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１）Ｔｈｅ　ｍａｉｎ　ｓｔｒｅａｍ　ｇａｓ　ｃｏｎｓｉｓｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｍ－
ｂｕｓｔｉｏｎ　ｐｒｏｄｕｃｔｓ　ｏｆ　ｏｘｙｇｅｎ／ｋｅｒｏｓｅｎｅ，ａｎｄ　ｔｈｅ
ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｉｓ　ｃｏｍｐｌｅｔｅｄ　ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｌｙ
ａｎｄ　ｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔｌｙ　ａｔ　ｔｈｅ　ｍａｉｎｓｔｒｅａｍ　ｉｎｌｅｔ．

２）Ｔｈｅ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｌｍ　ｆｌｏｗ　ｉｓ
ｓｍａｌｌ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｇｒａｖｉｔｙ　ｉｓ　ｎｅｇｌｅｃｔｅｄ．

３）Ｔｈｅ　ａｘｉａｌ　ｃｏｎｄｕｃｔｉｖｉｔｙ　ｏｆ　ｍｅｔａｌ　ｗａｌｌ　ｉｓ
ｎｅｇｌｅｃｔｅｄ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｗａｌｌ　ｉｓ　ａｄｉａｂａｔｉｃ．

４）Ｋｅｒｏｓｅｎｅ　ｃｒａｃｋｉｎｇ　ａｎｄ　ｒｅａｃｔｉｏｎｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ
ｔｈｅ　ｆｉｌｍ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｈｏｔ　ｇａｓ　ａｒｅ　ｎｅｇｌｅｃｔｅｄ．

５）Ｔｈｅ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｈｏｔ　ｇａｓ　ａｎｄ
ｔｈｅ　ｗａｌｌ　ｉｓ　ｎｅｇｌｅｃｔｅｄ．

１．２　Ｅｑｕａｔｉｏｎｓ

Ｎ－Ｓ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ｍｕｌｔｉｐｌｅ　ｓｐｅｃｉｅｓ　ａｘｉａｌ　ｕｎ－
ｓｔｅａｄｙ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ａｒｅ　ｓｏｌｖｅｄ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｌｉｑｕｉｄ－ｆｉｌｍ／

ｈｏｔ－ｇａｓ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ａｒｅａ，ｗｈｉｃｈ　ｉｓ　ｓｈｏｗｎ　ｉｎ
ｅｑｕａｔｉｏｎ（１）．

Ｕ
ｔ＋

Ｅ
ｘ＋

Ｆ
ｒ＋

Ｇ＝

１
Ｒｅ
Ｅｖ
ｘ ＋

Ｆｖ
ｒ ＋

Ｇ（ ）ｖ ＋Ｓ （１）

　　Ｉｎ　ｅｑｕａｔｉｏｎ（１），ｍｏｍｅｎｔｕｍ　ｅｑｕａｔｉｏｎ　ａｎｄ
ｅｎｅｒｇｙ　ｅｑｕａｔｉｏｎ　ａｒｅ

Ｕ ＝

ρ
ρｕ

ρｖ烅

烄

烆

烍

烌

烎ｅ

　Ｅ＝

ρｕ

ρｕ
２＋ｐ

ρｕｖ
（ｅ＋ｐ）

烅

烄

烆

烍

烌

烎ｕ

Ｆ＝

ρｖ

ρｕｖ

ρｖ
２＋ｐ

（ｅ＋ｐ）

烅

烄

烆

烍

烌

烎ｖ

　Ｇ＝ １ｒ

ρｖ

ρｕｖ

ρｖ
２

（ｅ＋ｐ）

烅

烄

烆

烍

烌

烎ｖ

Ｅｖ ＝

０
τｘｘ
τｘｒ

ｕτｘｘ ＋ｖτｘｒ＋ｑ

烅

烄

烆

烍

烌

烎ｘ

　Ｆｖ ＝

０
τｘｒ
τｒｒ

ｕτｘｒ＋ｖτｒｒ＋ｑ

烅

烄

烆

烍

烌

烎ｒ

Ｇｖ ＝ １ｒ

０
τｘｒ

τｒｒ－τθθ
ｕτｘｒ＋ｖτｒｒ＋ｑ

烅

烄

烆

烍

烌

烎ｒ

　Ｓ＝

０
０
０

ｑ－ｑ

烅

烄

烆

烍

烌

烎ｒａｄ
ｗｈｅｒｅ　ｅｉｓ　ｔｈｅ　ｔｏｔａｌ　ｅｎｅｒｇｙ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｌｕｉｄ．

ｅ＝ ｐ
（γ－１）＋

１
２ρ
（ｕ２＋ｖ２）

　　ｑｒａｄｉｓ　ｔｈｅ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｌｏｓｓ　ｗｈｉｃｈ　ｅｑｕａｌｓ　ｔｏ　０
ｈｅｒｅ．

Ｆｏｒ　ｖｉｓｃｏｓｉｔｙ　ｉｔｅｍｓ，ｔｈｅｒｅ　ａｒｅ

τｘｘ ＝－２３μｔ
（

Δ

·Ｖ）＋２μｔ
ｕ
ｘ

τｒｒ ＝－２３μｔ
（

Δ

·Ｖ）＋２μｔ
ｖ
ｒ

τｘｒ ＝μｔ
ｕ
ｒ＋

ｖ
（ ）ｘ

τｒｒ－τθθ ＝２μｔ
ｖ
ｒ－

ｖ（ ）ｒ

Δ

·Ｖ＝ｕｘ＋
ｖ
ｒ＋

ｖ
ｒ

　　Ｆｏｒ　ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ　ｉｔｅｍｓ，ｔｈｅｒｅ　ａｒｅ

ｑｘ ＝βｋ
Ｔ
ｘ　

ｑｒ ＝βｋ
Ｔ
ｒ

ｗｈｅｒｅβ＝
ｋ∞Ｔ∞

μ∞Ｖ
２
∞

，ａｎｄ　ｔｈｅ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒ　ｉｓ

０６４
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Ｒｅ＝ρ∞Ｖ∞Ｌ∞

μ∞
．

Ｅｑｕａｔｉｏｎ（２）ｉｓ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｋ－εｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ａｎｄ　ｔｈｅ
ｓｐｅｃｉｅｓ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ｗｈｉｃｈ　ｏｎｌｙ　ｉｎｃｌｕｄｅ　Ｆｉｃｋ　ｄｉｆｆｕｓｉｏｎ．

Ｕ
ｔ＋

Ｅ
ｘ＋

Ｆ
ｒ＋

Ｇ＝

Ｅｖ
ｘ ＋

Ｆｖ
ｒ ＋

Ｇｖ＋Ｓ （２）

Ｕ ＝
ρｋ

ρε

ρＹ
烅
烄

烆
烍
烌

烎ｉ
　Ｅ＝

ρｕｋ

ρｕε

ρｕＹ
烅
烄

烆
烍
烌

烎ｉ
　Ｆ＝

ρｖ　ｋ

ρｖε

ρｖＹ
烅
烄

烆
烍
烌

烎ｉ

Ｇ＝ １ｒ

ρｖｋ

ρｖε

ρｖＹ
烅
烄

烆
烍
烌

烎ｉ
　Ｅｖ ＝

μｋｋｘ

μεεｘ

ρＤｉｍＹ
烅
烄

烆
烍
烌

烎ｉｘ

Ｆｖ ＝
μｋｋｙ

μεεｙ

ρＤｉｍＹｉ
烅
烄

烆
烍
烌

烎ｙ

　Ｇｖ ＝ １ｒ

μｋｋｙ

μεεｙ

ρＤｉｍＹｉ
烅
烄

烆
烍
烌

烎ｙ

Ｓ＝

Ｇｋ－ρε
ε
ｋ
（Ｃ１Ｇｋ－Ｃ２ρε）烅

烄

烆

烍

烌

烎０

Ｔｈｅ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｖｉｓｃｏｓｉｔｙ　ｉｓμｔ＝ρＣμ
ｋ２

ε
，ｉｎ　ｗｈｉｃｈ

Ｃμ＝０．０９．

１．３　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｍｅｔｈｏｄｓ

ＭａｃＣｏｒｍａｃｋ　ｆｏｒｍａｔ　ｉｓ　ｕｓｅｄ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｅｑｕａｔｉｏｎ
（２），ｉｎ　ｗｈｉｃｈ“ｐｒｅｄｉｃｔｉｎｇ　ｓｔｅｐ，ｃｏｒｒｅｃｔｉｎｇ　ｓｔｅｐ，

ａｖｅｒａｇｅ　ｓｔｅｐ”ａｒｅ　ｓｅｌｅｃｔｅｄ　ｔｏ　ａｃｈｉｅｖｅ　ｔｈｅ　ｓｅｃｏｎｄ
ｏｒｄｅｒ　ａｃｃｕｒａｃｙ　ｏｎ　ｔｉｍｅ　ａｎｄ　ｓｐａｃｅ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，

ｃｅｒｔａｉｎ　ａｒｔｉｆｉｃｉａｌ　ｖｉｓｃｏｓｉｔｙ　ｈａｓ　ｂｅｅｎ　ａｄｄｅｄ，ａｎｄ
ｔｈｅ　ｔｉｍｅ　ｓｔｅｐ　ｉｓ　ｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ　ｓｔｒｉｃｔｌｙ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｃｏｎｄｉ－
ｔｉｏｎ　ｏｆ　ＣＦＬ（Ｃｏｕｒａｎｔ，Ｆｒｉｅｄｒｉｃｈｓ，Ｌｅｗｙ）ｎｕｍ－
ｂｅｒ．Ｓｔａｂｌｅ　ｑｕｅｓｔｉｏｎｓ　ａｒｅ　ｓｏｌｖｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅｓｅ
ｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ｈｅｒｅ．

Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ　ｃｈａｎｇｉｎｇ　ｈａｓ　ｂｅｅｎ　ｄｏｎｅ　ｆｏｒ　ｔｈｅ
ｇｏｖｅｒｎｉｎｇ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｆｉｅｌｄ．
Ｔｈｅｎ　ｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙ　ｅｑｕａｔｉｏｎ，ｍｏｍｅｎｔｕｍ　ｅｑｕａｔｉｏｎ
ａｎｄ　ｅｎｅｒｇｙ　ｅｑｕａｔｉｏｎ，ｋ－εｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｓｐｅｃｉｅ
ｅｑｕａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｋｅｒｏｓｅｎｅ　ａｒｅ　ｓｏｌｖｅｄ．Ｃｉｒｃｕｌａｒ　ｓｉｍｕｌａ－
ｔｉｏｎｓ　ａｒｅ　ｃｏｎｔｉｎｕｉｎｇ　ｕｎｔｉｌ　ｔｈｅ　ｂｉｇｇｅｓｔ　ｅｒｒｏｒ　ｂｅ－
ｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｎｅａｒｅｓｔ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ　ｉｓ　ｎｏ
ｍｏｒｅ　ｔｈａｎ　１０－６．

Ｔｈｅ　ｗｈｏｌｅ　ｐｒｏｇｒａｍ　ｉｓ　ｒｅａｌｉｚｅｄ　ｂｙ　Ｃ＃ｃｏｄｅｓ．

１．４　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　ａｎｄ　ｉｎｉｔｉａｌ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

Ｉｎ　ｔｈｅ　ｌｉｑｕｉｄ　ｆｉｌｍ　ｉｎｌｅｔ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｈｏｔ　ｇａｓ　ｉｎｌｅｔ，

ｕ＝ｕ０，ｖ＝ｖ０，ρ＝ρ０，ｅ＝ｅ０，Ｙｉ＝Ｙｉ０，Ｌ＝Ｄｈ，ｌ＝

０．０７Ｌ，ｋ＝３２
（ｕＩ）２，ε＝Ｃ３／４μ

ｋ３／２
ｌ
，ｗｈｅｒｅ　ｕ０，ｖ０，ρ０，

ｅ０ａｎｄ　Ｙｉ０ａｒｅ　ｔｈｅ　ｇｉｖｅｎ　ａｘｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ，ｒａｄｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉ－
ｔｙ，ｄｅｎｓｉｔｙ，ｔｏｔａｌ　ｅｎｅｒｇｙ　ａｎｄ　ｍａｓｓ　ｆｒａｃｔｉｏｎ，ｗｈｉｃｈ
ｈａｖｅ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｖａｌｕｅｓ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｌｅｔｓ；Ｄｈｉｓ　ｔｈｅ
ｈｙｄｒａｕｌｉｃ　ｄｉａｍｅｔｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ，ａｎｄ　Ｉｉｓ　ｔｈｅ　ｔｕｒｂｕ－
ｌｅｎｔ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ｗｈｉｃｈ　ｉｓ　ｉｎ　２％～７％ｇｅｎｅｒａｌｌｙ．

Ｏｕｔｌｅｔ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ：ｔｈｅ　ｄｉｆｆｕｓｉｏｎ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ｏｆ　ａｌｌ　ｔｈｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ａｒｅ
ｓｅｔ　ｔｏ　０ｂｅｃａｕｓｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｏｕｔｌｅｔ．

Ａｘｉｓ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ：ｔｈｅ　ｄｉｆｆｕｓｉｏｎ　ｃｏ－
ｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ｏｆ　ａｌｌ　ｔｈｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ
ａｒｅ　０．

Ｗａｌｌ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ：ａｄｉａｂａｔｉｃ　ｗａｌｌ；

ｕ＝０，ｖ＝０，ｋ＝０，ε＝０；ｔｈｅ　ｄｉｆｆｕｓｉｏｎ　ｃｏｅｆｆｉ－
ｃｉｅｎｔｓ　ｏｆ　ｅ，ρａｎｄ　Ｙｉａｒｅ　０．

Ｔｈｅ　ｉｎｉｔｉａｌ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ａｒｅ　ｓｅｔｔｌｅｄ　ｔｈｅ　ｓａｍｅ　ａｓ
ｔｈｅ　ｈｏｔ　ｇａｓ　ｉｎｌｅｔ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ．

２　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ａｎａｌｙｓｉｓ

Ａ　ｌｉｑｕｉｄ　ｆｉｌｍ　ｃｏｏｌｅｄ　ＬＯｘ／ＲＰ－１ｒｏｃｋｅｔ　ｃｏｍ－
ｂｕｓｔｏｒ　ｉｓ　ｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ　ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｐａｐｅｒ．Ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ
ａｒｅ　ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｗｉｔｈ　ｔｈａｔ　ｏｆ　ＦＬＵＥＮＴ．Ｔｈｅ　ｃａｌｃｕ－
ｌａｔｉｏｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ａｒｅ　ｌｉｓｔｅｄ　ｉｎ　Ｔａｂｌｅ　１．

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

Ｉｔｅｍ　 Ｈｏｔ　ｇａｓ　 Ｃｏｏｌｉｎｇ　ｆｉｌｍ

Ｉｎｌｅｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ／ＭＰａ　 ５　 ５

Ｉｎｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／Ｋ　 １　０００　 ３００

Ｉｎｌｅｔ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗｒａｔｅ／（ｋｇ／ｓ） ２５．４３　 ２．３２

２．１　Ｇｒｉｄｓ　ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ

Ｆｉｇ．２ｓｈｏｗｓ　ｔｈｅ　ｇｒｉｄｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｌｉｑｕｉｄ－ｆｉｌｍ／

ｈｏｔ－ｇａｓ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｆｉｅｌｄ，ｉｎ　ｗｈｉｃｈ　ｔｈｅｒｅ　ｉｓ　３０＜
ｙ＋＜３００ｂｅｃａｕｓｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒｅｑｕｅｓｔ　ｏｎ　ｙ＋ ｉｎ　ｋ－ε
ｍｏｄｅｌ．Ｆｕｒｔｈｅｒ　ｍｏｒｅ，ｔｈｒｅｅ　ｔｙｐｅｓ　ｏｆ　ｇｒｉｄｓ，

１３１×６１，１５１×８１ａｎｄ　２０１×１０１，ｈａｖｅ　ｂｅｅｎ
ｔｅｓｔｅｄ　ｏｎ　ｇｒｉｄ　ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｌｙ．Ｔｈｅ　ｂｉｇｇｅｓｔ　ｅｒｒｏｒ
ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｗａｌｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ　ｉｓ　ｎｏ　ｍｏｒｅ　ｔｈａｎ
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