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Accoppiamento dei componenti

Si deve ora analizzare come l'interazione fra i vari componenti.

Prima di iniziare l'analisi € necessario introdurre i parametri "corretti”
del motore. Supponendo di fissare delle condizioni termodinamiche di
riferimento (p,.r = latm e T,.; = 15C) si introducono i rapporti per la
generica stazione i:
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pref Tref

Inoltre:
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Accoppiamento dei componenti

La portata corretta é:

ptiAi%Vi | T
Cm8 VViRTaTrer Vi Pres
s Pti -

pref

La velocita angolare e la portata di combustibile corrette:
Nei = Ni/\/6; Mep = titp\02/ 82

La spinta ed il consumo specifico corretti:

F.=F/&, TSFC. = TSFC/,/8,

Ricombinando le equazioni precedenti si ha anche:

mcf

. —-K;
Mei AMpp, "t o WP

l

Trer

Accoppiamento dei componenti M
In figura e mostrato |'‘accoppiamento fra la presa d'aria ed Il
compressore. | parametri fissati sono le aree A;, A, e A;mentre A,
dipende dalle condizioni di volo. Gli altri parametri indipendenti sono le

condizioni di volo (i.e. py, Ty € My).
Uguagliando le portate si ha:
_ PeroAoYo _ P22 _

My m, WM, y)=yMyp~X
Ato Ato
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Accoppiamento dei componenti O3 4N0

AWy DA, P
. to4*0 10 t2412 12 . —
g % _ ey WOy = My K

Supponendo che temperatura di ristagno ed_i-gas rimangano

invariati:

A 26
Pe2 A3 2(r-1
peo A z2 ( M§ )

Pr2fa K
Pro Ao

uesta equazione le incognite sSono my; = Pty /Do, Ay €
Tipicamente dalle caratteristiche della presa d'aria si puo risalire ad un
legame fra il rapporto di pressioni e il numero di Mach di volo.

Quindi le incognite sono A, e M,,. Inoltre si deve fare attenzione alle
eventuali distorsioni del flusso all'ingresso del compressore.
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Accoppiamento dei componenti O{\F/t\
rdict n

Anche nell'accoppiamento con la camera di combustione si parte dal
bilancio di massa:

my =mz+my =1+ f)mz =1+ fHm, =1+ f)m,

dove f € fissato dalla posizione della manetta (0 = Ty /T;>;impostata
dal pilota). Viceversa, come gia detto, la portata m, € funzione di M,,.

£

Turbine
shaft power
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Accoppiamento dei componenti 034N
1 1C 1 Nt
Chiaramente la portata all'uscita della camera di combustione e:
_ (yat1)

. PraAy K Ya Draly ys — 1 2(ys—1)
my = YaMyp, ™ = | M, <1 +——M;

Ata Ry /Ty, 2

Se si suppone che la sezione 4 sia all'uscita dell'ugello della turbina,
nella maggioranza dei casi si puo supporre che il flusso sia strozzato:

_K
P Ya Praly <V4 + 1) ' I V2 Pr2A;
* Ry /Ty, ? Rz \ Tty

ricordando che p;, = m, . ps,, la conservazione della massa diventa:

—-K
zzl/) 2

Ya TpTT Ay
R4 vV Tea/ Tt

In condizioni di progetto, questa equazione permette di determinare
Ay,

Yat+1 ~ Y2 K,
( 2 ) =(1+f) AZ zzl/)z 0C(1+f)mc2
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Accoppiamento dei componenti odf 3b4t? 9
1 :CI 1 :n.
Va T Ay (Vo + 1\ Y2 ,
4 b 4 4 - .
\ C < ) =(1+f) My, K2°<(1+f)mc2
Ry Tea/Te2 R2

In questa equazione f e T;, sono funzione della posizione della
manetta. Supponendo che m,sia ricavabile dalle caratteristiche della
camera di combustione, m. puo essere ricavato nota la portata corretta
(funzione di M,,) e la posizione della manetta dalla mappa del

compressore.
Stall or - -
A surge line @ Operating points
© B (steady state)
7~
Transient é \

T.4/ Tio = constant
_.- Constant throttle
lines

acceleration

Increasing T/ Tio
(throttle)
Transient

deceleration

Operating line
(steady state) Mcp
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Accoppiamento dei componenti W
a:c'prtrne
- - - - - - . W
Riprendendo I'equazione ricavata dal bilancio di energia nella camera
di combustione:

CpaTeq fpt g

hes =gz 2T ¢ Cp2

CQrNp —hes  QrMy SpaTis QrNp  Cpa 0

f

Cp2Ttz  CpaTia  CpaTia  Cpo
In questa equazione le incognite sono hs; (0 T,.) € Np:
e h;; (0 7,) siricava dal rapporto di pressione nel compressore;
e 1), Si ricava da opportune correlazioni.

Si trova quindi il legame fra la temperatura all'ingresso della turbina la
posizione della manetta ed f.
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Accoppiamento dei componenti 034N
| :CI 1 :nl

Nell'accoppiamento fra la turbina e la camera di combustione si
cerca di valutare t,. Se la turbina non e raffreddata le portate
all'ingresso e all'uscita sono uguali quindi:

1i;/0;

0;

Meg  |TeaDes T
Mcs Tispea /Tt

Il parametro alla destra controlla la portata ed il numero di Mach
assiale nella turbina.

Me; =

28
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Accoppiamento dei componenti CM
NePeaso di turbina raffreddata si suppone che l'aria venga spillata sja
all'uscitandel compressore che in una sezione intermedia. L'effeitg del
fluido refrigexante viene spesso modellato come una turbipd con un

rendimento intexore (0.75-0.85).
Il bilancio di massa diventa:
my =1+ f— € —e)my A1+ flmy =g

Le portate corrette sono quindr:
M/ 0;

o;
Chiaramente t; e inf
conseguenza anch& Il rapporto fra le pressioni.

. _ My €1+ €
Mei = VT 1+ f

bina raffreddata e di
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Accoppiamento dei componenti 47
cibrtin:

-\O©

d

My _ 7T 1_ 2
mcs \/T_t 1+
Ricordando che:

Supponendo:

e che il moto sia strozzato sia all'ingresso della turbina che nell'ugello;
k

e chert, =m, teét.

e che il secondo termine in parentesi sia costante;

Dalla prima ipotesi il rapporto fra le portate corrette € costante
mentre le altre due implicano che i rapporti di temperatura e pressione
anch'essi siano costanti.
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cbitin:

Accoppiamento dei componenti

-\O
==

d
Come gia visto il bilancio d'energia sull'albero e:

Pe = mig(hez — hiy) = o (L + f)(hes — hes) = NPy

da cui:

ro =1 = (1 + f) 22 e

T — -1 =1,0 +f) @(1_1'1:)
p2 t2 p2

visto che nelle ipotesi appena fatte 7, € costante t, € una funzione
lineare della posizione della manetta.

T Tanl

w=27aN

L~
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Condizioni di fuori progetto O3 40

Come gia visto il bilancio d'energia sull'albero e:
Pe = mig(hez — hiy) = o (L + f)(hes — hes) = NPy
da cui:

ro—1 =14+ f)2tin

- =+ H 0 - 1)
p2 t2 p2

visto che nelle ipotesi appena fatte 7, € costante 7, € una funzione
lineare della posizione della manetta.

Supponendo che le variazioni fra le condizioni di progetto e fuori
progetto din,, ed f siano trascurabili:
Teop —1 (Tta/Te2)op _ (Tta/Te2) oD
- Tcoop = 1+ (TC,D - 1)
Tep — 1 (Tta/Tt2)p (Tta/Te2)p

che puo essere espressa anche in termini del rapporto di pressione:
1

. 1) (Tt4/Tt2)0D k
(Tt4/Tt2)D

&=

. = [1+n.(7. — 1]

Cond|2|on| di fuori progetto O3 4N
dicibitin

Le velocita angolari corrette all'albero sono:

N; N _ Ttq

- —_—— —_—
\/E Nc4 Tt2
Dalla relazione:
Ahy w
Y = —t_c
uz U?
si ha (U = wr e supponendo ¥,.~cost) che il lavoro sia proporzionale a:
W, X Ty (T, — 1) & N2
quindi N34 « 7, — 1. Lo stesso ragionamento vale per la turbina ed in

guesto caso la costanza di t; implica che anche N4 sia costante. Di
conseguenza N, € proporzionale alla posizione della manetta:

Neaoo  |(Tea/Tt2dop _
Nez2,p (Tea/Te2)p

N¢ =

Negop = Negp = cost
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Condizioni di fuori progetto N

Se la turbina non e raffreddata le portate nella turbina e nel
compressore sono:

mi;/0; _

0;

Yi Pref i — 10 ﬁ
Ri \Tres Jo. e,
Nell'ipotesi (valida per m, > ~2) che la turbina sia strozzata la portata
m., € costante quindi:

mc4 Pta 1 mc4 TpTc

1+ fpe \/Tt4/Tt2 I+ f\/ Tea/ T,

(Tta/Te2)p

(Tt4/Tt2 ) oD

Mei = AiMillJi_Ki - (14 f)me

mcz

Mc2,0p0 _ TcoD Tlc,0D

Me2 p e D Tlep

: ~K>
Mc2 0D M;2,00¥2,0p

Mz2p¥,5 p

Me2 p

17

',

(U
Condizioni di fuori progetto
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2
O3 4
rdicibrting
NN\

29

Tipiche mappe del compressore e della turbina sono mostrate nelle
figure.

Operating

i Choking limit
ine
Contours of M,=1.0
Surge/stall
Igi]ne 4 + 7= constant / | ™~
20 \ 4— X
- Operating
15 é ] 1/m g S line
\ NN\
/\/ \ ‘
// ¥ n.=constant 3 7]
10 /,/| contours ~ ;,/
Nco(rpm) or
% Design
5 ° g Ng4(rpm) or
1 Neo N % Design
1 >
mqo(kg/s) or % Design My - Noy(kg/s - rpm) or % Design
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Caratteristiche di pompaggio M
NN

Nell'ipotesi che il generatore di gas sia definito e che tutte le mappe

delle prestazioni siano note si possono studiare gli stati di possibile

funzionamento e determinate le cosiddette caratteristiche di

pompaggio cioe:

e |a portata corretta n,,;

e |l rapporto di pressione complessivo p;s/ps2;

e |l rapporto di temperatura complessivo Tic /Ts;

e Un parametro che definisce la percentuale di combustibile fQgrn,/cyTi,

oppure .
Questi parametri sono spesso espressi in funzione della velocita
angolare corretta e della posizione della manetta.

Dall’equazione appena trovata si puo ricavare il rapporto di pressioni
nel compressore:

. Mg  TpT, 1+ fA,me/A;
= N Tea /T,

T+ f [Toa/Te
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Caratterlstlche di pompaggio cy?\s_tt/?\g

rdicitbrtin:

1+ fA;me /A

Ty Agmey/Ay
Ricordando che:

vV Tt4/Tt2

T, =

Si ha nell'ipotesi di moto strozzato nella turbina:

. —Ky
My Va pref Va +1
= = R

A4 R4 /Tref

Per vy, =1.33,R, = 286.8//kgK,pref = latm,T,.; = 15C la costante
vale circa 237kg/(sm?). Nel compressore invece:

Mo _ Vz pref

A, - RZ\/ ref
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Caratteristiche di pompaggio O3 4N
rdicibrting
Mo Y2 Dref -K;
A = R_ Mzzlpzz = f(MZZr Y2, RZ)
2 2 Tref
Corrected mass flow rate per unit area
250 +—— — — |
& ] Typical |~ ,-14 = 4— Choked
% i 1_7;0 compressor | ’ . x/!_ﬁ{j turbine
2200+ 1.33 entry p y=13 .
@ — 1.30 1 | Typical
5 B ' ' turbine
D 1 nozzle
[ > /’/ ' '
3 ! !
@ 100 i i
% 1 1
E / | |
©
£ 50 /- | |
o M2 | |
s << > M,
'S) | ! !<—>
0 | ]
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
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Caratteristiche di pompaggio

Piu in dettaglio nel compressore.

210 -

200 -

—_
©
o

per unit area (kg/s/m3)

[}
]
©
S
=
Ke]
S
N
(2]
«©
S
°
<]
-
O
()
=
Q
o

160 -

150

W

180 |

170 |

Mach number

dicitbitin:

Compressor corrected mass flow rate

/’

-l

04 042 044 0.46

048 05 052 054 056 058 06 0.62
Axial Mach number M, ,
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Caratteristiche di pompaggio O3 4N

Per esempio supponendo che i parametri del motore siano:

® Ty =Trep = 15C, M,, = 05,1, = 25,6, = .9, v, = 1.4, c,; = 1.004k]/kgK
® O="T,/T,==6Tm,=.97,M,=1->1./As = 237kg/(sm?)

e Qg = 42,000k]/kg, np = 0.995,y, = 1.33,cpy = 1.156k]/kgK

Si puo ricavare:

_ hes — hes _ (Cp4/cp2)Tt4/Tt2 — T ~ 0.03
QrNp — hts QRUb/(szth) - (Cp4/Cp2)Tt4/Tt2
e dalla:
1+ fAymep /Ay |Tey Ay  memp Moy /Ay 1

T, = . - = Z
©omy Agmigs /Ay [Ty Ay 1+ fme/A; [T,,/T,,

il rapporto delle aree A,/A, = 0.08. Utilizzando questo valore nella
relazione precedente si ha:

1 + f A, mcz/Az

VTta/Tez = 0. 056 = Tea/ Tez

Caratterlstlche di pompaggio O3 4N

rdicitbrtin:

1+ fA, me, /A
— Tea/Tez =
Ty Agmey /Ay A,

\/ Tt4/Tt2

T, =

Compressor map
35 - i

Tt4/Tt2

é)'oo\
N\

§
AN
)

Compressor pressure ratio

15 _— Ti4/Tio
0] =
] y
5 — ”2=1
e S -
0 30 60 90 120 150 180 210

Corrected mass flow rate (kg/s/m?3)

Propulsione Aerospaziale — Pa9 Off Design - astarita@unina.it 24

W



Caratteristiche di pompaggio O3 49

sz t2 Cp2
da cui si ricava |l porto di temperature complessi

del generatore di gas):

uscita ingresso

Cp2 T.— 1
Tt — 1 -

Cpa Mm (1 + )Tta/Tez
Tts Tta Tea Cp2 Tc—1

T —_ —_—
Tt ‘ Tto Tia  Cpa N (LAF)
Il rapporto di pressiong-€complessivo invece e:

34?9

cbitin:

Caratteristiche di pompaggio

Il patametro fQrn,/Cc,Tr, PUO ESSETE ricavato a partire dalla:
hea < fir3 N Cpalta — CpaTi3 N Cp (Tea — Tt3)

QrMp QrMp QrMp

-\O
==

d

NCZ _
Neq
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Caratteristiche di pompaggio

A

_ 0.88
Eseaqpio %o SO Y
Partendo_dalle mappe di = *®,
compressor e turbina ° > Nominal
. . 8 Stall % operating line
mostrate in fig valutare = ho < ZEZa B
le caratteristich di 6 PN 140
L : : 5 EES=aED Gme Al Nez(10° rpm)
pompaggio in funzionexdi : od-T{ 1dd - 1da
7 L 4 4
Ne; (Tes/Tz = 6, f =0.03, 3 SwZ4iiCARREL > e
N = 0.995 (.. = 1004 ] 10 12 14 16 18 20 (kg/s)
m o eI tpe kgK’
5 J g s 1.0 3.0 5.0 7.0 N (108 rppm)
Cpt = —).
pt = 11 6kgK EEEE +
NNP 3 ?;‘: -_-~'\~ T
4 A P T T+
0 7 oy T N I A
i NN
3 3-—\ [y :\: N /- //’
T WA= el
Pe
2 1] A
o/ D4 23
! - 10 20 30 40 50 ”
Mey - Neg(kg/s)(1 0~ rpm)
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N, (1,000 rpm) pulp,(or z,)  r,(kg/s) 2
14.0 6.50 200 ~ 082
Dalle 35 5.88 181” 0.84]
1 13.0 5.32 6.4 0.83
_ Lk 12.5 4.81 14.8 0.83
Tc=1+ 7 (mé -1 12.0 4.36 13.4 0.83
¢ 11.5 122 0.84
fQrMp _ T
- - —lc
Cp Ttz Ttz
C
_ p2 EENEEEEE NN
T, =1- EAE )
[ TN Y I
. . 9 \ Nominal
Si calcolano feir 8 SRR | operating ine
temperatura n 7 ine S Ammn P
. = \ ——14.0
nel compresSore. Si calcola g T ST "\ﬂ\ Noo(10° rpm)
quindi"il  rapporto  di 4 mR=arYan Saane s 5
temperatura complessivo. 3 I — >
10 12 14 16 18 20 (kg/s)
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Caratteristiche di pompaggio

5 ' 1.0 3.0 5.0 7.0 Ny
La™aortata e velocita angolare corrette EER /
. 4 h <)’,//// ‘_/ _’::— :~. 1 \;S
i N e
3 = ~ ~_] L //
I~ S~ 7 1 A1
- vl =
0 T Ep4
74 Z1 34—
Ncy = Neo /[ Tta/ Tt , L TITT .
) ) ) 10 20 30 40 50
Dalla mappa della turbinaxsi trova |l ren - Noy(ka/S)(10°2 rpm)
rendimento adiabatico e dalla: _
Gas generator pumping
1 characteristics
e = [1+ (t — 1) /n¢]*e 5.5 —
. < . : . . BN T T
puo risalire al rapporto di pressioni ~
. 4.5
complessivo. N ‘
p 0.9 Zln;l/cz(% deSign) e 4-0_EfQRan/c"\th2 ;
N 3.5 NPi5/Pi2 -
L 3.0 . ==
'/ graam—"
6= 251= ~
082 08 0094 1 0.82 0.88 0.94 \
% No-design % Nco-design

7/ Propulsione Aerospaziale — Pa9 Off Design - astarita@unina.it 30

Riassumendo (alcune formule) M
1 'C .n.
AP . T.. T
hy = Ptoflo o W(M,y) = yMypK 5; = Pti 9, = i g th
Ao pref Tref th

/6 _

l

Vi Pref A-M-l/J_Ki @é
Ri Tref Pt ptOAO

-K ~K,
221/)22 2= ¢o

Mme; =

Vo T A y+1_K4 %

. : 4 MpTcAy (Va 2

my =0+ f)m, - = ( ) =1+f) |54 Mz2‘/1
2

Ry VTta/Tt2 R
f = Mg — Mg _ (Cp4-/cp2)Tt4/Tt2 -
QrNb = hea  QrNp/(cp2Tr2) — (Cp4/Cp2)Tt4/Tt2
o = Mes Pra 1 _ Mey TpTTe My _ ¢ < _ €1 + 62>
“ 1+ fpe T, /T, 1+f VO Mes /Tt 1+f

4
~ 1=+ T“(l—rt) =
p2 t2
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Riassumendo (alcune formule)

(Tea/Te2) oD Oop
=1+ —1 =1+ —1)—
TC,OD (TC,D ) (Tt4/Tt2)D (TC,D ) @D
1 1
(Tt4/Tt2)0Dr [ Oop |*
T =11+n(t.p—1 =|1+ntcp—1)—
c,0D Tlc( c,D ) (Tt4/Tt2)D 77c( c,D ) G)D
N ~ Now - ~ cost Nezop  |(Tea/Tt2)op _ Qop _ |fcoD ~ 1
c4,0D c4D Neap (Tea/Te2)p Op Tep — 1

Me2,0D _Tcop (Tta/Te2)p _Teop |Op  Tcop

Me2 p Tep | (Tea/Te2)op Tep |®op  Tep

: —K>
Mez,00 _ MZ2,00¥,2 60
= .
z2,D

mCZ,D MZZ,DIIJ
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Condizioni di fuori progetto 034N
1 :CI 1 :n.

Per determinare il funzionamento di un turbogetto al di fuori delle
condizioni di progetto siiniziano a fissare i parametri del motore:
Condizioni di volo: My, po, Ty;

Parametri corretti: m.,, N,»;

Parametri del compressore: M,,, i.;

Temperatura all'ingresso della turbina Ty, (73);

Potere calorifico del combustibile: Qg;

Rendimenti dei componenti: Ty (ng), T, T, e M), € Me), My M
Parametri dell'ugello:pg/py (Ag/Ag);

Proprieta del gas: y,, ¢p2,Var Cpa;

Si studia quindi il funzionamento del motore variando:

e Condizioni di volo: My, pg, Ty;

e Temperatura all'ingresso della turbina Ty, o 1;;

| rendimenti possono essere assunti costanti o rielaborati dalle
mappe dei componenti.
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Condizioni di fuori progetto

| parametri caratteristici sono anche mostrati nella figura.
Supporremo che le sezioni 4 e 8 siano strozzate. In queste ipotesi

come gia visto si ha:

Mea = s = cost

JTe

Mes

e come gia detto si puo supporre che i singoli rapporti siano costanti.

Fuel flow

©e 0 0

q?)i

I |
Convergent—

divergent nozzle
g namd

7 Products of
Po/po Or Ag/Ag combustion

A T

Si esamini ora il seguente esercizio

Assume a turbojet engine has the following design-point
parameters:

M,=0, p,=0.1MPa, T, =15°C

g =0.98

r, =25, e, =0.90

Or = 42,800kJ/kg, m, =0.98, n, = 0.99, T, = 1500°C
e, = 0.85, 5, = 0.995

my, =73kg/s

N, (rpm) = 6000

M, =0.6

7z, =097, py/p, =10

If this engine is operating in the following off-design
condition

-\O

dicitbitin:

2

M, =0.8, p, =33 kPa, T, = —15°C
T, = 1375°C

7, = 0.995

Po/Po =10

assuming all other component efficiencies (except z4 that is
specified) remain the same (as design) at off-design and gas
properties are y, =y, = 1.4 and ¢, = ¢,, = 1104 J/kg - K,
calculate

(@ 7.op
(b) 1ty o p(in kg/s)
(¢) Ny o p(in rpm)
(d) Mz2,0—D
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Condizioni di fuori progetto 034N
a:c'prtrne
Considerando che:
CpaTra T
Ty = hu/h T, = hyo/h —_— ==
t4/'t0 T to 0 sz th T,
la relazione:
4 t4 (%)
—1=7n,0+f)— p T — (1 —1) T.—1=n,1+f)—=A—-1)
p2 t2 Ty
supponendo che t; e n,,(1 + f) rimangano costanti implica che :
Ty (TT/TA)D
— — 1) = cost - ~1+ -1
o (Tc ) Tc,oD @ /) on (Tc )p
Siha (M, =0, k = 0.286):
k
T, cpa T, 1104 288 o 286
— = = = = = 0.90 =
<TA>D caTos 11041773 0.1624 Tep =T,5 =25 2.778
<r_,,> _ <cp2 T0¢0,0D> _ 1104 (273 — 15)1.128 _ 01766
)y \Cpa Tua 1104 273+ 1375
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Cond|2|on| di fuori progetto O3 4N

( / ) 4 NN\
Tr/T2)D

14+ ——2" (1. —1)p=1+ 1.778 = 2.636

Teor = U G e T TP T Da76s

da cui:

ec

0.9
Teop = Tepp = 2636286 = 21.2

Conoscendo il rapporto di pressioni nel compressore Si pPosSsSoOno
valutare gli indici di prestazione. La portata e la velocita angolare
corrette sono:

-1 21.2 |1.778

Mc2,0p _ Tc,0D (Tea/Te2)p  Tecop , _
Teop— 1 25 |1.636

Meo p Tep +| (Tea/Te2)op Tep

s op = 73 - 0.883 = 64.5kg/s

= 0.883

= [-=——=1959 = Ngop=6000-0.959 =
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Condizioni di fuori progetto M

La portata in condizioni di fuori progetto si ricava da:

My op~/ 0 . T..
Mg op = 202N 20D 5 P B 5 =09871 6,p = 1.000

62,0D Pref Tref
291
TtZ,OD = IIJO,ODTO = 1128 . 258 - 291K QZ,OD == ﬁ == 1011
1 1
Proop = Y&, ,po = 1.1280286 - 33 = 50.3kPa
50.05
ptz’OD = T[dptO,OD = 0.995-50.3 = 50.05kPa 62,0D = m = (0.494

m _ mC2,0D62’0D _ 645 * 0494
200 8y on V1.011

Risolvendo la seguente equazione iterativamente:

= 31.7kg/s

. _K 3
Me2 0D _ MZZ,ODl/)Z,Oi) N — &5 0.6 <1 + 0.2M222’0D> = 0.497
Me2,p Mzz,Dlpz_,gZ BE 1+02-06°

La portata € quasi dimezzata m., ~ m, mentre M,, diminuisce di poco.
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JT9 é stato usato su: Lockheed F-104 Starfighter, MD F-4 Phantom |l
7 o B
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J79 — Off Design 0 A3 439

rdicibrting
\I/_\I/

Ty, = 1140K ,Ty = 283K, . = 13.5,e, = ¢, =091, m; = m,, = 0.98

<104 F and TSFC versus M0
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- = H=2500
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45k - = = — 0032
4 ,0.03
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ot 0.022

H=0T,=283K,n, =13.5,e, = e; = 091, 1t; = m,, = 0.98

4 Fand N versus T
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Ty, = 1140K ,Ty = 283K, . = 13.5,e, = ¢, =091, m; = m,, = 0.98

Mz and m_ versus Mo

2 2
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T;y, = 1050K , T, = 283K, n, = 13.5,e, = e, =091, ny; = m,, = 0.98
M _and m_ versus M
08 22 2 0 190
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rdicibrting
\1/_\!/
Ty, = 1140K ,Ty = 283K, . = 13.5,e, = ¢, =091, m; = m,, = 0.98
w_and w_ versus M
c r 0
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f and M9 versus M0
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My =0,Ty, = 283K, n, =13.5,e, = e, = 091, t; = m,, = 0.98

104 F and TSFC versus Tt4
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rdicibitin:
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My =0,Ty, = 283K, n, =13.5,e, = e, = 091, t; = m,, = 0.98

7 and N versus T
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My, =0,Ty, =283K,n., =13.5,e, = e, = 091, t; = m,, = 0.98
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