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ｍａｘｉｍｕｍｅｎｇｉｎｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｂｕｔｔｒｙｔｏｔａｋｅａｄ

ｖａｎｔａｇｅｏｆｔｈｅｓｐｅｃｉｆｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＰＤＥｔｏ

ｓｉｍｐｌｉｆｙｅｎｇｉｎｅａｎｄｖｅｈｉｃｌｅｃｏｎｃｅｐｔｉｏｎ．

Ｔｈｅｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｉｓａｎｅｎｇｉｎｅａｂｌｅ

ｔｏｐｏｗｅｒａｒｅｕｓａｂｌｅｓｕｂｓｏｎｉｃＵＡＶｗｉｔｈｃｒｕｉｓｉｎｇ

ａｎｄ ｌｏｉｔｅｒｉｎｇ ｍｉｓｓｉｏｎ ｗｈｉｃｈ ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｓｗｉｔｈ

ｖｅｒｙｄｅｍａｎｄｉｎｇｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｉｎｔｅｒｍ ｏｆｔｈｒｕｓｔ

ｒａｎｇｅ
［２３］
．

Ｔｈｅｕｓｅｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｃａｎａｌｓｏ

ｂｅｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄｔｏｒｅｄｕｃｅｔｈｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｃｏｎｄｉ

ｔｉｏｎｓｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙＰＤＥｗｈｉｌｅｒｅｄｕｃｉｎｇｔｈｅｉｍｐｏｒ

ｔａｎｃｅｏｆｉｎｉｔｉａｔｉｏｎｉｓｓｕｅａｎｄｓｉｍｐｌｉｆｙｉｎｇｓｏｍｅｉｎｔｅ

ｇｒａｔｉｏｎａｓｐｅｃｔｓ．

ＣｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈＰＤＥ，ｔｈｉｓｄｅｓｉｇｎａｌｌｏｗｓａｎ

ｅａｓｉｅｒｏｐｅｒａｔｉｏｎｉｎｒｅｄｕｃｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

ａｎｄａｎｉｎｃｒｅａｓｅｉｎｅｎｇｉｎｅｍａｓｓｆｌｏｗ ｒａｔｅａｎｄ

ｔｈｒｕｓｔｔｏｗｅｉｇｈｔｒａｔｉｏ．

Ｓｕｃｈａｃｏｎｃｅｐｔｈａｓｂｅｅｎｓｔｕｄｉｅｄｆｏｒａｌｏｎｇ

ｔｉｍｅ，ｐａｒｔｉｃｕｌａｒｌｙａｔＬａｖｒｅｎｔｉｅｖＩｎｓｔｉｔｕｔｅｆｏｒＨｙ

ｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ（ＬＩＨ）ｉｎＮｏｖｏｓｉｂｉｒｓｋ．Ａｓｉｔｗａｓ

ｄｏｎｅｆｏｒＰＤＥ，ｓｐｅｃｉｆｉｃｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｒｏｇｒａｍｈａｓ

ｂｅｅｎｐｅｒｆｏｒｍｅｄｂｙＭＢＤＡ ａｎｄＬａｖｒｅｎｔｉｅｖＩｎｓｔｉ

ｔｕｔｅｔｏｕｎｄｅｒｓｔａｎｄｕｎｓｔｅａｄｙ，３Ｄｆｌｏｗｂｅｈｉｎｄｔｈｅ

ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅａｎｄｔｏａｄｄｒｅｓｓｓｏｍｅｋｅｙｐｏｉｎｔｓ

ｆｏｒｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆａｎｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｒｏｔａｔｉｎｇｗａｖｅ

ｅｎｇｉｎｅｆｏｒｓｐａｃｅｌａｕｎｃｈｅｒ：

（１）Ｔｗｏｐｈａｓｅｍｉｘｔｕｒｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ；

（２）Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｌｉｍｉｔｓ（ｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒ

ｅｘａｍｐｌｅ）；

（３）Ｎｏｉｓｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｄｅｔｏ

ｎａｔｉｏｎｗａｖｅｅｎｇｉｎｅ（ＣＤＷＥ）ｏｐｅｒａｔｉｎｇａｔｓｅｖｅｒａｌ

ｋＨｚ；

（４）Ｈｅａｔｆｌｕｘｅｓ（ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ，ａｒｅａｓ）ａｎｄｃｏｏｌ

ｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ；

（５） Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｍａｔｅｒｉａｌｓ （Ｃａｒｂｏｎ燉Ｓｉｌｉｃｏｎ

Ｃａｒｂｉｄｅ）ｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ；

（６）Ｅｎｇｉｎｅｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｉｎｇｃａｐａｂｉｌｉｔｙ．

Ｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆｔｈｅｓｅｒｅｓｕｌｔｓ，ａｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙ

ｄｅｓｉｇｎｏｆａｎｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｅｎｇｉｎｅｉｓｐｅｒｆｏｒｍｅｄｂｙ

ｔａｋｉｎｇｉｎｔｏａｃｃｏｕｎｔａｌｌｅｎｇｉｎｅ燉ａｉｒｆｒａｍｅｉｎｔｅｇｒａ

ｔｉｏｎｉｓｓｕｅｓｉｎｏｒｄｅｒｔｏｏｐｔｉｍｉｚｅｔｈｅｂｅｎｅｆｉｔｏｆｄｅｔｏ

ｎａｔｉｏｎｗａｖｅｅｎｇｉｎｅ．

Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｂｅｔｔｅｒａｓｓｅｓｓｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆ

ｓｕｃｈ ａｓｙｓｔｅｍ，ｓｐｅｃｉｆｉｃｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｒｅｐｅｒ

ｆｏｒｍｅｄｔｏａｄｄｒｅｓｓｓｏｍｅｋｅｙｐｏｉｎｔｓｌｉｋｅｔｈｒｕｓｔｖｅｃ

ｔｏｒｉｎｇ，ｈｅａｔｆｌｕｘｅｓａｎｄｍａｔｅｒｉａｌｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ，

ｏｐｅｒａｔｉｏｎｉｎｌｏｗｐｒｅｓｓｕｒｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ
［４６］
．Ｉｎｐａｒ

ａｌｌｅｌ，ａｄｅｄｉｃａｔｅｄｅｆｆｏｒｔｉｓｕｎｄｅｒｔａｋｅｎｔｏｄｅｖｅｌｏｐ

ａｎａｄａｐｔｅｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｏｏｌ．

Ｂｅｙｏｎｄｔｈｅｓｅｆｉｒｓｔｓｔｅｐｓ，ａｎｄｗｉｔｈｔｈｅｐａｒｔｉａｌ

ｓｕｐｐｏｒｔｏｆＦｒｅｎｃｈＳｐａｃｅＡｇｅｎｃｙＣＮＥＳ，ＭＢＤＡ

ｄｅｓｉｇｎｅｄａｌａｒｇｅｓｃａｌｅｇｒｏｕｎｄｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｏｒａｌｌｏｗ

ｉｎｇｔｏａｄｄｒｅｓｓａｌｌａｌｒｅａｄｙｍｅｎｔｉｏｎｅｄｉｓｓｕｅｓｆｏｒａ

ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅｕｓｉｎｇＬＨ２燉

ＬＯ牨ｍｉｘｔｕｒｅ．

 ﹤﹥〇﹦﹦﹫﹦〇 ﹢﹥﹩﹦

﹦﹢﹫﹫﹦

ＴｈｅｍａｉｎｆｅａｔｕｒｅｏｆＣＤＷＥ ｉｓａｎａｎｎｕｌａｒ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｃｌｏｓｅｄｏｎ ｏｎｅｓｉｄｅ（ａｎｄ

ｗｈｅｒｅｔｈｅｆｕｅｌｉｎｊｅｃｔｉｏｎｔａｋｅｓｐｌａｃｅ）ａｎｄｏｐｅｎｅｄ

３１Ｎｏ．１ ＦａｌｅｍｐｉｎＦｒａｎｃｏｉｓ，ｅｔａｌ．ＭＢＤＡＲ＆ＴＥｆｆｏｒｔｏｎＰｕｌｓｅｄａｎｄＣｏｎｔｉｎｕｏｕｓＤｅｔｏｎａｔｉｏｎ…



ａｔｔｈｅｏｔｈｅｒｅｎｄ．Ｉｎｓｉｄｅｔｈｉｓｃｈａｍｂｅｒ，ｏｎｅｏｒ

ｍｏｒｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｓｐｒｏｐａｇａｔｅｎｏｒｍａｌｌｙｔｏｔｈｅ

ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎ（Ｆｉｇ１）．

Ｆｉｇ．１ ＣＤＷＥｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

ＩｎｆａｃｔＣＤＷＥｉｓｖｅｒｙｃｌｏｓｅｔｏａｍｕｌｔｉｔｕｂｅ

ＰＤＥｃｌｕｓｔｅｒｒｕｎｎｉｎｇｇｌｏｂａｌｌｙａｔｖｅｒｙｈｉｇｈｆｒｅ

ｑｕｅｎｃｙ（ｔｙｐｉｃａｌｌｙｓｅｖｅｒａｌｋＨｚ）ａｎｄｓｏｔｈｅｍｅａｎ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｈａｍｂｅｒｉｓｈｉｇｈｅｒｆｏｒａｔｙｐｉｃａｌ

ｓｉｎｇｌｅｔｕｂｅＰＤＥ（ａｓｉｓｔｈｅｍｅａｎｔｈｒｕｓｔｐｅｒｕｎｉｔ

ａｒｅａ）．ＩｆｆｏｒＰＤＥｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｕｌｄｂｅ

ａｓｌｏｗａｓｔｈｅａｍｂｉｅｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｉｎｔｈｅｃａｓｅｏｆＣＤ

ＷＥｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｓｈｏｕｌｄｂｅｈｉｇｈｅｒａｎｄ

ｔｈｉｓｋｉｎｄｏｆｅｎｇｉｎｅｉｓｐａｒｔｉｃｕｌａｒｌｙｗｅｌｌｓｕｉｔｅｄｆｏｒ

ｒｏｃｋｅｔｏｐｅｒａｔｉｏｎ．

Ｔｈｅｆｌｏｗｉｎｓｉｄｅｔｈｉｓｃｈａｍｂｅｒｉｓｖｅｒｙｈｅｔｅｒｏ

ｇｅｎｅｏｕｓ，ｗｉｔｈａ２Ｄ ｅｘｐａｎｓｉｏｎｆａｎｂｅｈｉｎｄｔｈｅ

ｌｅａｄｉｎｇｓｈｏｃｋ（Ｆｉｇ２）．Ｔｈｅｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ

ｗａｖｅ（爜爞ａｎｄ爜爞）ｐｒｏｐａｇａｔｅｓｉｎａｓｍａｌｌｌａｙｅｒ

ｏｆｆｒｅｓｈｍｉｘｔｕｒｅ（爛爜）ｎｅａｒｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｗａｌｌ．

Ａｎｅｘｐａｎｓｉｏｎｆａｎｉｓｔｈｅｎｃｒｅａｔｅｄａｎｄｔｒａｎｓｆｏｒｍｓ

ｔｈｅｔａｎｇｅｎｔｉａｌｓｐｅｅｄｏｆｔｈｅｈｏｔｇａｓｉｎａｘｉａｌｓｐｅｅｄ５

（Ｆｉｇ３）．Ｔｈｅｎｅｃｅｓｓａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｐｒｏｐａ

ｇａｔｉｏｎｏｆａｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｉｓｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ

ｒｅｎｅｗａｌｏｆｔｈｅｌａｙｅｒｏｆｃｏｍｂｕｓｔｉｂｌｅｍｉｘｔｕｒｅａｈｅａｄ

Ｆｉｇ．２ ＦｌｏｗｆｉｅｌｄｉｎＴＤｗａｖｅｒｅｆｅｒｅｎｃｅａｘｉｓ

Ｆｉｇ．３ Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｉｎｌａｂｏｒａｔｏｒｙｒｅｆｅｒｅｎｃｅａｘｉｓ

ＴＤＷ．Ｔｈｅｈｅｉｇｈｔｏｆｔｈｉｓｌａｙｅｒ牎ｍｕｓｔｂｅｎｏｔｌｅｓｓ

ｔｈａｎｔｈｅｃｒｉｔｉｃａｌｖａｌｕｅ牎

ｆｏｒｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ．Ｉｎｔｈｅ

ｃａｓｅｏｆａＬＨ２燉ＬＯ２ｅｎｇｉｎｅ，ｔｈｅｄｉｓｐｅｒｓｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄ

ｏｘｙｇｅｎｄｒｏｐｌｅｔｓａｎｄｔｈｅｑｕｉｃｋｍｉｘｉｎｇｏｆｔｈｅｃｏｍ

ｐｏｎｅｎｔｓｓｈｏｕｌｄｂｅｆａｓｔｅｎｏｕｇｈｔｏｄｅｃｒｅａｓｅｔｈｅｖａｌ

ｕｅｏｆ牎

ａｎｄｔｏｅｎａｂｌｅｔｈｅｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆ爞爟 ｉｎ

ｓｍａｌｌｃｈａｍｂｅｒｓ．

 ﹦ ﹥﹢﹥﹦﹩﹫﹦

﹫﹫﹩

Ｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆａｓｅｍｉｅｍｐｅｒｉｃａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｍｏｄｅｌｄｅｖｅｌｏｐｅｄｂｙＬＩＨ，ｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎ

ａｎａｄｖａｎｃｅｄｌｉｑｕｉｄｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ（ＬＲＥ）ａｎｄ

ＣＤＷＥ ｉｓｄｏｎｅｐｒｅｖｉｏｕｓｌｙｂｙｔａｋｉｎｇｔｈｅｓａｍｅ

ｍａｘｉｍｕｍｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

ｏｆｂｏｔｈｅｎｇｉｎｅ（ａｎｄｎｏｔｔｈｅｓａｍｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓ

ｓｕｒｅ）．

Ｉｔｉｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｔｈｅｎｅｅｄｅｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍ

ｂｅｒｌｅｎｇｔｈｆｏｒｓｔａｂｉｌｉｚｉｎｇｔｈｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ，

ｃｏｕｌｄｂｅｖｅｒｙｓｈｏｒｔ，ｓｈｏｒｔｅｒｔｈａｎ２００ｍｍ ａｎｄ

ｅｖｅｎｃｌｏｓｅｔｏ１００ｍｍｗｉｔｈＨ２Ｏ２ｍｉｘｔｕｒｅ．Ｓｕｃｈａ

ｓｈｏｒｔｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｌｅｎｇｔｈｗｉｌｌｂｅｈｅｌｐｆｕｌ

ｔｏｒｅｄｕｃｅｔｈｅｗｅｔｔｅｄａｒｅａｏｆｔｈｅｅｎｇｉｎｅｂｅｃａｕｓｅａ

ａｎｎｕｌａｒｃｈａｍｂｅｒｅｘｈｉｂｉｔｓａｎｉｎｈｅｒｅｎｔｌｙｇｒｅａｔｅｒ

ｗｅｔｔｅｄａｒｅａｔｈａｎａｃｌａｓｓｉｃａｌｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

ｏｆｔｈｅｓａｍｅｌｅｎｇｔｈ．

Ｗｉｔｈｔｈｅｃａｐａｂｉｌｉｔｙｔｏｕｓｅａｒｅｄｕｃｅｄｌｅｎｇｔｈ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ（ａｎｄａｓｍａｌｌｅｒｗｅｔｔｅｄａｒｅａ），

ＣＤＷＥｗｉｌｌｈａｖｅａｓｌｉｇｈｔｌｙｉｎｃｒｅａｓｅｄｄｅｓｉｇｎｆｌｅｘｉ

ｂｉｌｉｔｙｔｈａｎａｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌＬＲＥ，ｗｉｔｈｔｈｅｐｏｓｓｉｂｉｌ

４１ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ Ｖｏｌ．２８



ｉｔｙｔｏｍｉｎｉｍｉｚｅｔｈｅｅｎｇｉｎｅｈｅａｔｌｏｓｓｅｓ．

Ｆｒｏｍａｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｐｏｉｎｔｏｆｖｉｅｗ，ｆｏｒａｇｉｖ

ｅｎ ｍａｘｉｍｕｍ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｉｎｓｉｄｅ ｔｈｅ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒ，ｔｈｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｃｙｃｌｅｇｉｖｅｓ１５％—２０％

ｈｉｇｈｅｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄａｌｏｗｅｒｂｕｒｎｅｄｇａｓｍｏｌｅｃ

ｕｌａｒｍａｓｓｓｏｔｈｅｅｘｈａｕｓｔｖｅｌｏｃｉｔｙｉｓｈｉｇｈｅｒｔｈａｎ

ｗｉｔｈＬＲＥ．Ｂｕｔｒｅｄｕｃｅｄｆｅｅｄｉｎｇｐｒｅｓｓｕｒｅｃａｎａｌｓｏ

ｂｅｕｓｅｄ（ｈｅｒｅ２２ＭＰａｉｎｓｔｅａｄ７０ＭＰａ）ｗｉｔｈ

ｓｔｉｌｌ ｉｎｔｅｒｅｓｔｉｎｇ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ

Ｔａｂｌｅ１．

ＴｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎＣＤＷＥａｎｄＬＲＥｖａｃ

ｃｕｍｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｄｅｃｒｅａｓｅｓａｓｎｏｚｚｌｅｅｘｉｔｓｉｚｅｉｎ

ｃｒｅａｓｅｓ（ｅｘｐａｎｓｉｏｎｒａｔｅｂｅｉｎｇｍｏｒｅｌｉｍｉｔｅｄｆｏｒａ

ｓａｍｅｄｅｔｏｎａｂｌｅｍｉｘｔｕｒｅｍａｓｓｆｌｏｗ）．

Ｍｏｒｅｏｖｅｒ，ｔｈｅｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｄｅｔ

ｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ（ＣＤＷＲＥ）ｃａｎｂｅ

ｖｅｒｙａｔｔｒａｃｔｉｖｅｗｈｅｎ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ａｎ ａｅｒｏｓｐｉｋｅ

ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎａｓｓｈｏｗｎｉｎＦｉｇ．４．Ｓｕｃｈｓｙｓｔｅｍ

ｗｏｕｌｄｂｅｐａｒｔｉｃｕｌａｒｌｙｗｅｌｌａｄａｐｔｅｄｔｏｐｏｗｅｒｔｈｅ

ｆｕｌｌｙａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇｓｐａｃｅｌａｕｎｃｈｅｒ

ｐｒｏｐｏｓｅｄｂｙＭＢＤＡ
［７］
，ａｓｓｈｏｗｎｉｎＦｉｇ５．

Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｂｅｔｔｅｒａｓｓｅｓｓｔｈｅｒｅａｌｉｎｔｅｒｅｓｔｏｆ

ＣＤＷＥｆｏｒｓｐａｃｅｌａｕｎｃｈｅｒａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，ｓｏｍｅｓｐｅ

ｃｉｆｉｃａｃｔｉｏｎｉｓｌｅｄｔｏｄｅｖｅｌｏｐａｇｌｏｂａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｄｅｓｉｇｎｔｏｏｌ．Ｉｎｔｈｅｆｉｒｓｔｓｔｅｐ，ｔｈｅｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｐｅｒ

ｆｏｒｍａｎｃｅｍｏｄｅｌｄｅｖｅｌｏｐｅｄｂｙＬＩＨ ｉｓａｄａｐｔｅｄｔｏ

━ ﹤┄│┅┇┈┄┃┄┋━┅┇┄┇│┃

牆牕燉ｍ 爳牕燉爳１ 牘牕燉牘 牤牕燉牤牫 爤燉ｓ 爤

燉ｓ 爥燉ｋＮ 爥


燉ｋＮ Δ爥燉爥



０４ １３３３ ０６３３７ １１０ ３２６ ２９６ １０７９７ ９８０１ ０１０１

１１ １００８ ００３９９ １４８６ ３９６ ３８３ １３１１０ １２６７３ ００３４

２１５ ３８５ ０００７３ １６２３ ４２４ ４１５ １４００６ １３７０５ ００２２

ｒｅｌａｔｅｄｔｏｒｅｆｅｒｅｎｃｅＬＲＥ－ＥＲ＝１

Ｆｉｇ．４ ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎＣＤＷＥａｎｄｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ

ｃｌａｓｓｉｃａｌＬＲＥ

Ｆｉｇ．５ Ｆｕｌｌｙａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇ

ｓｐａｃｅｌａｕｎｃｈｅｒＮＥＯ

ｄｅｔｅｒｍｉｎｅａｃｈｉｅｖａｂｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ．ＩＣＡＲＥＬａｂ

ｉｓｄｅｖｅｌｏｐｉｎｇａｍｏｒｅａｃｃｕｒａｔｅｍｏｄｅｌａｎｄｆｉｒｓｔｒｅ

ｓｕｌｔｓａｒｅｐｒｏｖｉｄｅｄｂｙＲｅｆ．［８］．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｉｓ

ｍｏｄｅｌｔｏｔｈｅｃａｓｅｏｆＨ２燉Ｏ２ｍｉｘｔｕｒｅａｌｌｏｗｓｔｏａｓ

ｓｅｓｓａｃｈｉｅｖａｂｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ（Ｆｉｇ６）．Ｂｙａｎｏｔｈｅｒ

ｗａｙ，ＩＣＡＲＥＬａｂｐｅｒｆｏｒｍｅｄａｄｅｄｉｃａｔｅｄｓｔｕｄｙｔｏ

ｏｐｔｉｍｉｚｅｔｈｅａｎｎｕｌａｒｎｏｚｚｌｅ
［９］
．

Ｆｉｇ．６ ＡｃｈｉｅｖａｂｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｏｒＨ２燉Ｏ２ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ

ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ

 ﹦﹦﹫﹦﹢〇

Ｕｓｉｎｇｔｈｅｍｏｃｋｕｐｄｅｓｉｇｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅｄｅｓｃｒｉｂｅｄ

ｂｙＦｉｇ７ａｎｄｔｈｅｔｅｓｔｂｅｎｃｈｓｈｏｗｎｉｎＦｉｇ８，

５１Ｎｏ．１ ＦａｌｅｍｐｉｎＦｒａｎｃｏｉｓ，ｅｔａｌ．ＭＢＤＡＲ＆ＴＥｆｆｏｒｔｏｎＰｕｌｓｅｄａｎｄＣｏｎｔｉｎｕｏｕｓＤｅｔｏｎａｔｉｏｎ…



Ｆｉｇ．７ Ｍｏｃｋｕｐｄｅｓｉｇｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

Ｆｉｇ．８ ＧｅｎｅｒａｌｖｉｅｗｏｆｔｅｓｔｂｅｎｃｈａｔＬＩＨ

ｓｏｍｅｂａｓｉｃｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｒｅｆｉｒｓｔｐｅｒｆｏｒｍｅｄｗｉｔｈ

ＬＩＨ，ｔａｋｉｎｇａｄｖａｎｔａｇｅｏｆｔｈｅｉｒｌｏｎｇｅｘｐｅｒｉｅｎｃｅｉｎ

ｓｕｃｈａｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ：

（１） Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ ｉｎ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ

（ＣＣ）ｗｉｔｈｉｎｎｅｒｄｉａｍｅｔｅｒｏｆ５０ｍｍ，１００ｍｍａｎｄ

２８０ｍｍ．

（２）Ｈｏｍｏｇｅｎｅｏｕｓ（ｇａｓ燉ｇａｓ）ａｎｄｈｅｔｅｒｏｇｅ

ｎｅｏｕｓ（ｌｉｑｕｉｄ燉ｇａｓ）ｍｉｘｔｕｒｅｓｔｕｄｉｅｄ．

Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｉｓｆｅｄ

ｗｉｔｈｆｕｅｌａｎｄｏｘｙｄｉｚｅｒｓｕｐｐｌｉｅｄｂｙｐｒｅｓｓｕｒｉｓｅｄ

ｔａｎｋｓｂｌｏｗｄｏｗｎ．Ｄｕｅｔｏｔｈｉｓ，ｔｈｅｔｅｓｔｄｕｒａｔｉｏｎ

ｉｓｌｉｍｉｔｅｄ（＜ １ｓ）ａｎｄｔｈｅｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｒｅ

ｒａｐｉｄｌｙｃｈａｎｇｉｎｇ（Ｆｉｇ９）．Ｉｎｆａｃｔ，ａｓｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓ

ｉｓｖｅｒｙｒａｐｉｄ，ｔｈｉｓｏｐｅｒａｔｉｎｇｍｏｄｅｉｓｎｏｔａｎｉｓｓｕｅ

ｆｏｒｔｈｅｔｅｓｔｖａｌｉｄｉｔｙ（ｅｘｃｅｐｔｍａｙｂｅｔｈｅｔｏｔａｌｄｕｒａ

ｔｉｏｎｗｈｉｃｈｃａｎｌｉｍｉｔｔｈｅｈｅａｔｉｎｇｏｆｔｈｅｗａｌｌｐｒｅ

ｖｅｎｔｉｎｇ，ｍａｙｂｅ，ｐｏｓｓｉｂｌｅｉｓｏｂａｒｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ）．

Ｏｎｔｈｅｃｏｎｔｒａｒｙ，ｉｔｐｒｏｖｉｄｅｓａｌａｒｇｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆ

Ｆｉｇ．９ Ｔｙｐｉｃａｌｆｅｅｄｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｅｖｏｌｕｔｉｏｎ

ｄｕｒｉｎｇｔｅｓｔｒｕｎ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｓａｎｄ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｒａｔｉｏ， ｗｈｉｃｈ ａｌｌｏｗ

ｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

ｏｖｅｒａｌａｒｇｅｒａｎｇｅｏｆｆｅｅｄｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．

Ｓｏｍｅｍａｉｎｏｂｔａｉｎｅｄｒｅｓｕｌｔｓａｒｅ：

（１）Ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｒｅｇｉｍｅｏｂｔａｉｎｅｄｉｎ１００ｍｍ

ｄｉａｍｅｔｅｒＣＣｗｉｔｈＧＨ２燉ＬＯ牨；

（２）Ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｒｅｇｉｍｅｏｂｔａｉｎｅｄｉｎ３３０ｍｍ

ｄｉａｍｅｔｅｒＣＣｗｉｔｈｋｅｒｏｓｅｎｅ燉ａｉｒ；

（３）ＨｉｇｈｔｈｒｕｓｔｄｅｎｓｉｔｙａｃｈｉｅｖｅｄｉｎｓｍａｌｌＣＣ

（２７５ｄａＮｆｏｒａ５０ｍｍｉｎｎｅｒｄｉａｍｅｔｅｒｋｅｒｏｓｅｎｅ燉

ＧＯ２ｅｎｇｉｎｅ）．

Ｆｒｏｍ ｔｈｅｓｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ，ｓｏｍｅｋｅｙｐｏｉｎｔｓ

ｃａｎａｌｓｏｂｅｄｅｒｉｖｅｄｆｏｒｔｈｅｇｅｎｅｒａｌｓｉｚｉｎｇｏｆａＣＤ

ＷＥｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ：

（１）Ｔｈｅｈｅｉｇｈｔｏｆｔｈｅｆｒｅｓｈｍｉｘｔｕｒｅｌａｙｅｒ牎ｉｓ

ａｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｃｅｌｌｓｉｚｅ．

（２）Ｔｈｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｔｈｅｅｎｇｉｎｅｉｓｇｉｖｅｎｂｙ

ｔｈｅｒａｔｉｏ爟燉牓，ｗｈｅｒｅ爟ｉｓｔｈｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｖｅｌｏｃｉｔｙ

ａｎｄ牓ｔｈｅｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｃｏｎｓｅｃｕｔｉｖｅｓｄｅｔｏ

ｎａｔｉｏｎｗａｖｅｓ，ｔｙｐｉｃａｌｌｙｓｅｖｅｒａｌｋＨｚ，ｔｈｅｌｅｎｇｔｈｏｆ

ｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ爧ｓｈｏｕｌｄｂｅｌｏｎｇｅｒｔｈａｎ

８０％ ｏｆ牓（ｔｏｅｎｓｕｒｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｆｒｏｍ ｓｕｂｓｏｎｉｃｔｏ

ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｉｎｓｉｄｅｔｈｅＣＣ）．Ｉｆｎｏｔｔｈｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ

ｃｏｕｌｄｂｅｕｎｓｔａｂｌｅ．

Ｔｈａｎｋｓｔｏｔｈｅｂｌｏｗｄｏｗｎｏｐｅｒａｔｉｏｎ，ｉｔｉｓａｌ

ｓｏｅａｓｙｔｏｇｅｔａｄｅｔａｉｌｅｄｋｎｏｗｌｅｄｇｅｏｆｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙ

ｄｏｍａｉｎｏｆｔｈｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ．Ａｓａｎｅｘａｍ

ｐｌｅ，Ｆｉｇ１０ｓｈｏｗｓｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｏｍａｉｎｏｂｔａｉｎｆｏｒ

ａｍｉｘｔｕｒｅｏｆｇａｓｅｏｕｓＨｙｄｒｏｇｅｎａｎｄＯｘｙｇｅｎａｓ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｓｐｅｃｉｆｉｃｍｉｘｔｕｒｅｍａｓｓｆｌｏｗ（ｒｅｌａｔｅｄｔｏ

ｔｈｅｔｏｐｉｎｊｅｃｔｉｏｎｗａｌｌａｒｅａ）ａｎｄｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｒａ

ｔｉｏ．

６１ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ Ｖｏｌ．２８



Ｆｉｇ．１０ ＳｔａｂｉｌｉｔｙｄｏｍａｉｎｇａｓｅｏｕｓＨ２燉Ｏ２ｍｉｘｔｕｒｅ

Ｉｎｔｈｉｓｐａｒｔｉｃｕｌａｒｃａｓｅ，ｉｔｈａｓｔｏｂｅｕｎｄｅｒ

ｌｉｎｅｄｔｈａｔｔｈｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｓｓｐｅｅｄｉｓ２７７０ｍ燉ｓ

ａｔｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｒａｔｉｏ１ｗｈｅｎ ＣｈａｐｍａｎＪｏｕｇｕｅｔ

ｓｐｅｅｄ爟ｃｊｉｓ２８４０ｍ燉ｓ．Ｂｕｔｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｃａｎ

ｂｅｏｂｔａｉｎｅｄ（ｄｅｐｅｎｄｉｎｇｏｆｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｆｉｇｕｒａ

ｔｉｏｎ）ｗｉｔｈｏｔｈｅｒｍｉｘｔｕｒｅｓａｓｓｈｏｗｎｉｎＴａｂｌｅ２．

━ ﹦┍│┅━┄┉┄┃┉┄┃┌┋┈┅┄│┅┇

┌┉┄┇┇┈┅┄┃┃└

Ｆｕｅｌ
Ｐｒｏｐａｎｅ燉

Ｏ２（ｇａｓ）

Ｈ２（ｇａｓ）燉

Ｏ２（ｌｉｑｕｉｄ）

Ｋｅｒｏｓｅｎｅ燉

Ｏ２（ｇａｓ）

Ｋｅｒｏｓｅｎｅ燉

Ｏ２（ｌｉｑｕｉｄ）

犗 １．００ １．７０ ０．９２ １．２２ ０．９５

爟燉（ｍ·ｓ
－１
） ２２７０ ３０７６ ２０００ ２４６０２２００

爟ｃｊ燉（ｍ·ｓ
－１
） ２４３０ ３１７０ ２３６ ２５２０２４００

Ｄｅｌｔａ燉％ ６，６ ３，３ １５，２ ２，３ ８，３

爢燉

（ｋｇ·ｓ
－１
·ｍ

－２
）
１４０ — １０６ ７０７ １４５０

 ﹦﹤﹫﹨﹫﹤﹫﹦

 ┇┊┈┉┋┉┄┇┃┅━┉┎

ＯｎｅｏｆｔｈｅｐｅｃｕｌｉａｒｉｔｉｅｓｏｆＣＤＷＥｉｓｔｈａｔｔｈｅ

ｎｕｍｂｅｒｏｆｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｓｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｈａｍｂｅｒｉｓ

ｎｏｔｃｏｎｓｔａｎｔａｎｄｉｓａｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｂｌｅ

ｍｉｘｔｕｒｅ，ｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｇｅｏｍｅｔｒｙａｎｄ

ａｌｓｏｔｈｅｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅ．Ｆｏｒａｇｉｖｅｎｍｉｘｔｕｒｅｉｎａ

ｇｉｖｅｎｃｈａｍｂｅｒ，ｃｈａｎｇｉｎｇｔｈｅｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅ（ａｎｄ

ｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅ）ｗｉｌｌｃｈａｎｇｅｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆ

ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｓｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｈａｍｂｅｒ．

Ｔｈｉｓｃｏｕｌｄｂｅｅｘｐｌａｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅａｓｓｕｍｐｔｉｏｎ

ｔｈａｔｂｅｈｉｎｄＴＤＷ （ａｎｄｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｃｏｎｓｅｃｕｔｉｖｅ

ＴＷＤ），ｔｈｅｒｅｉｓａｃｏｍｐｌｅｘｓｅｒｉｅｓｏｆｓｈｏｃｋｗａｖｅｓ．

Ｉｆｔｈｅｍａｓｓｆｌｏｗ ｒａｔｅｉｓｉｎｃｒｅａｓｅｄ，ｔｈｅｈｅｉｇｈｔｏｆ

ｔｈｅｆｒｅｓｈｍｉｘｔｕｒｅｂｅｈｉｎｄｔｗｏｃｏｎｓｅｃｕｔｉｖｅｄｅｔｏｎａ

ｔｉｏｎｓｉｓｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔｔｏｓｕｐｐｏｒｔａｎｅｗ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ

ｗａｖｅ（牎＞牎

）ａｎｄａｓｈｏｃｋｉｎｄｕｃｅｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ（ａ

ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ）ｃｏｕｌｄｏｃｃｕｒａｎｄａｎｅｗＴＤＷ ａｐｐｅａｒｓ．

Ｉｆｔｈｅｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍ

ｂｅｒｉｓｄｅｃｒｅａｓｅｄ，ｔｈｅｈｅｉｇｈｔｏｆｔｈｅｆｒｅｓｈｍｉｘｔｕｒｅ

ｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｃｏｎｓｅｃｕｔｉｖｅＴＤＷｓｄｅｃｒｅａｓｅｓａｎｄ

ｃｏｕｌｄｂｅｉｎｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔｔｏｓｕｐｐｏｒｔａｓｈｏｃｋｉｎｄｕｅｄ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎａｎｄＴＷＤ ｄｅｇｅｎｅｒａｔｅｓｉｎｔｏａｍｏｒｅ

ｓｉｍｐｌｅｓｈｏｃｋｗａｖｅ．

Ｔｈｉｓｓｅｌｆａｄａｐｔａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｔｏｔｈｅ

ｆｒｅｓｈｍｉｘｔｕｒｅｌｏｃａｌｍａｓｓｆｌｏｗｍａｋｅｓｉｔｐｏｓｓｉｂｌｅｔｏ

ｇａｉｎｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｉｎｇｗｉｔｈｔｈｅｌｏｃａｌｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅ

ｍａｓｓｆｌｏｗ．Ｓｏｍｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｒｅｄｏｎｅｉｎａ１００

ｍｍ ｉｎｔｅｒｎａｌｄｉａｍｅｔｅｒｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ．Ｔｈｅ

ｉｎｊｅｃｔｉｏｎｗａｌｌｃｏｎｓｉｓｔｓｏｆ１９０ｈｏｌｅｓｆｏｒｔｈｅｉｎｊｅｃ

ｔｉｏｎｏｆｆｕｅｌａｎｄｏｘｉｄｉｚｅｒ．Ｉｎｏｎｅｓｅｒｉｅｓｏｆｅｘｐｅｒｉ

ｍｅｎｔｓｔｈｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｒａｔｉｏｉｓｃｈａｎｇｅｄｉｎｏｎｅｈａｌｆ

ｏｆｔｈｅｅｎｇｉｎｅｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｏｔｈｅｒｈａｌｆ．Ｉｎａｎ

ｏｔｈｅｒｓｅｒｉｅｓ，ｔｈｅｉｎｊｅｃｔｏｒｓｄｉａｍｅｔｅｒｉｓｉｎｃｒｅａｓｅｄｉｎ

ｏｒｄｅｒｔｏｄｏｕｂｌｅｔｈｅｌｏｃａｌｍａｓｓｆｌｏｗ ｒａｔｅｉｎｏｎｅ

ｈａｌｆｏｆｔｈｅｅｎｇｉｎｅ．

Ｅｉｇｈｔｐｒｅｓｓｕｒｅｐｒｏｂｅｓ（爮１ｔｏ爮８）ａｒｅｌｏｃａｔｅｄ

ａｌｏｎｇｔｈｅｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｃｅｏｆｔｈｅｏｕｔｅｒｗａｌｌｏｆｔｈｅ

ａｎｎｕｌａｒｃｈａｍｂｅｒ．

Ｉｎａｌｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｔｉｓｐｏｓｓｉｂｌｅｔｏｏｂｔａｉｎａｎ

ｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅｔｈｒｕｓｔｏｎｏｎｅｓｉｄｅｏｆｔｈｅｅｎｇｉｎｅ．

Ｔｈｅｍｏｓｔｐｒｏｍｉｓｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｓｈｏｗ ｔｈａｔａ

３０％ ｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅｔｈｒｕｓｔｗａｌｌｏｖｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｉｓ

ｐｏｓｓｉｂｌｅｉｆｔｈｅｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｉｓｄｏｕｂｌｅｄ．Ｔｈｉｓｉｎ

ｃｒｅａｓｅｉｓｌｏｗｅｒｔｈａｎｅｘｐｅｃｔｅｄｂｕｔｔｈｅｓｍａｌｌｄｉａｍｅ

ｔｅｒｏｆｔｈｅｔｅｓｔｅｎｇｉｎｅｌｉｍｉｔｓｔｈｅｈｅｔｅｒｏｇｅｎｅｉｔｙｏｆ

ｔｈｅｆｌｏｗｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ．Ｗｉｔｈａ

ｌａｒｇｅｒｅｎｇｉｎｅ，ａ１００％ ｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅｔｈｒｕｓｔｏｎ

ｏｎｅｓｉｄｅ（ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｏｔｈｅｒｓｉｄｅ）ｓｈｏｕｌｄｂｅ

ｐｏｓｓｉｂｌｅ（Ｆｉｇ１１）．Ａｓｍａｌｌｓｈｉｆｔｏｆｔｈｅｍａｘｉｍｕｍ

ａｎｄｍｉｎｉｍｕｍ ｐｒｅｓｓｕｒｅｖａｌｕｅｓｉｓａｌｓｏｏｂｓｅｒｖｅｄ．

Ｔｈｏｓｅｅｘｔｒｅｍｅｖａｌｕｅｓｅｅｍｓｔｏｂｅｌｏｃａｔｅｄｂｅｔｗｅｅｎ

爮７ ａｎｄ爮８（ｍａｘｉｍｕｍ）ａｎｄｂｅｔｗｅｅｎ爮３ ａｎｄ爮４

（ｍｉｎｉｍｕｍ）ｉｎｓｔｅａｄｏｆｄｉｒｅｃｔｌｙｎｅａｒ爮１ａｎｄ爮５．

Ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ＬＲＥ （ｗｉｔｈ ａ ｇｉｍｂａｌｅｄ

７１Ｎｏ．１ ＦａｌｅｍｐｉｎＦｒａｎｃｏｉｓ，ｅｔａｌ．ＭＢＤＡＲ＆ＴＥｆｆｏｒｔｏｎＰｕｌｓｅｄａｎｄＣｏｎｔｉｎｕｏｕｓＤｅｔｏｎａｔｉｏｎ…



Ｆｉｇ．１１ Ｐｒｅｓｓｕｒｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｃｈａｍｂｅｒ

ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｃｅ

ｎｏｚｚｌｅ），ｔｈｉｓｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｉｎｇｃａｐａｂｉｌｉｔｙｉｓｉｎｔｅｒ

ｅｓｔｉｎｇｂｅｃａｕｓｅｔｈｅｒｅｉｓｎｏｃｈａｎｇｅｉｎｔｈｅｔｈｒｕｓｔｄｉ

ｒｅｃｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｒｅｓｐｏｎｓｅｔｉｍｅｉｓｌｉｍｉｔｅｄｏｎｌｙｂｙ

ｔｈｅｒｅｓｐｏｎｓｅｔｉｍｅｏｆｔｈｅｉｎｊｅｃｔｏｒｓ，ｗｈｉｃｈｃｏｕｌｄｂｅ

ｖｅｒｙｆａｓｔ，ｅｎａｂｌｉｎｇｔｈｅｐｏｓｉｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｖｅ

ｈｉｃｌｅａｔｔｉｔｕｄｅａｔｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｗｉｔｈｏｕｔｕｓｉｎｇ

ｍｕｃｈｐｏｗｅｒ．Ｔｈｅｃｏｍｐｌｅｔｅｐｒｅｓｓｕｒｅｆｉｅｌｄａｎｄ

ｆｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｙｓｈｏｕｌｄｓｔｉｌｌｂｅｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄｔｏｃｈｅｃｋ

ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｆｌｏｗｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｄｆｌｏｗｅｘｐａｎ

ｓｉｏｎｉｎｔｈｅｎｏｚｚｌｅ．

 ﹪┉━┊┍┈┃┄┄━┃┈┎┈┉│

Ｄｕｅｔｏｔｈｅｔｈｉｎｌａｙｅｒｏｆｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ，ｔｈｅｈｉｇｈ

ｅｓｔｈｅａｔｌｏａｄｉｎｓｉｄｅＣＣｏｃｃｕｒｓｎｅａｒｔｈｅｔｈｒｕｓｔｗａｌｌ

ａｎｄｄｅｃｒｅａｓｅｓｒａｐｉｄｌｙａｌｏｎｇｔｈｅａｘｉａｌａｘｉｓ．

Ｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｉｎｈｅａｔｓｉｎｋｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒｓａｒｅｒｅｃｏｒｄｅｄｗｉｔｈＨｙｄｒｏｇｅｎ燉Ｏｘｙｇｅｎ

ａｎｄｋｅｒｏｓｅｎｅ燉Ｏｘｙｇｅｎｍｉｘｔｕｒｅｓ（Ｆｉｇ１２）．ＩｎＦｉｇ．

１２，ｐｏｉｎｔ１ｉｓｔｈｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅａｎｄｐｏｉｎｔｓ２，

３，４ａｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄａｌｏｎｇａｎａｘｉａｌｌｉｎｅｕｐｔｏｅｘｉｔ

ｓｅｃｔｉｏｎ．

Ｔｈｅｃｏｏｌｉｎｇｓｙｓｔｅｍ ｄｅｓｉｇｎｃｏｕｌｄｂｅｃｒｉｔｉｃａｌ

ｂｅｃａｕｓｅｆｏｒｍｅｔａｌｌｉｃｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｔｈｅｍｅａｎｈｅａｔ

ｆｌｕｘｅｓｎｅａｒｔｈｅｔｈｒｕｓｔｗａｌｌａｒｅｍｅａｓｕｒｅｄｂｅｔｗｅｅｎ

１２ａｎｄ１７ＭＷ·ｍ
－２
ｗｉｔｈｌｏｃａｌｖａｌｕｅｓｅｖｅｎｈｉｇｈｅｒ

（ｗｉｔｈＨｙｄｒｏｇｅｎ燉Ｏｘｙｇｅｎｍｉｘｔｕｒｅ）．

Ｔｈｉｓｈｅａｔｆｌｕｘｒｅｐａｒｔｉｔｉｏｎｉｓａｌｓｏｖｅｒｙｄｉｆｆｅｒ

ｅｎｔｆｒｏｍｔｈｅｏｎｅｏｂｔａｉｎｅｄｉｎＬＲＥｗｈｅｒｅｔｈｅｍａｘ

ｉｍｕｍ ｈｅａｔｆｌｕｘｅｓｏｃｃｕｒｓｎｅａｒｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒｇｅｏｍｅｔｒｉｃｔｈｒｏａｔ．Ｔｈｉｓｐｏｉｎｔｃｏｕｌｄｂｅ

ｂｅｎｅｆｉｃｉａｌｆｏｒｔｈｅｅｎｇｉｎｅｄｅｓｉｇｎｂｅｃａｕｓｅｔｈｅｖａｐｏｒ

ｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｉｎｊｅｃｔｅｄｏｘｙｇｅｎｗｉｌｌｂｅｆａｓｔｅｒａｎｄ

ｔｈｅｍｉｘｉｎｇｂｅｔｗｅｅｎｈｙｄｒｏｇｅｎａｎｄｏｘｙｇｅｎｗｉｌｌｂｅ

ｂｅｔｔｅｒ．

Ｆｉｇ．１２ Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｌｏｎｇａｘｉａｌｌｉｎｅ

ｄｕｒｉｎｇｔｅｓｔｒｕｎ

ＴｈｅｈｉｇｈｈｅａｔｆｌｕｘｅｓａｎｔｉｃｉｐａｔｅｄｉｎａＣＤ

ＷＲＥｌｅａｄｔｏｔｈｅｉｓｓｕｅｏｆａｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇ，ａｖｅｒｙ

ｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔａｓｋｗｉｔｈｍｅｔａｌｌｉｃｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｗｉｔｈａｗａｌｌ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｌｉｍｉｔｅｄｔｏｔｈｅｖｉｃｉｎｉｔｙｏｆ１０００Ｋ．

Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓｃｏｕｌｄａｃｈｉｅｖｅｈｉｇｈｅｒｗａｌｌ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ（ｕｐｔｏ１８００Ｋ）ｅｖｅｎｉｎｏｘｉｄｉｚｉｎｇ

ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．Ａｆｔｅｒａｃａｒｅｆｕｌｒｅｖｉｅｗ ｏｆｅｘｉｓｔｉｎｇ

ｐｒｏｄｕｃｔｓ，ｓｏｍｅＣ燉ＳｉＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓａｒｅｓｅ

ｌｅｃｔｅｄ．Ｔｈｅｎ，ｔｗｏｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐａｒｔｓ，ｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｎｇ

ｔｈｅｉｎｎｅｒｗａｌｌｏｆｔｈｅａｎｎｕｌａｒｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ，

ｈａｖｅｂｅｅｎｄｅｓｉｇｎｅｄａｎｄｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅｄｔｏｂｅｔｅｓｔｅｄ

ｉｎｔｈｅＬＩＨ１００ｍｍＣＤＷＥｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ．

Ｅａｃｈｏｆｔｈｅｓｅｔｗｏｐａｒｔｓｓｕｃｃｅｓｓｆｕｌｌｙｓｕｓｔａｉｎｅｄａ

ｄｏｚｅｎｏｆｓｈｏｒｔｄｕｒａｔｉｏｎ（０５ｓ）ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｗｉｔｈ

８１ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ Ｖｏｌ．２８



ｏｕｔａｐｐａｒｅｎｔｄａｍａｇｅｔｏ ｔｈｅｍａｔｅｒｉａｌｓｕｒｆａｃｅ

（Ｆｉｇｓ１３，１４）．Ａｎｅｗｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｅｒｉｅｓｉｓｐｅｒ

ｆｏｒｍｅｄｗｉｔｈｍｏｒｅｓｅｖｅｒｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ（ｆｅｅｄｉｎｇｐｒｅｓ

ｓｕｒｅｕｐｔｏ２５ＭＰａ）ｄｕｒｉｎｇｗｈｉｃｈｔｈｅｔｗｏｓａｍ

ｐｌｅｓａｒｅｄａｍａｇｅｄｐｒｏｖｉｎｇｔｈａｔｔｈｉｓｐｏｉｎｔｉｓｓｕｒｅｌｙ

ｏｎｅｋｅｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｉｓｓｕｅｔｏｂｅｃａｒｅｆｕｌｌｙａｄｄｒｅｓｓｅｄ

ｉｎｔｈｅｆｕｔｕｒｅ．

Ｆｉｇ．１３ Ｔｗｏｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐａｒｔｓ

Ｆｉｇ．１４ Ｐａｒｔｉｎｓｔａｌｌｅｄｏｎｃｈａｍｂｅｒｃｅｎｔｒａｌｂｏｄｙ

 ┅┇┉┄┃┃┈┅┃┋┇┄┃│┃┉

Ｉｇｎｉｔｉｏｎｏｆａｎｅｎｇｉｎｅｉｎｖｅｒｙｌｏｗｐｒｅｓｓｕｒｅｅｎ

ｖｉｒｏｎｍｅｎｔｃｏｕｌｄｂｅａｒｅａｌｐｒｏｂｌｅｍ，ｅｖｅｎｆｏｒａ

ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ．ＦｏｒＣＤＷＥ ｏｐｅｒａ

ｔｉｏｎ，ｔｈｅｌａｃｋｏｆｇｅｏｍｅｔｒｉｃｔｈｒｏａｔａｄｄｓｔｏｔｈｅｐｏ

ｔｅｎｔｉａｌｄｉｆｆｉｃｕｌｔｙｏｆａｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔｆｉｌｌｉｎｇｏｆｔｈｅｃｈａｍ

ｂｅｒｗｉｔｈｎｏｃｏｕｎｔｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ．

ＴｈｉｓｉｓｓｕｅｉｓｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄｕｓｉｎｇＬＩＨ１００ｍｍ

ＩＤｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｃｏｎｎｅｃｔｅｄｔｏａ０５ｍ
３
ｖａｃ

ｕｕｍｔａｎｋｗｉｔｈａｎｉｎｉｔｉａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆ６ｋＰａ．

Ｔｈｅｆｉｒｓｔｓｔｅｐｉｓｔｏｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆ

ｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ（ｓｐｅｃｉｆｉｃｍａｓｓｆｌｏｗａｎｄｅ

ｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｒａｔｉｏ），ａｎｄａｆｔｅｒｔｈａｔｔｏｄｅｃｒｅａｓｅｔｈｅ

ｉｇｎｉｔｉｏｎｅｎｅｒｇｙｕｎｔｉｌｉｔｉｓｉｍｐｏｓｓｉｂｌｅｔｏａｃｈｉｅｖｅａｎ

ｉｎｉｔｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ．

Ｂｌａｓｔｉｎｇｃｏｐｐｅｒｗｉｒｅｓａｒｅｕｓｅｄｆｏｒｉｎｉｔｉａｔｉｎｇ

ｔｈｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒａｎｄ

ｉｇｎｉｔｉｏｎｅｎｅｒｇｙｃｏｕｌｄｂｅｃｈａｎｇｅｄｗｉｔｈｔｈｅｃｈａｎｇｅ

ｏｆｔｈｅａｐｐｌｉｅｄｖｏｌｔａｇｅａｎｄｔｈｅｗｉｒｅｄｉａｍｅｔｅｒ．

Ｇａｓｅｏｕｓｈｙｄｒｏｇｅｎａｎｄｏｘｙｇｅｎａｔａｍｂｉｅｎｔ

ｐｒｅｓｓｕｒｅａｒｅｓｅｌｅｃｔｅｄｆｏｒｔｈｏｓｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｎｄ

ｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｂｅｔｗｅｅｎ０．１６ａｎｄ２．５０ＭＰａ

（ｆｏｒｈｙｄｒｏｇｅｎ），ａｎｄ０．５ａｎｄ１．１ＭＰａ（ｆｏｒｏｘｙ

ｇｅｎ）ａｌｌｏｗｅｄｔｈｅｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｉｇｎｉｔｉｏｎｗｉｔｈｉｎａ

ｗｉｄｅｒａｎｇｅｏｆｌｏｗｓｐｅｃｉｆｉｃｍａｓｓｆｌｏｗ（ｂｅｔｗｅｅｎ２１

ａｎｄ５７ｋｇ·ｓ
－１
·ｍ

－２
）．Ｔｈｉｓｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｉｓｔｅｎ

ｔｉｍｅｓｌｏｗｅｒｔｈａｎｍａｓｓｆｌｏｗｕｓｅｄｉｎｐｒｅｖｉｏｕｓｅｘ

ｐｅｒｉｍｅｎｔｓｂｕｔｉｓｍａｎｄａｔｏｒｙｇｉｖｅｎｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｌｙ

ｓｍａｌｌｖｏｌｕｍｅｏｆｔｈｅｖａｃｕｕｍｔａｎｋ．

Ｆｒｏｍｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｇｎａｌａｎｄｔｈｅｄｉｒｅｃｔｖｉｓｕ

ａｌｉｚａｔｉｏｎ ｏｆｔｈｅｆｌｏｗ ｗｉｔｈ ｈｉｇｈｓｐｅｅｄ ｃａｍｅｒａ

（Ｆｉｇ１５），ｉｔｉｓｐｏｓｓｉｂｌｅｔｏｄｅｔｅｒｍｉｎｅｔｈｅｍｉｎｉ

ｍｕｍｉｎｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｆｏｒｔｈｅｐｏｓｉｔｉｖｅｉｇｎｉｔｉｏｎ

ｏｆｔｈｅＴＤＷ ｓｙｓｔｅｍｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍ

ｂｅｒａｓａｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍｉｘｔｕｒｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｒａｔｉｏ．

ＩｎｔｈｅｃａｓｅｏｆａｐｏｓｉｔｉｖｅＴＤＷ ｉｎｉｔｉａｔｉｏｎ，ｔｈｅ

ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｏｒｉｎｃｒｅａｓｅｓｔｏａ

ｍｕｃｈｈｉｇｈｅｒｌｅｖｅｌ（ｂｅｔｗｅｅｎ０８１０５ａｎｄ１２５１０５

Ｐａ）ｔｈａｎｗｈｅｎｎｏｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｏｃｃｕｒｓ（ｄｕｅｔｏｔｈｅ

ｌａｃｋｏｆａｇｅｏｍｅｔｒｉｃｔｈｒｏａｔａｔｔｈｅｅｘｉｔｏｆｔｈｅｃｏｍ

ｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ）．

Ｉｔｉｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｔｈｅｓｐｅｃｉｆｉｃｍａｓｓ

ｆｌｏｗｒａｔｅｉｎｃｒｅａｓｅｓｂｏｔｈｌｅａｎａｎｄｒｉｃｈｉｇｎｉｔｉｏｎｌｉｍ

ｉｔｓｏｆｔｈｅｅｎｇｉｎｅａｎｄｔｈａｔｉｔｉｓｐｏｓｓｉｂｌｅｔｏｓｔａｒｔａ

ＴＤＷ ａｔｖｅｒｙｌｏｗｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎ

ａｗｉｄｅｒａｎｇｅｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｒａｔｉｏ（０５—１７），

ｗｉｔｈａｖｅｒｙｌｏｗａｍｏｕｎｔｏｆｅｎｅｒｇｙ（ｌｅｓｓｔｈａｎ１Ｊ）

（Ｆｉｇ．１６）．

Ｆｉｇ．１５ Ｖｉｓｕａｌｉａｔｉｏｎｏｆｌｏｗａｍｂｉａｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅｉｇｎｉｔｉｏｎｐｈａｓｅ

９１Ｎｏ．１ ＦａｌｅｍｐｉｎＦｒａｎｃｏｉｓ，ｅｔａｌ．ＭＢＤＡＲ＆ＴＥｆｆｏｒｔｏｎＰｕｌｓｅｄａｎｄＣｏｎｔｉｎｕｏｕｓＤｅｔｏｎａｔｉｏｎ…



Ｆｉｇ．１６ Ｔｗｏｃａｓｅｓｏｆｉｇｎｉｔｉｏｎ（１）ａｎｄｎｏｎｉｇｎｉｔｉｏｎ（２）

 ﹦﹫﹤﹢﹫﹢﹫

ＷｉｔｈＭＢＤＡｓｕｐｐｏｒｔ，ＩＣＡＲＥＬａｂｉｓｄｅｖｅｌ

ｏｐｉｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅｖｅｌｓｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｏ

ｐｒｏｖｉｄｅ，ｉｎｍｉｄｄｌｅｔｅｒｍ，ｎｅｅｄｅｄｔｏｏｌｓｔｏｄｅｖｅｌｏｐ

ａｎｄｏｐｔｉｍｉｚｅａｃｔｕａｌｅｎｇｉｎｅｓ．Ｔｈｅｆｉｒｓｔａｐｐｒｏａｃｈ

ｃｏｎｓｉｓｔｅｄｉｎｐｅｒｆｏｒｍｉｎｇＥｕｌｅｒｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｕｓｉｎｇ

ｐｅｒｉｏｄｉｃａｌｂｏｕｎｄａｒｉｅｓｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ
［１０］
．Ｅｖｅｎｉｆｔｈｅｓｅ

ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｈａｖｅｓｔｉｌｌｔｏｂｅｒｅｆｉｎｅｄ，ｔｈｅｙａｌｒｅａｄｙ

ｒｅｐｏｒｔｔｈｅｒｉｇｈｔｏｖｅｒａｌｌｏｐｅｒａｔｉｏｎａｎｄｃｏｎｓｔｉｔｕｔｅａ

ｖｅｒｙｇｏｏｄｓｕｐｐｏｒｔｔｏｂｅｔｔｅｒｕｎｄｅｒｓｔａｎｄｔｈｅｄｅｔｏ

ｎａｔｉｏｎｗａｖｅｓｅｌｆｉｇｎｉｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ（Ｆｉｇ．１７）．

Ｓｕｃｈｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｌｏｗａｌｓｏａｔｄｅｔｅｒｍｉｎｉｎｇ

ｔｈｅｓｔｒｅａｍ ｌｉｎｅｓｉｎｔｏｔｈｅｃｈａｍｂｅｒ（ｉｎｅｎｇｉｎｅ

ａｘｉｓ）．Ｆｉｇ１８ｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅｓｅｓｔｒｅａｍ ｌｉｎｅｓａｒｅ

ｎｏｔｔｏｏｍｕｃｈｉｎｃｌｉｎｅｄａｎｄｓｈｏｕｌｄｎｏｔｌｅａｄｔｏ

ｓｔｒｏｎｇｓｋｉｎｆｒｉｃｔｉｏｎｌｏｓｓｅｓ．

Ｆｉｇ．１７ Ｅｘａｍｐｌｅｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｂｔａｉｎｅｄ

ｂｙＩＣＡＲＥ

 ﹥﹦﹢﹫﹦﹩﹫﹦

Ｂａｓｅｄｏｎｐｒｅｖｉｏｕｓｓｔｕｄｉｅｓａｎｄｔｈｅｇｒｏｗｉｎｇ

Ｆｉｇ．１８ Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆ２０ｐａｒｔｉｃｌｅｓｒｅｌｅａｓｅｄｆｒｏｍ

ｔｏｐｉｎｊｅｃｔｉｏｎｗａｌｌ

ｐｏｔｅｎｔｉａｌｏｆｓｕｃｈｃｏｎｃｅｐｔ，ａｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅ

ｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ．Ｔｈｉｓｌａｒｇｅｓｃａｌｅｅｎｇｉｎｅ（Ｆｉｇ．１９）ｉｓｔｏ

ｂｅｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅｄａｎｄｔｅｓｔｅｄｉｎｅｘｉｓｔｉｎｇｔｅｓｔｆａｃｉｌｉ

ｔｙ．Ｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｉｓ３５０ｍｍ（ｅｘｔｅｒｎａｌ

ｉｎｎｅｒｄｉａｍｅｔｅｒ）ａｎｄ２８０ｍｍ（ｉｎｔｅｒｎａｌｉｎｎｅｒｄｉａｍ

ｅｔｅｒ）ａｎｄｗｉｌｌｂｅａｂｌｅｔｏｏｐｅｒａｔｅｗｉｔｈＧＨ２燉ＧＯ２ｏｒ
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法国 ﹣﹥﹢爆震和连续爆震波发动机的研发

ＦａｌｅｍｐｉｎＦｒａｎｃｏｉｓ ＬｅＮａｏｕｒＢｒｕｎｏ

（ＭＢＤＡ导弹系统公司未来飞行器动力部，巴黎，法国）

摘要：连续爆震波发动机（ＣＤＷＥ）可以弱化一般爆震发动

机（ＰＤＥ）对环境条件的要求，尤其是初始条件要求弱化简

化了发动机结构。为了探讨ＣＤＷＥ用于空间发射器的可行

性，ＭＢＤＡ与 Ｌａｖｒｅｎｔｉｅｖ学院联合进行了一些试验，研究

了其工作模式和一些关键点。结果发现：这种发动机在非

常小的装置中可提供可观的推力（２７５ｄａＮ，条件：直径 ５０

ｍｍ，长 １００ｍｍ，航空煤油加氧气）。如果采用扩张型喷管，

推力还可能增加。在现有尺寸下，插入式或气动锥喷管似

乎是最佳设计，在同一流量下，发动机的矢量能力是解决姿

态控制的一个方法。热流量非常大，但主要集中在喷射壁

面，这一点将有助于在燃烧室内气化喷入的液体燃料。另

外，做了初步试验来评估 Ｃ燉ＳｉＣ复合材料在转动爆震波非

常恶劣的机械环境下的性能。在这些研究以外，ＭＢＤＡ还

设计了大尺寸地面实验装置来研究使用 ＬＨ２燉ＬＯ牨混合物

的连续爆震波发动机的所有相关问题。作为大尺寸研发的

第一步，小尺寸的演示在 ２０１０年春季进行。

关键词：爆震波发动机；推进；性能模型
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