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WSTEPNA ANALIZA WPLYWU

WYBRANYCH CZYNNIKOW ZEWNETRZNYCH

I PARAMETROW EKSPLOATACYJNYCH
TRANSPORTOWEGO SAMOLOTU ODRZUTOWEGO
NA ZUZYCIE PALIWA

21.1 WPROWADZENIE

W lotnictwie samoloty odrzutowe s3 obecnie najpopularniejszym Srodkiem tran-
sportu pasazerskiego i cargo. W zalezno$ci od masy, zasiegu oraz charakteru operacji po-
siadaja od 2 do 4 silnikéw turbo-odrzutowych. Obecnie wszystkie samoloty w tej grupie
to jednoptaty w uktadzie klasycznym z chowanym podwoziem, z duzym wydtuzeniem
oraz dodatnim katem skosu skrzydta, co pozwala obnizy¢ op6r aerodynamiczny (opor
falowy), szczegoélnie przy wysokich liczbach Macha. Najwiekszy skos skrzydia posiada
Boeing 747 - 37,5 stopnia (rys. 21.1).

@aﬂtlﬂﬂ

Rys. 21.1 Widok samolotu Boeing 747-8
Zrédto: [5]

Niektdre konstrukcje wyposazone sg w gornoptat (BAe 146, It-76, An-124), co uta-
twia ich zatadunek i roztadunek, aczkolwiek stanowi wyzwanie przy konstrukcji i umiej-
scowieniu podwozia gtdwnego, gléwnie ze wzgledu na trudnosci operacyjne zwigzane z
jego matym rozstawem. W przypadku gornoptatéw wznios skrzydta jest ujemny. Zdecy-
dowana wiekszo$¢ samolotéw transportowych to dolnoptaty, w ktérych wznios skrzydta
jest dodatni. W obydwu przypadkach wznios skrzydta poprawia statecznos¢ poprzeczna.
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Predkosci operacyjne podczas przelotu wynosza pomiedzy 0,6 - 0,9 liczby Macha,
czyli odpowiednio 640-960 km/h, na wysokosci 11000 m w warunkach atmosfery wzor-
cowej. Zakres konstrukcyjny i operacyjny liczby Macha dla danego samolotu zalezy
w gléwnej mierze od charakteru operacji - samoloty regionalne, o mozliwos$ciach startu
i ladowania na krotkiej drodze startowej poruszaja sie z mniejszymi liczbami Macha,
natomiast samoloty o duzym zasiegu latajg z wyzszymi predko$ciami. Najszybsze s biz-
nesowe samoloty odrzutowe. W przypadku samolotu Cessna Citation X maksymalna
liczba Macha wynosi 0,935. Rozwo6j wiekszych predkosci stanowi problem ze wzgledu na
przyrost oporu falowego wraz ze zblizaniem sie do predkosci dzwieku. Warto zwrécic
uwage na fakt, iz najszybsze poddzwiekowe transportowe samoloty odrzutowe byty
budowane na poczatku tzw. ery odrzutowej, w latach 50-60 tych, gdy ceny paliwa byty
niskie, np. Convair 880 i Boeing 707. W obecnych czasach odrzutowe samoloty transpor-
towe poruszajg sie z liczbg Macha w granicach 0,78-0,85. Wartos$¢ ta jest podyktowana
wyzsza ceng paliwa i optymalizacja kosztéw operacyjnych. Z punktu widzenia danego
typu samolotu i zespotu napedowego, optymalna liczba Macha bedzie zalezata gtéwnie od
wysokosci lotu i temperatury zewnetrznej (gestosci powietrza), sity wiatru, masy oraz
wskaznika kosztow CI (Cost Index) [2]. Wskaznik kosztow definiuje stosunek kosztow pa-
liwa do kosztéw zwigzanych z czasem. Pozwala to optymalizowac predko$¢ wznoszenia,
przelotu i znizania, tak aby minimalizowac koszty operacyjne, a nie tylko koszty paliwa.

W przypadku zdecydowanej wiekszosci odrzutowych samolotéw transportowych
wysokosci operacyjne podczas przelotu wynoszg pomiedzy okoto 8000-13800 metréw
(25000-45000 stop). W wiekszosci przestrzeni powietrznej obowigzuje system imperial-
ny wyrazajacy wysoko$¢ w stopach (1 feet = 3,28 metra). Dlatego tez w niniejszej publi-
kacji wtasnie te jednostki beda najczesciej wykorzystywane. Wysoko$¢ barometryczna
podczas przelotu jest stata. Samolot porusza sie po ptaszczyZnie izobarycznej we frazeo-
logii lotniczej nazywanej poziomem lotu (Flight Level). Wysoko$¢ geometryczna jest
zmienna, zalezy od potozenia uktadu barycznego. Samoloty regionalne operujg w dolnym
zakresie wskazanych wysokosci (np. BAe-146), a samoloty dlugodystansowe w gérnym
zakresie (np. Boeing 787, Airbus A350). Najwyzszg wysokos$¢ operacyjng posrdd samolo-
tow transportowych posiada Boeing 747-400 (13800 m=45100 ft). Najwieksze wysoko-
$ci osiggaja odrzutowe samoloty biznesowe, np. Gulstream G650 (15200m=51000ft). Naj-
czesciej wykorzystywang wysoko$cig barometryczng podczas lotu jest 11000 m czyli
36000 stop (tzw. poziom lotu 360), ktdra zgodnie z modelem atmosfery wzorcowej jest
granica troposfery. Powyzej tej wysokosci (do 20000m) gradient spadku temperatury
Wynosi zero.

Wysoko$¢ optymalna jest to natomiast wysoko$¢, przy ktorej dla danej liczby Macha
suma kosztow paliwa i kosztéw zwigzanych z czasem jest najmniejsza. Wysokos$¢ opty-
malna zalezy w gtéwnej mierze od masy, temperatury zewnetrznej, sktadowej podtuzne;j
predkosci wiatru i wskaznika kosztow. Zaktadajac warunki atmosfery wzorcowej dla
danego typu samolotu i zespotu napedowego oraz pomijajac rozwazania zwigzane ze
wskaznikiem kosztow, wysoko$¢ optymalna to wysokos$¢, na ktorej zasieg wiasciwy jest
maksymalny. W takim przypadku wysoko$¢ optymalna bedzie rosng¢ wraz ze spadkiem
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masy (zuzycie paliwa) oraz spadkiem temperatury. Uwzgledniajagc sktadowa podtuzng
wiatru na réznych mozliwych wysokosciach lotu wysoko$¢ optymalna bedzie wynikiem
kompromisu pomiedzy osiggami samolotu, a sitg wiatru. Dodatkowo uwzgledniajac teorie
wskaznika kosztéw, wysoko$¢ optymalna bedzie rozni¢ sie od w/w ze wzgledu na koszty
zwigzane z czasem. Dla danej liczby Macha, predko$¢ rzeczywista bedzie wzrasta¢ wraz
ze wzrostem temperatury zewnetrznej, czyli spadkiem wysokosci lotu w warunkach
atmosfery wzorcowej. W przypadku lotéw z wysokim wskazniku kosztéw - duzym kosz-
cie zwigzanym z czasem, wysoko$¢ optymalna moze by¢ o kilka tysiecy metrow nizej niz
w przypadku lotow z niskim wskazZnikiem kosztoéw, gdzie przewazaja koszty paliwa.

Ze wzgledu na zmienny charakter wysokosci optymalnej, samoloty transportowe
podczas przelotu wykonujg tzw. procedure stopniowego wznoszenia (Step-climb),
co pozwala dostosowa¢ poziom lotu do zmieniajacej sie wysokosci optymalne;.
W przypadku samolotéw o duzym zasiegu poziom lotu jest Srednio zmieniany okoto 3-4
razy podczas przelotu. Odpowiedni dob6r wysokosci i predkosci lotu pozwala uzyskac
najbardziej optymalny stosunek sity nosnej, sity oporu (4, 5) oraz jednostkowego zuzycia
paliwa (Specific Fuel Consumption) i w efekcie uzyska¢ maksymalny zasieg wtasciwy
(Specific Range) w danym punkcie (21.1) [3, 4].

. aw-M-L
SRywzgpowietrza = ; o .VWC.Z o Svlv IQD (21.1)
Vo
Uwzgledniajac site wiatru, zasieg wtasciwy SR obliczamy z zaleznoSci (1.2):
SR(wzngdem ziemi) — % (21.2)
Wspétczynniki sity no$nej i sity oporu profilu sg funkcja nastepujacych zmiennych [1]:
C,= f(M,Re,a), C,p = f(M,Re,a) (21.3)
Sita no$na (L) oraz sita oporu (D) obliczamy z nastepujacych zaleznosci [1]:
L==Cp-SU*; D==-Cp-p-S-U> (21.4)
gdzie: SR - zasieg wlasciwy, Cp - wspotczynnik sity oporu,
V' - predko$¢ rzeczywista, L - sita nosna,
F - chwilowe zuzycie paliwa, D -sitaopory,
GS - predkos$¢ wzgledem ziemi, W - ciezar catkowity,
Cr - jednostkowe zuzycie paliwa, as; - predkos$¢ dzwieku
M -liczba Macha, na poziomie morza,
a - Kkatnatarcia, ¢  -temperatura wzgledna,
Re -liczba Reynoldsa, p - gesto$¢ powietrza,
U - predkos$¢ wskazywana, S - powierzchnia skrzydta.
C, - wspotczynnik sity nosnej,

Zalezno$¢ wspéiczynnika sity no$nej do sity oporu C; /Cp jest charakterystyczna dla
danej liczby Macha M, liczby Reynoldsa Re oraz kata natarcia a. Zmieniajac wysoko$¢ lotu
dla tego samego ciezaru catkowitego i predkosSci wskazywanej, zmieniamy liczbe Rey-
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noldsa, kat natarcia oraz liczbe macha M wplywajac na wszystkie ze zmiennych ksztattu-
jacych zalezno$¢ C,/Cp danego profilu skrzydta. Analogiczna zalezno$¢ ma miejsce
w przypadku jednostkowego zuzycia paliwa C; (w literaturze anglosaskiej czesto ozna-
czanego SFC - Specific Fuel Consumption). Odnoszac sie do wzoru na zasieg wtasciwy SR
nalezy zwrdci¢ uwage, ze zmniejszenie ciezaru samolotu W, takze zwiekszy zasieg
wiasciwy. Spadek gestosci nie musi koniecznie oznacza¢ wzrostu zasiegu wtasciwego ze
wzgledu na jego wptyw na zaleznos¢ C; /Cp poprzez liczbe Reynoldsa. Analiza przepro-
wadzona w dalszej cze$ci pracy potwierdzi to, poniewaz powyzej wysokosci optymalnej
nastepuje spadek zasiegu wtasciwego.

Sita wiatru ma istotny wptyw na zasieg wtasciwy w warunkach rzeczywistych.
W przypadku silnego wiatru czotowego maksymalny zasieg wtasciwy bedzie osiggany
przy liczbie Macha wiekszej niz w przypadku warunkéw bezwietrznych. Ze wzgledu na
powszechno$¢ stosowania w lotnictwie jednostek imperialnych, réwniez w artykule
wykorzystano te jednostki. W kazdym przypadku ich zastosowania podano ich réwno-
wazniki w uktadzie SI.

21.2 CHARAKTERYSTYKA FAZ LOTU SAMOLOTU ODRZUTOWEGO

Lot samolotu odrzutowego dzieli sie na nastepujgce fazy: kotowanie, start, wznosze-
nie, przelot, znizanie, podejscie do ladowania oraz lgdowanie. Z punktu widzenia optyma-
lizacji trajektorii lotu istotnos$¢ poszczego6lnych faz zalezy od charakteru operacji. W przy-
padku dtugodystansowych samolotéw bedzie to gtéwnie faza przelotu, a w przypadku sa-
molotow kroétko i Sredniodystansowych faza wznoszenia, przelotu oraz znizania. W fa-
zach kotowania, startu oraz podejscia do lgdowania takze wystepuja mozliwosSci optyma-
lizacji zuzycia paliwa. Na przyktad poprzez zmiane wysokoSci akceleracji i redukcji ciggu
startowego oraz zmiane wysokosci stabilizacji podej$cia do lgdowania. Ma to jednak nie-
wielkie znaczenie w stosunku do faz wznoszenia, przelotu oraz znizania.

21.2.1 Wznoszenie

Po schowaniu klap, na wysokosci okoto 450 m (1500 ft) samolot przyspiesza do do-
celowej predkosSci wznoszenia przy ciggu silnikow na wznoszenie. Docelowa predkos¢
wznoszenia jest wyrazana dwojako: jako predko$¢ wskazywana na wznoszenie oraz licz-
ba Macha. Wznoszac sie ze statg predkoscig wskazywang, liczba Macha roénie. Po osia-
gnieciu docelowej liczby Macha na wznoszenie, samolot porusza sie ze statg liczbg Macha,
a predkos¢ wskazywana maleje. W wiekszosSci przestrzeni powietrznej obowigzuje ogra-
niczenie predkosci ponizej 10000 stdp (~3048 m) do 250 kts (kts = mila na godzine =
1852 m/h) czyli okoto 463 km/h. Rozréznia sie nastepujace predkosci charakterystyczne
na wznoszenie wynikajace z rownan mechaniki lotu:

e predko$¢ najwiekszego gradientu wznoszenia Vx, przy ktorej stosunek sity nosnej

i sity oporu jest maksymalny;

e predko$¢ najwiekszej predkosci wznoszenia Vy, przy ktdérej nadmiar ciggu jest ma-
ksymalny (réznica pomiedzy ciggiem na wznoszenie przy danej predkosci i oporem
aerodynamicznym);
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predko$¢ maksymalnego zasiegu, przy ktorej pokonany dystans i uzyskana wyso-
ko$¢ wymagaja najmniejszej ilosci paliwa;

predkos$¢ ekonomiczna z okreslonym wskaznikiem kosztow ECON IAS/MACH, przy
ktorej dystans i wysokos$¢ sg zoptymalizowane w celu minimalizacji kosztéw catko-
witych.

Na rys. 21.2 przedstawiono zalezno$ci miedzy zasiegiem a wysokoscig lotu dla roz-

nych predkos$ci wskazywanych, natomiast w tab. 21.1 wyniki zuzycia paliwa oraz czasu
wznoszenia z poziomu 10000 ft do poziomu 25000 ft dla samolot Airbus A320. Dystans
zostat okres$lony za pomoca mili morskiej (NM), ktérej dtugos¢ w uktadzie SI wynosi
1852 m.
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Rys. 21.2 Profil pionowy $ciezKi lotu podczas wznoszenia dla wybranych predkosci

Zrodto: opracowanie wtasne

Tab. 21.1 Wyniki zuzycia paliwa i oraz czasu wznoszenia od 10000 ft do 25000 ft

Predkos¢, kts Vx IAS 210 Vy IAS 250 IAS 280 Vmax IAS 340
Czas, min 7,07 6,89 7,29 9,78
Paliwo, kg 535 (A+22) 513 (0) 547 (A+34) 765 (A+252)

Zrédto: opracowanie wlasne

Jednym z problemdéw zwigzanych z ustaleniem predkos$ci na wznoszenie dajgcej ma-

ksymalny zasieg jest poprawna integracja faz lotu. W tab. 21.1 mozna zauwazy¢, Ze pred-
kos$¢ IAS 250 kts ma najmniejsze zuzycie paliwa. Warto jednak zwréci¢ uwage, Ze dystans

poko
zasie
przel

nany przy tej predkosci jest mniejszy niz przy sugerowanej predkosci najwiekszego
gu - 280 kts. Po uzupetnieniu segmentu wznoszenia z predkoscig 250 kts o segment
otu dajacy sumarycznie dystans rownowazny do segmentu wznoszenia pokonanego

z predkos$cig 280 kts okazuje sie, Ze to wtasnie predkos$¢ 280 kts daje najmniejsze zuzycie
paliwa na przebyty dystans i uzyskang wysokosc¢.
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Na rys. 21.3 przedstawiono charakterystyke profilu wznoszenia samolotu, okresla-
jaca zalezno$¢ miedzy jego wysokoscia, a przebytym dystansem od startu do momentu
osiggniecia wysokoSci przelotowej, dla samolotu Airbus A320. Na wys. 450 m (1500 ft)
wida¢ przyspieszenie do predkosci maksymalnej ponizej 10000 ft — 250 kts. Nastepnie
przyspieszenie do predkosci docelowej na wznoszenie - 280 kts. Na wysokos$ci 32000 ft
widac przejscie z lotu wedtug statej predkosci wskazywanej na lot ze statg liczbag Macha
(M =0,76), po ktorej zauwazalny jest wzrost gradientu wznoszenia zwigzany ze zwiekszo-
nym transferem energii kinetycznej na potencjalng - predko$¢ wskazywana spada.
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Rys. 21.3 Charakterystyka profilu wznoszenia samolotu Airbus A320

Zrodto: opracowanie wlasne

21.2.2 Przelot

Podczas przelotu samolotu odrzutowego mozna rozrézni¢ nastepujace predkosci
charakterystyczne:

e predko$¢ maksymalnego zasiegu, podczas ktorej na jednostke dystansu przypada
najmniejsze zuzycie paliwa,

e predko$¢ ekonomiczng, zgodnie ze wskaznikiem kosztow, przy ktérej suma kosztow
paliwa oraz kosztow zwigzanych z czasem jest najmniejsza,

e predko$¢ najwiekszej dtugotrwatosci lotu, przy ktorej zuzycie paliwa jest najmniej-
sze w stosunku do czasu lotu.

Na rys. 21.4 przedstawiono przebiegi funkcji zasiegu wiasciwego dla samolotu Air-
bus A320 na podstawie modelu producenta wyznaczone na potrzeby projektu optymali-
zacji zuzycia paliwa, dla czterech poziomow lotu i masy samolotu wynoszacej 63 tony.

Dla danej masy zasieg wtasciwy osigga maksimum na wysokos$ci optymalnej. Warto
takze zwrdci¢ uwage na fakt, iz maksymalny zasieg na wysokoSciach ponizej optymalnej
jest uzyskiwany przy mniejszych liczbach Macha oraz Ze zasieg wtasciwy spada gwattow-
nie powyzej liczby macha 0,78, czyli predkosci konstrukcyjnej dla samolotu Airbus A320.
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Rys. 21.4 Zalezno$ci zasiegu wlasciwego dla samolotu Airbus A320
dla czterech pozioméw lotu i masy samolotu wynoszacej 63 tony

Zrodto: opracowanie wlasne

21.2.3 Znizanie

Podczas znizania wystepuja nastepujace predkosci charakterystyczne:

e predko$¢ najmniejszego gradientu znizZania, kiedy stosunek sity nosnej i sity oporu
jest maksymalny. Przy tej predkosci samolot uzyskuje maksymalny zasieg szybowa-
nia;

e predko$¢ minimalnego zuzycia paliwa, nieco wieksza od predko$ci najmniejszego
gradientu znizania, uwzgledniajgca zuzycie paliwa przy pracy silnikdw na ciggu jato-
wym,

e predkos$¢ minimalnego kosztu znizania, uwzgledniajaca poza zuzyciem paliwa takze
koszty zwigzane z czasem;

e predkos$¢ minimalnej predkosci znizania, pozwalajgca zmniejsza¢ wysokoS¢ przy
ciggu jatowym silnika w jak najdtuzszym czasie.

Narys. 1.5 przedstawiono profil pionowy znizania dla wybranych predkosci.

21.3 PARAMETRY EKSPLOATACYJNE SAMOLOTU ODRZUTOWEGO

Obecnie typowy samolot odrzutowy rejestruje tysigce parametréw pochodzacych
z czujnikéw, komputerdw oraz systemow poktadowych. W najnowszych samolotach po-
jemnos$¢ przetwarzanych parametrow moze przekroczy¢ 500GB na lot. Najbardziej istot-
ne parametry zwigzane z bezpieczenstwem sg rejestrowane przez tzw. ,czarne skrzynki”,
czyli rejestratory katastroficzne FDR (Flight Data Recorder). Ich kopia jest zapisywana
przez rejestratory szybkiego dostepu QAR (Quick Access Recorder), ktére umozliwiajg
tatwy dostep do nosnika lub coraz czeSciej bezprzewodowy transfer danych po ladowaniu
»Wireless QAR” wykorzystujac sie¢ bezprzewodowa. Posrdd rejestrowanych parametréw
znajduja sie takie, ktére dotycza gtownie Sciezki lotu, Srodowiska, pracy silnika, dziatan
pilota oraz stanéw krytycznych systemdéw samolotu.
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Rys. 21.5 Profil pionowy znizania dla wybranych predkosci

Zrédto: opracowanie wiasne

W przypadku koniecznos$ci bardziej ztozonych analiz dotyczacych operacji lotni-
czych, bezpieczenstwa lub obstugi technicznej, operator w wiekszosci typéw samolotow
ma mozliwo$¢ wykorzystania rejestratoré6w DAR (Data Access Recorder), z wtasng konfi-
guracja wlasciwosci zapisu i parametrow. Do mozliwos$ci konfiguracji nalezy okreslenie
czestotliwosci oraz doktadnosci zapisu kazdego z parametréw. Ze wzgledu na ograniczo-
ng pojemnos$¢ nos$nikéw zazwyczaj rejestratory QAR/DAR konfigurowane s3 tak, aby
umozliwi¢ zapis 128, 256 lub 1024, 12-bitowych stéw na sekunde, co pozwala zarejestro-
wac kilkadziesigt parametrow o wysokiej precyzji i kilkaset parametrow stanu. Warto
podkresli¢, ze kazdy z czujnikow ma wtasne charakterystyki czestotliwosci probkowania
oraz doktadnosci. Istotnym jest, aby przy konfiguracji DAR znalez¢ balans pomiedzy do-
ktadnoscia i czestotliwos$cig, a pojemnoscig nosnika i mozliwoSciami procesu akwizycji
i przetwarzania. Jednym z kluczowych probleméw odczytu danych z rejestratoréw QAR /-
DAR jest fakt, iz wiele zapisywanych parametréow pochodzi z szyn danych standardu
ARINC 429, ktére poza wartos$cig parametréw posiadaja niezalezne informacje o jego
parzystosci, wystepowaniu btedéw oraz btedach sygnatu. Podczas zapisu do rejestratora
QAR/DAR informacje te sg taczone z warto$cig parametru, co niejednokrotnie powoduje
konieczno$¢ wprowadzenia algorytmoéw utrzymania jako$ci danych. W tab. 21.2 zesta-
wiono typowe parametry zapisywane przez rejestrator QAR w transportowym samolocie
odrzutowym.

21.4 ANALIZA PARAMETROW LOTU TRANSPORTOWEGO SAMOLOTU
ODRZUTOWEGO

Zuzycie paliwa w linii lotniczej stanowi pomiedzy 15%, a 45% Kkosztéw operacyj-
nych oraz stanowi duze Zrédto zanieczyszczenia Srodowiska. Powoduje to, ze optymali-
zacja Sciezki lotu - trasy, wysokoSci oraz predkosci jest kluczowa zaréwno z punktu wi-
dzenia ekonomicznego, jak i ochrony srodowiska.
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Tab. 21.2 Typowe parametry zapisywane przez rejestrator QAR

Sciezka lotu

Srodowisko

Silnik

Inne

Przyspieszenia kadtuba
Katy potozenia kadtuba

Temperatura catkowita
Wysoko$¢ barometryczna
Wysoko$¢ geometryczna

Ci$nienia w sekcjach
Temperatury sekcji
Przeptyw paliwa

Masa
Srodek ciezkosci
Wychylenia powierzchni

Predkosci

Liczba Mach’a systemu sterowania

Predko$¢ wskazywana

Kat natarcia Temperatura oleju

Kierunek lotu Ciénienie oleju Obcigzenie generatora

Potozenia zaworéw Stan komputeréw i systemow

pneumatyki

Wysoko$¢ geograficzna Predko$¢ wiatru

Wygenerowane ostrzezenia

Dtugo$c¢ geograficzna Kierunek wiatru

Wychylenia sterownic

Potozenie podwozia

Zrédto: opracowanie wlasne

Liczba parametréw rejestrowanych przez typowy odrzutowy samolot transporto-
wy daje mozliwo$¢ przeprowadzenia analizy wptywu dowolnych parametréw na zuzycie
paliwa. Ponadto coraz lepsze metody uczenia maszynowego dajag mozliwo$¢ stworzenia
modeli predykcji zuzycia paliwa w oparciu o zebrane dane, ktére nastepnie moga zostac
wykorzystane do optymalizacji $ciezki lotu, czyli okre$lenia takiej trasy, zestawu wyso-
kosci i predkosci, ktére dadza najmniejsze zuzycie paliwa. W potaczeniu z tzw. teorig
wskaznika kosztéw (Cost Index) proces optymalizacji, ktéry bedzie przeprowadzony
w oparciu o prezentowang analize bedzie dotyczy¢ sumy kosztéw zuzycia paliwa i kosz-
tow zwigzanych z czasem lotu.

Przeprowadzona wstepna analiza opiera sie na danych zebranych podczas ponad
50000 lotow. Podczas tych przelotu wydzielono odcinki, ktére odbywaty sie w stabilnych,
niezakt6conych warunkach. Na rys. 1.6 przedstawiono zaleznoSci zasiegu wtasciwego
od masy catkowitej dla samolotu Airbus A320 w wersji z wydtuzonymi koncéwkami
skrzydet (Winglet) oraz bez nich.
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Rys. 21.6 Zalezno$¢ zasiegu wlasciwego od masy catkowitej samolotu

59000

Zrédto: opracowanie wlasne

Wptyw masy na zasieg wtasciwy jest wyraznie widoczny, wynosi okoto 0,03 NM/kg
dla kazdej tony masy, co przy locie w warunkach standardowych i liczbie Macha wyno-
szacej 0,78 daje okoto 35 kg/h zuzycia paliwa. Wida¢ takze wyraZne réznice pomiedzy
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zasiegiem wlasciwym w zalezno$ci od zastosowanych koncowek skrzydta. Zuzycie paliwa
samolotu Airbus A320 z tzw. Wingletami jest o okoto 6% nizsze niz w przypadku standar-
dowego samolotu bez tych koncowek.

Na rys. 21.7 przedstawiono zalezno$¢ zasiegu wtasciwego od wysokosci lotu przy
masie 63 ton, ktora jest jedng z najczeSciej wystepujacych mas catkowitych podczas lotow
samolotu A320. Jak wida¢ zasieg wtasciwy rosnie wraz z wysokoscia, az do osiggniecia
warto$ci maksymalnej (wysoko$¢ optymalna), po czy dla kolejnych wyzszych wysokosci
zaczyna spadac. Przyczyny takiego przebiegu nalezy doszukiwac sie we wptywie gestosci
powietrza na site nos$na i site oporu, ktére musza by¢ kompensowane zmiang kata natar-
cia dla zakltadanej statej wartosci liczby Macha. Wskazuje to na wystepowanie optymal-
nego kata natarcia, dajgcego najlepszy stosunek wspotczynnika sity nosnej do wspétczyn-
nika sity oporu. Ponadto warto zauwazy¢, iz wysoko$¢ optymalna samolotéw z tzw. Win-
gletami jest wyzsza od standardowych, a takze, ze przyrost zasiegu wtasciwego w przy-
padku samolotéw z Wingletami jest najwiekszy blisko wysokos$ci optymalnych. Stusznym
wydaje sie wiec stwierdzenie, Ze samoloty z Wingletami przynosza najwiekszg korzys¢
na dtugich trasach, gdzie faza przelotu jest dtuga, a ograniczenia przestrzeni powietrznej
nie uniemozliwiajg osiggniecia wysokosci optymalne;j.
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Rys. 21.7 ZaleznoSci zasiegu wlasciwego od wysokoSci lotu

Zrodto: opracowanie wtasne

Na rys. 21.8 przedstawiono zalezno$ci zasiegu wtasciwego od liczby Macha dla wy-
sokos$ci 36000 stop oraz wybranych mas samolotu (w tonach). Zakres temperatur nie zo-
stat ograniczony. Zakres wartosci liczby Macha przedstawiony na rys. 21.8 stanowi je-
dynie niewielka cze$¢ zakresu operacyjnego. Pozostate wartosci liczby Macha nie zostaty
uwzglednione ze wzgledu na ich mate zastosowanie. Przedstawiony zakres obejmuje war-
tosci liczb Macha najblizszych optymalnym. W przypadku wszystkich wyznaczonych fun-
kcji wida¢ spadek zasiegu wtasciwego przy liczbie Macha réwnej 0,77. Moze to $wiadczy¢
o wykonaniu przez producenta szeregu krokdw optymalizacyjnych przy projektowaniu
profilu skrzydta, tak aby obnizy¢ op6r falowy przy tej wartosci liczby Macha i podtrzymac
zasieg wilasciwy [2].
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Rys. 21.8 ZaleznoSci zasiegu wlasciwego i liczby Macha od masy samolotu
Zrédto: opracowanie wiasne

PODSUMOWANIE

W ramach przeprowadzonej analizy potwierdzono, Ze najistotniejszymi czynnikami
zewnetrznymi i parametrami eksploatacyjnymi samolotu z punktu widzenia zuzycia pa-
liwa s3: wysoko$¢ lotu, temperatura zewnetrzna, liczba Macha oraz masa catkowita. Po-
nadto wykazano, Ze dane z dziatajacych obecnie rejestratoréw QAR moga by¢ z powodze-
niem wykorzystane do przeprowadzenia takiej analizy, a ich jako$¢ pozwala na analize
czynnikéw majgcych nawet niewielki wptyw na zuzycie paliwa. Biorac pod uwage coraz
wieksza doktadnos$¢ modeli opartych na uczeniu maszynowym nasuwa sie hipoteza, czy
trajektoria lotu obliczona za pomoca takich modeli na podstawie danych z rejestratoréow
QAR bedzie doktadniejsza od tej wyznaczonej obecnie za pomocg modelu producenta sa-
molotu. W celu udowodnienia stusznosci tej hipotezy wpierw nalezy przeprowadzic¢
badania nad doktadnoscia predykcji zuzycia paliwa przez modele uczenia maszynowego
oraz modele producentéw samolotow. Szczeg6towa analiza czynnikéw majacych wptyw
na zuzycie paliwa moze pomdc zidentyfikowac czynniki majace najwiekszy wptyw naroz-
rzut wynikow predykcji. Nalezy takze poszukiwa¢ parametréw alternatywnych i metod
przetwarzania pozwalajgcych obnizy¢ rozrzut predykcji zuzycia paliwa do minimum.
Przedstawione w opracowaniu informacje i wyniki nalezy potraktowa¢, jako wstepne
do bardziej zaawansowanych analiz optymalizacyjnych zuzycia paliwa w samolotach od-
rzutowych.
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WSTEPNA ANALIZA WPLYWU WYBRANYCH CZYNNIKOW ZEWNETRZNYCH
I PARAMETROW EKSPLOATACYJNYCH TRANSPORTOWEGO
SAMOLOTU ODRZUTOWEGO NA ZUZYCIE PALIWA

Streszczenie: Celem wszystkich przedsiebiorstw jest osiggniecie jak najwyzszej efektywnosci ekono-
micznej. Dotyczy to takze przewoznikéw lotniczych. Jednym z obszaréw, w ktérym istniejq mozliwo-
Sci poprawy tej efektywnosci jest zmniejszenie kosztow eksploatacji posiadanych srodkéw technicz-
nych, gtéwnie samolotéw. W tym zakresie oczywistym wydaje sie zmniejszenie zuzycia paliwa przez
samoloty. Aby w procesie tym osiggnq¢ zadowalajqce wyniki konieczne jest zidentyfikowanie czyn-
nikéw zewnetrznych oraz parametréw eksploatacyjnych majqcych najwiekszy wplyw na to zuzycie.
W artykule przedstawiono wstepnq analize wptywu tych wielkosci na zuzycie paliwa transportowe-
go samolotu odrzutowego. W tym celu dokonano analizy poszczegélnych faz lotu samolotu z uw-
zglednieniem czynnikéw majqcych najistotniejszy wptyw na zuZzycie paliwa. Przedstawiono takze
najwazniejsze parametry pracy samolotu rejestrowane w czasie jego lotu oraz dokonano wstepnej
analizy ich wptywu na zuzycie paliwa. Przedstawione opracowanie nalezy potraktowac jako wstep-
ne do bardziej zaawansowanych analiz optymalizacyjnych zuzycia paliwa w samolotach odrzu-
towych.

Stowa kluczowe: transportowy samolot odrzutowy, zuzycie paliwa, parametry lotu, fazy lotu

IMPACT OF SELECTED ENVIRONMENTAL AND FLIGHT DATA PARAMETERS
ON FUEL CONSUMPTION OF THE JET TRANSPORT AIRCRAFT - INITIAL ANALYSIS

Abstract: Every enterprise aims at maximizing economic yield, including air carrier enterprises.
Optimization of direct operating costs related to aircraft operation is a key contributor to economic
yield. Fuel consumption constitutes the biggest single direct operating cost for all air carriers,
therefore its optimization is of utmost importance. Identification of environmental factors and flight
data parameters affecting it is crucial. This article presents initial analysis of selected environmental
factors and flight data parameters influencing fuel consumption for distinctively selected flight
phases. Analysis given below should be treated as preliminary, giving introduction to the more ad-
vanced elaborations.

Key words: jet transport aircraft, fuel consumption, flight data parameters, flight phases
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