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采用二阶迎风格式的 P ISO 算法研究
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【摘要】　在 P ISO 算法基础上,发展了一种新的二阶迎风格式以提高计算精度又保证算法的稳定

性。新格式应用于液体火箭发动机燃烧流动过程计算,其数值稳定性很好。
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1　引　言

　　在燃烧流动过程的数值模拟中应用最多的是 S IM PL E 算法,但由于 S IM PL E 算法采用压

力修正方程在迭代计算中改进速度场,因而不能计算非定常流动。P ISO 算法继承了 S IM PL E

算法的基本思想,但由连续方程和动量方程的离散形式导出一准确的压力方程,而不是一个近

似的压力修正方程[1, 2 ]。此外, P ISO 算法采用一步隐格式预测、两步显格式校正迭代方案,使算

法具有时间二阶精度,可以用于非定常流动计算[3 ]。在 S IM PL E 和 P ISO 算法中常用差分格式

有迎风格式、混合格式、指数格式等,这些格式都是空间一阶精度,国外期刊已拒绝发表采用这

类格式的文章[4 ]。本文构造了二阶迎风格式,并与 P ISO 算法结合在一起应用于液体火箭发动

机燃烧过程数值计算,检验了算法的可靠性。

2　P ISO 算法

2. 1　流动控制方程

　　为了方便处理复杂流动边界条件,控制方程进行了坐标变换。燃烧室内流动控制方程在圆

柱坐标系下变换到任意曲线坐标系下,其通用形式为:
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式中: Υ代表不同变量 u , v , h ,m f 等。U ,V 是计算平面上的速度, Α和 Β是坐标变换系数。S Υ是

方程源项,包括坐标变换附加源项及原方程写成通用形式后的剩余项。S d , Υ是有两相流动时的

液滴源项, S c, Υ是化学反应源项。

2. 2　P ISO 算法迭代方案

　　 (1)预测步　用时间 t
n 层流动参数计算差分方程的算子系数,变换后的控制方程在计算



平面采用有限容积法离散。预测步控制方程用隐格式离散如下:
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其中算子表达式如下:
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算子中系数A ,B , C 的下标“0”表示中心节点,下标“nb”表示周围节点,这些系数与所用的差分

格式有关。求解 (2)～ (4)式得到 u
3
i , h

3
,m

3
f ,新的温度 T

3
由焓值计算。

(2)第一校正步:经过预测步计算得到的流动参数并不满足连续方程,因此必须进行校正。

在预测步时没有计算压力值, P ISO 算法也象 S IM PL E 方法一样采用了压力- 速度耦合方式,

利用预测步离散的连续方程和动量方程推导一个压力方程,用来求解新的压力值。
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　　这样通过压力方程求解出压力,再由状态方程求出密度Θ3。把 Θ3 和 p
3 代入下面的动量

方程、能量方程、组分方程求出速度 u
3 3
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　　 (3)第二校正步: 为了进一步提高计算精度,又进行了与第一校正步完全类似的第二步校

正,只是这时离散方程的系数采用第一校正步求出的参数来计算,而不是用 t
n 时间层的值。第

二校正步得到的流场参数Θ3 3 , p
3 3 , h

3 3 3 , T
3 3 3 ,m

3 3 3
f 等则作为 t

n+ 1时间层的流场参数值。

2. 3　二阶迎风格式

　　实际上所有的控制方程离散后都可写成如下的通用形式:

aP ΥP = 6 anbΥnb + a0
P Υ

n

P + bΥ (10)

　　当采用不同差分格式时,得到的周围节点系数 anb也不同。对均匀网格,二阶迎风格式为:
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式中第一项就是一阶迎风差分,第二项相当于高阶修正项。仿照 S IM PL E 算法中的一阶迎风

格式,控制容积边界处流通量即可写成:

(ΘuΥ) e = ΥP [ ûF e, 0û ] - [ΥE - (ΥP - 2ΥE + ΥE E ) ö2 ] [ û - F e, 0û ] (12)

(ΘuΥ) w = [ΥW - (ΥP - 2ΥW + ΥW W ) ö2 ] [ ûFw , 0û ] - ΥP [ û - Fw , 0û ] (13)

把上面二式代入下式 (14) ,即可得到对流项二阶迎风差分表达式。

5(ΘuΥ) ö5x = (1ö△x ) [ (ΘuΥ) e - (ΘuΥ)w ] (14)

如果控制方程扩散项应用中心差分离散时,则得到离散方程系数如下,具体推导见参考文献

[ 5 ]。

aP = aE + aW + aN + aS + aEE + aW W + aN N + aS S + a0
P
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aE = D e + [ û - 2F e, 0û ]　　,　　aE E = - [ û - F eö2, 0û ]

aW = D w + [ û2Fw , 0û ]　　　,　　　aW W = - [ ûFw ö2, 0û ]

aN = D n + [ û - 2F n , 0û ]　　　　,　　　　aN N = - [ û - F nö2, 0û ]

aS = D s + [ û2F s, 0û ]　　　　,　　　　aS S = - [ ûF sö2, 0û ]

a0
P = (Θn

P ö∆t) rJ△Ν△Γ　　　　,　　　　bΥ = (S Υ + S d , Υ) rJ△Ν△Γ

式中符号[ ûa , bû ]表示取较大值。

2. 4　非交错网格技术

　　计算中应用非交错网格时需要进行特殊插值处理[6 ] ,即控制容积边界处的速度应用离散

的动量方程插值计算,而不是由已计算出的相邻节点速度值直接插值,具体做法如下:

u e = 6 anbu nb + b′u aP e
-

ΑP

aP e
(P E - P P ) (15)

式中ΑP 是压力梯度项的离散系数。采用上述插值方法可完全消除由于非交错网格引起的压力

振荡。P ISO 迭代方案、作者发展的二阶迎风格式和非交错网格技术是算法的三大特点。

3　计算结果及分析

　　应用上述数值方法对气氢ö液氧火箭发动机液雾燃烧、流动过程进行了数值模拟计算。采
用文献[ 7 ]提出的喷雾随机模型确定氧液滴初始条件,化学反应速率应用A rrenhn iu s公式计

算。图 1是应用 T TM 方法生成的计算网格,网格线在燃烧室头部、喉部、壁面加密可自由控

制。图 2是推力室的M ach 数等值线分布,由图可清楚地看到喷管喉部的音速线位置。图 3是

燃气三种组分质量分数沿轴向的分布。氧组分浓度由于液滴在头部区域大量蒸发而增大随后

图 1　计算网格

图 2　燃烧室M a数等值线分布图

又因燃烧反应而减小。图 4是温度沿轴向分布曲线,温度在开始段迅速上升到平衡温度,表明

氢氧化学反应在靠近燃烧室头部很近的区域内就完成了。图中三角符号是应用试验验证过的

热力计算程序得到的结果,作为参考比较。
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图 3　燃气组分质量分数沿轴向分布 图 4　燃气温度沿轴向分布曲线

通过数值计算表明本文发展的二阶迎风格式与 P ISO 算法的结合是成功的,完全可以用

于发动机燃烧过程数值模拟计算。
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tha t the film coo ling effect iveness w ou ld be m uch greater than that found in the dow n stream

of a circu lar ho le.

Key W ords　Jet　F low fields　Experim en t

A SURVEY ON PROPELLANT L EAK D ETECT ION
TECHN IQUES FOR L IQU ID ROCKET PROPUL SION SY STEM

W ang J ianbo and Y u Daren
( D ep t. of Energy Eng ineer ing and Con trol, H a rbin Ins titu te of Technology , H a rbin　150001)

ABSTRACT　　　　T he in tegrity test of L iqu id Rocket Engine (L R E) m u st be carried

ou t befo re its launch. T he tests include the leak detect ion of liqu id p ropellan t and o ther liqu id

system s. It is necessary to set up an au tom ated p ropellan t leak detect ion system. T h is paper

summ arizes the leak detect ion techn iques of L R E, w h ich are classif ied in to group s and con sid2
ered in deta ils. F inally, severa l p ro spects of the leak detect ion techn iques are p resen ted.

Key W ords　L iqu id rocket engines　P ropellan ts　L eakage　Fau lt detect ion

“POW ER- LAW”AND“QU ICK”SCHEM ES
IN NUM ER ICAL STUDY OF NONSYMM ETRY D IFFUSER

Xu J ingle i, Shujuan Huang, Xu Zhong
(D ep t. of Energy and Power Eng ineer ing , X i’an J iaotong U n ivers ity , X i’an　710049)

ABSTRACT　　　　Spezia le’s non linear k - Εmodel is u sed to calcu la te the tu rbu len t

f low in non symm etry diffu ser. A t ten t ion is focu sed on effect of the tw o typ ica l convect ive dif2
ference schem es,“Pow er- L aw”and“QU ICK”schem es, on the perfo rm ance of the models
( the standard and non linear k- Εmodels). T he resu lts show that bo th convect ive difference

schem es have lit t le effect on the p redict ion of the models. So it is no longer to puzzle b ra in

abou t cho ice of convect ive difference schem es, w hen app lying to non linear k- Εmodels.

Key W ords　D iffu sers　T u rbu len t f low　M athem atica l models

N um erica l compu ta t ion

APPL ICAT ION OF A SECOND - ORD ER UPW IND
SCHEM E TO P ISO AL GOR ITHM

L in W e idong, W ang Zhenguo, Zhou J in
(1s t D ep t. N a tiona l U n ivers ity of D ef ense Technology, Changsha　410073)

ABSTRACT　　　　N um erica l sim u la t ion of sp ray com bu st ion in liqu id p ropellan t

rocket engine w ith P ISO algo rithm w as imp lem en ted. A second- o rder upw ind schem e devel2
oped by the au tho rs w as com b ined w ith theP ISO algo rithm to en su re the num erica l accu racy.

T he N avier- Stokes equat ion in cylindrica l coo rd inates w as tran sferred in to genera l cu rvilin2
ear coo rd inate system and discret ized by fin ite- vo lum e m ethod w ith non - staggered grid.

T he body- fit ted grid genera ted by T TM m ethod w as u sed in the calcu la t ion. A stochast ic

sp ray model w as emp loyed to determ ine the drop let in it ia l condit ion s, and the chem ical reac2
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t ion ra te w as given by A rrhen iu s model. T he resu lts show that the num erica l m ethod and

physica l models are p roper fo r sim u la t ion of sp ray com bu st ion p rocesses.

Key W ords　Sp ray com bu st ion flow　Calcu la t ion　A lgo rithm

AN EXPER IM ENTAL STUDY ON PR IM ARY NOZZL E TY PES
OF EXHAUST EJECTOR SY STEM S

L iL i, Xu Zh iyong, W u Shousheng
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　Op tim um distances betw een p rim ary nozzle ex it and m ix ing tube

in let, sta t ic p ressu re recovery of the m ix ing flow in m ix ing tube、to ta l p ressu re dist ribu t ion s

at the ex it of m ix ing tube、pump ing coeff icien ts and to ta l p ressu re lo sses of the exhau st ejec2
to r system s w ith fou r d ifferen t types of p rim ary nozzles have been m easu red in the experi2
m en ts. T he resu lts have an impo rtan t reference value fo r select ing p rim ary nozzle types of ex2
hau st ejecto r system s.

Key W ords　N ozzle w ith in jecto r　A erodynam ic tests　Experim en ts

TECHN ICAL NO TES

NONL INEAR PERTURBAT ION M ETHOD FOR ANALY SIS
OF MODAL SENSIT IV IT IES

W ITH REPEATED E IGENVAL UES
Cui Bowen and Shen Y unwen

(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A n algo rithm w as m ade ou t fo r analyzing the modal sen sit ivit ies

w ith repeated eigenvalues of rea l symm etric m atrices by m ean s of non linear pertu rbat ion e2
quat ion. It has advan tage in reta in ing the symm etry and band structu re of the o rig inal eigen2
system m atrices. A num erica l examp le show s that the m ethod has h igh accu racy and can be

easily imp lem en ted on compu ter.

Key W ords　M odal analysis　E igenvalues　Pertu rbat ion m ethod

TRANSIENT RESPONSES OF BLAD ES TO B IRD IM PACT
COUPL ED W ITH D EFORM AT IONS OF BLAD E

Chen W e i, QiW enka i, Gao D ep ing
(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　 It is necessery to calcu la te the tran sien t respon ses of b lades p re2
cisely in analysis of b lade dam age due to b ird impact. Becau se the defo rm at ion s of b lade can

111N o. 1 A bstracts


