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脉冲爆震外涵加力涡扇发动机总体性能研究
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摘　 要：为研究外涵装有脉冲爆震燃烧室（ＰＤＣ）的混合排气涡扇发动机性能，建立其性能模型。 研究

了隔离段总压恢复系数和外涵循环参数对 ＰＤＣ 特性和整机性能的影响；分析了发动机性能参数对部

件参数的敏感性；在相同设计循环参数下与传统加力涡扇发动机性能进行了对比。 结果表明：提高隔

离段总压恢复系数能够增大 ＰＤＣ 增压比，提升发动机性能；风扇压比一定，涵道比增大，发动机耗油

率和单位推力增大；风扇压比增大，涵道比在 ０．２～０．４ 时，单位推力先增大后减小，涵道比在 ０．４～０．５
时，单位推力先增大后基本不变，涵道比在 ０．５～０．９ 时，单位推力一直增大，但增幅逐渐减小。 不同涵

道比下耗油率随风扇压比增大一直减小；发动机性能对直接影响外涵气流状态参数的部件参数敏感

性高；由于 ＰＤＣ 的增压特性，脉冲爆震外涵加力发动机仅利用外涵部分气流组织燃烧就可使单位推

力与传统加力涡扇发动机相当，且耗油率在设计点降低 ２７．７％，非设计点降低 １２．８％～２６．８％。
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　 　 对于军用涡扇发动机而言，加力燃烧室具有不

可或缺的作用。 传统加力燃烧室虽然能够大幅提高

发动机的推力，但耗油率也极高，开加力时间受到限

制。 脉冲爆震燃烧具有自增压和熵增低等特

点［１⁃２］，用脉冲爆震燃烧替代等压燃烧能够极大提

升发动机的性能。 由于传统加力燃烧室进口燃气温

度较高，易产生燃油自燃现象，不利于爆震波的形成

与传播，因此在涡扇发动机外涵加装脉冲爆震燃烧

室（ｐｕｌｓｅ ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ，ＰＤＣ），形成脉冲爆震

外涵加力涡扇发动机，有望成为未来加力涡扇发动

机的一个重要发展方向。
国内外学者针对脉冲爆震外涵加力涡扇发动机

技术方案进行了相关研究。 美国 Ｍａｗｉｄ 等［３⁃５］ 采用

数值模拟的方法对比了传统加力涡扇发动机和外涵

装有脉冲爆震燃烧室的分排涡扇发动机性能，结果

表明当 ＰＤＣ 在 １００ Ｈｚ 以上频率工作时，脉冲爆震

外涵加力涡扇发动机的耗油率可减少 ５０％左右，单
位推力可提高 １ 倍以上。 Ｋｕｍａｒ［６］ 采用推力壁模型

对比了设计点巡航状态下，传统加力涡扇发动机与

脉冲爆震外涵加力混排涡扇发动机的性能，结果显

示脉冲爆震外涵加力涡扇发动机的单位推力可提高

１１．８％。 西北工业大学陈文娟等［７⁃８］ 采用热力性能

计算方法对比了脉冲爆震外涵加力分排和混排涡扇

发动机性能，表明脉冲爆震外涵加力混排涡扇发动

机具有更稳定的性能。 卢杰等［９］ 采用等效性能模

型计算了脉冲爆震外涵加力分排涡扇发动机性能，
结果表明当 ＰＤＣ 在 ６０ Ｈｚ 以上频率工作时，脉冲爆

震外涵加力涡扇发动机的总推力可提高一倍。 近几

年来国内外关于脉冲爆震外涵加力涡扇发动机的研

究非常缺乏。 综上可知，现有研究基于不同 ＰＤＣ 模

型对脉冲爆震外涵加力涡扇发动机性能做了初步评

估，较少有研究机构系统性分析发动机部件参数等

对脉冲爆震外涵加力发动机的 ＰＤＣ 特性和整机性

能的影响。 且现有关于飞行工况对脉冲爆震外涵加

力涡扇发动机性能影响的研究存在不足。
本文采用部件法建立了脉冲爆震外涵加力混排

涡扇发动机总体性能模型，研究了外涵循环参数和

隔离段总压恢复系数对 ＰＤＣ 部件特性和整机性能

的影响，分析了发动机性能参数对部件参数的敏感

性，对比了不同工况下脉冲爆震外涵加力混排涡扇
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发动机和传统加力涡扇发动机性能，以此对该类型

发动机的特点和性能进行评估和分析。

１　 性能计算模型

１．１　 发动机基本构型及工作过程

外涵带 ＰＤＣ 的混排涡扇发动机构型及截面定

义如图 １ 所示，其中：２ 为风扇进口，２２ 为外涵隔离

段进口，２６ 为 ＰＤＣ 进口，２７ 为稳压腔进口，２８ 为混

合室外涵进口，２５ 为内涵压气机进口，３ 为燃烧室进

口，４ 为高压涡轮进口，４５ 为低压涡轮进口，５ 为混

合室内涵进口，６ 为喷管进口，８ 为喷管喉部，９ 为喷

管出口。 该发动机工作过程为：外涵气流经隔离段

后分为两部分，一部分气流对爆震室壁面进行冷却，
另一部分气流进入爆震室后参与燃烧，２ 股气流在

稳压腔进行掺混，可起到降低爆震波压力脉动的作

用。 并且可通过调节进入 ＰＤＣ 的空气流量来调节

ＰＤＣ 工作频率和控制外涵加力温度。 内涵工作过

程与传统发动机相同。 内外涵气流在混合室中掺混

后进入尾喷管后膨胀。

图 １　 脉冲爆震外涵加力涡扇发动机构型图

１．２　 ＰＤＣ 性能计算模型

假设隔离段上游气流为准稳态流动，并且隔离

段可有效隔离爆震燃烧产生的反传压力波，在计算

时仅考虑隔离段产生的总压损失。 性能计算时可近

似认为总压损失是一道激波损失，其总压恢复系数

σλ 由（１）式计算

σλ ＝
Ａｅ

Ａｉｎ

１
ｑ（Ｍａｉｎ）

（１）

式中： Ａｅ 为隔离段喉道面积；Ａｉｎ 为爆震室进口面积；
Ｍａｉｎ 为爆震室填充马赫数；ｑ（Ｍａ） 为流量函数。

风扇后总温、总压分别为 Ｔｔ，２２，ｐｔ，２２，ＰＤＣ入口总

温 Ｔｔ，２６、总压 ｐｔ，２６ 分别为

Ｔｔ，２６ ＝ Ｔｔ，２２ （２）
ｐｔ，２６ ＝ σλｐｔ，２２ （３）

　 　 进入 ＰＤＣ 的空气流量 ｗａ，ＰＤＣ 与 ＰＤＣ 工作频率

ｆｒｅｑ 存在相互匹配关系。 定义参与爆震燃烧的空气

流量与外涵总流量 ｗａ，２２ 之比为 Ｂｍ。
ｗａ，ＰＤＣ ＝ ｗａ，２２Ｂｍ （４）
ρ２６ＶＰＤＣ ｆｒｅｑ ＝ ｗａ，ＰＤＣ （５）

ρ２６ ＝
ｐｔ，２６

ＲａｉｒＴｔ，２６
１ ＋

γ２６ － １
２

Ｍａ２
ｉｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷

１
１－γ２６

（６）

式中： ρ２６ 为 ＰＤＣ 进口密度；Ｒａｉｒ 为气体常数；γ２６ 为

ＰＤＣ 进口比热容比；ＶＰＤＣ 为 ＰＤＣ 体积。
结合 Ｅｎｄｏ等［１０⁃１１］ 的一维直管 ＰＤＣ解析模型和

卢杰［１２］ 的 ＰＤＣ 等效性能模型，计算得到一个循环

ｔｃｙｃｌｅ 内随时间周期性变化的爆震室出口总温

Ｔｔ，ｏｕｔ（ ｔ）、总压 ｐｔ，ｏｕｔ（ ｔ） 和流量 ｍ（ ｔ）。 采用目前主流

研究认可的质量平均法［１３］ 获得 ＰＤＣ 出口等效总压

ｐｔ，２７ 和等效总温 Ｔｔ，２７。

Ｔｔ，２７ ＝
∫ｔ ｃｙｃｌｅ

０
ｍ（ ｔ）Ｔｔ，ｏｕｔ（ ｔ）ｄｔ

∫ｔ ｃｙｃｌｅ
０

ｍ（ ｔ）ｄｔ
（７）

ｐｔ，２７ ＝
∫ｔ ｃｙｃｌｅ

０
ｍ（ ｔ）ｐｔ，ｏｕｔ（ ｔ）ｄｔ

∫ｔ ｃｙｃｌｅ
０

ｍ（ ｔ）ｄｔ
（８）

　 　 稳压腔内高温高压燃气和冷却气掺混为绝热过

程，稳压腔总压恢复系数为 σｍ，ＰＤＣ 出口总温 Ｔｔ，２８、
出口总压 ｐｔ，２８ 和增压比 πＰＤＣ 为

Ｔｔ，２８ ＝ （１ － Ｂｍ）Ｔｔ，２６ ＋ ＢｍＴｔ，２７ （９）
ｐｔ，２８ ＝ σｍ［（１ － Ｂｍ）ｐｔ，２６ ＋ ｐｔ，２７Ｂｍ］ （１０）
πＰＤＣ ＝ ｐｔ，２８ ／ ｐｔ，２２ （１１）

１．３　 发动机性能计算模型

设计工况计算较为简便，即已知飞行马赫数和

飞行高度，并给定发动机各部件参数和效率，即可计

算发动机各截面气动热力参数，从而获得发动机的

性能参数。
在非设计工况计算时，采用变比热容计算方法

建立各部件计算模型。 由于目前脉冲爆震外涵加力

涡扇发动机尚处于方案设计阶段，无法获得发动机

各部件工作特性，因此在计算过程中使用传统典型

压气机和涡轮特性图，通过特性图插值的方法获得

风扇、压气机相对换算流量、效率和压比，以及涡轮

的效率和单位温度功，最后引入部件耦合系数，将典

型部件参数耦合到脉冲爆震外涵加力涡扇发动机

上，计算发动机的性能参数。 计算时控制规律为涡

·０５１·
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轮前温度一定 Ｔｔ，４ ＝ ｃｏｎｓｔ，外涵加力温度一定 Ｔｔ，２８ ＝
ｃｏｎｓｔ，控制尾喷管喉道面积 Ａ８２ 以保证开加力后主

发动机工况不变。
在发动机非设计点性能计算时，需求解 ６ 个共

同工作方程：①低压涡轮与风扇功率平衡；②高压涡

轮与压气机功率平衡；③高压涡轮导向器与高压涡

轮流量平衡；④低压涡轮导向器与低压涡轮流量平

衡；⑤混合室进口气流静压平衡；⑥混合室出口与尾

喷管喉道流量平衡。 采用 Ｎｅｗｔｏｎ Ｒａｐｈｓｏｎ 法对方

程组进行迭代计算，可求得发动机各截面的气动热

力参数，从而计算出发动机的单位推力和耗油率等

性能参数，具体计算过程可参照文献［１４］。
１．４　 参数选择

本文以某小涵道比加力涡扇发动机为原型机，
选取海平面静止工况为设计点，以表 １ 中各部件参

数和效率为基准，分析隔离段总压恢复系数、外涵循

环参数等对脉冲爆震外涵加力混排涡扇发动机性能

的影响。
表 １　 发动机主要部件设计参数

部件名称 数值
风扇效率 ηＦ ０．８９

压气机效率 ηＣＨ ０．８８
高压涡轮效率 ηＴＨ ０．８９
低压涡轮效率 ηＴＬ ０．９１

隔离段总压恢复系数 σλ ０．８
稳压腔总压恢复系数 σｍ ０．８

涵道比 Ｂ ０．５９
风扇压比 πＦ ３．６

压气机压比 πＣ ７．５
涡轮前温度 Ｔｔ，４ ／ Ｋ １ ７００

尾喷管总压恢复系数 σｅ ０．９５

２　 结果与讨论

２．１　 隔离段总压恢复系数研究

隔离段虽然能够有效抑制爆震压力脉动向上游

传播，防止对上游风扇工作造成影响，但也会对风扇

出口气流造成一定的总压损失。 考虑到目前军机加

力出口温度一般在 １ ８００ ～ ２ ０００ Ｋ 左右，且现役及

在研发动机的最高加力温度在 ２ ０５０～２ １００ Ｋ 的水

平［１５］，本文计算给定加力温度为 １ ９００ Ｋ。 从图 ２
可以看出，随着隔离段总压恢复系数的提高，ＰＤＣ
增压比提高，这是因为隔离段总压恢复系数越大，
ＰＤＣ 进口填充气流压力越大，ＰＤＣ 工作过程各阶段

出口压力均增大。 图 ３ 为不同隔离段总压恢复系数

下，发动机单位推力和耗油率的变化关系。 由于

ＰＤＣ 增压比的提高，发动机单位推力有所提高，但
因发动机燃油流量基本不变，则油气比基本不变，因
此发动机耗油率随单位推力提高而降低。 为提升脉

冲爆震外涵加力涡扇发动机的性能，应减小隔离段

总压损失。

图 ２　 ＰＤＣ 增压比随 σλ 变化图

图 ３　 单位推力和耗油率随 σλ 变化图

２．２　 外涵循环参数研究

对于脉冲爆震外涵加力涡扇发动机而言，外涵

循环参数（设计涵道比 Ｂ 和风扇设计压比 πＦ）会直

接影响 ＰＤＣ 的特性，从而影响发动机的性能。 对于

小涵道比加力涡扇发动机而言，涵道比小于 １，风扇

一般不超过 ３ 级，因此本文选取涵道比计算范围为

０．２～０．９，风扇压比计算范围为 １．５～５．５。
以表 １ 中的部件参数为基准，给定 ＰＤＣ 出口温

度１ ９００ Ｋ，随涵道比增大，ＰＤＣ 增压比和外涵参与

爆震燃烧的空气比例变化如图 ４ 所示。 随着涵道比

增大，外涵空气流量占发动机进口空气流量比例增

大，但外涵参与爆震燃烧的空气比例基本不变，因此

ＰＤＣ 增压比也基本不变。 图 ５ 为发动机单位推力

·１５１·
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和耗油率随涵道比增大的变化关系。 随着涵道比增

加，外涵空气流量增加，参与外涵爆震燃烧的空气流

量比例占发动机进口空气流量比例增加，因此发动

机单位推力提高。 由于 ＰＤＣ 入口气流温度小于主

燃烧室入口气流温度，而 ＰＤＣ 出口温度高于主燃烧

室出口温度，则 ＰＤＣ 所需加热量高于主燃烧室所需

加热量，因此随着涵道比的增加，发动机耗油率

提高。
发动机涵道比和内涵参数一定，ＰＤＣ 出口温度

１ ９００ Ｋ，涵道比 ０．５９ 时，不同风扇压比下 ＰＤＣ 增压

比和 ＰＤＣ 工作频率的变化如图 ６ 所示。 随着风扇

压比的提高，风扇出口温度增加，而外涵 ＰＤＣ 出口

温度一定，则外涵参与爆震燃烧的空气流量减小，因
此 ＰＤＣ 工作频率随之减小。 随着风扇压比的提高，
ＰＤＣ 进口基线压力提高使得 ＰＤＣ 增压比降低。 虽

然 ＰＤＣ 增压比降低，但风扇压比提高，外涵总增压

比（ＰＤＣ 增压比和风扇压比）仍然提高。

图 ４　 ＰＤＣ 增压比和 Ｂｍ 随　 　 　 　 　 　 　 图 ５　 单位推力和耗油率随　 　 　 　 　 图 ６　 ＰＤＣ 增压比和工作频率随

涵道比变化图 涵道比变化图 风扇设计压比变化图

　 　 不同涵道比下，发动机耗油率和单位推力随风

扇设计压比变化的关系如图 ７ ～ ８ 所示。 从图 ７ 可

知随风扇压比提高，发动机耗油率一直降低，这是因

为风扇设计压比提高使得主燃烧室和爆震室进口温

度均上升，而控制规律为出口温度一定，则主燃烧室

和爆震室加热量均下降，耗油率也因此下降。 从图

８ 可知，在本文计算范围内，随着风扇压比的提高，
涵道比在 ０．２ ～ ０．４ 时，发动机单位推力先增大后减

小，涵道比在 ０．４～０．５ 时，单位推力先增大后基本不

变，涵道比在 ０．５ ～ ０．９ 时，单位推力一直增大，但增

幅减小。 这是因为发动机总增压比随风扇压比提

高，进而会导致单位推力增大，ＰＤＣ 和主燃烧室加

热量随风扇压比提高而降低，进而会使单位推力减

小，两者会对单位推力造成相反的影响。 当涵道比

较低时，内涵压比和主燃烧室加热量主要影响单位

推力。 但当涵道比逐渐提高后，在发动机进口空气

流量中，进入脉冲爆震外涵加力燃烧室的流量占比

提高，外涵总增压比逐渐对推力影响更大，因此单位

推力逐渐变为一直增大，但单位推力增大的幅度还

是会因 ＰＤＣ 和主燃烧室加热量减小而减小。
虽然涵道比在 ０．５ ～ ０．９ 时，单位推力随风扇压

比提高而增大，但是增大的幅度减小，且风扇压比的

提高可能会造成风扇级数和质量的增加，继而会增

图 ７　 不同涵道比时耗油率随风扇设计压比变化图

图 ８　 不同涵道比时单位推力随风扇设计压比变化图
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加发动机整机质量，降低发动机的推重比，因此风扇

设计压比并非越大越好，需要综合考虑性能的收益。
２．３　 敏感性分析

敏感性分析可为发动机总体性能设计提供改进

方向。 以表 １ 中部件参数和效率为基础，将主要部

件效率、ＰＤＣ 出口温度和隔离段总压恢复系数分别

降低 １％，计算脉冲爆震外涵加力混排涡扇发动机

单位推力和耗油率的相对变化量，如图 ９ 所示。 可

以看到，风扇效率、低压涡轮效率、加力温度和隔离

段总压恢复系数对发动机单位推力和耗油率的影响

大于压气机和高压涡轮的效率。 这是因为对于脉冲

爆震外涵加力混排涡扇发动机而言，外涵加力对单

位推力和耗油率的影响更大，因此能够直接影响外

涵气流状态的部件参数和效率对发动机单位推力和

耗油率影响更大，而压气机和高压涡轮效率仅影响

发动机内涵的热效率，对 ＰＤＣ 影响较小。

图 ９　 敏感性分析

２．４　 外涵 ＰＤＣ 加力与传统加力涡扇发动机性能

对比

以表 １ 中部件参数为设计参数，给定加力温度

１ ９００ Ｋ，计算海平面静止工况下脉冲爆震外涵加力

混排涡扇发动机和传统加力涡扇发动机性能参数如

表 ２ 所示。
表 ２　 ２ 种发动机设计点单位推力和耗油率

加力方式
单位推力 ／
（Ｎｓ·ｋｇ－１）

耗油率 ／
（ｋｇ·（Ｎ·ｈ） －１）

脉冲爆震外涵 １ ０８６．１９ ０．１２０
传统 １ ０８９．３４ ０．１６６

从表 ２ 结果可知，相较于传统加力涡扇发动机，
脉冲爆震外涵加力混排涡扇发动机的单位推力虽然

降低了 ０．３％，但耗油率显著降低，达到了 ２７．７％。
虽然脉冲爆震外涵加力只是对进入爆震室的部分外

涵气流喷油组织爆震燃烧，但爆震室的增压性弥补

了外涵加力相较于传统加力加热量的不足，因此二

者单位推力能够达到同一水平。 根据文献［１６］可

知，不同工作频率下 ＰＤＣ 壁面热负荷均在可接受范

围内，因此 ＰＤＣ 能够长时间工作，从而显著延长发

动机加力时间，提升发动机性能。
为进一步分析脉冲爆震外涵加力混排涡扇发动

机的性能，选择不同飞行工况，控制加力温度为

１ ９００ Ｋ，涡轮前温度为 １ ７００ Ｋ，隔离段总压恢复系

数采用（１）式计算。 对比分析传统加力涡扇发动机

和脉冲爆震外涵加力混排涡扇发动机在不同飞行工

况下的性能。
飞行高度为 １０ ｋｍ 时，不同飞行马赫数下，２ 种

发动机单位推力和耗油率的变化情况如图 １０ ～ １１
所示。

图 １０　 单位推力随飞行马赫数变化图

图 １１　 耗油率随飞行马赫数变化图

随着飞行马赫数增大，２ 种发动机单位推力均

降低，耗油率均增大。 这是因为随着飞行马赫数的

增加，发动机各截面进口温度会升高，由于控制规律

为主燃烧室和 ＰＤＣ 出口温度保持不变，则主燃烧室

和 ＰＤＣ 的燃油流量和油气比均减小，发动机的单位

推力也因此减小，但相比油气比减小，发动机单位推
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力减小的影响更为显著，因此发动机耗油率增大。
从图中还可以看出，随着马赫数的增加传统加力涡

扇发动机的单位推力逐渐接近脉冲爆震外涵加力混

排涡扇发动机的单位推力，且两者耗油率的差距也

减小。 这是因为随着马赫数增大，速度冲压增加，
ＰＤＣ 进口基线压力提高，且隔离段总压恢复系数降

低，ＰＤＣ 增压比降低。
飞行马赫数为 １．５ 时，不同飞行高度下，２ 种发

动机单位推力和耗油率的变化情况如图 １２ ～ １３ 所

示。 当飞行高度小于 １１ ｋｍ 时，发动机各截面的压

力和温度均随高度增加而降低，需提高主燃烧室和

ＰＤＣ 的油气比和加热量，以保证主燃烧室和 ＰＤＣ 出

口温度一定，所以发动机单位推力增大，耗油率减小

则是因为单位推力增大的影响更为显著。 当飞行高

度高于 １１ ｋｍ 时，发动机各截面温度一定，发动机耗

油率和单位推力一定。 从图中可以看出，随着飞行

高度的提高，脉冲爆震外涵加力涡扇发动机的单位

推力逐渐高于传统加力的，这是因为随着飞行高度

增加，ＰＤＣ 入口基线压力降低， ＰＤＣ 增压比有所

提高。

图 １２　 单位推力随飞行高度变化图

图 １３　 耗油率随飞行高度变化图

　 　 综上可以看出，在本文所选飞行范围内，传统加

力涡扇发动机的单位推力与脉冲爆震外涵加力混排

涡扇发动机的处于同一水平，而耗油率显著降低了

１２．８％～２６．８％。

３　 结　 论

本文建立了脉冲爆震外涵加力混合排气涡扇发

动机性能模型，系统分析了不同部件参数对发动机

性能的影响，并在不同飞行工况下与传统加力涡扇

发动机性能进行了对比，得到了以下结论：
１） 当 ＰＤＣ 出口温度一定时，随着隔离段总压

恢复系数的提高，ＰＤＣ 填充压力增大，ＰＤＣ 增压比

随之增大，继而会增大发动机的单位推力、减小耗

油率。
２） 风扇设计压比一定，随着涵道比增大，虽然

外涵参与爆震燃烧的空气比例不变，ＰＤＣ 增压比基

本不变，但参与爆震燃烧的空气流量占发动机进口

空气流量的比例增大，因此发动机单位推力和耗油

率增大。
３） 涵道比一定，随着风扇设计压比增大，ＰＤＣ

进口基线压力和温度增大，ＰＤＣ 工作频率和 ＰＤＣ 增

压比减小，但外涵总增压比仍然增大。 随着风扇压

比增大，涵道比在 ０．２～０．４ 时，发动机单位推力先增

大后减小，涵道比在 ０．４～０．５ 时，单位推力先增大后

基本不变，涵道比在 ０．５ ～ ０．９ 时，单位推力一直增

大，但增幅逐渐减小。 耗油率则因风扇压比增大使

得燃烧室加热量减小而一直减小。
４） 风扇、低压涡轮效率、ＰＤＣ 出口温度和隔离

段总压恢复系数能够直接影响 ＰＤＣ 气流压力、温度

等参数，因此对发动机单位推力和耗油率的影响大

于压气机、高压涡轮效率。
５） 当部件设计循环参数一定时，由于 ＰＤＣ 具

有增压性，脉冲爆震外涵加力仅仅利用外涵部分气

流组织燃烧就可使发动机在设计点和非设计点时单

位推力与传统加力涡扇发动机相当，且其耗油率远

低于传统加力。 耗油率在设计点时降低 ２７．７％，在
非设计点时降低 １２．８％～２６．８％。
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ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．

·６５１·




