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ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｏｎｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｃｈｏｃｋ　ｔｈｅｏｒｙ　ａｎｄ　ｓｅｔ　ａ
ａｐｐｒｏｐｒｉａｔｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｔｏ　ｔａｋｅ　ｉｎｔｏ　ａｃｃｏｕｎｔ　ｔｈｅ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｉｎｄｕｃｉｎｇ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｌｉｃａｔｅｄ　ｔｈｒｅｅ－
ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｕｌｔｉｐｌｅ　ｓｈｏｃｋ　ａｎｄ
ｅｘｐａｎｓｉｏｎ　ｗａｖｅｓ　ａｎｄ　ｂｏｕｎｄａｒｙ－ｌａｙ　ｗｈｅｎ　ｔｈｅ　ｓｕ－
ｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｉｒｆｌｏｗ　ｐａｓｓｅｓ　ｔｈｒｏｕｇｈ　ｔｈｅ　ｗｈｏｌｅ　ｉｎｌｅｔ．

４）Ｔｈｅ　ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｉｓ　ａ　ｄｕｃｔ　ｗｉｔｈ
ｃｏｎｓｔａｎｔ　ａｒｅａ．

５）Ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｉｖｅｒ－
ｇｅｎｔ　ｐａｒｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｎｏｚｚｌｅ　ｉｓ　ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ
ｏｎｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｃｈｏｃｋ　ｔｈｅｏｒｙ　ｗｈｅｎ　ａ　ｓｈｏｃｋ　ｏｃ－
ｃｕｒｓ　ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｐａｒｔ．

３．２　Ｍｏｄｅｌ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

Ｕｓｕａｌｌｙ，ｔｈｅ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｓｉｚｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ
ｅｎｇｉｎｅ　ａｒｅ　ｇｅｎｅｒａｌｌｙ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｒｏｍ　ｔｈｅ　ｄｅｓｉｇｎ　ｖａｌ－
ｕｅｓ　ｐｒｅｄｅｆｉｎｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃ　ｃｙｃｌｅ　ｓｉｍｕｌａ－
ｔｉｏｎ　ｂｅｃａｕｓｅ　ｏｆ　ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅ　ｅｒｒｏｒｓ．Ｓｏ　ｔｈｅ　ｍｅｎ－
ｔｉｏｎｅｄ　ｓｉｍｐｌｅ　ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃ　ｍｏｄｅｌ　ｉｓ　ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ
ｂｙ　ｔａｋｉｎｇ　ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ　ｔｗｏ　ｓｔｅｐｓ　ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｐａｐｅｒ　ｂａｓｅｄ
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Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｕｓｉｎｇ　ｔｈｅ　ａｃｔｕａｌ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｃｏｎｆｉｇｕ－
ｒａｔｉｏｎ　ｓｉｚｅ　ｄａｔａ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｅｎｇｉｎｅ，ａｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙ
ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ　ｈａｓ　ｂｅｅｎ　ｄｏｎｅ．Ｉｔ　ｉｓ　ｔｈｅ　ｍａｊｏｒ　ｗｏｒｋ
ｔｈａｔ　ａｄｊｕｓｔｉｎｇ　ｔｈｅ　ｉｎｎｅｒ　ｗａｌｌ　ｏｕｔｌｉｎｅ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ　ｏｆ
ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｔｏ　ｍａｔｃｈ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｒａｍｊｅｔ．Ｔｏ　ｒｅｄｅ－
ｓｉｇｎ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ，ｔｈｅ　ａｃｔｕａｌ　ｖａｌｕｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｅｎ－
ｇｉｎｅ　ａｒｅ　ｒｅｐｌａｃｅｄ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｔｈｒｏａｔ　ａｒｅａ，ｔｈｅ　ｅｘｉｔ
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ａｒｅａ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｎｏｚｚｌｅ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ａｒｅａ　ｏｆ　ｔｈｅ
ｓｉｍｐｌｅ　ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃ　ｍｏｄｅｌ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｕｓｉｎｇ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｔｅｓｔ　ｄａｔａ，ｔｈｅ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｅｘｐｅｒｉ－
ｅｎｔｉａｌ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ａｒｅ　ｍｏｄｉｆｉｅｄ　ａｐｐｒｏｐｒｉａｔｅｌｙ．
Ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｔｅｓｔｓ
ａｒｅ　ｕｓｅｄ　ｔｏ　ｍｏｄｉｆｙ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｅｎｔｉａｌ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ｏｆ
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ｃｙ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｄｕｅ　ｔｏ　ｈｅａｔ　ａｄｄｉｔｉｏｎ．Ｔｈｅ
ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ａｉｒ－ｓｔａｒｔ　ｔｅｓｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒａｍｊｅｔ　ａｒｅ
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ｆｏｒｅ　ｔｈｅ　ｒａｍｊｅｔ　ｉｇｎｉｔｅｄ．Ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒａｍｊｅｔ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｔｅｓｔｓ　ａｒｅ　ｕｓｅｄ　ｔｏ　ａｄｊｕｓｔ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉ－
ｅｎｔｉａｌ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｎｏｚｚｌｅ，ｓｕｃｈ　ａｓ　ｔｈｅ
ｔｈｒｕｓｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ．Ａｆｔｅｒ
ｃｏｍｐｌｅｔｉｎｇ　ｔｈｅ　ｍｅｎｔｉｏｎｅｄ　ｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎｓ，ｔｈｅ　ｇｅ－
ｏｍｅｔｒｙ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｓｉｚｅ　ｉｓ　ｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄ　ａｎｄ　ｔｈｅｎ
ｔｈｅ　ｎｅｗ　ｉｎｎｅｒ　ｗａｌｌ　ｏｕｔｌｉｎｅ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒａｍ－
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ｆｉｅｄ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｅｘｐｅｒｉｅｎｔｉａｌ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ａｎｄ　ｔｈｅ
ｎｅｗ　ｉｎｌｅｔ　ｏｕｔｌｉｎｅ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ．

４　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ａｐｐｒｏａｃｈ
Ｔｈｅ　ｃｏｎｎｅｃｔｅｄ－ｐｉｐｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｏｆ　ｒａｍｊｅｔ

ｅｎｇｉｎｅ　ｉｎ　ＡＴＦ　ｓｉｍｕｌａｔｅｓ　ｔｈｅ　ｅｎｇｉｎｅ　ｉｎｎｅｒ　ｆｌｏｗ
ｂｙ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｉｎｇ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｉｎｌｅｔ
ｓｅｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｅｎｇｉｎｅ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔｏ　ｃｏｒｒｅ－
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ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｔｕｄｙ　ｒａｍｊｅｔ　ｉｎ　ＡＴＦ　ｆａｃｅｓ　ｔｈｅ　ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ
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２）Ｔｈｅ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ　ｉｓ　ａｎ　ｉｎｄｉｒｅｃｔ　ｓｉｍｕｌａ－
ｔｉｏｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ．Ａｔ　ｓｏｍｅ　ｇｉｖｅｎ　ｆｌｉｇｈｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，

ｄｕｒｉｎｇ　ｔｈｅ　ｗｈｏｌｅ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｆｒｏｍ　ｉｇｎｉｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｓｔａｒｔ－
ｉｎｇ　ｅｎｇｉｎｅ　ｔｏ　ｓｈｕｔ　ｄｏｗｎ，ｈｏｗ　ｔｏ　ｋｅｅｐ　ａｉｒ　ｍａｓｓ
ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ　ｕｎｃｈａｎｇｅｄ？

３）Ｓｏｍｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ｓｕｃｈ　ａｓ　ａｉｒ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ
ｒａｔｅ　ａｎｄ　ｔｈｒｕｓｔ　ｅｔｃ．ａｒｅ　ｖｅｒｙ　ｓｍａｌｌ．Ｈｏｗ　ｔｏ　ｉｍ－
ｐｒｏｖｅ　ｔｅｓｔ　ａｃｃｕｒａｃｙ　ａｎｄ　ｍｅａｓｕｒｅ　ｔｈｅｍ　ａｃｃｕｒａｔｅｌｙ？

４．２　Ａｌｔｉｔｕｄｅ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ａｐｐｒｏａｃｈ
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Ｐａ．Ｉｎ　ｔｈｅ　ｐａｓｔ　ｔｅｓｔｓ，ｔｈｅ　ａｌｔｉｔｕｄｅ　ｈａｄ　ｒｅａｃｈｅｄ
ｂｅｙｏｎｄ　２２ｋｍ　ａｎｄ　ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｉｓ　４０００
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ｒａｍｅｔｅｒｓ．Ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｉｓ　ｍｏｄｉｆｉｅｄ　ａｐ－
ｐｒｏｐｒｉａｔｅｌｙ．Ｍｏｒｅｏｖｅｒ，ｔｈｅ　ｃｏｏｌ　ｄｒａｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
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ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ａｉｒ－ｓｔａｒｔ　ｔｅｓｔ　ｉｓ　ｕｓｅｄ
ｔｏ　ｒｅｐｌａｃｅ　ｔｈｅ　ｕｎｃｈａｎｇｅｄ　ｏｎｅ　ｏｆ　ｏｒｉｇｉｎａｌ　ｐｒｏ－
ｇｒａｍ．Ｃｏｏｌ　ｄｒａｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｉｓ　ｃａｕｓｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ
ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｗｈｅｎ　ｔｈｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｉｓｎｔ　ｉｇｎｉｔｅｄ．

３）Ａｄｄｉｎｇ　ｔｈｅ　ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ
ｔｈｒｏａｔ　ａｒｅａ　ｃａｕｓｅｄ　ｂｙ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｈａｎｇｅ．

４）Ｄｅｃｒｅａｓｉｎｇ　ａｐｐｒｏｐｒｉａｔｅｌｙ　ｔｈｅ　ｎｏｚｚｌｅ　ｔｈｒｕｓｔ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｉｎ　ｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ
ｗａｌｌ　ｃｏｏｌ　ａｉｒ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｎｏｚｚｌｅ　ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ．

Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｎｇｅｓ　ｏｆ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｗｉｔｈα

Ｔａｂｌｅ　４　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｖａｌｕｅｓ

ａｎｄ　ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ

Ｓｔａｔｅ

Ｎｏ．

ΔＷｆ／

％

Δｐｔ３／

％

Δｑｍ／

％

ΔＦｇ１／

％

ΔＦｇ２／

％

１　 ３．８６　 １．２　 ３．８７　 １１．３２　 ３．５６

２　 ２．３４ －０．５５　 ２．３３　 １０．３３　 ４．１０

３　 ２．０３ －０．９２　 ２．５６　 ９．４２　 ３．６７

４　 １．３６ －１．９８　 １．３８　 ９．１４　 ４．６７

５　 ０．３８　 ３．８７　 ０．３５　 ６．８　 １．００

６　 １．２３　 ７．１９　 １．２８　 １２．２１　 ３．２７

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｖａｌｕｅｓ

ａｎｄ　ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ

６　Ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎｓ

Ｔｈｅ　ｍｏｄｅｌ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｍｅｔｈｏｄ　ａｎｄ　ｒｅｌａｔｉｖｅ
ｔｅｓｔ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ　ａｒｅ　ｒｅｓｅａｒｃｈｅｄ　ｔｏ　ｓａｔｉｓｆｙ　ｔｈｅ　ｃｏｎ－
ｎｅｃｔｅｄ－ｐｉｐｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｄｅｍａｎｄ　ｏｆ　ａ　ｌｉｑｕｉｄ　ｆｕｅｌ
ｒａｍｊｅｔ　ｅｎｇｉｎｅ　ｔｅｓｔｉｎｇ　ｉｎ　ｏｎｅ　ＡＴＦ．Ｔｈｅ　ｓｔｕｄｙ
ｏｕｔｃｏｍｅ　ｉｓ　ａｐｐｌｉｅｄ　ｓｕｃｃｅｓｓｆｕｌｌｙ　ｔｏ　ｔｈｅ　ａｉｒ－ｓｔａｒｔ
ａｎｄ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｔｅｓｔｓ　ｏｆ　ａ　ｒａｍｊｅｔ　ｅｎｇｉｎｅ．Ｔｈｅ
ｉｍｐｏｒｔａｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｉｎｃｌｕｄｅｄ：

１）Ｔｈｅ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｍｅｔｈｏｄ　ｏｆ　ｆｌｉｇｈｔ　ａｌｔｉｔｕｄｅ
ａｎｄ　ａｉｒ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ　ｃａｎ　ｂｅ　ａｐｐｌｉｅｄ　ｄｉｒｅｃｔｌｙ　ｔｏ
ｃｏｎｎｅｃｔｅｄ－ｐｉｐｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｏｆ　ｒａｍｊｅｔ　ｅｎｇｉｎｅ　ｔｅｓｔ
ｉｎ　ＡＴＦ，ａｎｄ　ｆｏｕｒ　ｓｅｔｓ　ｏｆ　ｆｌｉｇｈｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｒｅ－
ｑｕｉｒｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｓｔｕｄｙ　ｅｎｇｉｎｅ　ａｒｅ　ａｌｓｏ　ａｌｍｏｓｔ　ｓｉｍｕ－
ｌａｔｅｄ　ｅｘａｃｔｌｙ．

２）Ｔｈｅ　ｍｅａｓｕｒｅ　ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｓ　ｏｆ　ａｉｒ　ｍａｓｓ
ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ，ｔｈｒｕｓｔ　ａｎｄ　ｆｕｅｌ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ　ｅｎｈａｎｃｅ　ｔｈｅ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　ｏｆ　ａ　ｌｏｗ　ｖｅ－
ｌｏｃｉｔｙ　ａｎｄ　ａｉｒｆｌｏｗ　ｅｎｇｉｎｅ．

３）Ｔｈｅ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｖａｌｕｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｉｍｐｌｅ　ｍｏｄ－
ｅｌ　ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ　ｂｙ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ａｎａｌｙｓｉｓ，ａｃｔｕａｌ　ｇｅｏｍ－
ｅｔｒｙ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｓｉｚｅｓ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ＡＴＦ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎ－
ｔａｌ　ｄａｔａ　ａｒｅ　ｉｎ　ｇｏｏｄ　ａｇｒｅｅｍｅｎｔ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｄａ－
ｔａ．Ｔｈｅ　ｎｏｚｚｌｅ　ｇｒｏｓｓ　ｔｈｒｕｓｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ　ｄｒｏｐｓ
ｆｒｏｍ　１２％ｄｏｗｎ　ｔｏ　ａｂｏｕｔ　４％ａｆｔｅｒ　ｔｈｅ　ｍｏｄｅｌ　ｏｐ－
ｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ．

Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ：
［１］　Ａｖｅｒｙ　Ｗ　Ｈ．Ｔｗｅｎｔｙ－ｆｉｖｅ　ｙｅａｒｓ　ｏｆ　ｒａｍｊｅｔ　ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ［Ｊ］．

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｊｅｔ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ，１９５５，２５（１１）：６０４－６１４．
［２］　Ｅｓｃｈｅｒ　Ｗ　Ｊ　Ｄ．Ｍａｊｏｒ　ｒａｍｊｅｔ　ｐｒｏｇｒａｍｓ　ｉｎ　ｔｈｅ　Ｕ．Ｓ．［Ｒ］．ＩＳ－

ＡＢＥ　２００３－１０７２，２００３．
［３］　ＭＡ　Ｊｉｅ，ＬＩＡＮＧ　Ｊｕｎｌｏｎｇ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ　ｔｒｅｎｄｓ　ａｎｄ　ｄｉｒｅｃ－

ｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｌｉｑｕｉｄ　ｒａｍｊｅｔ／ｓｃｒａｍｊｅｔ　ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ

Ｒｏｃｋｅｔ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ，２０１１，３７（４）：１２－１７．
［４］　Ｐｅｔｔｅｒｓ　Ｄ　Ｐ，Ｌｅｉｎｇａｎｇ　Ｊ　Ｌ．Ｒａｐｉｄ　ｃｏｍｐｕｔｅｒ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ

ｒａｍｊｅｔ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ［Ｊ］．ＡＩＡＡ－９３－２０４９，１９９３．

［５］　ＳＨＩ　Ｘｉｑｉｎ，ＣＨＥＮ　Ｂｉｎｇ，ＸＵ　Ｘｕ，ｅｔ　ａｌ．Ｉｎｌｅｔ／ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ／

ｎｏｚｚｌｅ　ｃｏｕｐｌｅｄ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ｒａｍｊｅｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００８，２９（５）：５５７－５６１．
［６］　ＬＩＡＮＧ　Ｊｕｎｌｏｎｇ，ＷＵ　Ｂａｏｙｕａｎ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ａｎｄ

ｒｅｓｅａｒｃｈ　ｏｆ　ｌｉｑｕｉｄ　ｒａｍｊｅｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｒｏｃｋｅｔ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ，

２０１１，３７（３）：１２－１７．
［７］　ＬＩ　Ｐｅｎｇｆｅｉ，ＨＥ　Ｇｕｏｑｉａｎｇ，ＱＩＮ　Ｆｅｉ，ｅｔ　ａｌ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ａ－

ｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ａ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｒａｍｊｅｔ　ｉｎｌｅｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ

Ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓ，Ｒｏｃｋｅｔｓ，Ｍｉｓｓｉｌｅｓ　ａｎｄ　Ｇｕｉｄａｎｃｅ，２０１１，３１（４）：

１１３－１１７．
［８］　ＨＵＡＮＧ　Ｒｉｘｉｎ，ＴＡＮ　Ｙｏｎｇｈｕａ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ
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ＭＡ　Ｑｉａｎ－ｒｏｎｇ，ｅｔ　ａｌ：Ｍｏｄｅｌ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｍｅｔｈｏｄ　ａｎｄ　ｃｏｎｎｅｃｔｅｄ－ｐｉｐｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｏｆ

　第６期 ａ　ｌｉｑｕｉｄ　ｆｕｅｌ　ｒａｍｊｅｔ　ｅｎｇｉｎｅ

ｏｎ　ｗｏｒｋｉｎｇ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｉｎ　ａ　ｌｉｑｕｉｄ　ｒａｍｊｅｔ　ｃｈａｍｂｅｒ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆ　Ｒｏｃｋｅｔ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ，２００９，３５（２）：１８－２４．
［９］　Ｓｃｈｅｔｚ　Ｊ　Ａ，Ｂｉｌｌｉｇ　Ｆ　Ｓ，Ｆａｖｉｎ　Ｓ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｏｌｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｒａｍ－

ｊｅｔ　ｎｏｚｚｌｅ　ｆｌｏｗｓ［Ｊ］．ＡＩＡＡ－８５－１２７０，１９８５．
［１０］　ＮＩＵ　Ｚｈｉｇａｎｇ，ＦＥＩ　Ｌｉｑｕｎ，ＦＥＮＧ　Ｓｈｏｕｙｉ，ｅｔ　ａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

ｏｎ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ａ　ｒａｍｊｅｔ　ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ　ｃｏｍｂｕｓ－

ｔｏｒ　ｉｎ　ｌｏｗ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１，３２（４）：５０９－５１１．
［１１］　ＸＵ　Ｚｈｏｎｇｊｉｅ，ＹＯＵ　Ｙｕｒｏｎｇ，ＬＵ　Ｗａｎｒｕｏ，ｅｔ　ａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈ

ｏｎ　ｈａｒｄｗａｒｅ－ｉｎ－ｌｏｏｐ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｔｅｓｔｓ　ｏｆ　ａ　ｒａｍｊｅｔ　ｅｎｇｉｎｅ

ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｒｏｃｋｅｔ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ，２０１０，３６
（１）：６３－６６．

［１２］　Ｅｎｏｍｏｔｏ　Ｙ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｓｔｕｄｙ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ　ｏｆ　ｒａｍｊｅｔ　ｅｎｇｉｎｅ［Ｒ］．ＩＳＡＢＥ　９９－７２４４，１９９９．
［１３］　ＬＵ　Ｘｉｃｈｅｎｇ，ＷＡＮＧ　Ｎａｎ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｒｏｃｋｅｔ　ｐｒａｍｊｅｔ

ｗｉｔｈ　ｂｏｔｈ　ｓｏｌｉｄ　ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ　ａｎｄ　ｌｉｑｕｉｄ　ｆｕｅｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ

Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００１，２２（６）：５０９－５１１．
［１４］　ＴＡＮ　Ｈｕｉｊｕｎ，ＧＵＯ　Ｒｏｎｇｗｅｉ．Ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｔｅｓｔｓ　ｏｆ　ｈｙｐｅｒ－

ｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔｓ　ｆｏｒ　ｒａｍｊｅｔ　ｍｏｄｕｌｅｓ　ｏｆ　ｒａｍｊｅｔ－ｓｃｒａｍｊｅｔ　ｃｏｍ－

ｂｉｎｅｄ　ｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．Ａｃｔａ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ　ｅｔ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ　Ｓｉｎｉｃａ，

２００７，２８（４）：７８３－７８９．
［１５］　ＭＡ　Ｑｉａｎｒｏｎｇ．Ｄｅｓｉｇｎ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ　ｏｆ　ｒａｍｊｅｔ［Ｒ］．ＡＶＩＣ　Ｇａｓ

Ｔｕｒｂｉｎｅ　Ｅｓｔａｂｌｉｓｈｍｅｎｔ，Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ｄｅｆｅｎｓｅ　Ｓｃｉｅｎｃｅ　ａｎｄ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　Ｒｅｐｏｒｔ　ｏｆ　Ｃｈｉｎａ，ＧＴＥ２００９－Ｎ０４４，２００９．
［１６］　ＬＩＵ　Ｄａｘｉａｎｇ．ＳＢ１０１ａｌｔｉｔｕｄｅ　ｔｅｓｔ　ｆａｃｉｌｉｔｙ　ｏｆ　ｏｆｆｅｒｉｎｇ　ｃｏｎ－

ｔｉｎｕｏｕｓ　ａｉｒ　ｆｏｒ　ａｅｒｏ－ｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．Ｇａｓ　Ｔｕｒｂｉｎｅ　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ
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