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推 进 系 统 性 能 分 析
北京航空航天大学 张 津

摘 要

本文应用我们所建立的推进系统性能计算程序
,

研究进气道
一

发动机
一

喷管匹配
/

分析了各种

设计参数和使用条件对推进系统性能的影响
,

并把推进系统和飞机组成一个系统
/

进行发动机最

佳循环参数的优选
。

一
、

引 言

现代军用战斗机具有高空
、

高速
、

大机动和多用途的特点
。

飞机飞行条件和发动机工作

状态变化范围很大
,

以致安装后的发动机
、

进气道和喷管组成推进系统所带来的安装损失已

不能忽视
,

在某些飞行条件下可达发动机净推力的 12 3
。

研究进气道
一

发动机
一

喷管匹配
,

减

少安装损失
,

获得最佳推进系统性能
,

已成为飞机4 发动机一体化设计的关键之一
。

为此必须

建立计算进气道特性
、

喷管特性
、

发动机非安装特性的方法
,

并对三者进行匹配来定量评价

推进系统性能
。

在此基础上
,

把推进系统和飞机组成一个系统
,

进行系统性能计算和优化
,

确

定最佳进气道和喷管的类型
、

设计参数和调节规律
,

并确定最佳发动机循环参数和控制方案
。

本文应用我们建立的推进系统性能计算程序
,

分析了各种使 用条件和设计参数对推进系

统性能的影响
,

如飞行条件
、

发动机工作状

态
、

进气道捕获面积的选择
、

放气量调节规律

的选择以及进气道和喷管类型的选择
。

最后

建立了飞机 4推进系统的一休化程序
,

对发动

机的循环参数进行优选
。

为使计算和分析结

果便于理解
,

先简介推进系统性能计算程序
。

二
、

计 算 程 序

此程序以文献 〔�
、

5
、

1〕为基础
,

包括
6

�
/

进气道和喷管 4 后体的内外流特性

数据文件系统 〔� 〕 ,

7已存人 � 种进气道和

8 种喷管 4后体的特性 9,

5
/

进气道和喷 管 4 后体特性 导 出 程

序 〔:〕 ,

用来计算新设计进气道和喷 管 4 后

休的特性 7图 � 9 ;

1
/

快速计算发动机非安装 性 能 的 程

序〔<〕
。

图 � 计算进气道和喷管 4后体特性的流程图

本文于�  ! !年 5 月收到
。
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≅Α Β
、

≅ Χ
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图 5 计算进气道
一

发动机
一

喷管性能匹配 的程序

�
/

计算进气道
一

发动机
一

喷管性 能 匹配
,

求得安装推力Α 0 ) 和安装 耗油 率 ? Α≅)的程

序〔� 〕 7图 5 9
。

输 人参数是飞行 = &

数
、

飞行高度 >
、

油门角度,?
、

计算发动机非安装性能所取的

进气道总压恢复系统 二 Ε 0 # 和喷管推力 系数

≅ ΑΒ 。 在外压模型中
,

根据进气道 和 发动

机流量匹配来确定进气道总压恢复系数 二 6 0

和各流量比) # Ο 4 )
。 、

) 。

厂)
。

、

) 。 , 4 )
。 、

) #Π
Θ

4 )
。 、

) Ι Π Η 4 ) 。 ,

它们的定义见图 1 ) # 。 6 9 4 )
。

遏遏遏

图 1 进气 道模型

可按图 5 所推荐规律确定
也可按其他放气 4 溢流规律确定 混压式进气道起动后按混压模

型计算
,

富余气量全部由放气门放 出
。

根据=和 ) 。 ) 。
、

) Ι Π Η 4 )
。 、

) # Π , 4 )
。

分别∋求出溢流

阻力系数≅ Χ ? 。
、

附面层泄除阻力系数≅ Χ 既 和放气阻力系数≅ Χ Π ,然后可求得进气道阻力Χ 6 0 。
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由于安装后的二 6 0不同于。 6 、 。 ,

故按。 6
好。 6 0 #

修正空气流量
、

燃油流量和喷管压 比
,

求 得

Λ )
、

Λ Α) 和 7, ? 诊

厂,
。
9)

,

按所求得的参数计算喷管推力系数≅ΑΒ
、

后体阻力系数≅ Χ )Π 和后

体阻力Χ Π Δ 。

计算安装后进气道和喷管内流损失为 。 ; 0 和≅ ΑΒ 的发动机推力 Α0 Ν
。

安装推 力

Α0 )和安装耗油率? Α≅ )用下式计算
6

Α 0 ) Ρ Α0 Ν 一 Χ , 、 一 Χ Π Δ , ? Α≅ ) Ρ Λ Α) 4 Α0 )

三
、

推进系统性能分析

�
/

飞行 =& 数和发动机工作状态对推 进

系统性能的影响 在发动机全加力状态和最大

状态时
,

飞行 = &

数对推进系统性能影响见 表

∋
。

计算非安装推力 Α 时选 取 口 ; 、。 Ρ 。
/

 了
、

≅ ΑΒ 。 二 �
/

2
。

总安装损失为 Α 一 Α0 ) 二 ‘Α 一 Α0

Ν 9 Σ Χ , 、 Σ Χ Π Δ ,

其中 7Α 一 Α 0 Ν 9 二 人Α ‘

表示安

装后& 6 0和≅Α Β 改变造成的推 力损失
,

△Α3 表

示总安装损失占非安装推力Α的百分 数
。

由 表

� 可知
6

在较高超音速飞行时
,

由于冲波损失

增大
,

7Α
一 Α0 Ν 9 在装机损失 中占较大比例

6

在全加力状态 下
,

当 = & Ρ 5
/

2
、

> Ρ +2 2 2 Τ 时

么Α3 可达 � !
/

5 3
,

其中内流损失 占 � �
/

: 3
。

在

最大状态时
,

由于喷管出 口面积小于全加力状

态的值
,

后体阻力也占相当大的比例
,

如在 = “

二 �
/

! , > Ρ ? 2 22 Τ 时
,

总安装损失高达 1 �
/

八
/

其中内流损失为 � �
/

� 3
,

进气道阻力为  
/

二3
,

后体阻力为 �2
/

 3
。

发动机转速对推进系统性旋影响见表 竺
,

计算结果表明
6

随着发动机转速 0 6 减 小
,

。 6 0

和 ≅Α Β增大
,

而且 。 6 0大于 。 ; 0 # 以致 Α0 Ν 大于

表 , 飞行阴&数对推进系统性能影响 7 > 二 ! 。。。Τ 9
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,

说明非安装性能计算时所选的 二 Δ ∋ Ε : 7
−

盯太低了 发动机节流使 % Δ ∋ 和% / 丁 均增大
,

推

进系统性能降 低
,

例 如 在 9 二 , ,7。。=
、

>
? : 7

−

盯
、

、 , 二 。
−

而 ∋ ; = ? 、

时
,

安装 造成推力下

降 + ,3
。

总之
,

在某些飞行条件和油门角度下安装损失可达发动机非安装推力的 ‘+7 Φ ∗ 7∃ 3
,

所

以优选进气道和喷管的设计参数和调节规律
,

优选发动机的循环参数和控制方案以改善进气

道
一

发动机
一

喷管匹配
,

提高推进系统性能是非常重要的任务
。

+
−

进气道捕获面积 2 Γ
对推进系统性能的影响 人 。

设计值选择不当会造成较大 的 安 装

损失
,

图 ( 表示不同2 Γ的进气道和同一台发动机匹配后的推进系统性能
。

从图 ( 看出
Δ

选择

过大的2 Γ将使高> ?

数下的安装推力迅速下降
,

甚至造成进气道喘振
。

某飞机用一新型发动机

替换原型发动机时
,

由于改型发动机的空气流量大
,

造成进气道和发动机不 匹 配
,

使 飞 机

性能达不到预期要求
,

后来采用改变2 Γ
的方法解决了问题

4
−

放气最调节规律对推进系统的影响 当进气道供气量大于发动机需气量时
,

富余气
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量处理是进气道 4 发动机匹配的重要问题
。

富余气量可在发动机前放走或 4和在进气道唇 口前

溢流
。

放气造成放气阻力
,

包括动量阻力和放气门阻力
; 溢流造成溢流阻力

,

包括附加阻力

和唇 口外表面的压差阻力
,

恰当选择放气量和溢流量可以得到最佳的推进系统性能7见图 : 9
。

一般可按进气道阻 力最小
,

或安装推力最大
,

或安装耗油率最小的准则确定最佳放气量调节

规律
。

为简化进气道结构
,

在不过多增加进气道阻力条件下可采用不放气的调节规律
。

混压

式进气道在起动后应采用富余气量全部放出的调节规律
。

Α0 ) 7ς目 Ω = ∗ Ρ 2
/

15肺
Ξ

一 ) ≅ 二 2
/

:� 山 ,

下2 2 2

< 22 2

、 、 、、 、 Ω

ΓΧ Ρ Γ Χ , , Σ ≅Χ 。。Σ Γ Χ # Η

Ψ
≅Χ / ,

/∀,�
/ ��

住仓2/冈2 2

+ Κ工&

≅Χ + ,

≅Χ 仑Η

2
/

5 ) #+ ,

4) ∗

图 � 不同 ) ∗的 推进系统性能 〔全加力伏态 9

图 : 放气 量对推进系统性能的影响 7> 二

: 2 。。Τ
,

= & Ρ �
/

< ,

全加力伏态 9

�
/

不同进气道对推进系统性能的影响 同一台发动机和不同进气道相匹配
,

安装推力

有很大差别
。

计算了四种不同进气道和一台涡喷发动机相配 合的推进系统性能 7见图 < 9
,

这

四 种进气道的特点见表 1
。

Α0 ) 7ς 8 9

Ζ Γ# 仁乞厂
争

尹 并丫> 二 1 2伪Τ ∋

> 二 :2 佃知 �

> 二即 〔洲9刀

洲

<2=铡�##2

> 二 � � 2 伪们

图 < 四种 进气道同一台发动机匹配的推进系统性能 7全加力状态9
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从图 < 可知
6

正冲波进气道在低速时有良

好性能
,

但在高速下安装损失急剧增大 计算

所用发动机和进气道Δ = ΕΠ 1相匹配可在全加力

状态得到最大的安装推 力
。

因此
,

根据飞行任

务正确选择进气道类型
,

设计参数和调节规律

是有重要意义的
。

表 1 四种进气道的特点

名 称 Υ设计、卜

0 ? Φ

) Δ ? Φ

) ? Α

Δ = ΕΠ 1

正 冲波进气道

四波系二元外压式进气道
,

同 上

三波系半圆外压式进气道
,

角可调

可调楔 角

第 二个锥

四
、

推进系统性能对最佳发动机循环参数选择的影响

在飞机 4 发动机最佳循环参数一体化选择的研究中
,

选择加力涡喷发动机和两组不 同 的

进气道和喷管组成推进 系统
,

一组为某型进气道和喷管
,

一组为) Δ ?Φ 进气道 十 圆形 可 调 数

扩喷管 7ΦΙ?0 ΔΔ [ 9
,

按图 Ζ 所示流程图为该飞机动力改型进行发动机循环参数 优 选
,

优 化

的目标值
、

约束条件和计算结果如下
6

�
/

目标值 为增加中低空机动能力和航程
,

选用多个 目标参数组成目标值 =为
6

= Ρ 2
/

1 7?Ο Θ 4 ? Ο ,Α 6
9 Σ 2

/

1 7 [ 0 4 [ 0 ; 6 9 Σ 2
/

� 7Η 4 Η Α 了
9

式中弧卫 为!个中低空跨音飞行条件下单位剩余功率的平 均 值 ;

丽 为法向过载的平均值 ;

Η为航程
。

5
/

约束 起飞滑跑距离
、

最大平飞 = & 数和实用升限不得劣于 原来值
。

? Ο ,
、

[ 0和 Η

也不能小于原来值
。

发动机地面最大流量和原发动机相同
,

以保证改型发动机换装到飞机上

改型时保持飞机载油量不变
,

改变发动机循

环参数将引起发动机重量和飞机起 飞总重改

变
。

最大Δ 1 ,

为 � <2 #∴ ,

最大加力温度Δ ∀介为

5 Ι2 2 ∴
。

1
/

计算结果
6

在上述条件下进行优化
,

发动机最佳循环参数和飞机性能列人表 �
6

从优化结果看出
6

不同进气道和喷管对应不

表 � 优化计算结果

试给发动

机循环

参数

试给发动

机调节
规律

已知飞行

剖面

己知飞行

气动性能
和级油

量等

]选定进气
]道和喷管

4 后体

发动匀Μ热力计算

匕些丝兰亚毕鲤丝遵
] 发动机 重量估算

求进气道捕获面很气Γ

参 数
) Δ ?Φ

Σ 5 2 ! 0 Δ Δ [

� :
。

2

� <2 2

5 22 2

< �
。

:

求发动机非安装性能 重新给出
Ξ

组循环参数
道管气进喷型和其

求安装推力和安装烤油流
最佳

方案

循环

参数

兀 ς /

Δ
6 /

7ς 9

Δ ⊥
/
7ς9

Λ 7ς 8 4 +9

� :
。

:

� < 2 2

5 2 2 2

< �
一

:

计算飞机飞行性能
/

Ξ 一一了「一一_ 一

求目标值和约束值

起飞距离 7Τ 9

实用升限
7= & Ρ �

。

! 9 7Τ 9

最大平飞= &

7> 二 �1 2 22 Τ 9

?Ο ,

[0

Η 7ς Τ 9

发动机重最 7ς幼

�� : �

�! < 2 2

  �
。

Ζ

� ! 12 2

病足约束言;卜迈

4 4 目、、
、

标值是否最
、、 优兮4 4

�� :
。

日

�
。

�  :

�1 � 1

�2 2  

� 5 Ζ
。

�

�
。

<1 <

� 1 5 :

  :
。

�

Δ 是

最佳发动机方案

图 Ζ 优化程序



�< 航 空 动 力 学 报 第 � 卷

同的最佳循环参数和飞机性能
, ) Δ ? Φ Σ 52 ! 0 Δ Δ [方案具有较好的低速和跨音速性能

,

所以

起飞滑跑距离
、

?Ο , 和[ 0 优于原型进气道和喷管方案
。

而后者由于最佳增 压 比 较 大
,

经

济性稍好
,

所以航程长一些
,

在 = & Ρ �
/

!的条件下飞机所用引射喷管推力增益大
,

所以安装

推力大
,

实用升限高
。

五
、

结 论

�
/

发动机的安装损失在某些飞行条件和油门角度下可达非安装推力的 752 一 1 29 3
,

所

以必须重视进气道
一

发动机
一

喷管的性能匹配
,

采用减少安装损失
,

提高推进系统性能的有效

措施
。

5
/

在设计推进系统时必须正确选择进气道捕获面积) 。

和放气 4 溢流方案
。

对 发动机的

循环参数和控制方案
,

进气道和喷管的类型
、

设计参数
、

调节规律同时进行优化
,

以获得最

佳推进系统
6

1
/

在飞机 4发动机
一

体化没计 中
,

必须计人推进 系统性能的影响

�
/

本文所提供的方法和程序可用于飞机
、

发动机方案论证
,

也可对已有飞机和发动机

的方案进行分析和评价
。

〔� 〕

〔5 〕

〔1 〕

〔� 〕

〔: 〕

〔< 〕

参 考 文 献

∴ # − & ∋+ ς ; ,

Ο ⎯ − & % ⎯
/

�
/ , “

≅ # Τ Θ α Μ ∗ % ≅ # ⎯ # ( # % Ο , ΜβΤ & Μβ∃ 8 ∋。 , 亡& ∋∋∗ ⎯ ,∗ % (# % Τ & ∃ ∗ ∗ # ( ) β% ∗ % & ( Μ Β & +

Δ α % χ Υ∃ ∗ Ο ∃ 8 β∃ ∗ 6 ” ,

δ ) ? 入
一

≅ Ν
一 � :  < , �

/

� 2 Ζ。

Π & ∋∋
,

Λ
/

卜�
/ ,

Ε王β# ς ∗ # ε ,
Δ

/

Ο
/

一 Ν & Θ ∋
⎯ Ο φ & ∋α & Μ ∋ # ∃ # ( , %。9 Θ α ∋, β# ∃ ? γ , 全。Τ Ο ((∗ ∗ Μ+ ” /

人 Χ Π Ι +η < 5 , ,

�  Ζ !
/

Π & ∋∋
,

、、
’ /

�]
/ , “

,
·

、 Θ 小 �2 们 ? ,
,

+ Μ ∗ Τ 了们 , Μ& ∋∋& 亡 。口 ≅ # % 。。。全β# ∃ 、 ” /

入丁9 2 Ζ! ε: , � , Ζ5
/

杨教
、

张津
、

丈阵王 涛
、

·

淮进系统性能 �十算
” ,

北航科行吓报 含Π >
一

Π 5 5 �  , � ! < 呈于
。

石伟
、

张津
、

陈人尤
、

场敏
, /

进 弋∀苞性能导 出方法及其在推 迷系统 性能 计算中询哑 哨
” /

化航科研报 当 Π> 55
Ξ

5 2 , � ! < 年
。

张津
、

陈 大光
、

未行健
、

未之 朋
” ,

发动村Η最佳详‘环参数一体 ]匕选择邢于允
” ,

中 ∋司诬‘全 科技文献 > ∀Π + � # 5 5 
/

5 ! �

年
。



第 � 卷

ι  !  

第 � 期

年 � 月

航空动力学报
∀# α % ∃ & ∋ # ( ) ∗ % # + Θ& Γ ∗ ,# − ∗ %

. # ∋
/

� 0 # /

�

∀
& ∃ 。

�  !  

)Π?Δ Ν )≅Δ ? ΙΑ ΑϕΗΗ 一ΗΟ 0Β Δ > ,),Ο Ν ?

Ι0 Ο . )Ηϕ ) Δ ΕΙ 0 ΙΑ )ΕΝ ≅ Ν )ΑΔ ,Ν Ι,ϕ Η? �2 0

?[ ?Δ Ο= ,Ο Ν ΑΙΝ =)0≅Ο

Δ & # Φ ∗ ∃ 8 γ α & ∃ 7) (% Α # # Γ ∗ Ο ∃ 夕β# ∗ ∗ % (∃ 夕 Ε 月 + ΜβΜ# ΜΓ 9

δ α κβ+ Κ& ∃ & ∃ ⎯ ≅ Κ ∗ ∃ δ β& # ε β# ∃ 8 7) (% Α # % Γ ∗ 9

Ε∃ # % ⎯ ∗ % Μ # Τ ∗ ∗ Μ Μ Κ ∗ %∗ λ α β% ∗ Τ ∗ ∃ Μ+ ,∗ % ( # % Τ & ∃ ∗ ∗ ∗ φ & ∋α & Μ β # ∃ (# % & ∃ & β% ∗ % & (Μ

�∃&+

,% # ,α ∋+ β# ∃ + γ+ Μ ∗ Τ ,

Μ∗ ∃ Μ + & ∃ ⎯ Τ ∗ ΜΚ # ⎯ +

χ ∋∗ Τ + /

Δ Κ ∗ ,& ,∗ %

Μ Κ ∗ ,& ,∗ % ∗ ∋& χ # % & Μ ∗ +

# (

2 ∃ Κ # −

+, ∗ ∗ β(β∗ ⎯

≅ & ∃ ? ∗ % . ∗

0 & Μ β# ∃ & ∋ = β∋β Μ & % γ

& %∗ (∗ % ∗ ∃ ∗ ∗

& ∃ & β% ∗ % & (Μ # %

& ∗ ∗ ∗ ,Μ β∃ 8 Μ Κ ∗

(∋β8 Κ Μ Μ∗ + Μ + ·

& ∃ & ∗ % # ∗ ∃ 8 β ∃ ∗ & ∃ ⎯ & + # ∃ ∗ # (

β∃

Μ Κ ∗

Μ # βΤ ,∋∗ Τ ∗ ∃ Μ Μ Κ ∗ , % # Γ ∗ ⎯ α % ∗ + , Γ # ∃ Ξ

? Μ & ∃ ⎯ & % Μ+ & ∃ ⎯ # Μ Κ ∗ % ∗ # ∃ ∗ ∗ % ∃ ∗ ⎯ , % # Ξ

⎯ ∗ + β8 ∃ β∃ 8 , ⎯ ∗ φ ∗ ∋# ,β ∃ 8 & ∃ ⎯ Μ∗ + Μ β∃ 8

Τ & β∃ & % 8 α Τ ∗ ∃ Μ + ( # %

& β %∗ % & ( Μ , % # Θ α ∋+ β # ∃ + γ+ Μ ∗ Τ , ∗ % (# %
Τ

& ∃ Γ ∗ β ∃ & β %∗ % & (Μ

∗ Κ ∗ ∗ ς β∃ 8 & ∃ ⎯

λ α & ∋β(β ∗ & Μ β # ∃

,Ο Ν Α Ι Ν =)0≅ Ο )0 )Η [? Ε? ΙΑ ) ,Ν Ι ,ϕ Η ?/Ι 0 ?[ ?Δ Ο =

Φ Κ & ∃ 8 ∀β∃ 8 7Π ∗ ‘⊥β。夕 ϕ , ‘φ ∗ % +‘%乡
, #

( ) ∗ % # # & 。才‘Γ + & ∃ ⎯ ) + Μ% # ∃ & α Μ βΓ +
9

,∗ % ( # %
Τ & ∃ Γ ∗ & ∃ & ∋γ +β + , % # 8 % & Τ + # ( & Θ % # ,α ∋+ β # ∃ +γ + Μ∗ Τ & %∗ ∗ + Μ & χ ∋β+ Κ∗ ⎯ & ∃ ⎯ % ∗ Γ # Τ Ξ

Τ ∗ ∃ ⎯ ∗ ⎯ & + Μ # # ∋+ (# % ∗ + ΜβΤ & Μβ∃ 8 β∃ +Μ & ∋∋& Μ β# ∃ , ∗ ∃ & ∋Μβ ∗ + /

Δ Κ ∗ , ∗ % (# % Τ & ∃ ∗ ∗ , & % & Τ ∗ Μ ∗ % +

+ α ∗ Κ & + β∃ ∋∗ Μ ∗ & ,Μ α % ∗ & % ∗ & , β∃ ∋∗ Μ , % ∗ + + α % ∗ % ∗ ∗ # φ ∗ % γ
,

β ∃ ∋∗ Μ ⎯ % & 8 , ∃ # η η ∋∗ 8 % # + + ΜΚ % α + Μ

Γ # ∗(( βΓ β∗ ∃ Μ , ∃ # η η ∋∗ 4
& (Μ ∗ % χ # ⎯ γ ⎯ % & 8 , β ∃ +Μ & ∋∋∗ ⎯ ΜΚ % α + Μ & ∃ ⎯ + Θ ∗ ∗ β( βΓ (α ∗ ∋ ∗ # ∃ + α Τ , Μβ# ∃

∗ & ∃ χ ∗ # χ Μ& β∃ ∗ ⎯ # ∃ ∗ # ∃ ⎯ βΜ β# ∃ ΜΚ & Μ Μ Κ ∗ α ∃ β∃ + Μ & ∋∋∗ ⎯ ∗ ∃ 8 β∃ ∗ , ∗ % (# % Τ & ∃ ∗ ∗ � : Τ & Μ ∗ Κ ∗ ⎯

− β ΜΚ Μ Κ ∗ β∃ ∋∗ Μ4 ∃ # η η ∋∗ β∃ Μ∗ % ∃ & ∋ & ∃ ⎯ ∗ ε Μ∗ % ∃ & ∋ , ∗ % ( # % Τ & ∃ ∗ ∗ + /

Δ χ ∗ β ∃ (∋α ∗ ∃ Γ ∗ + # ( ⎯ ∗ + β8 ∃

,& % & Τ ∗ Μ∗ % + & ∃ ⎯ # ,∗ % & Μ β# ∃ ∗ # ∃ ⎯ βΜ β# ∃ + # ∃ ΜΚ ∗ ,% # ,α ∋+ β # ∃ , ∗ % ( # %
Τ & ∃ ∗ ∗ & % ∗ &∋+ # ⎯ β+∗ α + + ∗ ⎯

/

Αβ∃ & ∋∋γ , & ∃ & β% Γ % & ( Μ 4 ,
% # Θ α ∋+ β# ∃ + γ+ Μ ∗ Τ β∃ Μ ∗ 8 % & Μ∗ ⎯ ,% # 8 % & Τ Κ & + χ ∗ ∗ ∃ − # % ς ∗ ⎯ # α Μ − Κ βΓ Κ

Γ & ∃ Ι ,Μ βΤ βη ∗ Μ Κ ∗ ∗ ∃ 8 β ∃ ∗ Γ γΓ ∋∗ ,& % & Τ ∗ Μ ∗ % + /

Δ Κ ∗ ∃ α Τ ∗ % βΓ & ∋ % ∗ + α ∋Μ + # χ Μ & β∃ ∗ ⎯ + Κ # − ΜΚ & Μ

ΜΚ ∗ β∃ + Μ & ∋∋& Μβ # ∃ ,∗ ∃ & ∋Μ β∗ + & % ∗ 5 2 3 Μ # 1 2 3 & Μ ΜΚ ∗ β⎯ ∗ ∃ Μ β∗ & ∋ (∋β8 Κ Μ ∗ # ∃ ⎯ βΜ β# ∃ + & ∃ ⎯

Μ Κ % # ΜΜ ∋β∃ 8 + ∗ ΜΜ β ∃ 8 + /

Δ Κ ∗ % ∗ ( # % ∗ βΜ � : φ ∗ % γ βΤ ,# % Μ & ∃ Μ Μ# % ∗ ⎯ α ∗ ∗ ΜΚ ∗ β∃ + Μ& ∋∋& Μ β# ∃ ,∗ ∃ & ∋Ξ

Μ β∗ + & ∃ ⎯ Μ# % ∗ & ∗ Κ Μ Κ ∗ # ,Μ βΤ & ∋ β∃ Μ ∗ 8 % & Μ ∗ ⎯ ,% # ,α ∋+ β# ∃ ,∗ % (# % Τ & ∃ Γ ∗ /


