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Streszczenie

Uk ad po redniego sterowania samolotem pozwala pilotowi wp ywa  w sposób nadrz dny na 

wybrane parametry lotu i modyfikowa  je w takt wychyle  odpowiednich organów sterowych 

(sterownicy, d wigni mocy). Rozwi zanie to redukuje obci enie pilota i umo liwia skierowanie 

jego uwagi na zasadniczy cel misji. Niestety, zastosowanie z o onych uk adów po rednicz cych

mo e skutkowa  b dn  interpretacj  bod ców odbieranych przez cz owieka. Sytuacja taka 

prowadzi w wielu przypadkach do eskalacji nieprawid owych interakcji pilota i efektywnej 

dynamiki samolotu. W opracowaniu przedstawiono rozwi zanie umo liwiaj ce automatyczn

detekcj  oscylacji indukowanych przez pilota. Opisano praktyczn  realizacj  uk adu detektora jak 

równie  zaprezentowano przyk adowe wyniki bada  diagnostycznych uk adu pilot-samolot. 

S owa kluczowe: detektor, oscylacje indukowane przez pilota, sterowanie po rednie, diagnostyka. 

THE DETECTION OF UNFAVORABLE AIRCRAFT-PILOT COUPLING 

Summary 

Fly-by-wire system enables superior control of chosen flight parameters. Pilot can modify 

stabilized parameters by adequate deflection of control inceptors as side-stick or trust lever in this 

solution. Fly-by-wire control reduces pilot loading and allows to bring main tasks to his attention. 

Unfortunately, the use of more complicated interfaces between human and machine can cause 

incorrect pilot behavior. It leads to erroneous interactions between operator and effective aircraft 

dynamics in many times. The solution of automatic detection of pilot induced oscillations has been 

presented in this paper. Practical realization of PIO detector as well examples of diagnostics of 

human-machine system have been reported herein. 

Keywords: detector, pilot-induced oscillations, fly-by-wire, diagnostics.

1. WST P

Termin Fly-by-Wire (FBW) jest ogólnie 

przyj tym okre leniem systemu po redniego 

sterowania samolotem, w którym czynno ci pilota 

s  przetwarzane przez komputery pok adowe na 

sygna y elektryczne (ci g e lub dyskretne)  

i dostarczane do serwomechanizmów 

odpowiadaj cych za pozycjonowanie odpowiednich 

organów sterowych (rys. 1). W ostatnim czasie 

zamiast wi zek elektrycznych stosuje si  do 

transmisji sygna ów równie  linie wiat owodowe

(systemy Fly-by-Light). W uk adach FBW nie 

wyst puje bezpo rednie, mechaniczne po czenie

sterownicy  

i p aszczyzn sterowych. W praktyce oznacza to, e

mo liwe s  sytuacje, gdy konkretnemu po o eniu

sterownicy odpowiadaj  (w zale no ci od trybu 

sterowania) ró ne po o enia, a nawet stany 

dynamiczne p aszczyzny sterowej.  W klasycznym 

uk adzie sterowania zjawiska takie nie powinny si

zdarza , a je li ju  wyst puj  to wiadcz

o degradacji uk adu sterowania (np. nadmierne luzy 

mechaniczne, zbyt ma a sztywno  popychaczy). 

Piloci samolotów z FBW musz  by wiadomi, e

ich czynno ci nie przek adaj  si  bezpo rednio na 

wychylenia (lub pr dko ci wychylania) p aszczyzn

sterowych, lecz po rednio decyduj  o wybranych 

parametrach lotu [5]. 

Rys. 1. Idea po redniego sterowania 
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Sygna  steruj cy pochodz cy bezpo rednio ze 

sterownicy jest w wi kszo ci rozwi za  mocno 

modyfikowany przy u yciu specjalnych funkcji 

kszta tuj cych. Funkcje te uwzgl dniaj  nie tylko 

statyczne po o enie sterownicy, lecz tak e szybko

i kierunek zmian tego po o enia. Pozwalaj  one na 

skuteczn  i szybk  korekcj  parametrów lotu, 

zmniejszaj  liczb  koniecznych ruchów sterownic

i eliminuj  drgania r ki pilota. Dopiero 

uformowany sygna  ze sterownicy jest 

uwzgl dniany w prawach sterowania samolotem. 

Komputery steruj ce w zale no ci od trybu pracy 

systemu, zmierzonych parametrów lotu i dyrektyw 

pilota wypracowuj  odpowiednie sygna y steruj ce

serwomechanizmami [1]. Ze wzgl du na sw

konstrukcj  systemy po redniego sterowania 

samolotem wprowadzaj  opó nienia nawet w trybie 

sterowania bezpo redniego i posiadaj  ograniczenia 

zwi zane z maksymaln  pr dko ci  dzia ania

swych elementów sk adowych [5, 9]. Problem ten 

dotyczy g ównie elementów wykonawczych 

odpowiadaj cych za pozycjonowanie p aszczyzn

sterowych [5], sterowanie moc  silnika, czy zmian

wektora ci gu. Ograniczenie to wyst puje równie

w innych elementach systemu, nie wy czaj c

komputerów steruj cych i ich oprogramowania [8].  

Analiza z o onego uk adu, na który sk ada si

równie  dzia anie pilota sprawia sporo problemów. 

Opó nienie i ograniczenia w pr dko ci dzia ania

elementów sk adowych systemu sterowania, 

rozmaite tryby pracy i mo liwo  rekonfiguracji 

mog  w szczególnych sytuacjach powodowa

problemy w funkcjonowaniu uk adu pilot-samolot.  

2.  PROBLEM OSCYLACJI 

INDUKOWANYCH PRZEZ PILOTA

Nieprawid owe wspó dzia anie pilota i samolotu 

(ang. unfavorable Aircraft-Pilot Coupling; APC)

prowadzi zwykle do ró nych postaci oscylacji 

indukowanych przez pilota (ang. Pilot-Induced 
Oscillations; PIO). Niezwykle rzadko zdarza si , e

odpowied  samolotu jest rozbie na w stosunku do 

dzia a  pilota. Cech  charakterystyczn  oscylacji 

indukowanych przez pilota jest przesuni cie fazowe 

pomi dzy czynno ciami operatora uk adu

sterowania i efektywn  dynamik  samolotu 

si gaj ce 180 stopni. Konsekwencj  tego jest 

utrzymywanie, a nawet pog bianie oscylacji przez 

pilota, który próbuje je t umi . Pilot odczuwa 

intuicyjnie PIO jako nieprawid owe, a czasem 

wr cz odwrotne dzia anie uk adu sterowania. 

Cz sto  gro nych oscylacji indukowanych przez 

pilota zawiera si  w przedziale 2-5 [rad/s]. 

Praktyka wskazuje, e zjawisk o charakterze 

PIO jest trudno unikn  i dlatego na ka dym etapie 

bada  nowej konstrukcji nale y dokonywa

szczegó owych analiz z uwzgl dnieniem 

mo liwo ci indukowania oscylacji indukowanych 

przez pilota. Wyszukiwanie tendencji do PIO 

powinno odbywa  si  pocz wszy od etapu bada

symulacyjnych, poprzez próby w locie a  po proces 

certyfikacji. W wielu publikacjach mo na si

równie  spotka  z zaleceniami dotycz cymi 

konieczno ci monitorowania APC,  

a w szczególno ci PIO w trakcie normalnej 

eksploatacji statków powietrznych [3, 4]. 

3.  ALGORYTMY DETEKCJI PIO 

W pracy [4] podano rozwi zanie umo liwiaj ce

automatyczn  detekcj  PIO. Autorzy jednej z prac 

skonstruowali neuronowo-probabilistyczny detektor 

wykorzystuj cy informacje wej ciowe w postaci 

g ównej cz stotliwo ci sk adowej oscylacji k ta

pochylenia, odpowiadaj cych jej amplitud dzia a

pilota i zmian k ta pochylenia oraz ich wzajemnego 

przesuni cia fazowego. Dodatkowo, w celu detekcji 

PIO wywo anych ograniczon  pr dko ci

pozycjonowania p aszczyzn sterowych (PIO II 

kategorii) wprowadzono na wej cie skonstruowanej 

sieci neuronowej informacj  o nasyceniu pr dko ci

dzia ania serwomechanizmu. W pracy [3] zawarto 

natomiast zasady, których powinno si  przestrzega

buduj c algorytmy wykrywania PIO: 

nale y uwzgl dnia  fakt, e odpowied

samolotu na ka de wymuszenie ma charakter 

oscylacyjny,

trzeba ograniczy  zakres poszukiwa  do 

cz stotliwo ci charakterystycznych dla PIO, 

w przypadku detekcji oscylacji  

o cz stotliwo ciach PIO odpowied  samolotu 

musi zosta  porównana z wymuszeniem 

pochodz cym od pilota (wychyleniem lub si

na sterownicy), 

du e przesuni cie fazowe pomi dzy 

wymuszeniem i odpowiedzi  samolotu mo e

wiadczy  o zaistnieniu PIO, 

zamiast monitorowa  zmiany k ta pochylenia 

samolotu mo na pos u y  si  warto ci

pr dko ci k towej pochylania, gdy  wielko  ta 

jest atwiejsza do analizy (warto rednia 

bliska zeru) i posiada stosunkowo du  warto

ju  w pierwszych chwilach zaistnienia oscylacji 

indukowanych przez pilota (szczególnie istotne 

w rozwi zaniach czasu rzeczywistego),

osi gni cie odpowiednio du ej (wg ustalonego 

progu) warto ci amplitudy zmian pr dko ci

k towej pochylania oraz dzia a  pilota pozwoli 

odró ni  drobne zaburzenia o charakterze 

oscylacyjnym od PIO. 

Wykorzystuj c przedstawione powy ej zasady 

oraz ide  detektora oscylacji indukowanych przez 

pilota zaczerpni t  z literatury [2, 3, 4] opracowano 

kilka w asnych algorytmów umo liwiaj cych

wyszukiwanie w ci gach zarejestrowanych danych 

przedzia ów czasowych, w których wyst pi y PIO 

lub tendencje do nich.  

Przedstawione na rys. 2 algorytmy detekcji PIO 

poddaj  sekwencyjnej analizie pakiety danych 

sk adaj ce si  z 500 próbek zarejestrowanych  

w odst pach 10 [ms]. Liczb  próbek dobrano do 

ustalonego czasu dyskretyzacji w taki sposób, aby 
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analiza FFT umo liwia a otrzymanie 

harmonicznych o cz stotliwo ciach powy ej

1 [rad/s], a jednocze nie okno czasowe nie 

przekracza o d ugo ci 5 [s]. 

Rys. 2. Zastosowany algorytm 

detekcji PIO (oznaczenia na 

schemacie wg PN-75/E-01226) 

Okienkowanie cz ci sygna u odpowiadaj cej

liczbie próbek pojedynczej sekwencji odbywa si

z ustalonym krokiem [5]. Ma y krok operacji 

pozwala na precyzyjn  analiz  danych jednak wi e

si  ze znacznym wzrostem czasu oblicze .

W praktyce zastosowano krok okienkowania 

odpowiadaj cy 1/10 d ugo ci pojedynczej 

sekwencji. Rozk adowi Fouriera poddawane s ,

w zale no ci od zastosowanego wariantu algorytmu 

k t pochylenia samolotu i wychylenie sterownicy 

r cznej b d  pr dko  k towa pochylania 

i wychylenie sterownicy. W wyniku zastosowania 

FFT dla ka dej sekwencji sygna ów poddawanych 

analizie otrzymuje si  warto ci amplitudy 

i przesuni cia fazowego poszczególnych 

harmonicznych. Cz stotliwo  g ówn

analizowanych sygna ów wyznacza harmoniczna, 

dla której ró nica faz pomi dzy sygna em 

wej ciowym (dzia aniem pilota) i odpowiedzi

samolotu jest najmniejsza b d  (w alternatywnej 

wersji algorytmu) jest to harmoniczna odpowiedzi 

samolotu o najwi kszej amplitudzie. Dla 

cz stotliwo ci g ównej wyznaczane jest 

przesuni cie fazowe pomi dzy dzia aniem pilota 

i odpowiedzi  samolotu. Jednoczesne 

przekroczenie warto ci progowej amplitudy 

sygna u wyj ciowego (7.5 [deg] dla k ta

pochylenia, a 3 [deg/s] dla pr dko ci k towej 

pochylania) i przesuni cia fazowego (-150 [deg] dla 

k ta pochylenia, -60 [deg] dla pr dko ci k towej 

pochylania) powoduje wygenerowanie informacji 

o mo liwo ci zaistnienia PIO w analizowanej 

sekwencji. Skupiska punktów otrzymane w wyniku 

analizy kolejnych sekwencji (okienek) danych 

sygnalizuj  mo liwo  wyst pienia PIO, gdy

wskazuj  na niegasn ce oscylacje. Pojedynczy 

punkt mo e sygnalizowa  jedynie chwilowe, 

nieokresowe zaburzenia.  

Przedstawione algorytmy daj  mo liwo

detekcji PIO na cztery sposoby (dwie metody 

detekcji g ównej harmonicznej w po czeniu

z analiz  jednego z dwóch parametrów lotu). 

Dodatkowe wykorzystanie informacji dotycz cych

osi gni cia pr dko ci granicznej przez 

serwomechanizm steru wysoko ci czy te  zmian 

trybu sterowania mo e pomóc w ewentualnym 

okre leniu kategorii PIO. 

4. WERYFIKACJA ZASTOSOWANYCH 

ALGORYTMÓW

Algorytmy detekcji PIO zrealizowano 

praktycznie w postaci funkcji rodowiska Matlab

i poddano badaniom testowym maj cym na celu 

wykazanie ich przydatno ci w dalszych procesach 

analizy zarejestrowanych danych. Przeprowadzone 

badania wykaza y, e skuteczno  poszczególnych 

algorytmów detekcji PIO jest ró na. W przypadku 

algorytmów wyró niaj cych harmoniczn

o najwi kszej amplitudzie uzyskiwano nadmiern

czu o  dla sygna ów wolnozmiennych (rz du

1 [rad/s]) i w efekcie wiele lokalizacji PIO by o

b dnych. Detektory wyznaczaj ce g ówn

cz stotliwo  w oparciu o warto  minimaln

przesuni cia fazowego okaza y si  nieco bardziej 

uniwersalne, gdy  umo liwi y nie tylko trafne 

wyszukiwanie interesuj cych pod wzgl dem PIO 
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fragmentów przebiegów czasowych, lecz równie

wykazywa y wra liwo  na zjawiska o wy szych

cz stotliwo ciach. Najwi ksz  skuteczno ci

odznacza  si  detektor poddaj cy analizie k t

pochylenia samolotu i harmoniczne o minimalnym 

przesuni ciu fazowym. 
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Rys. 3. Przyk ad dzia ania detektora PIO 

poddaj cego analizie FFT

k t pochylenia samolotu 
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[rad/s], 

f - cz sto  niezamierzonych oscylacji uk adu

pilot-samolot [rad/s].
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Na rys. 3 przedstawiono przyk ad dzia ania

detektora PIO. W przebiegach czasowych 

zarejestrowanych podczas symulowanego lotu 

(27.06.2005, pilot OS, czas lotu ok. 20 minut) 

detektory wskaza y lokalizacj  zjawiska 

o charakterze PIO. Ograniczenie obszaru 

poszukiwa  do przedzia u czasowego 425-500 [s] 

umo liwi o szczegó ow  analiz  oscylacji, które 

charakteryzowa o przesuni cie fazowe si gaj ce

150 [deg]. Amplituda oscylacji k ta pochylenia 

samolotu przekracza a 10 [deg] przy cz stotliwo ci

rz du 0.7 [rad/s] (rys. 4). 

5. BADANIA Z UDZIA EM PILOTÓW 

Eksperymenty z udzia em pilotów zrealizowano 

przy pomocy specjalizowanego stanowiska 

badawczego. Konieczno  opracowania w asnego

uk adu uproszczonego symulatora lotu 

podyktowana zosta a specyfik  prowadzonych 

bada . Wykorzystanie typowego urz dzenia

stosowanego w procesie szkolenia pilotów okaza o

si  niemo liwe ze wzgl du na konieczno

dokonania zbyt wielu daleko id cych modyfikacji 

w obr bie uk adu sterowania i wska ników, jak 

równie  ze wzgl dów praktycznych (du e

obci enie dost pnych symulatorów). Budowa 

w asnego stoiska w oparciu o sprawdzony model 

dynamiki samolotu PZL-110 Koliber wymaga a

opracowania i budowy elastycznego rdzenia 

symulatora, umo liwiaj cego wzajemne 

sprz gni cie elementów systemu po redniego 

sterowania SPS-1 poprzez magistral  CAN [6].  

Zgodnie z zaleceniami zawartymi w literaturze  

ustalono, e w trakcie bada  zrealizowane zostan

eksperymenty pozwalaj ce na ocen  prawid owo ci

funkcjonowania uk adu pilot-samolot w trakcie 

prowadzenia agresywnych manewrów przechwy-

tywania i ledzenia [3]. Plan symulacji dobrano 

w taki sposób, aby umo liwi  przeprowadzenie 

bada  w warunkach pozoruj cych trudne fazy lotu 

jak np. strome wznoszenie po starcie z jednoczesn

zmian  kierunku lotu, przechwytywanie cie ki 

podej cia do l dowania czy te ledzenie z o onej

trajektorii lotu [5]. Zadana trajektoria lotu 

zobrazowana zosta a na wska niku pilota owo-

nawigacyjnym opracowanym przez autora pracy 

(rys. 5). Przyj to, e d ugo  boku kwadratu 

wytyczaj cego tunel przestrzenny wyniesie 40 [m], 

a w fazie symulowanego podej cia do l dowania, 

wielko  ta b dzie stopniowo zmniejszana 

pocz wszy od 40 [m] a  do 10 [m] w punkcie 

przyziemienia. 

Rys. 5. Zobrazowanie nakazanej 

trajektorii lotu 
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Podczas przeprowadzonych bada  13 pilotów 

wykona o cznie 65 symulowanych lotów 

w cznym czasie 1300 minut. Zgromadzono 

ogó em 416MB danych zawieraj cych 34 wybrane 

do rejestracji parametry lotu oraz parametry uk adu

sterowania, a tak e warto ci opisuj ce przebieg 

dzia a  pilota. Uczestnicy eksperymentu wype nili 

ankiety, w których dokonali oceny podatno ci

testowanego samolotu na mo liwo  wyst pienia 

PIO poprzez okre lenie wspó czynnika PIOR (ang.

PIO Rating) wyznaczanego w oparciu o skal

opisow  [5]. 

Przebiegi czasowe parametrów lotu uzyskane  

w trakcie prowadzenia prób symulacyjnych 

poddano automatycznej detekcji PIO. Przyk adowe

wyniki bada  symulacyjnych przedstawiono  

w tabeli 1. Dla ka dego z analizowanych trybów 

sterowania samolotem zamieszczono oceny 

wystawione przez poszczególnych pilotów w skali 

PIOR. Podano równie  ilo  sekwencji 

zawieraj cych tendencje b d  wyra ne oscylacje 

uk adu pilot-samolot, które zosta y wykryte za 

po rednictwem prezentowanych w pracy 

algorytmów detekcji.  

Tabela 1. Szacunki dotycz ce podatno ci samolotu 

PZL-110 Koliber wyposa onego w po redni uk ad

sterowania SPS-1 do wyst powania PIO 

wg skali PIOR

(skala ocen od 1 do 6, 

 gdzie: 1 – brak PIO 

6 – gro ne PIO)

wg wyników 

automatycznej detekcji  

(liczba sekwencji:

z tendencj  do 

oscylacji / wyra nymi 

oscylacjami)

tryb sterowania tryb sterowania 

 podatno

do

PIO

lot

(inicja y

pilota)
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JZ 1 2 3 1/- -/- 4/- 

PZ 2 1 3 -/- -/- 4/1

MS 2 1 3 9/- -/- 5/- 

RM 1 2 3 -/- -/- 4/1

MW 1 1 2 3/- -/- 8/- 

PB 1 1 1 -/- -/- 4/1

TR 2 2 2 -/- -/- 7/1

MSz 2 1 4 2/- -/- 10/2

JB 2 1 1 4/- -/- 4/- 

PP 3 3 3 7/- 1/- 9/- 

OS 2 1 1 2/- -/- 11/1

W 1 1 1 -/- -/- 4/- 

MK 1 2 1 -/- 2/- 6/1

zakres

ocen:
1-3 1-3 1-4 

1-9/ 

-

1-2/ 

-

4-11/

1-2 

warto ci

rednie: 
1.5 1.5 2.2 

2.2/ 

0

0.2/ 

0

6.2/

0.6 

Krótkotrwa e zaburzenia wspó pracy pilota 

i samolotu mog ce stanowi  zal ki PIO wykryto 

we wszystkich badanych trybach sterowania. 

Nale y w tym miejscu podkre li , e sytuacje takie 

w uk adzie sterowania po redniego mog  mie

miejsce podczas normalnej eksploatacji prawid owo

skonstruowanego systemu, chocia by ze wzgl du

na specyfik  relacji po o enia sterownicy 

wzgl dem po o enia p aszczyzny sterowej (przy 

sterowaniu po rednim nie istnieje bezpo rednie 

mechaniczne sprz enie tych elementów  

i w zwi zku z tym mo liwe s  ró ne po o enia,

a nawet stany dynamiczne p aszczyzny sterowej dla 

tego samego po o enia sterownicy). Prawid owe

wspó dzia anie pilota i efektywnej dynamiki 

samolotu powinno jednocze nie prowadzi  do 

szybkiego wyt umienia wspomnianych zaburze

i w adnym wypadku nie prowadzi  do dalszej 

eskalacji. Krótkotrwa e oscylacje (nie 

przekraczaj ce jednego okresu) wyst powa y

stosunkowo najrzadziej w trybie stabilizacji k ta

pochylenia. Przydarzy y si  tylko dwóm ma o

do wiadczonym pilotom (PP oraz MK) i zosta y

do  szybko skompensowane. Tryb ten zosta

oceniony przez pilotów jako pozbawiony tendencji

do PIO, wzgl dnie podatny na drobne zaburzenia  

o charakterze oscylacyjnym atwe do 

skompensowania poprzez zastosowanie 

odpowiedniej techniki pilota u. Z kolei najwi ksz

podatno ci  do niezamierzonych oscylacji 

wykazywa  si  tryb stabilizacji pr dko ci k towej 

pochylania, co potwierdzi y równie  wyniki 

automatycznej detekcji. 
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Rys. 6. Przyk adowe przebiegi czasowe 

przedstawiaj ce zlokalizowane 

zjawiska o charakterze PIO 

(symulator lotu) 
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Zastosowanie detektora PIO w odniesieniu do 

wyników uzyskanych podczas prób w locie 

wykaza o w wi kszo ci przypadków brak 

jakichkolwiek tendencji do wyst powania 

niezamierzonych oscylacji w uk adzie pilot-

samolot. Tylko w jednym z plików odnaleziono 

wyra n  sekwencj  oscylacji (rys. 7) o bardzo 

ma ej cz stotliwo ci (ok. 0.3 [rad/s]), podczas 

której wyst pi y silne zaburzenia k ta pochylenia 

samolotu. Ustalono, e w rozpatrywanym locie 

dokonywano celowego i nadmiernego obci ania

serwomechanizmów p aszczyzn sterowych. 

Podczas eksperymentu nast pi o chwilowe 

od czenie sprz g a nap dzaj cego ster wysoko ci.

W konsekwencji wyst pi y niet umione oscylacje 

d ugookresowe charakteryzuj ce dynamik

klasycznego samolotu, które nie mia y jednak nic 

wspólnego z PIO. Przesuni cie w fazie dzia a

pilota i odpowiedzi samolotu wywo ane by o w tym 

przypadku niemo no ci  skutecznego 

oddzia ywania na wychylenie steru wysoko ci.
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Rys. 7. Zjawisko o charakterze 

oscylacyjnym dostrze one podczas 

lotów badawczych 

6. PODSUMOWANIE 

Prezentowane rozwi zanie detektora 

nieprawid owych interakcji pilota i efektywnej 

dynamiki samolotu mo e by  wykorzystane do 

automatycznego wyszukiwania zjawisk - 

diagnozowania o charakterze PIO w bardzo d ugich 

zbiorach danych. Podczas prowadzonych 

dotychczas bada  detektor by  stosowany jako 

narz dzie do wst pnej analizy danych 

zarejestrowanych podczas prób symulacyjnych 

i bada  w locie. W przysz o ci algorytmy detekcji 

oscylacji z udzia em pilota  mog  by  stosowane do 

analizy danych pochodz cych z rejestratorów 

wykorzystywanych podczas normalnej eksploatacji 

statków powietrznych, w tym równie

nowoczesnych samolotów komunikacyjnych. 

Implementacja detektora PIO do rozwi za

w czasie rzeczywistym mo e pos u y  do budowy 

systemu wczesnego ostrzegania, jak te  uk adu

automatycznego t umienia oscylacji indukowanych 

przez pilota. 
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