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Kryteria doboru parametrow silnika turbinowego
do samolotu wielozadaniowego

Na etapie wyboru zespotu napedowego do samolotu wielozadaniowego nalezy rozwiqzac problem wzajemnych relacji
miedzy wymiarami samolotu i silnika. Wychodzgc z rownan ruchu samolotu i teorii podobienstwa wyznaczono kryteria
i wskazniki wigzqce geometrycznie i energetycznie silnik oraz samolot. Przeprowadzono analize wplywu warunkow lotu
samolotu i parametréow obiegu porownawczego silnika na wybrane wymiary geometryczne. W pracy wykazano, ze za-
sadniczym stanem lotu determinujqcym relacje miedzy parametrami geometrycznymi samolotu i silnika jest jego start
lub przelot naddzwigkowy na duzej wysokosci. Zwykle doboru parametrow obiegu cieplnego silnika turbinowego doko-
nuje sie na podstawie charakterystyk wewnetrznych silnika — cigg jednostkowy, jednostkowe zuzycie paliwa. W oparciu
o model silnika dwuprzeptywowego z mieszalnikiem strumieni i dopalaczem oraz model samolotu (przyjeto uproszczone
charakterystyki aerodynamiczne i masowe) okreslono wplyw parametrow obiegu na podstawowe wskazniki samolotu
jak doskonatos¢ aerodynamiczna, zasieg umowny i zasieg teoretyczny.

Stowa kluczowe: samolot wielozadaniowy, silniki turbinowe, integracja ptatowca 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 lifi/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 napedu wspodtczesnych samolotow stosuje si¢ silniki
turbinowe réznych typéw. Silniki jednoprzeplywowe i dwu-
przeplywowe znalazty zastosowanie do napgdu samolotow
wielozadaniowych. Parametry obiegu poréwnawczego sil-

nika (temperatura spalin przed turbing 7., spr¢z sprezarki
w parametrach spigtrzenia ), stopien dwuprzeptywowo-

$ci o, sprez wentylatora s, , (albo sprezarki niskiego ci-
$nienia) sg najwazniejszymi parametrami silnika, determi-
nuja jego charakterystyki i forme¢ konstrukcyjna.
Podstawowymi wskaznikami silnika, ktore brane sa pod
uwage w pierwszej kolejnosci podczas projektowania sa-
molotu s3: ciag silnika, jednostkowe zuzycie paliwa, masa
jednostkowa, wymiary gabarytowe oraz charakterystyki
uzytkowe (zaleznos¢ ciagu i jednostkowego zuzycia paliwa
od wysokosci i predkosci lotu, zakresu pracy itp.).
Problematyce wyznaczania optymalnych parametrow sil-
nika lotniczego poswigcono wiele publikacji [3, 5, 13, 14].
W pracach tych przeprowadzono analiz¢ wyboru optymal-

nych parametréw obiegu poréwnawczego silnika (7,75,

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 77", compression of compressor in the total pa-

rameters 7 ), by-pass ration ¢, fan compressor 7, , (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 (7, T; ,i.e. compression of compressor and total tem-
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tj. sprezu sprezarki i temperatury catkowitej w przekroju
przed turbing) ze wzglgdu na maksymalizacje ciggu jednost-
kowego silnika kj i minimalizacj¢ jednostkowego zuzycia
paliwa ¢ jako charakterystyk wewnetrznych silnika [13].
Silnik i samolot tworza ztozony system zaleznosci, ktory
dodatkowo komplikuje fakt wykonywania zadania lotnicze-
go. Realizacja tego zadania narzuca koniecznos¢ poszuki-
wania optymalnych parametréw nie dla pojedynczych ele-
mentow systemu, jak np. silnik czy ptatowiec, ale systemu jako
calosci (1. acznie z uwzglednieniem zadania lotniczego).

Sposrdd prac, w ktérych dokonano kompleksowej oce-
ny parametrow silnika turbinowego z punktu widzenia efek-
tywnosci samolotu wymieni¢ nalezy publikacje [6, 8, 10,
14]. W pracach tych autorzy analizowali kryteria doboru pa-
rametréw obiegu silnika do samolotu transportowego dale-
kiego zasiggu i Smigtowca.

Brak jest natomiast publikacji, w ktérych poruszano by
problem doboru parametrow silnika i okreslania jego opty-
malnych charakterystyk do samolotu wielozadaniowego.
Czastkowo problemy te porusza si¢ w pracach [7, 9, 15, 16,
17], jednakze przedstawione analizy dotycza probleméw zwia-
zanych z optymalizacja schematu konstrukcyjnego silnika bez
fizycznych aspektow doboru parametréw silnika do samolotu.

Do grupy samolotéw wielozadaniowych zalicza si¢ dzi-
siaj takie samoloty jak F-14,F-16, Mig 29, JAS 39 Grippen,
EF 2000, Miraze 2000. Jedna z cech charakteryzujacych sa-
molot wielozadaniowy jest zdolno$¢ do wykonywania roz-
nych zadan lotniczych w trakcie jednej misji np. przechwy-
tywanie na duzej wysoko$ci, walka powietrzna na malej
wysokosci, wsparcie pola walki. Wszystkie te zadania r6znig
si¢ od siebie charakterem: wysokos$cia i predkoscia
lotu, rodzajem wykonywanych manewrow, wyko-
rzystaniem zasobow energetycznych zespotu nape-
dowego. Na rysunku 1 przedstawiono zespol figur,
ktére wykonuje samolot podczas pojedynczego za-
dania lotniczego: ataku na cele naziemne.

Do napedu wspoélezesnych samolotow wielo-
zadaniowych stosuje si¢ dwuprzepltywowe turbi-
nowe silniki odrzutowe z mieszalnikiem strumie-
ni 1 wspélnym dla obu kanatéw dopalaczem [9,
12, 13]. Na rysunku 2 przedstawiono przekrdj sil-
nika F 100 PW 229 stanowiacego naped samolotu
F-16, ktory jest obecnie montowany w Polsce w
WSK PZL-Rzeszow S.A.

Przejscie z silnikow jednoprzeplywowych, sto-
sowanych do napedu samolotow naddzwigkowych
IIT generacji do silnikéw dwuprzeplywowych sa-
molotéw IV generacji bylo wynikiem dazenia do
zwigkszania ekonomicznosci silnikow i obnizania
masy jednostkowej, a takze lepszymi mozliwoscia-
mi ,,dopasowania” charakterystyk zespolow nape-
dowych — dwuprzeptywowych i samolotu w wy-
maganym zakresie predkosci lotu. Uzyskanie
lepszych wskaznikow jednostkowych i charakte-
rystyk silnikoéw dwuprzeptywowych miato miej-
sce dzigki postepowi w zakresie aerodynamiki, wy-
mianie ciepta, inzynierii materiatowej, technologii.

perature in intersection before turbine) due to the maximiza-
tion of engine specific thrust & and minimization of specific
fuel usage c, as the internal eﬁgine 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 celow
naziemnych [14]; 1 — wiraz o kat 4%, 2 — wiraz o kat 60>, 3 — polwiraz w lewo,
4 — zwrot bojowy w lewo, 5 — nurkowanie, 6 — potwiraz w prawo, 7 — zwrot bojowy
w prawo, 8 — nurkowanie, 9 — potwiraz w lewo, 10 — zwrot bojowy
w lewo, 11 — nurkowanie, 12 — potwiraz w prawo, 13 — zwrot bojowy w prawo,
14 — nurkowanie, 15 — ,imelmman”, 16 — nurkowanie, 17 — gorka, 18 — spirala
Fig. 1. Aerwbatics performed by multi-purpose aircraft during ground target attack
[14]; 1 — climbing turn 45°, 2 — climbing turn 60°, 3 — half-climbing turn lefi,
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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Cechg szczego6lng silnikoéw IV generacji jest wysoka tem-

peratura spalin przed turbing ( T3* =1700-1775 K) przy sto-

sunkowo niewielkich wartosciach sprezu sprezarki (77, =
=26-32) oraz matych stopniach dwuprzeplywowosci o. Wy-
boér wartosci stopnia dwuprzeplywowosci zalezy od typu
samolotu, jego przeznaczenia i przede wszystkim udziatu
fazy lotu pod- i naddzwigkowej do calego czasu trwania lotu.
Wartosci o dla samolotéw mysliw-
skich znajdujg si¢ w przedziale
0,15-0,65, a w przypadku silnika
F 101 GE 102, stanowiacego na-
ped bombowca strategicznego B1B
— o= 2. Dzigki temu uzyskuje si¢
mniejsze wartosci jednostkowego
zuzycia paliwa w zakresach pracy
bez dopalania. Skutkiem tego jest
jednak pogorszenie ekonomiczno-
$ci silnika na zakresach pracy z wia-
czonym dopalaczem. Najmniejsze
warto$ci & maja silniki PW 1120 i
F 404 (odpowiednio 0,15 i 0,34) przez co charakteryzuje je
bardzo duza wartos¢ ciggu jednostkowego £; i stosunkowo
niewielkie ¢, Silniki samolotéw naddzwigkowych roznig si¢
od silnikow samolotow poddzwickowych wymogiem tzw.
,wielozakresowosci”. Na przyktad silnik ,,mys$liwca” z jed-
nej strony powinien zapewnia¢ duzy ciag podczas rozpe-
dzania i przechwytywania naddzwickowych celow powietrz-
nych na duzych wysokosciach oraz na S$rednich
wysokos$ciach podczas prowadzenia walk powietrznych. Z
drugiej strony silnik powinien zapewnia¢ minimalne zuzy-
cie paliwa na zakresach pod- i naddzwickowych predkosci
lotu zaré6wno na duzych, jak i malych wysokosciach. Dla
samolotu wielozadaniowego, ktorego lot odbywa si¢ w
znacznej mierze na zakresach poddzwigkowych, wybiera si¢
silniki dwuprzeptywowe z mieszalnikiem strumieni i dopa-
laczem, dla ktorych cecha charakterystyczna sg stopnie dwu-
przepltywowosci rzedu 2...2,5 [1, 2, 5, 6, 8]. Zmniejszenie
udziatu zakreséw poddzwigkowych kosztem znacznego
wydtuzenia lotu z predkosciami ponaddzwigkowymi powo-
duje konieczno$¢ obnizenia warto$ci stopnia dwuprzepty-
wowosci do 1...0,5 a nawet mniejszych. Jesli najwazniej-
szym wymaganiem dla samolotu jest dlugotrwaty lot na
malych wysokosciach z predkoscia naddzwigkowsa to ko-
nieczne jest stosowanie silnika dwuprzeptywowego o sto-
sunkowo niewielkiej wartosci stopnia dwuprzeptywowosci,
mniejszego od 0,4 lub w ogoble zastosowanie silnika jedno-
przepltywowego ale z dopalaczem.

Statystyka wybranych parametréw obiegu poréwnawcze-
go silnikéw (tab. 1) znajdujacych si¢ w eksploatacji, oraz
wyniki analiz zbiorczych przedstawione w [10, 14] wska-
Zuja, ze nie istnieje prawo fizyczne, kryterium jakosci, zasa-
da w sensie empirycznym, ktorg kierowaliby si¢ konstruk-
torzy przy wyborze parametréw silnika [ 14, 19]. Nawet przy

jednakowym poziomie temperatury T; wybrane wartosci

ﬂ: i adla silnikoéw do samolotow 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-Rzeszow S.A. is
shown.

Rys. 2. Przekroj silnika F 100 PW 229 do samolotu F-16 [21]
Fig. 2. Diagram of F 100 PW 229 engine for F-16 [21]

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 [V 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 (T; =1700-1775

K) at the low values of the compression of the compressor

(72; = 26-32) and small by-pass ratio ,,o”. 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 & 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 — o= 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 o 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 k;and quite a small ¢;. 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,
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czeniu mogg roézni¢ si¢ nawet dwukrotnie. Wskazuje to na
to, ze przy wyborze parametréw silnika w wielu przypad-
kach odstepuje si¢ od obliczeniowych, optymalnych dla sil-
nika wartosci. Zauwazalne jest to, ze zadnej ogdlnej tenden-
cji w relacji pomigdzy parametrami nie zauwaza si¢. Co
zatem determinuje i ogranicza ten wybo6r? Czy mozna wska-
za¢ fizyczne reguly ten wybor okreslajace? Jak wybierad
,»punkt obliczeniowy” dla silnika i jak zadanie lotnicze re-
alizowane przez samolot wielozadaniowy determinuje wy-
bor tego punktu? Czy mozna znalez¢ taki zbidr wskaznikdéw
zespolu napgdowego, ktory spetni kryteria efektywnos$ci
samolotu?

2. Przeglad probleméw zwiazanych z wyborem
parametrow obiegu poréwnawczego silnika

W celu poznania fizycznych aspektow zwigzanych z wy-
borem optymalnych parametréw cieplno-przeptywowych sil-
nika turbinowego i ich wplywu na charakterystyki samolotu
nalezy:

— wskazac¢ kryteria oceny efektywnos$ci samolotu oraz okre-
$li¢ ich zwigzek z parametrami silnika,

— wybra¢ punkt obliczeniowy dla silnika (zakres pracy, wa-
runki lotu),

— wybrac parametry silnika,
ktore podlegaé beda opty-
malizacji.

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..2.511,2,5,6, 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 T, , some of the values

7 and o 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

Tab. 1. Wybrane parametry przyktadowych silnikow dwuprzeptywowych [14, 21]
Table 1. Chosen parameters of exemplary turbofan engines [14, 21]

W zadaniach optymali-

zacji stosuje si¢ zwykle q Cia:lfnﬁ/[dal\g (bez

d 1 bl- opa Z wigczonym
uprlcl)iszczonei,mct)l © en? 11 Model silnika/ Samolot/ dopalaczem)/Thrust K ¢ m - T,
CZCNIOWE ZaTOWNO SAMOI0 | 1y oino model | Aircrafi [daN] (without | [kg/daNh]| [kgs] | *s | K] | ¢
tu jak i silnika. Wymagany afterburning/with
stopien uproszczenia okre- afterburner on)
$lony jest koniecznoscia za- )
chowania fizycznej i jako- | F-404-400 F;‘:S 3198 gr‘]’prgit 4890/7120 1,89 | 645 | 25 | 1600 | 0,34
sciowej zgodnosci modelu
obliczeniowego 7 obiektem | F-100-PW-229 | F-15F-16 7920/12950 22,09 | 103 | 33,6 | 1775 0,36
badanym. Jednym ze sposo- | ¢ 106 GE 100 | F-15F-16 7120/12280 2,1 113 | 304 | 1672 | 0,87
bow stosowanych w celu
rozwigzania postawionego | F-100-GE-129 |  F-16C/D 7570/14060 1,94 | 122 | 30,7 | 1680 | 0,76
zadania jest wykorzystanie
w trakcie budowy modelu M-53 Mirage-2000 5492/8336 0,89/2,42| 84 | 85 | 1373 | 04
parametréw uogolnionych
w postaci bezwymiarowej. M-88 Rafale C/DM 5000/7500 0,8/1,8 | 67 | 26 | 1600 | 0,25
Pozwala to zmniejszy¢ licz- RB-199 Tornado 4300/7470 /- 746 | 25 | 1600 | 1
be¢ zmiennych w zadaniu,
zmniejszy¢ wymiar proble- EJ200 EF2000 5790/8900 0,75/1,7 | 77 | 26 | 1700 | 0,4

mu i unikna¢ trudnosci
zwigzanych z przeliczaniem

bardzo wielu wariantow rozwigzan.

3. Model matematyczny samolotu i silnika

Ruch samolotu poruszajacego si¢ z predkoscia V' w ukta-
dzie wspotrzednych (H, L) opisuja rownania [4, 14]:

)4

m—=K-P —mgsiné |

dt
do

— =P —mgcost
e~ € ’

(1

)

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?
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oraz
%—I =Vsing (3)
d—l; =V cos@ , 4)
dm al
g_d;L: _Gpu]9 (5)

gdzie: m —masa samolotu, V' — predkos¢ lotu samolotu, ¢ —
czas lotu, K — cigg silnika, P_— sita oporu aerodynamiczne-
go, P_—sifa nosna, 6 —kat wznoszenia (kat nachylenia do
linii horyzontu stycznej do trajektorii lotu [4, 14]), H — wy-
sokos¢ lotu, L — zasigg, m,, — masa paliwa, G, — cigzar
paliwa, g — przyspieszenie ziemskie 9,81 [m/s*].

Podczas badania ruchu samolotu na podstawie rownan
(1)—(5) wymaga si¢ analizy catego szeregu wariantéw o za-
danej geometrii, charakterystykach aerodynamicznych, na
plaszczyznie fazowej zmiennych, co znacznie komplikuje
znalezienie wlasciwego rozwigzania. Przejscie na model bez-
wymiarowy pozwala znacznie uprosci¢ zadanie. Dzigki temu
jest on zwarty, algorytm pozwala rozwaza¢ szereg podob-
nych bezwymiarowych wariantow, ktore w koncowym eta-
pie moga w prosty sposob znalez¢ swoj wlasciwy wymiar.
Rozpatrywane ponizej parametry uogoélnione w postaci bez-
wymiarowej nie stanowia w czystej postaci kryteriéw po-
dobienstwa, poniewaz w modelu matematycznym nie
uwzglednia si¢ zmiany liczby Re, luzéw wierzchotkowych
w silniku itp. Wyznaczone w oparciu o teori¢ podobienstwa
uogdlnione parametry bezwymiarowe charakteryzuja silnik
i samolot, a przedstawi¢ je mozna w postaci wzorow:

— bezwymiarowy parametr ciggu silnika
K_ K
sil Aopy , (6)
gdzie: A — pole przekroju na wlocie do wentylatora (spre-
zarki niskiego cisnienia), p, — ci$nienie na wysokosci H.

Znajac parametry termogazodynamiczne obiegu porow-
nawczego silnika mozna bezwymiarowy parametr ciggu
przedstawié¢ w postaci zwigzanej bezposrednio z ciagiem jed-
nostkowym i warunkami lotu:

K, LYY fﬁk,
a Ty 7

gdzie: k—wyktadnik adiabaty dla powietrza, @, —predkos¢

(6a)

dzwicku na wysokosci H=0, Ma — predkos¢ lotu wyrazo-
na liczbg Macha na wysokosci H, T, — temperatura na wy-
sokosci H = 0, T, — temperatura na wysokosci lotu H,
k, =k, (”:,T;,O!) — ciagg jednostkowy silnika,

— wzgledny wymiar zespotu napedowego (ZN):

it
N T SSK ) (7)

gdzie: i — liczba silnikow, S, — powierzchnia skrzydet sa-
molotu,

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, 7 — flight time,
K —engine thrust, P_— drag force, P_— aerodynamic lift, 6 —
climb angle (inclination angle to the horizon line tangent to
the flight trajectory [4, 14]), H — flight height, L — range,
m,,—fuel mass, G —fuel weight, g —gravitational acceler-
ation 9.81 [m/s?].

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: 4, — intersection area on the fan inlet (compressors
of low pressure), p,— 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):
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— wzgledne obcigzenie skrzydta

mg

y= 8
Sepn (8)

— parametr wzglednego obcigzenia ciggu

K.S
v ©)
— parametr wzgledny sity oporu aerodynamicznego
- P
X =—x
Ssx Py’ (10a)
i sity nosnej
=__b
Z= S (10b)

Podstawiajac parametry wyrazone wzorami (6)—(10) do
uktadu réwnan (1)—(5) oraz wykonujac niezbedne przeksztal-
cenia, rownania ruchu samolotu przyjmuja postac:

dMa g [SZNK_SU—)_(

= —sin @ |- Ma* da—Hsiné? (11)
dt  ay v dH ’

ﬁ - { Z— cos @ (12)
dt azMaly ’

dv _&@usndRly v by, 13

dt w, py dH ’ (13)
gdzie: wzgledna masa zuzytego paliwa
_ gmpu/ Wu

d = , 14

" ApRT, ()

Ma —predko$¢ wyrazona liczbg Macha, a,,— predko$¢ dzwig-

ku na wysokosci H, W — warto$¢ opatowa paliwa.
Rownanie (13) wigze mase¢ samolotu (parametr y) z masa

spalonego podczas lotu paliwa (parametr Fpal). W réwna-

niach (11)—(14) parametry silnika K i FW zaleza od

charakteru przebiegu procesow termo-gazodynamicznych, wa-
runkow lotu i sterowania silnikiem. Model silnika — dwu-
przeplywowego, dwuwirnikowego z mieszalnikiem strumie-
ni i dopalaczem, zbudowano w oparciu o publikacje [3, 13,
14].

4. Dobdr parametrow energetycznych do zadania
lotniczego

Zwiazek miedzy parametrami geometrycznymi silnika i
samolotu dla ré6znych warunkow lotu uwzglednia si¢ para-

metrem S,,, ktory wyznacza si¢ przeksztalcajgc rownanie

(11) do postaci:

_a, dMa ¥ ( ke Ma®

a da
I+ Md® —L |+
e G| B (15

. g
e + S 11 )
g dt K, K,

si

ZN

gdzie ¢, — wspétczynnik sity oporu aerodynamicznego.

Jezeli dobor silnika do samolotu wystepuje w fazie lotu
poziomego, ustalonego, to rownanie (15) upraszcza si¢ do
postaci:

where: k—adiabate exponent for the air, @, —speed of sound
on the height H = 0, Mq— flight velocity in Mach number

onthe height H,  —temperature on the height =0, T}, —

temperature on the flight height 4, k; =k, (ﬂj T, o ) —spe-

cific thrust of the engine, relative dimension of the power
unit (ZN), eq. (7):

where: i — number of engines, S, — the surface of aircraft
wings,

—relative wing loading, eq. (8)

—relative thrust loading parameter, eq. (9)

—relative parameter of acrodynamic 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, a,,— speed of sound on the A height,
W —net calorific value.

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

F ). In the equations (11-14) the engine parameters Ig

and F, 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 §,, parameter, which is determined after the
transformation of the equation (11) to the form, eq. (15)
where: ¢, — 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 S, can be determined The pursuit for S,, 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 72'; and 72';, temperature of ex-

haust gas before turbine 7', temperature of exhaust gas in
afterburner 7* dop?

—analytical performance values of the fan, compressor, tur-
bines, combustion processes in the combustion chamber
and afterburner,
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g - ke Ma*

” 2K5i ! ( 1 6)

W ogdlnym przypadku, w kazdym fragmencie zadania

lotniczego mozna okresli¢ minimalng warto$¢ S,,. Dazenie

do minimalizacji parametru S,, wynika z dazenia do uzy-

skania silnika o najmniejszych (sposrdd rozwigzan fizycz-

nie, konstrukcyjnie i technologicznie uzasadnionych) roz-
miarach gabarytowych i najmniejszej masie.

Do zbioru danych wej$ciowych, ktore determinuja para-

metry silnika naleza:
— stopien dwuprzeptywowosci a, spr¢z sprezarki 1 wentyla-

tora w parametrach spigtrzenia /7 ; i 7ZV*V , temperatura spa-

lin przed turbing 7} “temperatura spalin w dopalaczu 7, ,
— obliczeniowe warto$ci sprawno$ci wentylatora, sprezar-
ki, turbin, procesow spalania w komorze spalania i dopa-
laczu,
— wspolezynniki strat ci$nienia, wspotczynniki predkosci w
dyszach.
Wszystkie powyzsze wartosci przyjeto wedtug [13, 14].

—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 coefficientc = f(Ma), acrodynamic resisting
force coefficient ¢ = 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(¢) and Ma(?).

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

influence of the non-dimensional engine K, on S, was

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

Do obliczen wstgpnych samolotu przyjetona- 0,5

stepujace dane: S,

— charakterystyki aerodynamiczne w postaci za-
lezno$ci wspotczynnika sity nosnej ¢, = f(Ma), 04
wspotczynnika sity oporu aerodynamicznego c,
= f(Ma) wedtug [4, 14],

— obcigzenie skrzydlaY (dla samolotéw wielozada-
niowych warto$¢ tego wspotczynnika dla
H=0przyjmuje si¢ w przedziale 0,03-0,045 [2]),

— ograniczenia na starcie: dtugo$¢ rozbiegu, war-
tos$¢ wspodtczynnika tarcia tocznego kot samo- L
lotu o nawierzchni¢ pasa startowego, 0,11

— profil zadania lotniczego H(¢) i Ma(¢).

W oparciu o przyjete dane przeprowadzono

0,3

0,2

Ma=2

Ma=0.17(oderwanie)
Ma=1 S, daF-16

Ma=0.5  F-16 bez dopalacza
’ i F-16 z dopalaczem
7

'\’

analize¢ wplywu ciggu bezwymiarowego silnika

K

warto$ci dla wybranych warunkéw lotu na war-
to$¢ parametru geometrycznego .
Obszar objety pionowymi liniami, wyznacza,
dla przyktadu, zakres zmian dla silnika samolotu
F-16 bez wlaczonego dopalacza (lewa granica dla
H =0) iz wlaczonym dopalaczem (prawa grani-
ca, dla H = 12 000 m). Pozioma linia przerywana odpowiada
warto$ci parametru S, dla samolotu F-16.
Obszar objety pionowymi liniami, wyznacza, dla przy-

na S, . Narysunku 3 przedstawiono wptyw

sil

ktadu, zakres zmian K ., dla silnika samolotu F-16 bez wia-

sil
czonego dopalacza (lewa granica dla H = 0) i z wlagczonym
dopalaczem (prawa granica, dla H = 12 000 m). Pozioma
linia przerywana odpowiada warto$ci parametru S, dla sa-
molotu F-16.

Start samolotu jest jednym z krytycznych fragmentéw
lotu samolotu, ktéry naktada znaczne ograniczenia na cha-
rakterystyki samolotu. Start charakteryzowany jest m.in. dtu-
goscig rozbiegu L. Na dtugo$¢ rozbiegu sktada si¢ dtugosé
odcinka, na ktorym samolot przyspiesza oraz odcinka, na

Rys. 3. Wplyw E na warto$¢ S, dla réznych warunkow lotu

(wyrazonych liczba Ma)

Fig. 3. Influence of K_U/ on S, for different flight conditions

(expressed by the Ma number)

The marked area determines the range of changes K_”I

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-offrun L . 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),
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ktérym samolot wznosi si¢ w celu uzyskania bezpiecznej
wysokos$ci. Porownujac energie kinetyczng samolotu w chwi-
li oderwania z pracg sit dzialajacych na samolot [14] otrzy-
muje si¢ rownanie:

[K - (P, +Py, IV = mi(V?ZJ’

i 17)

gdzie: Py =qc, Sy +#,(mg —qc, Sg) — sita do-

datkowego oporu aerodynamicznego w trakcie startu,
1

q :Ec,,OSSK — ci$nienie dynamiczne, ¢y, — wspolczyn-

nik dodatkowego oporu aerodynamicznego (np. podwozia
samolotu) podczas startu, g, —wspdtczynnik tarcia toczne-
go kot samolotu o nawierzchni¢ pasa startowego.

Wiedzac, ze dL, =Vdt, to podstawiajac parametry wy-

razone wzorami (6)—(10) do rdwnania (17) oraz wykonujac
niezbedne przeksztatcenia otrzymuje si¢ wyrazenie wigzace

dlugos¢ rozbiegu Lz obciazeniem ciggu E g 1 obciaze-

niem skrzydta i w postaci:

kx
y a Mag[AIOJ
L =- "In|1-

"okx, g n-m 5 (18)

gdzie: Ma — predkos¢ wzgledna samolotu w chwili ode-
rwania, & =C, +Cyo = HCp -

Narysunku 4 przedstawiono zalezno$¢ S, w funkcji pa-
rametru K, sz dla wykonania procedury startu na okreslonej

dtugosci drogi rozbiegu. Skrocenie drogi startu mozliwe jest
— w przypadku statej geometrii samolotu i silnika — tylko

poprzez wzrost ciggu silnika (wzrost Ksu ) —awrzeczywi-
stosci przez podniesienie parametrow obiegu silnika
lub wykorzystanie dopalania. Uzycie w warunkach

startu dopalacza (przy zatozeniu, ze wartos¢ ciggunie g o
ulegta zmianie) pozwala obnizy¢ wymiary gabaryto- o
we silnika tzn. pozwala zmniejszy¢ powierzchnig wlo- ’
tud, i tym samym zmniejszy¢ masowe natezenie prze-
ptywajacego powietrza. Natomiast w przypadku, gdy 0.08]
niemozliwa jest zmiana parametréw termogazodyna-
micznych opisujacych obieg silnika, czyli dla statej ~ 0.06
warto$ci parametru K gy , skrocenie drogi startu moz- 0041
liwe jest poprzez zwigkszenie parametru S,,. Ozna- ’
cza to konieczno$¢ zwigkszenia $rednicy silnika i

wzrost masowego natgzenia przeptywu powietrza. W 0.02|
efekcie wzro$nie stopien dwuprzepltywowosci i masa

silnika. Podstawiajac do wzordéw (16) i (18) wyraze-

nia na w postaci (6a) mozliwe jest zbadanie wptywu
wybranych parametrow obiegu silnika na warto$¢ S .
Na rysunku 5 przedstawiono wptyw stopnia dwuprze-
ptywowosci @ na S, dla wybranych warunkow lotu
tj. dla startu i ustalonego lotu poziomego z zadang
predkoscia i na okreslonej wysokosci. Obliczenia cha-

O0,2

where: Py, = g, Sq + 4, (mg —qc,,S ¢ ), force of addition-

1
al aerodynamic resistance during the take-off, ¢ =3 oSk,

dynamic pressure, c,, — coefficient of additional aerody-

namic resistance (e.g. undercarriage) during the take-off, s,

— rolling friction coefficient of aircraft wheels against the
surface of the runway.

Having known that dI, =Vd¢ 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 [ with the thrust loading
Ky and the wing loading ¥, eq. (18),

where: —relative velocity of the aircraft during the lift-

off, and & =c, +c,, —t4,¢, -
InFig. 4 the dependence of S, in the function of param-

eter K;; 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 Ksz ) —
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 4 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 Ksu= constant,
the shortening of the take-off run is possible by the increase
of the §, 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)

L,=400[m]

L,=600[m]

L,=800[m]

0,4

0,8 1.0 12 1.4 1€

K

06
sil
Rys. 4. Wptyw dlugosci drogi rozbiegu samolotu L, na warto$¢ S,

w zaleznosci od K, (H=0)

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

onthe K, (H="0)
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rakterystyk silnika przeprowadzono w oparciu o algorytm
obliczen silnika dwuprzeptywowego z mieszalnikiem stru-
mieni i dopalaczem przedstawiony w [14].

Jak wynika z wykresu przedstawionego na rys. 5 (przy
zalozeniu niezmiennej geometrii samolotu — stala powierzch-
nia skrzydet) to warunki startowe determinuja geometrie sil-
nika, bowiem uzyskiwane warto$ci parametru ,,dopasowa-
nia” silnika i samolotu S, s w tych warunkach najwigksze.
Lot poddzwigkowy zar6wno na malej i duzej wysoko$ci nie
stanowi kryterium granicznego S, , podobnie zreszta jak lot
naddzwigkowy na duzej wysoko$ci. Wartosci parametru S,
sa dla tych warunkow ponad 2,5-krotnie mniejsze niz
w warunkach startu. Takie rozwigzanie wynika z fak-
tu prowadzenia obliczen oparciu o réwnania, ktére San
determinuja energetyczne zapotrzebowanie samolo-

the Ksz in the form (6a) it is possible to research the influ-
ence of the chosen parameters of the engine cycle on the S,
In Fig. 5 the influence of by-pass ratio & on S, 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-

0,035

tu dla wykonania okreslonego fragmentu zadania. Dla

pokonania oporéw ruchu i oporéw aerodynamicznych o0z
podczas startu, konieczne jest zwigkszenie powierzch- 0,02
ni wlotowej do silnika, co powoduje wzrost masowe-
go natgzenia przeptywu powietrza i wzrost stopnia 0015
dwuprzeptywowosci.

Na rysunku 6 przedstawiono wptyw sprezu spre- 90
zarkina S, rowniez dla wybranych warunkow lotu. 0,005

Roéwniez w tym przypadku to warunki startowe de-
cydujg o wyborze wartosci parametru S . Przy czym,
w fazie startu, im wigkszy jest spr¢z sprezarki tym
warto$¢ Szn zmniejsza si¢. Wplyw sprezu sprezarki
na § jestistotny jedynie w trakcie startu, i to tylko w
niewielkim zakresie zmiany sprezu. Przy sprezach

wigkszych, od 20 (gdy 73 =idem, a = idem) wplyw

sprezu sprezarki na S, jest nieznaczny (podobnie jak

w trakcie lotu naddzwigkowego 1 poddzwickowego).

Przy sprezach rzedu 20...30 parametr S, obliczony dla wa-
runkow startowych jest ponad trzykrotnie wigkszy niz dla
lotu poziomego, naddzwickowego. Wazne jest rowniez to,
ze dla spelnienia wymagan lotu naddzwigkowego warto$¢
tego parametru jest wigksza ponad dwukrotnie niz dla lotu
poddzwigkowego.

//”ﬂaarcieH:O[m], Ma=0,17
H=12000[m], Ma=1,4
H=0[m], Ma=0,8 ]
P —
. H=10000[m], Ma=0,8
05 1 15 2

a

Rys. 5. Wptyw stopnia dwuprzeplywowosci a na S, dla wybranych warunkow

lotu (10, =20, T3 =1775 K)

Fig. 5. The influence of by-pass ratio aon S, for the chosen flight conditions

ZN

(75=20,T; =1775K)

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

tions than for the take-off conditions. Such a solution

0.04 nastarcie H=0[m], Ma=0,17 results from the fact that the calculations are done on
0,035 / the basis of the equations which determine the energy
need of the aircraft to perform part of the task. In or-
0,03 der to overcome movements resistance and aerody-
0,025 namic resistance during the take-off it is necessary to
increase the inlet engine surface what causes the
0,02 growth of mass intensity of the air flow and the in-

crease of by-pass ratio.

0,015/ . .
H=12000[m], Ma=14 In Fig. 6 the influence of compressor compres-
0,01 sion on S, for the chosen flight conditions is featured.
H=0[m], Ma=0,8 Also, it this case the take-off conditions decide about
0,005 the choice of S, parameter. However, during the take-
0 off the bigger is the compressor compression the small-
0 10 20 30 40 50 60

s

Rys. 6. Zalezno$¢ parametru S, od sprezu sprezarki dla wybranych warunkow

lotu

Fig. 6. Relation of S, parameter fiom the compression of the compressor for

different flight conditions

er is the S, value. The influence of the compressor
compression on S, is significant only during the take-
of f and only within the small range of the compres-
sion change. When the compression is bigger, from
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Na rysunku 7 pokazano wplyw warunkow lotu H, Ma i
stopnia dwuprzeptywowosci a na wielko$¢ S, . Roznice wi-
doczne sg szczegdlnie w obszarze matych warto$ci predko-
$ci lotu (startu) i w zakresie predkosci naddzwigkowych.
Nalezy zauwazy¢, ze to lot naddzwigckowy na matej wyso-
kosci determinuje wybor wartosci S, .

0,06

H=0 [m]
0,04 |
H=10000[m]

Rys. 7. Wplyw warunkow lotu oraz stopnia dwuprzeptywowosci a na§,

(n}=20. T3 =1775K)
Fig. 7. Influence of flight conditions and by-pass ratio o.on S,
(7, =20,T, =1775K)

Dla uzupetnienia wynikdw obliczen na rys. 8 przedsta-
wiono w formie wykresu wptyw sprezu sprezarki na war-
tos¢S  dla roznych warunkow lotu i statej wartosci a.

Determinujacymi wybor warunkéw lotu samolotu jako
obliczeniowych sg start i lot z duzymi predko$ciami na ma-
tych wysokosciach. Dla duzych wartosci stopnia dwuprze-
ptywowosci i1 sprezu silnika wymiarujace sg stany lotu z du-
zymi predkosciami naddzwickowymi.

Nalezy mie¢ na uwadze fakt, ze przy statej geometrii sa-
molotu zmiana parametru Szn oznacza przede wszystkim
zmiang pola przekroju czotowego silnika, co moze w spo-
sob niekorzystny (przy wzroscie S, ) wptywac na charakte-
rystyki aerodynamiczne catego samolotu.

5. Kryteria oceny silnika w modelu samolotu
i zadania lotniczego

Na etapie projektu wstgpnego zadaniem koniecznym do
rozwigzania jest ,,dopasowanie” charakterystyk samolotu i
zespotu napgdowego tzn. nalezy wyznaczy¢ optymalne roz-
miary silnika i samolotu, okresli¢ optymalny zakres pracy
silnika dla kazdego fragmentu misji oraz dokona¢ wyboru
optymalnych parametrow obiegu poréwnawczego silnika.
Zadanie to nazywane jest zadaniem integracji zespotu nape-
dowego i samolotu. Na etapie projektu wstepnego do mode-
lowania tych charakterystyk i wzajemnych relacji migdzy
nimi stosuje si¢ modele uproszczone. W charakterze nie-
wiadomych, w zadaniu integracji, przyjmuje si¢:
1.Wymiar charakterystyczny samolotu, ktorym zwykle jest

powierzchnia skrzydta S . Wygodniejsze na etapie pro-
jektu wstepnego jest stosowanie parametrow bezwymia-
rowych, stad w charakterze wymiaru charakterystyczne-

20 (when T; =idem, or=idem) the influence of compres-

sor compression on S, is insignificant (similarly as during
the supersonic and subsonic sound). When the compression
is about 20...30 the S, 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 S, 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 S,,.

006

Sy
0051
004

003]

0021

‘ H=0[rr
0011 \
H=10000(rr{

0 05 1 15 2

Rys. 8. Wplyw sprezu silnika i warunkéw lotu na warto$é S, (a = 0,4,
T =1775K)

Fig. 8. Influence of the engine compression and flight conditions on S,

In order to complete the results of the calculation in Fig. 8
the influence of the compressor compression on S, 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 S,, means the change
of frontal intersection area of the engine which may have a
negative influence (with the growth of S,,) 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:
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g0 przyjmuje si¢ parametr wzglednego obcigzenia skrzy-
dta opisany wzorem (8).

2. Wymiar charakterystyczny silnika 4 ; tj. pole przekroju
na wlocie do wentylatora. Ten parametr zastgpuje si¢ w
analizie bezwymiarowej wzglednym wymiarem zespohu
napedowego zgodnie ze wzorem (7).

3.Ciag silnika K, zast¢puje si¢ bezwymiarowym parame-
trem ciggu — wzor (6).

Parametr obcigzenia skrzydlta  oraz wzgledny wymiar
zespotu napedowego S, s3 podstawowymi wskaznikami,
wykorzystywanymi w procesie integracji samolotu i zespo-
hu napedowego 1 nosza nazwe kryteriow ,,dostosowania”

[16]. Jednym z podstawowych zadan integracji charaktery-

styk jest ustalenie optymalnej wartosci ciagu dla zatozonych

warunkow lotu (charakteryzowanych wysokoscia lotu H i

predkoscia lotu wyrazona dalej liczbg Ma) przy zalozeniu,

Ze znane sg wymiary samolotu ( i ¥ ). Zadanie to moz-

na rozwigza¢ wykorzystujac pojecie zasiggu umownego ,
ktéry wyraza si¢ wzorem:

_ Ea, Ma
un )

8¢;

L

(19)

. c 1 .
gdzie: E === — doskonato$¢ aecrodynamiczna samolotu, a,,
c

— predkos¢ dzwigku na wysokosci obliczeniowej, .- jed-
nostkowe zuzycie paliwa, bedace funkcja parametrow obie-
gu porownawczego silnika ¢, =¢; (ﬂ sl a ) .

Przyjmujac dalej za [4, 14], Zze biegunowa samolotu opi-
sana jest zaleznoscia:
(20)
oraz, ze wspolczynnik sity nosnej c, z wykorzystaniem (8)
opisany jest wzorem

_ 2
c, =c,, +4c,,

2w
v an

to doskonato$¢ aecrodynamiczng obliczy¢ mozna ze wzoru:

e I kMa’* 1_chkMa2
V245, K, 25,K,)

ZN”"sil

(22)

Przy wyborze parametrow silnika konieczne jest wyko-
rzystanie bardziej ztozonych kryteriow, uwzgledniajacych
np. masowe charakterystyki silnika. Kryterium, ktore
uwzglednia mase paliwa jest zasieg teoretyczny (zasieg w
postaci Bregueta) lub inaczej zasi¢g samolotu wyznaczony
dla warunku statej predkosci lotu i stalego wspotczynnika

sity nosnej [4]:
L= Ea, Ma In 1
gcj 1_ mpal ’

(23)

1.The characteristic dimension of an aircraft, usually the
wing surface S 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 4 , 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 Kis replaced by the non-dimensional thrust
parameter (6).

The wing loading parameter ¥/ and the relative dimen-
sion of the power unit S, 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 / and flight velocity expressed
by the Ma number) assuming that the dimensions of the air-

craft ( and ¥) are known. This task can be solved with

the use of the agreed range , which can be written in a

form, eq. (19),

where: F=% — aerodynamic lift/drag ratio of an aircraft,
c

a,— speed of sound on the design altitude, ¢ - specific fuel
consumption which is the parameters functions of the en-

. . * *
gine comparative cycle ¢; =¢; (ﬂ's 1 ,a),

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 ¢, 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 acrodynamic lift coefficient [4],
eq. 23),

h . _ mlml
where: m,, =

—relative fuel mass, that is mass of the

combusted fuel during the flight m , 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, m,,, — airframe

mass with avionics, additional equipment and crew, m,,,

m
gdzie: My = —pal —masa wzglgdna paliwa, tj_ masa spalone- — mass of power unit, m,, — fuel mass, m,, — load mass
) ) ) (armament).
go w czasie lotu paliwa m_, do masy startowej samolotu .
pal
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Zasigg teoretyczny przedstawia sobg odleglos¢, ktora po-
kona samolot, gdy caly zapas paliwa zostanie zuzyty na wy-
branym zakresie pracy silnika i w okreslonych warunkach lotu.

Dla wyznaczenia masy wzglednej paliwa mozna wyko-
rzysta¢ rownanie bilansu masy samolotu w uproszczonej postaci:
(24)
gdzie: m — masa startowa samolotu, m ,, — masa platowca z
awionika, wyposazeniem dodatkowym, zatogg, m,, — masa
zespotu napgdowego, m,, —masa paliwa, m,,, — masa tadun-
ku (uzbrojenia).

Dzielac rownanie (24) stronami przez mas¢ startowa m
rownanie bilansu mas samolotu sprowadza si¢ do postaci
bezwymiarowej:

m=my,, +mz;y +m,, +m,;,

lad

, (25)
z ktorej wyznacza si¢ mas¢ wzgledng paliwa:

m, :1—(mp,u,+mZN+mM), (26)
Wedlug [18] dla samolotu wielozadaniowego mozna
=0,45-0,5, my,z =0,2-0,25 (nawet 0,29

dla samolotu Jas 39 Gripen). Zaktada si¢ dalej, dla uprosz-
czenia rozwazan, ze masy wzgledne ptatowca i tadunku nie
ulegaja zmianie, natomiast masa zespotu napedowego jest
funkcja parametréw termogazodynamicznych. Masg silni-
ka dwuprzeptywowego, dwuwirnikowego wyznaczono w
oparciu o wzor przedstawiony w [12]:

przyjaé, ze mp,,

myy = Bty (), —1)"& 1145 (i ) > (3,

went

0513

~1) KK

27)
gdzie: Bo, m,,m,, K , K —wielkosci state [12], m,; —maso-
we nate¢zenie przeptywu w kanale wewngtrznym, —
sprez sprezarki wysokiego ci$nienia, 7, —sprez wentyla-
tora.

W celu wyznaczenia masy silnika i jednostkowego zu-
zycia paliwa zbudowano model silnika dwuprzeptywowe-
go, dwuwirnikowego z mieszalnikiem strumieni i wspolna
komorg dopalacza wedtug [3, 13, 14].

Wprowadzajac parametr masy jednostkowej silnika w
postaci:

(28)

— mvi 1
H sil

K
1 wykorzystujac parametry bezwymiarowe w postaci (7) 1 (8)
mas¢ wzgledna zespolu napgdowego wyznacza si¢ z zaleznoscei:

M kS, Ma

— sil'” 7N
Mgy = s

4
gdzie: C— stata, k- cigg jednostkowy silnika, bedacy funkcja

(29)

parametrow termo-gazodynamicznych silnika ; =k,(7;, T} ,a) .
Podstawiajac (29) do (23) oraz uwzgledniajac (26) wzor
na zasigg teoretyczny przyjmuje postaé:

Ea, Ma 1
L =—EL—n
4 gcj M kjSZNMa .

(ﬁp,a,+n'1,ad)+C v

(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 m ,  =0.45-0.5, ;bd =0.2—-0.25(even 0.29

plat
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, m,, m,, th, K, — constant quantities [12], 71, —

mass flow intensity in the internal channel, — compres-

sion of the high pressure compressor, 7, — fan compres-

t
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, k,— specific thrust of an engine, which
is the function of thermo-gas-dynamic parameters of the
engine k, =k (75,1 ,a).

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 S, and y has a big influ-
ence on the aircraft range. It results from the equation (30)
that the decrease of the engine S, dimension (with the con-
stant dimension of an aircraft) causes the increase of the the-
oretical range. This range achieves the maximum value for
S,y = 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 L was featured.

In Fig. 9 the influence of change of total compression of
the engine compressor on aerodynamic lift/drag ratio of the
aircraft £'and the agreed range L, was presented. In the Fig.
9a, 9c¢ the fact of overlapping of the lift/drag ratio extremum
E and specific thrust &, in the function of engine compres-

sion was market. For the 7 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 parametrow S 1 ¥'ma istotny wptyw na zasi¢g
samolotu. Z rownania (30) wynika, ze zmniejszanie rozmiaru
silnika S, (przy zachowaniu stalych wymiar6w samolotu)
powoduje wzrost zasiggu teoretycznego. Zasi¢g teoretycz-
ny osigga warto$¢ maksymalng dla S, = 0. Zmniejszaniu
rozmiaru silnika a tym samym i masy silnika towarzyszy
(przy zatozeniu statej masy startowej) wzrost ilosci paliwa,
ktérag moze samolot zatankowac, a tym samym zwigksza si¢
dlugotrwatos¢ lotu.

Istotnym dla dalszych analiz jest
okres$lenie wptywu zmiany parame-
trow termogazodynamicznych sil- 6
nika na doskonalo$¢ samolotu, za-
sigg umowny i teoretyczny.

Na rysunku 9 przedstawiono
wplyw zmiany sprezu catkowitego

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

During the subsonic flight the increase of a causes both
the increase of lift/drag ratio £ and the agreed range L . In
Fig. 11 the change of aircraft characteristics in the function
of by-pass ratio ¢, but for the supersonic flight at big alti-
tude was presented.
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Rys. 9. Wplyw sprezu sprezarki 77, (H = 0,Ma = 0,8, stopien dwuprzeptywowosci o= 0,4) na a)

c) ciag jednostkowy k, d) jednostkowe zuzycie paliwa c,

um?

dla dwoch wartosci T

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

aerodynamic lift/drag E, b) range L , c) specific thrust k,, d) specific fuel usage c/,for two values T
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Fig. 10. Influence of by-pass ratio o (H = 0, Ma = 0.8, &y = 20) on a) aerodynamic lift/drag ratio E,

b) range L,,, c) specific thrust k, d) specific fuel consumption c, for two values Ty
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Rys. 11. Wptyw stopnia dwuprzeptywowosci o (H = 12 000 m, Ma= 1,4, 7g =20) na a) doskonalo$¢ aerodynamiczng E, b) zasigg L.
c) ciag jednostkowy k/_, d) jednostkowe zuzycie paliwa ¢

Fig. 11. Influence of by-pass ratio o (H = 12 000 m, Ma = 1.4, =g = 20) on a) aerodynamic lift/drag ratio E, b) range L,,, c) specific thrust k, d)

um’

specific fuel consumption c, for two values T

T On the graphs in Fig. 11a and 11b

L, [km] I A one can notice the maximum for the

1800 - D .. T.~1800[K] lift/drag ratio £ and the agreed range

a=0,4 R L, during the supersonic flight, and the

1600 TTt---. loweristhe temperature before the tur-

bine, the maximum moves in the di-

14001 rection of lower values of the by-pass

T5=1500[K] ratio.

1200/ i To sum up in Fig. 12 the influence

--------- of the choice of thermo-gas-dynamic

1000 parameters which describe the compar-

ative cycle of the engine and the flight

500 conditions on the value of theoretical
range was featured.

By-pass ratio o and temperature

6000 10 20 30 40 50 ec before turbine have a significant influ-

Rys. 12. Wptyw sprezu catkowitego silnika z*, temperatury przed turbing 7;", stopnia dwuprze-

plywowosci a, na zmiang zasiegu teoretycznego L, (Ma = 0,8, H = 0)

Fig. 12. Influence of total compression of the engine ", temperature before turbine T, , by-pass

ratio a, on a change of theoretical range L, (Ma = 0.8, H = 0)

ence on the theoretical range L, 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-
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Dla kompletno$ci rozwazan na rys. 12 przedstawiono
wplyw wyboru parametréw termogazodynamicznych opi-
sujacych obieg porownawczy silnika i warunkow lotu na
warto$¢ zasiggu teoretycznego.

Stopien dwuprzeplywowos$ci i temperatura przed tur-

bing LW sposob istotny wpltywaja na wartos$¢ zasiegu teo-

retycznego L . Im wyzsza temperatura przed turbing i mniej-
szy stopien dwuprzeplywowos$ci tym zasigg teoretyczny
samolotu jest wickszy. Wzrost zasiegu wskutek wzrostu tem-
peratury thumaczy¢ nalezy wzrostem sprawno$ci ogolnej sil-
nika. Z kolei wzrost stopnia dwuprzeptywowosci powoduje
spadek zasiegu. Wynika to z faktu, ze przy krotkich czasach
lotu samolotu udziat masy silnika w ogo6lnym bilansie mas
samolotu ro$nie kosztem obnizania masy paliwa potrzebne-
go do wykonania zadania — stad mniejszy zasieg.

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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