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Politechnika Rzeszowska

Streszezenie. W referacie przedstawiono wplyw stopnia rozprezenia spalin w dyszy wylotowej na charakter
przemian energii w kanale przeplywowym turbinowego silnika odrzutowego. Wykazano, ze stosowanie
podstawowych zaleznosci definicyjnych do okreslenia charakterystyk wewngtrznych [8] tego typu silnikéw
uniemozliwia dokonanie fizyczne] interpretacji jego sprawnosci, a tym samy prowadzi do niemoznosci oceny
wplywu parametréw obiegu termodynamicznego i warunkéw lotu samolotu na jako$¢ przemian energii
w silniku.

1. Wstep

W literaturze poswieconej teorii turbinowych silnikéw lotniczych nie do kofica mozna
znalezé odpowiedz na pytanie: jaki wplyw na jako$¢ procesdéw zamiany energii w turbinowym
silniku odrzutowym ma stopien rozprezu spalin w dyszy wylotowej dla roznych parametrow jego
obiegu termodynamicznego i réznych warunkéw lotu samolotu? Najczgsciej po przedstawieniu
modelu ogblnego, poprzez liczne zalozenia upraszczajace, przechodzi sig do analizy pracy
silnika, w ktorym wystepuje rozprgz zupetny spalin w dyszy wylotowej i na tej podstawie
okreélane sa podstawowe definicje i wnioski eksploatacyjne oraz konstrukcyjne. Takie podejécie
powoduje, ze nicktore wyprowadzone na tej podstawie wskazniki, zastosowane do silnika
z dysza zbiezna, w ktérej nie wystepuje rozprgz zupehy, uzyskuja wartoéci trudne do
interpretacji. Szczegélnie uwidacznia sig to podczas prob oszacowania sprawnosci napedowej
i oceny wplywu sprezu sprezarki i stopnia podgrzania strumienia na jej wartosc.

Sprawnoéé napedowa definiuje sig jako stosunek jednostkowej uzytecznej pracy ciagu do
zmiany jednostkowej energii kinetycznej strumienia [3,4,5,6,7,8]
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gdzie:
kj - ciag jednostkowy;
V - predkosé lotu samolotu (predkoéé nie zaburzonego strumienia - rys. 1);
ek, - przyrost jednostkowej energii kinetycznej strumienia.
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Ml - natgzenie doptywu paliwa do silnika;

1 - natgzenie przeptywu powietrza przez silnik;
¢s — predkos¢ wyptywu spalin z dyszy wylotowe;.

Otrzymana na tej podstawie wartos¢ sprawnosci napgdowej dla przypadku niezupelnego
rozprezu spalin w dyszy wylotowej przekracza 100% , a przebieg sprawnosci w zaleznosci od
zmiany sprezu lub stopnia podgrzania strumienia, nie jest zgodny z charakterem przebiegu
zmiany ciagu silnika. Z analizy przeprowadzonej dla silnika wyposazonego w dysze
umozliwiajaca rozprez zupelny wynika, ze przebieg sprawnoéci napedowej od sprezu
sprezarki i stopnia podgrzania strumienia jest odwrotny do przebiegu ciggu.

Poszukiwanie rozwigzania tego problemu doprowadzilo do koniecznosci zdefiniowania
ciagu, opierajac si¢ na zatozZeniu, ze rozpatrywany model silnika analizowany jest w otoczeniu
rozszerzonym o strefg nie zaburzonego przeptywu, poza nim, zgodnie z rys. 1 [2].
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- Rys. 1. Schemat osiowego oddzialywania cisnien i predkosci na turbinowy silnik odrzutowy

Dla tak przyjetego modelu [2] ciag opisuje zalezno§¢:

K =myucyy —mV 3)

gdzie:
¢sy — predkosé spalin po rozprezeniu do ci$nienia otoczenia;

My strumien spalin wyptywajacych z silnika.
Na podstawie bilansu sit zewnetrznych | wewnetrznych otrzymuje sig [2]:

MopaiCsyy =MparCs +(Ds — Py JAs @

gdzie:

ps — ci$nienie statyczne spalin w przekroju wylotowym silnika;

py — ci$nienie otoczenia w strefie nie zaburzonego strumienia.
Stad predkos$¢ spalin, po ich zupelnym rozprezeniu poza przekrojem dyszy wylotowej do
ci$nienia otoczenia, wyraza zaleznosé:

Csy =Cs + M‘S‘
M spal (5)
Definicja okre$lajaca sprawno$¢ napgdowa przyjmuje postac zgodng z [2]:
k n4
= e
Str (6)
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gdzie roéznica jednostkowe) energii catkowitej wyrazona jest rGwnaniem:
2 2

sr 2 (7)

ec

Predkoé¢ csy, zgodnie z [2], mozna nazwa¢ predkoscia spalin po rozprezeniu do ci$nienia
otoczenia i jak wynika z réwnania (5) jest ona sumg predko$ci strumienia w przekroju
wyjéciowym z dyszy a w przypadku niezupelnego rozprezania przyrostowi jednostkowej
energil kinetycznej, wynikajacemu z roéZnicy cisnien statycznych dzialajacych na przekroje
kontrolne silnika (W11 5).

2. Model obliczeniowy

Model silnika rzeczywistego opracowano przyjmujac nastgpujace zalozenia upraszczajace {7]:

— powietrze 1 spaliny traktowane sg jako kaloryczmie doskonate, t]. wiasciwoscei
powietrza i spalin sg niezalezne od temperatury i opisane réwnaniem Clapeyrona. Ich
warto$ci wynosza odpowiednio: k=1.4, c,=1005 J/kgK, k’=1.33, ¢,’=1200 J/kgK;

— pominigte zostang wszelkiego rodzaju przecieki powietrza, a strumiefi spalin bgdzie
traktowany jako suma strumienia powietrza i strumienia doprowadzonego paliwa;

— procesy zachodzace w poszczegOlnych zespotach silnika bedg traktowane jako
adiabatyczne i bgda charakteryzowane poprzez odpowiednie ich sprawnosci.

Silnik modelowy wyposazono w dysze zbiezng o przekroju wylotowym (minimalnym),
umozliwiajacym catkowity wyplyw spalin w warunkach obliczeniowych.

Obliczenia poszczegdinych sprawnosci zostaly wykonane po przyjeciu nastgpujacych
wartosci parametréw wejsciowych: Gy=0,98, 1n:*=0,85, Oks=0,97, &ks=0,985, nr*=091,
Gdysz=0,98, (pdysz=0,98, T}m=0,99‘

Do oszacowania predkos$ci wyptywu spalin z dyszy potrzebna jest znajomos¢ wartosci
ciénienia spigtrzenia i temperatury spigtrzenia w przekroju wyjSciowym silnika, co
powoduje w praktyce konieczno$§é obliczenia parametrow termodynamicznych
w poszczegdlnych przekrojach kontrolnych silnika. Wyrazenia umozliwiajagce obliczenie
wartoéci tych parametréow w poszczegolnych przekrojach kontrolnych zostaly przedstawione
w tab. 1, 2, 3, zgodnie z oznaczeniami jak na rys. 2.

4 5
Wi & 2 | |

Rys. 2. Schemat turbinowego silnika odrzutowego jednoprzeplywowego
z zaznaczonymi przekrojami kontrolnymi
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Tabela 1. Wartosci parametréw termodynamiczrych w poszczegélnych przekrojach

kontrolnych silnika
Lp |Obliczana wielko$c Nazwa Zaleznosé
1 T *=T;* Temperatura catkowita w przekroju k=1,
wlotowym silnika Ty 1+ S May
2 pw™® Cisnienie catkowite w przekroju wlotowym .
silnika . [ ekl pg ]"“
2
3 ¥ Ciénienie catkowite w przekroju wejsciowym . p.
do sprezarki w o
4 p2* Ciénienie catkowite w przekroju za sprezarka z-p;
5 Ty* Temperatura catkowita powietrza w przekroju k=1
za sprezarka " mok —1
| l+——
n,
6 ps* Ciénienie catkowite spalin w przekroju przed Cys P
turbina ’
7 N Wzgledny strumien paliwa dostarczonego do ¢,'T, —¢,T,
T, =" silnika TR
P N gkau C,n TB
8 Ts* Temperatura calkowita spalin w przekroju za . 1€, T,-T
turbing Ty — 1+
nm Cp +Tpal
0 pa* Ciénienie calkowite spalin w przekroju za . it
turbing Ny + 4=
* 3a
F2C)
3 nT
10 | Ts* Temperatura catkowita spalin w przekroju T4*
wyjsciowym silnika
11 |ps* Cisnienie catkowite spalin w przekroju O P
wyjsciowym silnika

W dyszy zbieinej rozprez zupely strumienia wystgpuje wowczas, gdy stosunek
ciénienia calkowitego w przekroju wygciowym do cisnienia otoczenia jest mniejszy lub
réwny stosunkowi krytycznemu. Wtedy parametry na wygciu oblicza si¢ zgodnie z tab. 2.

Tabela 2. Parametry termodynamiczne strumienia w dyszy wylotowej w przypadku

zupelnego rozprezu spalin

Lp |Obliczana wielkos¢ Nazwa Zalezno$¢
12 |ps Ciénienie statyczne w przekroju wyjsciowym PH
silnika
13 [Mas Predko$é w przekroju wyjéciowym silnika -1
2 { p_;} e
k'-1{| ps
14 | Ts, Temperatura statyczna dla rozprezania £l
izentropowego T;{pi ]
Ps
15 |csy=cs Prqdkoéc": po rpzprqieniu z.upeinxm. spalin i P e Mas - \(ﬁfs:
predkos$¢ spalin w przekroju wyjsciowym
silnika '
16 |Ts Temperatura statyczna w przekroju . c§
wyjiciowym silnika T WK
p
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Natomiast gdy stosunek ci$nien jest wigkszy od stosunku krytycznego, wtedy w dyszy
nastgpuje rozprgz niezupeilny, a dalsze rozprzanie do cisnienia otoczenia nastepuje poza
dysza. W tym przypadku parametry oblicza sk wg tabeli 3.

niezupelnego rozprezu spalin

Tabela 3. Parametry termodynamiczne strumienia w dyszy wylotowej w przypadku

Lp Obliczana wielkos¢ Silnik jednoprzeplywowy Zalezno$é
17 Ps . Cidnienie statyczne w przekroju 5 X
wyjéciowym silnika L= pal
Y] Pstr = Ps ( P ]
18 Tsiz Temperatura statyczna dla rozprezania T 2
izentropowego 5wl
19 Cs Predkoé¢ w przekroju wyjéciowym silnika P g j'IE-' R Ts "_z
20 Ts Temperalura statyczna w przekroju . s
wyjéciowym silnika ST o0t
P
21 Cs5H Predko$é po rezprezeniu zupeinym spalin RT Py
Co = €5 +—2 |12
Cs Ps

Tabela 4. Zaleznosci do obliczenia parametrow jednostkowych i sprawnosdci silnika

Lp Obliczana wielkosc Silnik idealny Silnik rzeczywisty
22 k; Ciag jednostkowy silnika (1 +T )c5 gV
23 ek, Zmiana jednostkowej energii kinetycznej (1 +T )552 -y
(zal.1.2) strumienia T
24 €Cetr Zmiana jednostkowej energii catkowitej (1 +1,, 2 =V?
(zal.1.7) strumienia T
25 Mk Sprawno$¢ napedowa oparta na zmianie energii kv
(zal. 1.1) kinetycznej strumienia T
0 + sir
26 Ml Sprawno$é¢ napgdowa oparta na Zmianie energii kv
(zal. 1.6) calkowitej strumienia o
. . Str
27 Nel Sprawno$¢é cieplna wyrazajaca zmiang energii eky,
kinetycznej strumienia do iloéci dostarczonego T,Wu
ciepla m
28 Nell Sprawnoéé cieplna wyrazajaca zmiang energii ec,,
catkowitej strumienia do ilosci dostarczonego T ;Wu
ciepla e
20 Mo Sprawno$é ogdlna silnika ij
T W =N
pal ™" u lub
=TarMlen
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3. Wyniki obliczen

Obliczenia przeprowadzono w oparciu o model matematyczny przedstawiony w punkcie 2,
z wykorzystaniem pakietu Matlab.

Dla silnika jednoprzeptywowego obliczenia parametrow jego pracy, w zalezno$ci od
zmiany sprezu sprezarki, przeprowadzono dla temperatury otoczenia Ty=288 K i temperatury
przed turbing T2*=1400 K oraz dla czterech wybranych predkosei lotu: Map=0,1; 0,5; 11 1,5.
Natomiast w zaleznoéci od zmiany temperatury spalin przed turbing obliczenia
przeprowadzono dla tych samych zalozeh z tym, ze przyjgto obliczeniowy sprez sprezarki
wynoszacy ms*=15.

Na rys. 3a przedstawiono zalezno$é jednostkowej energii strumienia od sprgzu sprezarki.
Analizujac zmiane encrgii strumienia dla liczby Macha wynoszacej 0,1 (linia kreskowa
dhuga) da sig zauwazyé, ze poczatkowo ze wzrostem sprezu sprezarki szybko narasta energia
strumienia. Przy pewnej warto$ci sprezu sprezarki, linia reprezentujaca energig ek, obliczang
wg zal. (2) (linia kreska dwie kropki), ,oddziela” si¢ od linii reprezentujacej energig ecu
definiowana przez zal. (7) (linia kreskowa dluga). Dzieje si¢ to w momencie, gdy przyrost
ciénienia w silniku powoduje, ze w przekroju wyj§ciowym dyszy, strumien osiaga parametry
krytyczne. Dalszy wzrost sprezu sprezarki nie powoduje wzrostu predkosci wyplywu
strumienia w przekroju wyjciowym 2 dyszy, a wrgcz przeciwnie jego zmniejszenie.
Zwiazane jest to z tym, ze wyplyw odbywa si¢ z predkoscig dzwigku, ktora zalezy tylko od
temperatury spalin w dyszy wylotowej. Zwigkszanie sprezu sprezarki powoduje wzrost mocy
niezbednej do napedu sprezarki, ktory trzeba zrekompensowaé zwigkszeniem mocy
rozporzadzalnej turbiny. Przy zatozeniu stalej warto$ci temperatury przed turbing prowadzi to
do zmniejszenia wartosci temperatury za turbing i w efekcie obnizenia temperatury w dyszy
wylotowej, a tym samym predkosci wyptywu spalin z silnika.

Przyrost sprezu sprezarki powoduje wzrost cisnienia strumicnia w przekroju wyjSciowym
silnika z dysza zbiezna, ktory zamieniany jest na przyrost jednostkowej energii kinetycznej
strumienia podczas rozprgzania spalin poza dysza do ci$nienia otoczenia. Dlatego tez
zmiana energii calkowitej strumienia po osiagnigciu w dyszy wylotowej cisnienia
krytycznego dalej wzrasta, az do osiagnigcia takiej wartoci sprezu sprezarki, ktorego
przekroczenie spowoduje, ze przy stalej wartosci temperatury przed turbing praca niezbgdna
do napedu sprezarki bedzie wymagata znacznie wigkszej roznicy cisnien, prowadzac do
obnizania ci$nienia za turbina i w przekroju wyjsciowym silnika.

Ze wzrostem predkosci lotu rozdzielenie krzywych obrazujacych zmiang jednostkowe;)
energii kinetycznej i energii catkowitej w silniku nast¢puje przy coraz mniejszych
wartodciach sprezu sprezarki. Prowadzi to w konsekwencji do tego, ze dla predkosci May=1.5
od poczatku roznica jednostkowej energii catkowitej strumienia (linia ciagta) jest wigksza od
roznicy energii kinetycznej w dyszy wylotowej (linia dwie kreski dwie kropki). Zwiazane jest
to z tym, ze taka predko$é lotu powoduje powstanie na tyle duzej wartoSci sprezu
dynamicznego, ze przy sprezu sprezarki réwnym jednosei uzyskuje sig w dyszy wylotowej
parametry krytyczne.
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Charakterystyki z uwzglednieniem Charakterystyki z uwzglednieniem
predkosci po rozprezeniu do cisnienia predkosci na wyjsciu z dyszy:
otoczenia:

———— dla Ma=0.1 —w=w=w dla Ma=01

-------------------- dla Ma=0.5 c= == dla Ma=0.5

------- dla Ma=1 —cmoeme= dla Ma=1
dla Ma=15 ... dla Ma=1.5

Rys. 3. Charakterystyki wewnetrzne turbinowego silnika odrzutowego jednoprzeplywowego
z dyszq zbieing dla Ty=288K i T;*=1400K w zaleznosci od sprezu sprezarki:
a) zmiana jednostkowej energii strumienia w silniku, b) zmiana ciggu jednostkowego
silnika; ¢) zmiana sprawnosci napedowej; d) zmiana sprawnosci ciepinej.

Analiza zmiany ciggu jednostkowego w zaleznosci od sprezu sprgzarki dla silnika z dysz
zbiezng wykazala analogie do zmiany jednostkowej energii calkowitej strumienia (rys. 3b).
Optima tych funkcji wystgpuja dla zblizonej warto$ci sprezu sprgzarki, np. dla May=0,1
Ty=288 K, T3*=1400 K, kj=max dla n;*=12,3, es,=max dla n;*=12,5. Dlatego tez rozpatrujac
sprawno$¢ napgdowa jako iloczyn ciagu i predkosci, odniesiony do zmiany jednostkowej
energii catkowitej strumienia w silniku, otrzymuje sg zalezno$¢, w ktore) zmiana sprawncsci
napgdowej od sprgzu jest w przyblizeniu odwrotnie proporcjonalna do zmiany cggu
jednostkowego. Przyjmujac strumien spalin réwny strumieniowi powietrza uzyskuje sg
dokladnie odwrotna zaleznos¢, czyli taka jak dla silnika modelowego wyposazonego w dyszg
umozliwiajaca rozprgz zupehy.
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Za przyjeciem do badan w zakresie teorii turbinowych silnikéw odrzutowych predkosci
spalin, zdefiniowanej zal. 5 do okre$lania sprawnosci silnika, przemawia fakt, ze wartosci
sprawnosci napgdowej wystgpuja wowezas w fizycznie interpretowalnym przedziale jego
zmian, od 0 do 1. Przyjecie do opisu sprawnosci silnika predkosci ¢s powoduje, ze jej wartosé
znacznie przekracza jednos¢ dla wigkszych predkosei lotu (linia kreska-kropka na rys. 3c dla
May=1, dla May=1.5 najmniejsze wartosci sprawnosci napgdowej wynoszg ok. 2 1 sa poza
zakresem wykresu). WartoSci sprawno$ci napgdowej opartej na obliczeniach z wykorzysta-
niem zal. definicyjnej (1) przekraczajg 100%, jezeli korzysta si¢ np. z programu dotaczonego
do podrgcznika Oatesa [7] do obliczenn podstawowych wskaznikéw pracy turbinowych
silnikéw odrzutowych z dysza zbiezna.

W celu zachowania konsekwencji interpretacji fizycznej sprawnosci ogélnej, ktora
z jednej strony powinna wyraza¢ iloczyn ciagu i predkosci odniesiony do iloSct ciepla
dostarczonego z paliwem do komory spalama silnika, z drugiej za$ strony by¢ réwna
iloczynowi sprawnosci napgdowe;j i cieplnej, sprawnos¢ cieplng nalezatoby zdefiniowac jako
zmiang energii catkowitej strumienia, uzyskana z ciepta doprowadzonego do silnika 1y (tab. 4
zal. 28). Przemawia za tym tak sens fizyczny tej sprawno$ci, jak réwniez uzyskane wyniki
{rys. 3d). Ksztalt linii kreskowych 1 ciaglej bardziej odpowiada charakterystyce modelowej,
niz linie kropka-kreska. Poza tym dla duzej prgdkosci lotu May=1.5 i dla sprezow sprgzarki
ponad 24, sprawnos¢ cieplna wyrazajgca zmiang energii kinetycznej strumienia do iloéci
dostarczonego ciepla przybiera wartoéci ujemne (linia dwie kreski dwie kropki), podczas gdy
ciag tego silnika jest wiekszy od zera.

Sensowno$¢ stosowania predkoséci catkowitej spalin, po rozprezeniu do ci$nienia
otoczenia, potwierdzaja takze wyniki uzyskane podczas badania zalezno$ci sprawnosci
silnika wyposazonego w dysze zbiezng od temperatury spalin przed turbing (rys. 4).
Zaleznoéei sprawnosci napedowej, uwzgledniajacej predko$é po rozprezeniu do ci$nienia
otoczenia (linie kreskowe i ciagla rys. 4a), odpowiadaja przebiegowi zmiany ciagu
jednostkowego w zaleznodci od temperatury spalin przed turbing (rys. 4b), czego nie mozna
powiedzie¢ o charakterystykach sporzadzonych uwzgledniajac tylko predko$¢ w przekroju
wylotowym silnika (rys. 4c linie kropkowo-kreskowe). Wykazuja one istnienie takiej
temperatury spalin przed turbina, przy ktérej sprawnos¢ osiaga maksimum (May=0.1
T3*=1166 linia kreska dwie kropki, May=0.5 T3*=1231 K linia kropka trzy kreski), a to
wskazywaloby na wystepowanie minimdw przebicgu zmiany ciagu jednostkowego od
temperatury przed turbing, co nie uzyskuje potwierdzenia podczas obliczen (rys. 4b). Natomiast
dla duzych predkosciach lotu wartoci sprawno$ci napgdowej przekraczaja jednos¢ (dla
May=1 i 1.5) i sa poza zakresem fizycznej interpretacji opisanych sprawnosci.

Stosowanie definicji sprawno$ci cieplnej, wyrazajacej stosunck zmiany jednostkowe)
energii kinetycznej strumienia ekg, do ilo$ci ciepta doprowadzonego w paliwie do komory
spalania, wykazuje nieracjonalno$¢ jej stosowania. Uwidacznia sig¢ to dla pregdkosci lotu
May=1.5 i dla zakresu zmiany temperatury przed turbing - T3*=1050-1250 K (linia dwie
kreski dwie kropki). Wyrazona w ten sposéb sprawnosé przyjmuje ujemne wartosci, podczas
gdy silnik jeszcze pracuje efektywnie z termodynamicznego punktu widzenia.
Zastosowanie predko$ci wyplywu spalin, powstatej w wyniku zupelnego ich rozprgzenia do
ci$nienia otoczenia, powoduje, ze sprawno$¢ cieplna przybiera fizycznie interpretowalne
wartoéci 1 przebiegl zmian.
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Charakterystyki z uwzglednieniem Charakterystyki z uwzglednieniem
predkosci po rozprezeniu do cisnienia predkosci na wyjsciu z dyszy:
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Rys. 4. Charakterystyki wewnetrzne turbinowego silnika odrzutowego jednoprzeplywowego
z dyszq zbiesng dla Ty=288K i 7,*=15 w zaleznosci od temperatury spalin przed turbing:
a) zmiana jednostkowej energii strumienia w silniku; b) zmiana ciqgu jednostkowego
silnika; ¢) zmiana sprawnosci napedowej; d) zmiana sprawnosci cieplnej.

4. Podsumowanie

W pracy przedstawiono, w jaki sposob przyfcie do analizy sprawndéci silnika predkosci
strumienia spalin po ich rozprzeniu do cinienia otoczenia i predkosci strumienia spalin
w przekroju wyjsciowym dyszy wylotowej wplywa na poprawna¢ termodynamicznej
interpretacji zasady jego pracy. Przykcie predkosci strumienia po rozprezZeniu do cisnienia
otoczenia (zal. 5) powoduje, ze w odniesieniu do silnika z dysz zbieing sprawnosci
przybieraja fizycznie interpretowalne i ilcfciowo sensowne wartosci, a przebiegi sprawnosci
napedowej sa w przyblizeniu odwrotne do przebiegu ciagu jednostkowego w zaleznosci od
zmiany sprezu sprezarki i temperatury spalin przed turbim. Odpowiada to faktycznemu
znaczeniu sprawno$ci napedowej w interpretacji bilansu energetycznego sinika.
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Rys. 5. Obieg termodynamiczny turbinowego jednoprzeplywowego silnika odrzutowego z
uwzglednieniem rozprezania spalin poza dyszq wylotowg

Dlatego tez mozna zaproponowac ogolny wykres obiegu silnika jednoprzeptywowego do
okre§lania parametréw silnika, taki jak przedstawiono na rys. 5. Zaprezentowane podejscie
jest sluszne, zardwno wowczas gdy dokonujemy najbardziej ogélnej interpretacji zasady
pracy turbinowych silnikéw lotniczych, jak réwniez gdy rozpatrujemy silnik szczegdlny,
w ktorym nastgpuje rozprez zupelny spalin, czyli gdy punkt 5 pokrywa si¢ z punktem 5H,
a predko$é wyplywu spalin - ¢s 1 csy - 53 sobie réwne.
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The Jet Engine Efficiency for Different Work Conditions of the Propelling Nozzle

Summary. This report presents the influence of the exhaust gases decompression ratio in the propelling nozzle
on the character of energy changes in a duct of a jet engine. It has been proved that the application of basic
definition relationships in order to determine the performance curve of this type of engine [8] prevents us from
making an interpretation of its efficiency and, what it involves, no interpretation can be made about the influence
that the thermodynamic cycle and the flight conditions exert on the quality of internal energy changes in a jet
engine.
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