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Abstract 

At the stage of a power unit selection for a multi-purpose aircraft the problem of mutual relations between the 
dimension of an aircraft and an engine should be solved. Starting from the motion equation of an aircraft and the 
theory of similarity the criteria and performance were determined which connect in a geometrical and power way the 
engine and the aircraft. The analysis of the influence of flight conditions and the parameters of an engine comparative 
cycle on the geometrical dimensions was conducted. In the paper it was shown that the fundamental flight stage which 
determines the relations between the geometrical parameters of the aircraft and the engine is the take-off or 
supersonic flight on the big altitude. Usually the parameters selection of the turbine engine thermal cycle is done on 
the basis of the internal characteristics of the engine, such as specific thrust and specific fuel usage. In case of the 
turbofan engine model with the mixer, afterburner, and the aircraft model (with simplified aerodynamic and mass 
characteristics) the influence of the cycle parameters on the performance and aerodynamic lift/drag ratio, the agreed 
range and the theoretical range was described. The next problem is to find those thermodynamics parameters 
(compression ratio, turbine inlet total temperature, bypass ratio) which give minimum of total mass of engine and 
consumed fuel for different airplane missions . For long-lasting mission minimum is occurs for compression 
ratio near his economic value (for specific fuel consumption). For short missions minimum of  occurs for smaller 
compression ratio (near 20-30), but greater than for those giving maximum specific thrust. A little change in minimum 
value of  gives a big difference in compression ratio. The most important conclusion is that the best 
thermodynamics parameters from minimum mass criterion are less than for minimum specific fuel consumption.  
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KRYTERIA OCENY PARAMETRÓW SILNIKA TURBINOWEGO 
STANOWI CEGO NAP D SAMOLOTU WIELOZADANIOWEGO 

 
Streszczenie 

Na etapie wyboru zespo u nap dowego do samolotu wielozadaniowego nale y rozwi za  problem wzajemnych 
relacji mi dzy wymiarami samolotu i silnika. Wychodz c z równa  ruchu samolotu i teorii podobie stwa wyznaczono 
kryteria i wska niki wi ce geometrycznie i energetycznie silnik oraz samolot. Przeprowadzono analiz  wp ywu 
warunków lotu samolotu i parametrów obiegu porównawczego silnika na wybrane wymiary geometryczne. W pracy 
wykazano, e zasadniczym stanem lotu determinuj cym relacje mi dzy parametrami geometrycznymi samolotu 
i silnika jest start samolotu lub przelot nadd wi kowy na du ej wysoko ci. Zwykle doboru parametrów obiegu 
cieplnego silnika turbinowego dokonuje si  w oparciu o charakterystyki wewn trzne silnika– ci g jednostkowy, 
jednostkowe zu ycie paliwa. W oparciu o model silnika dwuprzep ywowewgo, z mieszalnikiem strumieni, dopalaczem 
oraz model samolotu (przyj to uproszczone charakterystyki aerodynamiczne i masowe) okre lono wp yw parametrów 
obiegu na podstawowe wska niki samolotu jak doskona o  aerodynamiczna, zasi g umowny i zasi g teoretyczny. 
Kolejnym problemem jest okre lenie parametrów termogazodynamicznych, które pozwalaj  minimalizowa  mas  
silnika i zu ytego w trakcie misji samolotu paliwa. W trakcie misji tzw. d ugich parametr jednostkowej masy wzgl dnej 
silnika osi ga minimum dla spr u ca kowitego spr arki rz du (20-30), ale wi kszych ni  warto ci spr u 
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optymalnego. Niewielka zmiana w warto ci minimum powoduje znaczn  zmian  w warto ci spr u spr arki. 
Parametry termogazodynamiczne, które pozwalaj  minimalizowa  mas  sumaryczn  paliwa i silnika s  mniejsze ni  
dla minimum jednostkowego zu ycia paliwa i zbli one do warto ci charakterystycznych dla wspó czesnych silników 
lotniczych. 

S owa kluczowe: samolot wielozadaniowy, silniki turbinowe, integracja samolotu i silnika 
 
1. Wst p 
 

Do nap du wspó czesnych samolotów wielozadaniowych stosuje si  dwuprzep ywowe 
turbinowe silniki odrzutowe z mieszalnikiem strumieni i wspólnym dla obu kana ów dopalaczem 
[4,6,7,8]. Cech  szczególn  wspó cze nie eksploatowanych silników jest wysoka temperatura 
spalin przed turbin  ( 3T =1700-1775 K), przy stosunkowo niewielkich warto ciach spr u 
spr arki ( s =26-32) oraz ma ych stopniach dwuprzep ywowo ci „ ”. Wybór warto ci stopnia 
dwuprzep ywowo ci zale y od typu samolotu, jego przeznaczenia i przede wszystkim udzia u fazy 
lotu pod- i nadd wi kowej do ca ego czasu trwania lotu. Do grupy samolotów wielozadaniowych 
zalicza si  dzisiaj takie samoloty jak F-14, F-16, Mig 29, JAS 39 Grippen, EF 2000, Mirage 2000. 
Jedn  z cech charakteryzuj cych samolot wielozadaniowy jest zdolno  do wykonywania ró nych 
zada  lotniczych w trakcie jednej misji np. przechwytywanie na du ej wysoko ci, walka 
powietrzna na malej wysoko ci, wsparcie pola walki. W prezentowanej pracy przedstawiono 
zadanie wyznaczenia optymalnych parametrów termogazodynamicznych silnika 
dwuprzep ywowego, stanowi cego nap d samolotu wielozadaniowego, w celu minimalizacji masy 
zespo u nap dowego i masy paliwa wymaganej do wykonania okre lonego zadania lotniczego.  
 
2. Model matematyczny samolotu i silnika 
 

W zadaniach optymalizacji stosuje si  uproszczone modele obliczeniowe zarówno samolotu 
jak i silnika. Wymagany stopie  uproszczenia okre lony jest konieczno ci  zachowania fizycznej 
i jako ciowej zgodno ci modelu obliczeniowego z obiektem badanym. Jednym ze sposobów 
stosowanych w celu rozwi zania postawionego zadania jest wykorzystanie w trakcie budowy 
modelu parametrów w postaci bezwymiarowej. Zadanie budowy modelu matematycznego 
samolotu i silnika przedstawiono w [2,5,6]. Korzystaj c z zale no ci wyprowadzonych w [6,7], 
zwi zek mi dzy parametrami geometrycznymi silnika i samolotu dla ró nych warunków lotu 
uwzgl dnia si  poprzez zwi zek parametrów bezwymiarowych w postaci: 
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gdzie: 
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gdzie: 
aH – pr dko  d wi ku na wysoko ci H; A0- pole przekroju na wlocie do wentylatora (spr arki 
niskiego ci nienia);cx – wspó czynnik si y oporu aerodynamicznego; i-liczba silników; wyk adnik 
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adiabaty dla powietrza; K -ci g rozporz dzalny zespo u nap dowego samolotu; m- masa samolotu; 
Ma- liczba Macha (pr dko  wzgl dna lotu), SSK- powierzchnia skrzyde  samolotu; pH- ci nienie 
na wysoko ci H; g -przyspieszenie ziemskie, - k t wznoszenia (k t nachylenia do linii horyzontu 
stycznej do trajektorii lotu [6]). 

D enie do minimalizacji parametru SZN wynika z d enia do uzyskania silnika 
o najmniejszych (spo ród rozwi za  fizycznie, konstrukcyjnie i technologicznie uzasadnionych) 
rozmiarach gabarytowych i najmniejszej masie. Na rys. 1 przedstawiono wp yw stopnia 
dwuprzep ywowo ci silnika  na warto  parametru bezwymiarowego SZN dla wybranych 
warunków lotu tj. dla startu i ustalonego lotu poziomego z zadan  pr dko ci  i na okre lonej 
wysoko ci. Obliczenia charakterystyk silnika przeprowadzono w oparciu o algorytm oblicze  
silnika dwuprzep ywowego z mieszalnikiem strumieni i dopalaczem przedstawiony w [6]. 
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Rys. 1. Wp yw stopnia dwuprzep ywowo ci silnika  na 
bezwymiarowy parametr SZN dla wybranych warunków 
lotu ( 320, 1775S T K ) 

Rys. 2. Wp yw spr u spr arki S  na bezwymiarowy 
parametr SZN dla wybranych warunków 
lotu( 30.4, 1775T K ) 

Fig. 1. The influence of by-pass ratio  on SZN for the 
chosen flight conditions ( 320, 1775S T K ) 

Fig. 2. Relation of SZN parameter from the compression of 
the compressor for different flight conditions 
( 30.4, 1775T K ) 

 
Jak wynika z wykresu przedstawionego na rys. 1, (przy za o eniu niezmiennej geometrii 

samolotu – sta a powierzchnia skrzyde ) to warunki startowe determinuj  geometri  silnika, 
bowiem uzyskiwane warto ci parametru „dopasowania” silnika i samolotu SZN s  w tych 
warunkach najwi ksze. Lot podd wi kowy zarówno na ma ej i du ej wysoko ci nie stanowi 
kryterium granicznego SZN, podobnie zreszt  jak lot nadd wi kowy na du ej wysoko ci. Warto ci 
parametru SZN s  dla tych warunków ponad 2.5-krotnie mniejsze ni  w warunkach startu. Takie 
rozwi zanie wynika z faktu prowadzenia oblicze  oparciu o równania, które determinuj  
energetyczne zapotrzebowanie samolotu dla wykonania okre lonego fragmentu zadania. Dla 
pokonania oporów ruchu i oporów aerodynamicznych podczas startu, konieczne jest zwi kszenie 
powierzchni wlotowej do silnika, co powoduje wzrost masowego nat enia przep ywu powietrza i 
wzrost stopnia dwuprzep ywowo ci. Na rys. 2 przedstawiono wp yw spr u spr arki S  na SZN 
równie  dla wybranych warunków lotu. Równie  w tym przypadku to warunki startowe decyduj  
o wyborze warto ci parametru SZN. Przy czym, w fazie startu, im wi kszy jest spr  spr arki tym 
warto  SZN zmniejsza si . Wp yw spr u spr arki na SZN jest istotny jedynie w trakcie startu, i to 
tylko w niewielkim zakresie zmiany spr u. Przy spr ach S  wi kszych, od 20, (gdy 

3 ,T idem idem ) wp yw spr u spr arki na SZN  jest nieznaczny (podobnie jak w trakcie lotu 
nadd wi kowego i podd wi kowego). Przy spr ach S  rz du 20…30 parametr SZN , obliczony 
dla warunków startowych jest ponad trzykrotnie wi kszy ni  dla lotu poziomego, 
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nadd wi kowego. Wa ne jest równie  to, e dla spe nienia wymaga  lotu nadd wi kowego 
warto  tego parametru jest wi ksza ponad dwukrotnie ni  dla lotu podd wi kowego. 
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Rys. 3. Wp yw warunków lotu oraz stopnia 
dwuprzep ywowo ci silnika  na warto  parametru 
bezwymiarowego SZN  ( 320, 1775S T K ) 

Rys.4. Wp yw spr u silnika S  i warunków lotu na 
warto  parametru bezwymiarowego SZN 
( 30.4, 1775T K ) 

Fig. 3. Influence of flight conditions and by-pass ratio  
on SZN ( 320, 1775S T K ) 

Fig.4. Influence of the engine compression and flight 
conditions on SZN ( 30.4, 1775T K ) 

 
Na rys. 3, pokazano wp yw warunków lotu H, Ma i stopnia dwuprzep ywowo ci  na wielko  

SZN. Ró nice widoczne s  szczególnie w obszarze ma ych warto ci pr dko ci lotu (startu) 
i w zakresie pr dko ci nadd wi kowych. Nale y zauwa y , e to lot nadd wi kowy na ma ej 
wysoko ci determinuje wybór warto ci SZN. Dla uzupe nienia wyników oblicze  na rys. 4 
przedstawiono w formie wykresu wp yw spr u spr arki na warto  SZN dla ró nych warunków 
lotu i sta ej warto ci . Determinuj cymi wybór warunków lotu samolotu jako obliczeniowych s  
start i lot z du ymi pr dko ciami na ma ych wysoko ciach. Dla du ych warto ci stopnia 
dwuprzep ywowo ci i spr u silnika wymiaruj ce s  stany lotu z du ymi pr dko ciami 
nadd wi kowymi. 
 
3. Kryteria oceny silnika w modelu samolotu i zadania lotniczego 
 

Jednym z podstawowych zada  integracji charakterystyk silnika i samolotu jest ustalenie 
optymalnej warto ci ci gu dla za o onych warunków lotu, przy za o eniu, e znane s  wymiary 
samolotu ( ZNS i ). Zadanie to mo na rozwi za  wykorzystuj c poj cie zasi gu umownego umL : 

 

H
um

j

Ea MaL
gc

,                             (5) 

gdzie:  
z

x

cE
c

 - doskona o  aerodynamiczna samolotu,   

aH        - pr dko  d wi ku na wysoko ci obliczeniowej, 
cj     - jednostkowe zu ycie paliwa, b d ce funkcj  parametrów obiegu porównawczego silnika 

3, ,j j Sc c T .  

Przyjmuj c, za [2], e biegunowa samolotu jest symetryczna, oraz wykorzystuj c zale no ci 
wyprowadzone w [7], doskona o  aerodynamiczn  obliczy  mo na z zale no ci: 
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Rys.5. Wp yw spr u spr arki S  (H=0, Ma=0.8, stopie  dwuprzep ywowo ci =0.4) na a) doskona o  

aerodynamiczn  E, b) zasi g Lum, c) ci g jednostkowy kj, d) jednostkowe zu ycie paliwa cj dla dwóch warto ci 3T  

Fig.5. The influence of compression ratio S  (H=0, Ma=0.8, by-pass ratio =0.4) on a) aerodynamic lift\drag E, 

 b) range Lum, c) specific thrust kj, d) specific fuel usage cj for two values 3T  

 
Na rys. 5 przedstawiono wp yw zmiany spr u ca kowitego spr arki silnika na doskona o  

aerodynamiczn  samolotu E i zasi g umowny Lum. Dla warto ci S , przy której ci g jednostkowy 
osi ga swoje maksimum doskona o  aerodynamiczna osi ga swoje minimum. Wzrostowi spr u 

S  towarzyszy wzrost zasi gu umownego, przy czym im wy sza temperatura przed turbin  tym 
mniejszy zasi g umowny. Wy sza warto  jednostkowego zu ycia paliwa przy sta ej warto ci 
ci gu jednostkowego powoduje, bowiem zwi kszenie masy paliwa dla wykonania przelotu.  
Na rys.6 przedstawiono wp yw zmiany stopnia dwuprzep ywowo ci  na charakterystyki 
samolotu. W zakresie lotu podd wi kowego wzrost  powoduje zarówno wzrost doskona o ci E 
jak i zasi gu umownego Lum (nie przedstawiano na rysunku). Na wykresach rys. 6a i 6b 
zauwa alne jest wyra ne maksimum dla doskona o ci E i zasi gu umownego Lum w trakcie lotu 
nadd wi kowego, przy czym im ni sza warto  temperatury przed turbin  tym maksimum 
przesuwa si  w kierunku mniejszych warto ci stopnia dwuprzep ywowo ci.  
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a) b) 
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c) d) 

Rys. 6.  Wp yw stopnia dwuprzep ywowo ci  (H=12000 [m],  Ma=1.4, S =20) na a) doskona o  aerodynamiczn  

E, b) zasi g Lum, c) ci g jednostkowy kj, d) jednostkowe zu ycie paliwa cj , dla dwóch warto ci 3T  

Fig. 6. Influence of by-pass ratio  (H=12000 [m],  Ma=1.4, S =20) on a) aerodynamic lift/drag ratio E, b) range 

Lum, c) specific thrust kj, d) specific fuel consumption cj  , for two values  3T . 

4. Masowe kryteria optymalizacji zespo u nap dowego 
Suma mas wzgl dnych paliwa i zespo u nap dowego stanowi dla samolotów 

wielozadaniowych ponad 30% masy startowej [8]. Mas  zu ytego w trakcie lotu paliwa, przy 
za o eniu, e samolot zu y  ca y zapas paliwa na wykonanie przelotu z okre lonym ci giem 
przelotowym Kp, w czasie tp, wyznacza si  ze wzoru 

pal jp p pM c K t ,                  (7) 

gdzie: jpc - jednostkowe zu ycie paliwa na zakresie odpowiadaj cym ci gowi Kp. 
Masa zespo u nap dowego:  

ZN sil ZN silM i K M ,             (8) 
gdzie: 

sili     - liczba silników na samolocie, 

ZNK  - wspó czynnik, uwzgl dniaj cy ile razy masa silnika zabudowanego na p atowcu jest wi ksza od 
 masy „suchego”, niezabudowanego silnika, 

3 0, , ,sil sM f T m  - masa silnika jako funkcja parametrów termogazodynamicznych 

         i masowego nat enia powietrza przep ywaj cego przez silnik 0m wyznaczona w [8]. 
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Jednostkowa, sumaryczna masa zespo u nap dowego i paliwa wyznaczana jest na podstawie 
zale no ci: 

0H
sil jp p

p

K c t
K

,                       (9) 

gdzie:  

0

sil
sil

H

M
K

 tzw. masa jednostkowa silnika, 

0HK - ci g w warunkach startowych. 

Analiza prowadzona jest dla sta ych warunków przelotowych, ci g przelotowy Kp jest sta y 
(równy ci gowi niezb dnemu samolotu), poszukuje si  ekstremum wyra enia (11). 
Na rys. 7 przedstawiono przebieg zale no ci funkcji w zale no ci od spr u spr arki i stopnia 
dwuprzep ywowo ci. Na rys. 8 pokazano wp yw czasu lotu i spr u spr arki na zmian  warto ci 

dla lotu podd wi kowego  nadd wi kowego. 
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Rys.7. Zale no    jako funkcji stopnia podzia u 

strumieni i spr u S dla  3 1500[ ]T K w warunkach 
lotu  podd wi kowego (Ma=0.8, h=500[m]), czasu lotu  
tp=3[h]. Krzy ykami oznaczono miejsca po o enia 
minimalnych warto ci funkcji  

Rys.8. Zale no od spr u S  dla  lotu: 
podd wi kowego Ma=0.8, h=500[m] – linia ci g a, 
nadd wi kowego Ma=1.2, h=500 [m]- linia przerywana 
i ró nych czasów lotu tp=1h (kolor czerwony), tp=2h 
(niebieski), tp=3h (zielony) 

Fig.7. Compression S and bypass ratio  influence on 

for subsonic flight (Ma=0.8, h=500 m), flight time 

tp=3[h]. Crosses are for minimum  

Fig.8. Compression ratio influence on for a) subsonic 
flight (Ma=0.8, h=500[m](solid lines) and b) for 
supersonic flight Ma=1.2, h=500[m](dashed lines) and 
for flight times tp=1h (red lines), tp=2h (blue lines), 
tp=3h (green lines), 3 1500[ ]T K  

Im wi kszy jest  tym dla mniejszej warto ci S  funkcja osi ga swoje minimum. Na rys. 8 
przedstawiono wyniki oblicze  Sf dla ró nych czasów i warunków lotu. Warto ci 

Sopt ( MIN ) w locie nadd wi kowym s  mniejsze ni  w trakcie lotu z pr dko ciami 
podd wi kowymi. Wynika to z faktu, e w locie nadd wi kowym cz  pracy spr ania 
realizowana jest we wlocie. St d spr  ca kowity silnika jest wi kszy, ale spr  spr arki 
zmniejsza si . Minima funkcji MIN  dla lotu podd wi kowego zaznaczono na rys. 9 rombami, 
a trójk tami – dla lotu nadd wi kowego. Obszar zakreskowany przedstawia zakres zmian spr u 
optymalnego spr arki dla lotu podd wi kowego i nadd wi kowego dla ró nych d ugotrwa o ci 
lotu. Im d u szy czas lotu na danym zakresie tym zakres mo liwych do wyboru warto ci spr u 

i 
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optymalnego spr arki jest wi kszy. Widoczny jest równie  wzrost warto ci Sopt ( MIN ) wraz ze 
wzrostem d ugotrwa o ci lotu na zdanym zakresie lotu. Dla samolotów realizuj cych krótkotrwale 
zadania zarówno na zakresach podd wi kowych jak i nadd wi kowych zalecane jest budowanie 
spr arek o stosunkowo niewielkich warto ciach spr y, rz du 20...25S . Zwi kszanie czasu lotu 
powoduje konieczno  zwi kszenia spr u w celu osi gni cia lub zbli enia si  do minimalnej 
warto ci . Nieznaczna zmiana od warto ci minimalnej, np. o 1% powoduje stosunkowo du  
zmian  S w stosunku do warto ci Sopt (nawet 20-30%). Minimum funkcji f wyst puje 
przy optymalnej warto ci opt . Jednak e warto  ta przewy sza warto ci wyst puj ce we 
wspó czesnych silnikach dwuprzep ywowych, stanowi cych nap d samolotów wielozadaniowych. 
Ze wzgl du na charakter przebiegu funkcji 3, , , ,Sf T Ma H istnieje szeroki zakres mo liwych 
do wyboru warto ci S .  

5. Wnioski 
Przeprowadzone obliczenia wykaza y istnienie szeregu kryteriów, które mog  by  brane pod 

uwag  w procesie projektowania silnika do samolotu. Nie istnieje jedno uniwersalne kryterium za 
pomoc , którego mo liwe by oby uzyskanie „najlepszej” w sensie najlepiej dopasowanej do 
samolotu, konstrukcji. Warunki lotu, czas trwania lotu, w znacz cy sposób determinuj  wybór 
parametrów termogazodynamicznych opisuj cych obieg porównawczy silnika turbinowego 
stanowi cego nap d samolotu wielozadaniowego. Wyniki szczegó owe wiadcz  o znacznej 
rozbie no ci pomi dzy klasycznymi kryteriami kj, cj a tymi zwi zanymi z samolotem: 
doskona o  E, zasi g umowny Lum. Uzyskane wyniki, szczególnie w zakresie minimalizacji 
wzgl dnej masy sumarycznej wskazuj , e warto ci spr u ca kowitego spr arki, temperatury 
przed turbin  i stopnia dwuprzep ywowo ci s  dla tego kryterium najbli sze tym, które wyst puj  
we wspó cze nie eksploatowanych samolotach wielozadaniowych.  
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