o hn rdzo wysoki eh energiocll. 

Sugerujemy zarządom kół SIMP w przect
sicbiorstwnch lotnic1/.ych zgłoszenie za
potrzebowania na kursy potrzebne na
szej branży. 

.,.. ,ve ,vrocławiu powstał oddział Pol
skiego Towarzystw.:, Astronautycznego. 
"Pierwszym prezesem nowego odcizialu zo
stat znanv pol~ki astronom, pror. dr J a n 
Mergentalcr. rlyrel<tor Instytutu Astro
nomicznego Uniwersytetu ·wrocławskiego. 

.,.. Wroclowiaki Ocidzial „Lolu" jako pierw
szy w kra.lu postarał się o nawiązanie 
ścisłej współpracy z PKS-em. We wszyst
kich miastach powiatowych oraz waż-

w W J'l73 roku w soo-lecic urodzin Miko
Jnin Kopernika zbudowany zostanie w 
okolicach Grójca kolo Warszawy 2-me
trowv teleskop. za pomoca którel(o moż
n>l będzie badać widmn ~labych gwiazd, 
mitlawic, .:, także dalekich galnktyk. 
Tnk cluże teleskopy ma 1, dotychcząs 
urzenl tvlko !\ krajów: ZSRR. USJ\. Fran
cji. CSRS i NRD. w Grójcu zlokalizowa
ne zostanie również ccnlralne obse1·wa
lorium. a w lalach następnych powsla: 
nie elektroniczny ośrodek obliczeniowy, 



i\lARKS A. 629,785:523.3 

The Apollo 1 3 fi igh ł 

In this article lhere ilre prescnted pJanned mis~ions that would 
he rea lized by Apollo 13 astronauts J. Love!l and F. Hais<., 
after !andrng_on lhe rocky and mountainous part or lhe Moon 
ver:, 111terest1n& from the scientific point of view. The spa~ 
,·ecraft Apo llo 1s described. The situation arter e xplosion in 
Apollo 13 service _modllle is analysed and the measures usecl 
m order to pro\'lcte the return of the astronauts on Earth 
are sh.~wn_. The supflOSit i?ns regarcting influence or the Apol
lo 13 f,nlu1e o n cont11rnat1on of the Apollo progr.im are given. 

ZYLICZ l\l. 629. 7 .004. 2ł :656.7 .004. ~4 

The rights for developing the inłernotiono l oir lranspo_rt 

This pa per pr7sents the po litical - lega! problems of the 
mterna t1onal air transport. ln the world actually il is deve
lop1ng the inde pendent ro le of the international air trans
port hll t this clcvelopment is being retardecl by lega! obstac
les. In Pol.:mcl the obstacles of the air transpon developmcnt 
can be o mi!led in the case of starting the ~ong- range lines. 

ZEBROWSKI fil. 533.6.013.ij :551.55 

The influence o f shear winds on oircrol t !light 

The venical a ncł ho rizontal shear wincls change lemporanly 
the aircraft indicated speed that results in dlfflculties of 
aircraft control. especially cturing approach phase of flight. 
In this paper there are explained the conditions under which 
~hear ""incls a re creating, there are presentecl the examples 
or landing at norma! shear winds, at shear winds caused by 
rcar wind, forward wind and gusts and il is disc11ssect the 
influence of shear wincl on take-off, c limb and cruise. 

LE\\'ITO\•\.'lCZ J. 539.16 :620.178.111.4 :629.7 .001 

Some possibilities of opplying rod io -isofopes for tests in 

the owiolion 

Two trencls may be clistinguished in th e f ield or using radio-
1sO1opes for tests in the avialion: the application of 1sotopcs 
fo r investigation of gasdynamic and mechanical processcs. 
for example tl1e measurement or ctensity of gases exhausted 
from turboj e t nozzle and th e measurement of variat1on of 
clearances in turbine engines, and the application of isotopes 
.,s radiating sources in the clefectoscopy for recogni tion of 
failurcs and wear or th e mechanical components. In lhts artt
cle the results o btainecl in the lTWL in the field of applying 
the raclioisotopcs for aviation tests arc presentecl. 

CZAPLICKI J. 629.7.002 

SAP-the new construclionol moteriol for the owiofon 

The a rticle g ives the short characterislics of _scorced alumi
nium powder materiał - SAP - in _reg!!rd to 1ts _foundamen
tal ph,·sical and mech anical properties 111 compar,son to 0 f~fr 
constrtictional aluminium alloys and expla!ns the_ pos~, >1 1-
ties of application of this materiał in aircr a_ft e11gmeer111g. 



Co piszą inni. .. 

Czynn iki wpływające na program przedmiotu 
,;podstawy metrologii" 
w artykule doc. dr inż. J . Piotrowski omawia niektóre c~yn
niki wpływające na kształtowanie programu . przedmiotu 
.,podstawy metrologii", analizuje przy tym odbiorcę przed~ 
miotu, metodę n auczania i zakres przedmiotu. P odaje tez 
obszerny, krytyczny przegląd literatury przedmiotu. 

Artykuł rozpoczyna dyskusję n.t. .,Nauczanie metrologii w 
wyższych szkołach tec11nicznych". Ostatnio zagadnienie 1~au
czania metrologii i konieczność wprowadzenia daleko idą
cych zmian w tym zakresie coraz częściej pojawiają się na 
lamach czasopism naukowo-technicznych oraz dyskutowane 
są na sympozjach i konferencjach zarówno w kraju, jak i na 
arenie międzynarodowej . 

Doceniając wagę tych zagadnień Redakcja PAK na wniosek 
i przy współudziale Sekcji Podstawowych Zagad11ień Meti·olo
gii Podkomitetu Pomiarów PKPA NOT udostępnia łamy mie
sięcznika na przeprowadzenie dyskusji n ad tymi zagadnie
niami. 
,,P omiary, Automatyka, Kontrola" 1970 n r 2. 

Oprawy do sygnalizacji świetlnej przeszkód 
lotniczych 
Przeszkody znajdujące się na drodze startującego, lecącego 
lub lądującego samolotu muszą być oznaczone stałym czerwo
nym światłem. 
W artykule podane są wymagania techniczne, jakim powinny 
odpowiadać oprawy sygnalizacyjne o ra z opisana konstrukcja 
n owego typu oprawy przeszkodowej, którą produkują_ od 
1969 r . Mazurskie Zakłady Aparatury oświetleniowej w Wtlka
sach k.Giżycka. 
,,lViadolllOści Eleklrotechniczue" 1970 111· 2. 

Rodzaje i budowa amerykańskich zastrzeżeń 
patentowych 
Ameryka11skie zastrzeżenia patentowe zasługują na uwagę ze 
względu na ich odrębny sposób formułowania w porównaniu 
do redakcji zastrzeżeń patentowych innych krajów, nastrę
czające się trudności p r zy ich opracowywaniu i w m niejszym 
stopniu przy ustalaniu zakresu ochronnego, jak i duże zna
czenie osiągnięć technicznych tego kraj u , l icznie dokumento
wanych w opisach patentowych (ponad 3 mln p atentów). Obec
ne rodzaje i budowa amerykańskich zastrzeże11 patentowych 
powstały w wyniku długiego okresu rozwoju prawa paten
towego. W artykule inż. M . Rodziewicz omawia wymagania 
dotyczące redakcji zastrzeżeń patentowych, terminologię sto
sowaną w zastrzeżeniach patentowych oraz właściwą korela
cję zastrzeżel'l patentowych z rysunkiem. 

,, Wynalazczo~ć i Racjonalizacja" 1970 nr 2. 

Pojęcie i ocena klejenia w budowie maszyn 
W artykule dyskusyjnym dr inż R . Sikora wskazuje na IJO· 
trzebę prowadzenia prac na temat pojęć i oceny klejenia, do
konuje próby szerszego niż dotąd określenia kleju i klejenia, 
definiuje podstawowe elementy ogólnego pojęcia klejema, 
a m.in. jakość klejenia. Wprowadza pojęcie klejalnoścl na tle 
pojęcia obrabialności i dokonuje przeglądu i podziału wskaź
ników klejalności jako podstawy do oceny klejalności i kle
jenia. Wskazuje na normalizację jako jedną z najwłaściw
szych metod racjonalnego i efektywnego rozwoju techniki 
klejenia w budowie m aszyn. 

„Przegląd Mechaniczny" 1970 nr 3 

Program kształcenia inżynierów w zakresie „podstaw 
metrologii" 
w a r tykule z cyklu dyskusji nt . .,Nauczanie metrologii w 
wyższych szkołach technicznych" d oc. dr hab. inż.. T . Slusz
kiewicz i dr mgr J . Lasocki omawiają cel nauczania podstaw 
metrologii, motywację wprowadzenia przedmiotu, założenia 
prz;vjęte przy układaniu prog ramu oraz propozycję zestawu 
tresci wykładu, ćwiczeń t ablicowych i laboratoryjnych. Wpro
wadzenie p rzedmiotu kształcącego przyszłych inżynierów w 
zakresie podsta w nowoczesnego miernictwa postulowane były 
we wnioskach IV Krajowej Konferencji Metrologii . 

.,Pomiary Automatyk a Kontrola" 1970 nr 3. 

Zasady budowy programu nauczania metrologii na 
wyższych uczelniach technicznych 
W artykule doc. dr inż. z. Karkowski przedstawia propozy
cję unifikacji szkolenia wszystkich studentów uczelni tech
nicznych w zakresie „podstaw metrologii" i omawia dalsze 
etapy nauczania metrologii na tych uczelniach, Podaje zasa
dy budowy programu nauczania z przedmiotów metrologlcz-
11ych i wykazuje, że nawet w małych uczelniach (liczących 
500 studentów )celowe i uzasadnione jest powoływanie samo
dzielnych jednostek organizacyjnych prowadzących dydakty
kę z „podstaw metrologii" dla całej uczelni. 

,.Pomiary Automatyka Kontrola" 1970 nr 3. 
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l otnhko Pra~a Huzync odgry\\·a doniosła roh; w żvci .,. 
,,wctarc,.) m i µolit, •cznyn, c·zecho81ow"c· _. C ,. " ~o-

. . _ • - , J•. e11tralne polożc-
111 c \\' l·.urop1e ~l\\'!.lrza 1>re«1yspu'l.YCJ·c usług· o,,•B I · 

• 1 ~ "' re aciach 
m1.;c ,.ynaroc1o,vych. z loLnisk·\ h.or1:vs1·,J··:i. •a I 

2 
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• • . • •• , .:1: s nlO ot,· 4 prze<l-
,11,.•t~1urst w lo! ruc.1. ych ; " •iau,. Silnie ro?.winięta k·on1unika . ·. 
,arQ\\ nu kraJo,,·a j3k i 1nic;dzynaro<1owa 1>owoduJ··1 ·'e 1'1 CJ,l 

• • '• 1.,. , l ZV -
11\.l JC~l Jecłnyn1 z najb:\rdziej aktywuych lotnisk ,v Eut -_ 
\\Chuci niej. Oł)H! 

Lc,1 ni'}ku rozwijało si~ ró\\•noleglc 1. Czechoslowackinii Li• 
uiami Lot11ic„y1ni C-s .,. a ,,·i•·c o<I 1•.•·-•o r-' , r . •ocz,11kowo było 10 
lołni~k(l ,,uj!)~o"e 1'.bc ly. a tH.lstępnie " ' tniarę t)otrzeb TO?.
hudo\\Y\\ a11e I prze111i.1111,n\·anc na lluzync. 

1· ,1 b I i 1, ,I Hoz\\'Oi usluJ;! 1,rz(•woz.owyc h na lotnisku Pra_rta 
" 1:tt.H:h 1920- L967 

I( .. ~ I.IC/h,, , .11noh11,l,, I .i1·zha p.-i,ażrrów 

(q_!O 21 Il 
I 1, ! ' l<>t 1 417 
tOJ'\11 :; ·14i I 23S2 
I•, l'; 7 l l}IJ 3<JXO~ 
t 1,~1-; 17 .?,,n I Ó·llHO , ,, ; ; 111•12 Jl'l 20-1 
I ' 1h; -ł1' =:j 17 I 39111(,.l 
I 1lht1 ;o .;,q I 508 C,2C, 
11111; _;u ~Jn .I 3'11 ~IU 

Pu" it'r,chuia lolni')ka \\'y nosi okt.lło 820 hel<.tarów, :1 1,01oionc 
Jl•st \\ O<lleJ;{ło;<'i 16 kn, ocł cc11truin . tniasla w l<ieru11k11 za.
c·h ,1clnin1. 

/Jolw11rzenie ze str. 17 
Dni n.:hczaso\\·e doś\\"iadczenia ,,. eksploatacji ciężkich 
,amuln(o\\· (ransporlo\\·~·ch z napędem odrzulo\\·ym wy
kazał.,·. że pilt,ci liniowi barcLt.0 skuteczni e unikają nie
doln tu. jednak wielokrotnie zbyt duża prędkość podej
~da cło l4dowania lub za dalekie p1·z~·ziemienie byln 
1·1l:1k ; 1 probą dla ukladc'i\\" hamulcowych samolotów. 

l'rz\'t'/._\·nę \ego 1!umacz>' poró\\'nanie rysunków 4. 6 i 7. 
\\" pr1.>·padku przedsta\\'ion~·m na rys. -! (podejście cło 
l ;,id"\\'ilnia ,,. \\·,wunlrnch lypow>·ch) zachodzi koniecz
n11se zmniejszenia prędkości podróżnej między m arke
t L·m zewnętrznym a punktem prz,\·ziemienia o 20 km/ h 
\\ d q~u 9-ł s: ,\. wa1·unkach podejścia do lądowania \\' 
\\"il't rzt" c1.cdo\\'.\'m trys. 7) zachodzi konieczność zwięk
,-,zvn in prędkości podróżnej o 40 km/h w ciągu 98 s: 
" czasie podejścia cło ląclo\\'ania z wiat1·em t.vln.\·m 
I n"· G) prędkość podróżna musi zostać zmr11eJszcma 
o l:?ll km h \\' ciągu 72 s. Dlatego w celu zabezpiecze
ni;1 l,1dn\\'ania \\' ,mmierzon.rm punkcie podejścia do lą
dll\\·,1n1a ,,. \\·.1rL1nka<.:h tylnego gradientu \\'ialru ,,·.v
ma:..:ana jest na.iclokladniejsza l,ontrola prędkości. 

Og,·,1n,1 rndą na \\'szystkie problemy podczas podejścia 
du l,1dn\\'ania \\'_\'\\'ol>·\\'ane gradientem wiatru jest ści
,-,ll• p1·zestrzcganie przyrz,\dO\\"_\'Ch prędkości lotu zale
n rnn·h p1·ze,1, instrukcje eksploatacji poszczególn>·ch 
I ,·po,,· s,imolo!Ó\\'. 
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I. R neing Airplnnc Compnny. Boeing Airlincr. str. l-l-11;. 

1!161 .\ pril. 

·, 13 r o w n c .J. A .: W in(! .~lle"r effecis on airspeect , The 
Log, 19ml :'\larch. 

L .. /.: Change withimt notice, USAF Flyin~ 

Safct~·- ! 9:i6, str. 16- 20 

-1. Effcct of sqllally winds on airspeed. Trans W o rki Ai rlines 
Jn('. System Opernlions Bulletin 5 1- 24. 1951. 

,; f:ff<-C't of e11co1mterinr1 a wind sJ1iJi <111ring n turn, ,,Tr,rns 
World Airlines", Jnc, System Operotions Bulletin 52-5, 
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~\/ ostatnich l a l nch lot nisko uległo zasadnicze· r k t .. 
1 l'0zbudowie p • J e ons rukcJ1 
1956 r . • race rekonstrukcyjne zapoczątkowano w 
• I ., to znaczy po wprowadzeniu cło elcsploatacji samol otu 

oc r ·,.utowego Tu-,o~ prze-,. CSA. W 1957 , . . . 
nad cloktunentac ·c . . r. zakon cz.ono prace 
. k . J \, ktor,1 przygotowa ło wojskowe lliuro pro
Je low, a lrnsztorys rozb11ctowy wvnosil µ011a I • 1 
~toron. ,7 c po n1ilia rcla 

Uroczystego otwa1•cia lotniska które ocll>Ylo s· 
1
. 

1968 r I k ' • - 1ę ~ czer wca 
.. '<1 onaJ Prezyden t Czechosłowacji L . swonon" R . 

zvnc stano, ,· ·c l · . " • 11 
•. '

1 J '< ną z naJw1ększych inwestycji Pragi ostatnich 
lat Np ogólna ob·otoś" I 1 • . • . h :c >ut ynków dworcowych przekracza 
160 l~s m ,,. Na konstrukcję b11dynków portowych wykorzv-
stano 1><ma<1 IO tys. m • betonu. • 

C ló,vny bud u nek d worccnvy ll'U\ ,vy1nia r y 104 X 72 n1, a htulv-
nek administracyjny 2l X 30 m. T~•l ko te clwa budynki zuż~
wa_Ją w cuu:u rol<u ponad 5 n1i"lionów k\Vl1 energH elekt r ycz
neJ. 

Ko:uro_r tow~ _urządzona bala dworcow a i>rzygolowana jest ,Io 
~h:,,;ług„1 <ł nullonów 11asaż.eró,v rocznie, a w ciągu godziny nio
~c b)' C obslu~onych 2200 1>asażerów. Hale <lworcowe "'YJ>OSa· 
:tone są w wicie urz.r1d.zei, autornaiyczuych 1,rzeznaczonych cło 
obsługi pasażerów i ładunków towarowych. Ponadto prze
strzenne usytuowm1ie budynków portowych pozwal a na jego 
<la lsz,1 rozbutlowę µo osiągni~ciu szczytowych zdolności 11rze
\\'OZO\\')'Ch. t•rżcwiduje się, że już po 1975 r. trzeba ht;dzie pr7.,· .. 
sią1>ić. do dalszej rozbudowy. • 

Całkowity czas J)rzeznaczon y na kom1>leksowa ol1shtgę pas:1-
żera. od momentu jego przyhyc ia na lolniskc; do chwili oct
Jotu, nie po,vinien przekraczać 20 rninut. 

L o tnisko Ru-zyne zbucto·wano rzeczywiście z du·.lvrn ro1.n1achen1 
i doskonałym ul<laclem f unkcjona lnym. • 

Lotnisko •·na cztery pasy .startowe zapewniajqce l:'lclowauiP 
<lowoLnego typu sarno.lotu d o n oeing-707 i lł-62 wlączuie, 

Wymiary dwóch głównych pasów wynoszą: 
I. (31/ IJJ 3250 X •15 -'- 2 Y 4,5 m, 

2. (25/ 07)3100 X 15 + 2 X -i,; m (>. możliwos<'ia clalszcgo prze-
dłużenia d o 4300 m), 

:l. dodatkowycll (lwóch ]HISl)W: 

3. (22/04) 2300 X 60 lll , 

4, (26/08) 1670 V 40 In, 

Lotnisko lluzyne posiada '''YJ>'>Saże nie tcchnic:tnc zgodne .,. wy
n1ogaJni l CAO dla lotnisk rll if;dzynarodowych k l.asy ...-\ i jest 
przystoso,vane do l>Tzyj,no,vania i obsługi 11aj11owocze~nicj~ 

S'l-ych san1olot.ó,v. no najważniejszych urz,4dze11 należy zali-

• Precy7.y jny syste1n l;\dowania (JLS) kategorii t, z.-1 bcz11ic
cza_jący poclejście aż do WY$Okości det·yz,i ' 60 m i znsi ~i; 11 
widzialności <lrogi startowej rzędu 800 m 

• Precyzyjny radar na<.1zor11 (SRE) śle,lzący w promieniu 
50 krn i dopro,vad'l.ający saa·nolot do ścieżki lqclowa nia 

• Precyzyjn), radar nadzoru (JtSR ) 1>rowadz:1cy san1oloty 
-~ wielką ctokladnością z odległości 150 km. Trzy tego 1nH1 

radary stwarzają ciągle pole ollserwacji (1>rocl11kcja '1"ESL,\ ) 
• Gonio1netr y i ultrakrótl<ofalowe radiolatarnie 
• Systen,y oświetlenia podejścia rozn1icszczone są na pas:lch 
głównych w odległości 1000 m ocl 1>rogu lądowania 

• natlar meteorologiczny. 

r--
11 1.• 
···•\ .. .;. 

O 4JO 8/lJm 
b-ł-:::!:---:;ł=ł::::::::ł 

\ 



lot1:1icze po1•ty świata 

,vidok budynkn dworcowego i administracyjnego 

l111clynek rlworcowy 

Główna hala pasażerska 

Ccua zł a2.-

PRAGA
RUZYNE 


	001_01
	Segregator2
	002
	003
	004
	005
	006
	007
	008
	009
	010
	011
	012
	013
	014
	015
	016
	017
	018
	019
	020
	021
	022
	023
	024
	025
	026
	027
	028
	029
	030
	031
	032
	033
	034
	035
	036
	037
	038
	039
	040
	041
	042
	043
	044


