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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 ( ?= ). 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. 
Keywords: multi-purpose aircraft, turbine engines, airframe and engine integration, thermal cycle 

 
TERMODYNAMICZNE I MASOWE KRYTERIA DOBORU 

PARAMETRÓW DWUPRZEP�YWOWEGO SILNIKA ODRZUTOWEGO 
DO SAMOLOTU WIELOZADANIOWEGO 

 
Streszczenie 

Parametry obiegu porównawczego dwuprzep�ywowego turbinowego silnika odrzutowego determinuj� jego 
charakterystyki i schemat konstrukcyjny. W pracy przedstawiono problem poszukiwania optymalnych warto�ci 
parametrów termogazodynamicznych obiegu porównawczego silnika turbinowego. Do tych parametrów zaliczono: 
spr�	 ca�kowity spr�	arki, temperatur� przed turbin�, stopie� podzia�u strumieni. Przedstawiono wp�yw wybranych 
warunków lotu, spr�	u spr�	arki i temperatury przed turbin� na zmian� ci�gu jednostkowego i jednostkowego zu	ycia 
paliwa. Jako kryterium optymalizacji wybrano sumaryczn� mas� silnika i paliwa, wymagan� do wykonania zadania 
lotniczego. Wykorzystano, zbudowany  na potrzeby innych prac, model silnika, który jest funkcj� parametrów 
termogazodynamicznych. Wyprowadzono zale	no�ci pozwalaj�ce na optymalizacj� jednostkowej masy sumarycznej 
(jako kryterium bezwymiarowego). Przeprowadzono szereg oblicze�, których wyniki przedstawiono na wykresach. 
Wykazano, 	e na podstawie wybranego kryterium optymalizacji, jakim jest sumaryczna masa silnika i paliwa, mo	na 
wyznaczy� warto�ci spr�	u spr�	arki, dla których wskazane kryteria oceny masy osi�gaj� swoje minimum. 

S�owa kluczowe: samolot wielozadaniowy, silnik turbinowy, integracja samolotu i zespo�u nap�dowego, obieg cieplny 
 
1.Wst�p 

W prezentowanej pracy przedstawiono zadanie wyznaczenia optymalnych parametrów 
termogazodynamicznych silnika dwuprzep�ywowego, stanowi	cego nap�d samolotu  
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wielozadaniowego, w celu minimalizacji masy zespo�u nap�dowego i masy paliwa wymaganej 
do wykonania okre
lonego zadania lotniczego. 

Masowe kryteria optymalizacji wynikaj	 z równania bilansu mas samolotu w postaci: 
 

 0 p u ZN palM M M M M
 � � � , (1) 

gdzie: 
0M  - masa startowa samolotu, 

pM  - masa p�atowca z uwzgl�dnieniem masy za�ogi, awioniki, instalacji pok�adowych itp., 

uM  -masa �adunku (np. uzbrojenia), 

ZNM  - masa zespo�u nap�dowego (silniki, agregaty pomocnicze, konstrukcja zabudowy), 

palM  - masa paliwa. 

Dziel	c praw	 stron� równania (1) przez mas� startow	 0M , otrzymuje si� równanie masy 
samolotu w postaci bezwymiarowej: 

 
 1 p u ZN palM M M M
 � � � . (2) 
 
Suma mas wzgl�dnych paliwa i zespo�u nap�dowego stanowi dla samolotów wielozadaniowych 
ponad 30% masy startowej. Oznacza to, �e doskona�o
� silnika wp�ywa na efektywno
� samolotu 
(mierzon	 zasi�giem, czasem wykonania zadania, ud�wigiem). Wprowadzaj	c poj�cie 
sumarycznej masy zespo�u nap�dowego i paliwa w postaci: 
 

 ZN palM M M= 
 � , (3) 
 
i podstawiaj	c (3) do (2), równanie bilansu mas samolotu przyjmuje posta�: 
 

 1 p uM M M=
 � � . (4) 
 
2. Model zu
ycia paliwa 

Zak�ada si�, dla uproszczenia rozwa�a
, �e samolot zu�yje ca�y zapas paliwa na wykonanie 
przelotu z okre
lonym ci	giem, na zakresie maksymalnym w czasie pt . Lot odbywa si� na 
wysoko
ci h, z pr�dko
ci	 wzgl�dn	 wyra�on	 liczb	 Macha - Ma . 
Mas� zu�ytego w czasie lotu paliwa wyznacza si� z zale�no
ci: 
 

 ppal pal pM m t
 � , (5) 
gdzie: 

ppalm�  -  masowe nat��enie przep�ywu paliwa w silniku (silnikach). 
 
Jednostkowe zu�ycie paliwa zdefiniowane jest: 
 

ppal
jp

p

m
c

K



�
, (6) 

 

gdzie:  

pK  - ci	g maksymalny w zadanych warunkach lotu. 
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Wyznaczaj	c z (6) 
ppalm� i podstawiaj	c do (5), wzór na mas� zu�ytego paliwa przyjmuje 

posta�: 

 pal jp p pM c K t
 . (7) 
 
3. Masowy model silnika 

Mas� silnika wyznacza si� ze wzoru: 
 
 � �sil WC NC M D R NM M M M M K K
 � � � , (8) 

gdzie: 
RK  - wspó�czynnik, uwzgl�dniaj	cy wp�yw trwa�o
ci silnika na jego mas�. Przyjmuje si�, dla 

wspó�cze
nie eksploatowanych silników, warto
� tego parametru z zakresu 1-1,07, 
NK  - wspó�czynnik uwzgl�dniaj	cy wp�yw technologii i zastosowanych materia�ów na mas� 

silnika, jego warto
� przyjmowa� mo�na z przedzia�u 0,98-2. 
 
Masa zespo�u wysokiego ci
nienia (z komor	 spalania): 

 � � 2
1

0.286
0 1

m
m

WC SWC TM Bm K" �
 �� . (9a) 

Masa zespo�u niskiego ci
nienia: 

 
� � � � 4

3 0.286
0 1

mm
NC WM C m� " �
 �� . (9b) 

Masa mieszalnika: 

 
5

02,32 m
MM m
 � . (9c) 

Masa dopalacza: 

 02,9DM m
 � , (9d) 

gdzie: 
0m�  - masowe nat��enie przep�ywu powietrza, na wlocie do silnika w warunkach startowych,  

�4 *
31 2 10 1200

OTK T�
 � � � � - wspó�czynnik, uwzgl�dniaj	cy wp�yw uk�adu ch�odzenia turbin, 
B,C,m - sta�e, zale�ne od geometrii silnika. 
 
4. Wyznaczanie sumarycznej masy zespo�u nap�dowego i paliwa  

Podstawiaj	c (7) do (3), wzór na  sumaryczn	 mas� zespo�u nap�dowego i paliwa przyjmie 
posta�: 

 ZN jp p pM M c t K= 
 � , (10) 

gdzie: 

ZN sil ZN silM i K M
 ,  (10a) 

sili  - liczba silników na samolocie, 

545 



 
P. Wygonik 

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

ównanie (10) przekszta�ca si� do postaci: 
a. 

R

 ZN
p jp p

M

P

M K c t=


 �

 �� � . (

K	 �
11) 

ednym z podstawowych parametrów, charakteryzuj	c
3 
J ych silnik, jest tzw. masa jednostkowa: 

0

sil
sil

H

M
K

?




 , (12) 

artowych. 
gi� do (12) wprowadza si� jednostkow	 sum

paliwa w postaci: 

gdzie: 
0HK 
 - ci	g w warunkach st

Przez analo aryczn	 mas� zespo�u nap�dowego 
i 

 0H
sil jp p

pK	 �
5. Model silnika 

Model silnika zbudowano w oparciu o metodyk� przedstawion	 w [6, 7, 8]. Przeprowadzono 
obliczenia zale�no
ci ,

K c t? ? 

=


 �

 �� �� � . (13) 

 j jk c w funkcji � �3, ,S T" �� � w celu znalezienia warto
ci ekstrem wó  funkcji. 
yniki oblicze
 przedstawiono na Rys. 1. Charakterystyczne jest, wyst�powanie ekstremalnych 

warto
ci 
W

, przy stosunkowo niewielkich warto ciach spr��u ca�kowitego spr��arki
  S"
�

jk . 
 

10 20 30 40 50 60
"s

�

20
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k j
 [d

aN
/k

g/
s]

]
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�
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aN
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b) 

edn

a) 

Rys .1. Zale	no�� a) ci�gu j ostkowego jk i b) jednostkowego zu	ycia paliwa jc ,w funkcji S"
� ,dla 3 1500[ ]T K� 
 , 

i 0, 4� 
 dla ru tu  ró	nych wa nków lo
io S"

�Fig. 1. Compression rat  influence on a)specific thrust, b) specific fuel consumpti or  on, f different flight
conditions, 3 1500[ ]T K
 , 0, 4� � 
  

6. Wyniki oblicze� 

W pie ko

 

rwszej lejno
ci, przeprowadzono obliczenia wp�ywu spr��u ca�kowitego spr��arki S"
� i 

tem eratury przed turbin	 na przebieg  3T � ? =p , dla ró�nych warunków lotu, przy zachowaniu sta�ej 
warto
ci 0,4� 
 . 
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a) b) 

Rys. 2. Zale	no��  ?= , sil? , pal? jako funkcji S"
� ,dla dwóch warto�ci temperatury (linia ci�g�a) 

i T  (linia przerywana) ,
3 1500[ ]T � 
 K

1800[ ]K� 
 0, 43 � 
 , h=500 [m] dla a) lotu podd�wi�kowego Ma=0,8 i b) lotu nad-
d�wi�kowego Ma=1,2; czas lotu tp=1[h] 

Fig. 2. Compression ratio S"
�  influence on specific mass ?= , sil? , pal? for h=500[m] and a) subsonic flight -Ma=0,8, 

b) supersonic flight -Ma=1,2, for two TIT (solid lines), (dashed lines) 3 1500[ ]T � 
 K K3 1800[ ]T � 

 

Przyj�to, �e punkt obliczeniowy odpowiada warunkom startowym (ci	g obliczeniowy jest 
równy startowemu). Wyniki przedstawiono na Rys. 2. Wraz ze wzrostem S"

� spada pal?  
(bo zmniejsza si� jc ). Wynika to z wi�kszego wp�ywu cz�onu pal? w równaniu (13) w stosunku 
do sil?  (mimo, �e ten ostatni ro
nie wraz ze wzrostem spr��u). Dla du�ych warto
ci temperatury 

nie stwierdza si� istnienia (w przyj�tym zakresie zmian spr��u) wyst�powania minimum 3T � ? = . 
Faktycznie to minimum wyst�puje blisko warto
ci Sek" � . Obserwuje si� natomiast wyra�ne 
minimum ?=  dla mniejszych warto
ci 3T � (w przyk�adzie 1500[K]) i spr��u rz�du S"

� ¹20. Im 
wi�ksza pr�dko
� lotu tym minimalna warto
� funkcji ?= co do warto
ci bezwzgl�dnej jest 
mniejsza. Natomiast spr�� Sopt" � dla ?= w ca�ym zakresie zmian spr��u jest wy�szy ni� dla Sopt" � ze 
wzgl�du na maksimum jk . 

Wa�nym parametrem decyduj	cym o przebiegu charakterystyk zewn�trznych silnika jest 
stopie
 podzia�u strumieni � . Zbadano jak � i 3T � wp�ywa na parametr ?=  , przy za�o�eniu sta�ej 
warto
ci spr��u spr��arki S"

� . Wyniki oblicze
 przedstawiono na Rys. 3. Przyj�ty do oblicze
 
zakres zmian 0,4....2,5� 
 , zosta� wybrany ze wzgl�du na warto
ci, jakie przyjmuje � w 
silnikach wspó�czesnych samolotów wielozadaniowych. Wraz ze wzrostem � nast�puje spadek 
warto
ci ?= , ale wyra�nego minimum funkcji nie obserwuje si�. Przeprowadzono równie� 
obliczenia, maj	ce na celu wyznaczenie wp�ywu zmiany S"

� i �  na przebieg ?= . Wyniki oblicze
 
przedstawiono na Rys. 4. 

Im wi�kszy jest �  tym dla mniejszej warto
ci S"
�  funkcja ?= osi	ga swoje minimum. Na Rys. 5 

przedstawiono wyniki oblicze
 � �Sf? " �
= 
 dla ró�nych czasów i warunków lotu. 
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a) b) 

Rys. 3. Zale	no�� ?= , sil? , pal?  w funkcji stopnia podzia�u strumieni � ,dla dwóch warto�ci temperatury 

(linia ci�g�a) i (linia przerywana),dla lotu podd�wi�kowego (Ma=0,8, h=500[m]), 
i czasu lotu a) tp=1[h] i b) czasu lotu tp=3[h],  

3 1500[ ]T � 
 K K3 1800[ ]T � 


25S"
� 


Fig. 3. Bypass ratio �  influence on specific mass ?= , sil? , pal? for  subsonic flight (Ma=0,8, h=500[m], two TIT 

(solid lines), (dashed lines) and flight time a) tp=1[h] and b) tp=3[h] 3 1500[ ]T � 
 K K3 1800[ ]T � 


 

10 20 30 40 50 60
"�s

0.36

0.4

0.44

? =
[,

10 20 30 40 50 6010 20 30 40 50 60

�
0.4

�
0.8

�
0F/

 

Rys. 4. Zale	no�� ?=  jako funkcji stopnia podzia�u strumieni � i spr�	u S"
� dla  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 

3 1500[ ]T � 
 K

?=  

Fig. 4. 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 ?=  
 

Na podstawie wykresów przedstawionych na Rys. 5, stwierdza si� wyst�powanie minimum 
?= , dla okre
lonych warto
ci Sopt" � . 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. 6 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 
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zakres mo�liwych do wyboru warto
ci spr��u optymalnego spr��arki jest wi�kszy. 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 . Misje, które wykonuj	 samoloty wielozadaniowe mo�na w du�ym 
uproszczeniu podzieli� na loty nadd�wi�kowe na du�ych wysoko
ciach, loty podd�wi�kowe na 
ma�ych wysoko
ciach. Dla takich misji przeprowadzono obliczenia 

20...25S"
� 


?= , a ich wyniki 
przedstawiono w postaci wykresów na Rys. 7. 
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Rys. 5. 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. 5. 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� 
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Rys. 6. Zale	no�� ?= jako funkcji spr�	u S"
� dla i a) lotu podd�wi�kowego Ma=0.8, na wysoko�ciach 

h�11000[m]), i b) lotu nadd�wi�kowego  Ma=1.2, na wysoko�ciach h�11000 [m], czas lotu tp=3[h] 
3 1500[ ]T � 
 K

Fig. 6. Compression ratio S"
�  influence on ?= for a)subsonic flight (Ma=0,8, h �11000[m]), b) supersonic flight 

(Ma=1.2, h�11000 [m]); flight time tp=3[h] 
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Rys. 7. Zale	no�� ?= jako funkcji spr�	u S"
� dla i wybranych warunków lotu, tp=1[h] 3 1500[ ]T � 
 K

Fig. 7. Compression ratio S"
�  influence on ?= for different flight conditions; , tp=1[h] 3 1500[ ]T � 
 K

 
8. Wnioski 

Ze wzrostem S"
�

, w zakresie warto
ci, które s	 fizycznie i konstrukcyjnie uzasadnione, 

jednostkowe zu�ycie paliwa jc zmniejsza si� a masa jednostkowa silnika sil? wzrasta. Najbardziej 

znacz	cy wp�yw na warto
� ?= ma cz�on „paliwowy” równania (14) tj. pal? . Odmienny charakter 

przebiegu funkcji pal? i sil? powoduje wyst�powanie minimum funkcji ? = wraz ze wzrostem 

S"
�

.Nale�y zauwa�y�, �e optymalna warto
� spr��u spr��arki Sopt" �

 ze wzgl�du na minimum ?= jest 

znacznie mniejsza ni� Sek" �

(ze wzgl�du na minimum jc ). Wp�ywa na to masa silnika. Je�eli 

warto
� pal?  ro
nie, (bo ro
nie jpc albo ) to wzrasta pt Sopt" �

 ze wzgl�du na minimum ?= . 

I odwrotnie, wzrost sil?  (poprzez wzrost warto
ci parametrów termogazodynamicznych) prowadzi 

do obni�enia Sopt" �

 ze wzgl�du na minimum ?= .Z przeprowadzonych oblicze
 wynika, �e krzywe 
� 3, , , ,S �f T Ma h? " �� �

= 
 , maj	 stosunkowo p�aski przebieg. Dlatego, nieznaczna zmiana ? = od 

warto
ci minimalnej, np. o 1% powoduje stosunkowo du�	 zmian� S"
�

w stosunku do warto
ci 
Sopt" �

(nawet 20-30%). Wska� ik masy n ?= równie� zale�y od warto
ci stopnia podzia�u strumieni 

� .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. Podsumowuj	c nale�y stwierdzi�, �e minimaln	 warto
� 

funkcji ?= otrzymuje si� poprzez w  spr��u �a
ciwy dobór przede wszystkim S"
�

. Ze wzgl�du na 

charakter przebiegu funkcji � �3, , , ,Sf T Ma H? " �� �
= 
 istnieje szeroki zakres mo�liwych do wyboru 

warto
ci S"
�

. Stosowanie funkcji ? =  jako kryterium wyboru parametrów termogazodynamicznych 
liczeniowego” dla silnika, rozszerza mo�liwo
ci optymalizacji silnika. i „punktu ob
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