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Kryteria doboru parametrów silnika turbinowego
do samolotu wielozadaniowego

Na etapie wyboru zespo³u napêdowego do samolotu wielozadaniowego nale¿y rozwi¹zaæ problem wzajemnych relacji
miêdzy wymiarami samolotu i silnika. Wychodz¹c z równañ ruchu samolotu i teorii podobieñstwa wyznaczono kryteria
i wskaŸniki wi¹¿¹ce geometrycznie i energetycznie silnik oraz samolot. Przeprowadzono analizê wp³ywu warunków lotu
samolotu i parametrów obiegu porównawczego silnika na wybrane wymiary geometryczne. W pracy wykazano, ¿e za-
sadniczym stanem lotu determinuj¹cym relacje miêdzy parametrami geometrycznymi samolotu i silnika jest jego start
lub przelot naddŸwiêkowy na du¿ej wysokoœci. Zwykle doboru parametrów obiegu cieplnego silnika turbinowego doko-
nuje siê na podstawie charakterystyk wewnêtrznych silnika – ci¹g jednostkowy, jednostkowe zu¿ycie paliwa. W oparciu
o model silnika dwuprzep³ywowego z mieszalnikiem strumieni i dopalaczem oraz model samolotu (przyjêto uproszczone
charakterystyki aerodynamiczne i masowe) okreœlono wp³yw parametrów obiegu na podstawowe wskaŸniki samolotu
jak doskona³oœæ aerodynamiczna, zasiêg umowny i zasiêg teoretyczny.
S³owa kluczowe: samolot wielozadaniowy, silniki turbinowe, integracja p³atowca i silnika, obieg cieplny

Selection criteria of turbine engine parameters for multi-purpose aircraft

At the stage of a power unit selection for a multi-purpose aircraft the problem of mutual relations between the dimen-
sion 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 charac-
teristics 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 param-
eters on the performance and aerodynamic lift/drag ratio, the agreed range and the theoretical range was described.
Key words: multi-purpose aircraft, turbine engines, airframe and engine integration, thermal cycle

1. Wstep
Do napêdu wspó³czesnych samolotów stosuje siê silniki

turbinowe ró¿nych typów. Silniki jednoprzep³ywowe i dwu-
przep³ywowe znalaz³y zastosowanie do napêdu samolotów
wielozadaniowych. Parametry obiegu porównawczego sil-

nika (temperatura spalin przed turbin¹ 3T ∗ , sprê¿ sprê¿arki

w parametrach spiêtrzenia Sπ
∗ ), stopieñ dwuprzep³ywowo-

œci α, sprê¿ wentylatora Wπ
∗ , (albo sprê¿arki niskiego ci-

œnienia) s¹ najwa¿niejszymi parametrami silnika, determi-
nuj¹ jego charakterystyki i formê konstrukcyjn¹.
Podstawowymi wskaŸnikami silnika, które brane s¹ pod
uwagê w pierwszej kolejnoœci podczas projektowania sa-
molotu s¹: ci¹g silnika, jednostkowe zu¿ycie paliwa, masa
jednostkowa, wymiary gabarytowe oraz charakterystyki
u¿ytkowe (zale¿noœæ ci¹gu i jednostkowego zu¿ycia paliwa
od wysokoœci i prêdkoœci lotu, zakresu pracy itp.).

Problematyce wyznaczania optymalnych parametrów sil-
nika lotniczego poœwiêcono wiele publikacji [3, 5, 13, 14].
W pracach tych przeprowadzono analizê wyboru optymal-

nych parametrów obiegu porównawczego silnika ( 3,s Tπ ∗ ∗ ,

1. Introduction
 For the power of contemporary aircrafts turbine

engines of different types and constructional schemes are
applied. Among them turbojet and turbofan engines are used
for the power of multi-purpose aircrafts. Parameters of the
engine comparative cycle (temperature of exhaust gas be-

fore turbine 3T ∗ , compression of compressor in the total pa-

rameters Sπ
∗ ), by-pass ration α, fan compressor Wπ

∗ , (or low
pressure compressor) are the most important engine param-
eters which determine its characteristics and construction.
The basic indexes of the engine which are taken into consid-
eration as the first ones while aircraft designing are: engine
thrust, specific fuel usage, specific mass, overall dimensions,
and also the functional characteristics such as: relation of
the engine thrust and specific fuel usage from the altitude
and velocity of an aircraft, work range etc.

Lots of articles have been written on the subject of the
determination optimum aircraft engine parameters [3, 5, 13,
14]. In these papers was inducted the analysis of the selec-
tion of the optimum parameters of the engine comparative

cycle ( 3,s Tπ ∗ ∗ , i.e. compression of compressor and total tem-
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tj. sprê¿u sprê¿arki i temperatury ca³kowitej w przekroju
przed turbin¹) ze wzglêdu na maksymalizacjê ci¹gu jednost-
kowego silnika k

j
  i minimalizacjê jednostkowego zu¿ycia

paliwa c
j
 jako charakterystyk wewnêtrznych silnika [13].

Silnik i samolot tworz¹ z³o¿ony system zale¿noœci, który
dodatkowo komplikuje fakt wykonywania zadania lotnicze-
go. Realizacja tego zadania narzuca koniecznoœæ poszuki-
wania optymalnych parametrów nie dla pojedynczych ele-
mentów systemu, jak np. silnik czy p³atowiec, ale systemu jako
ca³oœci (tj. ³¹cznie z uwzglêdnieniem zadania lotniczego).

Spoœród prac, w których dokonano kompleksowej oce-
ny parametrów silnika turbinowego z punktu widzenia efek-
tywnoœci samolotu wymieniæ nale¿y publikacje [6, 8, 10,
14]. W pracach tych autorzy analizowali kryteria doboru pa-
rametrów obiegu silnika do samolotu transportowego dale-
kiego zasiêgu i œmig³owca.

Brak jest natomiast publikacji, w których poruszano by
problem doboru parametrów silnika i okreœlania jego opty-
malnych charakterystyk do samolotu wielozadaniowego.
Cz¹stkowo problemy te porusza siê w pracach [7, 9, 15, 16,
17], jednak¿e przedstawione analizy dotycz¹ problemów zwi¹-
zanych z optymalizacj¹ schematu konstrukcyjnego silnika bez
fizycznych aspektów doboru parametrów silnika do samolotu.

Do grupy samolotów wielozadaniowych zalicza siê dzi-
siaj takie samoloty jak F-14,F-16, Mig 29, JAS 39 Grippen,
EF 2000, Mira¿e 2000. Jedn¹ z cech charakteryzuj¹cych sa-
molot wielozadaniowy jest zdolnoœæ do wykonywania ró¿-
nych zadañ lotniczych w trakcie jednej misji np. przechwy-
tywanie na du¿ej wysokoœci, walka powietrzna na malej
wysokoœci, wsparcie pola walki. Wszystkie te zadania ró¿ni¹
siê od siebie charakterem: wysokoœci¹ i prêdkoœci¹
lotu, rodzajem wykonywanych manewrów, wyko-
rzystaniem zasobów energetycznych zespo³u napê-
dowego. Na rysunku 1 przedstawiono zespól figur,
które wykonuje samolot podczas pojedynczego za-
dania lotniczego: ataku na cele naziemne.

Do napêdu wspó³czesnych samolotów wielo-
zadaniowych stosuje siê dwuprzep³ywowe turbi-
nowe silniki odrzutowe z mieszalnikiem strumie-
ni i wspólnym dla obu kana³ów dopalaczem [9,
12, 13]. Na rysunku 2 przedstawiono przekrój sil-
nika F 100 PW 229 stanowi¹cego napêd samolotu
F-16, który jest obecnie montowany w Polsce w
WSK PZL-Rzeszów S.A.

Przejœcie z silników jednoprzep³ywowych, sto-
sowanych do napêdu samolotów naddŸwiêkowych
III generacji do silników dwuprzep³ywowych sa-
molotów IV generacji by³o wynikiem d¹¿enia do
zwiêkszania ekonomicznoœci silników i obni¿ania
masy jednostkowej, a tak¿e lepszymi mo¿liwoœcia-
mi „dopasowania” charakterystyk zespo³ów napê-
dowych – dwuprzep³ywowych i samolotu w wy-
maganym zakresie prêdkoœci lotu. Uzyskanie
lepszych wskaŸników jednostkowych i charakte-
rystyk silników dwuprzep³ywowych mia³o miej-
sce dziêki postêpowi w zakresie aerodynamiki, wy-
mianie ciep³a, in¿ynierii materia³owej, technologii.

perature in intersection before turbine) due to the maximiza-
tion of engine specific thrust k

j
 and minimization of specific

fuel usage c
j
 as the internal engine characteristics [13]. An

engine and an aircraft are the complex dependence system,
which is additionally complicated by a flight task. In order
to fulfill the task there is a necessity for searching the opti-
mum parameters not for the single parameters of a system,
for example an engine or an airframe, but for the total sys-
tem (that is including the task).

Among the papers in which the complex assessment of
turbine engine parameters was done some are worth men-
tioning [6, 8, 10, 14]. The authors of theses papers focused
on the analysis of the selection criteria of the engine cycle
for a transport long-range aircraft of the and the helicopter.

There are no publications in which the problem of the
selection of engine parameters and determinations of its op-
timum characteristics for multi-purpose engine is described.
These problems are partially described in the papers [7, 9,
15, 16, 17], but the analyses concern the issues connected
with the optimization of the constructional scheme of an
engine, not the physical aspects of the selection of engine
parameters for an aircraft.

Nowadays in the group of multi-purpose aircrafts there
are: F-14, F-16, Mig 29, JAS 39 Grippen, EF 2000 and Mi-
rage 2000. One of the features which characterizes the multi-
purpose aircraft is an ability to perform different tasks dur-
ing one mission, for example air interception on a big altitude,
air fight on the small altitude, and also fighting area support.
All these tasks are different; they have different altitude, flight
velocity, manoeuvers, and energy resources of the power unit.

Rys. 1. Figury wykonywane przez samolot wielozadaniowy podczas ataku celów
naziemnych [14]; 1 – wira¿ o k¹t 45o, 2 – wira¿ o k¹t 60o, 3 – pó³wira¿ w lewo,

4 – zwrot bojowy w lewo, 5 – nurkowanie, 6 – pó³wira¿ w prawo, 7 – zwrot bojowy
w prawo, 8 – nurkowanie, 9 – pó³wira¿ w lewo, 10 – zwrot bojowy

w lewo, 11 – nurkowanie, 12 – pó³wira¿ w prawo, 13 – zwrot bojowy w prawo,
14 – nurkowanie, 15 – „imelmman”, 16 – nurkowanie, 17 – górka, 18 – spirala

Fig. 1. Aerobatics performed by multi-purpose aircraft during ground target attack
[14]; 1 – climbing turn 45o, 2 – climbing turn 60o, 3 – half-climbing turn left,

4 – combat turn left, 5 – diving, 6 – half-climbing turn right, 7 – combat turn right,
8 – diving, 9 – half-climbing turn left, 10 – combat turn left,

11 – diving, 12 – half-climbing turn right, 13 – combat turn right, 14 – diving,
15 – “imelmman”, 16 – diving, 17 – pull-up, 18 – spiral
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Cech¹ szczególn¹ silników IV generacji jest wysoka tem-
peratura spalin przed turbin¹ ( 3T ∗  = 1700–1775 K) przy sto-

sunkowo niewielkich wartoœciach sprê¿u sprê¿arki ( sπ
∗  =

= 26–32) oraz ma³ych stopniach dwuprzep³ywowoœci α. Wy-
bór wartoœci stopnia dwuprzep³ywowoœci zale¿y od typu
samolotu, jego przeznaczenia i przede wszystkim udzia³u
fazy lotu pod- i naddŸwiêkowej do ca³ego czasu trwania lotu.
Wartoœci α dla samolotów myœliw-
skich znajduj¹ siê w przedziale
0,15–0,65, a w przypadku silnika
F 101 GE 102, stanowi¹cego na-
pêd bombowca strategicznego B1B
– α = 2. Dziêki temu uzyskuje siê
mniejsze wartoœci jednostkowego
zu¿ycia paliwa w zakresach pracy
bez dopalania. Skutkiem tego jest
jednak pogorszenie ekonomiczno-
œci silnika na zakresach pracy z w³¹-
czonym dopalaczem. Najmniejsze
wartoœci α maj¹ silniki PW 1120 i
F 404 (odpowiednio 0,15 i 0,34) przez co charakteryzuje je
bardzo du¿a wartoœæ ci¹gu jednostkowego kj i stosunkowo
niewielkie cj. Silniki samolotów naddŸwiêkowych ró¿ni¹ siê
od silników samolotów poddŸwiêkowych wymogiem tzw.
„wielozakresowoœci”. Na przyk³ad silnik „myœliwca” z jed-
nej strony powinien zapewniaæ du¿y ci¹g podczas rozpê-
dzania i przechwytywania naddŸwiêkowych celów powietrz-
nych na du¿ych wysokoœciach oraz na œrednich
wysokoœciach podczas prowadzenia walk powietrznych. Z
drugiej strony silnik powinien zapewniaæ minimalne zu¿y-
cie paliwa na zakresach pod- i naddŸwiêkowych prêdkoœci
lotu zarówno na du¿ych, jak i ma³ych wysokoœciach. Dla
samolotu wielozadaniowego, którego lot odbywa siê w
znacznej mierze na zakresach poddŸwiêkowych, wybiera siê
silniki dwuprzep³ywowe z mieszalnikiem strumieni i dopa-
laczem, dla których cech¹ charakterystyczn¹ s¹ stopnie dwu-
przep³ywowoœci rzêdu 2...2,5 [1, 2, 5, 6, 8]. Zmniejszenie
udzia³u zakresów poddŸwiêkowych kosztem znacznego
wyd³u¿enia lotu z prêdkoœciami ponaddŸwiêkowymi powo-
duje koniecznoœæ obni¿enia wartoœci stopnia dwuprzep³y-
wowoœci do 1...0,5 a nawet mniejszych. Jeœli najwa¿niej-
szym wymaganiem dla samolotu jest d³ugotrwa³y lot na
ma³ych wysokoœciach z prêdkoœci¹ naddŸwiêkow¹ to ko-
nieczne jest stosowanie silnika dwuprzep³ywowego o sto-
sunkowo niewielkiej wartoœci stopnia dwuprzep³ywowoœci,
mniejszego od 0,4 lub w ogóle zastosowanie silnika jedno-
przep³ywowego ale z dopalaczem.

Statystyka wybranych parametrów obiegu porównawcze-
go silników (tab. 1) znajduj¹cych siê w eksploatacji, oraz
wyniki analiz zbiorczych przedstawione w [10, 14] wska-
zuj¹, ¿e nie istnieje prawo fizyczne, kryterium jakoœci, zasa-
da w sensie empirycznym, któr¹ kierowaliby siê konstruk-
torzy przy wyborze parametrów silnika [14, 19]. Nawet przy
jednakowym poziomie temperatury 3T ∗  wybrane wartoœci

sπ
∗  i α dla silników do samolotów o tym samym przezna-

In Fig. 1 the set of aerobatics performed during a single task:
ground target attack is shown.

For the power of contemporary multi-purpose aircrafts
the turbofan-jet engines with a jet mixer and common for
both ducts afterburner are used [9, 12, 13]. In Fig. 2 the en-
gine intersection F 100 PW 229 which is a power unit for F-
16 now assembled in Poland in WSK PZL-Rzeszów S.A. is
shown.

The change from the turbojet engines used for the power
units of supersonic aircrafts of the III generation to the tur-
bofan engines of the IV generation engines was the result of
the pursuit to being more economical and to decrease their
specific mass, and also with the better possibility of “fit-
ting” the power units characteristics – by pass and an air-
craft within the required flight velocity. As the result of the
development and innovation within aerodynamics, heat ex-
change, materials engineering and technology it was possi-
ble to get better specific indexes and characteristics of the
turbofan engines.

The special feature of the IV generation engines is high

temperature of exhaust gas before turbine ( 3T ∗  = 1700–1775
K) at the low values of the compression of the compressor

( sπ
∗  = 26–32) and small by-pass ratio „α”. The choice of

by-pass ratio depends on the aircraft type, its purpose, and
mainly on the fraction of the flight phase sub and supersonic
to the time of the flight. The value of α for fighters is from
0.15–0.65, and in case of F 101 GE 102 engine which is a
power unit for strategic bomber B1B – α = 2. Thanks to this
the values of specific fuel usage on the work range without
afterburning are lower. On the other hand the engine on the
work ranges with the afterburner on is less economical. The
lowest α values are in case of the PW 1120 and F404 (re-
spectively 0.15 and 0.34) and they are characterized by high
value of the specific thrust kj and quite a small cj. As for the
so-called “multi-range” the engines of supersonic aircrafts
are different than the subsonic ones. For example, the en-
gine of the “fighter” on the one hand should have a big thrust
while accelerating and interception of supersonic air targets
at big altitudes and at average altitudes during the air fights.
On the other hand the engine should have minimal fuel us-
age on the sub and supersonic ranges of flight velocities both
at big and small altitudes. For the multi-purpose aircraft,

Rys. 2. Przekrój silnika F 100 PW 229 do samolotu F-16 [21]
Fig. 2. Diagram of F 100 PW 229 engine for F-16 [21]
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whose flight is mainly at subsonic ranges the turbofan en-
gines with a jet mixer and afterburner are chosen, for which
their characteristic feature is their by-pass ratio of about
2...2.5 [1, 2, 5, 6, 8]. The decrease of the subsonic ranges at
the cost of flight lengthening with the supersonic velocities
causes the necessity of lowering the value of the by-pass
ratio to 1...0.5 and even lower. If the most important require-
ment for an aircraft is long-lasting flight at small altitudes
with the supersonic velocity, it is necessary to use turbofan
engine with the low value of the by-pass ratio, lower than
0.4 or the use of the turbojet engine but with afterburner.

The statistics of the chosen parameters of the engine com-
parative cycle (Tab. 1) in operation, and the analyses results
in [10, 14] show that there is a physical law, quality criteri-
on, rule in an empirical sense, which constructors would take
into account while choosing the engine parameters [14, 19].

Even at the same temperature level 3T ∗ , some of the values

sπ
∗  and α for the aircraft engines with the same purpose can

differ, even twice. It shows that while choosing the engine
parameters in many cases backs out of the analytical, opti-
mum for the engine values. It is noticeable that there is no

general tendency in the relation between parameters. What
therefore determines and limits this choice? Is it possible to
show physical rules which determine this choice? How to
choose “design point” for the engine and what aircraft task
fulfilled by the multi-purpose aircraft determines the choice
of this point? Is it possible to find such a set of power unit
indexes, which will fulfill the performance criterion of an
aircraft?

czeniu mog¹ ró¿niæ siê nawet dwukrotnie. Wskazuje to na
to, ¿e przy wyborze parametrów silnika w wielu przypad-
kach odstêpuje siê od obliczeniowych, optymalnych dla sil-
nika wartoœci. Zauwa¿alne jest to, ¿e ¿adnej ogólnej tenden-
cji w relacji pomiêdzy parametrami nie zauwa¿a siê. Co
zatem determinuje i ogranicza ten wybór? Czy mo¿na wska-
zaæ fizyczne regu³y ten wybór okreœlaj¹ce? Jak wybieraæ
„punkt obliczeniowy” dla silnika i jak zadanie lotnicze re-
alizowane przez samolot wielozadaniowy determinuje wy-
bór tego punktu? Czy mo¿na znaleŸæ taki zbiór wskaŸników
zespo³u napêdowego, który spe³ni kryteria efektywnoœci
samolotu?

2. Przeglad problemów zwiazanych z wyborem
parametrów obiegu porównawczego silnika

W celu poznania fizycznych aspektów zwi¹zanych z wy-
borem optymalnych parametrów cieplno-przep³ywowych sil-
nika turbinowego i ich wp³ywu na charakterystyki samolotu
nale¿y:
– wskazaæ kryteria oceny efektywnoœci samolotu oraz okre-

œliæ ich zwi¹zek z parametrami silnika,
– wybraæ punkt obliczeniowy dla silnika (zakres pracy, wa-

runki lotu),
– wybraæ parametry silnika,

które podlegaæ bêd¹ opty-
malizacji.

W zadaniach optymali-
zacji stosuje siê zwykle
uproszczone modele obli-
czeniowe zarówno samolo-
tu jak i silnika. Wymagany
stopieñ uproszczenia okre-
œlony jest koniecznoœci¹ za-
chowania fizycznej i jako-
œciowej zgodnoœci modelu
obliczeniowego z obiektem
badanym. Jednym ze sposo-
bów stosowanych w celu
rozwi¹zania postawionego
zadania jest wykorzystanie
w trakcie budowy modelu
parametrów uogólnionych
w postaci bezwymiarowej.
Pozwala to zmniejszyæ licz-
bê zmiennych w zadaniu,
zmniejszyæ wymiar proble-
mu i unikn¹æ trudnoœci
zwi¹zanych z przeliczaniem
bardzo wielu wariantów rozwi¹zañ.

3. Model matematyczny samolotu i silnika
Ruch samolotu poruszaj¹cego siê z prêdkoœci¹ V w uk³a-

dzie wspó³rzêdnych (H, L) opisuj¹ równania [4, 14]:

sinx
dVm K P mg
dt

θ= − −  , (1)

cosz
dmV P mg
dt
θ θ= −  , (2)
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Tab. 1. Wybrane parametry przyk³adowych silników dwuprzep³ywowych [14, 21]
Table 1. Chosen parameters of exemplary turbofan engines [14, 21]
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2. Problems connected with the parameters choice
of the comparative cycle of an engine

In order to get to know the physical aspects connected
with the choice of optimum thermal-flow parameters of the
turbine engine and their influence on the aircraft character-
istics we should:
– show the assessment criterion of the aircraft performance

and decide on their relation with the engine parameters,
– choose the design point for an engine (work range, flight

conditions),
– choose engine parameters which would be subjected to

optimization.
In the optimization tasks usually the simplified analyti-

cal models are used both for the aircraft and the engine. The
required degree of simplifications is determined by the ne-
cessity and retaining the physical and qualitative compati-
bility of the analytical model with the researched model. One
of the way to solve the task is the use, while model con-
structing, the general parameters of a non-dimensional form.
It enables to decrease the number of variables in the task,
and to decrease the dimension of the problem and avoid dif-
ficulties connected with recalculating a lot of solutions.

3. Mathematical model of an aircraft
and an engine

The aircraft movement in the co-ordinate system con-
nected with the aircraft velocity V is described by the equa-
tions [4,14] (1)–(5)
where: m – aircraft mass, V – flight velocity, t –  flight time,
K – engine thrust, Px – drag force, Pz – aerodynamic lift,  θ  –
climb angle (inclination angle to the horizon line tangent to
the flight trajectory [4, 14]), H – flight height, L – range,
mpal – fuel mass, Gpal – fuel weight, g – gravitational acceler-
ation 9.81 [m/s2].

While researching the aircraft movement on the basis of
equations (1)–(5) the whole analysis of many variants with
the certain geometry and aerodynamic characteristics on the
phase plane of variates is required, this makes finding the
proper solution more complex. The change for the non-di-
mensional model makes this task easier. Thanks to this change
the model is compact, algorithm enables to consider plenty
of similar variants, which at the final stage, can find in an
easy way their proper dimension. The considered parame-
ters in the non-dimensional form are not the real similarity
criterion, as in the mathematical model the change of Re
number, tip clearance in the engine etc. is not taken into ac-
count. The general non-dimensional parameters, determined
on the basis of the theory of similarity, describe the engine
and the aircraft and they can be presented as the equations:
 – non-dimensional parameter of engine thrust, eq. (6)
where: A0 – intersection area on the fan inlet (compressors
of low pressure), pH – pressure on the height H.

When we know the thermo-gas-dynamical parameters
of the comparative cycle of the engine the non-dimensional
parameter of the thrust might be featured in a different form
directly connected with the specific thrust and the flight con-
ditions, eq. (6a):

oraz

sindH V
dt

θ=  , (3)

cosdL V
dt

θ=  , (4)

pal
pal

dm
g G

dt
= − , (5)

gdzie: m – masa samolotu, V – prêdkoœæ lotu samolotu, t –
czas lotu, K – ci¹g silnika, Px –  si³a oporu aerodynamiczne-
go, Pz – si³a noœna, θ  – k¹t wznoszenia (k¹t nachylenia do
linii horyzontu stycznej do trajektorii lotu [4, 14]), H – wy-
sokoœæ lotu, L – zasiêg, mpal – masa paliwa, Gpal  – ciê¿ar
paliwa, g – przyspieszenie ziemskie 9,81 [m/s2].

Podczas badania ruchu samolotu na podstawie równañ
(1)–(5) wymaga siê analizy ca³ego szeregu wariantów o za-
danej geometrii, charakterystykach aerodynamicznych, na
p³aszczyŸnie fazowej zmiennych, co znacznie komplikuje
znalezienie w³aœciwego rozwi¹zania. Przejœcie na model bez-
wymiarowy pozwala znacznie uproœciæ zadanie. Dziêki temu
jest on zwarty, algorytm pozwala rozwa¿aæ szereg podob-
nych bezwymiarowych wariantów, które w koñcowym eta-
pie mog¹ w prosty sposób znaleŸæ swój w³aœciwy wymiar.
Rozpatrywane poni¿ej parametry uogólnione w postaci bez-
wymiarowej nie stanowi¹ w czystej postaci kryteriów po-
dobieñstwa, poniewa¿ w modelu matematycznym nie
uwzglêdnia siê zmiany liczby Re, luzów wierzcho³kowych
w silniku itp. Wyznaczone w oparciu o teoriê podobieñstwa
uogólnione parametry bezwymiarowe charakteryzuj¹ silnik
i samolot, a przedstawiæ je mo¿na w postaci wzorów:
– bezwymiarowy parametr ci¹gu silnika

0
sil

H

K
K

A p
=  , (6)

gdzie: A
0
 – pole przekroju na wlocie do wentylatora (sprê-

¿arki niskiego ciœnienia), p
H
 – ciœnienie na wysokoœci H.

Znaj¹c parametry termogazodynamiczne obiegu porów-
nawczego silnika mo¿na bezwymiarowy parametr ci¹gu
przedstawiæ w postaci zwi¹zanej bezpoœrednio z ci¹giem jed-
nostkowym i warunkami lotu:

0

0
sil j

H

TkK Ma k
a T

= , (6a)

gdzie: k – wyk³adnik adiabaty dla powietrza, 0a  – prêdkoœæ

dŸwiêku na wysokoœci H = 0, Ma  – prêdkoœæ lotu wyra¿o-
na liczb¹ Macha na wysokoœci H, 0T  – temperatura na wy-

sokoœci H = 0, HT  – temperatura na wysokoœci lotu H,

( )3, ,j j sk k Tπ α∗ ∗=  – ci¹g jednostkowy silnika,
– wzglêdny wymiar zespo³u napêdowego (ZN):

0
ZN

SK

iAS
S

=  , (7)

gdzie: i – liczba silników, SSK – powierzchnia skrzyde³ sa-
molotu,
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– wzglêdne obci¹¿enie skrzyd³a

SK H

mg
S p

ψ =  , (8)

– parametr wzglêdnego obci¹¿enia ci¹gu

sil ZNK Sν
ψ

= ,  (9)

– parametr wzglêdny si³y oporu aerodynamicznego

 
X

SK H

PX
S p

=  , (10a)

i si³y noœnej

Z

SK H

PZ
S p

= . (10b)

Podstawiaj¹c parametry wyra¿one wzorami (6)–(10) do
uk³adu równañ (1)–(5) oraz wykonuj¹c niezbêdne przekszta³-
cenia, równania ruchu samolotu przyjmuj¹ postaæ:

2sin sinZN sil H

H

S K XdMa g daMa
dt a dH

θ θ
ψ

⎛ ⎞−
= − −⎜ ⎟

⎝ ⎠
, (11)

cos
H

d g Z
dt a Ma
θ θ

ψ
⎛ ⎞

= −⎜ ⎟
⎝ ⎠

 , (12)

pal ZN H H

u H

g s RTd dp tg
dt W p dH
ψ ψ θ

Φ
= − , (13)

gdzie: wzglêdna masa zu¿ytego paliwa

0

pal u
pal

H H

gm W
A p RT

Φ = ,  (14)

Ma – prêdkoœæ wyra¿ona liczb¹ Macha, aH – prêdkoœæ dŸwiê-
ku na wysokoœci H, Wu – wartoœæ opa³owa paliwa.

Równanie (13) wi¹¿e masê samolotu (parametr y) z mas¹
spalonego podczas lotu paliwa (parametr Fpal ). W równa-

niach (11)–(14) parametry silnika silK  i F
pal

 zale¿¹ od

charakteru przebiegu procesów termo-gazodynamicznych, wa-
runków lotu i sterowania silnikiem. Model silnika – dwu-
przep³ywowego, dwuwirnikowego z mieszalnikiem strumie-
ni i dopalaczem, zbudowano w oparciu o publikacje [3, 13,
14].

4. Dobór parametrów energetycznych do zadania
lotniczego

Zwi¹zek miêdzy parametrami geometrycznymi silnika i
samolotu dla ró¿nych warunków lotu uwzglêdnia siê para-
metrem SZN, który wyznacza siê przekszta³caj¹c równanie
(11) do postaci:

2
2sin 1

2
xH H H

ZN
silsil si l

kc Maa dMa a daS Ma
g dt g dHK K K

θ ⎛ ⎞Ψ Ψ= + + +⎜ ⎟
⎝ ⎠

, (15)

gdzie cx – wspó³czynnik si³y oporu aerodynamicznego.
Je¿eli dobór silnika do samolotu wystêpuje w fazie lotu

poziomego, ustalonego, to równanie (15) upraszcza siê do
postaci:

where: k – adiabate exponent for the air, 0a  – speed of sound

on the height H = 0, Ma – flight velocity in Mach number

on the height H,  – temperature on the height H = 0, HT  –

temperature on the flight height H , ( )3, ,j j sk k Tπ α∗ ∗=  – spe-
cific thrust of the engine, relative dimension of the power
unit (ZN), eq. (7):
where: i – number of engines, SSK – the surface of aircraft
wings,
 – relative wing loading, eq. (8)
 – relative thrust loading parameter, eq. (9)
 – relative parameter of aerodynamic drag force, eq. (10a)
and aerodynamic lift, eq. (10b)

By the substitutions of the parameters in formulae (6)–
(10) to the equations (1)–(5) and by doing some essential
transformations, the equation of motion of the aircraft has
the following form, eq. (11)–(13):
where: relative mass of the used fuel, eq. (14), Ma – ve-
locity in Mach number, aH – speed of sound on the H height,
Wu – net calorific value.

The equation (13) connects the aircraft mass (parameter
y) with the mass of fuel burnt during the flight (parameter

F
pal

). In the equations (11–14) the engine parameters silK
and Fpal  depend on the course of the thermo-gas-dynamic
process, flight conditions and engine control. The engine
model-turbofan, two-spool with a flow jet mixer and after-
burner was built on the basis of [3, 13, 14].

4. The choice of power parameters for the flight
task

The relation between the geometrical parameters of an
engine and an aircraft for different flight conditions is de-
scribed by the SZN parameter, which is determined after the
transformation of the equation (11) to the form, eq. (15)
where: cx – aerodynamic resisting force coefficient.

If the selection of the engine for the aircraft is in the
horizontal, steady flight, then the equation (15) has the form,
eq. (16).

Generally at each stage of the flight task the minimal
value of SZN can be determined. The pursuit for SZN minimi-
zation results from the pursuit to get the engine with the
smallest (among the justified, in a physical, constructional,
and technological solutions) overall dimensions and the low-
est mass.

To the set of input data which determine the engine pa-
rameters belong:
 – by-pass ratio a, compression of the compressor and the

fan in total parameters Sπ
∗  and wπ

∗ , temperature of ex-
haust gas before turbine T3, temperature of exhaust gas in
afterburner T* dop,

 – analytical performance values of the fan, compressor, tur-
bines, combustion processes in the combustion chamber
and afterburner,

Konstrukcja/Design Selection criteria of turbine engine parameters ...
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2

2
x

ZN
sil

kc MaS
K

= .  (16)

W ogólnym przypadku, w ka¿dym fragmencie zadania
lotniczego mo¿na okreœliæ minimaln¹ wartoœæ SZN. D¹¿enie
do minimalizacji parametru SZN  wynika z d¹¿enia do uzy-
skania silnika o najmniejszych (spoœród rozwi¹zañ fizycz-
nie, konstrukcyjnie i technologicznie uzasadnionych) roz-
miarach gabarytowych i najmniejszej masie.

Do zbioru danych wejœciowych, które determinuj¹ para-
metry silnika nale¿¹:
– stopieñ dwuprzep³ywowoœci a, sprê¿ sprê¿arki i wentyla-

tora w parametrach spiêtrzenia Sπ
∗  i wπ

∗ , temperatura spa-
lin przed turbin¹ T3

*,  temperatura spalin w dopalaczu T*
dop,

– obliczeniowe wartoœci sprawnoœci wentylatora, sprê¿ar-
ki, turbin, procesów spalania w komorze spalania i dopa-
laczu,

– wspó³czynniki strat ciœnienia, wspó³czynniki prêdkoœci w
dyszach.

Wszystkie powy¿sze wartoœci przyjêto wed³ug [13, 14].
Do obliczeñ wstêpnych samolotu przyjêto na-

stêpuj¹ce dane:
– charakterystyki aerodynamiczne w postaci za-

le¿noœci wspó³czynnika si³y noœnej cz = f(Ma),
wspó³czynnika si³y oporu aerodynamicznego cx
= f(Ma) wed³ug [4, 14],

– obci¹¿enie skrzyd³a Y (dla samolotów wielozada-
niowych wartoœæ tego wspó³czynnika dla
H = 0 przyjmuje siê w przedziale 0,03–0,045 [2]),

– ograniczenia na starcie: d³ugoœæ rozbiegu, war-
toœæ wspó³czynnika tarcia tocznego kó³ samo-
lotu o nawierzchniê pasa startowego,

– profil zadania lotniczego H(t) i Ma (t).
W oparciu o przyjête dane przeprowadzono

analizê wp³ywu ci¹gu bezwymiarowego silnika

silK na SZN . Na rysunku 3 przedstawiono wp³yw
wartoœci  dla wybranych warunków lotu na war-
toœæ parametru geometrycznego SZN.

Obszar objêty pionowymi liniami, wyznacza,
dla przyk³adu, zakres zmian  dla silnika samolotu
F-16 bez w³¹czonego dopalacza (lewa granica dla
H = 0) i z w³¹czonym dopalaczem (prawa grani-
ca, dla H = 12 000 m). Pozioma linia przerywana odpowiada
wartoœci parametru SZN dla samolotu F-16.

Obszar objêty pionowymi liniami, wyznacza, dla przy-

k³adu, zakres zmian silK  dla silnika samolotu F-16 bez w³¹-
czonego dopalacza (lewa granica dla H = 0) i z w³¹czonym
dopalaczem (prawa granica, dla H = 12 000 m). Pozioma
linia przerywana odpowiada wartoœci parametru SZN dla sa-
molotu F-16.

Start samolotu jest jednym z krytycznych fragmentów
lotu samolotu, który nak³ada znaczne ograniczenia na cha-
rakterystyki samolotu. Start charakteryzowany jest m.in. d³u-
goœci¹ rozbiegu Lr. Na d³ugoœæ rozbiegu sk³ada siê d³ugoœæ
odcinka, na którym samolot przyspiesza oraz odcinka, na

 
– loss pressure coefficient, velocity coefficient in nozzle

guide vanes.
All the above values were accepted on the basis of [13, 14].
For the preliminary calculations of an aircraft the fol-

lowing data were accepted:
 
– aerodynamic characteristics in the form of relation of aero-

dynamic lift coefficient c
z
 = f(Ma ), aerodynamic resisting

force coefficient c
x
 = f(Ma ) according to [4, 14],

 
– wing loading Y (for the multi-purpose aircraft the value of

this coefficient for H = 0 is accepted in the range 0.03–
–0.045 [2]),

 
– limitations at the take-off: length of the take-off run, the

value of rolling friction coefficient of the aircraft against
the runway surface,

 
– flight task profile H(t) and Ma(t).

On the basis of the accepted data the analysis of the thrust

influence of the non-dimensional engine s ilK on S
ZN 

was
done. In Fig.3 the influence of  for the chosen flight condi-
tions on the geometrical parameter SZN was shown.

The marked area determines the range of changes s ilK
for F-16 with the turned off afterburner (left border for H =
0) and with the turned on afterburner (right border for H =
12 000 m). The horizontal broken line corresponds to the
value of Szn parameter for F-16.

The aircraft take-off is one of the critical moments in the
flight which imposes significant limits on the aircraft. The
take-off is characterized by the length of take-off run L

r
. The

take-off run consists of the length of the runway where an
aircraft accelerates and the length of the runway where an
aircraft goes up until it gains the safety altitude. When we
compare the velocity energy at the moment of lift-off with
the work of forces [14] we have the eq. (17),

Rys. 3. Wp³yw si lK  na wartoœæ SZN dla ró¿nych warunków lotu
(wyra¿onych liczb¹ Ma)

Fig. 3. Influence of si lK  on SZN for different flight conditions
(expressed by the Ma number)
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którym samolot wznosi siê w celu uzyskania bezpiecznej
wysokoœci. Porównuj¹c energiê kinetyczn¹ samolotu w chwi-
li oderwania z prac¹ si³ dzia³aj¹cych na samolot [14] otrzy-
muje siê równanie:

( )
2

0[ - ]
2X X

d VK P P V m
dt
⎛ ⎞

+ = ⎜ ⎟
⎝ ⎠

, (17)

gdzie: ( )0 0 0 0X X SK Z SKP qc S mg qc Sμ= + −  – si³a do-
datkowego oporu aerodynamicznego w trakcie startu,

0
1
2 x SKq c S=  – ciœnienie dynamiczne, 0Xc  – wspó³czyn-

nik dodatkowego oporu aerodynamicznego (np. podwozia
samolotu) podczas startu, 0μ  – wspó³czynnik tarcia toczne-
go kó³ samolotu o nawierzchniê pasa startowego.

Wiedz¹c, ¿e rdL Vdt= , to podstawiaj¹c parametry wy-
ra¿one wzorami (6)–(10) do równania (17) oraz wykonuj¹c
niezbêdne przekszta³cenia otrzymuje siê wyra¿enie wi¹¿¹ce

d³ugoœæ rozbiegu rL z obci¹¿eniem ci¹gu SILK i obci¹¿e-

niem skrzyd³a ψ  w postaci:

, (18)

gdzie: 0Ma  – prêdkoœæ wzglêdna samolotu w chwili ode-

rwania, 0 0 0 0X X Zc c cξ μ= + − .
Na rysunku 4 przedstawiono zale¿noœæ SZN w funkcji pa-

rametru SILK  dla wykonania procedury startu na okreœlonej
d³ugoœci drogi rozbiegu. Skrócenie drogi startu mo¿liwe jest
– w przypadku sta³ej geometrii samolotu i silnika – tylko

poprzez wzrost ci¹gu silnika (wzrost SILK ) – a w rzeczywi-
stoœci przez podniesienie parametrów obiegu silnika
lub wykorzystanie dopalania. U¿ycie w warunkach
startu dopalacza (przy za³o¿eniu, ¿e wartoœæ ci¹gu nie
uleg³a zmianie) pozwala obni¿yæ wymiary gabaryto-
we silnika tzn. pozwala zmniejszyæ powierzchniê wlo-
tu A0 i tym samym zmniejszyæ masowe natê¿enie prze-
p³ywaj¹cego powietrza. Natomiast w przypadku, gdy
niemo¿liwa jest zmiana parametrów termogazodyna-
micznych opisuj¹cych obieg silnika, czyli dla sta³ej

wartoœci parametru SILK , skrócenie drogi startu mo¿-
liwe jest poprzez zwiêkszenie parametru SZN. Ozna-
cza to koniecznoœæ zwiêkszenia œrednicy silnika i
wzrost masowego natê¿enia przep³ywu powietrza. W
efekcie wzroœnie stopieñ dwuprzep³ywowoœci i masa
silnika. Podstawiaj¹c do wzorów (16) i (18) wyra¿e-
nia na w postaci (6a) mo¿liwe jest zbadanie wp³ywu
wybranych parametrów obiegu silnika na wartoœæ SZN.
Na rysunku 5 przedstawiono wp³yw stopnia dwuprze-
p³ywowoœci a na SZN dla wybranych warunków lotu
tj. dla startu i ustalonego lotu poziomego z zadan¹
prêdkoœci¹ i na okreœlonej wysokoœci. Obliczenia cha-

where: ( )0 0 0 0X X SK Z SKP qc S mg qc Sμ= + − , force of addition-

al aerodynamic resistance during the take-off, 0
1
2 x SKq c S= ,

dynamic pressure, 0Xc  – coefficient of additional aerody-

namic resistance (e.g. undercarriage) during the take-off, 0μ
– rolling friction coefficient of aircraft wheels against the
surface of the runway.

Having known that rdL Vdt=  and when we substitute
the parameters (6–10) to the equation (17) and by doing some
essential transformations we have the expression which con-
nects the length of take-off run rL with the thrust loading

S ILK and the wing loading ψ , eq. (18),
where:  – relative velocity of the aircraft during the lift-
off, and 0 0 0 0X X Zc c cξ μ= + − .

In Fig. 4 the dependence of S
ZN

 in the function of param-
eter s ilK  for take-off and with the length of take-off run was
described. The shortening of the take-off run is possible in
case of constant geometry of the aircraft and the engine, only
when we increase the engine thrust, an (increase S ILK ) –
and when we increase the circulation parameters of the en-
gine or with the use of afterburning. The use of afterburner
during the take-off (assuming that the thrust does not change)
enables to decline the overall dimensions of the engine and
it lets decrease the intake A

0
 and at the same time decrease

the mass intensity of the flowing air. When it is impossible
to change the thermo-gas-dynamic parameters which de-
scribe the engine circulation, thus for the SILK = constant,
the shortening of the take-off run is possible by the increase
of the S

ZN
 parameter. It means the necessity of the increase

the engine diameter and the growth of mass intensity of the
air flow. As the result the by-pass ratio and engine mass will
increase. When we substitute to the equations (16) and (18)

Rys. 4. Wp³yw d³ugoœci drogi rozbiegu samolotu Lr na wartoœæ SZN

w zale¿noœci od silK  (H = 0)

Fig. 4. The influence of length of the take-off run L r on the value SZN depending

on the si lK  (H = 0)
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rakterystyk silnika przeprowadzono w oparciu o algorytm
obliczeñ silnika dwuprzep³ywowego z mieszalnikiem stru-
mieni i dopalaczem przedstawiony w [14].

Jak wynika z wykresu przedstawionego na rys. 5 (przy
za³o¿eniu niezmiennej geometrii samolotu – sta³a powierzch-
nia skrzyde³) to warunki startowe determinuj¹ geometriê sil-
nika, bowiem uzyskiwane wartoœci parametru „dopasowa-
nia” silnika i samolotu S

ZN
 s¹ w tych warunkach najwiêksze.

Lot poddŸwiêkowy zarówno na malej i du¿ej wysokoœci nie
stanowi kryterium granicznego S

ZN
, podobnie zreszt¹ jak lot

naddŸwiêkowy na du¿ej wysokoœci. Wartoœci parametru S
ZN

s¹ dla tych warunków ponad 2,5-krotnie mniejsze ni¿
w warunkach startu. Takie rozwi¹zanie wynika z fak-
tu prowadzenia obliczeñ oparciu o równania, które
determinuj¹ energetyczne zapotrzebowanie samolo-
tu dla wykonania okreœlonego fragmentu zadania. Dla
pokonania oporów ruchu i oporów aerodynamicznych
podczas startu, konieczne jest zwiêkszenie powierzch-
ni wlotowej do silnika, co powoduje wzrost masowe-
go natê¿enia przep³ywu powietrza i wzrost stopnia
dwuprzep³ywowoœci.

Na rysunku 6 przedstawiono wp³yw sprê¿u sprê-
¿arki na S

ZN
 równie¿ dla wybranych warunków lotu.

Równie¿ w tym przypadku to warunki startowe de-
cyduj¹ o wyborze wartoœci parametru S

ZN
. Przy czym,

w fazie startu, im wiêkszy jest sprê¿ sprê¿arki tym
wartoœæ Szn zmniejsza siê. Wp³yw sprê¿u sprê¿arki
na S

ZN
 jest istotny jedynie w trakcie startu, i to tylko w

niewielkim zakresie zmiany sprê¿u. Przy sprê¿ach

wiêkszych, od 20 (gdy =*
3T idem, a = idem) wp³yw

sprê¿u sprê¿arki na SZN jest nieznaczny (podobnie jak
w trakcie lotu naddŸwiêkowego i poddŸwiêkowego).
Przy sprê¿ach rzêdu 20…30 parametr SZN obliczony dla wa-
runków startowych jest ponad trzykrotnie wiêkszy ni¿ dla
lotu poziomego, naddŸwiêkowego. Wa¿ne jest równie¿ to,
¿e dla spe³nienia wymagañ lotu naddŸwiêkowego wartoœæ
tego parametru jest wiêksza ponad dwukrotnie ni¿ dla lotu
poddŸwiêkowego.

the S ILK in the form (6a) it is possible to research the influ-
ence of the chosen parameters of the engine cycle on the SZN.
In Fig. 5 the influence of by-pass ratio α on SZN for the cho-
sen flight conditions, that is for the take-off and the agreed
horizontal flight with the determined velocity and altitude is
shown. The calculations of the engine characteristics were
done on the basis of the calculation algorithm of the turbo-
fan engine with the jet mixer and afterburner are presented
in [14].

As it is shown in Fig. 5 (with unchangeable aircraft ge-
ometry – constant wing surface) the take-off conditions de-

termine the engine geometry as the obtained values of the
“adjusting” parameter of the engine and the aircraft SZN are
the biggest in these conditions. Subsonic flight both for a
big and small altitude is not the limit criterion of SZN, simi-
larity the supersonic flight for a big altitude. The values of
SZN parameter are over 2.5-times smaller for these condi-

tions than for the take-off conditions. Such a solution
results from the fact that the calculations are done on
the basis of the equations which determine the energy
need of the aircraft to perform part of the task. In or-
der to overcome movements resistance and aerody-
namic resistance during the take-off it is necessary to
increase the inlet engine surface what causes the
growth of mass intensity of the air flow and the in-
crease of by-pass ratio.

In Fig. 6 the influence of compressor compres-
sion on SZN  for the chosen flight conditions is featured.
Also, it this case the take-off conditions decide about
the choice of SZN parameter. However, during the take-
off the bigger is the compressor compression the small-
er is the SZN value. The influence of the compressor
compression on SZN is significant only during the take-
off and only within the small range of the compres-
sion change. When the compression is bigger, from

Rys. 5. Wp³yw stopnia dwuprzep³ywowoœci a na SZN dla wybranych warunków

lotu ( 20* =π s , 1775*
3 =T  K)

Fig. 5. The influence of by-pass ratio a on SZN for the chosen flight conditions

( 320, 1775S T Kπ ∗ ∗= = )

Rys. 6. Zale¿noœæ parametru SZN od sprê¿u sprê¿arki dla wybranych warunków
lotu

Fig. 6. Relation of SZN parameter from the compression of the compressor for
different flight conditions
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Na rysunku 7 pokazano wp³yw warunków lotu H, Ma i
stopnia dwuprzep³ywowoœci a na wielkoœæ S

ZN
. Ró¿nice wi-

doczne s¹ szczególnie w obszarze ma³ych wartoœci prêdko-
œci lotu (startu) i w zakresie prêdkoœci naddŸwiêkowych.
Nale¿y zauwa¿yæ, ¿e to lot naddŸwiêkowy na ma³ej wyso-
koœci determinuje wybór wartoœci S

ZN
.

Dla uzupe³nienia wyników obliczeñ na rys. 8 przedsta-
wiono w formie wykresu wp³yw sprê¿u sprê¿arki na war-
toœæ S

ZN
 dla ró¿nych warunków lotu i sta³ej wartoœci a.

Determinuj¹cymi wybór warunków lotu samolotu jako
obliczeniowych s¹ start i lot z du¿ymi prêdkoœciami na ma-
³ych wysokoœciach. Dla du¿ych wartoœci stopnia dwuprze-
p³ywowoœci i sprê¿u silnika wymiaruj¹ce s¹ stany lotu z du-
¿ymi prêdkoœciami naddŸwiêkowymi.

Nale¿y mieæ na uwadze fakt, ¿e przy sta³ej geometrii sa-
molotu zmiana parametru Szn oznacza przede wszystkim
zmianê pola przekroju czo³owego silnika, co mo¿e w spo-
sób niekorzystny (przy wzroœcie S

ZN
) wp³ywaæ na charakte-

rystyki aerodynamiczne ca³ego samolotu.

5. Kryteria oceny silnika w modelu samolotu
i zadania lotniczego

Na etapie projektu wstêpnego zadaniem koniecznym do
rozwi¹zania jest „dopasowanie” charakterystyk samolotu i
zespo³u napêdowego tzn. nale¿y wyznaczyæ optymalne roz-
miary silnika i samolotu, okreœliæ optymalny zakres pracy
silnika dla ka¿dego fragmentu misji oraz dokonaæ wyboru
optymalnych parametrów obiegu porównawczego silnika.
Zadanie to nazywane jest zadaniem integracji zespo³u napê-
dowego i samolotu. Na etapie projektu wstêpnego do mode-
lowania tych charakterystyk i wzajemnych relacji miêdzy
nimi stosuje siê modele uproszczone. W charakterze nie-
wiadomych, w zadaniu integracji, przyjmuje siê:
1.Wymiar charakterystyczny samolotu, którym zwykle jest

powierzchnia skrzyd³a S
SK

. Wygodniejsze na etapie pro-
jektu wstêpnego jest stosowanie parametrów bezwymia-
rowych, st¹d w charakterze wymiaru charakterystyczne-

20 (when =*
3T idem, α = idem)  the influence of compres-

sor compression on SZN is insignificant (similarly as during
the supersonic and subsonic sound). When the compression
is about 20…30 the SZN parameter calculated for the take-off
conditions is over three times bigger than for the horizontal
flight, supersonic. It is also important that to meet the re-
quirements of the supersonic flight the value of this param-
eter is over twice as high as for the subsonic flight.

In Fig. 7 the influence of flight conditions H , Ma and by-
pass ratio a on SZN was shown. The differences are visible,
especially in the range of small values of the flight (take-off)
and within the supersonic velocity. The important matter is
that supersonic flight on the small height determines the
choice of SZN.

In order to complete the results of the calculation in Fig. 8
the influence of the compressor compression on SZN for differ-
ent flight conditions and constant a was featured as a graph.

One should take into consideration the fact that with the
constant aircraft geometry the change of SZN means the change
of frontal intersection area of the engine which may have a
negative influence (with the growth of SZN) on the aerody-
namic characteristics of the aircraft.

5. Criteria for engine assessment in an aircraft
model and an aircraft task

At the stage of a preliminary project the necessary task is
to “fit” the aircraft characteristics and the power unit, that is
to determine the optimum size of an engine and an aircraft,
to determine the optimum range of the engine work for each
stage of the mission and to choose the optimum parameters
of comparative cycle of the engine. This is called the task of
integration of the power unit and the aircraft. During the
preliminary project the simplified models are used for mod-
eling the above characteristics and relations among them. In
the integration task the unknown is:

Rys. 7. Wp³yw warunków lotu oraz stopnia dwuprzep³ywowoœci a na SZN

( 20* =π s , 1775*
3 =T K)

Fig. 7. Influence of flight conditions and by-pass ratio α on SZN

( 320, 1775S T Kπ∗ ∗= = )

Rys. 8. Wp³yw sprê¿u silnika i warunków lotu na wartoœæ SZN ( ,4,0=a

3 1775T K∗ = )

Fig. 8. Influence of the engine compression and flight conditions on SZN
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go przyjmuje siê parametr wzglêdnego obci¹¿enia skrzy-
d³a opisany wzorem (8).

2.Wymiar charakterystyczny silnika A
0
, tj. pole przekroju

na wlocie do wentylatora. Ten parametr zastêpuje siê w
analizie bezwymiarowej wzglêdnym wymiarem zespo³u
napêdowego zgodnie ze wzorem (7).

3.Ci¹g silnika K, zastêpuje siê bezwymiarowym parame-
trem ci¹gu – wzór (6).

Parametr obci¹¿enia skrzyd³a 

ψ

 oraz wzglêdny wymiar
zespo³u napêdowego SZN  s¹ podstawowymi wskaŸnikami,
wykorzystywanymi w procesie integracji samolotu i zespo-
³u napêdowego i nosz¹ nazwê kryteriów „dostosowania”
[16]. Jednym z podstawowych zadañ integracji charaktery-
styk jest ustalenie optymalnej wartoœci ci¹gu dla za³o¿onych
warunków lotu (charakteryzowanych wysokoœci¹ lotu H  i
prêdkoœci¹ lotu wyra¿ona dalej liczb¹ Ma) przy za³o¿eniu,

¿e znane s¹ wymiary samolotu (

ZNS

i ψ ). Zadanie to mo¿-

na rozwi¹zaæ wykorzystuj¹c pojêcie zasiêgu umownego 

umL

,
który wyra¿a siê wzorem:

H
um

j

Ea MaL
gc

= , (19)

gdzie: z

x

cE
c

=  – doskona³oœæ aerodynamiczna samolotu, aH

– prêdkoœæ dŸwiêku na wysokoœci obliczeniowej, c
j
 – jed-

nostkowe zu¿ycie paliwa, bêd¹ce funkcj¹ parametrów obie-

gu porównawczego silnika ( )3, ,j j Sc c Tπ α∗ ∗= .
Przyjmuj¹c dalej za [4, 14], ¿e biegunowa samolotu opi-

sana jest zale¿noœci¹:
2

0X X Zc c Ac= + , (20)
oraz, ¿e wspó³czynnik si³y noœnej cz z wykorzystaniem (8)
opisany jest wzorem

2

2
Zc

kMa
Ψ

= , (21)

to doskona³oœæ aerodynamiczn¹ obliczyæ mo¿na ze wzoru:

22
01

2 2
x

ZN sil Z N s il

c kMakMaE
AS K S K

⎛ ⎞
= −⎜ ⎟

⎝ ⎠
. (22)

Przy wyborze parametrów silnika konieczne jest wyko-
rzystanie bardziej z³o¿onych kryteriów, uwzglêdniaj¹cych
np. masowe charakterystyki silnika. Kryterium, które
uwzglêdnia masê paliwa jest zasiêg teoretyczny (zasiêg w
postaci Bregueta) lub inaczej zasiêg samolotu wyznaczony
dla warunku sta³ej prêdkoœci lotu i sta³ego wspó³czynnika
si³y noœnej [4]:

1ln
1

H
t

j pal

Ea MaL
gc m

⎛ ⎞
= ⎜ ⎟⎜ ⎟−⎝ ⎠

, (23)

gdzie: pal
pal

m
m

m
=  – masa wzglêdna paliwa, tj. masa spalone-

go w czasie lotu paliwa mpal do masy startowej samolotu m.

1.The characteristic dimension of an aircraft, usually the
wing surface S

SK
. It is more comfortable to use non-dimen-

sional parameters at the preliminary stage, hence as a cha-
racteristic dimension the relative parameter of the wing
loading is used (8).

2.Characteristic dimension of the engine A
0
, that is intersec-

tion area on the fan inlet. This parameter is replaced in the
non-dimensional analysis by the relative dimension of the
power unit according to (7).

3.Engine thrust K is replaced by the non-dimensional thrust
parameter (6).

The wing loading parameter ψ  and the relative dimen-
sion of the power unit SZN are the basic indicators which are
used in the process of aircraft and power unit integration
and are called “accommodation” criteria [16]. One of the
basic tasks of the characteristics integration is to decide on
the optimum thrust for the agreed flight conditions (charac-
terized by the flight height H  and flight velocity expressed
by the Ma  number) assuming that the dimensions of the air-
craft (

Z NS

and ψ ) are known. This task can be solved with

the use of the agreed range 

umL

, which can be written in a
form, eq. (19),

where: z

x

cE
c

=  – aerodynamic lift/drag ratio of an aircraft,

a
H 
– speed of sound on the design altitude, c

j
  – specific fuel

consumption which is the parameters functions of the en-

gine comparative cycle ( )3, ,j j Sc c Tπ α∗ ∗= .
Following the [4, 14] and assuming that the polar line of

an aircraft is described in the following way, eq. (20) and
that aerodynamic lift coefficient cZ with the use of (8) is
written in eq. (21)so the aerodynamic lift/drag ratio can be
calculated from the formula (22).

While choosing the engine parameters it is necessary to
use more complex criteria which would take into consider-
ation e.g. mass characteristics of the engine. The criteria
which would allow for the fuel mass is the theoretical range
(Brequet range) or the range of an aircraft for the constant
flight velocity and constant aerodynamic lift coefficient [4],
eq. 23),

where: pal
pal

m
m

m
=  – relative fuel mass, that is mass of the

combusted fuel during the flight mpal  to the take-off mass m .
The theoretical range represents the distance which will

be covered by an aircraft when the whole supplies of the
fuel will be used on a chosen range of engine and in certain
flight conditions. In order to determine the relative fuel mass
the balance equation of the aircraft mass in the simplified
form can be used, eq. (24),
where: m – take-off mass of an aircraft, mplat  – airframe
mass with avionics, additional equipment and crew, mZN
– mass of power unit, mpal   – fuel mass, mlad  – load mass
(armament).
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Zasiêg teoretyczny przedstawia sob¹ odleg³oœæ, któr¹ po-
kona samolot, gdy ca³y zapas paliwa zostanie zu¿yty na wy-
branym zakresie pracy silnika i w okreœlonych warunkach lotu.

Dla wyznaczenia masy wzglêdnej paliwa mo¿na wyko-
rzystaæ równanie bilansu masy samolotu w uproszczonej postaci:

plat ZN pal ladm m m m m= + + + ,  (24)
gdzie: m – masa startowa samolotu, mplat – masa p³atowca z
awionik¹, wyposa¿eniem dodatkowym, za³og¹, mZN – masa
zespo³u napêdowego, mpal  – masa paliwa, mlad  – masa ³adun-
ku (uzbrojenia).

Dziel¹c równanie (24) stronami przez masê startow¹ m
równanie bilansu mas samolotu sprowadza siê do postaci
bezwymiarowej:

, (25)
z której wyznacza siê masê wzglêdn¹ paliwa:

( )1pal plat ZN ladm m m m= − + + . (26)
Wed³ug [18] dla samolotu wielozadaniowego mo¿na

przyj¹æ, ¿e platm  = 0,45–0,5, ladm  = 0,2–0,25 (nawet 0,29
dla samolotu Jas 39 Gripen). Zak³ada siê dalej, dla uprosz-
czenia rozwa¿añ, ¿e masy wzglêdne p³atowca i ³adunku nie
ulegaj¹ zmianie, natomiast masa zespo³u napêdowego jest
funkcj¹ parametrów termogazodynamicznych. Masê silni-
ka dwuprzep³ywowego, dwuwirnikowego wyznaczono w
oparciu o wzór przedstawiony w [12]:

( ) ( ) ( )2
1

0.5130.286 0. 2861.28
0 0 0{ 1 1.145 1 }

m
m

si l I swc I went tg Sm B m m K Kπ α π∗ ∗= − + −

(27)
gdzie: Bo, m1, m2, Ktg, Ks – wielkoœci sta³e [12], 0Im  – maso-
we natê¿enie przep³ywu w kanale wewnêtrznym,  –
sprê¿ sprê¿arki wysokiego ciœnienia, wentπ∗  – sprê¿ wentyla-
tora.

W celu wyznaczenia masy silnika i jednostkowego zu-
¿ycia paliwa zbudowano model silnika dwuprzep³ywowe-
go, dwuwirnikowego z mieszalnikiem strumieni i wspóln¹
komor¹ dopalacza wed³ug [3, 13, 14].

Wprowadzaj¹c parametr masy jednostkowej silnika w
postaci:

sil
sil

m
K

μ = (28)

i wykorzystuj¹c parametry bezwymiarowe w postaci (7) i (8)
masê wzglêdn¹ zespo³u napêdowego wyznacza siê z zale¿noœci:

sil j ZN
ZN

k S Ma
m C

μ
=

Ψ
, (29)

gdzie: C – sta³a, kj – ci¹g jednostkowy silnika, bêd¹cy funkcj¹
parametrów termo-gazodynamicznych silnika 3( , , )j j Sk k Tπ α∗ ∗= .

Podstawiaj¹c (29) do (23) oraz uwzglêdniaj¹c (26) wzór
na zasiêg teoretyczny przyjmuje postaæ:

( )
1lnH

t
sil j ZNj

plat lad

Ea MaL
k S Magc

m m C
μ

⎛ ⎞
⎜ ⎟

= ⎜ ⎟
⎜ ⎟+ +⎜ ⎟
⎝ Ψ ⎠

. (30)

When we divide (24) by the take-off mass m the equation
of balance of aircraft masses has the non-dimensional form,
eq. (25) from which the relative fuel mass is determined, eq. (26).

According to [18] for the multi-purpose aircraft we can

assume that 0.45 0.5platm = − , 0.2 0.25ladm = − (even 0.29
for the aircraft Jas 39 Gripen). In further assumptions rela-
tive masses of the airframe and the load do not change, thus
the power unit mass is the function of thermo-gas-dynamic
parameters. The mass of the turbofan, two-spool was deter-
mined on the basis of the formula in [12], eq. (27),
where: Bo, m1, m2, Ktg, Ks – constant quantities [12], 0Im –

mass flow intensity in the internal channel,  – compres-

sion of the high pressure compressor, wentπ ∗  – fan compres-
sion.

In order to determine the engine mass and specific fuel
usage the model of turbofan, two-spool with the jet mixer
and common chamber of afterburner according to [3, 13,
14] was built.

By introducing the parameters of specific mass of the
engine in a form, eq. (28) and by using the non-dimensional
parameters in the form (7) and (8) the relative mass of the
power unit is determined from, eq. (29),
where:  C – constant, kj – specific thrust of an engine, which
is the function of thermo-gas-dynamic parameters of the

engine 3( , , )j j Sk k Tπ α∗ ∗= .
When we substitute (29) to (23) and take into account (26)

the formula on the theoretical range has the form, eq. (30).
The change of the parameters SZN and ψ has a big influ-

ence on the aircraft range. It results from the equation (30)
that the decrease of the engine SZN dimension (with the con-
stant dimension of an aircraft) causes the increase of the the-
oretical range. This range achieves the maximum value for
SZN = 0. When we change the engine dimension, and at the
same time the engine mass (with the constant take-off mass)
the amount of the fuel you can fill up increases, as well as
the flight length.

For further analyses the influence of change of thermo-
gas-dynamic engine parameters on the flight lift/drag ratio
E, the agreed and theoretical range Lum was featured.

In Fig. 9 the influence of change of total compression of
the engine compressor on aerodynamic lift/drag ratio of the
aircraft E and the agreed range Lum was presented. In the Fig.
9a, 9c the fact of overlapping of the lift/drag ratio extremum
E and specific thrust kj in the function of engine compres-
sion was market. For the Sπ

∗  where the specific thrust is
maximal the aerodynamic lift/drag ratio is minimal. When
the compression  increases, the agreed range goes up as well,
but the higher is the temperature before turbine, the smaller
is the agreed range. The higher value of the specific fuel
usage at the constant value of the specific thrust causes the
increase of fuel mass.
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Zmiana parametrów S
ZN

 i Ψ ma istotny wp³yw na zasiêg
samolotu. Z równania (30) wynika, ¿e zmniejszanie rozmiaru
silnika S

ZN
 (przy zachowaniu sta³ych wymiarów samolotu)

powoduje wzrost zasiêgu teoretycznego. Zasiêg teoretycz-
ny osi¹ga wartoœæ maksymaln¹ dla S

ZN
 = 0. Zmniejszaniu

rozmiaru silnika a tym samym i masy silnika towarzyszy
(przy za³o¿eniu sta³ej masy startowej) wzrost iloœci paliwa,
któr¹ mo¿e samolot zatankowaæ, a tym samym zwiêksza siê
d³ugotrwa³oœæ lotu.

Istotnym dla dalszych analiz jest
okreœlenie wp³ywu zmiany parame-
trów termogazodynamicznych sil-
nika na doskona³oœæ samolotu, za-
siêg umowny i teoretyczny.

Na rysunku 9 przedstawiono
wp³yw zmiany sprê¿u ca³kowitego
sprê¿arki silnika na doskona³oœæ ae-
rodynamiczn¹ samolotu E i zasiêg
umowny L

um
. Na rysunku 9a, 9c za-

znaczono pokrywanie siê ekstre-
mów doskona³oœci E i ci¹gu jed-
nostkowego k

j
 w funkcji sprê¿u

silnika. Dla wartoœci Sπ
∗ , przy któ-

rej ci¹g jednostkowy osi¹ga swoje
maksimum, doskona³oœæ aerodyna-
miczna osi¹ga swoje minimum.
Wzrostowi sprê¿u Sπ

∗  towarzyszy
wzrost zasiêgu umownego, przy
czym im wy¿sza temperatura przed
turbin¹ tym mniejszy zasiêg umow-
ny. Wy¿sza wartoœæ jednostkowego
zu¿ycia paliwa przy sta³ej wartoœci
ci¹gu jednostkowego powoduje,
bowiem zwiêkszenie masy paliwa
dla wykonania przelotu.

Na rysunku 10 przedstawiono
wp³yw zmiany stopnia dwuprzep³y-
wowoœci α na charakterystyki samo-
lotu.

W zakresie lotu poddŸwiêkowe-
go wzrost α powoduje zarówno
wzrost doskona³oœci E jak i zasiêgu
umownego L

um
. Na rysunku 11

przedstawiono równie¿ zmianê cha-
rakterystyk samolotu w funkcji stop-
nia dwuprzep³ywowoœci α, ale dla
lotu naddŸwiêkowego na du¿ej wy-
sokoœci.

Na wykresach z rys. 11a i 11b za-
uwa¿alne jest wyraŸne maksimum dla
doskona³oœci E i zasiêgu umownego
L

um
 w trakcie lotu naddŸwiêkowego,

przy czym im ni¿sza wartoœæ tempe-
ratury przed turbin¹ tym maksimum
przesuwa siê w kierunku mniejszych
wartoœci stopnia dwuprzep³ywowoœci.

In Fig. 10 the influence of change of by-pass ratio α on
the aircraft characteristics was shown.

During the subsonic flight the increase of a causes both
the increase of lift/drag ratio E and the agreed range L

um
. In

Fig. 11 the change of aircraft characteristics in the function
of by-pass ratio α, but for the supersonic flight at big alti-
tude was presented.

Rys. 9. Wp³yw sprê¿u sprê¿arki Sπ
∗  (H = 0, Ma = 0,8, stopieñ dwuprzep³ywowoœci α = 0,4) na a)

doskona³oœæ aerodynamiczn¹ E, b) zasiêg Lum, c) ci¹g jednostkowy kj, d) jednostkowe zu¿ycie paliwa cj

dla dwóch wartoœci 3T ∗

Fig. 9. The influence of compressor compression Sπ
∗  (H = 0, Ma = 0.8, by-pass ratio α = 0.4) on a)

aerodynamic lift/drag E, b) range Lum, c) specific thrust kj, d) specific fuel usage cj for two values 3T ∗

Rys. 10. Wp³yw stopnia dwuprzep³ywowoœci α (H = 0, Ma = 0,8, Sπ ∗  = 20) na a) doskona³oœæ
aerodynamiczn¹ E, b) zasiêg Lum, c) ci¹g jednostkowy kj , d) jednostkowe zu¿ycie paliwa cj

Fig. 10. Influence of by-pass ratio α (H = 0, Ma = 0.8, Sπ ∗  = 20) on a) aerodynamic lift/drag ratio E,

b) range Lum, c) specific thrust kj, d) specific fuel consumption c j for two values 3T ∗
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On the graphs in Fig. 11a and 11b
one can notice the maximum for the
lift/drag ratio E and the agreed range
Lum during the supersonic flight, and the
lower is the temperature before the tur-
bine, the maximum moves in the di-
rection of lower values of the by-pass
ratio.

To sum up in Fig. 12 the influence
of the choice of thermo-gas-dynamic
parameters which describe the compar-
ative cycle of the engine and the flight
conditions on the value of theoretical
range was featured.

By-pass ratio α and temperature
before turbine have a significant influ-
ence on the theoretical range Lt. The
higher is the temperature before turbine
and the lower by-pass ratio the bigger
is the theoretical range of an aircraft.
The increase of the range as a result of
the increase of temperature are connect-

Rys. 12. Wp³yw sprê¿u ca³kowitego silnika π∗ , temperatury przed turbin¹ 3T ∗ , stopnia dwuprze-
p³ywowoœci a, na zmianê zasiêgu teoretycznego Lt (Ma = 0,8, H = 0)

Fig. 12. Influence of total compression of the engine π∗ , temperature before turbine 3T∗ , by-pass
ratio a, on a change of theoretical range Lt (Ma = 0.8, H = 0)

Rys. 11. Wp³yw stopnia dwuprzep³ywowoœci α (H = 12 000 m, Ma = 1,4, Sπ
∗  = 20) na a) doskona³oœæ aerodynamiczn¹ E, b) zasiêg Lum,

c) ci¹g jednostkowy kj, d) jednostkowe zu¿ycie paliwa c j

Fig. 11. Influence of by-pass ratio α (H = 12 000 m, Ma = 1.4, Sπ ∗  = 20) on a) aerodynamic lift/drag ratio E, b) range Lum, c) specific thrust kj, d)

specific fuel consumption cj for two values 3T∗
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Dla kompletnoœci rozwa¿añ na rys. 12 przedstawiono
wp³yw wyboru parametrów termogazodynamicznych opi-
suj¹cych obieg porównawczy silnika i warunków lotu na
wartoœæ zasiêgu teoretycznego.

Stopieñ dwuprzep³ywowoœci α i temperatura przed tur-
bin¹ 

3T∗  w sposób istotny wp³ywaj¹ na wartoœæ zasiêgu teo-
retycznego L

t
. Im wy¿sza temperatura przed turbin¹ i mniej-

szy stopieñ dwuprzep³ywowoœci tym zasiêg teoretyczny
samolotu jest wiêkszy. Wzrost zasiêgu wskutek wzrostu tem-
peratury t³umaczyæ nale¿y wzrostem sprawnoœci ogólnej sil-
nika. Z kolei wzrost stopnia dwuprzep³ywowoœci powoduje
spadek zasiêgu. Wynika to z faktu, ¿e przy krótkich czasach
lotu samolotu udzia³ masy silnika w ogólnym bilansie mas
samolotu roœnie kosztem obni¿ania masy paliwa potrzebne-
go do wykonania zadania – st¹d mniejszy zasiêg.
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ed with the overall efficiency of the engine. On the other
hand the increase of by-pass ratio causes the range decline.
It results from the fact that at very short flight time the mass
fraction of the engine in the general balance of the aircraft
mass increases at the expense of the decrease of the fuel
mass needed to fulfill the task-hence the range is smaller.
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