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摘 要：简述了超临界流体概念，超临界条件下单滴燃料蒸发和燃烧实验的研究进展。

讨论了活塞驱动器技术研究单滴燃料超临界特性的新方法。简要介绍了活塞驱动器状态参数

计算、流场显示、压力及温度测量的方法，指出了活塞驱动器研究单滴燃料超临界特性存在

的问题。
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Ah蛐晴ct：The supercritical fluid concept and progress of experimental study on evaporation and

combustion of a fuel drop suspended in the supercritical environment are described in this paper．The

piston driver which could compress gas to arrive a homogeneous hi曲pressure and high temperature

is introduced to study the fuel drop behavior in sub-and supercritical environment．The principle of

the piston driver and final state estimation of the compressed gas are discussed．Cinematography,

shadowgraph and planar laser induced fluorescence(PLIF)are briefly in仃oduced for flow—field visu—

alization and OH-PLⅢimaging．Tunable diode laser absorption system(TDLAS)Was utilized for

temperature measurement．In contrast to drop imaging,the technologies of pressure and temperature

measurements are adopted to identify the sub-，trans-and supercritical environment．The shorteom-

ings of piston driver are also discussed．
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0引言

超临界状态(supercritical state)是指流体的

压力和温度均大于其临界压力(p。)和临界温度

(∞，对应无量纲压力(pFp／p9和无量纲温度
(玷刀70均大于1。此时，流体又称超临界液体f11

(supercritical fluid)。超临界环境是指流体所处的

环境压力和温度均大于其临界压力和临界温度。

流体临界点是指p—T相图中“蒸汽／液体共存”

点。图1是纯净物的相图(P—T曲线图)，表明：

临界点是液相和气相边界的高温极限。在临界

点，气相和液相边界消失，出现无表面张力的单

相和均匀超临界流体。图l中，三相点(triple

piont)上侧最左边的虚线为水的反常行为(临界

点647 K、22．064 MPa)。当接近临界温度时，气

相和液相参数接近。超过临界点，流体蒸发潜热

(或蒸发焓)降为0。当超临界流体温度高于临界

温度，即使提高压力也不能形成液体，但足够高

的压力可使其变为固体。图l还表明：临界点是

．． ／．2 1

临界等温线的拐点，满足(罟)=l生牛l=0。旧’7
T＼ay／T

在临界点附近，当压力或温度变化很小时．会导

致流体密度和溶解度变化很大。因此，可对超临

界流体参数进行“精细调节”。当温度不变，超

临界流体溶解度随流体密度和压力增大而增大，

但随温度变化更复杂些。当密度不变，超It$界流

体溶解度随温度升高而升高。当接近临界点时，

微小的温度升高会导致密度急剧下降。因此，随

着温度升高，溶解度出现先下降后上升。超临界

流体参数介于气体和液体之间，具有较低的粘性

系数和较高的质量扩散系数，表l给出了大致的

气体、液体和超临界流体物性参数。和熔点、沸

点等参数类似，不同物质临界参数相差较大，表

2给出了常见纯净物的超临界流体参数。需要指

出的是：大多文献给出的均是纯净物临界参数，

混合物临界参数较少。超临界流体是互溶的，当

混合物超过临界点也呈单相状态，可由各组元临

界温度算术平均值计算混合物I临界点参数，即

L=∑xit。，其中，X；，t。，毛为第i组元摩
ifl

尔百分数和临界温度、混合物临界温度，珊为总

的组元数。有时，为提高精度，也可采用状态方

程计算临界点参数。

Solid phasc

一二Critical press

⋯Tr^iv⋯le_Iv歹ointP,p／l／
Temperature

图1超临界流体p-T相图

Fig．1 p-Tphase diagram of supercritieal fluid

表l气体、液体和超临界流物性参数比较

Tab．1 Property parameters of gas，liquid and supercrificM fluid

由表l知，燃料物性参数在超临界条件下有

很大变化。目前，高压补燃循环液氧煤油发动机

和部分高压、可贮存推进剂液体火箭发动机燃烧

室的温度和压力均超过所用燃料的临界点。某些

情况下，燃料是在近临界、超临界状态或者处于

超临界环境下雾化和燃烧的。为揭示超临界环境

下燃料射流破碎、雾化、蒸发、混合和燃烧相关

现象，需开展精细实验观察，并获得可靠的图像

和数据。进行燃料超临界雾化和燃烧行为实验研

究，需要产生高温、高压和静止的气体环境。相

对而言，产生均匀高温条件要比高压条件更为困

难，除了燃烧加热方法外，常用的产生高温气体

环境方法有平面反射激波(激波管、shock tube)
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和活塞等熵压缩(活塞驱动器，piston driver)，

后者属于新的快压机构(rapid compression

machinery)。本文简要介绍其工作原理，探讨其

在燃料超临界特性研究中的应用问题。

表2几种纯净物超临界压力和温度

Tab．2 Supereritical pressure and temperature

of some pure spe圮ies

l燃料超临界特性实验研究简述

已有大量文献研究了单滴／射流和多个单滴，

射流在亚临界、跨临界和超临界环境下的蒸发和

燃烧行为[21。图2给出了LN：喷入室温气态N2的

射流阴影照片131，表明：亚临界条件下(图2(a))。

LN：射流和常见的射流柱破碎是相似的，射流柱

表面呈现不规则的表面波和清晰的气液边界，剪

切导致射流出现剥落并产生液滴；超临界环境下

((图2(b))，LN：射流呈现明显的扩张型，类似

“丝状”，扩散范围也增大，射流表面未出现液滴

和表面波，其状态既非气体又非液体。

(a)pI==0．91，Re=75281 (b)p-=2．71。Re---42830

图2液N：喷人亚、超临界室温N：照片

(下图为上图的局部放大图)

Fig．2 LN2 injected into sub—and supercritical room

temperature(bottom two pictures are

magnified-pictures of top ones)

就理解单滴燃料在超临界状态或者超临界环

境中出现现象的物理机理而言，研究单滴蒸发

要优于燃烧现象。Brzustauskil4l研究了初始粒径

3 mm的苯胺液滴在O州：环境中的蒸发现象。结

果表明：低压时，液体的蒸发满足d2定律，但浮

力随压力升高而增大(环境气体密度增加)。尚

难确定是热力学(蒸发常数)还是流体力学(浮

力)，或者两者联合产生的影响。对P，为1．05、

O：和N：中环境中、粒径为2—2．5 mm苯胺液滴，

变化疋(最大为1．54)．结果与d：定律不符。当

P，增大且有火焰时，还会出现不同的外貌。当P。

为0．56，火焰不透明状(烟粒生成)，无法辨清
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液滴边界；当P，增大到1．05，液滴完全淹没在火

焰中。这两种燃烧现象尚难以解释。Natarajant冠f1]：

究了戊烷在OdN：、02，He环境中的蒸发和燃烧现

象，注重于燃烧现象的观察和推导与传质、传热

相关的Nusseh数的关系式，还比较了P，为0．44

和1．26的戊烷液滴(粒径1．2 mill)燃烧数据。

当P，较高。液滴界面模糊，呈非球形形状，不再

是液滴而呈流体状，液滴尾迹区变短、近尾迹区

变得模糊；对中等和高压情况，蒸发模型(d：定

律)不再有效，燃料的燃烧现象也不具有重复性，

未探测到高压液滴的热膨胀，燃烧液滴蒸发速率

和d2定律变化相关。Saveryl6l研究了水、氟利昂

和庚烷液滴在高压(p，最高达3．7)条件下的蒸

发现象。发现，对P，为1．8和室温条件，准定常

理论不再成立，氟利昂液滴温度会持续上升；当

P，为1．5～1．8，与临界温度相关的氟利昂液滴温度

也稳定升高，这表明液滴不再是液体，其温度不

受沸点限制。MatlosztTl硼：究了温度为548 K，P，为

0．23～3．73，粒径分别为O．72—0．71 ITllTi和1．42一

1．78 InlTl的正已烷液滴在N：或Ar环境中的蒸发

特性，给出了粒径和温度随时间变化的关系。发

现液滴温度随压力升高而增大。但未达到亚临界

时的定常状态。该非定常过程伴随液滴的快速蒸

发，两种浴气实验结果定性相符。SatoiSl砌：究了粒

径l rain、在N：中悬挂的庚烷液滴的高压蒸发和

燃烧特性，给出了正为0．5—1．4由d2定律计算的

蒸发常数。结果表明：当Z为0．8，蒸发常数在

P，附近达到最小值，此后，随压力单调上升。经

过温度临界点后，蒸发常数急剧上升。文中未能

给出物理解释，但提出超过压力临界值后，蒸发

常数达到最大值，该最大值是通过降低压力、提

高温度得到的。Harstad研究了LOX／H：系统阴，

针对N2的庚烷液滴蒸发，Satolsl和Morinllq研究发

现：当rr<l，蒸发时间在临界压力附近达到最大

值。当玲l，蒸发时间随压力升高而下降。这里
需要指出的是：受浮力作用，常压和重力场的液

滴燃烧数据都很难解释。原因是需要对数据进行

浮力修正，浮力在高压和重力场中会变得更严

重。在P。高达10．1 MPa自然对流中，Canadat¨对

粒径为6．31-19衄多孔球的酒精和苯胺液滴进

行了研究。当P。为3-6 MPa，苯胺液滴生成的碳

积聚在多孔球中，只得到靠近临界点的数据。在

临界点附近，有量纲的苯胺液滴燃烧速率随压力

升高而急剧增大，然后变得平缓。Kadota和Hi—

royasu[12J重复了该实验。虽然酒精燃烧速率随压强

增加而增加，但是数据太分散，很难给出明确的

趋势或得到增强后的速率。当采用对流校正后，

燃烧速率似乎和压力无关。作者将此归结为焓升

高和蒸发热减小的补偿效应。因此，燃烧速率增

大可看作对流而非动力学效应，该推测未得到数

据的验证或排除。苯胺液滴表面温度随压力急剧

上升，但是，碳烟生成流场不透明，未得到经过

临界点后的液滴数据。在超临界条件下，酒精液

滴数据是可靠的，观察到温度随压力升高而上升

缓慢。引入最终温度，即蒸发过程结束时的温

度，由靠近拐点的测量温度决定。Kodata和Hi—

royasu[1≯还观察了P，为1．5～2．7、不同燃料(癸烷、

十二烷、庚烷、十六烷和异辛烷、轻油)液滴等

燃烧特性，并记录了液滴表面温度的变化，结果

证实了Save巧闷早期重力场中的单滴纯蒸发观察。

随着压力升高，随时间变化的液滴温度达不到定

常状态，并出现了拐点。当pI>l，液滴温度仍随

压力增大而增大。Kadota和Hiroyasu【12】发现最终

温度随P，上升而上升，达到超临界后保持不变。

所有燃料液滴寿命(定义为火焰出现到消失)随

P，增大(到临界点)而快速下降。达到临界点

后，液滴寿命下降变缓，作者将这些归咎于浮力

的影响，将随P，变化的液滴寿命和燃烧速率分为

三个区域：1)当pr<0．3，随压力增大，液滴寿命减

小和燃烧速率增大按照类指数率上升。该结果与

文献【9】和文献[13]fl千究结果类似；2)当0．3印r<1．0。

液滴寿命快速下降伴随着燃烧速率常数明显增

大，但函数形式与1)不同；3)在超临界区，燃烧

寿命随压力升高而略有下降，但液滴速率常数却

显著增大，这表明燃烧寿命和蒸发速率有差别。

Sato[14】发现P．为1．5的异辛烷燃烧速率随压

力升高而下降，该结果和上述超临界实验结果是

矛盾的。SatOm41与Kadota和Hiroyasujl21的研究均是

基于实验观察，对现象的物理解释也是基于已有

的亚临界关系。Sato l州还研究了其他碳氢燃料
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(庚烷、葵烷、十六烷、甲醇、乙醇)并得到了

类似结论，即经过临界压力后，燃烧速率常数随

压力升高而降低。SatolSrj丕观察到液滴寿命经过临

界点后会略有上升，这也和Kadota and Hiroyasutl习

的实验结果也有些矛盾。一般而言，最小燃烧时

间和混合物O：含量无关，但该值会随O：含量减

小而自然增大。Satotal41、Kadota和Hiroyasutl2l的

实验条件相同，甚至燃料也相同，尚不能解释造

成这种差别的原因。

单滴或射流流场图像是获得蒸发和燃烧速率

数据的基础。亚、超临界状态的单滴或射流，超

临界环境下的蒸发和燃烧流场均会产生很大的密

度梯度，常用的观察、记录和分析仪器为高速摄

影、阴影和瞬态Raman散射。高速摄影主要用于

记录和观察高速变化过程，阴影测量可定性了解

单滴或射流超临界蒸发和燃烧特征旧，连续和瞬

态Raman散射测量可得到流场密度分布[16-191。

目前，单滴燃料超临界蒸发和燃烧特性已进

行了大量研究，取得了一些成果，主要包括：1)

超临界流体兼具液体和气体某些物性参数，为单

相流体，而非气液两相流；2)超临界流体无表面

张力和蒸发潜热，不存在雾化问题，也无清晰的

气液边界。而亚临界流体表面张力是物性和温度

的函数；3)超临界流体换热特性有很大变化。换

热系数会出现突增现象；4)超临界流体定压比热

在跨临界点附近变化大．相图的临界点可认为是

奇点；5)超临界流体溶解度增大。要说明的是：

相对于蒸发现象，火焰自发光或碳的生成导致单

滴碳氢燃料超临界燃烧边界变得模糊，燃烧放热

改变了单滴局部温度场，加上复杂的燃料高温氧

化机理。因此，目前还不能从已有单滴燃料超临

界燃烧数据得到规律性的认识。有些实验结果甚

至是相互矛盾的。

2超临界特性的活塞驱动器实验技

术

激波管和活塞驱动器(piston driver)均是可

产生均匀、高温和高压气体的实验装置。激波管

操作简单，状态参数变化范围宽，缺点是实验时

间短(一般为几个mg)。活塞驱动器实验时间较

长(几百ms到l s量级)、压力和温度变化范围

大，缺点是活塞在压缩终点附近会发生回弹，导

致被压缩气体压力和温度有所降低。通常，活塞

需要加装止退装置。图3(a)和(b)分别给出

了激波管和活塞驱动器的工作原理。在激波管

中，反射激波和入射激波会诱导边界层发生相互

作用，引起壁面处反射激波分叉，从而影响气流

均匀性，加之入射激波后气流速度较高，实验时

间也短(几个ms)，因而，用于燃料超临界行为

研究会产生诸多问题。就活塞驱动器而言．在压

缩过程中，活塞速度远小于被压缩气体声速。可

近似认为是等熵压缩。自由活塞(free piston

driver)实验时间约为几百m8。若活塞采用止退

装置。实验时间可延长到s量级。因此，活塞驱

动器是一种新的快压机构，被压缩气体温度和压

力快速同步上升，可用于燃料超临界行为研究。

2

I

I
氐

鱼

(a)激波管 (b)活塞驱动器

图3激波管和活塞驱动器工作原理示意图

Fig．3 Working principles ofshock tube and piston driver

万方数据
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2．1活塞驱动器技术的原理

在活塞的压缩过程中(i-+m) (参考图3

(b))，接近等底压P，的高压空气“r”推动重活

塞向右运动，将压缩管气体由初态“i”绝热等熵

压缩至终态“m”，得到所需温度、压力、近似

静止的气体。假设：1)高压气罐为无限大气源，P，

近似恒定；2)活塞速度远小于被压缩气体声速儡，

忽略被压缩气体速度和产生的波系。根据活塞压

缩过程中的能量守恒，可确定被压缩气体终态参

数。则有：受压缩气体内能增加为

—Pm—Vm_-Pi Vi (1)
y一1

⋯

驱动活塞的高压空气等压作功为

p，(Vi-V。)

由能量守恒得

p，(Vi-V．)=丁1 M2+华 (3)

由(3)式看出，当采用重质量活塞m，，Vp很

小，可忽略丁1％y，2，将(3)式整理并简化

p。V。1

kPi舌南Vm (4)

(7一1)(1一丁I
当认为i_+m为等熵压缩过程，有

PmV。'y-p；yj (5)

式中：1为比热比。由(4)式和(5)式得

p，一

pi

引7一-

c川‰一
志1 1

㈤
(y一 )( 一A一1)

、。

式中：a=V／V。为气体的体积压缩比。(6)式表明

了被压缩气体终态压力P。和高压空气压力P，之

间的关系。对选定的VdV；由等熵关系得

鲁V=矧鲁P)7 ∽
i
A ＼；』

⋯

结合理想气体状态方程，有

等=iPmVFm=(鲁)(鲁)-(鲁)yy-1P V P V P
c8，

I ；；＼；¨；几；／y
⋯

图4给出了不同Pi对应的p。和瓦曲线，图

5给出了不同Pi对应的L和p，曲线。可见，由较

小的p，可到较高的p。和乙，这就是活塞驱动器

的工作原理。

一
山
=
、、

乱

500 1000 1500 2000

T．／K

图4不同Pt对应的P。随L变化曲线忙1．4)
Fig．4 Variation of p。corresponding to different pi with L

图5不同P；对应的L随P，变化曲线忙1．4)
Fig．5 Variation 0f咒eorresponding to differentpl with P，

2．2系统和实验方法

图6给出了活塞驱动器示意图，主要包括压

缩管、气路控制系统、气源和支承系统。实验

前，先将单滴燃料悬挂于实验段，由气路控制系

统将预定初压的空气充入压缩管内，然后将重活

塞(几到几百kg)放入压缩管中，装入平衡活塞

万方数据
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并由液压系统提供支承。用空压机将高压气罐充

满高压空气(P，)。实验中，高压空气经球阀

(受电磁阀控制)充人到充气腔。此时，活塞仅

受径向压力作用而处于静止状态。经过阀门，在

平衡活塞和重活塞之间充入高压空气，使活塞左

向运动并扫过充气腔。受高压气罐中高压空气的

作用，活塞在压缩管加速向左运动，并将压缩管

预先充入的空气压至实验段。平衡活塞用于消除

重活塞右向运动时产生的动量。气路控制系统由

配气柱和多个阀门组成，可实现压缩管充气和抽

2

真空．并将实验完成后位于左端的活塞压回至有

段充气腔。气源系统主要由高压气罐、空压机组

成，并与气路控制系统配合。支撑系统主要由液

压系统和支承组成，可缓冲平衡活塞产生的后坐

力。实验中，可测量实验段气体的压力和温度。

采用时间同步控制系统触发高速摄影、高速纹影

或可调谐二极管激光器吸收系统(Tunable Diode

Laser Absorption System，简称TDLAS)，得到液滴

蒸发或燃烧过程的流场高速摄影、纹影图像或光

谱分布。

l一实验段；2-观察窗；4-高压气罐；5-压缩管；6、17一空压机；7-充气腔；8-重活塞；9—平衡活塞；

lo_液压系统；ll一支撑端；14-气动阀；3、12、13、15、16、18、19、20、22、24、26-阀门；

2l一压力表；23一真空计；25一配气柱；27一电压放大器；28一示波器；29一压阻传感器

图6实验系统示意图

Fig．6 Schematic of experimental system

图7确定超临界实验状态参数逻辑图

Fig．7 Route sketch to determine thermodynamic state

图7给出了确定燃料超临界实验气体状态参

数的思路。简要地说，就是由被压缩气体终态

“m”确定初态“i”和P，。具体地，根据死和正，

由(8)式确定p却；，然后依据P。确定P；，再由(6)

式确定P，。其中，“m”态和p—r曲线状态点相

对应。实验中，先保持死不变。选择不同P。，

可得到不同P；和P，。由纹影或高速摄影照片确定

是否达到超临界状态。然后再改变死进入下一

轮实验。要说明的是：当相邻两个瓦或P。出现

亚临界“l”或超临界状态“2”时，为了精确地

确定状态点．采用简单平均法重复实验，即L=

(瓦+疋)／2或P。=(P。+p：)／2，以精确地确定实
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验状态点。当P，不变，改变Pi可得到不同P。。

适当调节活塞质量和P。可得到P。为l一15

MPa、死为300～2000K、实验时间为l s量级的

高温、高压静止气体实验环境。

2．3参数测量技术

带止退装置的重活塞驱动器实验时间可达约

l s，而燃料超临界行为需测量的参数包括压力、

温度、流场信息等，通常要求测量仪器具备快速

和准确的特性。

1)压力和温度

压力测量相对简单，可采用在实验段壁面布

置压阻传感器，得到活塞压缩运动过程中的p—r

曲线。由p—r可判断实验段压力变化和活塞运动

状态。温度的直接测量较为困难，热电偶难以达

到ms量级响应时间，可采用TDLAS测量温度，

其原理是基于吸收光谱的Beer-Lambert定律，

TDLAS测量系统动态响应时间至少为2 kHz。

2)流场显示

采用高速(拍摄速率100 kHz)、高分辨率

(1024×1024像素)CCD相机进行流场显示(高

速摄影／纹影)，给出燃料雾化和点火流场密度和

密度梯度场分布，获得液滴直径随时间演化过

程。分别采用白光和激光光源，以适合无自发光

的雾化过程和有自发光点火过程，根据不同温度

和压力的实验照片，获得液滴直径随时间变化过

程和亚、超临界转换过程的演化图像。再基于得

到的数据和图像，寻找燃料单滴发生亚、超临界

行为的压力和温度条件。要说明的是：CCD相机

拍摄速率和分辨率对分辨液滴边界有重要影响。

3)温度和气体浓度诊断

可以以水汽作为示踪分子，采用TDLAS测

量点火后的温度分布。以NO为示踪剂，采用

PLIF测量浓度的定量和半定量分布。进行燃烧特

性研究研究时，需要配置燃气成份测量仪器，这

主要是使用基于分子或者原子辐射的光学诊断技

术。此外，先进的光谱测量和成像方法也可以得

到不同时刻流场图像和特征组元发射的光谱，提

供发射和吸收光谱分析。

4)时间同步控制

实验中，需对活塞运动、实验段压力和温度

测量系统(PLIF和TDLAS)、高速摄影／纹影进

行时间同步控制。可利用活塞前向运动扫过管壁

光传感器产生信号，经整理后送人多通道时间延

时器(精度2斗s)，输出多路不同延时TTL电平，

控制PLIF的YAG激光器和DG535(4通道)，

DG535 ICCD相机增益和快门开关，由实验确定

精确的延时时间。高速摄影，纹影CCD相机可用

，ITL信号触发。作为例子，图8给出了气相爆轰

波阵面OH—PLIF荧光照片，清楚地反应了波阵

面的横波结构，该图验证了气相爆轰波阵面存在

横波结构。图9给出了OH—PLIF分布图像，左、

右侧为反射激波阵面和燃烧区，ICCD相机曝光

时间为1斗s，对应的反射激波传播距离约0．4

mln。图9表明：在温度较高的反射激波后气流

中，可看出有较强热辐射的反射激波阵面位置。

反射激波阵面沿上、下壁面略呈弧形，这是反射

激波和入射激波诱导的边界层相互作用引起的。

靠近火焰面的诱导区出现了不规则的火核。随着

时间推进，火核会发展成持续燃烧的火焰阵面，

自点火位置是随机分布的。

图8爆轰波阵面OH荧光分布

(初压45．33 Id a、2H才0一lOAf)

№8 OH fluerescenee distribution of Detonation w删e front
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№9 Imageforspontaneouspeclrumofpara佑nignitionflowfield

3面临的问题

图10给出了重活塞驱动器止退装置示意图

和照片。如图10(a)所示，止退装置包括压缩

管、止退座、柱塞、橡胶片、楔块、止退套、液

压油、小活塞。当活塞右行时，被压缩气体压力

升高，推动小活塞左行并压缩液压油，挤压楔块

运动，橡胶片和压缩管内壁面接触并产生摩擦

力，阻止活塞回弹(左向运动)。要说明的是：

当压力小于100 MPa，液体近似为不可压介质，

因此，与压缩性较大的气体相比，该止退装置有

较好的时间响应特性。目前，已经在压缩管末端

对止退装置动作进行了实验验证，图10(b)给

出了止退装置部分结构的照片。图11给出了有，

无装止退装置的实验段气体p—r曲线。图中，d

为小活塞上游的孔径d。d=5 mm、3 mm、2 mm、

0．4 mm和0 mm。d不同。液压油所受压力和楔

块加速度(与响应时间对应)也不同。d--O相当

于无止退装置。初步实验表明：未加装止退装置

的活塞为自由活塞，在压缩终点会快速回弹，时

间为28 m8，加速度高达10000 g量级。采用特殊

设计的止退装置，活塞在压缩终点近似被止住回

弹，压力近似为恒定值。但尚需改进止退装置。

使之在高压时也能有效地阻止活塞回弹。

l一重活塞；2一压缩管；3一止退座；4一柱塞；5一橡胶片；

6一楔块；7一止退套；8一液压油；9一小活塞；10一实验段

图10止退装置示意图和照片

Fig．10 Schematic and picture of backstop device

矗
厶
翟
＼
气

tls

图ll有，无止退装置实验段气体P—T曲线

(P=0．1 MPa,7'--1620 K)

Fig．1l p-T curv∞of gas with and without backstop device

in experiment stase(p--0．1 MPa,T=1620 K)

重活塞驱动器的主要难点在于：

1)实验段的p-T是关联的，且满足等熵关

万方数据
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系。从图6看出，需进行多次实验才能找到临界

点，实验工作量较大、重复性要求高；

2)需抑制活塞在压缩终点后退。当压缩终态

压力(>10 MPa)较高时，活塞会回弹并降低气

体压力和温度，减少了实验时间。活塞回弹加速

度和活塞质量、初态和终态压力以及高压气体压

力相关。因此，需在活塞上加装止退装置，以阻

止活塞后退；

3)在特定的温度和压力条件下，由不同时刻

粒径数据可得到单滴燃料超I临界蒸发和燃烧速率

特性。在超临界条件下，液滴是气态或被气态包

覆。当有燃烧时，火焰会包覆液滴，因此，得到

高精度的粒径数据的前提是记录仪器必须有高的

图像分辨率。

4结束语

重活塞驱动器可提供均匀的高温、高压静止

气体环境，适合单滴燃料超临界特性研究。在实

验段填充惰性气体，记录实验时实验段的压力、

温度和液滴边界变化，可间接得到液滴蒸发速

率。在此基础上，对不同压力和温度的实验结果

进行对比分析，得到液滴直径与环境压力和温度

的相关性，从而可以得到燃料的蒸发特性。在实

验段需充入氧化剂．与上述方法类似，采用

TDLAS测量水气温度，利用PLIF测量流场温度

和组分浓度，利用高速摄影和高速纹影得到燃烧

流场等图像，可得到压力、温度和水气、NO浓

度分布，由液滴和火焰边界间接计算得到粒径和

燃烧速率随时间变化，对比分析不同工况实验结

果，可得到燃烧速率和粒径等与压力和温度的相

关性。实验技术的难点在于如何获得均匀的高

温、高压实验气体环境。目前，实验研究表明：

结合高速摄影和高速纹影、基于光谱的典型组元

温度和浓度测量，重活塞驱动器为燃料超临界特

定研究提供了新途径，低压状态的活塞止退问题

已经得到较好的解决，但高压气体导致的活塞回

弹仍需在止退技术、摩擦块的材料等方面作进一

步的研究。
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忽略循环次数不足的影响，从表2中的计算

结果以及误差值可以看出，对于真实氢泵叶轮结

构，本文的计算程序仍具有良好的计算精度，从

而表明了本文计算程序在工程应用上具有通用性

和实用价值。

4结论

本文将循环对称结构的振动方程归结为块循

环矩阵的广义特征值问题，从数学上进行降阶，

并自行编写了循环对称结构振动特性有限元分析

程序，对两个叶一盘系统进行了振动特性分析。

通过与有限元通用分析软件ANSYS模态分析结

果的对比，表明了本文的计算程序具有良好的工

程计算精度，具有工程实用价值。

参考文献：

【l】张锦，刘晓平．叶轮机振动模态分析理论及数值方法

【M】I北京：国防工业出版社，2001．

【2】饶寿期．有限元法和边界元法基础【M】．北京：北京航空

I上接第16页)

[14】SATO J．TSUE M。NIWA M，et aI．Effects of natural

oDnvection on high-pressure droplet combustion【J】．

Combust F[al'ne 1990，82：142—150．

【15】MAYER W’TAMURAT H．Propellant injection in a liquid

oxygen]gaseous hydrogen rocket engine叨．J．of Propulsion

and Power,1996，12(6)：1 127—1 147．

f16】DECl江R M，SCHIK A，MEIER U E，et a1．Quantitative

Raman imaging investigations d mixing phenomena in

high-pressure cryogenic jets们．Applied Optics，1998，37

(24)：5620-5627．

【17】OSCHWALD M，SCHIK A．Supercritical nitrogen free jet

航天大学出版社。1990．

【3】王勖成．有限单元法【M】．北京：清华大学出版社，2003．

【4】胡海岩，程德林．循环对称结构振动分析的广义模态综

合法们．振动与冲击，1986(4)：l-7．

【5】骆天舒，戴韧．向心透平叶轮振动频率的有限元分析m

上海理工大学学报，2004，26(2)：l 17—120．

【6】张锦，刘晓平．叶轮机振动模态分析理论及数值方法

【M】．北京：国防工业出版社，2001．

网叶先磊，史亚杰．ANSYSI程分析软件应用实例【M】．北

京：清华大学出版社．2003．

【8】王相平，徐鹤山．有限元计算中的叶片边界条件的选取

叨．航空发动机，1998(4)：43—57．

【9】史治宇，王鑫伟，严俊．动力涡轮叶片的静态特性分析

忉．工程力学，2001(Suppi．)：632-635．

【10]苏建河，尤军锋．ANSYS程序优化技术在固体火箭发动

机设计中的应用阴．固体火箭技术，2006，29(5)：337—

340．

【ll】李永兵，匡波，张中伟，等．低温推进剂输送系统循环预

冷非稳态数值模拟研究叨．低温工程，2009(1)：8-10．

【12】梁权伟．混流式转轮静强度和振动特性分析叨．清华

大学学报．2003，43(12)：l“9—1652．

【13】高春山．用有限元法分析轴流式通风机叶片的振动特

性阴．风机技术，1997(1)：31-33．

(编辑：陈红霞)

investigated by spontaneous Raman scsuerins们．

Experiments in Fluids，1999(27)：497-506．

【18】MAYER W，-IEL¨R J，BRANAM R，烈a1．Baman
measurements 0f cryogenic injection at supercritical

pressure叨．J．d Heat and Mass Transfer,2003，39：

709—719．

【19]CHEHROUDI B，COHN R，TAI工EY D，et a1．Raman

scattering me,asuremerlts in the initial region of sub-and

supercritical jets．AJ从2000-3392限】．USA：AI从．
2000．

(编辑：马杰)

万方数据


