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lotnicze porty swiata

AMSTERDAM
SCHIPHOL

Lotnisko Schiphol ma bogata tradycje i rownolegle
z przedsiebiorstwem KLM obchodzi¢ bedzie w tym ro-
ku 50-lecie swojego istnienia. W potencjale przewozo-
wym Europy Schiphol znajduje sie obecnie na 7 miej-
scu pod wzgledem przewozow pasazerskich (w 1967 r.
— 3670 tys. pasazerow). W przewozach towarowych
lotnisko zajmuje trzecie miejsce w Europie, po Pary-
zu i Frankfurcie (w 1967 r. przewieziono ponad 108
tys. ton ladunkow).

Usytuowanie geograficzne lotniska z punktu widzenia
uslugowego ma charakter podobny do portu morskie-
go w Rotterdamie. Dlatego tez nalezy spodziewaé sie,
ze wprowadzenie do eksploatacji autobusow powietrz-
nych znacznie spoteguje tutaj ruch tranzytowy, tym
bardziej ze Schiphol dysponuje przygotowanym zaple-
czem dla takich samolotow.

Lotnisko ma ksztalt kwadratu o wymiarach 4 X 4 km
(powierzchnia 1600 ha). W caloSci lotnisko wyglada jak
wielki polder, ktory sprzyjal doskonalemu rozwigzaniu
przestrzennemu. W ruchu pasazersko-towarowym lot-
nisko obsluguje nie tylko Amsterdam, lecz takze Rot-
terdam oraz Hage. W zasiegu lotniska znajduje sie
rowniez wiele mniejszych miast. Eacznie okolo 30%.
ludnosci Holandii mieszka w strefie 1-godzinnego do-
jazdu do lotniska. Dla usprawnienia dojazdow na lot-
nisko osrodki centralne maja bezpoSrednie polaczenia
kolejowe z portem lotniczym.

Jakkolwiek w ukladzie lotnisk europejskich lotnisko
Schiphol nie jest najwieksze, jednakze pod wzgledem
wyposazenia technicznego nalezy do najnowoczeSniej-
szych.

Rewelacja na miare Swiatowa jest kompleksowosé
urzadzen portowych, pod wzgledem zewnetrznym i we-
wnetrznym. Glowny budynek portowy ma tzw. pola-
czenia palcowe (korytarze teleskopowe) bezposrednio
z plytami peronowymi. Eacznie na plytach peronowych
znajduje sie 25 stanowisk z oddzielnymi polaczeniami
teleskopowymi. Uklad przestrzenny i wyposazenie lot-
niska pozwala na obsluge docelowa 7 mln pasazerow
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rocznie, co moze byé osiagniete juz w 1975 r. Potem
istnieje mozliwosé dalszej rozbudowy o 20 kolejnych
stanowisk. Po wprowadzeniu do eksploatacji autobu-
sow powietrznych zdolno§é przepustowa lotniska doj-
dzie do 15 mln pasazerow rocznie. Na tym jednak nie
koniec, przewidziano bowiem miejsce na satelitarny
budynek portowy o podobnej zdolnoSci przepustowej,
jak w istniejacym. Tak wiec uklad przestrzenny lot-
niska pokryje potrzeby przewozowe do 2000 roku. Roz-
wiazanie takie, szczegolnie dla Holandii, jest jak naj-

dokonczenie ne str. 24

Opis wybranych obiektow na lotnisku: 1—2 — autostrada Ha-
ga—Amsterdam oraz tunel pod lotniskiem, 3— — giowny
wjazd na lotnisko, 5 — dworzec lotniczy, 6 — budynek admini-
stracyjny portu, 8 — wieza kontrolna, 9 — budynek stuzb tech-
nicznych 1 administracyjnych, 11 — budynek obcych towa-
rzystw lotniczych, 12— dworzec towarowy, 13 — budynek
administracyjny dworca towarowego, 14— magazyn celny,
15 — hangar KLM, 17 — warsztaty towarzystw naftowych,
18 — centralna kotiownia, 20— hotel, 21 —biuro wynajmu
i kupna samochodow, 22 — budynek przeznaczony na muzeum
lotnictwa, 25 — dworzec kolejowy, 26—27 — parkingi na 6300
samochodow, 29 — tunele teleskopowe
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MARKS A. 523.3:629.19(73)
Kacaercs Kocmmueckoro kopadas ,,Anoin10” 8

B craTbi maeTtcs kKpaTeoe omicaHme paxetsi ,,Carypu” 5 11 Koc-
MIIMeCKOro Kopabad ,,ArioJio” 8, MAlOTCA OCHOBHbBlE Aannble, 4a-
catonyiecsa JTyHbl 11 nOApoGII0  onlicbiBaeTcA 110JIeT  KOCMIIYECKOro
ropabaA ,,Anojuio”’. 8. B craTbe paccMarpuBaeTcs lieKoTopble BO-
JIPOCHl KOCMIIYECKIIX MOJICTOB I IOAACHAIOTCA- HETOUHOCTIH, MOABIIDB-
HIIECA B MEepHONUECKO# 1IPpecce, CBA3anNible C M0JIETOM KOCMIYeC-
Koro xopabns ,,Anosio” 8.

LUCZYWEK E., TARNOGRODZKI A.533.6.011.72:533.6.015.3

dopma 1000B0i ygApHOIi BOJHBI HPH  NPAMOMMHeiiOM
HOJICTE ¢ YyCIOpeHneM

Bropas vacth KacaeTcst opmbl yAAPHOI 105080 BOIIBI
HPH llepeMEeHHOM YCKOPerillt

B ucproi uacri Hacrosilel cTarhil PacCcMOTPCHO BIBIAIIC Bbl-
COTDbI 110JI€TA, 110CTOAHIIOI0 YCKOpeuHs camojiera 11 uicia Ma ua
HoJ107KeH e 1T hopMYy JJ000BOW. yapHON BOJIHbI 1P MOJICTE C 1l0-
CTOAIIHBIM YCKOpeHIlcM. Bo BTOpo# wacrti paccmorpena  gopma
YaapHo#t J1000BO# BOJIHBI 1IpII II0JIeTE C NepeMeHHbIM YCKOpeHIIeM
11 6osee 1oapoOHO paccMaTpIBaeTCA sABJIEHIIE CIUILHOR YIApHOIt
3BYKOBOK BOJIHbBI.

SZCZLECINSKI S., WISNIEWSKI S. 621.515:62—253.53

Bansinne PaanaiibHOrO 3a3opa J0oHaTok 0CeBOro KWOMITPE-
¢ccopa Ha ero napaMeTrpbi "

CTATHsl KACACCTA CYU(CCTBCHHOR C TOUKI 3PCHISL  KOHCTPYKuIMI
11 ARCIJIYATAINT A BIAIUIONIIBIX Ta30TYPOIHHBIX BnraTescHi 1po-
6J1cMbl 11071I00PA PAANAILHOIO 3a30pa JIOTIATOK OCCBLIX KOMIIPECCO-
POB IT OUEHKII ¢TrO BIANAHILI Ha MapaMeTpbl koMmipeccopa. CraTbs
ABIACTCA vacThio 60sce obuinpHoii pabdorel, B KOTOpo# pacevMatpil-
BAETCA OUCHKA PalualbHBIX  3a30POR  JIOIHATOK  KOMIPECCOPOB
u TYpOUI B pad;uryHeiX oboporax ABHLATCIICH, a TalkkKe OleHKa
RINABNA ITIIX 3a30POB YCJIOBHAX IoJICTa I TIPIT padilyHbIX 1A 1a-
paMeTpbr, ocobcunocTt paborel 11 pecypc ABlrartciei.

ZEBROWSKI M. 533.6.013.8:629.13.05
Ifoaer B Typdyiaentuoil armocdepe no ykazaumusm oop-
TOBBIX 1IPHOOPOB

1losier B ciutbiio TypOyaeatiiofi cpeste coditact 6Goliblilie 01ACHOC-
TH, B CBA3IH ¢ HCHPABIILHBIMIH PCAKUIAMI JIETYIIKA, CBA3AIHBIMII
¢ 1okasaHusiMn 60pTosbLIX npuGopoB. B crarne najoTea pe3yiibTa-
Tbl HCCJICAOBAHII BONPOCOB, CBA3AHHBIX C I0JETOM B TYpPOYJeHT-
Holf cpede. PeayabTaThl McciieqoBaHMMA ObLIIT ITOJIVHEHB 1la caMo-
Jerax M IPI ITOMOINIY MMHTATOPOB IfoJieta. PacecmaTpiusawtea 1pi-
HIIHBI HelIPaBIUJIBHBIX pPeaKu¥-JIeTYHKA NPH IojeTe Mo npudopam
» TypOynentHo# cpele H IpelslaraeTcs  criocob MpaBIdIbIIOFO
VIIPaRBJICHIA CAMOJIETOM B TAKIX CIYYAAX.

KWIATKOWSKI M. = 678:—405.8:629.13.002

(M opMHPOBEA COTOBOrO BLINOIHNTEI METO;Ibl H3rHDA
MJis1 KPHBOJIMHEITHBIX TPeXeI0iiHBIX KOHCTPYKILHIL

W3 Tpex MeToxoB GOPMHPOBKI COTOBOI'O BBIITOJIHMTEJIA MpeICTaBiie-
HO u3rué B pasTACHYTOM COCTOAHMII. AHAJIN3 TEMbl TPHBEAEHO
B OuepeAHbIX dTanax: ot Aepopmaunnli cBOGOTHOI'O COTOBOrO BBIIIOJ~
HHNTENA, Yepe3 CTPYKTYpaJbHylo fedopmanuio, oGRIIBaHIlE COTOBO-
TO BbINOJIHMTEJIA HA MUIMHAPUYECKOA 110BEPXHOCTII 10 O0OBIBaHMA
Ha mapuxoobpa3Hok norepxHocti. ITonpoGoBaHo olipelaennTsL no-
MYCTHMbIE CTPYKTYpaJjblibie fedopManiig COTOBOI'O BbIFIOJIHEHIA.
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PIERWSZA WYPRAWA

523.3:629.19(73)

W artykule przypomniano szczegoty budowy
statku ,,Apollo’’ i rakiety mnosnej ,Saturn’ 5
oraz podstawowe wiadomosci na temat Ksiezyca.
Opisano przebieg wyprawy statku ,,Apollo” 8,
wyjasniajgc przy tym niektore zagadnienia me-
chaniki lotow kosmicznych i zwracajgc uwage
na niescistosci, jakie wkradty sie do doniesien
{th’zs‘?y codziennej na temat lotu statku ,,Apol-
o” 8.

W KIERUNKU KSIEZYCA

Tydzien od 21 do 27 grudnia 1968 r. przejdzie do hi-
storii jako okres realizacji najniezwyklejszej w dotych-
czasowych dziejach astronautyki zalogowej wyprawy.
W dniach tych wystany z Ziemi trzyosobowy statek
kosmiczny ,,Apollo” 8 zblizyl sie do Ksiezyca, okrazyt
go 10 razy i pomyS$lnie powroécit na Ziemie. Oczywiscie
byt to najtrudniejszy i najniebezpieczniejszy z dotych-
czasowych zatogowych lotéw kosmicznych, tak ze
przed startem statku wielu powaznych uczonych po-
watpiewato nawet w mozliwo§¢ udania sie przedsie-
wziecia i wyrazalo obawy o zycie astronautéow: 40-let-
niego Franka Bormana, 40-letniego Jamesa Lovella
i 35-letniego debiutanta w Kosmosie, Williama An-
dersa.

Statek ,,Apollo” 8

Statek ,,Apolio” 8 skladal sie z dwoéch zasadniczych
zespolow: kabiny zalogi i czionu rakietowego.

® Kabina zalogi. Jak wiadomo kabina ,,Apollo” ma
ksztalt stozka ze sptaszczonym wierzcholkiem i wy-
puklg podstawg. Kabina ma wysoko$é¢ 3,65 m i §red-
nice podstawy 3,89 m. Podstawa jest osltonieta pance-
rzem termicznym o gruboéci od 17 do 68 mm. (Ka-
bina wlatuje do atmosfery nie osiowo, lecz nieco
odchylona od kierunku lotu, totez pancerz ablacyjny
nagrzewany jest nier6wnomiernie i stagd réznice jego
grubosci). Sciany kabiny wykonane sg ze stopu, kté-
rego glownym skladnikiem jest aluminium. Majg one
postaé¢ konstrukcji przektadkowej o grubo$ci od 6 do
37 mm.

Na zewnetrznych $cianach kabiny znajdujg sie dwa
niezalezne zespoly po 6 rakietowych dysz sterujgcych,
z ktoérych kazda wytwarza cigg 42,5 kG.

Astronauci siedzg w czasie lotu w trzech umieszczo-
nych obok siebie fotelach, z ktérych dwa zewnetrzne
mogg byé¢ skladane, a na ich miejsce mogg byé¢ roz-
pinane hamako-$§piwory dajgce wzgledny komfort wy-
poczynku.

W wezszej cze$ci kabiny mieszczg sie dwa jedno-
krotnie zrefowane spadochrony stabilizujgce o $red-
nicy czasz 5,0 m i trzy dwukrotnie zrefowane giéwne
spadochrony o §rednicy czasz 25,3 m, a na jej wierz-
chotku — rakieta ratunkowa.

Mimo tragicznego pozaru jednego z prototypow kabi-
ny w styczniu 1967 r. nie zrezygnowano jednak ze sto-
sowania w niej atmosfery z czystego tlenu. W wyniku
réznorodnych zmian ciezar kabiny wzrést jednak
z pierwotnych 4500 kG do 5626 kG.

@ Czlon rakietowy. Czlon rakietowy statku mial po-
sta¢ cylindra o dlugo$ci 6,69 m i Srednicy 3,89 m.
Sciany jego wykonane byly jako konstrukcja prze-
kladkowa ze stopu aluminiowego. Mialy one grubo$é
25 mm. W dnie czlonu mieécit sie silnik rakietowy
o ciggu 9290 kG. W czlonie mie$city sie zbiorniki za-
wierajgce paliwo (mieszanine 50%0 : 5096 niesymetrycz-
nej dwumetylohydrazyny i hydrazyny) i utleniacz
(czterochlorek azotu) — w 1gcznej ilo$ci okoto
20 000 kG. Paliwo i utleniacz byly przetlaczane do
silnika ci$nieniem sprezonego helu.

Oprécz tego w czlonie znajdowaly sie gléwne i po-
mocnicze zrodla energii elektrycznej. Glownym Zzroé-
dlem byly trzy baterie po 31 wodorotlenowych ogniw
paliwowych wytwarzajgce prad elektryczny o napieciu
28 V przetwarzany na prad o napieciu 115 i 200 V
i czestotliwosci 400 Hz.



Na obwodzie kadluba czlonu znajdowaly sie 4 syme-
trycznie rozmieszczone zespoly po 4 dysze rakietowe
umozliwiajgce zmiany potozenia przestrzennego statku,
jak tez pewne zmiany predkos$ci i kierunku jego lotu.
Kazda z dysz wytwarzatla ciag 47,2 kG.

Na zewnatrz czlonu rakietowego statku ,,Apollo”
umieszczone byly takze 4 anteny radiowe z parabo-
loidalnymi zwierciadtami o $rednicy 79 cm kazda, two-
rzgce jeden zesp6! wspdlnie zwracany ku Ziemi.

W czasie startu statku ,,Apollo” 8 czion rakietowy
statku mial ciezar 23271 kG. (Wedlug pierwotnych
plan6w mial on mieé ciezar 21 600 kG).

Caly statek kosmiczny ,,Apollo” 8 miatl wiec ciezar
prawie 29000 kG. (Doda¢ jednak trzeba, iz w czasie
wypraw na powierzchnie Ksiezyca w skitad statku
wchodzi¢ jeszcze bedzie statek ksiezycowy LM o cie-
zarze okolo 16 000 kG, a wiec w czasie lotu ,,Apollo” 8
zaré6wno mozliwos$ci rakietowego czlonu statku, jak
i rakiety nosnej ,,Saturn” 5 wykorzystane byly tylko
w czeSci, totez czlon i rakieta mialy pokazny nadmiar
materialéw pednych.

Rakieta nosna ,,Saturn” 5

Dla wprawienia w kuksiezycowy ruch statku ,,Apol-
1lo” 8 uzyta zostala wielka trzystopniowa rakieta nosna
»Saturn” 5 majgca w chwili startu z Ziemi wysokosé
85,4 m (umieszczona na niej cze$¢é przejSciowa, tzw.
adapter, statek ,,Apollo” 8 i rakieta ratunkowa miaty
wysokos$é jeszcze 26,4 m). Ciezar startowy rakiety byt
réwny 2817550 kG.

Pierwszy stopien rakiety mial cylindryczny kadiub
o $rednicy 10,3 m i dlugosci 41,9 m. Ciezar pustego
stopnia wynosit 138460 kG. Zbiorniki jego miescity
612780 kG nafty i 1408141 kG cieklego tlenu. Zuzycie
sktadnik6w material6w pednych przez 5 silnikéw row-
ne bylo 12684 kG/s. Silniki wytwarzaly cigg startowy
rowny okoto 3500000 kG.

Drugi stopien mial cylindryczny kadiub o S$rednicy
10,3 m i wysokosci 24,8 m. Pusty stopien miat ciezar
40 136 kG. Zbiorniki miescily okolo 69 144 kG cieklego
wodoru i 360 100 kG cieklego tlenu. Pie¢ silnikow wy-
twarzalo cigg 452 500 kG.

Ostatni stopien rakiety mial cylindryczny kadilub
o $rednicy 6,6 m i dtugos$ci 17,8 m. Ciezar pustego stop-
nia wynosit 11 778 kG. Stopien miescit 106 233 kG cie-
klego wodoru i cieklego tlenu. Pojedynczy silnik wy-
twarzat cigg 103 000 kG.

Na trzecim stopniu rakiety znajdowat sie cylindryczny
zasobnik z przyrzgdami. Mial on $rednice 6,6 m, wy-
soko$¢ 0,9 m i ciezar 2211 kG.

Dane o Ksiezycu

Dla lepszego zrozumienia przebiegu wyprawy w s3a-
siedztwo Ksiezyca lub na jego powierzchnie niezbedne
jest przypomnienie podstawowych jego cech charakte-
rystycznych:

Srednica 3473 km (ok. /s ziemskiej),
odlegtosé od Ziemi Srednio 384 400 km (w dniu 21.12.68
o0 godz. 11 CSE wynosita ona 355191 km),

2

masa 1/4, ziemskie],
sila przyciggania 1/, ziemskiej,
predkos$é ucieczki z powierzchni 2,38 km/s,
predkos$é satelitarna przy powierzchni 1,69 km/s,
czas trwania jednego okrgzenia wokél Ziemi 27 dni,
7 godzin, 43 minuty,
czas trwania jednego obrotu (wzgledem Stonca), czyli
doba ok. 29 dni ziemskich,
temperatura w punkcie dostonecznym ok. -+130°C,

" =5 i odstonecznym ok. —160°C.
praktyczny brak atmosfery.

Przebieg lotu

Start wyprawy nastgpil ze specjalnego stanowiska
startowego na Przyladku Kennedy’ego w dniu 21 grud-
nia o godzinie 13 minut 51 czasu warszawskiego.

Silniki pierwszego stopnia rakiety dzialaly 150 sekund
do wysoko$ci 60 km i nadaly jej predkos¢ 2,6 km/s.
Bezposrednio po tym zaczely dziata¢ silniki drugiego
stopnia zwiekszajgc w ciggu 292 sekund predko$¢ do
6,1 km/s na wysokos$ci 189 km. Po pewnej chwili uru-
chomiono na 152 sekundy silnik trzeciego stopnia ra-
kiety. Zwiekszyl on predkos$é¢ lotu do 7,8 km/s, w wy-
niku czego trzeci stopien rakiety nosnej i statek ko-
smiczny ,,Apollo” 8 staly sie, w 11 minut i 52 sekundy
po starcie, sztucznym satelitg Ziemi okrgzajacym jg na
wysokos$ci od 183 km do 191 km.

W charakterze bliskoziemskiego satelity statek okra-
zyl Ziemie dwukrotnie. W tym czasie astronauci wy-
konali ostateczng kontrole urzgdzen statku. Co waz-
niejsze jednak, naziemne stacje obserwacyjne niezwy-
kle dokladnie wyznaczyly parametry aktualnej orbity
statku, a w oparciu o nie — dane, kiedy i na jak diugo
musi byé ponownie uruchomiony ostatni stopien rakie-
ty nosnej, aby umozliwi¢ odlot w strone Ksiezyca.
(Wyjasni¢ tu trzeba, ze taki dwuetapowy odlot jest
powszechnie stosowany w przypadku lotéw ku Ksie-
zycowi dlatego, ze umozliwia on uzyskanie wymaganej
predkosci i kierunku lotu z wiekszg doktadno$cig niz
odlot jednoetapowy).

Powtérny zaplon silnika ostatniego stopnia rakiety
noé$nej nastgpit o godzinie 16 minut 42. Silnik dziatal
przez 312 sekund i zwiekszyl predkos$é statku do
10,9 km/s. Woweczas statek ,,Apollo” 8 zostal odczepiony
od ostatniego stopnia rakiety nosnej. Nie zuzyty w tym
stopniu ciekly wodoér i ciekly tlen zaczeto wypuszczaé
przez silnik, w wyniku czego stopien zwiekszyl jesz-
cze nieco swg predkos¢ i, jak sie zdaje, stal sie sztucz-
ng planetoids.

Z naciskiem nalezy zwrécié uwage, ze wbrew temu,
co podawala prasa statek ,,Apollo’ 8 nie uzyskat dru-
giej predkosci kosmicznej, czyli predkosci ucieczki.
Nie chodzilo bowiem o to, aby ulecial on w gigb prze-
strzeni miedzyplanetarnej, a tylko o to, aby dolecial
w rejon Ksiezyca.

Osiggnawszy predkosé 10,9 km/s na wysoko$ci okolo
190 km statek ,,Apollo” 8 nie przestal wiec by¢ sztucz-
nym satelitg Ziemi, ale zaczat sie poruszaé¢ po wydiu-
zonej eliptycznej orbicie, ktérej apogeum znajdowato
sie w odlegtosci okoto 400 000 km od Ziemi.

Gdyby statek osiggnal w czasie odlotu od Ziemi drugg
predko$¢ kosmiczng, ro6wng okoto 11,1 km/s na wyso-



kosci 190 km, to dolecialby w sgsiedztwo Ksiezyca
z predkoscig nie 2,6 km/s, jak to miato miejsce w cza-
sie lotu ,,Apollo” 8, lecz okolo 3,6 km/s, a co najwaz-
niejsze, w razie niewlgczenia sie silnika czlonu rakie-
towego nie zawroécilby po obleceniu Ksiezyca ku Zie-
mi, lecz pomkngl w gigb przestrzeni miedzyplanetar-
nej. Cho¢ wiec aktualna predkos¢ statku w czasie
odlotu od Ziemi réznita sie od drugiej predkosci ko-
smicznej bardzo niewiele, to jednak z fizycznego
punktu widzenia byta to réznica zasadnicza.

Oddalajgc sie od Ziemi astronauci wykonywali oczy-
wiscie niewielkie korektury kierunku i predkosci lotu.
Statek lecial wtedy coraz wolniej, gdyz ruch jego ha-
mowany byl przez przycigganie Ziemi. Dzialo sie tak
az do chwili wlotu statku do strefy aktywnej Ksiezyca,
ktéra otacza go do odleglo$ci okoto 66 000 km. (W stre-
fie tej przycigganie Ksiezyca wywiera dominujgcy
wplyw na ruch wszystkich ciat. Co prawda bezwzgled-
na warto$é sily przyciggania Ksiezyca przewyzsza
przycigganie Ziemi dopiero w odleglo$ci 38 000 km od
Ksiezyca, ale jezeli uwzglednimy, ze krgzy on wokél
Ziemi z predkoscig 1 km/s, co powoduje powstawanie
sily odsrodkowej, to konsekwencja tego jest wtlasnie

to, ze jego strefa aktywna rozcigga sie do odleglosci
66 000 km).

Do strefy aktywnej Ksiezyca statek ,,Apollo” 8 wlecial
w dniu 23 grudnia o godzinie 21 minut 29 z predkoscig
okoto 1,0 km/s. Od tego momentu predko$é¢ statku za-
czetla rosngé pod wplywem przyciggania Ksiezyca.

W dniu 24 grudnia o godzinie 10 minut 48 statek zna-
lazl sie obok Ksiezyca i lecial na wysokoSci okoto
127 km z predkos$cig okoto 2,6 km/s. Wyjasni¢ tu trze-
ba, ze nie mégt on by¢ ani ,,Sciggniety” na powierzch-
nie Ksiezyca przez jego przycigganie, ani tez zostac
»,Sschwytany” przez nie i zamieniony w satelite Ksie-
zyca, gdyz statek ma zawsze za duzg na to predkos$é.
,»Apollo” 8 oblecialby wiec odwrécong od Ziemi czesé
globu Ksiezyca i nastepnie polecialby ku Ziemi, tak jak
to we wrzesSniu 1868 r. uczynil radziecki bezzatogowy
pojazd kosmiczny ,,Sonda” 5.

Jak wiadomo jednak, celem lotu bylo przeksztalcenie
statku kosmicznego w sztucznego satelite Ksiezyca
okrazajgcego go w niewielkiej odlegtosci. W tym celu
predko$¢é lotu statku w sgsiedztwie Ksiezyca trzeba
bylo zmniejszyé. Do tego postuzyl wlasnie czton ra-
kietowy statku ,,Apollo” 8. Gdy statek o godzinie 10
minut 48 znalazt sie poza Ksiezycem, to w 11 minut
pézniej — o godzinie 10 minut 59 — astronauci wig-
czyli silnik cztonu rakietowego na 4 minuty i 6 sekund,
co zmniejszyto predko$é¢ lotu statku o 912 m/s. W wyni-

ku tego statek stat sie sztucznym satelitg Ksiezyca. Peri-

selenium jego orbity znajdowato sie po ,,odwrotnej”’
stronie Ksiezyca na wysoko$ci okoto 111 km, a apose-
lenium na wysokoséci 315 km po stronie Ksiezyca zwré-
conej ku Ziemi. Jedno okrazenie statku wokoé6t Ksiezy-
ca trwalo 2 godziny i 4 minuty, z czego potowe czasu
statek przebywal dla ziemskich obserwatoré6w poza
Ksiezycem i tracono woéwczas z nim lgczno$é. Plasz-
czyzna orbity statku byla nachylona do ptaszczyzny
réwnika Ksiezyca o okoto 12°

Astronauci okrazyli Ksiezyc 2 razy, po czym o godzi-
nie 15 minut 7 wigczyli silnik cztonu rakietowego, aby
zmniejszy¢ predkosé lotu o jeszcze 42 m/s. W wyniku
tego statek zaczal okrgzaé¢ Ksiezyc na wysokos$ci od 108

do 117 km, a wiec po orbicie prawie kotowej. Jedno
okrazenie woko6l Ksiezyca trwalo okolo 2 godzin.

Poruszajgc sie w ten sposéb ,,Apollo” 8 wykonat 8 okrg-
zen wokoél Ksiezyca — zgodnie z programem opraco-
wanym przed startem z Ziemi.

Teraz nadszedl! kolejny newralgiczny moment wypra-
wy. Astronauci musielj wigczyé silnik cztonu rakieto-
wego statku, aby zwiekszy¢ predkos¢ lotu i umozliwié
w ten sposéb odlot statku ku Ziemi. Nastgpito to
w dniu 25 grudnia o godzinie 7 minut 10. Statek lecial
wtedy poza Ksiezycem, totez w oSrodku naziemnym
przezyto zrozumialy okres niepokoju. Gdyby bowiem
silnik nie dal sie wilgczy¢, to statek pozostatby sztucz-
nym satelitg Ksiezyca.

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

OczywiScie w czasie lotu powrotnego statek,, Apollo” 8
poruszal sie najpierw z malejgca predkos$cia, gdyz ha-
mowato go przycigganie Ksiezyca. Po opuszczeniu jed-
nak strefy aktywnej Ksiezyca predkos$¢ statku zaczela
rosng¢ pod wplywem przyciggania Ziemi.

Warunkiem pomys$lego powrotu na Ziemie byt wlot
do atmosfery pod $ciSle okre§lonym katem na okre-
§lonej wysoko$ci. Gdyby bowiem kabina wpadia do
atmosfery po torze zbyt stromym, to hamowanie i na-
grzewanie aerodynamiczne byloby zbyt gwaltowne
i kabina uleglaby zniszczeniu. Gdyby za$ statek mingl
Ziemie, to kontynuowalby sw6j wokotoziemski ruch sa-
telitarny po wydluzonej eliptycznej orbicie. Ku Ziemi
,»Apollo” 8 zblizyl sie 27 grudnia po potudniu, a w zwigz-
ku z tym, ze lecial prawidlowo odczepiono o godzinie
16 minut 23 kabine od czionu rakietowego. Po odcze-
pieniu kabina zostata odwrécona swg wypuklg — opan-
cerzong — podstawg w kierunku lotu. Do atmosfery
kabina wpadia z predkoscig 11 km/s. Pod wplywem
hamujgcego oddzialywania oporu powietrza predkosé
kabiny zaczeta male¢, czemu towarzyszyly opézinienia
nie przekraczajgce (wedlug pierwszych doniesien) 4 g *.
Rownocze$nie pancerz termiczny byl oczywiScie gwal-
townie nagrzewany. Pierwotnie oceniano, ze osigg-
nie on temperature 3000 °C, badania wykonane po wodo-
waniu wykazaty jednak, ze nie przekroczyla ona praw-
dopodobnie 2200 °C, Z oczekujgcych na wodowanie stat-
kéw przelot kabiny przez atmosfere wyglagdat groznie,
gdyz przypominal przelot jaskrawego meteoru. Bylo
to jednak zjawisko normalne. Ostatecznie atmosfera
zmniejszyla predkos$¢ kabiny do paruset metréw na se-
kunde. Na wysokosci 7,2 km rozwinety sie spadochro-
ny stabilizujgce zmniejszajac predko$é opadania de
80 m/s, a na wysokosci 3,0 km — spadochrony giéwne
zmniejszajgc predko$¢é opadania do 10 m/s. Kabina
pomys$lnie wodowata o godzinie 16 minut 51 o 4,5 km
od oczekujgcego jg lotniskowca ,,Yorktown”. Dzialo
sie to w poblizu wysp Bozego Narodzenia. Smiglowiec
zabral astronautéw i przenidést ich na pokitad lotni-
skowca. Pézniej wylowiono z wody takze kabine.

* Wedlug zamieszczonego w czasopismie ,,Flight’” z dn, 2.1,
1969 r. opisu lotu statku ,,Apollo”” 8 przelot kabiny przez
atmosfere odbyl sie z wykorzystaniem sity no$nej kabiny,
ktora spowodowala, ze na wysokosSci ok. 60000 m tor opada-
nia kabiny wulegl zakrzywieniu ku gorze. W wyniku tego
kabina wzniosta sie o ok. 3000 m, co pozwolilo na ochlodzenie
jej pancerza ochronnego. Gdyby nie ten manewr, konieczne
prawdopodobnie byloby przed wejSciem statku w atmosfere
zZmniejszenie jego predkosSci za pomocag silnika rakietowego
(uwaga redakcji).
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Radziecki statek kosmiczny ..Sojuz

Jak wiadomo, uczeni radzieccy wy-
probowali, w czasie bliskoziemskie-
go lotu satelitarnego w dniach 25—28
pazdziernika, statek kosmiczny ,,So-
juz” 2 (bez zatogi), a w dniach 26—30
pazdziernika identycznego typu sta-
tek ,,Sojuz” 3, w ktérym lecial 47-
-letni pilot oblatywacz, ptk Gieorgij
Bieriegowoj.

Jest to pierwszy statek kosmiczny
majgcy wiecej niz jedng kabine, a
mianowicie kabine nawigacyjng i ka-
bine laboratoryjno-sypialng. W ka-
binie sypialnej znajduje sie tapczan,
na ktérym astronauta moze wygod-
nie wypoczywac i spac¢ (przypasawszy
sie uprzednio do niego). Do budzenia
astronauty stosowany jest specjalny
sygnal radiowy wysytlany z Ziemi.
Kabina laboratoryjna ma 4 ilumina-
tory, przez ktére mozna swobodnie
obserwowac¢ otoczenie. Obie kabiny
majg objetos¢ uzytkowg 9 ms. Statek
jest kilkumiejscowy.

Jak to jest regulg w kabinach ra-
dzieckich statkéw kosmicznych, row-
niez w kabinie statku ,,Sojuz” atmo-
sfera ma taki sklad i cisnienie,
jak przy powierzchni ziemi. Rowniez
temperatura ma najdogodniejszg dla
czlowieka warto§¢é. Astronauta po-
drézuje przy tym nie w skafandrze,
lecz w zwyklym kombinezonie.

Statek ,,Sojuz” ma zesp6! silnikéw
umozliwiajgcych zmiany i stabilizo-
wanie potozenia statku i zespoét sil-
nikéw umozliwiajgcych zmiany kie-
runku i predkos$ci lotu. Dzialanie
tych silnikéw jest regulowane przez
urzgdzenie automatyczne lub tez
recznie, za pomocg dwoéch dzwigni.
Oproécz tego lotem statku mozna ste-
rowac zdalnie z Ziemi falami o cze-
stotliwosci radiowej. Wykorzystujac
te silniki Bieriegowoj przyblizy}t
statek ,,Sojuz” 3, w czasie pierwsze-
go okrgzenia wokoét Ziemi do statku
,»S0juz” 2, na odlegtosé kilku metrow
i po raz drugi zrealizowat to w dniu
27 pazdziernika. (Statki ,,Sojuz” wy-
posazone sg w urzgdzenia umozli-
wiajgce lgczenie sie ich ze sobg). Za-
pas paliwa dla silnika napedowego
umozliwia wzniesienie sie statku na
wysokos$¢ 1300 km. Silnik napedowy
wytwarza cigg 400 kG. Na statku
znajduje sie takze silnik zapasowy.

4

t.3cznos¢ z Ziemia astronauta utrzy-
mywal na pasmach 15008 i 20008
MHz. Moégt on tez przewprowadzac
transmisje. W tym celu w statku
znajdowatly sie trzy kamery — jedna
na zewnatrz, druga w kabinie i trze-
cia przenos$na.

Do zasilania urzgdzen statku w ener-
gie elektryczng zastosowane zostaty
fotoogniwa stoneczne o ogélnej po-
wierzchni okoto 14 m?2. Statki typu
»S0juz” przeznaczone sg bowiem do
dlugotrwatych bliskoziemskich lotéw
orbitalnych o czasie trwania do 30 dni.
(Wbrew wiec poczgtkowym przy-
puszczeniom, nie jest to prototyp
statku do lotéw w sagsiedztwo Ksie-
zyca czy na jego powierzchnie).

Statki ,,Sojuz” majg nowy system
urzgdzen hamujgcych do powrotu na
Ziemie. W wiekszej niz dotychczas
mierze wykorzystuje on zjawiska
aerodynamiczne. Dla wstepnego za-
hamowania statku wykorzystuje sie
silniki uzywane uprzednio do nape-
du. W tej fazie powrotu hamowanie
jest wiec tagodniejsze niz w poprzed-
nich statkach. W przypadku statku
»Sojuz”’ 3 ta faza hamowania trwata
135 sekund. Nastepnie na statku pi-
rotechnicznie odlgcza sie czes¢ lgdu-
jagca. Czes¢ ta jest wyposazona we
wtlasne urzgdzenia sterowniczo-napg-

dowe. Glownym ich zadaniem jest
odpowiednie stabilizowanie polozenia
statku wzgledem kierunku ruchu,
ale umozliwiajg one takze wykona-
nie pewnych manewrow. Dziatanie
urzgdzen sterowniczo-napedowych
czesci 1gdujgcej jest regulowane, jak
zawsze, automatycznie. Na wysokosci
9 km otwiera sie spadochron hamu-
jacy, a wkroétce po tym glowny spa-
dochron. Na wysokos$ci 1 m nad Zie-
mig uruchamiany jest silnik hamu-
jacy. Po zetknieciu sie czesci ladujg-
cej z powierzchnig Ziemi mozna od-

rzuci¢ spadochrony, aby zapobiec
wleczeniu cze$ci ladujgcej przez
wiatr.

Nowe statki ,,Sojuz” réznig sie od
prébowanego w kwietniu 1967 r.
statku ,,Sojuz” 1. Zmiany dotyczg
przede wszystkim urzgdzen hamuja-
cych, gdyz jak wiadomo w statku
»So0juz” 1 zawiodly spadochrony, w
wyniku czego zgingt astronauta Wia-
dimir Komarow.

Zmiany te polegaly przede wszyst-
kim na tym, ze w nowych statkach
»Sojuz” tylko czes$é statku miekko
lgduje na Ziemi. Oproécz tego opada-
nie w atmosferze odbywa si¢ w spo-
s6b ,,aerodynamiczny”, a nie ,bali-
styczny”. W wyniku tego opdznienia
majg wartos$¢ tylko 3—4 g, a nie 8—
—11 g jak uprzednio.

osiggnieciach lub inne materiaty.

Czytelnicy, Autorzy i Sympatycy
TECHNIKI LOTNICZE] I ASTRONAUTY CZNE]

Czasopismo nasze jest Waszg trybung. Piszcie do nas o Waszych
doswiadczeniach, obserwacjach, o nasuwajgcych sie watpliwosciach,
a takze o sprawach dyskusyjnych Waszego srodowiska.

Podawajcie przyktady dobrej roboty, krytykujcie niedomagania,
wskazujcie drogi poprawy, pomagajcie innym.
Nadsytajcie artykuty, przyczynki do dyskusji, informacje o nowych
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Ksztalt czotowej fali uderzeniowej w locie prostoliniowym

Z przyspieszeniem

Czeé¢ Il. Lot ze zmiennym przyspieszeniem

Zjawiska wystepujace w locie
ze zmiennym przyspieszeniem

Zastosowanie metody wykres§lnej wyzna-
czania zaleznoSci
x=J(t)

Rozpatrzymy tor lotu pokazany na
rys. 7a. Na odcinku toru A jest
Ma, = const > 1, na odcinku 1—2
jest p = const > 0 (p — przy$piesze-
nie), na odcinku B jest Ma, = const.
Hiperbola zaburzen jest styczna do
toru lotu w dwoéch punktach: w
punkcie 3, gdzie liczba Macha jest
rowna Ma, i w punkcie 4, gdzie jest
Ma = Ma,. Srodek hiperboli wyzna-
cza na ziemi wspodirzedng x34 i czas
tiy. Jak juz bylo powiedziane (TLi A,
nr 1 z 1969, rys. 2¢), w takim przy-

padku w punkcie x;, wystepuje sil-
ne uderzenie dzwiekowe. Na dol-
nym rysunku 7a pokazana jest za-
leznos¢é x = f (t) dla tego przypadku
lotu. Wykres x = f(t) ma ksztalt
petli. Punkty 1’ i 2° sg punktami
zwrotu wykresu, w punkcie 1’ gate-
zie wykresu 1’2" i 1'¥4’, a w punkcie
2’ galezie 1’2’ i 2’B’ maja te samg
styczng. Punkt 34" jest wezlem wy-
kresu x = f (t), w punkcie tym prze-
cinajg sie galezie A’1’ i 2’B’. Wspotl-
rzedne wezla x; i t;; Wyznaczaja
wspoéirzedng punktu na ziemi, w
ktorym wystepuje silne uderzenie
dzwiekowe i czas, w ktorym to zja-
wisko wystepuje. Silne uderzenie
dzwiekowe wystepuje tylko wtedy,
gdy wykres x = f (t) ma ksztatt cha-

rakterystycznej petli. Petle te be-
dziemy nazywac petlg silnego ude-
rzenia dzwiekowego. Dalej bedzie
pokazane, w jakich przypadkach lotu
petla ta moze wystgpi¢.

Narys. 7b pokazany jest tor lotu
ze stalym przyspieszeniem dodat-
nim. W tym przypadku lotu (omoé-
wionym w nrze 1, z 1969 TL i A) pe-
tla silnego uderzenia diwiekowego
nie wystepuje. Na rys. 7c przedsta-
wiony jest tor lotu ze zmiennym
przys$pieszeniem: na odcinku A jest
p; =const >0, na odcinku B —
p; = const > p,. Z wykresu x = f (t)
dla tego przypadku lotu odczytuje-
my, ze do punktow x << x, fala ude-
rzeniowa nie dochodzi, do punktu x,
dochodzi jedna czotowa fala uderze-
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niowa, do punktow x, < x <z, do-
chodzg dwie fale uderzeniowe, do
punktu x, — trzy fale, do punktow
x,<<x<<axy — cztery, w punkcie
x;, wystepuje w chwili t;, silne ude-
rzenie dzwiekowe, a w chwilach t’
i t” dotrg do punktu x;, jeszcze dwie
fale, do punktéw x; <ax <<x; do-
chodzg cztery fale i do punktéw
x > x, — dwie czolowe fale uderze-
niowe. Punkt x;;, w ktéorym wyste-
puje silne uderzenie diwiekowe,
znajduje sie wewnatrz odcinka x,x,
charakteryzujagcym sie tym, ze do
punktéow don nalezgcych docierajg
cztery fale. Z powyzszych rozwazan
wynika, ze petla silnego uderzenia
dzwiekowego moze wystgpi¢ tylko
w'tedy, gdy samolot lecgcy z predko-
$cig naddzwiekowg doznaje przyrostu
przy$pieszenia. Natomiast w locie ze
stalym przy$pieszeniem silne ude-
rzenie dzwiekowe nie wystepuje.

Zastosowanie ukiadu wspélrzednych
(s, 1/Ma)

Na rys. 8 pokazano zalezno$¢ (7) dla
pewnej wartoSci x = const i kilku
warto$ci wysokos$ci lotu H — w
ukladzie wspoélrzednych (s, 1/Ma). Na
rys. 9 przedstawiono w ukladzie
wspollrzednych (s, I/Ma) kilka przy-
padkow toru lotu, ktére dalej beda
rozpatrywane.

Przyjmijmy, ze dany jest tor lotu
s= s (Ma) i wysoko$¢ lotu H. Chce-
my wyznaczy¢ wspéirzedng x punk-
tu na powierzchni ziemi, do ktére-
go dochodzi czolowa fala uderzenio-
wa wywotana w punkcie toru s. Za-
danie to mozna rozwigza¢ za pomocg

a 9,

nastepujgcej metody wykreélnej (rys.
10):

1) w uktadzie wspoéirzednych (s,1/Ma)
przedstawiamy zalezno$¢ (7) dla da-
nej wysoko$ci lotu (linia ciggta),

2) na kalce technicznej rysujemy w
tym samym ukladzie wspoéirzednych
tor lotu (linia przerywana),

3) nakladamy kalke z torem lotu na
wykres (7) w taki spos6b, zeby tor
lotu byt styczny (rys. 10a) lub prze-
cinal sie (rys. 10b) z wykresem (7)
i na kalce zaznaczamy polozenie
punktu x.

W przypadku pokazanym na rys. 10a
do punktu x, dochodzi czoltowa fala
uderzeniowa wywolana w punkcie
toru 0. W przypadku pokazanym na
rys. 10b — dwie fale, wywolane w
punktach toru 1 i 2; fale te osiggaja
punkt x;;, w réznych chwilach t, i t,,
czasy t, i t, mozna obliczy¢ za po-
mocg zaleznoSci (8).

Wystepowanie silnego uderzenia
dzwiekowego

Rozpatrzymy tor lotu 3 pokazany na
rys. 9b. Stosujgc wyzej opisang me-
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. r//Ma yra | Punkty toru loty, w ktorych mystepuje
5 przyrost przyspieszenia
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tode wykre§lng (rys. 11a), widzimy,
ze dla pewnej wysokosci lotu zacho-
dzg nastepujgce przypadki (patrz
réwniez rys. 7c):

a) tor lotu nie przecina zaleznoSci
(7) — do punktu x < x, nie docho-
dzi czolowa fala uderzeniowa, b) ist-
nieje jeden punkt przeciecia toru z
wykresem (7) — do punktu x, do-
chodzi jedna fala, c¢) dwa punkty
przeciecia — do punktow xr, < x <<
< x, docierajg dwie fale, d) trzy



punkty przeciecia — punkt x, osig-
gaja trzy fale, e) cztery punkty prze-
ciecia — do punktow x, <xr<zx,
dochodzg cztery fale, f) trzy punkty
przeciecia — do punktu x; dochodza
trzy fale uderzeniowe, g) dwa punk-
ty przeciecia — do punktéow x > x,
dochodzg dwie czolowe fale uderze-
niowe.

Takie same przypadki zachodzg dla
toru 2 pokazanego na rys. 9b. Dla
toru 1 z rys. 9b mamy nastepujace
przypadki (rys. 11b): a) do punktéw
x < x, dochodzi jedna czolowa fala
uderzeniowa, b) do punktu x,
dwie fale, ¢) do punktow x, <ax <<
< x, — trzy fale, d) do punktu x, —
dwie fale, e) do punktéw x> x, —
jedna czotowa fala uderzeniowa.

Jak juz wykazano, punkt, w ktérym
wystepuje silne uderzenie diwieko-
we, lezy w sgsiedztwie punktow, do
ktérych dochodzg cztery czolowe fa-
le uderzeniowe — tory lotu 21 3 z
rys. 9b, lub w sgsiedztwie punktow,
do ktérych dochodzg trzy fale ude-
rzeniowe — tor lotu 1 z rys. 9b. Z
rys. 11 widaé, ze punkt, w ktérym
wystepuje silne uderzenie diwieko-
we, lezy wewnagtrz odcinka x,x,.

Wystepowanie silnego uderzenia
dzwiekowego jest uzaleznione od
wysokoS$ci lotu, przy$pieszeniailicz-
by Macha. Na rys. 12 przedstawio-
ny jest tor lotu 3 z rys. 9b, na rys. 13
tor 2 z rys. 9b. Z rys. 12 widaé, ze
tor przecina w czterech punktach
wykres (7) tylko wtedy, gdy spetl-
niony jest warunek:

B:<<w 14)

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

Bz < Y < Bx (15)

gdzie: B8,, B, i v oznaczaja katy za-
warte miedzy osig rzednych i stycz-
nymi prowadzonymi w punkcie 2 do
odpowiednich odcink6w toru lotu
oraz do wykresu (7).

Rézniczkujgc wzgledem liczby Ma-
cha Ma réwnania odpowiednich od-
cinké6w toru lotu oraz zalezno$ci
(7) znajdujemy zaleznoSci wigzgce
katy B,, B, v i liczbe Macha Ma; (rys.
12 i 13). Uwzgledniajgc te zaleznoSci,
warunki (14) i (15) mozemy przepi-
saé w postaci:

H> Hy, (14"

Hpn < H< Hpax (15"
gdzie:

Hpn = a2 (Ma2 — 1) 32/p,

Hmax = a2 (Ma3 — 1) ¥%/p,

WartoSci Hyjn i Hpaxy W km dla kil-
ku wartoéci Ma, i p zawiera poniz-
sza tablica:

Ma, =
\ 1,02 | 1,05 | 1,10 | 1,50
P [m/s?]

2 0,45 1,78 5,16 75,50
5 0,18 | 0,71 | 2,07 | 30,20
10 0,09 0,36 1,03 15,10
15 0,06 0,24 0,69 10,00

Na rys. 14 pokazano zalezno§¢ Hpjn
od liczby Macha Ma, dla toru lotu I
z rys. 11b, na rys. 15 — zalezno$é
Hpin 1 Hpax od Ma; dla toru 2 z
rys. 11b.

Z powyzszych rozwazan wynika, ze
w nastepujgcych przypadkach lotu
z przy$pieszeniem na powierzchni
ziemi nie Wyétapi silne uderzenie
dzwiekowe:

1) samolot osigga dang liczbe Macha
Ma > 1 lecgc ze stalym przy$piesze-
niem, przy czym predko$§é diwieku
jest przekraczana ze stalym przy-
§pieszeniem (rys. 11a),

2) tor lotu 1 z rys. 11b, wysoko$é lo-
tu mniejsza od Hmin,

3) tor lotu 2 z rys. 11b, wysokoéé lo-
tu mniejsza od Hpyj, lub wieksza od

Hmax»

4) tor lotu 3 z rys. 11b, wysoko$é lo-
tu mniejsza od Hpyj, lub wieksza od
Hmax-

Ksztalt czolowej fali uderzeniowej

Pokazemy najpierw, w jaki sposéb
powstaje na czotowej fali uderzenio-
wej petla silnego uderzenia diwie-
kowego. W tym celu rozpatrzymy
rys. 16. Na rys. 16a przedstawiono
tor lotu 1 z rys. 11b oraz zalezno&é
(7) dla dwo6ch wysokoSci lotu: Hpgn
i Hy > Hp,y,. Jak juz bylo powiedzia-
ne w nrze 1/69, fala uderzeniowa
przemieszcza sie w atmosferze pro-
stopadle do samej siebie wzdluz pro-
stych zwanych promieniami, z pred-
koécig ro6wng predkosci dzwieku. Na
rys. 16b przedstawiono czolowg fale
uderzeniowg w réznych chwilach t,
t,, t3, t;. Widaé z tego rysunku, ze dla
wysokoSeci lotu wiekszych od Hpy,
wystepuje petla silnego uderzenia
dzwiekowego. Wezel petli wyznacza
punkt, w ktérym wystepuje silne
uderzenie diwiekowe, np. dla wy-
sokoéci H; silne uderzenie dzwieko-
we wystepuje w punkcie . x; W,
chwili t;.
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Przedstawimy Jjeszcze wyniki nu-  poczatkowo samolot leci ze stalym

merycznych obliczen polozenia i
ksztaltu czolowej fali uderzeniowej
dla nastepujgcego przypadku lotu:

przyspieszeniem p, = 5m/s?, czas
jest mierzony od chwili odpowiada-
jacej Ma =1; poczawszy od chwili
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t = 5 s, samolot zaczyna lecie¢ ze sta-
lym przy$pieszeniem p, =10 m/s2.
Rys. 17 przedstawia zaleznos$¢ x = f

(t) dla dwoch wysokosci lotu, rys.
18
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17b — czolowg fale uderzeniowg w

réoznych chwilach. Wystepuje tutaj,
w miare wzrostu wysokosci lotu,
zjawisko ,,przerzucania sie” petli sil-
nego uderzenia dzwiekowego z dru-
giej czotowej fali uderzeniowej na
pierwszg.

Wyjasnimy mechanizm tego zjawi-

ska. Na dolnym rys. 18a przedsta-
wiony jest tor lotu ze stalym przy-

$§pieszeniem oraz zalezno$¢ (7) nary-
sowana w dwoch potozeniach. Na
gérnym rys. 18a pokazana jest zalez-
no$§¢ x = f(t) dla tego przypadku
lotu. W taki sam sposoéb rozpatrzono
tor lotu z rys. 17. Z rys. 18b i ¢ wi-
da¢, ze dla pewnej wysokosci lotu
H, petla silnego uderzenia dzwieko-
wego powstaje na drugiej fali ude-
rzeniowej, a dla pewnej wysokos$ci
lotu H, > H, na fali pierwszej.

Na rys. 19 pokazano jeszcze czolowg
fale uderzeniowg w omawianym
przypadku lotu, a takze linie punk-
tow zwrotu obu platow czolowej fali
uderzeniowej, ktoéra tworzy petle
A1231B.

*

W locie ze stalym przy$pieszeniem
dodatnim czotowa fala uderzeniowa
sklada sie z dwoch ptatéow powierz-
chni, jeden z nich wypukly w kie-
runku lotu jest ,przeganiany” przez
samolot, drugi wklesty, zwigzany
jest z samolotem (rys. 4b). W locie
ze stalym przys$pieszeniem ujemnym
czolowa fala uderzeniowa jest wkle-
sla w kierunku lotu, poczawszy od
punktu toru, w ktérym samolot miat
liczbe Macha Ma = 1, fala ta zaczy-
na ,przegania¢” samolot. W locie z
przys$pieszeniem zmiennym ksztalt
czolowej fali jest znacznie bardziej
skomplikowany; moze wystgpi¢ tu-
taj zjawisko silnego uderzenia dzwie-
kowego.

Dr inz. STEFAN SZCZECINSKI
Dr inz. STEFAN WISNIEWSKI

621.515:62—253.58

Whplyw luzu wierzchotkowego topatek
sprezarki osiowej na jej parametry

Od wartosci luzéw wierzchotkowych
lopatek sprezarki osiowej zalezg
wartosci jej podstawowych para-
metrow, tj. sprez, wydatek powie-
trza i sprawnos$¢. Istotny wplyw lu-
zu wierzcholkowego na wymienione
parametry jest wynikiem przecie-
kow powietrza z jednej strony pro-
filu lopatki na drugg przez szczeline
powstalg miedzy wierzcholkiem lo-
patki, a nieruchomym korpusem.
Przeplyw powietrza przez te szcze-
line zalezy od roéznicy ci$nien mie-
dzy wklestg czescig profilu lopatki a
jej strong wypukla. Przemieszczanie
sie lopatki wzgledem korpusu w cza-
sie wirowania sprzyja rowniez prze-
ciekom wskutek hamowania powie-
trza w bezposredniej bliskosci nie-
ruchomej powierzchni korpusu.

Luzy wierzcholkowe w sprezarce
sg w duzym stopniu zalezne od jej

warunkéw pracy i stanu cieplnego.
Wartos¢ tych luzéow zalezy przede
wszystkim od predkosci obrotowej
wirnika (od ktérej zalezg sily od-
srodkowe dzialajgce na elementy
wirujgce i zwigzane z nimi odksztal-
cenia, cisnienie wytwarzane przez
poszczegodlne stopnie sprezarki i tem-
peratura przeplywajgcego powietrza)
oraz od warunkéw lotu.

Prawidlowy dobdér luzu wierzchot-
kowego stanowi jeden z trudniej-
szych, a jednoczesnie bardzo waz-
nych problem6éw konstrukcyjnych
i eksploatacyjnych. Zbyt duzy luz
wierzcholtkowy powoduje powstanie
nadmiernych przeciek6w powietrza
z jednej strony profilu lopatki na
drugg, zbyt maly luz stwarza nie-
bezpieczenstwo zaczepienia wierz-
chotkéw lopatek wirnikowych o nie-
ruchomy korpus, co jest jednoznacz-

Artykul dotyczy waznego z punktu
widzenia konstrukcji i eksploata-
cji silnikéw lotniczych problemu
doboru i oceny wptywu luzu
wierzcholtkowego topatek spreza-
rek osiowych nma parametry spre-
zarki. Artykut stanowi fragment
obszerniejszej pracy polegajqgcej
na ocenie luzow wierzchotkowych
topatek sprezarek i turbin w roz-
nych warunkach lotu i przy roz-
nych predkosciach obrotowych
silnikéw oraz wptywu tych luzow
na prace, parametry i trwatosé
silnikow.

ne z awarig sprezarki i zniszczeniem
catego silnika *).

Ocena wielkoSci luzéw wierzchotko-
kowych sprezarek osiowych

W rozwazaniach majgcych na celu
ocene luzéw wierzchotkowych wy-
godnie jest oddzielnie potraktowac
nieruchomy korpus sprezarki i od-
dzielnie jej wirnik.

Promieniowe odksztalcenia korpusu
sprezarki podczas jej pracy stanowig
sume odksztalcen termicznych i od-
ksztalcen sprezystych. Odksztalcenia
termiczne sg powodowane nagrza-
niem korpusu podczas pracy spre-
zarki, a odksztalcenia sprezyste sg

*) Nie dotyczy to sprezarek z wyktadzi-
nami Sciernymi w korpusie (przyp. re-
dakcji).
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wynikiem istnienia naprezen obwo-
dowych w $cianie korpusu od dzia-
lania roznicy cisnien na te Sciane. W
konstrukcjach sprezarek lotniczych
odksztalcenia te zazwyczaj sie su-
mujg.

Odksztalcenia wirnika sprezarki sta-
nowig rowniez sume odksztalcen ter-
micznych i sprezystych zaré6wno to-
patek wirnikowych, jak i tarcz no-
$nych wirnikéw. Jednakze w przy-
padku zastosowania tarcz stalowych
dopuszcza sie W wielu konstrukejach
lotniczych odksztalcenia trwate spo-
wodowane przekroczeniem naprezen
granicy proporcjonalnosci w warun-
kach osiggniecia obliczeniowej pred-
kosci obrotowej po raz pierw-
szy po wyprodukowaniu sprezarki.
Te ostatnie odksztalcenia nalezy
uwzgledniaé¢ przy doborze luzu
wierzchotkowego dla sprezarki sil-
nika nowego. Po produkcyjnym kon-
trolnym hamowaniu silnika od-
ksztalcenia te osiggajg swojg war-
tos¢ ekstremalng i nie wplywajg na
warto$é luzéw wierzchotkowych to-
patek w zmiennych warunkach pra-
cy silnika i lotu samolotu.

Na rysunku 1 przedstawiono sche-
mat stopnia sprezarki osiowej z za-
znaczeniem jej glownych wymiaréow
oraz luzu wierzcholtkowego w wa-
runkach ,,zimnego” silnika i nie
obracajgcego sie wirnika, Luz wierz-
chotkowy nie ma naturalnie warto-
$ci statej i zalezy od predkosci obro-
towe] wirnika oraz predkosci i wy-
sokosci lotu.

Luz wierzcholkowy lopatek wirniko-
wych w danych warunkach pracy
silnika mozna wyrazi¢ zaleznoscig:

d(nV,H) =23, + AR — AR
gdzie:

do — poczatkowy luz wierzchotkowy
lopatek rozwazanego stopnia spre-
zarki w warunkach ,,zimnego” silni-
ka przy n=0,

1. Schemat stopnia sprezarki osiowej

"
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AR, — promieniowe przemieszczenie
$ciany korpusu sprezarki,
AR.,, — promieniowe przemieszczenie
wierzchotka topatki wirniko-
wej,
n — predkos¢é obrotowa wirnika,
V — predkosé lotu,
H — wysokos$¢ lotu.
Do oceny przemieszczen promienio-
wych przyjeto, ze temperatura wir-
nika jest jednakowa na wszystkich
promieniach rozwazanego stopnia,
tj. nie zalezy od promienia. Zaloze-
nie takie prawie S$cisle odpowiada
rzeczywistosci, gdyz wirniki spreza-
rek na ogét nie sg chtodzone. Nie-
jednakowe temperatury na wszyst-
kich promieniach mogg mie¢ jedy-
nie miejsce w warunkach przejscio-
wych pracy sprezarki lub przy za-
stosowaniu jako materialu kon-
strukcyjnego, np. tworzyw sztucz-
nych.
Dla przeprowadzenia analizy ilos-
ciewej zalezno$ci poszczegbélnych
przemieszczen od predkosci obroto-
wej wirnika przemieszczenia te moz-
na wyrazi¢ w nastepujgcej postaci:
ARyk(m) = ARy (Bx) (n) + ARx(ok) (n)
ARy(n) = ARy(Br) (n) +ARy(oy) (n) +

AR, (B¢) (n) + AR, (04, 0;) (n)

gdzie:

AR() — przemieszczenie wynikle z
odksztalcenia termicznego,

AR(c) — przemieszczenie wskutek
odksztalcenia sprezystego pod dzia-
taniem naprezen,

indeksy: ¢ — lopatka wirnika,

t — tarcza nosna wirnika.
Zaleznos$ci poszczegbdlnych przemie-
szczen od ustalonej predko$ci obro-
towej wirnika sprezarki jednego ze
wspoiczesnych  silnikow  odrzuto-
wych przedstawiono na rys. 2. Na
rysunku 3 pokazano przemieszczenia
dla nie pracujgcego i ,,zimnego” sil-
nika, dla maksymalnej predkosci
obrotowej wirnika i nie nagrzanej
sprezarki oraz dla warunkow ustalo-
nych przy nax.

Szereg czlonow w powyzszych réw-
naniach zalezy nie tylko od predko-
$ci obrotowej wirnika, ale réwniez
od zmiany parametréw powietrza na
wlocie do sprezarki, a wiec od pred-
kosci i wysoko$ci lotu. Na przykiad
przemieszczenie ARy, (3) przy n =
const ma wartos$ci rosngce ze wzros-
tem predkosci lotu i malejgce ze
wzrostem wysokosci lotu.

Niezaleznie od oceny wartosci roz-
wazanych powyzej przemieszczen o
charakterze osiowo-symetrycznym
wierzchotki lopatek wirnikowych
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2. Zaleznos$¢ promieniowych przemiesz-
czen skladowych od wzglednej predkosci
obrotowej wirnika
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3. Schemat przemieszczen promieniowych
korpusu i wirnika stopnia sprezarki
wspolczesnego silnika lotniczego

mogg ulegaé¢ niebezpiecznemu zbli-
zeniu do nieruchomego korpusu
sprezarki w warunkach lotu samo-
lotu po torze krzywoliniowym (gdy
dziatajg znaczne przecigzenia i mo-
menty giroskopowe zginajgce wir-
nik) i w warunkach przechodzenia
przez krytyczne predkosci obrotowe.
W rozwazanych przypadkach luz
wierzcholkowy nie jest osiowo-syme-
tryczny, a jego minimalna wartosé
wystepuje w plaszczyznie dzialtania
momentu zginajgcego i nie jest jed-
nakowa dla wszystkich stopni spre-
zarki. Na rysunku 4 zaznaczono roz-
klad obwodowy luzu wierzcholko-
wego lopatek w plaszczyznie naj-
wiekszych ugie¢ wirnika. O ile wy-
znaczenie ugie¢ pod dzialaniem mo-
mentéw zginajgcych nie nastrecza
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4. Schemat rozkladu obwodowego luzu wierzchotkowego

wiekszych trudnosci, o tyle wyzna-
czenie ugie¢ w warunkach przecho-
dzenia przez Kkrytyczne predkosci
obrotowe jest mozliwe dopiero po
badaniach wirnika modelowego lub
prototypowego.

Reasumujgc — luz wierzchotkowy
przyjety w warunkach montazo-
wych musi by¢ tak duzy, aby w kaz-
dych warunkach pracy silnika i lotu
samolotu nie moglo nastgpi¢ zacze-
pienie wierzcholkow lopatek wirni-
kowych o korpus sprezarki *).

Ocena wplywu luzéw wierzcholko-
wych lopatek na parametry spre-
zarki.

Wplyw luzéw wierzchotkowych na
wzgledng warto$¢ pracy izentropowej
stopnia

Do oceny wplywu luzéw wierzchot-
kowych lopatek na parametry gazo-
dynamiczne sprezarki najdogodniej
jest postugiwac sie wzgledng warto-
§cig luzu wierzcholtkowego wyrazo-
ng w procentach:

d
d = —1C0
L
gdzie:

0 — bezwzgledny lub wierzchotko-
wy, L — wysoko$¢ lopatki.

Przeplyw powietrza przez szczeline
miedzy wierzchotkiem topatki a kor-
pusem sprezarki zmniejsza sity aero-
dynamiczne dziatajgce na wierzchotl-
kowg cze$¢ lopatki. Obszar oddzia-
lywania luzu wierzchotkowego roz-
cigga sie az do odleglosci rownej 30
d od wierzchotka lopatki. Istnienie
luzu wierzcholkowego lopatek po-
woduje zmniejszenie wspoélczynnika
sily nosnej profilu topatki i zawiro-

wania strumienia Aw, W czeSci
wierzchotkowej lopatki. Powyzsze
rjawiska sg przyczyng spadku

*) W przypadku sprezarki z korpusem
bez wyktadzin Sciernych (przyp. redak-
cji).

wzglednej warto$ci pracy izentropo-
wej stopnia:

Pizst

= e
Wedlug badan przeprowadzonych
dla stopni do$wiadczalnych o reak-
cyjnosci o =0,5... i liczb Reynoldsa
Wi ér v .

Re =—v—_ > 2.105 miedzy wzgledng
wartos$cig pracy izentropowej stop-
nia sprezarki przy wzglednym luzie
wierzcholkowym lopatek & a wzgled-
ng wartoscia pracy izentropowej
stopnia sprezarki 1, przy pomijal-
nym wplywie luzu wierzchotkowego
topatek (otrzymang przez interpola-

cje dla ® = 0) istnieje zaleznos¢:

[
=y, [1— 0,045 2

Wzgledna warto$§¢ pracy izentropo-
wej stopnia sprezarki maleje (rys. 5)
wprost proporcjonalnie do wzgled-
nego luzu wierzchotkowego lopatek
i pierwiastka kwadratowego ze stop-
nia reakcyjnosci, natomiast odwrot-
nie proporcjonalnie do wydluzenia
topatki L/b, gdzie b — cieciwa }lo-
patki.

5. Zalezno$§é wzglednej wartosci pracy
izentropowej stopnia sprezarki od para-

o —_—
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Wplyw Iuzéw wierzcholtkowych na spraw-
nos$¢ stopnia sprezarki

Spadek pracy izentropowej stopnia
sprezarki h;, s wywotany istnieniem -
luzéw wierzchotkowych lopatek jest
wiekszy od spadku pracy rzeczywis-
tej he st zuzywanej do napedu stop-
nia.

Wynikiem powyzszego zjawiska jest
spadek sprawnos$ci stopnia:

Riz st

h'est

wraz ze zwiekszeniem luzu wierz-
cholkowego topatek.

Nst =

Wedlug badan przeprowadzonych w
tym samym zakresie co w poprzed-
nim przypadku, miedzy sprawnoscig
stopnia sprezarki wg przy istnieniu
luzu wierzchotkowego topatek a
sprawnos$cig stopnia sprezarki wsto
przy pomijalnym wplywie luzu
wierzchotkowego lopatek istnieje za-
leznosé¢:

Mot = Nsto (1 0048 S—ms- 1/9)
Sprawno$¢ stopnia sprezarki male-
je (rys. 6) wprost proporcjonalnie
do wzglednego luzu wierzcholkowe-
go lopatek i pierwiastka kwadrato-
wego ze stopnia reakcyjnosci oraz
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6. Zaleznosé sprawnosci stopnia sprezar-

— Ve

2—Db/R,

ki od parametru

zalezy od stosunku cieciwy lopatki
b do zewnetrznego promienia topa-
tek R,.

Wplyw stopnia reakecyjnosci na
sprawno$¢ stopnia sprezarki tluma-
czy sie tym, ze wraz ze zwieksza-
niem stopnia reakcyjnos$ci wzrasta
réznica ci$nien po obu stronach lo-
patek wirnika.

1
Wplyw Iluzé6w wierzchotkowych topatek
na wydatek powietrza przez sprezarke

Przecieki powietrza przez szczeliny
miedzy topatkami wirnika sprezarki
a korpusem zmniejszajg réwniez wy-

1



datek powietrza przez sprezarke i
wspbélczynnik wydatku:

Cia

? u
Na podstawie badan stwierdzono, ze
miedzy wspoétczynnikiem wydatku ¢
przy istnieniu luzu wierzcholtkowego
lopatek a wspolczynnikiem wydatku
¢y przy pomijalnym wplywie luzéow
wierzchotkowych istnieje przyblizo-
na zalezno$eé:

5 e
= 1 - 0,06 — - ; 2)
2 q‘,( Rzu_ve)l/21}()+¢o

Zmniejszenie wspolczynnika wydat-
ku (rys. 7) jest wprost proporcjonal-
ne do wzglednego luzu wierzchotko-
wego lopatek oraz zalezy od stopnia
reakcyjnosci o, wzglednej wartosci
pracy izentropowej stopnia vy ze-
wnetrznego promienia lopatek wir-
nika R, i stosunku S$rednic lopatek
v = R,/R,.
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7. Zalezno$é wspoliczynnika wydatku po-
wietrza od parametru

2)]/ r@+(}70

Zmiany sprawnos$ci stopnia sprezar-
ki oraz zmiany wydatku przez spre-
zarke, wynikle z luzéw wierzchotko-
wych lopatek, odbijajg sie ujemnie
na ciggu silnika. Z tej przyczyny
przy konstruowaniu sprezarek osio-
wych silnik6w lotniczych nalezy uni-
ka¢ zwiekszania wzglednego luzu
wierzchotkowego lopatek powyzej
0,5...1%.

1—’1’

Wplyw luzow wierzchotkowych na
wlasciwoseci eksploatacyjne silnikow
lotniczych

Zmiana luzu wierzchotkowego lopa-
tek sprezarki powoduje zmiane roz-
kladu predkosci powietrza wzdluz
lopatki, zar6wno pod wzgledem war-
tosci, jak i kierunku. Zmieniajg sie
katy natarcia profilu, a granica pracy
niestatecznej przesuwa sie w obszar
wiekszych wydatkéw powietrza, tzn.
granica pracy statecznej zbliza sie
do linii wspéipracy. Ze wzgledu na
spos6éb  ksztaltowania sie luzow
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wierzcholtkowych w réznych warun-
kach pracy sprezarki (przedstawio-
nych na rys. 3) moze wystgpi¢ jej
praca niestateczna w przypadku nie
nagrzanej sprezarki. Tak wiec nie-
bezpieczenstwo niestatecznej pracy
sprezarki zwieksza sie w zwigzku z
niekorzystnymi zmianami luzu
wierzchotkowego.

Z powyzszych rozwazan mozna wy-
snué¢ wniosek natury eksploatacyj-
nej, ze silnik lotniczy wymaga ,,pod-
grzania” na ustalonych predkosciach
obrotowych, a minimalny czas przej-
Scia od mp; do myax mMoze byé row-
ntez ograniczony wartoscig luzéw
wierzchotkowych poszczegbdlnych
stopni sprezarki ustalonych dla sil-
nika ,,zimnego”.

W oparciu o praktyke eksploatacyj-
ng mozna sie pokusi¢ o twierdzenie,
ze doboru luzéw wierzchotkowych
zar6wno w sprezarkach, jak i tur-

Warto przeczytac

HUMANIZM PRACY

Na uwage zastuguje nr 2z 1968 r. dwumie-
siecznika ,,Humanizm Pracy’’, ktéry po-
Swiecony jest w calosci zagadnieniom
pracy inzynieréow i technikow.

Numer otwiera artykut ,,Humanizm so-
cjalistyczny’ J. Chatlasinskiego. Jest to
skrot referatu ,,Humanizm socjalistyczny
a podstawowe prawo ekonomiczne socja-
lizmu”’.

W artykule ,,Rola inzyniera w cywiliza-
cji wspoiczesnej i w Polsce Ludowej”
autor stara sie odpowiedzieé na pytania,
w jakim sensie mozna mowi¢ o cywili-
ZaCJI wspoiczesnej jako tworze inzynie-
row, jaka jest wlasciwa rola tej kate-
gorii spotecznej, jak ksztaltUJq 51e na ten
temat poglady mzymerow w Swiecie i w
Polsce? Omawia wigc pojecie ,,inzynier”,
jego definicje okreslong przez Miedzy-
narodowe Biuro Pracy oraz definicje na-
rodowe, ktére bywajg roézne, jak rozny
jest spos6b uzyskiwania stopnia inzynie-
ra. Tre$s¢ poszczegodlnych definicji pod-
daje analizie, wskazuje na podzial wszyst-
kich inzynieré6w z uwagi na typ materia-
tu, z ktéorym pracujg (podzial na branze
przemystowe) i podziat tzw. funkcjonalny
ze wzgledu na zadania, jakie wykonujg
(typ pracy).

Nastepnie autor omawia, jak okreslajg
inzynierowie europejscy swojg role w
spoleczenstwie oraz pozycje inzyniera w
przedsiebiorstwie i spoleczenstwie.

Nastepny artykut ,,Ré6zne aspekty do-
skonalenia kadr kierowniczych” wyja-
$nia, dlaczego istnieje koniecznos$é szko-
lenia i doskonalenia kadry kierowniczej,
jaki jest cel rozwoju kadry Kkierowni-
czej oraz jaki zawdod powinien posiadac
kierownik.

W dziale ,,Z badan i doswiadczen krajo-
wych” warto odnotowac¢ kilka ciekawych
pozycji.

I tak w artykule ,,Czynnosci zawodowe
inzynierow’ omowione zostaly wyniki
badan czynnos$ci inzynieréw i wynikow
pracy w konkretnych przedsiebiorstwach
przemystowych przeprowadzonych’ w
1965 r. W ramach tej akcji przeprowadzo-
no 100 wywiadow z inzynierami z zakta-
dow produkcyjnych i biura konstruk-
cyjnego w Erodzi. Giownym problemem
poznawczym byta kategoryzacja czynno-
sci wykonywanych przez inzynierow w
ramach ich roli zawodowej oraz ocena
tych czynn0501 z punktu widzenia istot-
nych zadan, do ktéorych inzynierowie sg
powotani. Autorka bardzo szczegobdiowo
omawia wypowiedzi inzynieréw, ich po-
glady na wtasng prace i ocene wykony-

binach konstruktorzy dokonujg ze
znacznymi zapasami, co niestety nie
polepsza parametrow tych zespolow
i silnika jako calosci.
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wanej pracy. Ponadto przedstawia giow-
ne zadania, jakie widzg inzynierowie w
rozwoju mysli technicznej podajgc 11 wa-
runkow, ktore zdaniem inzynierow nale-
zy spelnié, by go zrealizowaé.

W nastepnym artykule ,,NiektOore pro-
blemy adaptacji spoteczno-zawodowe]j
absolwentow szko6t technicznych” przed-
stawione sg wyniki badan nad adaptacjg
spoteczno-zawodowg absolwentow wyz-
szych, s$rednich i zasadniczych szkot
technicznych zatrudnionych w WSK Rze-
szow. Omowione tu zostaly trudnosci, na
jakie napotykali badani absolwenci w za-
kladzie w czasie odbywania wstepnego
stazu pracy oraz w poczgtkowym okresie
samodzielnej pracy zawodowej.

Artykut ,,Srodowisko determinanty sto-
sunku do pracy’” odpowiada na pytanie,
w jaki sposob czynniki definiujgce sro-
dowisko pracy wplywajg na ksztaltowa-
nie sie okreslonego stosunku do wykony-
wanej przez robotnika pracy, oparty na
wynikach badan przeprowadzonych na
przetomie lat 1965—1966 w jednym z
przedsiebiorstw przemysiu maszynowego.
W dziale ,,Z publikacji zagranicznych”
znajdujg sie rownie interesujgce pozycje.
S3 to streszczenia i tlumaczenia ciekaw-
szych publikacji, ktore informujg o roéoz-
nych sposobach rozwigzywania proble-
mow pracy i stosunkéw miedzyludzkich
w innych krajach.

W artykule ,,Zmiany techniczne a sto-
sunki miedzyludzkie ws$rod robotnikow’’
na przykladzxe jednego zaktadu pracy
omowxony jest wplyw zmian technicz-
nych i zwigzanych z tym zmian w cha-
rakterze pracy na wzajemne stosunki po-
miedzy brygadami, pomiedzy czionkami
tych brygad, a takze miedzy robotnikami
i dozorem technicznym.

W~ artykule ,,Wyksztalcenie inzyniera =
wiedza fachowa + ...?”” omoéowiona jest ro-
la, jakg moga spetni¢ uczelnie technicz-
ne w zakresie humanizacji zawodow tech-
nicznych.

W artykule ,,Postep technologiczny a
przystosowanie do pracy’ przedstawiono
momenty, ktére w wyniku zmian zacho-
dzgcych w strukturze pracy wywierajg
nacisk na psychike cziowieka, zwrécono
uwage na mozliwosé przystosowania w
zmienionych warunkach pracy.

W artykule ,,Technika nauczania progra-
mowanego’” omowiono niektére juz prze-
prowadzone badania nad nauczaniem i te,
ktore majg by¢ podjete w przysziosci.
Podane zostaty zarzuty i watpliwosci, ja-
kie rodzi ten system ksztalcenia na grun-
cie amerykanskiimn, na ktérym powstat.
Zachecamy naszych Czytelnikéw do tej
lektury.



Jeden z wariantéw obstugi samolotu Boeing 747

Dr BRONISEAW DOSTATNI

PRZED STARTEM

388.9:628.138.5

AUTOBUSOW POWIETRZNYCH
I SAMOLOTOW NADDZWIEKOWYCH

Rozwazania ekonomiczne

Stosowanie nowej techniki wymaga zwiekszonych
nakladow na badania, inaczej niezbedne jest przezna-
czenie odpowiednich $rodkéw na prace posrednie. We
wspoiczesnym lotnictwie zagadnienie to staje sie wy-
jatkowo wazne, wielko§¢ $rodkéw finansowych wa-
runkuje osiggane rezultaty.

Obecnie jesteSmy w przededniu wprowadzenia do
eksploatacji samolotéw naddiwiekowych (STS) oraz
autobusé6w — olbrzymoéw powietrznych. Akt ten nie
moze odbyé¢ sie w spos6b mechaniczny, w formie do-
tychczasowego uzupelnienia taboru, bedzie to raczej
kolejny etap rewolucji technicznej i chyba w ukladzie
klasycznej konstrukecji samolotu — etap ostatni. Wpro-

wadzenie do eksploatacji wymienionych samolotéw na-
strecza wyjatkowych trudnosci zaré6wno technologicz-
nych, jak i organizacyjnych. Na calym S$wiecie trwa
ozywiona dyskusja na ten temat, a liczne sympozja
naukowe rozstrzygaja wiele probleméw skiadajgcych
sie na funkcjonalno$é nowoczesnego transportu lotni-
czego. W dyskusjach tych nie moze pozostaé¢ na uboczu
Srodowisko lotnicze naszego kraju. Nalezy zastanowié¢
sie nad wieloma problemami dotyczgcymi mozliwosci
rozwoju i przygotowania zaplecza technicznego do
wprowadzenia podobnych typéw samolotéw w Polsce.

Przedsiebiorstwa lotnicze niezaleznie od swojej roli
ustugowej zobowigzane sg do stalego $ledzenia ofert
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przemyshu, ktére majg oczywiscie juz charakter naci-
sku ekonomicznego. Dzieje sie tak, z powodu walki
konkurencyjnej i utrzymania wtasciwej pozycji na
rynku lotniczym. Dlatego tez zmiennos$¢ czynnikow
ekonomicznych w transporcie lotniczym jest znacznie
szybsza, anizeli w innych galteziach transportu.

Produkcja i zastosowanie samolotu naddiwiekowego
i autobusu powietrznego wymaga zupeinie nowej oceny
warunkéw eksploatacyjnych. Np. przyjeto zalozenie,
ze masowos¢ transportu lotniczego uzalezniona jest od
stalego obnizania Kkosztéw przewozowych przypada-
jacych na tonokilometr czy pasazerokilometr. Zasada
ta zostata catkowicie spelniona w przedziale dzielgcym
samoloty DC-3 i DC-8. Czy jednak dalszy postep tech-
niki lotniczej pozwoli na zachowanie podobnej ten-
dencji, a je$li nie, to jakie bedg skutki wprowadzenia
do eksploatacji samolotu naddzwiekowego i autobusu
powietrznego.

Wydaje sie, ze w rozwazaniach ekonomicznych stuszne
bedzie rozdzielenie samolotu naddzwiekowego od
autobusu powietrznego. Tak sie skiada, ze producenci
przewidujg wprowadzenie do eksploatacji prawie jed-
nocze$nie jednego i drugiego, jednakze zakres uzy-
tecznosci tych samolotéw jest odmienny.

Rozwazania ekonomiczne nalezy rozpoczgé¢ bardzo in-
tensywnie, bowiem po 1970 r. w transporcie lotniczym
nalezy wyczekiwaé¢ ciekawych zjawisk, wyrazajgcych
sie przede wszystkim koncentracjg kapitatu. Na swia-
towym rynku lotniczym konkurencji nie muszg oba-
wiac sie jedynie przedsiebiorstwa giganty, np. PANAM,
AEROFLOT, TWA i jeszcze kilka, inne bedg prébowa-
ty rozwigza¢ trudnos$ci ekonomiczne poprzez lgczenie
sie z kapitalem przemystowym. Pozostanie jednak po-
wazna grupa przedsiebiorstw, ktérych droga do nowo-
czesnosci prowadzi¢ bedzie poprzez integracje.

Do rozstrzygniecia pozostanie jeszcze inny problem,
gléwnie przez przedsiebiorstwa giganty. Wszystkie one
dysponujg powazng ilo$cig pelnosprawnego taboru np.
DC-8, BOEING-707, VC-10 czy calg gamg innych sa-
molotéw. Po roku 1970 samoloty te zastepowane bedg
autobusami powietrznymi i samolotami naddzwieko-
wymi. Tabor stosowany aktualnie moze by¢ albo sto-
sowany w dalszym ciggu, albo tez uptynniony przed-
siebiorstwom $rednim i mniejszym, ktére nie bedg
jeszcze zainteresowane samolotami naddzwiekowymi
i autobusami powietrznymi. Jednak i te mate przedsie-
biorstwa poprzez integracje mogg szukaé¢ witasnych
rozwigzan organizacyjnych i przeciwstawiaé¢ sie nara-
stajacej konkurencji.

Wprowadzenie do eksploatacji nowego taboru w posta-
ci samolotu naddzwiekowego i autobusu powietrznego
w poczgtkowym etapie spowodowaé moze bardzo ostry
kryzys ekonomiczny, nawet znacznie wiekszy anizeli
to miato miejsce w latach 1958—1961 w okresie wcho-
dzenia do eksploatacji samolotow odrzutowych. Prze-
bieg rekonstrukcji przedsiebiorstw moze mie¢ charak-
ter bardzo lagodny, co uzasadnione jest ich mozliwo-
$ciami finansowymi.

W tablicy 1 przedstawiono niektoére dane dotyczgce
przemian strukturalnych samolotéw komunikacyjnych
bedgcych w dyspozycji przedsiebiorstw — czlonkow
ICAQ. Wydawalo sie, ze tabor osiggnat pewng stabili-
zacje, a wiele przedsiebiorstw lotniczych nie zdotalo
jeszcze osiggnagé szezytoéw technologicznych, tymczasem
wchodzimy w nowe dziesieciolecie przemian. W dzie-
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siecioleciu 1958—1967 wzrost predkos$ci i ciezaru han-
dlowego samolotéw spowodowaly czterokrotne zwiek-
szenie oferowanej ’pracy przewozowej, to znaczy z 17
do 64 miliardéw tonokilometrow. Wzrost taki stanowi
wynik wprowadzenia do eksploatacji samolotéow turbo-
odrzutowych i turbosmiglowych.

Nowe koncepcje technologiczne w transporcie lotni-
czym doprowadzily do powaznego impasu. Je§li np.
rok 1965, a wiec rok doskonatej koniunktury ekono-
micznej przyjmiemy za 100 w zakresie pracy przewo-
zowej, to wg przewidywan w 1968 r. wskaznik ten wy-
niesie 355. Gdyby wiec w kolejnej dziesieciolatce eks-
ploatowano istniejgcy tabor lotniczy, wtedy na lotnis-
kach, a szczegdlnie tych najbardziej uczeszczanych,
ruch zwiekszylby sie podobnie. W bardzo uproszczonej
postaci wielko$ci przewozowe zrealizowane w 1965 r.
i przewidziane w 1980 r. przedstawiono w tablicy 2.
Powtarzam, uproszczonej, bowiem wg danych ostat-
nich lat lotniska Paryza mialty znacznie wieksze tempo
rozwoju zaré6wno w przewozach pasazerskich, jak i to-
warowych, anizeli przyjeto w zalozeniach pierwotnych.
Przyjmujgc tak wysokie wskazniki przewozowe, okaze
sie, ze w 1980 r. zadne z lotnisk europejskich nie bedzie
w stanie obstuzyé¢ latajgcych samolotéw, nawet przy
pelnym zautomatyzowaniu podstawowych czynnosci.
Oczywiscie przy zalozeniu, ze tabor pozostalby nie-
zmienny. Wyjsciem z powyzszego impasu bedzie je-
dynie koncentracja przewozoéw i specjalizacja lotnisk

Tablica 1. Ceny zakupu niektorych samolotow bedacych
w eksploatacji i przewidywanych do eksploatacji

| Cena Tlos¢ Ilos¢
Rodzaj samolotu| Nazwa samolotu [mIn bedaca zamo-
dolaréw] w eksplo- wien
atacji
Samoloty nad- | Boeing 2707 35,0 — 129
dzwiekowe [ Concorde 19,0 | — 72
Autobusy Boeing 747 ‘ 22,0 l —_ 141
powietrzne Lockheed-C-5A 17,0 — 16
Samoloty dale- | VC-10 | 6,2 32 —
kiego zasiggu DC-8 | 8,0 456 —
Boeing-707/320 750, 574 =
Samoloty $red- | Boeing 720 [ 5,7 149 —
niego zasiggu Boeing 727 ‘ 555 | 656 —
Boeing 737 3,3 194 —
,,Caravelle” 3,5 247 —_
| DC-9 3,8 457 —

Tablica 2. Wielko$¢ pracy przewozowej na niektd-
rych lotniskach w roku 1965 craz przewidywana na
1980 r.

Ilos¢ L. . F.adunek
X Ilo$¢ pasazerdow
startow (&s.] towarowy
Lotnisko [tys.] 7 [tys. ton]
| 1965 | 1980 1965 ’ 1980 l1963 1980 |
[ | |
Amsterdam 63 11223 2 446 7973 82 295
Frankfurt 126 454 4796 16 781 102 360
Londyn (wezeb) 221 796 12034 42 000 204 712
Paryz (wezel) 137 493 6584 22930 120 420
Kopenhaga 92 831 3302 11550 55 193 |

Uwaga: wszystkie warto$ci zostaly zaokrgglone z dokladnoscia iedne—l

go tysigca. |




dla okre$lonych typ6w samolotéw, z jednoczesnym wy-
dzieleniem ruchu Kkrajowego od miedzynarodowego
oraz pasazerskiego od towarowego.

Reasumujgc, mozna przyjgé zalozenie, ze krytycznym
etapem rozwoju samolotu bedzie predkos¢ rzedu 3 Ma,
a zasieg 10 tys. km. Rynek lotniczy w dalszym jednak
ciggu bedzie stwarzal zapotrzebowanie na samolot kla-
syczny, niezbedny dla zabezpieczenia przelotow na
krotkich i $rednich dystansach. Ustalenie jednak
krancowych potrzeb i skali rozwoju, szczegblnie ryn-
ku miedzynarodowego, jest jeszcze zbyt trudne. Wroé-
my jednak do tematu i okre§lmy blizej potrzeke oraz
efektywnoi¢ ekonomiczng zastosowania autobusu po-
wietrznego oraz samolotu naddziwiekowego.

AUTOBUS POWIETRZNY

Wedlug dotychczasowej oceny oraz przewidywan eko-
nomistéw wiekszg uzytecznos$¢ spoteczno-gospodarczg
bedzie mial autobus powietrzny anizeli samolot nad-
dzwigekowy. Jakkolwiek we wszystkich tych przemia-
nach pasazera interesuje oszczedno$¢ czasu, to jednak
na pierwszym planie stawia on taryfy, z czym liczy¢
sie muszg producenci i uzytkownicy. Zachowanie taryf
na niezmiennym poziomie w autobusach powietrznych
w stosunku np. do samolotu DC-8 nie wrézyloby po-
wodzenia temu pierwszemu.

Wedlug danych Boeinga koszt produkcji samolotu w
przeliczeniu na jeden fotel ksztaltuje sie bardzo réznie
dla okreslonego typu samolotu. Ilustracjg kosztéw pro-
dukcji projektowanego autobusu Boeing-747 w stosun-
ku do Boeing-707/320 jest zestawienie w tablicy 3. Pro-
jekt generalny Boeing-747 przewiduje samolot o 490
miejscach i w tej sytuacji taryfy powinny ulec obni-
zeniu o 15—20%0 w stosunku do Boeing-707. Spelnienie
tego warunku gwarantuje juz powodzenie nowego ta-
boru.

Sledzgc publikacje na temat autobusu powietrznego
stwierdzi¢ nalezy, ze znacznie wiecej miejsca poswie-
cono zagadnieniom technicznym zwigzanym 2z Kkon-
strukcjg samolotu, mniej natomiast rozwazaniom na-

tury ekonomicznej. .

Jak juz wspomniano wyzej, jedng z podstawowych
przyczyn wprowadzania do eksploatacji autobuséw po-
wietrznych jest iloSciowe ograniczenie operacji star-
tow i lgdowan. Zdolnos$é przewozowa np. Boeing-747
bedzie prawie trzykrotnie wieksza od dotychczaso-
wych samolotow typu DC-8 czy Boeing-747. Autobusy
z uwagi na swoj ciezar startowy wymagaé¢ bedg ulep-
szonej nawierzchni paséw startowych, a przede wszyst-
kim plyt peronowych. Znacznej rozbudowie podlegac
bedg porty lotnicze. Przyjecie jednorazowe samolotu
o zdolnosci przewozowej 500 os6b (a w przyszlosci
i wiekszych) wymaga przeksztalcenia funkcji dworca
lotniczego na wzér nowoczesnego dworca kolejowego
czy morskiego.

Zagadnienie powyzsze stanowi sygnal nie tylko dla
krajow, ktére dysponujg doskonale rozwinietym trans-
portem lotniczym, ale réwniez i dla tych, ktére wejdg
wzglednie bedg chcialy zachowaé¢ dotychczasowg po-
zycje w ukladzie miedzynarodowym. W tablicy 5
przedstawiono wstepne przewidywania ilosci startow
autobuséw powietrznych z niektérych lotnisk.

Niezaleznie od przewozoéw - autobusami powietrznymi
znacznie rozwiniete zostang przewozy taborem klasycz-

Tablica 3. Naklady inwestycyjne na jedno miejsce
pasazerskie w samolotach Boeing 747 oraz Boeing 707

Neklady inwestycyjrne |

Tlo$¢ miejsc w przeliczeniu na je-
den fotel (tys. dolaréw)
Boeing 747 3350 6 000
366 57 000
426 50 080
490 43 000
| Bocing 707 140 52 000

Tablica 4. Zmiany strukturalne taboru lotniczego
przedsi¢biorstw czlonkéw ICAO w latach 1958—1967

Tlos¢ samolotow Wielkod$é pracy przewozowej
Rodzaj samolotu w latach w proceniach w mld pasazeréw
| 1958 ‘ 1967 1958 . 1967 ‘ 19358 | 1967
Samoloty z silni- |
kami tlokowymi 4174 2688 93 5 15,81 3,20
Samoloty odrzu- 12 2206 — 84 — 53,76
towe
Turbinowe samo-
loty $miglowe 418 1355 7 | 11 1,19 7,04
Razem 4604 6229 | 100 | 100 \ 17,00 | 64,0C

Tablica 5. Przewidywana ilo§¢é startéow autobusow
powietrznych oraz ich zdolno$é przewozowa w latach
1971 i 1976 w ciagu jednej doby na niektérych lotniskach

1971 1976
Wezly lotnicze ilos¢ zdolnos¢ ilose zdolnos¢
I przewozowa 3 przewozowa

startow . startow .

pasazerow pasazerow
Nowy Jork 102 51 000 247 122500
Chicago 48 24 000 147 73 500
Londyn 21 10 500 69 34 500
Paryz 16 8 000 42 21 0CO

nym, réwniez powaznie zmodernizowanym. W sposéb
podobny rozwing sie przewozy towarowe, ktére wg da-
nych tablicy 2 na lotnisku londynskim osiggng ponad
700 tys. ton. f.adunek ten z punktu widzenia warto-
Sciowego przewyzszy warto$¢ ladunku wielkiego por-
tu morskiego. Proces przyjecia i wydania ladunku, a
przede wszystkim terminowego zaladunku i roztadun-
ku bedzie wymagal rozbudowanego zaplecza magazy-
nowego, opartego o dzialanie komputeréw. Przewozy
tadunkéw towarowych muszg byé oparte na tadunku
spaletyzowanym i w odpowiednio przystosowanych
kontenerach. W tym wzgledzie mozna wykorzystaé do-
§wiadczenie innych rodzajéw transportu, a nawet
wspo6lnie z nimi programowac¢ przewozy.

Wielkie samoloty nastrecza¢ bedg powazne trudnosci
organizacyjne na samych lotniskach. Koniecznos$¢ np.
szybkiego opuszczenia samolotu przez pasazeréw wy-
maga zwiekszenia ilo$ci drzwi, a takze Kkorytarzy
przej$ciowych w samolocie. Przepisy FAA przewidujg,
ze komplet pasazer6w powinien opusci¢ samolot ma-
ksymalnie w ciggu 90 sek. Majgc na uwadze olbrzymig
ilo$¢ pasazerow przylatujgcych i odlatujgcych, rady-
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kalnie nalezy zmieni¢ technologie ich obstugi, w prze-
ciwnym razie nalezaloby budowaé¢ dworce — giganty.

Wprowadzenie do eksploatacji samolotow gigantéow, to
sprawa nie tylko specjalistow transportu lotniczego.
Problem ten wymaga gruntownego przygotowania ca-
loksztaltu gospodarki komunalnej miasta obslugiwane-
go przez dane lotnisko.

Na uboczu nie mogg pozosta¢ takie problemy jak:

® dojazdy do miasta z lotniska
@® :zaplecze hotelowe

@® zaopatrzenie w paliwo

@® zaplecze magazynowe.

Zatrzymajmy sie przy zabezpieczeniu hotelowym i ga-
stronomicznym. Przyjmijmy zalozenie, ze na lotnisku

Mgr JAN KONIUSZEWSKI

w Warszawie w ciggu jednej doby lagdujg cztery auto-
busy powietrzne z pelnym kompletem pasazerow. Sta-
nowi to 2 tys. osob, ktére w wiekszos$ci zamierzajg
spedzi¢ w Warszawie kilka dni. Proces ten powtarza
sie i miasto powinno zabezpieczy¢ tylko dla pasazerow
lotniczych kilka tysiecy miejsc hotelowych i gastrono-
micznych jednoczesnie. Okaze sie wiec, ze proces roz-
woju przewozow autobusami powietrznymi pociggnie
za sobg konieczno$¢ rozbudowy wszystkich urzgdzen
towarzyszacych.

Powyzej przedstawiliSmy wylgcznie rozwazania natu-
ry ogo6lnej, dotyczgce autobuséw powietrznych, a w
najblizszych numerach opublikujemy szczegélowe roz-
wazania okreslajgce praktyczng uzytecznos¢ samolo-
tow, ktore wejdg do eksploatacji.

656.7(438)

40 lat polskiego lotnictwa

komunikacyijnego

Polskie Linie Lotnicze .LOT” w latach 1945-1968

Poza wymienionymi uprzednio samo-
lotami LI-2, otrzymanymi w 1945 r.
od wojska, ,,LOT” w czerwcu tegoz
roku podpisal umowe o zakup dodat-
kowych 20 samolotow tego typu.
Dostawy tych samolotéw nadchodzi-
ty sukcesywnie w okresie 1945—46r.
W tym samym okresie zakupiono z
demobilu amerykanskiego samolot
Douglas znany pod trzema nazwami
C-47, DC-3 lub popularnie ,,Dakota”.
Krotkie charakterystyki oraz zesta-
wienie ilosciowe sprzetu podano w
tablicach 2 i 3.

Samoloty radzieckie LI-2 produko-
wane na licencji amerykanskiej, kto-
rych ilo$¢ juz w 1946 r. byla znacz-
na (25 sztuk), mialy jak na tamte
lata zupelnie niezle osiggi eksploata-
cyjne i mimo ze wymagaly dosé¢ cze-
stych i pracochlonnych przeglgdow
okresowych speilnialty z powodze-
niem swoje zadania. Przystosowane
do lgdowania w ciezkich warunkach
terenowych byly przy ogélnym zni-
szczeniu lotnisk samolotem bardzo
uzytecznym zaréwno do celow ko-
munikacji lotniczej, jak i do prze-
wozenia towarow oraz akcji specjal-
nych w rodzaju opylania lasow.

Samoloty Douglas C-47 produkcji z
lat 1942-—43 pochodzgce z demobilu
amerykanskiego mialy charaktery-
styki bardzo zblizone do LI-2. Na
podkreslenie zastuguje fakt, ze typ
ten byl niezmiernie popularny jesz-
cze w poczgtkach lat piecédziesig-
tych. W 1952 r. okolo 50°¢ wszyst-
kich samolotéw pasazerskich na
Swiecie — to ,,Dakoty”.

W latach 1945-—46 miala jeszcze
miejsce seria Swiatowych katastrof
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samolotow tego typu, co wywotlalo
zrozumialg dyskusje i zaniepokoje-
nie spoteczenstwa. Mimo siedmiu
przymusowych lgdowan, jakie pol-
skie ,,Dakoty” mialy w okresie 1946 r.,
obylo sie bez katastrofy, piloci w
zasadzie nie narzekali na ten typ
sprzetu i mieli do niego zaufanie.
W zwigzku z nowym planem eks-
ploatacji na 1947 r. PLL ,LOT”
przystapily do zakupu 6 nowych sa-
molotow. Jako dostawca wchodzilty
w rachube jedynie trzy panstwa:
Zwigzek Radziecki, Stany Zjedno-
czone i Francja.

4, Pierwszy ,,Languedoc’ w stuzbie ,,LOTuU” na lotnisku Okecie

W marcu 1947 r. przybyla do War-
szawy delegacja francuskiego prze-
mystu lotniczego w celu zaprezento-
wania wtadzom polskim i, LOT-owi”
nowego samolotu pasazerskiego
,,Languedoc” SO-161. Typ ten zapro-
jektowany tuz przed wybuchem woj-
ny mial 4 silniki o mocy 1100 KM i
przecietng predkosé przelotowg
360 km/godz. oraz pojemnos$¢ 33 pa-
sazerO6w plus zaloga. Samolot na
przebycie trasy Warszawa—Paryz
potrzebowat 4 godziny. Wiladze lotni-
cze nosily sie z zamiarem nabycia 10
samolotéw tego typu, co mialo po-

fot. M. Kobrzynski




Tablica 2. Charakterystyki samolotow eksploatowanych przez PLL ,,LOT’’ w latach 1945—1968

| Produkeja | Dita Silniki nl(’rc/dk(;éc‘]
I'w _ Liczba m/godz
Typ |—— . W.P\ljo s — e e ) - e Maks. |Maks. cigzar*) Ciezar*)
samoloiu ‘ w ad z - o moc zasigg*) startowy handlowy
| - asazer- =
| o . KM [km] (kG]) [kG])
rok | kraj | opepl. | skich | B typ [ciag] maks.*) |przclotowa
| L E kG]
| | oas | | . "
L1-2 1945 I ZSRR 1945 24 2 [ Asz-62JR 1000 300 240%) 2400 10 700 1400
1953 ‘
I m —‘I——— o | - = —
| Igo4u7glas | 1942 USA | 1946 21 2 R-1830 1200 370 280 1200 11 800 2000
| ¢ (,,Dakota’) | 1943 | | | =
5 i -
[} | Bt -l
2] « .
‘g | »languedoc ‘ 1946 | Francja| 1947 33 4 | Gnome-Rhone | 1200 480 340 2200 24 000 3970
o | SO-161 1947 14-N
e - I R B4 L |
| E_ | Tliuszyn | 1949 | ZSRR ‘ 1949 21 2 | ASz-82-FN 1850 407 300 1300 16 600 2000
@ | IL-12 1950 24
| | — ‘ S = SIS | —1} — -
Iliuszyn 1955 ZSRR | 1955 26 2 ASz-82-T 1900 430 299") 3100 17 500 4400
1i-14 1957 | NRD [1956-57 | 32
| | Convair-240 1947 uUsAa 1957 40 2 Pratt and 2400 460 3421) 880 18 950 6400
| 1948 | 1959 Whitney
= \ R-2800
‘ Iliuszyn 1961 ZSRR 1961 87/100 4 AI-20 4000 660 543!) 5000 61 000 11 500
11.-18 1964 1964
| | — - —_————
5,Viscount”” ‘ 1957 |W. Bry-| 1962 54 4 | RR,,Dart’510 1600 670 42€") 3100 29 300 6000
| V-804 tania
‘ AN-24 ‘ 1965 ZSRR 1966 48/44 2 Al-24 2550 450— 380 2100 21 000 5500
| | —475
| TU-134 ‘ 1967 ZSRR 1969 64 2 D-30 6800 950 800 =- 3100 41 700 7700
72, =850 [
1) Statystyczna roczna ,,LOT-u’’ w 1964 roku
*) Wartosé¢ przyblizona
Tablica 3. Koszty godziny lotu na poszczegdélnych typach sprzetu [zi]
Typ 1957_ - ) ﬁ)SB | 1959 l 1960 1961 o 1962 1963 1964
samolow kraj ! zagr. | kraj | zagr. | kraj l zagr. | kraj ‘ zagr. kraj I zagr. kraj I zagr. kraj zagr. kraj zagr.
| ’ ]
| ‘
1£.-14 5488 | 5498 | 8279 | 7120 | 7617 | 2615 || 8472 | 10 444 10 996 12 184 \ 10 026 \ 11 733 14 697 17 003 13 063 15 860
I1L-18 — — — — —_ —_ — o —_ 64179 ‘ — ! 64 867 — 62 787 — 62716
CV-240 — = — 7978 —_— 9511 10 655 | —_ 13127 —_ 16 749 — 21 887 = 34276
LI-2 3953 = 6159 —_ 6160 — 6128 _ ‘ 7179 — 5 849 —_ 9011 = 7089 —
| 5,Viscount™ — —_ —_ 14739 — 25761 — 29 946
| V-80 — |-l =] =|=]| =| = =

zwoli¢ na obstuge szlakow zagranicz-
nych dalekiego zasiegu.

Historia zakupu tego samolotu wig-
ze sie z jednym z dramatyczniejszych
epizodéw z dziejow PLL ,LOT”.
Wynikat on z faktu, ze wszystkie
(5 szt.) z zakupionych samolotow
,sLanguedoc” SO-161 mialy powazne
wady silnikow (kilkanascie przymu-
sowych lgdowan, z ktérych jedno
pod Reims we Francji o maty wtos
nie skonczyto sie katastrofg). W mia-
re pogarszania sie stosunkéw mie-
dzy Wschodem a Zachodem wystg-
pily réowniez powazne trudnos$ci w
nabywaniu czesSci zamiennych do
tego sprzetu. Samoloty ,,Languedoc”
SO-161 byly eksploatowane w PLL
,LOT” bardzo krétko i w 1950 r. zo-
staly przekazane do kasacji.

W latach 1947—48 radziecki prze-
myst lotniczy przystgpil do produk-
cji seryjnej samolotow nowego ty-
pu IE-12. Samoloty tego typu zo-
staty zakupione przez PLL ,LOT”
w 1948 r. w liczbie 5 szt. Swoimi
charakterystykami nie odbiegaly od
technicznego poziomu samolotéw
produkowanych w ostatnich latach
przedwojennych. Mialy 21 miejsc
pasazerskich, praktyczng dlugosé od-
cinka eksploatacyjnego do 800 km,
przy tej odleglosci udzwig handlowy
2000 kG oraz predkos¢ przelotowg
300 km/godz. Samoloty te mialy nie
dopracowane silniki typu ASZ-82FN.

Po roku 1950 w zakresie sprzetu dla
linii zagranicznych wskutek bloka-
dy amerykanskiej problematyczna
byla eksploatacja samolotow Douglas

C-47 ze wzgledu na brak czesci za-
miennych. Dlatego PLL ,.LOT” mu-
sialy przejs¢ calkowicie na sprzet
radziecki. Na linie krajowe plano-
wano uzycie samolotéw LI-2, a na-
stepnie wymieni¢ je na bardziej no-
woczesne. Zakladano réwniez zakup
nowych samolotéw w polowie planu
6-letniego, w tym 10 samolotow 12-
-miejscowych.

Duze nadzieje na poprawe sytuacji
sprzetowej wigzano z nowym typem
radzieckiego samolotu pasazerskie-
go IEL-14. Samoloty I£-14 zostaly za-
kupione w 1955 r. Pierwsza partia
w liczbie 4 sztuk pochodzila ze
Zwigzku Radzieckiego. Nastepnie w
okresie 1955—57 z NRD sprowadzo-
no pozostale 8 egzemplarzy. W roku
1959 jeden samolot ulegl rozbiciu
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5. Samolot PLL ,,LOT”’ IE-14

(pod Moskwg) i zostal zastgpiony
maszyng tego samego typu zakupio-
ng w Czechostowacji.

Poczatkowo powazng wadg tych sa-
molotow okazaly sie krotkie okresy
miedzynaprawcze silnikow zmusza-
jace do czestych przeglgdow okreso-
wych. W miare dojrzewania typu
i modernizacji samoloty I1£.-14 osigg-
nely przecietny poziom samolotow
w swojej klasie.

Niestety byl to jednak roéwniez
sprzet Sredniego zasiegu o stosunko-
wo matej tadownosci i znacznej roz-
nicy w komforcie wyposazenia wne-
trza w stosunku do podobnych ty-
pow eksploatcwanych na Zachodzie

Oprbécz wymienionych samolotow
komunikacyjnych o $redniej tadow-
nosci ,,LOT” eksploatowal réwniez
samoloty matle zabierajgce po kilku
pasazer6w z przeznaczeniem do lo-
tow taksé6wkowych oraz specjalnych.
W okresie 1950—53 sprowadzono
czteroosobowe samoloty Aero-45
produkcji czechostowackiej, prze-
znaczone do lotéw taksowkowych.
Ptacgc 1,50 zt od kilometra mozna
bylo wynajgé samolot do dowolnego
miejsca posiadajgcego lotnisko. Loty
taksowkowe byly szeroko reklamo-
wane mimo malej optacalnosci.

Do roku 1957, kiedy to udatlo sie za-
kupi¢ za specjalnym zezwoleniem
Departamentu Stanu USA cztery
mocno zuzyte (po 14 tys. godz.) sa-
moloty Convair 240, PLL ,,LOT” ze
wzgledu na napietg sytuacje poli-
tyczng nie mialy praktycznie zad-
nych mozliwosci prowadzenia jakiej-
kolwiek polityki inwestycyjnej w
zakresie taboru. Charakterystyki
wiekszosci sprzetu ,,LOT” odpowia-
daty poziomowi technicznemu z 1939
roku. Trudno bylo z tym sprzetem
konkurowaé¢ z przedsiebiorstwami
zachodnimi.

W okresie 1956—58 mozliwe bylo na-
bycie radzieckich samolotéw odrzu-
towych TU-104, niestety zbyt krot-
kie pasy startowe na lotnisku Oke-
cie wykluczyly te mozliwose.

Podczas gdy PLL ,,LOT” rozszerzaly
sie¢ linii zagranicznych samolotami
I1¥.-14 i CV-240, zachodnie towarzy-
stwa lotnicze przeprowadzaly grun-
towng modernizacje swojego taboru.
Wycofywano maszyny znacznie no-
woczes$niejsze od samolotow eks-
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ploatowanych przez , LOT”, takie jak
,,Viscount” czy ,,Constelation” wpro-
wadzajgc szybsze, pojemniejsze i wy-
godniejsze samoloty odrzutowe. W
miare rozwoju linii europejskich
,,LOT” kontrast techniczny stawat
sie coraz bardziej jaskrawy, a wyso-
kie tempo modernizacji w innych
firmach lotniczych pogtebiato dys-
tans dzielgcy ,,LOT” od nich.

W okresie od 1960 roku nabywanie
taboru mialo nadal charakter krétko-
falowy, podyktowany wolg przezwy-
ciezenia doraznych trudnosci. Z wy-
jatkiem Convairéw zakupywany ta-
bor byl nie znany i nie wyprobowany
w eksploatacji, co powodowalo jego
ograniczone wykorzystanie.

Plan 5-letni nie przewidywatl pelnej
modernizacji taboru PLL ,,LOT”, nie
zakladal on réwniez otwarcia naj-
istotniejszych dla interes6w Polski
i decydujgcych o przysztosci polskiej
komunikacji lotniczej linii daleko-
dystansowych.

Na podstawie analiz ,,LOT” zapro-
ponowal w roku 1960 zakup najbar-
dziej wtedy ekonomicznych dla tras
europejskich samolotéw angielskich
,,Viscount” 804. Dlugofalowg moder-
nizacje linii europejskich plan 5-let-
ni opart na odrzutowych samolotach
D-152 produkcji NRD o charaktery-
stykach zblizonych do wprowadzo-
nych do eksploatacji na Zachodzie
doskonalych samolotéow ,,Caravelle”.
W koncu 1960 r. zgodnie z umowg
zawartg w Moskwie ,,LOT” otrzymat
3 samoloty IE-18. Samoloty te miaty
zabezpieczy¢ eksploatacje linii na
Bliski i Daleki Wschod. Nowy sprzet
mimo ze otworzy!l szerokie perspek-
tywy przed przedsiebiorstwem po-
stawil nie mniejszg ilo$¢ trudnych
problemoéw. Trudno$ci te sg latwe
do uchwycenia przy porownaniu
podstawowych danych.

Ro6znice pomiedzy sprzetem , LOT”
posiadanym w 1960 r. i samolotami
I11.-18 byly znaczne. Nowo zakupio-
ne samoloty miaty dwukrotnie wiek-
szg predkosé¢, 3,5—4-krotnie wiekszy
zasieg i 4—4,5-krotnie wiekszy u-
dzwig handlowy. Dla przyktadu sa-
molot 1E-14 pokonywal trase War-
szawa—Bruksela 2z miedzylgdowa-
niem w Berlinie (ze wzgledu na
krotki zasieg) w lgcznym czasie 5
godz. 10 min, podczas gdy samoloto-

wi IEL-18 wystarczaly 2 godz. 30 min.
Cena samolotu IE-18 wynosila ok.
10 mln rubli, co z kolei rzutowalo
na wysoko$¢ stawek asekuracyjnych
i odpiso6w amortyzacyjnych.

Z chwilg otrzymania tego sprzetu
najwazniejszg sprawj dla przedsie-
biorstwa bylo maksymalne wykorzy-
stanie jego duzych zdolnosci prze-
wozowych. W roku 1960 istniata po-
wazna dysproporcja pomiedzy ru-
chem lotniczym wykonywanym
przez ,,LQT” a‘potencjalpymi mozli-
wosciami przewozowymi nowo na-
bytego sprzetu. Samoloty I1E.-18 ze
wzgledu na duzy zasieg i pojemnosé
nie byly poczgtkowo optacalne na
krotkich trasach europejskich. Do-
piero w miare uplywu lat i otwar-
cia nowych potgczen (linia blisko-
wschodnia) wyniki finansowe tego
samolotu ulegaly cigglej poprawie.
Pod koniec 1960 r. w NRD zrezygno-
wano z produkcji samolotow D-152.
Ten bardzo niekorzystny dla pol-
skiej komunikacji fakt wraz z sze-
regiem innych przyczyn (mniejsza
niz planowano ilo$¢ godz. wylata-
nych przez 11.-18, gwaltowne pogor-
szenie stanu Convairéw) zmusit PLL
,LOT” do skorygowania zamierzen
i zmniejszenia zadan przewidywa-
nych do wykonania w 5-latce 1961—
—65.

Jednoczes$nie uzupelnienie taboru
,,LOT” dla obstugi linii zagranicz-
nych sprzetem dostatecznie ekono-
micznym i moggcym konkurowac z
samolotami zachodnich towarzystw
lotniczych stalo sie koniecznoscig
warunkujgcg nie tylko dalszy roz-
woj, ale utrzymanie posiadanych po-
zvcji.

Uzupelnienie brakéw sprzetowych
zakupem dalszych samolotow I1£.-18
nie mialto, jak juz wspominalismy,
uzasadnienia ekonomicznego. Przed-
siebiorstwu byl potrzebny samolot
nowoczesny, szybki, o zasiegu 2—2,5
tys. km i pojemnosci 40—60 miejsc
pasazerskich.

Z samolotow budowanych w obo-
zie socjalistycznym pod rozwage
mogt by¢ brany jedynie radziecki sa-
molot odrzutowy TU-124. Jednak
terminy jego wejscia do eksploata-
cji byly dos¢ odlegle (1964 r.).

W kregu zainteresowan PLL ,LOT”
znajdowatlty sie 2 typy sprzetu pro-
dukcji zachodniej. Jednym byta fran-

cuska ,,Caravelle” — jeden z naj-
lepszych samolotow odrzutowych
$redniego zasiegu — a drugim an-

gielski samolot ,,Viscount” 804 — 1la-
twy w eksploatacji ze wzgledu na
zapewnione w calej Europie zaple-
cze techniczne. W 1960 r. eksploato-
wano na S$wiecie okolo 440 samolo-
tow tego typu. Ostatecznie zakupio-
no trzy samoloty ,,Viscount” 804.

Samoloty ,,Viscount” mogly w pelni
zastgpi¢ cztery przestarzalte i prze-
znaczone do sprzedazy Convairy 240.
Jednak utrata w dniu 19.XI1I1.1962 ro-
ku jednego samolotu ,,Viscount”
znacznie zmniejszyla mozliwosci te-
go sprzetu. Nie udalo sie unikngé
zalamania programu eksploatacji
ustalonego na 1963 rok. W tymze ro-
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ku w miejsce utraconego ,,Viscoun-
ta” zakupiono w ZSRR czwarty sa-
molot 1E-18, ktory wszedl do eks-
ploatacji w 1964 roku. Nieco wcze-
$niej ze wzgledu na wysoki stopien
zuzycia wycofano z eksploatacji dal-
szych 5 samolotow LI-2 najstarszej
serii A i B (1945—47 r.). Przeprowa-
dzono jednoczes$nie modernizacje sa-
molotu I1¥.-14 przerabiajgc go z 26-
-miejscowego na 32-miejscowy. W
roku 1965 rozbit sie w Belgii jeszcze
jeden samolot ,,Viscount” 804. Jed-
noczeé$nie przed FLL ,LOT” zaryso-
waty sie reaine perpektywy wypo-
sazenia w nowoczesny sprzet. Zo-
staly sfinalizowane zakupy duzych

fot. M. Kobrzynski

mniejszym zasiegu 1 pojemnosci
40—50 pasazerow AN-24. Dzieki tym
zalkupom PLL ,LOT” przeszedl! na
nowocze$niejszy sprzet z napedem
turbinowymi silnikami $miglowymi
wycofujgc stopniowo z eksploatacji
samoloty tlokowe. Wprowadzenie
tego sprzetu powiekszylo zdolnosé
przewozowg przedsiebiorstwa w 1966
roku o okoto 30%b.

W koncu 1968 r. PLL ,,LOT” otrzy-
mato pierwszg partie radzieckich sa-
molotéw TU-134. Samoloty te otwie-
rajg przed przedsiebiorstwem nowe
perpektywy w zakresie konkurencji
na rynku europejskim z towarzy-

stepujgcy pod naciskiem wzrastajg-
cych potrzep przewozowych wzrost
dziatalnoseci Polskich Linii Lotni-
czych ,,LOT” odbywatl sie niejedno-
krotnie bez nalezytego przygotowa-
nia i1 zaopatrzenia w nowoczesny,
ekonomiczny sprzet. Zakupy sprzeta
byly dokonywane poza plancm i awa-
ryjnie, w zwigzku z tyrm daty sie od-
czué powaine braki w planowanym
przygotewaniu zapiecza techniczne-
go i kadr. Nickorzystne jest kilkulet-
nie opoéznienie wprowadzenia sprze-
tu odrzutowego, co oznacza, ze PLL
,LOT” wejdzie w etap lotnictwa od-
rzutowego ,Kklasycznego”’” w czasie,
gdy przygotowuje sie juz przejscie
w etap lotnictwa naddzwiekowego
i autobuséw powietrznych.

Przedsiebiorstwo Polskie Linie Lot-
nicze ,,LOT” jest zywym i rozwija-
jacym sie organizmem produkcyj-
nym.

W artykule zostal podany tylko wg-
ski wycinek z dziejow jego bogatej
dziatalnosci. W dalszym toku na
pewno nastgpig ogromne zmiany w
oparciu o znacznie wieksze mozliwo-
$ci, wieksze doswiadczenia oraz usu-
niecie pewnych niedociggnie¢ w po-
lityce wobec komunikacji lotniczej.
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Lot w turbulencii

wedtug wskazan przyrzadéw poktadowych

Lot wedlug wskazan przyrzgdow poktadowych w sil-
nej turbulencji moze stworzy¢ powazne zagrozenie dla
bezpieczenstwa samolotu. Zagrozenie to wywotujg nie
tylko sily turbulencji, lecz takze sam pilot.

O ile wytrzymalosé samolotu na dziatanie sit turbulen-
cji mozna w przyblizeniu obliczy¢ i przewidzie¢, o tyle
zachowanie sie czlowieka-pilota jest dotad zagad-
nieniem nie calkowicie poznanym i trudnym do prze-
widzenia. W wielu wypadkach stwierdzono, ze znisz-
czenie samolotu w locie nie bylo spowodowane prze-
kroczeniem jego wytrzymato$ci sitami turbulencji, lecz
silami wywolanymi niewtaSciwym sterowaniem przez
pilota. Pilot prébowat albo wyprowadzié¢ samolot z nie-
normalnego, trudnego do okre$lenia na podstawie
wskazan .przyrzgdow poktadowych polozenia prze-
strzennego lub niewlasciwie sterowal w stosunku do
aktualnej potrzeby. Dodatkowo, na wytworzong sytua-
cje ujemny wplyw miaty niejednakowe, indywidualne,
psychomotoryczne i emocjonalne reakcje pilota. Wnio-
ski takie uzyskano w rezultacie badan nad problemem
lotow w turbulencji i analizy wielu wypadkéw lotni-
czych, jakie zdarzyty sie w turbulencji.

533.6.013.8:629.13.05

Lot w silnej turbulencji stwarza powazne nie-
bezpieczenstwo w zwigzku z niewtasciwymi
reakcjami pilota wynikajacymi z kolei ze wska-
zan przyrzqdow pokiadowych. W artykule po-
dano wyniki badan zagadnien zwiqzanych z lo-
tem w turbulencji uzyskane przy uzyciu zarow-
no samolotéw, jak i symulatorow lotu, wyjas-
niono przyczyny nieprawidlowych reakcji pilo-
ta w czasie lotu w turbulencji wedtug wskazan
przyrzqdéw poktadowych oraz przedstawiono
zasady poprawnego sterowania pochyleniem sa-
molotu w turbulentnej atmosferze.

W ostatnich latach przeprowadzono wiele badan w ce-
In wyjasnienia problemoéw zwigzanych z lotem w tur-
bulencji. Na badania zlozyly sie przeloty samolotow-la-
boratoriow przez obszary wywotujgce turbulencje, loty
doswiadczalne, loty pozorowane na symulatorze oraz
préby na pilotach umieszczonych w wiréwkach i wi-
bratorach. Wyniki tych badan wyjasnity:

@® role wskazan przyrzadéw pokladowych w sterowa-
niu samolotem w turbulentnej atmosferze

® wynikajgce stgd trudno$ci w sterowaniu pochyle-
niem samolotu.

Badania nad lotem w turbulencji za pomoca
symulatoréw lotu

Za pomocg doswiadczalnych symulatoréw lotu uzyska-
no szczegbdlnie wartosciowe wyniki badan nad lotem
w turbulencji powietrznej. Pozwolily one na uogoélnie-
nie wynikéw otrzymanych za pomoca innych metod
badawczych. Do badan uzyto trzech symulatoréw lotu,
ktore odtwarzaty ruchy samolotu i wywolane nimi
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przyspieszenia. Badania byly przeprowadzone w trzech
calkowicie niezaleznych od siebie o$rodkach nauko-
wych. Wyniki tych badan zostaly poréwnane dopiero
po zakonczeniu programow badawczych.

W US Naval Air Development Center w 1964 r. zmo-
dyfikowano symulator-wirowke. Dzieki tej modyfika-
cji kabina pilota mogta podlega¢ zmianom obcigzen
z czestotliwo$cig do 5 Hz. Zadanie badanych pilo-
tow polegato na sprowadzaniu do neutrum za pomoca
recznego sterowania okreslonych, pozornych potozen
przestrzennych samolotu, pojawiajgcych sie na sztucz-
nym horyzoncie. Wskazania sztucznego horyzontu byty
wywotane przypadkowymi, oscylujgcymi sygnatami,
niezaleznymi od zmian w wytwarzanych przyspiesze-
niach. Zmiany obcigzen zostaly uprzednio zaprogra-
mowane i nie byly wymuszone sterowaniem przez pi-
lota. Dodatkowo wprowadzono przyspieszenia po-
przeczne i katowe.

Opisany symulator lotu pozorowal charakterystyki dy-
namiczne sterowania samolotu Boeing 720. Dalsze mo-
dyfikacje polegajgce na wprowadzeniu sterowanych
przez pilota ruchow kabiny zwiekszyly realizm pozo-
rowania lotu.

W NASA Ames Research Center zaprojektowano i zbu-
dowano symulator sterowania wysokos$cig (Height Con-
trol Simulator). Kabine tego symulatora umieszczono
w pionowej prowadnicy o wysokos$ci 35 m. Kabina mo-
gla wykonywaé¢ ruchy pionowe o czestotliwosci do 15
Hz, lecz nie miala mozliwosci pochylania i prze-
chylania. Pod innymi wzgledami symulator ten byt po-
dobny do normalnego nieruchomego symulatora z pi-
lotem umieszczonym w zamknietym obwodzie stero-
wania. Mo6gt on pozorowaé¢ charakterystyki dynamicz-
ne sterowania dowolnie wybranego, duzego samolotu
odrzutowego.

W czasie badan wytwarzano pionowe przyspieszenia
o wartos$ciach, jakie samolot moze napotkaé¢ podczas
lotu w silnej burzy. Dodatkowo wprowadzono drgania
pokitadu kabiny o czestotliwo$ci 4 Hz, typowe dla
kadiuba duzego samolotu transportowego lecgcego w
turbulencji. Matematyczna maszyna cyfrowa modelo-
wata turbulencje pionowsg i poziomg o wartosci * 6
m/sek z nakltadajgcymi sie podmuchami pionowymi do
60 m/sek.

W Royal Aircraft Establishment w celu uzyskania mo-
zliwosci pozorowania lotu duzego, odrzutowego samo-
lotu transportowego zmodyfikowano symulator lotu
samolotu mySliwskiego. Dzieki cze$ciowej swobodzie
ruchu kabina symulatora mogla sie pochyla¢ i prze-
chylaé. W zakresie symulacji nie wigczono wptywu du-
zej liczby Ma na charakterystyki dynamiczne sterowa-
nia i efekty zmian wywazenia wywolanych zmiang
ciggu. Ruchy kabiny symulatora sterowane byly przez
pilota. Matematyczna maszyna cyfrowa modelowata
turbulencje pionowg i poziomg o wartosci *5 m/sek
z nakltadajgcymi sie podmuchami pionowymi do 60
m/sek oraz podmuchami poziomymi do * 30 m/sek.
Symulatorami lotu badano pilotéw o réznych umiejet-
noS$ciach. Szczegdlnie wartoSciowe wyniki osiggnieto
na symulatorach lotu odtwarzajgcych warunki lotu
przy dodatnich i ujemnych obcigzeniach.

We wszystkich badaniach specjalng uwage poswiecono
wplywowi drgan kadiluba samolotu na jako$§é zadania
wykonywanego przez pilota. Podczas lotu w turbulen-
cji czestotliwos$é drgan duzego, odrzutowego samolotu
transportowego wynosi ok. 4 Hz. Czestotliwos¢ ta
znajduje sie w zakresie, w ktorym organizm ludzki wy-
kazuje zmniejszong tolerancje na drgania. Najbardziej
niekorzystna reakcja organizmu czlowieka zachodzi
przy drganiach o czestotliwo$ci 4—8 Hz. Najwiek-
szy blad odczytu przyrzgdéw powstaje przy czestotli-
wosci wzglednej drgan pilota i przyrzgdow w zakresie
2—5 Hz. Stad wniosek, ze charakterystyka reakcji
kadluba samolotu na silng turbulencje jest waznym
czynnikiem tak przy symulowaniu $rodowiska kabiny,
jak i w warunkach rzeczywistego lotu.

Proby izolowania pilota od drgan specjalnymi wykta-
dzinami fotela nie przyniosty pomys$lnych rezultatow.
Aktualnie, z bardzo zachecajgcymi rezultatami prowa-
dzi sie badania nad sprezystym zawieszeniem fotela
pilota.
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Wszystkie badania wykazaly podstawowsg role sposo-
bu przedstawiania pilotom poltozenia przestrzennego
samolotu podczas lotu w turbulencji. Wykazano, ze
utrata sterownos$ci podluznej, oscylacja osi podtuznej
wprowadzana przez pilota, utrata witasciwego potoze-
nia przestrzennego samolotu zachodzg tylko wtedy, gdy
pilot zle zrozumie lub otrzyma niewlasciwe informacje
o pochyleniu samolotu. Podobny wplyw ma wprowa-
dzenie niewlasciwego wywazenia podluznego samoloty.
Ustalono rowniez, ze piloci robigcy czeste zmiany mocy
(ciggu) i wywazenia podiuznego podczas lotu w turbu-
lencji wywotujg dilugookresowe (fugoidalne) wahania
toru i predkosci lotu.

Wskazania przyrzgdéw poktadowych podczas lotu
w ‘turbulencji

W locie poziomym i prostoliniowym sily wystepujgce
na samolocie sg ustalone. Lot taki nalezy uzna¢ za naj-
wtasciwszy dla przebycia obszaru wywotujgcego tur-
bulencje. Utrzymanie go wymaga wtasciwego sterowa-
nia pochyleniem i przechyleniem samolotu.
Podmuchy powietrza powodujg zmienianie sie pochy-
lenia i przechylenia samolotu w niedopuszczalnych
granicach. Pocigga to za sobg koniecznos$¢ cigglego
przeciwdzialania sterami przez pilota w oparciu o
wskazania przyrzgdow pokltadowych. Tak wiec pra-
widlowe sterowanie bedzie zalezalo od prawidlowos$ci
informacji.

Zrodiem informacji o polozeniu przestrzennym samo-
lotu sg:

@® sztuczny horyzont

@® predkosciomierz

@® wysokoSciomierz

@® wariometr

@® wskaznik zmian i kierunku obcigzen.

Tylko jedno z tych zrodel informuje o zmianach prze-
chylenia — sztuczny horyzont. Informacje jego odno-
szg sie do pltaszczyzny horyzontu rzeczywistego. Dzieki
temu sg zawsze prawdziwe, latwo czytelne i tatwo
przyswajalne. Sterowanie przechyleniem samolotu ja-
ko odpowiedz na te informacje jest proste i odpowied-
nie.

Podstawowym problemem sterowania samolotem jest
sterowanie pochyleniem. Prawidlowo$é¢ sterowania po-
chyleniem zalezy od wskazan przyrzagdow pokiado-
wych. Sposréd nich tylko sztuczny horyzont pokazuje
pochylenie bezpos$rednio i czytelnie. Pozostate przyrzg-
dy wylgcznie reagujg na zmiane pochylenia; nie poka-
zujg go. Stale ich wskazania méwig o utrzymywaniu
stalego pochylenia, lecz nie mowig o jego wartosci.
W turbulencji wszystkie cztery pozostale przyrzgdy za-
czynajg gwaltownie zmieniaé¢ swoje wskazania, unie-
mozliwiajgc wtasciwg ocene pochylenia samolotu. Pré-
ba oceny pochylenia na podstawie ich wskazan prowa-
dzi do blednego sterowania samolotem. Wskazania ich
sg wiec w stosunku do pochylenia pozornie ,falszy-
we’”. Stopien, w jakim ich informacje sg ,falszywe”,
przede wszystkim zalezy od kierunku podmuchu po-
wietrza. Oprécz niego wiele innych zmiennych wptywa
na powstanie ,falszywego” wskazania. Stworzenie
wzoru ,falszywej” informacji jest praktycznie niemo-
zliwe.

Aby zrozumieé¢ przyczyne powstania ,,falszywej”’ infor-
macji o pochyleniu we wskazaniach przyrzgdéw, ktore
go nie wskazujg, lecz ktorymi pilot postuguje sie dla
utrzymania go, trzeba odwotac¢ sie do pojecia kata na-
tarcia. Dla uproszczenia przyjmiemy kat natarcia jako
kat zawarty pomiedzy osig podiluzng a kierunkiem
optywajgcych go strug powietrza (rys. 1). Mie$ci sie
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przecietnie w granicach od 0° do +16°. Pojecie kata
natarcia i predkosci przyrzagdowej lotu mozna z pew-
nym uproszczeniem uzna¢ za wzajemnie zmienne, pra-
wie jednoznaczne. Po prostu, lot z duzg predkoscig
przyrzadowa jest lotem na malych kagtach natarcia,
a lot z malg predkoscig przyrzgdowsg jest lotem na du-
zych katach natarcia. Na duzych predkosciach przyrzg-
dowych lotu kgt natarcia moze by¢é mniejszy niz +1°,
podczas przeciggniecia moze dochodzi¢ do okolo +16°.
Pochylenie samolotu jest kgtem zawartym pomiedzy
osig podluzng samolotu a ptaszczyzng horyzontu rze-
czywistego. Kat natarcia, jak powiedzieliSmy, jest za-
warty pomiedzy osig podiluzng samolotu a kierunkiem
naptywajgcych na niego strug powietrza. Oba katy sg
jednakowe tylko podczas utrzymywania ustalonego,
poziomego lotu. Samolot moze sie wznosi¢ z pochyle-
niem np. +15° lecz kat natarcia bedzie duzo mniej-
szy; w typowym przypadku o okolo polowe. Samolot
moze wznosi¢ sie, utrzymywaé¢ wysokos$¢é przelotowgy
lub zniza¢ sie z takg samg predkoscig przyrzgdowgy
lotu; tak wiec kat natarcia pozostaje praktycznie taki
sam (rys. 2); zmienia sie tylko pochylenie. W kazdym
z przedstawionych przypadkéw kierunek optywu sa-
molotu przez strugi powietrza jest réownolegly do kie-
runku lotu i przeciwnie skierowany.

»Sciggniecie” lub ,,oddanie” sterownicy. Polecenia pty-
nace z tych informacji przedstawiono w tablicy 1.

Pierwszym spostrzezeniem, jakie sie nasuwa jest fakt,
ze tylko sztuczny horyzont wydaje wlasciwe polecenia.
Pozostate przyrzady pokazujgc prawdziwg informacje
stajg sie zro6diem falszywych polecen. Polecenia te sg
w wiekszosci odwrotne do tego co nalezaloby uczynig,
aby samolot doprowadzi¢ do lotu poziomego.

Trudno jest okresli¢, ktéry przyrzad i w jakim stop-
niu ma najwiekszy wplyw na bledne sterowanie. Dla
uproszczenia przyjmuje sie, ze kazdy ma jednakowy
udzial w tym zjawisku. Nalezy jednak pamieta¢, ze
wplyw nie jest jednakowy, a jeden z pieciu przyrza-
doéw ma wiekszy lub mniejszy udziat w blednym stero-
waniu. Przy kazdym kierunku podmuchu co najmniej
trzy przyrzady wydajg bledne polecenia. Wydawatoby
sie wiec, ze wskazania sztucznego horyzontu powinny
przeja¢ najwiekszg role. Trudno jednak stwierdzi¢, czy
np. polecenie ,,$ciggngc¢” plyngce ze wskazan sztuczne-
go horyzontu przewazy nad poleceniem ,,0ddaé¢” piy-
nac ze wskazan trzech innych przyrzgdow.

Niewagtpliwie gleboki wplyw na uleganie falszywym
poleceniom majg zakorzenione gieboko w $swiadomo-

Lot poziomy
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Kat natarcia

2. Predkos$é lotu wskazywana i kat natarcia sg we wszystkich trzech przypadkach takie same. Zmiana toru lotu wywolana jest

zmiang ciggu zespolu napedowego i pochylenia samolotu

Kat, pod ktéorym samolot jest optywany przez strugi
powietrza, jest regulowany w granicach od 0° do okoto
+15°. Ustawiajgc sterownicg ster wysokosci w jakim$
polozeniu jednocze$nie ustawiamy kat natarcia — kat
naplywu strug powietrza. Tym samym zadajemy sa-
molotowi do utrzymania okre$long predko$¢ przyrzg-
dowg lotu. Po swobodnym puszczeniu steréw samolot
bedzie staral sie utrzymaé¢ predkos¢ przyrzgdowg lotu
(kgt natarcia), na ktoérg zostal uprzednio wywazony
klapkami wywazajgcymi. Pochylenie oraz to czy be-
dzie sie wznosil, czy lecial poziomo, czy tez opadal,
bedzie wylgcznie zalezalo od zastosowanej mocy lub
ciggu zespolu napedowego.

Wtiasna, naturalna statecznos$¢é samolotu powoduje, ze
bedzie sie staral on utrzymaé taki kat natarcia, dla kto6-
rego zostal wywazony. Podmuchy powietrza nadcho-
dzace z roznych w stosunku do toru lotu kierunkéw
powodujg powstanie wypadkowego kierunku oplywu,
zwanego niekiedy oplywem pozornym (rys. 3). Samo-
lot zachowujgc staty kat natarcia, dla ktérego zostat
wywazony, bedzie ustawial sie swojg osig podiluzng
wzdluz kierunku oplywu pozornego. Jesli na przyktad
podmuch przyjdzie z dotu, samolot pochyli sie w dol.
Reakcje samolotu w zaleznosci od kierunku podmuchu
pionowego i wynikajgce stad wskazania pieciu przy-
rzadéw pokladowych bedacych Zrédiem informacji
o pochyleniu pokazuje rys. 4.

Kazda z przedstawionych informacji staje sie polece-
niem wymagajgcym od pilota zareagowania przez

$ci pilotéw, a ustalone w wyniku badan dwa pozornie
logiczne i prawdziwe sady:

@ samolot, ktory sie wznosi, musi mieé¢ przéd uniesio-
ny do gory,
@® samolot majgcy przdéd skierowany do goéry musi
cie wznosic.

Z punktu widzenia aerodynamiki nie jest to popraw-
ne, jednak potocznie wydaje sie, ze tak jest. Wiekszos¢
pilotéw upiera sie przy twierdzeniu, ze przy podmu-
chu do goéry, przéd samolotu podnosi sie do gory,
a przy podmuchu w dét — opada w doét.

3. Powstawanie optywu pozornego, jego wplyw na zachowa-
nie sie samolotu

Podmuch

rzeczywisty

Kiedy padmuZn przyjdzie np: z dolu semolo! dgéac do  uérzymonia
lakiego samego kqla natarcia w stosunku do oplywe pozornego foki
mial w stosunku do aplywu rzeczywislego opusci przod
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W czasie wznoszenia wysoko$ciomierz zaczyna poka-
zywac szybki przyrost wysokosci. Stwarza to ztudzenie,
ze przod samolotu jest skierowany do goéory. Wdrozone
w pilota podczas szkolenia i codziennych lotéw rejso-
wych Kkryterium dokladnego utrzymania wysokosci
wzmoze pragnienie ,,odda¢” ptyngce ze wskazan wy-
sokosciomierza. MyS$l, ze prz6d samolotu uniesiony jest
do gbéry, moze by¢ podswiadoma, chociaz uswiadomio-
na nie musi by¢ nieodparta. Jednak jej rzeczywisty
wplyw objawi sie akcjg ,,oddawania”, wtedy kiedy ko-
nieczna jest akcja ,,Sciggania”. Jak silny jest niewta-
Sciwy wplyw powyzszych sgdow, nie wiadomo. Jednak
szereg faktow wskazuje na to, ze majg one zasadnicze
znaczenie.

Pilot spedza tysigce godzin w powietrzu patrzgc i na
og6l podswiadomie reagujgc na wskazania przyrzgdow.
Normalny lot wymaga utrzymania stalej predkosci lo-
tu podczas wznoszenia, utrzymywania stalej wysoko-
$ci podczas przelotu i statej predkosci pionowej pod-
czas schodzenia. W kazdym z tych przypadkow jako
podstawy do sterowania uzywa sie przyrzgdu, ktory
nie jest wskaznikiem polozenia przestrzennego. Stala
predkos¢ przyrzadowa lotu jest wymaganiem eksplo-
atacyjnym, a pochylenie nie. Sterowanie pochyleniem
jest bezposrednim rezultatem zmian predkos$ci przy-
rzgdowej lotu. Sztuczny horyzont odgrywa woOweczas
role wtérng i uzupelniajgcg. Rezultatem lotu ze stalg
predkoscig przyrzgdowg przez wiele godzin jest uzys-
kanie przez predkosciomierz glebokiego wplywu na
sterowanie pochyleniem przez pilota. Jest niemal pew-
nikiem, ze zmniejszajgca sie nagle predkos$¢ lotu wy-
wota u pilota gwaltowng reakcje ,,oddaé¢” sterownice.

Wymagania Kontroli Ruchu Lotniczego ATC nakazj-
jg utrzymanie stalej wysokosci lotu. Stala wysokosé
lotu czyni wysokosciomierz zasadniczym przyrzgdem
do tego celu. Poniewaz statej wysokosci lotu nie moz-
na utrzymac¢ za pomocg sztucznego horyzontu, bodzce
kierujgce sterowaniem s3 bezposrednim rezultatem
ruchu wskazowki wysokosciomierza. Znowu sztuczny
horyzont zostaje zepchniety do roli wtérnej i uzupet-
niajgcej. I znowu wiele tysiecy godzin spedzonych na
statej wysokosci przyrzgdowej powodujg, Ze bodice
kierujgce sterowaniem pochyleniem ptyng do pilota od
wysokos$ciomierza.

.

Sterowanie samolotu lotu

w turbulencji

pochyleniem podczas

Problemy sterowania pochyleniem samolotu rosng ze
wzrostem predkosci i wysokosci lotu, szczegdlnie w
turbulencji. Lot z coraz wiekszg predkoscig na coraz
wiekszej wysokosci uzaleznia coraz bardziej charakte-
rystyki aerodynamiczne samolotu od liczby Ma.
W wiekszosci aktualnie eksploatowanych odrzutowych
samolotow transportowych ze wzrostem predkosci lotu
ponad Ma=0,70 zmniejsza si¢ skutecznos$¢ dzialania
steru wysokosci. Spadek skutecznosci dziatania steru
wysokosci jest bezposrednio wywotany wzrostem licz-
by Ma. Posrednio wplywa na niego polozenie $rodka
ciezkosci i aktualne wywazenie samolotu.

W krancowych przypadkach skutecznos¢ dzialania ste-
ru wysokosci moze calkowicie zanikngé. Pilot wtedy
nie bedzie w stanie uchroni¢ samolotu od wejscia w lot
nurkowy, lub co gorsza, wyprowadzi¢ go z tego lotu.

Kierunki

@—»d

@

3 podmuchaow

Po
o

e €

4. Reakcje samolotu na ustalone podmuchy w plaszczyznie pionowe;

a) prze

i predkosciomierza sg oparte o zalozenia,
zwigzane 2ze stalymi

i wywotane nimi

dstawione znmiany

ustalonymi

wskazan

zmiany we wskazaniach przyrzgdow informujg-
cych o jego pochyleniu craz plyngce z nich polecenia:
wysokosciolnierza,
ze zmiany ciSnienia sg
podmuchami.

wariometru

Nie brane sg pod

uwage krotkotrwate zmiany spowodowane przypadkowymi zmia-

nami c¢

iSnienia,

b) poczgtkowo zmniejsza sie, nastepnie wzrasta,

c) zaklada sig, ze zmiany przecigzen bedg wywolywatly takg reakcje

sterowania,

ktoéra bedzie prowadzita do przywroécenia warunkow

normalnego obcigzenia 1 g. Istniejg jednak przestanki, Ze szczego0lnie
w warunkach obcigzen ujemnych nie zawsze tak musi byé¢.
Polecenia znajdujgce sie w zakreskowanych polach s3 biedne, w nie

zakreskowanych — wtlasciwe.
Tablica 1
; Przyrzady i(nformujgqce o0 pochyleniu samolotu
Kierunek Rewks; ot -
podmuchu B SRt e 1 P Wysokosciornierz Wariomelr Predkosciomierz | Zmiany przecigzenia
. g ~ (a) g r©
L Podnzesmnze przodu | Wzrost wysokosci Wznoszenie Wzrost predkosci Wzrost
! Fodniesienie przodu - - [ —
Oddac 0ddac Oddac /Sciggnge 0ddac
) Podniesienie przodu \Zmniejszenie wysok { Z8) (2jszenit
2 Pedhiesienie przor ,p i jl ; i wy/s 00 Ulpadame Zmnigjszenie preakosci Zmnf /iz, nie i
Oddac /oLiagngc //Scza)gnW Oddac 7 SC/8g0ac ;.
o Fodniesienie przodu [Zmniejszenit § ! e/ ' 5 e l
3 Pesgilasienii sreadh i , D 7 nlé’j,SZE’l)IE’ ;;ysokaaa O'pao’ame \Zmnigjszenie predkascl " Z/mﬁzeyszemzi .
Oddac SUgnac / Sciggnac oddac /Scmr’ngc/f
. . | Podniesiente elsZeni : Z
4 Podniesienie przodi esiente 'p/‘zadz/ meqs,zme Wg/sakasa l?pa‘dan(e Zmniejszente predkosd Zmn//e/szeme
0ddac Sciggnac 7 Stiggndc Oddac /S/t/‘agnqz‘// %
Opyszczente 7 e/SZeni Srf s,
5 T — D ‘ pr.zodu Zmnigjszenie wYsokosa ?paa’ame \Zmniefszenie predkosci Zmnigiszenie
Sciagngt Sciggngc Sciggngc Joddac;/ Sciggnac
fOpuszczenie przodu j 7 o) ]
6 Opuszczenie przodu /Y ; I p ' Wzrost wysokosci Wznoszenie Zmnigjszenie preak.[b] Wzrost
Sciagna 0893777778903 7 G 0679877/
Opuszczenie przodu sci . 7 i
7 Puszazenie przock p S b ' Wzrosat/ a/vg;gkosa . Wznoszenie Wszt‘ pregkosci { »’zfos{
Sa?gnac W, / /Udda;/ / % sciggngc ///Oggac'/ / %
8 Opuszczenie przody Opuszczenie przodu | Wzrost wysekosci Wznoaszenie Wzrost predkasci Wzrost
; : % 7 = 7
saagnsi 17 s R
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Tablica 2 Wypadki lotnicze, w ktorych wystgpil stromy lot nurkowy

| |

| | Typ Wy§<.>— Warunki Utrata
Data samolotu Micjsce kos¢ Faza lotu meteoro- Turbulencja Wyso- U .
| lotu logiczne kosci SHeLE
- . i [m] | [m]
[ v3.0259 ‘ Boenig 707 Atlantyk 10 700 | przelot VMC* | brak 8900 | nie zauwazone odla-
~ | . . . czznic autopilota
12.05.59 ,»Viscount Baltimore 4200 | przelot — silna rozleciat si¢ w
nurkowaniu
29.09.60 ,»Viscount”’ Elba 6 400 | przelot —_ silna rozlecial si¢ w
nurkowaniu
30.05.61 DC-8 Lizbona 1700 | wznoszenie VMC | Ickka/umiarkowana nie wyszedl
z nurkowania
30.11.61 ,,Viscount”’ Sydney 2100 | wznoszenie — skrajnie silna rozlecial si¢ od
| podmuchu lub w
nurkowaniu
01.01.63 ,»Comet”’ Bombaj 10 400 | przelot — brak 450 | nie zauwazone od-
taczenie si¢ au-
| topilota
12.02.63 | Bocing 720 Miami 5200 | wznoszenie VMC | silna rozlecial si¢ w nur-
kowaniu
12.07.63 | Boeing 720 Nebraska 11 600 | przelot IMC*X| silna 7 900
28.07.63 | ,,Comet”’ Bombaj 600 | podejscie do l3- — | silna nie wyszedt
dowania z nurkowania
20.08.63 DC-8 Dulles 1200 | wznoszenie IMC silna 850 | uszkodzony przy
| wyprowadzaniu
09.11.63 | DC-8 Houston 5 800 | wznoszenie IMC silna 4000 | uszkodzony przy
| wyprowadzaniu
29.11.63 | DC-8 . Quebec 1 800 | wznoszenie IMC lekka nie wyszedt
| 2z nurkowania
25.02.64 | DC-8 New Orlean 1 800 | wznoszenie IMC umiarkowana nie wyszedt
silna 2z nurkowania
| 11.07.64 ,»,Comet’’ Francja 10 200 | przelot VMC | brak 450 | nie zauwazone od-
laczenie si¢ auto-
pilota
‘ 14.09.64 DC-8 Formoza 11 300 | przclot —_ bardzo silna 6 000
13.10.64 | ,,Caravelle”’ Rio-Salvador 9 800 | przelot IMC umiarkowana/bar- 7 600 | uszkodzony przy
| dzo silna wyprowadzaniu
| 10.11.64 ! Boeing 707 Los Angeles 11 300 | przclot VMC | brak 3400 | nie zauwazone od-
- laczenie si¢ auto-
| pilota
20.08.65 ,»Viscount”’ Liége 4 000 | przelot IMC silna rozlecial si¢ w nur-
| kowaniu
27.10.65 ,,Vanguard”’ Londyn 120 | odejscic na drugie | IMC brak nie wyszedl
okrazenie z nurkowania
13.12.65 | ,,Vanguard”’ Amsterdam 600 | podejscie do IMC umiarkowana/bar- 180
ladowania dzo silna
| 28.01.66 CV-440 Bremen 150 | odejscie na II IMC brak nie wyszedt
| okrazenie z nurkowania
09.10.67 BAC 111 Morze 9 200 | przelot IMC silna 3400
Karaibskie
* warunki dobrej widzialnosci (Przyp. rodakcji)
** warunki zmuszajace do lotu wedlug preyrzadow (przyp. redakcji)
Trudnoéci sterowania wynikajace z utrzymywania wiele rézni sie od predkosci przelotowej, np. dla samo-

predkosci lotu zblizonych do krytycznych mogg ulec
poglebieniu przez naturalng, ludzksg reakcje obronng.
Lek przed trudnosciami w sterowaniu i przed nurko-
waniem na samolocie nie przystosowanym do tego ka-
z3 gwaltownie reagowaé przez zmniejszenie ciggu
zespotu napedowego. Szybkie zmniejszenie ciggu, szcze-
golnie na samolotach z silnikami podwieszonymi na
skrzydlach, wywoluje reakcje szybkiego pochylenia
przodu. Na niektérych typach samolotow zmniejszenie
ciggu do minimalnego podczas lotu z normalng pred-
koscig przelotowg (Mamo) powoduje zmniejszenie
obcigzenia z 1,0 g do okolo 0,7 g i1 jednoczesnie
opuszczenie przodu z predkoscig katowg wiekszg
niz 1°/sek. Podczas lotu z predkoscig, przy ktérej sku-
tecznos¢ dziatania steru wysokosci jest wyraznie
zmniejszona, konieczno$é¢ szybkiego i duzego jego wy-
chylenia pogorszy tylko sytuacje. Przyczynia sie do tego
myS$l, ze znalazlszy sie w turbulencji nalezy predkosé¢
przelotowg lotu natychmiast zmniejszyé do predkosci
lotu w turbulencji (Magra). Trzeba jednak zwro6cié uwa-
ge, ze predko$¢ lotu w turbulencji wyznaczona dla
szybkich, odrzutowych samolotéw transportowych nie-

lotu Boeing 727 MAyo = 0,84, a Magra = 0,80; dla samo-
lotu TU-134 Mayo = 0,82, a Magra =0,77. Dla takiego
zmniejszenia predkos$ci lotu potrzebne jest stosunkowo
male zmniejszenie ciggu. Nalezy zmniejszy¢ go powoli,
raczej za malo niz za duzo, koordynujgc to z powol-
nym wychyleniem steru wysokosci do gory,

Trudnosci w sterowaniu podczas lotu w turbulencji
pozwalajg unikngé¢ systemy ostrzegawcze o przekrocze-
niu zgdanej predkosci lotu. W najnowszych systemach
tego typu potgczono informacje o pochyleniu samolotu
z informacjami o przyroscie predkosci. Ulatwia to pilo-
tom ocene powstatej sytuacji.

Podczas badan nad szeregiem wypadkéw przejscia sa-
molotu znajdujgcego sie w turbulencji do niesterowa-
nego lotu nurkowego wykryto, ze poprzedzila go se-
ria powolnych oscylacji pochylenia o okresie okolo
0,5 Hz. Stwierdzono, ze ten rodzaj zaburzenia powsta-
je podczas lotu w turbulencji, gdy pilot jest pozbawio-
ny wilasciwych informacji o pochyleniu samolotu.
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Oscylacja jest wywolana recznym sterowaniem przez
pilota; nazwano jg oscylacjg indukowang przez pilota.
Badania w powietrzu wykazaly, ze szybko$¢ reakcji
samolotu na ruchy sterem wysokos$ci ma zasadniczy
wplyw na impulsy sterujgce wprowadzane recznie
przez pilota do ukltadu sterowania pochyleniem. Pod-
czas spokojnego, powolnego sterowania, powolna reak-
cja samolotu nie powoduje trudnosci. Wywotanie przez
podmuch Kkoniecznosci gwaltownej reakcji stwarza
mozliwosci przesterowania (wprowadzenia zbyt duze-
go impulsu sterowania), szczegbdlnie gdy sily wystepu-
jace na sterownicy sg stosunkowo mate.

Z punktu widzenia potrzeby pilota optymalng czesto-
tliwo$¢ podiuznych drgan kroétkookresowych samo-
lotu ustalono na okoto 0,5 Hz przy tlumieniu 90%;
amplituda nastepujgcych po sobie wahnie¢ jest jak
10: 1. Préba zmuszenia do szybkiej reakcji samolotu
o charakterystyce drgan krotkookresowych wynoszacej
0,2—03 Hz powoduje powstanie Kkrotkookresowej
oscylacji indukowanej przez pilota. Tendencja do po-
wstania tego rodzaju oscylacji zmniejsza sie wraz ze
wzrostem tlumienia do 98% i wiecej. Tym niemniej
mozliwos¢ przesterowania nadal pozostaje.

Czestotliwo$§¢é drgan krotkookresowych aktualnie eks-
ploatowanych odrzutowych samolotéw transportowych
jest mniejsza niz optymalna pilota i wynosi dla lotu
w turbulencji okoto 0,3 Hz. Taka charakterystyka
zwieksza mozliwos¢ utraty sterownosci podiuznej pod-
czas recznego sterowania przez pilota w silnej turbu-
lencji. Zagadnienie to bylo szczegoélowo analizowane
podczas badania szeregu wypadkow lotniczych w ostat-
nich latach (tablica 2).

Wyniki wszystkich badan daly odpowiedz na pytanie co
mozna uczynié¢, gdy w wyniku zaburzen turbulencyj-
nych informacje o pochylenu samolotu i ptyngce stad
polecenia sg falszywe:

® zachowac¢ stale, poziome polozenie przestrzenne sa-
molotu na podstawie wskazan sztucznego horyzontu

® lecgc w wiecej niz umiarkowanej turbulencji zale-
ca postugiwaé¢ sie automatycznym pilotem

@® stosowat najbardziej optymalng dla danego typu
samolotu technike lotu w turbulencji.

Dokonczenie z |l str. oktadki

bardziej uzasadnione. Rozbudowa w perspektywie no-
wego portu lotniczego w kraju, w ktorym wartosé zie-
mi jest wazona, bylaby ekonomicznie nieuzasadniona.
W gre wchodzi natomiast maksymalne usprawnienie
ruchu w oparciu o najnowsze rozwiazania techniczne.
W tym wzgledzie lotnisko nie ustepuje zadnemu z lot-
nisk miedzynarodowych. Oto niektore informacje z za-
Kkresu wyposazenia:

@® 4 pasy startowe na glownych kierunkach ladowania
s3 wyposazone w systemy ILS i PAR,

[AMSTERDAM SCHIPHOL]

® w roku 1968 na lotnisku zainstalowano, w ramach
systemu SITA, komputer typu DS-714 pozwalajacy na
automatyczna obstuge polaczen z calym Swiatem, auto-
matyczne rezerwowanie i zamawianie miejsc itp.

® ruch tadunkow towarowych, jego przyjecie i wyda-
wanie sterowane jest za posrednictwem komputera;
w 1967 r. wykonano ponad 1500 operacji (start i lado-
wanie) wylacznie w ruchu towarowym,

@® zaopatrzenie w paliwo odbywa sie w ukladzie cen-
tralnym, za poSrednictwem rurociagow.

WYDAWNICTWA NAUKOWO
TECHNICZNE

Kornberger Z.

——— NA POLKACH KSIEGARSKICH

Podrecznik akademicki

Technologia budowy maszyn
Technologia obrobki skrawaniem i mon-
tazu

Wyd. 2, Warszawa 1969, format BS5, s. 488,
rys. 468, naktad 5000, poziom IV, oprawa
pt., zi 48,

Ksigzka omawia proces technologiczny
i jego dokumentacje, okreslone sg w niej
dane wyjSciowe do opracowania procesu
technologicznego, zasady doboru mate-
rialu wyjsciowego i naddatkéw obrébko-
wych, omoéwione przyczyny, rozktad i do-
dawanie biedow obrobki, zamieszczone
sg wytyczne projektowania procesow
technologicznych, giéwnie obrobki skra-
waniem. Ponadto podane zostaly wiado-
mosci o obrobce ptaszczyzn, otworow oraz
zewnetrznych powierzchni: obrotowych,
gwintow, potgczen wpustowych i wielo-
wypustowych, uzebien, przekiadni $lima-
kowych i o montazu.

Podrecznik przeznaczony jest dla studen-
tow wydzialbw mechanicznych wyzszych
uczelni technicznych oraz inzynierow me-
chanikow.

WYDAWNICTWA KOMUNI-
KACJI EACZNOSCI

Borodzik F., Kaminski H., Krezatek J.

Lotnictwo gospodarcze

Wyd. 1, poziom II/III, format A5, s. 284,
rys. 73, tabl. 17, nakiad 2000, cena zt 30.
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W ksigzce omowione zostaly zagadnienia
zwigzane z zastosowaniem samolotu i §mi-
glowca w roznych dziedzinach gospodar-
ki, przede wszystkim w rolnictwie. Po-
dana jest krotka historia rozwoju lotni-
ctwa gospodarczego, omowione roézne
dziedziny gospodarki, w ktorych celowe
jest korzystanie z ustug lotnictwa, prze-
prowadzona jest analiza efektéw ekono-
micznych tych ustug w ogoélnym ujeciu
oraz w warunkach krajowych. Omowio-
ne sg tez rodzaje sSrodkow chemicznych
stosowanych w zabiegach agrotechnicz-
nych oraz rodzaje urzgdzen agrotechnicz-
nych.

Ksigzka przeznaczona jest dla pracowni-
kow lotnictwa gospodarczego, pracowni-
kow gospodarstw rolnych i lesnych oraz
dla siuchaczy sSrednich i wyzszych szkot?
rolniczych.

t.anecka-Makaruk W.

Wyczynowe szkolenie szybowcowe.
Mechanika lotu

Jest to pierwsza z nowej serii opracowa-
nej przez Aeroklub PRL ksigzka pt.,,Wy-
czynowe szkolenie szybowcowe’’. Na serie
zlozg sie publikacje majgce na celu po-
glebienie i rozszerzenie wiadomosci pilo-
téw szybowcowych pod kagtem przygoto-
wania ich do lotow wyczynowych.

W ksigzce omowione sg zagadnienia zwig-
zane z mechanikg lotu ze szczegdélnym
uwzglednieniem zjawisk aerodynamicz-
nych majgcych wplyw na zachowanie sie
szybowca w locie.

Ksigzka przeznaczona jest dla pilotow
majgcych licencje pilota szybowcowego
oraz dla instruktorow szybowcowych.

WYDAWNICTWA MINISTER-
STWA OBRONY NARODO-
WEJ

Dobrzeniecki A.
Pamietnik pilota

Autorem jest ppik pilot, ktory rozpoczal
swg stuzbe wojskowag w latach, gdy na
polskim niebie ukazaty sie pierwsze sa-
moloty odrzutowe. W oparciu o osobisty
dziennik lotéw z tych lat autor odtwarza
wilasne przezycia obfitujgce w wiele ‘nie-
zwyktlych, czesto niemal niewiarygodnych
przygod, nie ogranicza sie przy tym tyl-
ko do opisu, lecz z perspektywy lat usto-
sunkowuje sie do nich, ocenia krytycznie
rozne ,lotnicze grzechy mlodosci’’> wia-
sne i swoich kolegow.

Szczecinski S.
Lotnicze silniki tlokowe

W ksigzce omowione sg konstrukcje oraz
eksploatacja silnikow tlokowych matlych
i Srednich mocy, stosowanych powszech-
nie w lotnictwie sportowym, sanitarnym,
rolniczym, 1gcznikowym i pasazersko-
transportowym. Omowione sg zasady i
charakterystyki silnikéw tlokowych, ki-
nematyka i dynamika uktadu korbowe-
go, wyrownowazenie silnikéw, drgania
ukladdéw korbowych, konstrukcja zespo-
16w, rozrzad sprezarkii reduktory, naped
agregatow, zasilanie, olejenie, chlodzenie,
uklady zapionowe i eksploatacja.
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Instytut Lotnictwa

W zeszycie 33 ,,Prac Instytutu Lot-
nictwa” opublikowano artykul pt.
»Wykonawstwo krzywoliniowych
rdzeni komoérkowych metodg obréb-
ki nie rozciggnietego pakietu”, w
ktéorym omoéwiono jedng z metod
ksztalttowania rdzenia komoérkowego
dla konstrukeji przektadkowych, da-
jagcag sie zastosowaé woéwecezas, gdy
powierzchnie zewnetrzne elementu
przekladkowego sg cylindryczne,
przy czym przekrd0j poprzeczny cy-
lindra moze by¢ oczywiscie dowolng
krzywg. Jest to bardzo szczegdlny
przypadek przekladkowego elemen-
tu krzywoliniowego, niemniej spoty-
kany w praktyce, np. w lopatach
Smiglowca o stalym profilu i cieci-
wie.

Praca opisana we wspomnianym
powyzej artykule byla podjeta w
zwigzku z koniecznoscig rozwigzania
zagadnienia korekeji szablonéw do
obrobki rdzeni komoérkowych dla
splywow lopaty produkowanego u
nas Smigloweca.

Najogodlniejszg metodg ksztaltowa-
nia rdzeni komérkowych dla krzy-
woliniowych elementéw przektadko-
wych jest obrobka rdzenia w stanie
rozciggnietym. Trudno$ci zwigzane
ztego rodzaju obrébkg, takie jak ko-
nieczno$¢ wypelniania rdzenia 1la-
two usuwalnymi masami, podpiera-
jacymi wiotkie $cianki rdzenia ko-
moérkowego w trakcie obroébki, czy-
nig te metode o tyle mato uzytecz-
na co uniwersalng.

Pozostaje jeszcze jedna mozliwosé
o cechach uniwersalnosci, a zarazem
bardzo prosta w uzyciu. Chodzi o
stosowanie ptaskoréwnoleglych pityt
rdzenia komorkowego uksztaltowa-
nych do danej krzywizny metodg
zginania, co umozliwia ich zastoso-
wanie do wytwarzania elementow
krzywoliniowych. Jedynym ograni-
czeniem w tym przypadku jest krzy-
wizna, ktora dla rdzenia komorko-
wego o komorkach sze$ciokgtnych,
réwnoleglych nie moze by¢ za duza.
Sg oczywiscie rdzenie komorkowe,
ktéore dajg sie ukladaé¢ na dowolnej
plaszczyznie, ale majg one gorsze
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Z trzech metod ksztattowania rdzenia komoérkowego
omowiono giecie rdzenia w stanie rozciggnietym. Ana-
lize tematu przeprowadzono w kolejnych etapach po-~
czynajgc od odksztatcen swobodnego rdzenia komor-
kowego, poprzez odksztatcenia strukturalne, owijanie
rdzenia komorkowego na powierzchni cylindrycznej,
az do owijania na powierzchni kulistej. Podjeto prébe

wyznaczenia dopuszczalnych deformacji

struktural-

nych rdzenia komoérkowego.

Ksztaltowanie rdzenia komérkowego metodq zginania
dla krzywoliniowych konstrukcji przektadkowych

wtlasnosci wytrzymaltosciowe i nie
mogg by¢ brane pod uwage w zasto-
sowaniach konstrukecyjnych.

Odksztalcenia swobodne rdzenia ko-
morkowego

Swobodny rdzen komoérkowy, tj. nie
oklejony pokryciami, przedstawia
sobg pewien mechanizm, skladajgcy
sie z pretéw i przegubow. Rozpatru-
jac przekroj ptaski struktury rdze-
nia komorkowego, jako prety be-
dziemy traktowali przekroje $cianek
rdzenia, za$§ elastyczne potgczenia
Scianek jako przeguby sprezyste.

Wyjsciowym stanem dla rozwazan
jest stan prawidlowego rozciggnie-
cia rdzenia w trakcie jego formowa-
nia, dla ktoérego:

wszystkie boki sze$ciokgtnej komoéor-

ki sg réwne
AB=BC=CD=DE=EF=FA=q

wszystkie katy komoérki sg rowne,

czyli:

ABC=BCD=........ =FAB=120°

Rozpatrzymy dwa glowne Kkierunki
odksztatcen geometrii rdzenia ko-
morkowego, zgodne 2z ukladem
wspoirzednych prostokgtnych (X,Y),
naniesionym na rys. 1.

Z rysunku 2 wynika, ze:

szerokos¢ komorki (rozstaw' klucza)
S = 2asin £

2

wysokogé komorki

H=a(1+2cos*§—)

A A /3 Ag .
=y meos T e Y
(dla B = 120°)

A 1 A
£y =—H=——(cos—€+

H 2 2

_ a3
+ V3 sin—z——l) ; (dla B =120°)

Wprowadzimy stosunek odksztalcen
giéwnych, oznaczajgc go literg K:

Ex

K::‘

ey

Dla malych odksztalcen Af mozna
przyjaé praktycznie, ze:

cos—ﬁ—lgo
2

i woweczas:

i
3

K~

1. Schemat przegubowo-pretowy struk-
tury rdzenia komoérkowego

H
- H+ QK
Vs ceen

2. Schemat deformacji swobodnej ko-

morki

Odksztatlceniom w kierunku osi X
towarzysza odksztalcenia w kierun-
ku osi Y, przy czym odksztalcenia
ey s3 ~1,5 raza wigksze niz .

Rozwazajgc zginanie plaskiej ptytki
rdzenia komoérkowego musimy roz-
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patrywaé jego przekroje co najmniej
w dwoéch ptaszczyznach. Najlepiej
gdy beda to skrajne ptaszczyzny,
ograniczajgce rdzen komérkowy. W
przekrojach poSrednich, pomiedzy
tymi plaszczyznami, zjawiska bedg
zmienialy sie liniowo, zakladajac ze
przekroje poprzeczne plyty rdzenia
komérkowego w trakcie zginania
pozostaja plaskie. Zalozenie takie
mozna przyjaé za praktycznie stusz-
ne przy niezbyt duzych krzywiznach
zginania.

W zginanej plytce plaskoréwnole-
glej rdzenia komérkowego zewnetrz-
na ptaszczyzna rozciggana wydiuza
sie w kierunku rozciggania, a kurczy
w kierunku poprzecznym. Plaszczy-
zna Sciskana kurczy sie wzdiuz bel-
ki, a rozszerza w kierunku prosto-
padilym.

Powoduje to uksztaltowanie sie pla-
szczyzn rdzenia komérkowego w pe-
wien charakterystyczny dla jego
struktury sposéb.

Rozwazmy na przyklad owijanie
rdzenia komérkowego na powierz-
chni walcowej.

Plytke rdzenia komoérkowego umie-
szczong symetrycznie wzgledem pta-
szczyzny YZ (rys. 3) nalezy owingé
na walcu o promieniu R, ktérego
osig jest 0§ uktadu wspbéirzednych X.

3. Schemat owijania rdzenia komorko-
wego na powierzchni walcowej

Rdzen jest przymusowo opasywany
na walcu tylko w przekroju ptasz-
czyzng YZ, a w pozostalym obsza-
rze ma swobode odksztalcania sie.

Powstala w ten spos6b figura jest
niewatpliwie figurg obrotowg o osi
obrotu X. Dla zbadania jej ksztaltu
wystarczy wiec znalezé jej przekréj
ptaszczyzng XY. Bedzie to pewna
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krzywa, ktérej dowolny punkt M ma

nastepujgce witasciwosci:

a) promien krzywizny powierzchni
rdzenia w punkcie M w przekro-
ju ptaszczyzng xy:

h

Oxy = 2 e

gdzie h — grubo$§é¢ plytki rdzenia;
b) promien krzywizny walcowej w

punkcie M:
b
Qvz = 2ey
c) stosunek odksztalcen obu po-
wierzchni rdzenia:
& '= K; czyli 0zy * K = oy
ey
2
Poniewaz: gy = MN =y \/1 +(Sy)
x

)

- dy
dx?
0yz: = K * 0xy
przeto po podstawieniu i przeksztal-

ceniu otrzymujemy roéwnanie réz-
niczkowe krzywej M (x, y):

dz dy \2
y—y—K[l+‘-y-)]=0
dx? dx

Dla K=11i R =1 rozwigzaniem po-
wyzszego roéwnania roézniczkowego
jest y = chx.

Ozy

W ogbélnym przypadku rozwigzanie
réwnania rézniczkowego jest bardzo
zlozone, lecz ksztalt krzywej bardzo
zblizony do cosinusa hiperboliczne-
go, tak ze dla pogladowego przed-
stawienia ksztattu ptytki rdzenia ko-
mérkowego owijanego na walcu wy-
starczy rozwigzanie szczegdlne.

Na rysunku 4 pokazane jest zdjecie
przedstawiajgce omawiang sytuacje,
na ktérym widaé, ze uzyskana figu-
ra przestrzenna jest cosinusoidg hi-
perboliczng obrotows.

Odksztalcenia strukturalne rdzenia
komorkowego

W poprzedniej czeSci artykulu roz-
wazano takie odksztalcenia rdzenia
komoérkowego w czasie zginania, w
trakcie ktérych w strukturze rdze-
nia zachodzily tylko deformacje ka-
towe komoérek szczeSciobocznych.
Scianki komérek pozostawaly linio-
wo nieodksztalcone. Nazwano ten
przypadek odksztalceniem swobod-
nym, gdyz rdzen mial swobode
przyjmowania dowolnego ksztattu,
wynikajgcego z jego struktury.

Jednakze takie zginanie dla celéw
praktycznych nie ma zadnego zna-
czenia. Pozostaje rozwazyé przypa-
dek, gdy plytke rdzenia komoérko-
wego zgina sie tak, aby przylegala
do dowolnej ksztaltem powierzchni,
stosujgc odpowiedni docisk. Oczywi-
§cie w takim przypadku zajdg w
strukturze rdzenia komoérkowego
dalsze deformacje, tj. poza katowy-
mi pojawig sie réwniez liniowe, co
w przypadku cienko$ciennych komé-
rek oznacza utrate stateczno$ci. Te-
go rodzaju odksztalcenia dla odroéz-
nienia nazwiemy strukturalnymi.

W przypadku odksztalcenia struktu-
ralnego oczywiScie:

ex 0yz

ey g Oxy

moze byé dowolng praktycznie war-
toScig, w zalezno$ci od stopnia de-
formacji liniowej komérki oraz krzy-

wizny powierzchni.

W takim przypadku:

'] Ex
& S=SE

v ®
jest deformacjg réznigca sie od de-
formacji swobodnej, czyli zawiera-
jaca w sobie réwniez deformacje

strukturalng.

Sama deformacja strukturalna, kté-
ra mozna oznaczyé Ey, bedzie wyni-

4. Rdzenn komérkowy owi-
Jany na walcu



4S5

5. Schemat deformacji strukturalnej ko-
morki

kala z roznicy deformacji swobodnej
i wymuszonej:
K
= L - 1
Ey=gy—¢&y=¢g, =
K

Owijanie rdzenia komérkowego na
powierzchni cylindrycznej

Po naprasowaniu plaskiej ptytki

rdzenia komoérkowego na powierz-

chni¢ walcowa mamy nastepujgea

sytuacje:

— odksztalcenie obwodowe wynika
z promienia walca:

_h
7 9R
— odksztalcenie wzdluz tworzgcej,
ktora jest linig prosta: (ozy = o)
gy =0
— stosunek odksztalcen rzeczywis-
tych:
€x
%= =00
€y
— deformacja strukturalna rdzenia
komérkowego:
K
% 1 . Ex _ h
Ey=e¢z " ="K~ TIRK

Swobodnie owijany rdzen komoérko-
wy na walcu mialby deformacje
swobodng:

éx

K
Poniewaz jednak naprasowujgc go
na walec, zlikwidowano te deforma-
cje do zera:

€y

gy=20
przeto logiczne jest, ze stalo sie to
kosztem deformacji strukturalnej,

ktorej wielkosé w takim przypadku
musi Wynosié:

Ey=—ey

Nakladanie rdzenia komérkowego na
powierzchnig kulista

W tym przypadku bezwzgledne war-
toSci promieni krzywizny sa sobie
réwne:

|9u2|‘=|9:cy'

Promienie majg wspolny $rodek,

przeto dla przyjetego systemu ozna-
czen:

®%=—1

Deformacja strukturalna przy na-
brasowywaniu rdzenia komérkowe-
g0 na kule wyniesie:

Jak widaé, powierzchnie dwuwy-
pukle stwarzajg szczegélnie ciezkie
warunki dla ksztaltowania rdzenia
komérkowego o komérkach sze$cio-
katnych réwnolegtych.

Dopuszezalna deformacja struktu-
ralna rdzenia komérkowego przy
ksztaltowaniu rdzeni dla konstrukeji
przekladkowych

Najbardziej miarodajne dla okreSle-
nia dopuszczalnej deformacji struk-
turalnej rdzenia komoérkowego by-
lyby proéby wlasnoSci mechanicz-
nych, przeprowadzone na odpowied-
niej iloSci prébek rdzenia o réznym
stopniu odksztalcenia. Pracy takiej
dotychczas nie podjeto, jakkolwiek
jest ona nie do unikniecia przy dal-
szym opracowywaniu zagadnienia
konstrukeji przekladkowych.

Z obserwacji wlasnych wynika, ze
deformacja strukturalna rdzenia ko-
moérkowego nie zawsze prowadzi do
obnizenia wtlasno$ci mechanicznych
rdzenia jako wypelniacza.

Rdzenn komoérkowy w konstrukeji
przekladkowej jest oklejany pokry-
ciami, przy czym na styku rdzenia
z pokryciem tworzag sie spore meni-
ski klejowe, usztywniajgce okolice
rdzenia znajdujgce sie w poblizu
krawedzi. Deformacja strukturalna
rdzenia komoérkowego powoduje sfa-
lowanie jego $cianek wzdiuz osi ko-
moérek, co nie powinno zmniejszac

jego wytrzymalo§ei na Sciskanie.
Rdzen potrafi pracowaé na §cinanie
réwniez po utracie statecznofei jego
Scianek, o czym byla mowa w pra-
cy [2].

Wszystko to jest oczywiScie stuszne
przy zatozeniu niewielkich odksztal-
cen strukturalnych rdzenia, takich
ktore nie spowodujg zniszczenia je-
g0 struktury w sensie porozrywania
spojen i §cianek komorek.

Dopéki sprawa nie wyjasni sie na
gruncie badan mozna zaproponowaé
na bazie naszych do§wiadczen po-
$rednich, aby przy stosowaniu piyt
plaskich rdzenia komérkowego na
skorupy krzywoliniowe nie przekra-
czaé deformacji strukturalnej po-
nad 5%o:

E, < 0,05

Oznacza to, ze promien powierzchni
walcowej, na ktérej formowany ma
by¢ rdzen, nie powinien byé mniej-
szy niz:

R=15h

gdzie:

%—gruboéé plyty rdzenia komér-
kowego.

W przypadku powierzchni kulistej,
przy takim samym dopuszczalnym
odksztalceniu:

R=25h

Powyzsze zalozenie pozwala na dogé.
szerokie stosowanie metody zgina-
nia dla ksztaltowania rdzeni komor-
kowych w konstrukcjach przeklad-
kowych. Sciélejsze badania z pew-
noSciag poszerzg jeszcze ten zakres.
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Projekt samolotu
pasazerskiego
z wentylatorami noénymi

Ostatnio wzmoglo sie zainteresowa-
nie samolotami pasazerskimi na
krotkie trasy, mogacymi startowac
i lgdowac¢ pionowo. Jest to zwigzane
z planowanym rozwojem szybkich
Srodkow komunikacji naziemnej.
Uwaza sie mianowicie, ze jedynie
samoloty pasazerskie VTOL, o 60—90
miejscach, bedg mogly skutecznie
konkurowaé¢ z szybkimi pojazdami

naziemnymi (m.in. na poduszce po-
wietrznej), a rownoczesnie przyczy-
nig sie do rozgeszczenia sieci komu-
nikacji naziemnej.

Obok projektow szybkich Smiglow-
coOw pasazerskich z dodatkowym cig-
giem, Smiglowcéw. z zatrzymywanym

lub chowanym wirnikiem nos$nym
oraz samolotéw pasazerskich z prze-
stawialnym skrzydlem lub przesta-
wialnymi $miglami-wirnikami bie-
rze sie rowniez pod uwage mozli-
wo$¢ budowy samolotu pasazerskie-
go z wentylatorami no$nymi. Zalg-
czony rysunek przedstawia samolot
tego typu zaproponowany przez fir-
me Ryan Aeronautical Corp. Jest on
zaopatrzony w cztery silniki odrzu-
towe, umieszczone na ogonowej cze-
§ci kadluba, ktére w czasie startu i
lgdowania napedzajg cztery pary
wentylatoro6w no$nych (naped odby-
wa sie za poSrednictwem wiencow
turbinowych na obwodzie wentyla-
toréw), chowanych w locie pozio-
mym do kadluba. Do wykonania ry-
sunku samolotu wykorzystano syl-
wetke samolotu Fokker F-28, ktory
zdaniem inzynieréw 2z firmy Ryan
nadawalby sie ze wzgledu na wiel-
kos¢ do zastosowania jako samoiot
VTOL.
Warto réwniez zaznaczy¢, ze firma
Ryan wysunela poza tym propozycje
budowy naddzwiekowego samolotu
pasazerskiego o wtasciwoéciach pio-
nowego startu i lgdowania. Bylby to
réwniez samolot 2z wentylatorami
nosnymi, zahkierajgcy 50—100 pasaze-
row i latajgcy z predkosciami odpo-
wiadajgcymi Ma=1,8—2,2. Samolot
taki bylby uzytkowany na miedzy-
kontynentalnych trasach USA umo-
zliwiajgc zwiekszenie czestotliwosci
lotow.

W. K.

Zmiany w projekcie amerykanskiego SST

Firma Boeing, ktéra opracowuje
projekt amerykanskiego naddzwie-
kowego samolotu pasazerskiego, zre-
zygnowata z zastosowania skrzydta o
zmiennym skosie, gdyz okazalo sie,
ze skrzydlo takie spowodowaloby
przekroczenie zalozonego ciezaru sa-
molotu. Analizy oparte na 4800-go-
dzinnych badaniach tunelowych wy-
kazaty, ze samolot o stalym skrzy-
dle, konwencjonalnym usterzeniu i
najnowszych urzgdzeniach do zwiek-
szenia sily nos$nej jest ekonomicz-
niejszy od samolotéw o innych ukta-
dach. Samolot Boeing bedzie zbudo-
wany z tytanu, a jego dane bedg
nastepujgce: dlugosé 85 m, wysokosé
15 m, skos krawedzi natarcia skrzy-
dla 50°, rozpietos¢ 43,3 m, ciezar cal-
kowity ok. 288000 kG. Naped bedg
stanowi¢ cztery silniki General Elec-
tric GE4 o ciggu 27216 kG z dopala-
niem. Samolot w wersji seryjnej be-
dzie przewozi¢ na trasach transocea-
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nicznych 280 pasazeréw z predkoscig

2900 km/h na wysokosci 18 000 m.
L
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Pierwszy lot prototypu ma sie odbyc¢
w 1972 r. Dotychczasowe zamowie-
nia wynoszg 122 samoloty. Zgtlosito
je 26 linii lotniczych.

W. K.

Prace
w dziedzinie samolotéw

ze
~skrzydtem napedowym”

W tunelu na mate predkosci firmy
Ling-Temco-Vought i w tunelu Le-
wis Research Center przeprowadza
sie badania modeli samolotéw ze

skrzydlem napedowym wedlug kon-
cepcji ADAM-2 (Airstream Deflec-
tion and Modulation) opracowanej
przez firme LTV.

Jak wiadomo, skrzydlo napedowe
jest podzielone na gérng i dolng po-
l6wke z wentylatorami lub innymi

urzgdzeniami napedowymi umiesz-
czonymi wewnatrz. Na krawedzi
spltywu goérnej potowki skrzydia

znajdujg sie Kklapy, ktére w czasie
startu i lgdowania odchylajg stru-
mien napedowy do dotu. Szczegdly
skrzydta napedowego przedstawiajg
rys. 2 i 3. W rozpatrywanym przy-
padku skrzydlo jest zaopatrzone w
sze$¢ silnikoéw odrzutowych (wy-
twornic gazu), z ktérych cztery sg
umieszczone w gondolach przyka-
dlubowych, a dwa w gondolach na
koncach skrzydta. Silniki =zasilajg
gazami osiem turbin zabudowanych
wzdluz rozpietosci skrzydia, blizej
krawedzi splywu oraz dwie turbiny
zabudowane w kadlubie. Turbiny za-
budowane w skrzydle napedzaja
osiem wentylator6w umieszczonych
w przedniej czesci skrzydta, a turbi-
ny zabudowane w kadlubie — dwa
wentylatory zamontowane w noso-
wej cze$ci kadtuba. Jak juz wspom-
niano, strumienie wentylatorow
skrzydtowych mogg by¢ odchylane
do dotu za pomocg klap na krawe-
dzi splywu skrzydla. Klapy te od-
chylajg rowniez — na zasadzie zja-
wiska Coandy — strumienie wyloto-
we turbin. Wentylatory umieszczone
w nosowej czeSci kadluba stuzg —
poza napedem — do wywazenia sa-
molotu w czasie pionowego startu
i lgdowania. Silniki sg odpowiednio
poltaczone ze sobg przewodami gazo-
wymi z zaworami w celu utrzymania



symetrii ciggu w przypadku uszko-
dzenia silnika.

Zamiast wentylatoréw proponuje sie
rowniez zastosowanie napedu gorg-
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cymi gazami, ktéorych efekt bylby
wzmagany za pomocg ejektorow.
Role ejektorow moglyby takze spel-
nia¢ male wentylatory.

Jako zalety samolotu ze skrzydiem
napedowym nalezy wymienié:

@® do startu i przelotu stuzy jeden
wsp6lny uklad napedowy,

@® przy odpowiednim uksztaltowaniu
skrzydta mozliwe jest uzyskanie

predkosci przelotowych Ma=0,8—0,9
@ niski poziom hatasu.

Firma LTV opracowata projekt sa-
molotu transportowego ze skrzydiem
napedowym o udzwigu 8 T, spelnia-
jacego wymagania USAF odnos$nie
lekkiego przyfrontowego samolotu
transportowego LIT. Rysunek 4
przedstawia wersje pasazerskg tego
samolotu.

W. K.

Badania tunelowe klap z wirvjgcym walcem

W Ames Research Center, w tunelu
O Wymiarach przestrzeni pomiaro-
we] 12 X 24 m, przeprowadza sie
dmuchania modeli dwu- i czterosil-
nikowych samolotow V/STOL z kla-

1

pami zaopatrzonymi w wirujace
walce. Pierwsze wyniki badan wska-
zuja na mozliwosci zmniejszenia

dzieki takim klapom rozbiegu samo-

lotéw STOL o 50%.. Badaniami klap
z wirujgcym walcem zajmuje sig
rowniez Lewis Research Center.

Jak juz pisano w ,Nowos$ciach”,
koncepcja klapy z wirujgcym walcem
zostala opracowana w peruwianskim
Universidad de Ingenieria i polega
ona na zapobieganiu oderwaniu stru-
mienia powietrza od powierzchni
skrzydla za pomocg wirujgcego wal-
ca, ktory zabiera ze sobg warstwe
powietrza. Klapa z wirujgcym wal-
cem jest badana w Peru na samo-
locie.

W. K.

Samolot pasazerski pionowego startu
z walcowymi wirnikami no$nymi

W Anglii, w National Gas Turbine
Establishment przeprowadza sie juz
od szesciu lat z gora doswiadczenia
z wirnikami no$nymi o walcowych
lopatach ze sterowang cyrkulacjg
(bedaca formg sterowania warstwg
przy$cienng). Na skutek wydmuchi-
wania powietrza przez szczeliny
wzdluz gornej czesSci walcowej topa-
ty, punkt oderwania zostaje przesu-
niety do dotu, co pozwala na uzys-
kanie wspoéiczynnika sily nos$nej o
wartosci siegajgcej 12 1 znaczne
zmniejszenie wspoélczynnika oporu.
Bez nadmuchu sila nosna lopaty
rowna sie zeru. Poniewaz wspo6i-
czynnik sily nosnej jest proporcjo-
nalny do ilo$ci ruchu wydmuchiwa-
nego powietrza, za pomocg jej zmia-
ny mozna realizowaé¢ okresowe i
ogbélne sterowanie lopatami. Poza
tym walcowa lopata odznacza sie
duzg sztywnoscig na zginanie, co eli-
minuje konieczno$é¢ stosowania prze-
gubow. W wyniku otrzymuje sie cal-
kowicie bezprzegubowy wirnik, kt6-
rego lopaty sg sztywno zamocowane
do piasty.

Ze wzgledu na kolowy przekroj to-
paty uwazano poczgatkowo ci$nienio-
wy naped wirnika za b. atrakcyjny.
Naped taki ma jednak powazne wa-
dy. Jego znacznie mniejsza spraw-
nos¢ powoduje koniecznos$¢ instalo-
wania wiekszych mocy, a dysze wy-
lotowe na koncach lopat zwiekszajg
op6r lopat i zmniejszajg krytyczng
liczbe Ma. W zwigzku z tym w do-
§wiadczalnym pojezdzie z walco-

wym wirnikiem naped cisnieniowy
za pomocg odrzutowego silnika
,,yAvon” zastgpiono w pézniejszej fa-
zie prob napedem mechanicznym za
pomocg silnika ,,Dart”.

W oparciu o wyniki badan przepro-
wadzonych w tunelach aerodyna-
micznych i za pomocg wspomniane-
go juz pojazdu w NGTE zaprojek-
towano dwa samoloty pasazerskie z
zatrzymywanymi w locie poziomym
walcowymi  wirnikami  no$nymi.
Pierwszy z nich, o ciezarze catkowi-
tym 20 000 kG, ma jeden wirnik za-
mocowany na kadlubie i napedzany
ci$nieniowo. Projekt ten wymaga za-
stosowania czterech silnikow Kklasy
silniko6w Rolls-Royce ,,Spey”. Dwu-
lopatowy wirnik nie moze zapewnic¢
wywazenia podiluznego, co wymaga
zastosowania wentylatora ogonowego
lub odchylania ciggu silnikéw. Poza
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tym duze przewody gazowe dzielg
kabine pasazerskg na dwie cze$ci i
zwiekszajg S$rednice kadluba. Drugi
projekt (patrz fot.) stanowi przeréb-
ke samolotu BAC 111 serii 200.
Skrzydlo zostalo umieszczone na goé-
rze kadiluba, a dwa wentylatorowe
silniki zostaly zabudowane w pod-
skrzydlowych gondolach. Dwa wir-
niki o §rednicy 18 m, napedzane me-
chanicznie, wytwarzajg sile no$ng
40 000 kG (ciezar catkowity samolo-

tu wynosi 33000 kG). Na promieniu
lopat 6,3 m wspéiczynnik sily nos-
nej wynosi 3,5. Zakonczenie lopat
ma przekréj eliptyczny. W locie po-
ziomym tlopaty sg zatrzymywane w
potozeniu zgodnym 2z Kkierunkiem
lotu.

Badania wirnik6w z walcowymi lo-
patami przeprowadza sie ré6wniez w
USA, w NASA.

W. K.

Rozwéj $miglowca z wirnikiem Doranda

Francuska firma Giravions Dorand
zbudowatla na zlecenie armii amery-
kanskiej wirnik z klapg strumienio-
wg przeznaczony do badan w Ames
Research Center, w tunelu o prze-
strzeni pomiarowej 12 X 24 m. Ame-
rykanska firma Ling-Temco-Vought

wspé6lnie z Giravions Dorand opra-
cowuje S$miglowiec z wirnikiem z
klapg strumieniowg (patrz fot.) Fir-
ma LTV przewiduje, ze zasade klapy
strumieniowej bedzie mozna zastoso-
wac¢ zaré6wno do Smiglowcow szyb-
kich, jak i do $miglowcow o duzym
udzwigu. Zapewnia ona uzyskanie
wspo6tczynnikéw sily no$nej dwu-
krotnie wiekszychod wspo6tczynnikoéw
konwencjonalnych wirniké6w. Dzieki
wykorzystaniu klapy strumieniowej
zar6wno do sterowania skoku lopat
jak i do napedu wirnika odpada ko-
nieczno§é stosowania mechanizmu
sterujgcego, uktadu transmisyjnego
i Smigla ogonowego.

W. K.

Naddiwiekowy wirnik nosny

Firma Kaman przeprowadza w tune-
lu w Ames Research Center badania
naddzwiekowego wirnika noénego

Nowa koncepcja
ratowania pilotéw
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przy predkoSciach odpowiadajgcych
Ma = 3,5. Badany wirnik ma $redni-
ce 1,2 m, a jego lopaty odznaczajg
sie duzg sztywnoscig. Zastosowano
profile symetryczne, umozliwiajgce
poprawng prace w strumieniu od-
wréconym. Wirnik pracowal przy
6000 obr/min i przy obcigzeniu kon-
cow lopat wynoszacym 30 000 g. Ba-
dania wykazaly mozliwosci cyklicz-
nego sterowania wirnika.

W. K.

Wiatrakowiec bez napedu Bensen
X-25A jest uzywany przez USAF
Flight Dynamics Laboratory do
okreS§lenia mozliwosci zastgpienia
spadochronu przez skladany wirnik
‘no$ny. Ztozony wirnik bylby zabu-
dowany w wyrzucanym fotelu pilo-
ta. Po rozwinieciu sie spadochronu
pilot pozostaje w fotelu, nastepnie
zostaje roztozony wirnik, ktéry za-
czyna pracowaé¢ na autorotacji, po
czym spadochron zostaje odrzucony.

W. K.

Pomys$iny start
euvropejskiego satelity

ESRO-1

W dniu 2.10.1968 r. wystrzelono z
Western Test Range w Lompoc (Kali-
fornia) za pomocg rakiety nosnej
Ling-Temco-Vought ,,Scout”, beds-
cej wtasnoscig NASA, europejskiego
satelite ESRO-1. Satelita ten o cie-
zarze ok. 84 kG jest wyposazony w
urzadzenia do badania zorzy polarnej
i zjawisk zachodzgcych w polarnej
jonosferze. Gléwny obszar pomiaréw
satelity znajduje sie nad polnocng
Europg. Dzieki ro6wnoczesnym obser-
wacjom przeprowadzanym z Ziemi i
pomiarom wysoko$ciowym za pomo-
cg rakiet sondujgcych, wystrzeliwa-
nych w miejscowo$ci Kiruna w
Szwecji wyniki badan sg b. do-
kiadne.

Dane dotyczace satelity: apogeum
1500 km, perigeum 275 km, okres
okrgzenia Ziemi 103 min, inklinacja
94° (orbita prawie polarna), przewi-

dywany okres dzialania — 6 mie-
siecy.

W. K.
Najwiekszy

satelita lgcznosciowy

Firma Hughes zbudowalta na zamo-
wienie USAF satelite lgcznoSciowe-
go o ciezarze 725 kG i wysokoSci
dwupietrowego domu. Ma on stuzy¢
celom 1gczno$ci taktycznej miedzy
armig lgdowg, silami powietrznymi
i silami morskimi. Jest on wyposa-
zony w wyjatkowo duzg ilo§¢ anten.
Wysylane przez nie b. silne sygnaty
bedg odbierane przez rézne typy sta-
cji, nawet takie, ktérych anteny ma-
ja $rednice tylko 30 cm. Zdolno$é
nadawcza i odbiorcza satelity odpo-

wiada 10000 potgczen telefonicz-
nych.

W. K.
Anteny

radioastronomicznej
stacji orbitalnej
~Explorer”

Cztery anteny orbitalnej stacji radio-
astronomicznej ,,Explorer” w odpo-
wiedzi na sygnat wystany przez God-
dard Space Flight Center zostaty
wysuniete na diugo$é 230 m. Anteny
te zostaly utworzone z nawinietych
na rolkach ta$m, ktére przy odwija-
niu przyjely forme rurek. Dzieki wy-
diuzeniu anten zdolnoé§¢ odbiorcza
urzadzen stacji zostala zwiekszona
wiegcej jak dwukrotnie, a catkowita
wysoko$¢é satelity wzrosta do 460 m.



Jak wiadomo, satelita ,,Explorer”
stuzy do pomiaréw i rejestracji pro-
mieniowania kosmicznego.

W. K.

Préba wytrzymatos$ciowa
tfrzeciego stopnia
rakiety .Europa”2

W zakladach VFW w Lemwerder
poddano prébie wytrzymato$ci wer-
sje trzeciego stopnia rakiety organi-
zcji ELDO — ,,Europa” 2. Stopien
ten ma umozliwi¢ umieszczenie na
orbicie wokoélziemskiej satelity o
ciezarze 1250 kG, przy czym przy uzy-
ciu dodatkowego stopnia ,,szczytowe-
go” rakieta,,Europa” 2 bedzie w stanie
wprowadzi¢é na orbite stacjonarng
niemiecko-francuskiego satelite tgcz-~
noéciowego ,,Symphonie”. W czasie
proby wytrzymato§ciowej trzeci sto-
pien byl poddany obcigzeniu 1,25
razy. wiekszemu od nominalnego i
zginany dodatkowo momentem réow-
nym momentowi powstajgcemu przy
przechyleniu silnika o 1°.

W. K.

Wylgczenie
satelitéw .Pegasus”

Po trzyletnich badaniach trzy sate-
lity ,,Pegasus” przerwaty prace. Wy-
magany przez NASA okres dziatania
satelitow wynosit 18 miesiecy. Sate-
lity ,,Pegasus” przeprowadzaly po-
miary iloSci i wielkoSci meteorytow
w przestrzeni kosmicznej. Stuzyty
do tego celu ,,skrzydia” o powierz-
chni 185 m?, ktére rejestrowaty ude-
rzenia meteorytéow.

W. K.

Réznice

w wynikach badan
sond .Mariner”5

i .Wenus"4

Wedlug naukowcéw z NASA ci$nie-
nie na powierzchni planety Wenus
jest 75 do 100 razy wieksze niz na
Ziemi, a temperatura wynosi ok.
480 °C. Dane te przekazala na Ziemie
sonda miedzyplanetarna ,,Mariner” 5.
Zostaty one potwierdzone przez na-
ziemne radarowe urzgdzenia astro-
nomiczne. Natomiast pomiary wy-
konane przez sonde ,,Wenus” 4 wy-
kazujg ci$nienie 17—20 razy wieksze
od ciénienia na Ziemi i temperature
270 °C. Przypuszcza sie w zwigzku z
tym, ze sonda ,,Wenus” wylgdowata
na szczycie gory o wysokoséci 24 km
lub przerwala nadawanie wynikéw
na tej wtasnie wysokoSci.

W. K.

Pierwszy silnikowy lot
szybowca kosmicznego

HL-10

Zbudowany przez firme Northrop
Corp. szybowiec kosmiczny HL-10
mial wykonaé¢ na poczgtku 1969 r.
pierwszy silnikowy lot po odigcze-
niu sie od samolotu-matki Boeing
B-52. Bezskrzydtowy pojazd (lifting

Rozwéj egipskiego silnika

Egipski wojskowy silnik odrzutowy
E-300-A (fot. 1) o ciggu z dopala-
niem 4800 kG ma 9-stopniowg spre-
zarke, komore spalania z rurg zaro-

3

wg typu BMW (fot. 2), 2-stopniowa
turbine i dopalacz. Podstawowymi
materiatami na ,,gorgce” cze$ci sil-
nika jest Nimonic 75 i 105. Silnik

body) jest wyposazony w silnik ra-
kietowy Thiokol XLR-11 zasilany
cieklymi materialami pednymii wy-
twarzajgcy cigg 3600 kG. W swym
pierwszym silnikowym locie HL-10
miat osiggngé¢ wysoko§é ok. 13 000 m
i predko§¢é Ma = 0,8 1gdujgc nastep-
nie lotem §lizgowym w Dbazie
Edwards. Nastepne loty bedg sie od-
bywaé z predko$cig Ma = 2.

W. K.

E-300

jest przeznaczony do naped'u nad-
dzwiekowych myS$liwecoéw: egipskie-
go HA-300 i indyjskiego HF-24.

Opracowano réwniez cywilng wer-

sje silnika, E-300-C (fot. 3), o ciggu
3200 kG i ciezarze ok. 740 kG. Silnik
ten ma napedzaé¢ trzysilnikowy, 90-
-miejscowy samolot pasazerski (fot.
4) opracowywany obecnie wspélnie
przez EGAO (Egyptian General Aero
Organization) i firme Messerschmitt.
Samolotem tym sg zainteresowane
egipskie linie lotnicze, ktére poszu-
kujg nastepcy samolotéw An-12,

W. K.
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Nowy
przelicznik bombowy

firmy SAAB

Opracowany ostatnio przez szwedz-
kg firme SAAB przelicznik bombo-
wy BT9R stanowi udoskonalenie
starszego przelicznika BT9, ktoéry
jest stosowany przez sity powietrzne
Szwecji, USA, Francji, Danii i
Szwajcarii. Dzieki zastosowaniu w
nowym przeliczniku laserowego dal-
mierza odlegto$¢ od celu moze by¢
dokladnie mierzona takze na matych
wysokosciach lotu, co pozwala na
precyzyjne bombardowanie z lotu
koszgcego. W budowie urzgdzenia
wykorzystano najnowsze osiggniecia
z dziedziny mikrominiaturyzacji.

Istniejg dwa systemy bombardowa-
nia przy uzyciu przelicznika BT9R:
@® bombardowanie z widocznoscig
celuy,

@® bombardowanie z wykorzystaniem
punktu odniesienia.

Pierwszy spos6b bombardowania po-
lega na tym, ze pilot wigcza przelicz-
nik w chwili, gdy bombardowany
obiekt zostanie uchwycony przez ce-
lownik. Nastepnie pilot wyrywa sa-
molot w goére i gdy wektor predko-
Sci samolotu pokryje sie z balistycz-
ng charakterystykg bomby, bomba
zostaje automatycznie wyzwolona.
W czasie lotu na cel przelicznik obli-
cza w sposob ciggly kgt nachylenia
osi samolotu, ci$nienie statyczne i
catkowite oraz przyspieszenie. Cha-
rakterystyka samolotu, charaktery-
styka bomby i predkos$é wiatru zo-
stajg przez pilota wprowadzone do
przelicznika wczeéniej., W chwili
wtlgczenia przelicznika zostaje wy-
stany impuls laserowy w celu po-
miaru odleglosci od celu, po czym
przelicznik rozpoczyna okreslanie
wszystkich danych potrzebnych do
dokladnego zrzucenia bomby. Wy-
znaczony w wyniku tego wymagany
kgt zrzucenia bomby jest poréowny-
wany z katem ustawienia osi samo-
lotu. W chwili gdy oba katy zréw-

Auviomatyczne wykrywanie

Wizualna ocena powierzchni stanowi
jedna z podstawowych metod wy-
krywania wad powierzchniowych.
Metoda jest bardzo powolna i wy-
maga duzego doswiadczenia przy
skutecznym sterowaniu. Ostatnio
opracowano urzgdzenia z optyczno-
-elektronicznymi uktadami $ledza-
cymi. Penetracja powierzchni naste-
puje przez wierszowanie strumie-
niem $§wietlnym i analize odbitego
strumienia. Kierunek wierszowania
zalezy od konfiguracji czesci, ksztat-
tu i formy badanej powierzchni.
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naja sie, bomba zostaje automatycz-
nie wyzwolona. Przy kagtach ataku
wiekszych od 15° dokiadne bombar-
dowanie moze byé przeprowadzone
bez uzycia lasera. W tym przypadku
do okre$lenia pozycji samolotu w
stosunku do punktu wyjsciowego —
punktu wigczenia przelicznika —
wykorzystuje sie tylko kgt osi samo-
lotu i wysokoseé.

Drugi system bombardowania jest
stosowany woéwczas, gdy cel jest bar-
dzo silnie broniony, co zmusza do wy-
konywania ataku na bardzo matej
wysokoéci i zrzucenia bomby przed
wykryciem przez radar. Jeszcze przed
startem na wykonanie zadania pilot
wybiera lezgcy na kierunku ataku, na
kilka kilometrow przed celem, tatwy
do zidentyfikowania obiekt (np.
most). Odleglos¢ miedzy punktem
identyfikacyjnym a celem jest zna-
na i zostaje nastawiona na przelicz-
niku. Pilot leci lotem koszgcym i w
chwili przelotu nad punktem iden-
tyfikacyjnym wtacza przelicznik. Sa-
molot moze lecie¢ w dalszym ciggu
w Kkierunku celu lub tez moze by¢
wyrwany w gore. W obu przypad-
kach bomba zostaje wyrzucona we
witasciwym kierunku. Przy tym spo-
sobie bombardowania pozycja samo-

wad powierzchniowych

Obraz badanej powierzchni rzuto-
wany jest przez soczewke skupiajg-
cg i otwor kontrolny na uktad foto-
detektora. R6zne przedmioty z roz-
nymi typami wad wymagajg réznej
czulosci. Osigga sie to przez wtasci-
wa konstrukcje obwodéw detektora,
wtasciwe powiekszenie, zmiane wiel-

kosci otworu kontrolnego i jego
ksztattu. Obwody detektora sa
tak skonstruowane, ze wykrywajg

waskie a dlugie pekniecia lub szero-
kie plamy. Ukltady te dziatajg nieza-
leznie i mogg by¢ niezaleznie dostra-
jane do charakteru wad.

lotu jest okreSlona przez wysokose
barometryczng i odlegto$é od punktu
identyfikacyjnego. Laser nie moze
byé stosowany, poniewaz nalot pa
cel odbywa sie bez widocznosci cely,
Doktadnos¢ bombardowania nie jest
tak duza jak w przypadku ataky z
widocznoscig celu i pomiaru odlegio-
$ci za pomocg laseru.

Po zastosowaniu dodatkowych urzs-
dzen przelicznik moze byé¢ uzywany
do atakowania celéw naziemnych
i powietrznych rakietami i dzjat-
kami.

Przelicznik umozliwia przeprowa-
dzanie atakéw z odleglo$ci do 10 km,
przy nachyleniu toru lotu do 60° i w
zakresie predkosci lotu od 650 do
1300 km/h. Dokladno$¢ bombardo-
wania zostala przedstawiona na wy-
kresie, przy czym Ww zaznaczonych
obszarach dokladnosci znajduje sie
7596 bomb. Dokladnos$¢é bombardo-
wania w malym stopniu zalezy od
predkosci lotu.

Zalety taktyczne i operacyjne no-
wego urzgdzenia bombowego SAAB
sg nastepujace:

@® bardzo duza dokladno$¢ bombar-
dowania nawet przy matych wyso-
kosciach ataku,

@® nie jest konieczne $§ledzenie celu;
samolot musi tylko przez krotkg
chwile lecie¢ w Kkierunku celu. W
zwigzku ztym obrona celu jest bar-
dzo utrudniona,

@® duza taktyczna elastycznosé; pilot
moze dowolnie wybiera¢ kat ataku,
chwile zrzucenia bomby i predkos¢
lotu,

@® w zaleznos$ci od rodzaju samolotu
1 wymagan taktycznych mozna sto-
sowaé ro6zne kombinacje urzadzen
celowniczych.

Przelicznik BT9R zostal opracowa-
ny z mys$lg o eksporcie, jednak row-
niez szwedzkie sily powietrzne wy-
kazuja nim duze zainteresowanie.
Urzgdzenie zostalo po raz pierwszy
wypréobowane na samolocie SAAB
32, przy czym przez caly czas prob
stosowano laserowy pomiar odlegio-
§ci. Wyniki proéb uznano za zadowa-
lajgce.

W. K.

Lepsze wyniki osigga sie przez za-
stosowanie lasera jako zrodla Swia-
tla. Aparatura badawcza kontroluje
i analizuje w danej chwili powierz-
chnie o $rednicy rzedu 0,15 mm. Ru-
chu wierszowania dokonuje przed-
miot lub aparat optyczny. Szybkosc
dziatania i sprawnos¢ jest tak duza,
ze w ciggu godziny mozna przebadat
W spos6b automatyczny do 4000 szt.,
przy wyzszym stopniu pewnosci od
oceny wizualnej. Aparatura automa-
tycznie selekcjonuje przedmioty na
dobre i zte wedlug z gory zalozo-
nych kryteriow. AG.

POMOCE KONSTRUKTORSKIE ,,TECHNIKI LOTNICZEJ | ASTRONAUTYCZNE)"

Pomoce inzyniera préb w locie Dpokosczenie z nru 3/69 —»
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MARKS A. 523.3:629.19(73)

The Apollo 8 flight

In this paper the Saturn 5 rocket and the spacecraft Apollo
8 are described, the basic data of the Moon are reminded and
the Apollo 8 flight is presented. Some problems of space
flights are also explained and some errors in newspapers in
regard to Apollo 8 flight are corrected.

533.6.011.72:533.6.015.3
LUCZYWEK E., TARNOGRODZKI A.

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

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

SZCZECINSKI S., WISNIEWSKI S. 621.515:62—253.58

The influence of blade tip clearancecs of axial com-
pressor on its performances

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

ZEBROWSKI M. 533.6.013.8:629.13.05

Instrument flight in turbulent atmosphere

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

KWIATKOWSKI M. 678.—405.8:629.13.002

Honeycomb core forming by bending for curved sard-
vich structure

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



Co piszg. inni... .

I Ogolnopolskie Sympozjum na temat ,,Naukowe pro-
blemy maszyn matematyceznych”

zorganizowane przez Warszawski Oddzial Polskiego Towarzy-
stwa Elektrotechniki Teoretycznej i Stosowanej odbylo sie
w pazdzierniku 1968 r

Sympozjum mozna ocenié¢ jako wazne wydarzenie dla pracu-
jacych nad problematykg maszyn matematycznych. Wygto-
szono ponad 60 referatow i komunikatéw o dorobku polskiej
nauki w dziedzinie automatyzacji przetwarzania danych. Re-
feraty zgtoszone na Sympozjum stanowily przeglad naukowo-
-badawczego dorobku pracownikow takich placowek, jak In-
stytut Maszyn Matematycznych, WAT, Instytut Matematyczny
PAN, Centrum Obliczeniowe PAN, Instytut Automatyki PAN,
Politechnika %®odzka, Uniwersytet Warszawski oraz kilka
osrodkow resortowych.

O problematyce Sympozjum, ktérg mozna podzielié na kilka
grup, piszg ,,Maszyny Matematyczne” podajgc jednoczesnie
wykaz referatow wygloszonych na Sympozjum, a zarazem
informujg, ze wszystkie referaty maja by¢é wydane prrzez
Wydawnictwa Naukocwo-Techniczne. Maszyny Matematyczne,
nr 12 z 1968 r.

Czystosé powietrza atmosferycznego

stanowi jeden z wezlowych problemoéow stojgcych przed nauka,
technikg medyczng i zainteresowanymi wiadzami we wszyst-
kich uprzemystowionych krajach na $Swiecie. Na podstawie
danych Departamentu Sanitarno-Epidemiologicznego Minister-
stwa Zdrowia i Opieki Spolecznej w Swietle strat ekonomicz-
nych i szkodliwego wplywu na zdrowie ludzkie, w artykule
omowiono stan zanieczyszczen powietrza atmosferycznego
w Polsce. Ochrona Powietrza, nr 4 z 1968 r.

Uktlad SI w Polsce .

W artykule na tle zréodiowych tekstow okreslajacych uktiad
SI omoéwiono zasady nowelizacji polskich aktow prawnych
o legalnych jednostkach miar oraz wskazano ogolng linie po-
stepowania przy wprowadzaniu ukiadu SI do praktyki. Uktad
ten, ktorego pelna nazwa brzmi Miedzynarodowy Uktad Jed-
nostek Miar SI, jest pierwszym w historii miar ukladem jed-
nostek przyjetym przez najwyzszg instancje miedzynarodowg
w tym zakresie — Generalng Konferencje Miar, organ Kon-
wencji Metrycznej. Artykut zaznajamia z postanowieniami
modyfikujgcymi lub interpretujgcymi uchwale 12. XI Gene-
ralnej Konferencji Miar z 1960 r. okreslaJaca uktlad SI, podaje
6 przyjetych jednostek, ktére powinny byé uzyte jako podsta-
wowe do tworzenia praktycznego uktadu miar dla stosunkow
mledzynarodowych oraz inne postanowienia i okreslenia, kto-
re wyjasniajg wiele watpliwosci.

W Polsce akty prawne regulujgce zagadnienie legalnych jed-
nostek miar dopuszczajg do przejSciowego stosowania licznych
jednostek nie SI, dotychczas bedgcych w uzyciu, wskazujac
Jjednocze$Snie na konieczno$é stopniowego rugowania z uzycia
jednostek nie SI i zastepowania ich odpowiednimi jednostka-
mi SI, wedlug uzgodnionego miedzynarodowego programu.
Pomiary, Automatyka, Kontrola, nr 1 z 1969.

Bhp w kontroli NIK

Istotnym miernikiem oceny sytuacji w dziedzinie bhp jest
wypadkowos$é przy pracy. Zagadnieniem tvm i ustaleniem
przyczyn jeszcze niedostatecznego stanu warunkéw pracy za-
16g zajmowata sie ostatnio Najwyzsza Izba Kontroli, ktora
przeprowadzita kontrole w 128 zaktadach pracy.

W artykule, ktéry omawia wyniki tej kontroli przytoczono
dane 11ustrujace wypadkowosc w liczbach, przeprowadzono
porownanie Wypadkowosm w Polsce z mnym1 krajami, wska-
zano na fakt zanizania liczby wypadkow i zaniedbania w do-
kumentacji oraz omowiono przyczyny powodujgce wypadki
przy pracy, bedace niejednokrotnie nastepstwem lekcewaze-
nia przepisow bhp. Omoéwiono tez dziatalno$é przemystowej
stuzby zdrowia, ktéra swe zadania w zakresie bhp niejedno-
. krotnie wykonywala niewlasciwie. W wielu zakladach stwier-
dzono niedomagania zwigzane ze stanem sanitarno-higienicz-
nym i warunkami socjalno-bytowymi, a takze ztg jakos¢
odziezy ochronnej. W artykule podano wnioski z przeprowa-
dzonej kontroli i wskazano Srodki zmierzajgce do poprawy
stanu bhp w zakladach pracy. Ochrona Pracy, nr 1 z 1969.

Projektowanie obrabiarek zespolowych ogdlnego
przeznaczenia

jest artykutem dyskusyjnym, w ki6rym poruszono podstawo-
we problemy wystepujgce przy projektowaniu. Podano pro-
pozycje kierunkoéw badan naukowo-dos$wiadczalnych i teore-
tvcznych niezbednych do utatwienia projektowania obrabia-
rek zespotowych ogodlnego przeznaczenia. Podstawe rozwazan
stanowig wyniki badan zadain obrobki skrawaniem cze$Sci ma-
szyn i mozliwosci obrobkowych wspoélczesnych maszyn oraz
technologii maszyn. Na podstawie przeprowadzanych juz prac
przedstawiono pierwsze wnioski, przydatne do projektowama
W artykule podane sg podstawowe definicje i okreslema nie-
zbedne do prowadzenia badan, a ponadto omoéwiono 10 pod-
stawowych problemow wystepumcych w projektowaniu. Na
zakoniczenie przedstawiono wnioski, jakie wynikaja z prze-
prowadzonych badan. Przeglad Mechaniczny nr 1 z 1969.
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Z dziatalnosci Sekcji Lotniczej SIMP

1. Z inicjatywy Zarzadu Sekcji Lotniczej
SIMP w dniu 18 lutego br. miato miejsce
spotkanie przedstawicieli Zarzadu i Ko-
legium Redakcyjnego ,,Techn1k1 Lotni-
czej i Astronautyczne; Z czyteln1kam1
tego czasopisma. Spotkanie odbylo sie w
celu omoéwienia spraw zwigzanych z pro-
filem i1 tematykg organu naszej Sekcji,
z potrzebami osrodkow lotniczych oraz
z zainteresowaniami czytelnikow.

W spotkaniu wzielty udziat 22 osoby z
dziesigciu przedsiebiorstw, instytucji 1
osSrodkow lotniczych kraju.

Referat informacyjny wygtosit redaktor
naczelny TLiA kol. St. Sulikowski, po
czym nastgpila ozywiona dyskusja. Z dy-
skusji mozna wyprowad/m wnioski, ze
czasopismo powinno:

— stuzyé rozwojo%i mysli lotniczej i po-
ruszaé sprawy problemowe polskiego lot-
nictwa,

— zapewniaé¢ doplyw artykuléow specjali-
stycznych na inzynierskim poziomie,

— omawiaé zagadnienia ekonomiczne
zwigzane z produkcjg, eksploatacjg oraz
transportem lotniczym,

— z uwagi na wspo6iprace Sekcji Lotni-
czych SIMP i SITK — zamieszczaé¢ arty-
kuly poswiecone budowie i eksploatacji
lotnisk oraz problemom sportu lotniczego
— ukazywaé sie okresowo w postaci ze-
szytow specjalnych.

Notatki ze swiata

V¥ Zaciesnia sie wspoélpraca miedzy uczo-
nymi Zwigzku Radzieckiego, Francji i
Indii w dziedzinie prognostyki pogody.
Prowadzone sg mianowicie wspoélne son-
daze atmosferyczne w Arktyce oraz w
osrodku Thumba w Indiach, lezgcym na
tzw. rowniku magnetycznym Ziemi.

v W koncu ub.r. wystrzelono w Zwigzku
Radzieckim kolejnego satelite telekomu-
nikacyjnego ,,Molnia 1’’. Sputnik ten ma
na celu zapewnienie eksploatacji syste-
mu dalekosieznej telefoniczno-telegraficz-
nej lacznosci radiowej, a takze przekazy-
wanie programow centralnej telewizji
ZSRR do punktow sieci ,,Orbita’’, rozmie-
szczonych w okregach daleker polnocy,
Syberii, Dalekiego Wschodu i Azji srod-
kowej.

v Przewiduje sie podpisanie w niediugim
czasie umowy lotniczej pomiedzy USA
i Jugostawig. Na podstawie specjalnego
zezwolenia rzgdu Jugostawii do Belgra-
du latajg juz samoloty PAA.

V¥ 23 pazdziernika 1923 r. wystartowal do
Bratystawy pierwszy samolot komunika-
cyjny Czechostowackich Linii Lotniczych.
Obecnie towarzystwo to obchodzi jubi-
leusz 45-lecia dziatalnosci. Samoloty CSA
kursujg regularnie do 65 miast na czte-
rech kontynentach $wiata, przewozg rocz-
nie ponad milion pasazerow i pokonuja
trase ponad 100 tys. km. Jednak istnieje
konieczno$é wymiany 23 parku lotnicze-
go CSA, co wymagaé bedzie ponad 2,5
miliarda koron. Czechoslowackie Linie
Lotnicze dysponujg kwotg poitora mi-
liarda, reszte sfinansuje rzgd.

Czechostowacja zakupi samoloty pasa-
zerskie dalekiego zasiegu — ,,I¥-62'°. Sa-
moloty te bedg lataé do Kanady i Sta-
now Zjednoczonych. Uruchomienie linii

przez Atlantyk planowane jest jako
wspolne przedsiewziecie CSA i PLL
oL (oY

v Brytyjski przemyst lotniczy i astronau-
tyczny zatrudnia éwieré miliona pracow-
nikéw.. W proporcji do liczby ludnosci
przemyst ten jest dwukrotnie wiekszy niz
amerykanski. O potedze przemystu moze
Swiadczy¢é warto$Sé dziennej produkcji sil-
nikow, wynoszgca milion funtow szter-
lingow.

¥ Prof. Makowski, dziekan wydziatu lot-
niczego Uniwersytetu w Surry (Anglia)
i jednoczesnie najwiekszy autorytet na
terenie Wysp Brytyjskich w dziedzinie
architektury przestrzennej bedzie prze-
wodniczyl jury, ktore oceni projekt bu-
dowy olbrzymiego hangaru dla linii lot-
niczych BOAC na lotnisku Heathrow w
Londynie. Hangar ten pomiesSci dwa 350-
-osobowe odrzutowce Boeing-747. Jego
dach o wadze 2300 ton oparty na 8 stalo-
wych kolumnach (konstrukcji prof. Ma-
kowskiego) bedzie ruchomy i przystoso-
wany do ew. powiekszenia hangaru.
Koszt budowy wynosi 4 miliony funtow.

2. Ostatnio — z inicjatywy Sekcji Chlod-
niczej — odbytlo sie spotkanie przewodni-
czgcych 22 sekcji naukowo-technicznych
Zarzadu Glownego SIMP z wiceprezesem
kol. Zbierskim, poSwiecone sprawle zak-
tywizowania dziatalnosci Sekcji, jako
ogniwa Zarzadu Glownego Stowarzysze-
nia w sprawach techniczno-gospodar-
czych duzej wagi. Ponadto na zebraniu
poruszono zagadnienia zwigzane z po-
dwojnym aparatem simpowskim: admi-
nistracyjnym i naukowym oraz omow10-
no trudnosci zwigzane z wydawnictwem
materialow konferencyjnych. W wyniku
obrad powotano Komisje roboczg dla
opracowania wnioskow na Walny Zjazd
Delegatow SIMP. W skilad Komisji wszed!
przewodniczgcy naszej sekcji kol. T.
Kostia.

3. Przewodniczgcy Zarzadu Sekcji Lotni-
czej przeprowadzil rozmowe na temat
dziatalnosci Sekcji z gen. Modrzewskim
wiceprzewodniczgcym Zarzgdu Gtowne-
go SIMP przy udziale z-cy sekretarza
generalnego. Odbyla sie rowniez rozmo-
wa 2z sekretarzem generalnym SIMP.
Przewidziane jest takze spotkanie z dy-
rektorem Zjednoczenia Przemysiu Lotni-
czego.

4. Zarzad Kola SIMP przy Szybowcowym
Zakladzie Doswiadczalnym w Bielsku Bia-
tej wystgpit do Oddzialu Stowarzyszenia

v Na londynskim lotnisku Heathrow roz-
poczeto w ubieglym roku budowe stano-
wisk dla samolotow Boeing-747. Budowa
stanowisk majgcych ksztait liteTy nT’ %
o diugosci ramion ok. 300 m, kosztowac
bedzie 1,8 mln funtéw szt. Po obu stro-
nach plyty zainstalowane zostang rucho-

me chodniki dla pasazerow, stanowigce
bezposrednie potgczenie z budynkiem
dworca.

v W Katudze nad Okg otwarto Muzeum
Ciotkowskiego. Znajduje sie ono w drew-
nianym domku, w ktorym Ciolkowski
mieszkal i pracowal. Konstanty Ciotkow-
ski <mart w 1945 r. Na poczatku naszego
wieku opracowat on teorie lotow kos-
micznych i uznawany jest za prekursora.
Ciolkowski byl polskiego pochodzenia.
Jego ojciec znalazt sie w glebi Rosji, jako
zestaniec polityczny.

V¥ Zachodnioniemieckie przedsiebiorstwa
produkcji sprzetu lotniczego i astronau-
tycznego BOlkow i Messerschmitt potg-
czyly sie w jedno przedsiebiorstwo. Po-
igczone zaklady zatrudniajg ogotem 12,5
tys. pracownikow, siedzibg dyrekcji jest
Monachium; funkcje dyrektora naczelne-
go peini inz. Ludwig Bolkow, przewodni-
czgcym rady nadzorczej — jest byly kon-
struktor hitlerowskich mysliwcow Willy
Messerschmitt.

v W 1967 r. towarzystwa lotnicze 116
panstw czilonkowskich ICAO (poza ZSRR
i Chinami) uzyskaly wplywy w wysokosci
okoto 12,5 mld dolaréw, co stanowi okoto
10% wartosci Swiatowej produkcji prze-
mystowej. Srednie wplywy towarzysiw
lotniczych w latach 1957—1967 wzrastaty
rocznie o 10,5%, a w latach 1962—19G7
o 14%

W ciggu dziesieciolecia suma sprzedanych
tonokilometrow wzrosta czterokrotnie.
Taryfy pasazerskie w tymze okresie obni-
2zyly sie $rednio o 7,5% (z 3,82 centa na 3,53
centa za pasaLerokllometr) Obnizka ta
dotyczy w zasadzie jedynie przewozow
miedzynarodowych, gdzie obnizka osigg-
nela okolo 20%. Taryfy krajowe nie ule-
gly zmianom. Srednia stopa zysku przed-
siebiorstw przewozéw lotniczych wyno-
si obecnie 8,5%, gdy przed dziesieciu laty
notowano straty w wysokosci 1,2%.

v Jak podajg statystyki IATA, 103 towa-
rz%stwa czlonkowskie wykonaty w 1967 r.
wszystkich rozkitadowych przewozow
Swiatowych. Lotnicze przewozy pasazer-
skie wyniosty 188 milionéw o0sob.
Personel wszystkich towarzystw, zrzeszo-
nych w IATA, wynosil 628 tys. osob (w
tym personel latajgcy — 55 tys.). Flota
powietrzna tych towarzystw liczyta na
koniec 1967 r. — 3725 samolotow, w tym:
odrzutowych 2000 (Boeingow 707 i 727 —
900 szt.) i tlokowych — 1000.
Najwieksze przewozy w IATA osiggnety:
,,United Airlines’”, dysponujace flotg
sktadajgcg sie z 400 -samolotow i persone-
lem liczgcym 46 tys. osOb (24 mln pasa-

Cena zl 12.—

z wnioskiem o przyznanie nagrody 2Za-
rzagdu Giownego SIMP inz. W}l Okarmu-
sowi za wybitne osiggniecia w dziedzinie
techniki w 1968 r. Inz. Okarmus prowa-
dzi w SZD zespéi konstrukcyjny rodziny
szybowcow ,,Foka” 1 ostatmo wyrozni
sie opracowaniem typu ,,Foka’ 5. Szybho-
wiec ten — na ostatnim Kongresie OST1V
w Lesznie — miedzynarodowe jury —
uznato za najlepszy w klasie standard.
W 1968 r. rozpoczeto produkcje seryjng
., Foki’” 5 i ponad 100 szt. tych szybowcow
eksportowano za granice.

5. Zarzad Oddziatu Sekcji Lotniczej SIMP
w Poznaniu planuje zorganizowanie im-
prezy jubileuszowej pod hastem: ,,50-lecie
lotnictwa sportowego w Polsce’. Impre-
za ta oprocz znaczenia historycznego i
propagandowego da pole do zblizenia te-
renowych dziataczy lotniczych SIMP
i SITK.

6. Zarzgdy Sekcji Lotniczej SIMP i Sekcji
Giownej Komunikacji Lotniczej SITK po-
stanowily powota¢ wspolny zespoét robo-
czy w celu opracowania lotniczej wktad-
ki branzowej do Terminarza Technika
NOT na 1970 r.

7. Czlonek Zarzadu Sekcji, korespondent
naszego czasopisma, kol. St. Orczykow-
ski jest czynnym dziataczem w Klubie
Mitosnikow Lotnictwa ,,Awiata’’ w Miel-
cu, gdzie prowadzi prace dydaktyczng z
mtodziezg.

zerow), ,,Estern Airlines”’
sazerow) i ,,American Airlines”’
przewiozlty 16 mln pasazerow).

(19,5 mln pa-
(ktore

v Amerykanski Osrodek Lotow Kosmicz-
nych w Huntsville w stanie Alabama zaj-
muje 720 ha; zbudowano tu 147 budynkow
i 98 stanowisk badawczych. Najwieksze
jest stanowisko do badania pierwszego
czlonu rakiet Saturn V. Pieé silnikow wy-
twarza tu sile ciggu 3 mln kG. Wysokos¢
stanowiska wynosi 108 m. Jak wiadomo
rakiety te wyniosg pojazd kosmiczny
,,»Apollo” na Ksiezyc.

W 1965 r. OSrodek zatruaniatl 18 iys. osob,
a budzet wynosil 1,7 biliona dolarow.
Obecnie pracuje tam 13 600 osOb, zas bu-
dzet zmalal do 1,25 biliona dolarow.

V¥ Wiasciciele samolotow prywatnych
protestujg przeciwko decyzji nowojor-
skich wtadz lotnictwa cywilnego w spra-
wie podwyzszenia o 400 procent optat za
lgdowanie w trzech portach Nowego
Jorku: Kennedy, La Guardia i Newark.
Obecnie optata ta ma wynosié co naj-
mniej 25 dolarow. Podwyzka ma na celu
wyrugowanie matych samolotow z wiel-
kich lotnisk komunikacyjnych Nowego
Jorku. Zarezerwowane ma by¢ dla nich
jedynie lotnisko Teterboro.

¥ Zorganizowani na Zachodzie polscy
lotnicy, ktorzy uczestniczyli w drugiej
wojnie S§wiatowej odbywajg co dwa lata
branzowe zjazdy, tzw. konwencje. Spot-
kania te sluzg do podtrzymania wiezi
kolezenskiej oraz dla celéow propagando-
wych.

Konwencja taka odbywata sie na jesieni
ub. roku w Filadelfii i zgromadzita po-
nad 150 delegatow terenowych ,,skrzy-
del’’ ze Stanow Zjednoczonych, Kanady
i W. Brytanii. W ostatnim zjezdzie wzigt
udzial jeden z pierwszych konstrukto-
row samolotow — Czestaw Zbieranski.

V. Zesp6l amerykanskich kosmonautow
poniost dotychczas nastepujgce straty:
— Theodore C. Freeman zgingt w wieku
34 lat — w czasie lotu éwiczebnego samo-
lotu w pazdzierniku 1964 r.

— Charles A. Bassett 35-letni i Eliot M.
See w wieku 39 lat — zgineli w czasie

lotu ¢éwiczebnego samolotu w 1ntym
1966 r.
— Robert B. Chaffee 32-letni, Virgil I.

Grissom 41-letni i Edward H. White 37-
-letni zgineli podczas prob naziemnych,
w pozarze kabiny ,,Apollo’”’ w styczniu
1967 r.

— Edward G. Givens zginagt w wieku
37 lat w katastrofie samochodowej w
czerwcu 1967 r.

— Clifton C. Williams — w wieku 35 lat —
zgingl w czasie lotu éwiczebnego samo-
lotu w pazdzierniku 1967 r.

— Robert Lawrance, murzyn z ekipy
amerykanskich kosmonautow wojsko-
wych, zgingt w czasie lotu éwiczebnego
sariwlotu w grudniu 1967 r. w wieku
32 lat.
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