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Abstract

Parameters of the turbofan engine comparative cycle (turbine inlet temperature, compression of compressors),
by-pass ratio, fan compressor, (or low pressure compressor) are the most important engine parameters which
determine their characteristics and construction. In order to fulfill the task there is a necessity for searching the
optimum parameters for the system. The most important equation that binds airplane and engine characteristics is
mass balance equation. The sum of engine mass and fuel mass was called total engine-fuel mass. In the paper specific
total engine mass index was introduced ( 'y, ). This index is equal to total engine-fuel mass divided by thrust in design

point. Impact of the choice of the design point on the total mass index of the engine and the fuel used up was presented
for different airplane mission. 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. A very important parameter that plays the part in fuel consumption is airplane flight time.
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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TERMODYNAMICZNE 1 MASOWE KRYTERIA DOBORU
PARAMETROW DWUPRZEPLYWOWEGO SILNIKA ODRZUTOWEGO
DO SAMOLOTU WIELOZADANIOWEGO

Streszczenie

Parametry obiegu porownawczego dwuprzeplywowego turbinowego silnika odrzutowego determinujg jego
charakterystyki i schemat konstrukcyjny. W pracy przedstawiono problem poszukiwania optymalnych wartosci
parametrow termogazodynamicznych obiegu porownawczego silnika turbinowego. Do tych parametrow zaliczono:
sprez catkowity sprezarki, temperature przed turbing, stopien podziatu strumieni. Przedstawiono wplyw wybranych
warunkow lotu, sprezu sprezarki i temperatury przed turbing na zmiang ciggu jednostkowego i jednostkowego zuzycia
paliwa. Jako kryterium optymalizacji wybrano sumaryczng mase silnika i paliwa, wymagang do wykonania zadania
lotniczego. Wykorzystano, zbudowany na potrzeby innych prac, model silnika, ktory jest funkcjg parametréw
termogazodynamicznych. Wyprowadzono zaleznosci pozwalajgce na optymalizacje jednostkowej masy sumarycznej
(jako kryterium bezwymiarowego). Przeprowadzono szereg obliczen, ktorych wyniki przedstawiono na wykresach.
Wykazano, ze na podstawie wybranego kryterium optymalizacji, jakim jest sumaryczna masa silnika i paliwa, mozna
wyznaczy¢ wartosci sprezu sprezarki, dla ktorych wskazane kryteria oceny masy osiggajg swoje minimum.

Stowa kluczowe: samolot wielozadaniowy, silnik turbinowy, integracja samolotu i zespolu napedowego, obieg cieplny

1.Wstep

W prezentowane] pracy przedstawiono zadanie wyznaczenia optymalnych parametrow
termogazodynamicznych silnika dwuprzeptywowego, stanowigcego naped samolotu
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wielozadaniowego, w celu minimalizacji masy zespolu napedowego 1 masy paliwa wymagane;j
do wykonania okreslonego zadania lotniczego.
Masowe kryteria optymalizacji wynikaja z rOwnania bilansu mas samolotu w postaci:

My=M,+M,+M, +M,,, (1)
gdzie:
M, - masa startowa samolotu,

M, - masa ptatowca z uwzglednieniem masy zatogi, awioniki, instalacji poktadowych itp.,

M -masa tadunku (np. uzbrojenia),

u

M, - masa zespolu napedowego (silniki, agregaty pomocnicze, konstrukcja zabudowy),
M

La - Masa paliwa.

Dzielac prawa strong¢ réwnania (1) przez mas¢ startowa M|, otrzymuje si¢ rOwnanie masy
samolotu w postaci bezwymiarowej:

1=M,+M,+M, +M,,. (2)

Suma mas wzglednych paliwa i zespotu napgdowego stanowi dla samolotéw wielozadaniowych
ponad 30% masy startowej. Oznacza to, ze doskonatos¢ silnika wptywa na efektywnos¢ samolotu
(mierzong zasiggiem, czasem wykonania zadania, udzwigiem). Wprowadzajac pojgcie
sumarycznej masy zespotu napedowego i paliwa w postaci:

MZ:MZN+ pal 5 3)

1 podstawiajac (3) do (2), rownanie bilansu mas samolotu przyjmuje postac:

1=M, +M,+ M, (4)

p

2. Model zuzycia paliwa
Zaklada sig, dla uproszczenia rozwazan, ze samolot zuzyje caty zapas paliwa na wykonanie
przelotu z okreslonym ciggiem, na zakresie maksymalnym w czasie 7,. Lot odbywa si¢ na

wysokosci h, z predkoscig wzgledna wyrazong liczbg Macha - Ma .
Mase zuzytego w czasie lotu paliwa wyznacza si¢ z zaleznosci:

Mpal = mpalp tp ’ (5)
gdzie:
mpa,p - masowe natezenie przeptywu paliwa w silniku (silnikach).

Jednostkowe zuzycie paliwa zdefiniowane jest:

Cc. = Py s (6)

gdzie:

K, - ciag maksymalny w zadanych warunkach lotu.
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Wyznaczajac z (6) n'apa,pi podstawiajac do (5), wzor na mas¢ zuzytego paliwa przyjmuje

postac:
Mpa/ - ijKptp . (7)
3. Masowy model silnika
Mase silnika wyznacza si¢ ze wzoru:
Ms‘il :(MWC+MNC+MM+MD)KRKN’ (8)

gdzie:

K, - wspotczynnik, uwzgledniajagcy wplyw trwalosci silnika na jego mase. Przyjmuje sig, dla
wspolczesnie eksploatowanych silnikow, wartos¢ tego parametru z zakresu 1-1,07,

K, - wspotczynnik uwzgledniajacy wptyw technologii i zastosowanych materialow na masg
silnika, jego warto$¢ przyjmowaé mozna z przedziatu 0,98-2.

Masa zespolu wysokiego ci$nienia (z komorg spalania):

o [« 0286 i
My, = By (”swc _1) K. (9a)
Masa zespotu niskiego cisnienia:
My = C(ai,)" (7;;;‘)'”‘6 —1) " (9b)
Masa mieszalnika:
M,, =2,32my" (9¢)
Masa dopalacza:
M, =2,9m, (9d)
gdzie:
i

- masowe natezenie przeplywu powietrza, na wlocie do silnika w warunkach startowych,

K, =1+2-10"*(7; -1200 : . . :
P ( %o )- wspodtczynnik, uwzgledniajacy wptyw uktadu chtodzenia turbin,

B,C,m - stale, zalezne od geometrii silnika.

4. Wyznaczanie sumarycznej masy zespolu napedowego i paliwa

Podstawiajac (7) do (3), wzor na sumaryczng mase¢ zespotu napedowego i paliwa przyjmie
postac:

My =M, +ct,K,, (10)
gdzie:

My =i, KM, (10a)

sit - ]iczba silnikow na samolocie,

545



P. Wygonik

K, - wspolczynnik, uwzgledniajacy ile razy masa silnika zabudowanego na ptatowcu jest

wigksza od masy ,,suchego”, niezabudowanego silnika.
Réwnanie (10) przeksztatca sie do postaci:

M
MzzKp(K—ZNJrcjptpj. (11)
P
Jednym z podstawowych parametrow, charakteryzujacych silnik, jest tzw. masa jednostkowa:
M,
Vil =7 s (12)
KH:O

gdzie:
K, _,- ciag w warunkach startowych.

Przez analogi¢ do (12) wprowadza si¢ jednostkowg sumaryczng mase¢ zespolu napedowego
1 paliwa w postaci:

Ky
72 = }/sil Ié[ ° +c_/ptp . (13)

p

5. Model silnika

Model silnika zbudowano w oparciu o metodyke przedstawiong w [6, 7, 8]. Przeprowadzono
obliczenia zaleznosci k,,c;w funkcji (ﬂ;,T;‘,a)w celu znalezienia wartosci ekstremow funkcji.

Wyniki obliczen przedstawiono na Rys. 1. Charakterystyczne jest, wystepowanie ekstremalnych
wartosci k;, przy stosunkowo niewielkich wartosciach sprezu catkowitego sprezarki 7.
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Rys .1. Zaleznos¢ a) ciggu jednostkowego k; i b) jednostkowego zuzycia paliwa c;,w funkcji zg,dla T, =1500[K],
i a=0,4dla roznych warunkéw lotu

Fig. 1. Compression ratio 7y influence on a)specific thrust, b) specific fuel consumption, for different flight
conditions, T, =1500[K], « = 0,4

6. Wyniki obliczen
W pierwszej kolejnoscei, przeprowadzono obliczenia wptywu sprezu catkowitego sprezarki 7gi

temperatury przed turbing 7; na przebieg y,, dla réznych warunkow lotu, przy zachowaniu statej
wartoscit ¢ =0,4 .
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Rys. 2. Zaleznos¢  yy, 7y, ¥ ,ujako  funkcji 7y, dla dwoch wartosci temperatury T, =1500[K](linia ciggla)

i T, =1800[K] (linia przerywana) , a = 0,4, h=500 [m] dla a) lotu poddzwigkowego Ma=0,8 i b) lotu nad-
dzwiekowego Ma=1,2; czas lotu t,=1[h]
Fig. 2. Compression ratio 7y influence on specific mass vy, 7, 7 paJOr h=500[m] and a) subsonic flight -Ma=0,8,

b) supersonic flight -Ma=1,2, for two TIT T, =1500[K] (solid lines), T, =1800[K] (dashed lines)

Przyjeto, ze punkt obliczeniowy odpowiada warunkom startowym (cigg obliczeniowy jest
rowny startowemu). Wyniki przedstawiono na Rys.2. Wraz ze wzrostem 7 spada Y i

(bo zmniejsza si¢ ¢, ). Wynika to z wigkszego wptywu cztonu y,, w réwnaniu (13) w stosunku
do y,, (mimo, ze ten ostatni ro$nie wraz ze wzrostem spr¢zu). Dla duzych wartosci temperatury
T, nie stwierdza si¢ istnienia (W przyjetym zakresie zmian sprezu) wystgpowania minimum y; .
Faktycznie to minimum wystepuje blisko wartosci 7g,. Obserwuje si¢ natomiast wyrazne
minimum y, dla mniejszych wartosci 7, (w przykladzie 1500[K]) i spr¢zu rzedu 73=20. Im
wigksza predkos¢ lotu tym minimalna warto$¢ funkcji y,co do wartosci bezwzglednej jest
mniejsza. Natomiast sprez ;z;w dla y, w calym zakresie zmian spr¢zu jest wyzszy niz dla ﬂ;()pt ze
wzgledu na maksimumpk; .

Waznym parametrem decydujacym o przebiegu charakterystyk zewnetrznych silnika jest
stopiefi podziatu strumieni « . Zbadano jak « i 7, wptywa na parametr y, , przy zalozeniu stalej
wartosci sprezu sprezarki z;. Wyniki obliczen przedstawiono na Rys. 3. Przyjety do obliczen
zakres zmian o =0,4....2,5, zostal wybrany ze wzgledu na wartosci, jakie przyjmuje aw

silnikach wspotczesnych samolotéw wielozadaniowych. Wraz ze wzrostem « nastepuje spadek
wartosci 75, ale wyraznego minimum funkcji nie obserwuje si¢. Przeprowadzono rowniez

obliczenia, majace na celu wyznaczenie wptywu zmiany 7gi « na przebieg y, . Wyniki obliczen
przedstawiono na Rys. 4.

Im wigkszy jest a tym dla mniejszej warto$ci 7y funkcja y; osiaga swoje minimum. Na Rys. 5

przedstawiono wyniki obliczen y, = f (7[; ) dla roznych czaséw 1 warunkow lotu.
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Rys. 3. Zaleznos¢ yy, 7.V, W funkcji stopnia podzialu strumieni « ,dla dwdch wartosci temperatury
T, =1500[K ] (linia ciggla) i T, =1800[K] (linia przerywana),dla lotu poddzwigkowego (Ma=0,8, h=500[m]),
i czasu lotu a) t,=1[h] i b) czasu lotu t,=3[h], =3 =25

Fig. 3. Bypass ratio o influence on specific mass ys, Vg, ¥ ufor subsonic flight (Ma=0,8, h=500[m], two TIT
Ty =1500[K] (solid lines), T, =1800[K] (dashed lines) and flight time a) t,=1[h] and b) t,=3[h]

0.36 —
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Rys. 4. Zalezno$¢ Y jako funkcji stopnia podzialu strumieni o i sprezu mgdla T, =1500[K]w warunkach lotu
poddzwieckowego (Ma=0,8, h=500[m]), czasu lotu t,=3[h]. KrzyZzykami oznaczono miejsca polozenia
minimalnych wartosci funkcji s

Fig. 4. Compression rgand bypass ratio a influence on Y for subsonic flight (Ma=0,8, h=500 m), flight time

t,=3[h]. Crosses are for minimum }

Na podstawie wykresow przedstawionych na Rys. 5, stwierdza si¢ wystepowanie minimum
Vs » dla okreslonych wartosci 7y, . Wartodci 7, (#5)y) W locie naddzwigkowym sa mniejsze
niz w trakcie lotu z predkosciami poddzwigkowymi. Wynika to z faktu, ze w locie
naddzwickowym czes$¢ pracy sprezania realizowana jest we wlocie. Stad sprez catkowity silnika
jest wiekszy, ale sprez sprezarki zmniejsza si¢. Minima funkcjiys,,, dla lotu poddzwigkowego
zaznaczono na Rys. 6 rombami, a trdjkatami - dla lotu naddzwigkowego. Obszar zakreskowany

przedstawia zakres zmian spr¢zu optymalnego sprezarki dla lotu poddzwickowego 1
naddzwigkowego dla réznych dlugotrwatosci lotu. Im dtuzszy czas lotu na danym zakresie tym
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zakres mozliwych do wyboru wartosci sprezu optymalnego sprezarki jest wiekszy. Dla samolotow
realizujgcych  krétkotrwale  zadania  zar6wno na  zakresach  poddzwickowych  jak
1 naddzwigkowych, zalecane jest budowanie spr¢zarek o stosunkowo niewielkich wartosciach

sprezy, rzedu g =20..25. Misje, ktore wykonuja samoloty wielozadaniowe mozna w duzym

uproszczeniu podzieli¢ na loty naddzwigkowe na duzych wysokosciach, loty poddzwigkowe na
matych wysokosciach. Dla takich misji przeprowadzono obliczenia p;, a ich wyniki
przedstawiono w postaci wykresow na Rys. 7.

0.5 7

0.4 —

Ts

0.3

Rys. 5. Zaleznos¢ ys od sprezu my dla lotu: poddiwiekowego Ma=0.8, h=500[m] — linia ciggla, naddzwickowego
Ma=1.2, h=500 [m]- linia przerywana i réznych czaséw lotu t,=1h (kolor czerwony), t,=2h (niebieski), t,=3h
(zielony)

Fig. 5. Compression ratio influence on yyfor 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 t,=1h (red lines), t,=2h (blue lines),
t,=3h (green lines), T, =1500[K]
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Rys. 6. Zaleznos¢ yyjako funkcji sprezu mgdla T, =1500[K]i a) lotu poddzwigkowego Ma=0.8, na wysokosciach
h<11000{m]), i b) lotu naddzwiekowego Ma=1.2, na wysokosciach h>11000 [m], czas lotu t,=3[h]

Fig. 6. Compression ratio zg influence on yyfor a)subsonic flight (Ma=0,8, h <11000/m]), b) supersonic flight
(Ma=1.2, h=11000 [m]); flight time t,=3[h]
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Rys. 7. Zaleznosé y, jako funkcji sprezu mydla T, =1500[K]i wybranych warunkéw lotu, t,=1[h]
Fig. 7. Compression ratio 7tg influence on yy for different flight conditions; T, =1500[K], t,=1[h]

8. Whnioski

*

Ze wzrostem S, w zakresie wartosci, ktore s3 fizycznie 1 konstrukcyjnie uzasadnione,

jednostkowe zuzycie paliwa 7 zmniejsza si¢ a masa jednostkowa silnika Vsit wzrasta. Najbardzie;j

7 pal

znaczacy wplyw na warto$¢ 7> ma czton ,,paliwowy” réwnania (14) t;. . Odmienny charakter

7 pal

przebiegu funkcji i i powoduje wystepowanie minimum funkcji ’*wraz ze wzrostem

*

T i o o . 1T - .
S Nalezy zauwazyé, ze optymalna warto$é sprezu sprezarki” 7' ze wzgledu na minimum 7= jest

*
. . T .. c, i .y
znacznie mniejsza niz ~ S (ze wzgledu na minimum /). Wplywa na to masa silnika. Jezeli
7/pal

*

,, L .. C, t T ..
wartos¢ ro$nie, (bo roénie #albo 7) to wzrasta = ze wzgledu na minimum 7%,

I odwrotnie, wzrost /! (poprzez wzrost wartosci parametrow termogazodynamicznych) prowadzi

do obnizenia " ze wzgledu na minimum 7= .Z przeprowadzonych obliczen wynika, ze krzywe
= o1, a,Ma,h ) . . . .
% f(ﬂs’ 3 & M4, ), majg stosunkowo plaski przebieg. Dlatego, nieznaczna zmiana 7= od

*
;. .. . . . . T I
wartosci minimalnej, np. o 1% powoduje stosunkowo duzg zmiang ~Sw stosunku do wartosci

*

P sopt (nawet 20-30%). Wskaznik masy 7= réwniez zalezy od wartoéci stopnia podziatu strumieni

& Minimum funkcji 7=/ (a)wyst@puje przy optymalnej wartosci %opr . Jednakze warto$é ta
przewyzsza wartosci wystgpujace we wspotczesnych silnikach dwuprzeptywowych, stanowiacych
naped samolotéw wielozadaniowych. Podsumowujac nalezy stwierdzi¢, ze minimalng wartos¢

funkcji 7> otrzymuje si¢ poprzez wihasciwy dobor przede wszystkim sprezu %s. Ze wzgledu na

=f(7r;,T3*,a,Ma,H)

charakter przebiegu funkcji V2 istnieje szeroki zakres mozliwych do wyboru

wartosci *S . Stosowanie funkcji 7= jako kryterium wyboru parametréw termogazodynamicznych
1,,punktu obliczeniowego” dla silnika, rozszerza mozliwos$ci optymalizacji silnika.

550



Thermodynamics and Mass Selection Criterions of Low Bypass Turbine Engine Parameters for Multi-Purpose Aircraft8

Literatura

[1]

Dzierzanowski, P., i in. Turbinowe silniki odrzutowe, Seria Napedy Lotnicze, WKiL,
Warszawa 1993.

Guha, A,. Optimisation and design of aero gas turbine engine, Aeronautical Journal, Vol.105,
No. 1049, July 2001.

Herteman, J. P., Goutines, M., Design principles and methods for military turbojet engines
RTO-MP, AC/323(AVT)TP/9, February 1999.

Kurzke, J.,Gas turbine cycle design methodology a comparison of parameter variation with
numerical optimization, Trans. ASME, Journal of Engineering for Gas Turbine and Power,
Vol.121, January 1999.

Maslov, W. G., Tieorija wybora optymalnych paramietrov pri projektirowani awiacionnych
GTD, Masinostroenie, Moskwa 1981.

Muszynski, M., Orkisz, M., Modelowanie turbinowych silnikow odrzutowych, Biblioteka
Naukowa Instytutu Lotnictwa, Warszawa 1997.

Orkisz, M., (red): Podstawy doboru turbinowych silnikow odrzutowych do platowca,
Biblioteka Naukowa Instytutu Lotnictwa, Warszawa 2002.

Wygonik, P.,  Kryteria doboru parametrow  silnika  turbinowego do  samolotu
wielozadaniowego, Silniki Spalinowe, 4/2006.

Praca naukowa finansowana ze srodkéw na nauke w latach 2005-2008 jako projekt badawczy.

551








