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ｍａｎｃｅａｎｄａｒｅｓｔｉｌｌｂｅｉｎｇｉｍｐｒｏｖｅｄ．

（２）Ｆｏｒｅａｃｈａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，ｒｅｌａｔｅｄｖｅｈｉｃｌｅｓ

ｈａｖｅｂｅｅｎｏｐｔｉｍｉｚｅｄｔｏｔａｋｅｔｈｅｂｅｔｔｅｒａｄｖａｎｔａｇｅ

ｏｆｔｈｅｓｅｅｘｉｓｔｉｎｇｅｎｇｉｎｅｃｏｎｃｅｐｔｓ．

ＭＢＤＡａｎｄＤＳＯｄｏｎｏｔａｉｍａｔｏｂｔａｉｎｉｎｇｔｈｅ

ｍａｘｉｍｕｍｅｎｇｉｎｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｂｕｔｔｒｙｔｏｔａｋｅａｄ

ｖａｎｔａｇｅｏｆｔｈｅｓｐｅｃｉｆｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＰＤＥｔｏ

ｓｉｍｐｌｉｆｙｅｎｇｉｎｅａｎｄｖｅｈｉｃｌｅｃｏｎｃｅｐｔｉｏｎ．

Ｔｈｅｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｉｓａｎｅｎｇｉｎｅａｂｌｅ

ｔｏｐｏｗｅｒａｒｅｕｓａｂｌｅｓｕｂｓｏｎｉｃＵＡＶｗｉｔｈｃｒｕｉｓｉｎｇ

ａｎｄ ｌｏｉｔｅｒｉｎｇ ｍｉｓｓｉｏｎ ｗｈｉｃｈ ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｓｗｉｔｈ

ｖｅｒｙｄｅｍａｎｄｉｎｇｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｉｎｔｅｒｍ ｏｆｔｈｒｕｓｔ

ｒａｎｇｅ
［２３］
．

Ｔｈｅｕｓｅｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｃａｎａｌｓｏ

ｂｅｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄｔｏｒｅｄｕｃｅｔｈｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｃｏｎｄｉ

ｔｉｏｎｓｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙＰＤＥｗｈｉｌｅｒｅｄｕｃｉｎｇｔｈｅｉｍｐｏｒ

ｔａｎｃｅｏｆｉｎｉｔｉａｔｉｏｎｉｓｓｕｅａｎｄｓｉｍｐｌｉｆｙｉｎｇｓｏｍｅｉｎｔｅ

ｇｒａｔｉｏｎａｓｐｅｃｔｓ．

ＣｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈＰＤＥ，ｔｈｉｓｄｅｓｉｇｎａｌｌｏｗｓａｎ

ｅａｓｉｅｒｏｐｅｒａｔｉｏｎｉｎｒｅｄｕｃｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

ａｎｄａｎｉｎｃｒｅａｓｅｉｎｅｎｇｉｎｅｍａｓｓｆｌｏｗ ｒａｔｅａｎｄ

ｔｈｒｕｓｔｔｏｗｅｉｇｈｔｒａｔｉｏ．

Ｓｕｃｈａｃｏｎｃｅｐｔｈａｓｂｅｅｎｓｔｕｄｉｅｄｆｏｒａｌｏｎｇ

ｔｉｍｅ，ｐａｒｔｉｃｕｌａｒｌｙａｔＬａｖｒｅｎｔｉｅｖＩｎｓｔｉｔｕｔｅｆｏｒＨｙ

ｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ（ＬＩＨ）ｉｎＮｏｖｏｓｉｂｉｒｓｋ．Ａｓｉｔｗａｓ

ｄｏｎｅｆｏｒＰＤＥ，ｓｐｅｃｉｆｉｃｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｒｏｇｒａｍｈａｓ

ｂｅｅｎｐｅｒｆｏｒｍｅｄｂｙＭＢＤＡ ａｎｄＬａｖｒｅｎｔｉｅｖＩｎｓｔｉ

ｔｕｔｅｔｏｕｎｄｅｒｓｔａｎｄｕｎｓｔｅａｄｙ，３Ｄｆｌｏｗｂｅｈｉｎｄｔｈｅ

ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅａｎｄｔｏａｄｄｒｅｓｓｓｏｍｅｋｅｙｐｏｉｎｔｓ

ｆｏｒｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆａｎｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｒｏｔａｔｉｎｇｗａｖｅ

ｅｎｇｉｎｅｆｏｒｓｐａｃｅｌａｕｎｃｈｅｒ：

（１）Ｔｗｏｐｈａｓｅｍｉｘｔｕｒｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ；

（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
［４６］
．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（Ｆｉｇ１）．

Ｆｉｇ．１ ＣＤＷＥｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

ＩｎｆａｃｔＣＤＷＥｉｓｖｅｒｙｃｌｏｓｅｔｏａｍｕｌｔｉｔｕｂｅ

ＰＤＥｃｌｕｓｔｅｒｒｕｎｎｉｎｇｇｌｏｂａｌｌｙａｔｖｅｒｙｈｉｇｈｆｒｅ

ｑｕｅｎｃｙ（ｔｙｐｉｃａｌｌｙｓｅｖｅｒａｌｋＨｚ）ａｎｄｓｏｔｈｅｍｅａｎ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｈａｍｂｅｒｉｓｈｉｇｈｅｒｆｏｒａｔｙｐｉｃａｌ

ｓｉｎｇｌｅｔｕｂｅＰＤＥ（ａｓｉｓｔｈｅｍｅａｎｔｈｒｕｓｔｐｅｒｕｎｉｔ

ａｒｅａ）．ＩｆｆｏｒＰＤＥｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｕｌｄｂｅ

ａｓｌｏｗａｓｔｈｅａｍｂｉｅｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｉｎｔｈｅｃａｓｅｏｆＣＤ

ＷＥｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｓｈｏｕｌｄｂｅｈｉｇｈｅｒａｎｄ

ｔｈｉｓｋｉｎｄｏｆｅｎｇｉｎｅｉｓｐａｒｔｉｃｕｌａｒｌｙｗｅｌｌｓｕｉｔｅｄｆｏｒ

ｒｏｃｋｅｔｏｐｅｒａｔｉｏｎ．

Ｔｈｅｆｌｏｗｉｎｓｉｄｅｔｈｉｓｃｈａｍｂｅｒｉｓｖｅｒｙｈｅｔｅｒｏ

ｇｅｎｅｏｕｓ，ｗｉｔｈａ２Ｄ ｅｘｐａｎｓｉｏｎｆａｎｂｅｈｉｎｄｔｈｅ

ｌｅａｄｉｎｇｓｈｏｃｋ（Ｆｉｇ２）．Ｔｈｅｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ

ｗａｖｅ（爜爞ａｎｄ爜爞）ｐｒｏｐａｇａｔｅｓｉｎａｓｍａｌｌｌａｙｅｒ

ｏｆｆｒｅｓｈｍｉｘｔｕｒｅ（爛爜）ｎｅａｒｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｗａｌｌ．

Ａｎｅｘｐａｎｓｉｏｎｆａｎｉｓｔｈｅｎｃｒｅａｔｅｄａｎｄｔｒａｎｓｆｏｒｍｓ

ｔｈｅｔａｎｇｅｎｔｉａｌｓｐｅｅｄｏｆｔｈｅｈｏｔｇａｓｉｎａｘｉａｌｓｐｅｅｄ５

（Ｆｉｇ３）．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．

 ﹦ ﹥﹢﹥﹦﹩﹫﹦

﹫﹫﹩

Ｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆａｓｅｍｉｅｍｐｅｒｉｃａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｍｏｄｅｌｄｅｖｅｌｏｐｅｄｂｙＬＩＨ，ｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎ

ａｎａｄｖａｎｃｅｄｌｉｑｕｉｄｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ（ＬＲＥ）ａｎｄ

ＣＤＷＥ ｉｓｄｏｎｅｐｒｅｖｉｏｕｓｌｙｂｙｔａｋｉｎｇｔｈｅｓａｍｅ

ｍａｘｉｍｕｍｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

ｏｆｂｏｔｈｅｎｇｉｎｅ（ａｎｄｎｏｔｔｈｅｓａｍｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓ

ｓｕｒｅ）．

Ｉｔｉｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｔｈｅｎｅｅｄｅｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍ

ｂｅｒｌｅｎｇｔｈｆｏｒｓｔａｂｉｌｉｚｉｎｇｔｈｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ，

ｃｏｕｌｄｂｅｖｅｒｙｓｈｏｒｔ，ｓｈｏｒｔｅｒｔｈａｎ２００ｍｍ ａｎｄ

ｅｖｅｎｃｌｏｓｅｔｏ１００ｍｍｗｉｔｈＨ２Ｏ２ｍｉｘｔｕｒｅ．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（ｈｅｒｅ２２ＭＰａｉｎｓｔｅａｄ７０ＭＰａ）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］
，ａｓｓｈｏｗｎｉｎＦｉｇ５．

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



０４ １３３３ ０６３３７ １１０ ３２６ ２９６ １０７９７ ９８０１ ０１０１

１１ １００８ ００３９９ １４８６ ３９６ ３８３ １３１１０ １２６７３ ００３４

２１５ ３８５ ０００７３ １６２３ ４２４ ４１５ １４００６ １３７０５ ００２２

ｒｅｌａｔｅｄｔｏｒｅｆｅｒｅｎｃｅＬＲＥ－ＥＲ＝１

Ｆｉｇ．４ ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎＣＤＷＥａｎｄｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ

ｃｌａｓｓｉｃａｌＬＲＥ

Ｆｉｇ．５ Ｆｕｌｌｙａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇ

ｓｐａｃｅｌａｕｎｃｈｅｒＮＥＯ

ｄｅｔｅｒｍｉｎｅａｃｈｉｅｖａｂｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ．ＩＣＡＲＥＬａｂ

ｉｓｄｅｖｅｌｏｐｉｎｇａｍｏｒｅａｃｃｕｒａｔｅｍｏｄｅｌａｎｄｆｉｒｓｔｒｅ

ｓｕｌｔｓａｒｅｐｒｏｖｉｄｅｄｂｙＲｅｆ．［８］．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｉｓ

ｍｏｄｅｌｔｏｔｈｅｃａｓｅｏｆＨ２燉Ｏ２ｍｉｘｔｕｒｅａｌｌｏｗｓｔｏａｓ

ｓｅｓｓａｃｈｉｅｖａｂｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ（Ｆｉｇ６）．Ｂｙａｎｏｔｈｅｒ

ｗａｙ，ＩＣＡＲＥＬａｂｐｅｒｆｏｒｍｅｄａｄｅｄｉｃａｔｅｄｓｔｕｄｙｔｏ

ｏｐｔｉｍｉｚｅｔｈｅａｎｎｕｌａｒｎｏｚｚｌｅ
［９］
．

Ｆｉｇ．６ ＡｃｈｉｅｖａｂｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｏｒＨ２燉Ｏ２ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ

ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ

 ﹦﹦﹫﹦﹢〇

Ｕｓｉｎｇｔｈｅｍｏｃｋｕｐｄｅｓｉｇｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅｄｅｓｃｒｉｂｅｄ

ｂｙＦｉｇ７ａｎｄｔｈｅｔｅｓｔｂｅｎｃｈｓｈｏｗｎｉｎＦｉｇ８，

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



Ｆｉｇ．７ Ｍｏｃｋｕｐｄｅｓｉｇｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

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

ｔａｎｋｓｂｌｏｗｄｏｗｎ．Ｄｕｅｔｏｔｈｉｓ，ｔｈｅｔｅｓｔｄｕｒａｔｉｏｎ

ｉｓｌｉｍｉｔｅｄ（＜ １ｓ）ａｎｄｔｈｅｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｒｅ

ｒａｐｉｄｌｙｃｈａｎｇｉｎｇ（Ｆｉｇ９）．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
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ｔｈｅｔｏｐｉｎｊｅｃｔｉｏｎｗａｌｌａｒｅａ）ａｎｄｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｒａ

ｔｉｏ．
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ａｔｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｒａｔｉｏ１ｗｈｅｎ ＣｈａｐｍａｎＪｏｕｇｕｅｔ

ｓｐｅｅｄ爟ｃｊｉｓ２８４０ｍ燉ｓ．Ｂｕｔｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｃａｎ

ｂｅｏｂｔａｉｎｅｄ（ｄｅｐｅｎｄｉｎｇｏｆｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｆｉｇｕｒａ

ｔｉｏｎ）ｗｉｔｈｏｔｈｅｒｍｉｘｔｕｒｅｓａｓｓｈｏｗｎｉｎＴａｂｌｅ２．
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┌┉┄┇┇┈┅┄┃┃└

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
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Ｔｈｉｓｃｏｕｌｄｂｅｅｘｐｌａｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅａｓｓｕｍｐｔｉｏｎ

ｔｈａｔｂｅｈｉｎｄＴＤＷ （ａｎｄｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｃｏｎｓｅｃｕｔｉｖｅ

ＴＷＤ），ｔｈｅｒｅｉｓａｃｏｍｐｌｅｘｓｅｒｉｅｓｏｆｓｈｏｃｋｗａｖｅｓ．

Ｉｆｔｈｅｍａｓｓｆｌｏｗ ｒａｔｅｉｓｉｎｃｒｅａｓｅｄ，ｔｈｅｈｅｉｇｈｔｏｆ

ｔｈｅｆｒｅｓｈｍｉｘｔｕｒｅｂｅｈｉｎｄｔｗｏｃｏｎｓｅｃｕｔｉｖｅｄｅｔｏｎａ

ｔｉｏｎｓｉｓｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔｔｏｓｕｐｐｏｒｔａｎｅｗ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ
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Ｉｆｔｈｅｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍ
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ｔｅｒｏｆｔｈｅｔｅｓｔｅｎｇｉｎｅｌｉｍｉｔｓｔｈｅｈｅｔｅｒｏｇｅｎｅｉｔｙｏｆ

ｔｈｅｆｌｏｗｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ．Ｗｉｔｈａ

ｌａｒｇｅｒｅｎｇｉｎｅ，ａ１００％ ｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅｔｈｒｕｓｔｏｎ
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ｓｉｏｎｉｎｔｈｅｎｏｚｚｌｅ．
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Ｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｉｎｈｅａｔｓｉｎｋｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒｓａｒｅｒｅｃｏｒｄｅｄｗｉｔｈＨｙｄｒｏｇｅｎ燉Ｏｘｙｇｅｎ
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ｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔａｓｋｗｉｔｈｍｅｔａｌｌｉｃｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｗｉｔｈａｗａｌｌ
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ｎａｔｉｏｎｗａｖｅｓｅｌｆｉｇｎｉｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ（Ｆｉｇ．１７）．

Ｓｕｃｈｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｌｏｗａｌｓｏａｔｄｅｔｅｒｍｉｎｉｎｇ

ｔｈｅｓｔｒｅａｍ ｌｉｎｅｓｉｎｔｏｔｈｅｃｈａｍｂｅｒ（ｉｎｅｎｇｉｎｅ

ａｘｉｓ）．Ｆｉｇ１８ｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅｓｅｓｔｒｅａｍ 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

ＧＨ２燉ＬＯ２ ｏｒ ｌｉｑｕｉｄ ｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎ燉ａｉｒｗｉｔｈ ｔｈｅ

ｃｈａｎｇｅｏｆｓｕｐｐｌｙｌｉｎｅｓａｎｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｗａｌｌ．Ｔｈｉｓ

ｅｎｇｉｎｅｍｏｃｋｕｐｉｓｍｏｄｕｌａｒａｎｄａｃｔｉｖｅｌｙｃｏｏｌｅｄ．

Ｆｉｇ．１９ ＣＤＷＥｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅ

ＷｉｔｈＨ２燉Ｏ２，ｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｗｉｌｌｂｅ

ｌｉｍｉｔｅｄ（ｂｅｔｗｅｅｎ１０ａｎｄ１５ＭＰａ）ａｎｄｒｅｓｕｌｔｉｎｇ

ｍｅａｎ ｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ

ｗｉｔｈｔｈｅｅｎｖｉｓｉｏｎｅｄｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅ（ｂｅｔｗｅｅｎ１２

ａｎｄ１５ｋｇ燉ｓ，ｄｅｐｅｎｄｉｎｇｏｎｔｈｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｒａｔｉｏ）

ｉｓｅｘｐｅｃｔｅｄｎｅａｒ０５ＭＰａ，ａｖａｌｕｅｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔｔｏ

ｄｅｌｉｖｅｒｓｅｖｅｒａｌｔｈｏｕｓａｎｄｓｄａＮ ｏｆｔｈｒｕｓｔ．Ｍｏｒｅ

ｏｖｅｒ，ｔｈｅｅｎｇｉｎｅｗｉｌｌｂｅｅｑｕｉｐｐｅｄｗｉｔｈａｃｏｍｐｌｅｔｅ

ｗｅｉｇｈｉｎｇｓｙｓｔｅｍ ｐｒｏｖｉｄｉｎｇｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｃｏｍｐｏ

０２ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ Ｖｏｌ．２８



ｎｅｎｔｓａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｍｏｍｅｎｔｓ

Ｔｈａｎｋｓｔｏｉｔｓｍｏｄｕｌａｒｉｔｙ，ｔｈｅｅｎｇｉｎｅｗｉｌｌｂｅ

ｕｓｅｄ，ｉｎａｆｉｒｓｔｓｔｅｐ，ａｓａｎｏｎｆｌｙｉｎｇｗｏｒｋｈｏｒｓｅ

ａｌｌｏｗｉｎｇｔｏａｄｄｒｅｓｓａｌｌｔｈｅｋｅｙｐｏｉｎｔｓｓｕｃｈａｓ：

（１）Ｅｆｆｅｃｔｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎａｎｄｃｏｎ

ｄｉｔｉｏｎｓ（２ｐｈａｓｅｓｍｉｘｉｎｇ）；

（２）Ｓｔａｂｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｄｏｍａｉｎａｎｄｋｅｙｉｎｆｌｕ

ｅｎｃｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓ；

（３）Ｔｈｅｒｍａｌａｎｄｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｔｈｅ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｗａｌｌ（ｆｕｅｌｃｏｏｌｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，ｈｉｇｈｆｒｅ

ｑｕｅｎｃｙｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｈｏｃｋｓ）；

（４）Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｉｎｊｅｃｔｉｏｎｏｎｔｈｒｕｓｔ

ｖｅｃｔｏｒｉｎｇｗｈｅｎｉｎｃｌｕｄｉｎｇａｆｕｌｌｎｏｚｚｌｅ；

（５）Ｇｅｎｅｒａｔｅｄｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ（ｖｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄａ

ｃｏｕｓｔｉｃｓ）．

Ｉｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄｓｔｅｐ，ｔｈｅｍｏｄｕｌａｒｉｔｙｗｉｌｌａｌｌｏｗ

ｔｏｐｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅｌｙｒｅｐｌａｃｅａｌｌｔｈｅｅｎｇｉｎｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

ｂｙｆｌｉｇｈｔｗｏｒｔｈｙｏｎｅｓｉｎｏｒｄｅｒｔｏｆｉｎａｌｌｙｏｂｔａｉｎａ

ｆｌｉｇｈｔｗｏｒｔｈｙｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｏｒｗｈｉｃｈｗｉｌｌｂｅｔｅｓｔｅｄ

ｔｏｒｅａｌｌｙａｓｓｅｓｓｔｈｅａｃｈｉｅｖａｂｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｗｈｅｎ

ｔａｋｉｎｇｉｎｔｏａｃｃｏｕｎｔａｌｌｔｈｅｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｉｓｓｕｅｓ．

Ａｓａｆｉｒｓｔｓｔｅｐｉｎｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｔｈｉｓ

ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｏｒ，ａｎｄｗｉｔｈｔｈｅｓｕｐｐｏｒｔｏｆＥＡＤＳ

Ｇｒｏｕｐ，ＭＢＤＡ ｄｅｓｉｇｎｓａｎｄｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅｓａｐｒｅ

ｌｉｍｉｎａｒｙｓｍａｌｌｓｃａｌｅｄｅｍｏｂａｓｅｄｏｎｗｏｒｋｓｄｏｎｅ

ｗｉｔｈＬａｖｒｅｎｔｉｅｖＩｎｓｔｉｔｕｔｅ（Ｆｉｇ２０）．Ｔｈｉｓ１００ｍｍ

ｄｉａｍｅｔｅｒｍｏｃｋｕｐｉｓｕｎｄｅｒｔｅｓｔｉｎｇｗｉｔｈｉｎＭＢＤＡ

ＢｏｕｒｇｅｓＳｕｂｄｒａｙｔｅｓｔｆａｃｉｌｉｔｙ．Ｉｎｔｈｅｆｉｒｓｔｓｔｅｐ，

ｔｈｅｓｍａｌｌｓｃａｌｅｄｅｍｏｉｓｔｅｓｔｅｄｗｉｔｈｐｕｒｅｈｙｄｒｏ

ｇｅｎ．Ｔｈｅｎ，ａｍｉｘｔｕｒｅｏｆｍｅｔｈａｎｅａｎｄｈｙｄｒｏｇｅｎ

ｗｉｌｌｂｅｕｓｅｄ．Ｔｅｓｔｄｕｒａｔｉｏｎｉｓａｂｏｕｔ３ｔｏ４ｓ．

Ｆｉｇ．２０ Ｓｍａｌｌｓｃａｌｅｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｄｅｍｏｕｎｄｅｒｔｅｓｔｉｎｇ

 ﹤﹤﹫

ＭＢＤＡｈａｓｂｅｅｎｌｅａｄｉｎｇＲ＆Ｔｗｏｒｋｓｉｎｃｏｏｐ

ｅｒａｔｉｏｎｗｉｔｈｔｈｅＬａｖｒｅｎｔｙｅｖＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＨｙｄｒｏｄｙ

ｎａｍｉｃｓｏｎｔｈｅＣｏｎｔｉｎｕｏｕｓＤｅｔｏｎａｔｉｏｎＷａｖｅＥｎ

ｇｉｎｅ．

Ｔｈｅｍｉｘｔｕｒｅｓｕｓｅｄｉｎｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｘｐｅｒｉ

ｍｅｎｔｓａｒｅｍａｉｎｌｙＧＨ２＆ＬＯ２ｏｒＬＨＣ＆ＧＯ２．Ｔｈｅ

ｇｏａｌｓｏｆｔｈｏｓｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｒｅｔｏａｄｄｒｅｓｓｓｏｍｅ

ｋｅｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｐｏｉｎｔｓｉｎｏｒｄｅｒｔｏｂｅａｂｌｅｔｏｅｖａｌｕ

ａｔｅｔｈｅｇｌｏｂａｌｉｎｔｅｒｅｓｔｏｆａｎｅｎｇｉｎｅｕｓｉｎｇＴＤＷ ｆｏｒ

ｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ．Ｉｔｉｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｓｕｃｈｅｎ

ｇｉｎｅｃｏｕｌｄｄｅｌｉｖｅｒｉｍｐｒｅｓｓｉｖｅｔｈｒｕｓｔｉｎａｖｅｒｙ

ｓｍａｌｌｐａｃｋａｇｅ（２７５ｄａＮｆｏｒｉｎｔｅｒｎａｌｄｉａｍｅｔｅｒｏｆ

５０ｍｍ ａｎｄｌｅｎｇｔｈｏｆ１００ｍｍ，ｋｅｒｏｓｅｎｅｏｘｙｇｅｎ

ｅｎｇｉｎｅ）ａｎｄｔｈａｔｃｏｕｌｄｂｅｉｎｃｒｅａｓｅｄｗｉｔｈｔｈｅｕｓｅ

ｏｆａｄｉｖｅｒｇｉｎｇｎｏｚｚｌｅ．

Ｄｕｅｔｏｔｈｅｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍ

ｂｅｒ，ａｐｌｕｇｏｒａｅｒｏｓｐｉｋｅｎｏｚｚｌｅｓｅｅｍｓｔｏｂｅｔｈｅ

ｂｅｓｔｄｅｓｉｇｎ，ｔｈｅｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｉｎｇｃａｐａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｉｓ

ｅｎｇｉｎｅ（ｗｉｔｈｔｈｅｌｏｃａｌｃｈａｎｇｅｏｆｔｈｅｍａｓｓｆｌｏｗ

ｒａｔｅ）ｂｅｉｎｇａｗａｙｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆａｔｔｉｔｕｄｅ

ｃｏｎｔｒｏｌ．

Ｔｈｅｈｅａｔｆｌｕｘｅｓａｒｅｖｅｒｙｈｉｇｈｂｕｔｌｏｃａｔｅｄ

ｍｏｓｔｌｙｎｅａｒｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｗａｌｌ．Ｔｈｉｓｐｏｉｎｔｗｉｌｌ

ｈｅｌｐｔｈｅｇａｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｌｉｑｕｉｄｃｏｍｐｏｎｅｎｔｉｎ

ｊｅｃｔｅｄｉｎｓｉｄｅｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ．Ｔｈｅｔｒａｎｓ

ｖｅｒｓｅｆｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｕｌｄａｌｓｏｈｅｌｐｔｈｅｍｉｘｉｎｇｏｆ

ｔｈｅｆｒｅｓｈｐｒｏｄｕｃｔｓ，ｂｕｔａｌｓｏｔｈｅｍｉｘｉｎｇｏｆｔｈｅ

ｆｒｅｓｈｍｉｘｔｕｒｅｗｉｔｈｔｈｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｐｒｏｄｕｃｔｓ．

Ｓｏｍｅｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｔｅｓｔｓａｒｅｐｅｒｆｏｒｍｅｄｔｏｅｖａｌ

ｕａｔｅｔｈｅｃａｐａｂｉｌｉｔｙｏｆＣ燉ＳｉＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓ

ｔｏｓｕｓｔａｉｎｔｈｅｖｅｒｙｓｅｖｅｒｅｍｅｃｈａｎｉｃａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

ｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｔｈｅｒｏｔａｔｉｎｇｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｓ．Ｂｅ

ｙｏｎｄｔｈｅｓｅｆｉｒｓｔｓｔｅｐｓ，ａｆｕｌｌｓｃａｌｅｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｏｒｉｓ

ｄｅｓｉｇｎｅｄａｎｄｓｈｏｕｌｄｂｅｄｅｖｅｌｏｐｅｄｉｎ２０１０ａｌｌｏｗ

ｉｎｇａｌａｒｇｅｓｅｔｏｆｔｅｓｔｆｒｏｍ ｂａｓｉｃｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｔｏ

ｉｍｐｒｏｖｅｋｎｏｗｌｅｄｇｅａｎｄ ｕｎｄｅｒｓｔａｎｄｉｎｇ ｏｆｔｈｅ

ＴＤＷ ｐｒｏｃｅｓｓｔｏｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎｔｅｓｔ

ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ ｆｕｅｌｃｏｏｌｅｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ． Ｂｙ

ｗａｉｔｉｎｇ，ａｓｍａｌｌｓｃａｌｅｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｄｅｍｏｉｓｄｅ

ｓｉｇｎｅｄａｎｄｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅｄａｎｄｗｉｌｌｂｅｔｅｓｔｅｄｉｎ

Ｓｐｒｉｎｇ２０１０．

﹢﹤〇﹦﹥﹩﹦

ＡｕｔｈｏｒｓｐａｒｔｉｃｕｌａｒｌｙｔｈａｎｋＤｒ．ＳｅｒｇｅｙＺｈｄａｎａｎｄＤｒ．

ＦｅｏｄｏｒＢｙｏｋｏｖｓｋｉｙｆｏｒｔｈｅｉｒｋｅｙｃｏｎｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎａｌｌｅｘｐｅｒｉ

１２Ｎｏ．１ ＦａｌｅｍｐｉｎＦｒａｎｃｏｉｓ，ｅｔａｌ．ＭＢＤＡＲ＆ＴＥｆｆｏｒｔｏｎＰｕｌｓｅｄａｎｄＣｏｎｔｉｎｕｏｕｓＤｅｔｏｎａｔｉｏｎ…



ｍｅｎｔａｌｗｏｒｋｓｐｅｒｆｏｒｍｅｄｏｎＣＤＷＥａｓｗｅｌｌａｓＤｒＤｍｉｔｒｙ

Ｄａｖｉｄｅｎｋｏｆｏｒｈｉｓｏｕｔｓｔａｎｄｉｎｇｃｏｎｔｒｉｂｕｔｉｏｎｔｏｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｃｔｉｖｉｔｉｅｓ．

┇┃┈：

［１］ ＤａｎｉａｕＥ，ＺｉｔｏｕｎＲ，ＤｅｓｂｏｒｄｅｓＤ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｔｃｓｏｆ

ｎｏｚｚｌｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅｎｇｔｈａｎｄｓｈａｐｅｏｎｔｈｅｐｒｏｐｕｌ

ｓｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｐｕｌｓｅｄｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅｓ［Ｃ］燉燉

ＨｉｇｈＳｐｅｅｄＤｅｆｌａｇｒａｔｉｏｎａｎｄＤｅｔｏｎａｔｉｏｎ．Ｍｏｓｃｏｗ：

ＥｌｅｘＫＭ Ｐｕｂｌｉｓｈｅｒｓ，２０００：２５１２６２．

［２］ ＤａｎｉａｕＥ，ＦａｌｅｍｐｉｎＦ，ＺｈａｎｇＧ，ｅｔａｌ．Ｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙ

ｗｏｒｋｆｏｒａｐｕｌｓｅｄｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｏｒ

［Ｃ］燉燉１４ｔｈＡＩＡＡ燉ＡＨＩＳｐａｃｅＰｌａｎｅｓａｎｄＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃ

ＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｃａｎｂｅｒｒａ：

［ｓ．ｎ．］，２００６：ＡＩＡＡ２００６７９５７．

［３］ ＺｈａｎｇＧ，ＪｉａｎｇＹＴ，ＦｏｏＨＳ，ｅｔａｌ．Ｆｉｒｓｔｓｔｅｐｓｆｏｒ

ｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｎｄｔｅｓｔｉｎｇｏｆａｐｕｌｓｅｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｅｎ

ｇｉｎｅｆｏｒＵＡＶａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｃ］燉燉１５ｔｈＡＩＡＡＩｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＳｐａｃｅＰｌａｎｅｓａｎｄＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓａｎｄ

ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｄａｙｔｏｎ：［ｓ．ｎ．］，２００８：Ａ

ＩＡＡ２００８２６８１．

［４］ ＤａｎｉａｕＥ，ＦａｌｅｍｐｉｎＦ，ＺｈｄａｎＳ，ｅｔａｌ．Ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ

ｗａｖｅｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓ：Ｆｉｒｓｔｓｔｅｐｔｏｗａｒｄｏｐｅｒａ

ｔｉｏｎａｌＥｎｇｉｎｅｓ［Ｒ］．ＩＳＡＢＥ２００５１３０２，２００５．

［５］ ＤａｎｉａｕＥ，ＦａｌｅｍｐｉｎＦ，ＢｙｋｏｖｓｋｉｙＦ Ａ，ｅｔａｌ．

Ｐｕｌｓｅｄａｎｄｒｏｔａｔｉｎｇｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍ：

ｆｉｒｓｔｓｔｅｐｔｏｗａｒｄｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｅｎｇｉｎｅｓ［Ｃ］燉燉ＡＩＡＡ燉

ＣＩＲＡ１３ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｐａｃｅＰｌａｎｅｓａｎｄＨｙｐｅｒｓｏｎ

ｉｃｓＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ．Ｃａｐｕａ：［ｓ．ｎ．］，２００５：

ＡＩＡＡ２００５３２３３．

［６］ ＦａｌｅｍｐｉｎＦ，ＤａｎｉａｕＥ，ＧｅｔｉｎＮ，ｅｔａｌ．Ｔｏｗａｒｄａ

ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅｄｅｍｏｎ

ｓｔｒａｔｏｒ［Ｃ］燉燉１４ｔｈＡＩＡＡ燉ＡＨＩＳｐａｃｅＰｌａｎｅｓａｎｄＨｙ

ｐｅｒｓｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｃａｎ

ｂｅｒｒａ：［ｓ．ｎ．］，２００６：ＡＩＡＡ２００６７９５６．

［７］ ＦａｌｅｍｐｉｎＦ，ＢｏｕｃｈｅｚＭ．Ｆｕｌｌｙａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｉｒ

ｂｒｅａｔｈｅｒｃｏｎｃｅｐｔｆｏｒｓｐａｃｅｌａｕｎｃｈｅｒ—Ｆｉｒｓｔａｐｐｌｉｃａ

ｔｉｏｎｔｏａｍｉｃｒｏｓｐａｃｅｌａｕｎｃｈｅｒ［Ｃ］燉燉Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｇｒｅｓｓ．Ｇｌａｓｇｏｗ：ＩＡＦ，２００８：ＩＡＣ０８

Ｃ４５６．

［８］ ＤａｖｉｄｅｎｋｏＤＭ，ＧｏｋａｌｐＩ，ＫｕｄｒｙａｖｔｓｅｖＡＮ．Ｎｕ

ｍｅｒｉｃａｌｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅ

ｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ［Ｃ］燉燉１５ｔｈＡＩＡＡ ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｐａｃｅ

ＰｌａｎｅｓａｎｄＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ

Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｄａｙｔｏｎ：［ｓ．ｎ．］，２００８：ＡＩＡＡ２００８

２６８０．

［９］ ＤａｖｉｄｅｎｋｏＤ Ｍ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅａｎｎｕｌａｒ

ｎｏｚｚｌｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｒｏｃｋｅｔａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｃ］燉燉１６ｔｈ

ＡＩＡＡ燉ＤＬＲ燉ＤＧＬＲ ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｐａｃｅＰｌａｎｅｓａｎｄ

ＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．

Ｂｒｅｍｅｎ，Ｇｅｒｍａｎｙ：［ｓ．ｎ．］，２００９：ＡＩＡＡ２００９７３９０．

［１０］ＤａｖｉｄｅｎｋｏＤＭ，ＥｕｄｅＹ，Ｇ氹ｋａｌｐＩ．Ｉｄｅａｌｐｅｒｆｏｒ

ｍａｎｃｅｏｆａｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｄｅｔｏｎａｔｉｏｎｗａｖｅｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ

ｆｅｄ ｗｉｔｈ ｈｙｄｒｏｇｅｎｏｘｙｇｅｎ ｍｉｘｔｕｒｅ［Ｃ］燉燉ＩＣＰＣＤ

２０１０．ＳａｉｎｔＰｅｔｅｒｓｂｕｒｇ：［ｓ．ｎ．］，２０１０．

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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