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脉冲风洞中用油滴表面流动显示技术
研究激波一边界层干扰流动

唐 贵 明
中国科学院力学研究所

摘要 本文介绍一种适合于脉冲凤洞中显示复杂流动的表面 油 滴技术 及其实验 结

果
。

在实验时间为 至 的风洞中用表面油滴技术能清晰地显示尖前缘翼诱导激波

边界层干扰流表面流谱的详细特征
,

其特征位置与用铂薄膜电阻温度计和液晶热图测量结

果吻合
。

油流图像表明尖翼高超声速千扰流具有相似于超声速干扰流的锥形特性
,

大冀偏

转角时
,

存在二次分离再附现象
。

实验结果证实了尖翼上游千扰角的高超声速相似特性
。
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直立于平板上的尖劈是机翼与机身结合处和超声速发动机入 口外形的简化模型
。

它

虽外形简单
,

但尖前缘头激波与平板湍流边界层相互千扰引起的三维分离流极其复杂
。

对这种流动已进行了广泛的实验研究“ 一 ” ‘ ’一 ”’。

但这些实验都是在超声速
,

特别是马赫

数低于 的条件下进行的
,

很少有高超声速的数据
。

现代高超声速飞行器的发展
,

需要

高超声激波
一

湍流边界层千扰流的实验数据来揭示其流动的详细特征
,

证实超声速有关知

识的适用性
,

并为高超声流体力学计算方法提供检验数据
。

为此
,

在高超声速脉冲风洞

中进行了无后掠尖翼引起的激波
一

湍流边界层千扰流的实验研究 〔 , 日 ’,

实验包括进行表面

压力
、

热流分布测量
,

油滴技术和液晶热图显示壁面流动
。

本文概要介绍油滴技术及其

部分实验结果
。

众所周知
,

用分离的传感器测量压力和热流分布能为飞行器设计和计算方法检验提

供精确的实验数据
,

但由于分离传感器体积的限制
,

每次实验只能得到有限点的数据
。

这种技术用于激波
一

边界层干扰这种复杂流动研究时费时费力且很昂贵
。

而表面流动显示

技术在一次实验中可以得到整个模型表面上的流动图像
,

单幅流动显示图像往往能比一

大堆单点测量数据提供更多更形象的物理图像
,

便于建立合理的流动模型
,

特别是象这
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种三维分离流
。

许多表面流动显示技术被推广泛用于低速和超声速常规风洞中
。

但在脉冲

风洞中
,

由于实验时间短
,

工作压 力低
,

它的应用遇到 了很大困难
,

限制了它们的应用 〔”。

本研究发展的脉冲风洞表面油滴显示技术有足够快的时间响应
,

能清晰地显示干扰流的

表面流谱
,

为脉冲风洞提供了一种新的实验技术
。

实验结果表明
,

用表面油滴技术
、

液晶

热图和薄膜计测热三种方法得到的干扰流特征点位置完全一致
。

表面油滴显示技术已用

于表面台阶
、

钝翼
、

横向喷流等引起的干扰流研究以及发动机汗卜栅流和大攻角横向流研

究中
,

取得了很好的结果
。

实验技术

实验设备和模型

实验先后在炮风洞 〔“ 〕泊
一

等嫡压缩管风洞 【“ ’
中进行

。

炮风洞来流马赫数为
,

雷诺

数 只 ’ ,

实验时间
。

无后掠尖翼模型高
,

长
,

安装在离前缘

的平板上
。

平板宽
,

长
,

攻角为
“ ,

翼面偏转角 一
。

一
。 。

后者马赫数为

和
,

雷诺数分别为
’

和
’ ,

实验时间
。

尖翼模型高
,

长
,

偏转角
“ 。 ,

安装在离前缘 的平板上
,

平板长
,

宽
。

由于该风洞实验时间较长
,

油流和热图同时用高速摄录像系统记录
,

从而 可观

察油流和热图的形成过程
。

录像速率每秒 幅
。

上述两座风洞均采用活塞驱动
,

以活塞

前被驱动气体流尽而终止实验
,

所以流动图像不受关车影响
,

因此油流图像可在实验后

拍摄照片 图 或直接粘贴在透明胶片上 图
。

表面油滴显示技术

脉冲风洞实验时间短
,

实验在低压的真空条件下进行
。

选用硅油和氧化钦粉的混合

物作为示踪剂
。

氧化钦是白色粉末
,

颗粒直径约 “ 。

硅油是透明液体
,

具有粘性低
、

蒸

气压低的特点 , 在气流作用下
,

表面油滴在很短的时间内产生较明显的位移
,

适合于脉

冲风洞的工作条件
。

为了提高照片反差
,

模型表面涂成黑色
。

实验前将混合物均匀滴于

模型表面上
。

油滴直径约 至 毫米
,

油滴间距 至 毫米
。

实验时
,

气流流过表面
,

壁面剪切力作用于油滴
,

使之变形
,

并沿表面气流方向移动
,

从而在壁面上留下流动的

轨迹
,

形成表面流动图像
。

油流图像清晰度与壁剪切力大小
、

实验时间长短
、

混合物浓

度
、

模型表面特性
、

油滴大小及其密度等因素有关
。

为了提高油流图像清晰度
,

可根据

实验条件采用油滴和油膜相结合的方法
,

或者采用彩色油滴技术
。

快速液晶热图技术见

文献〔
, , 〕

。

实验结果及讨论

油流图像与热流分布测量和液晶热图结果比较

图 表示实验时间为 的炮风洞 中得到的油流照片及垂直于翼面 的 平板 热 流 分



布
。

图中 为无千扰平板热流率
, 二为从翼前缘算起的平行翼面的距离

, 夕表示平板上测

点到翼根部的垂直距离
。

偏转角
。

的翼引起了较大的干扰区
。

从油流图中可以看到 两

条流线收拢的极限线和两条流线发散的中心线
。

前者称为分离线 和
,

后者称为附着

二 几
△ 二

一
,

恤人以,卜

,

派
卜

”饰比法﹂匕

图 油流流语 与热流分布
,

。 , 二 。 , 二

线月 和一月
。

和刀 靠得很近
,

很多实验中观察不到月 ,

的存在
,

因此有人怀疑 是否是

图 油流流谱
,

液晶热图及其比较
。 , “ , 才



分离线
。

图 的结果表明 。翼的千扰流
,

除主分离涡 夕
, ,

外还存在一很小的二次分离

涡
。 ,

为干扰流最上游界线
,

则紧靠翼根部附近
,

这说明翼上游平板上干扰流

动主要受主分离涡 月 ,

影响
。

这些特征位置分别标在热流分布图 中
,

其中 附表示

无粘激波
。

图中结果表明油流图中分离线和附着线分别与热流分布中低热流和峰热流特

征位置一一对应
。

图 所示是实验时间为 的等嫡压缩管风洞中获得的油流和液晶热图照片
,

油

流图像是实验后用透明胶片粘贴法得到的
,

油流流纹细而清晰
。

翼上游平板上有两条明

显的油积线
。

是流线从两边收拢
,

而 紧靠无粘激波
,

流线从下游一侧收拢
,

而从上

游一侧发散
,

这可能是分离线 和附着线 靠得太近的缘故
。 ‘

夕
,

和 之间的流线近似

平行
,

向下游有一很小的扩散角
。

液晶热图中有两条淡色的线
,

表示于扰热流较低的位

置
,

与油流图中的分离线
,

和 的位置一一对应 图
。

油流实验的录像结果 〔。习证实在头 内
,

干扰流谱已完全建立
。

干扰区太小
,

特征

线
,

和 的位置不随时间延长而变化
,

也不受风洞关车影响
。

油流流谱只随时间的增长
,

流纹增长变细
,

分离线上油积增厚
,

再附区 附近逐渐变成油层很排的流纹
。

最近在实验

时间为 的激波风洞中也获得了高清晰度的台阶千扰流油流照片
。

上述结果表明油滴

技术有相当快的时间响应
,

能产生清晰的油流图像
,

可以用于脉冲风洞中复杂流动显示
。

初始分离角

〕。七‘ 。〕提 出了尖翼 始分离谁

则
,

即假定干扰流方向与无粘激波平行时

的翼偏转为初始分离角 ‘。

’ 将这

一准则简化为公式 ‘一
“ ,

并根据

当 时 实 验 数据 将 。 准则修 正 为
‘二

“ , 。

初始分离角的实验 结果

与计算值 绘 于 图
。 。 〔‘ ’和

〔‘ 〕的结果高于其它实验值和计算值
。

本实验数据接近计算值
。

尖翼干扰流的锥形特性

’ , 准则

】 」
、

图 马赫数对尖翼初始分离角的影响

△
,
甲 口

,

▲ 甲 本文

等 〔‘ , ’ 〕人在
,

的气流

条件下的油流实验发现尖翼干扰流具有锥

形性质
,

其主要特征示于图
。

图 和图

的油流图像和液晶热图照片表示了完全

类似的性质
。

根据文献〔 〕的上游干扰线

的相关结果将
,

的油流和液晶热图

显示数据绘于图 中
。

图中 为平板边界 图 尖翼千扰流的特征



层厚度
, 。

为来流马赫沿激波法向分量
,

济日 是激波坐标系 图
。

图中结果表明

不同偏转角的数据能很好相关 , 高超声速尖翼干扰流也具有一非锥形开始区取下游的锥

形区
,

但高超声速千扰流的非锥形开始区
诊 , ’

入 、 丈西 ’‘ ’义

母乞

, 油 流 氏,钻
“

寸二
‘

佑
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舀
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图 尖翼上游千扰线相关 , 二

远 比超声速时小
。

如 日寸 〔 、

占
’

〕
。

二 , 二 时
,

〔 ‘

‘ ’
〕

。

二
。

激波强度对锥形区上游千扰角刀
。

的影

响表示在图 中
。

尖翼千扰流引起分离的

基本机理是由于无 粘 激 波 后的压 力升高

值
,

此值由来流马赫数 的激 波法 向分 虽
,

刀
。

决定
。

高超声速时
, ,

刀
。二

,

刀
。 。

图中结果表明超声速和高超声速

尖翼上游千扰角能够用
,

刀
。

很好 相关
。

事实上参数 刀 二 ,

刀
。

类似于高超声速相

似参数
, 〔 。 ’。

因此
,

图 的相关

结果表明翼千扰流具有 高超 声速 相 似特

性
。
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‘ 省

图 激波强度对上游干扰角的影响

一油流 一液晶热图 一热流测量 尸一压力测址

, 。 。 。 。 。 。 。 。
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结 论

表面油滴技术已成功用于脉冲风洞中研究激波
一

边界层干扰流
,

有足够快 的 时 问响



应
,

能洁晰显示翼干扰流的详细特征和初始分离
,

分离和二次分离再附现象
。

油流流谱

中钧特征线位置与热流分布测量和液晶热图结果很好吻合
。

高超声速尖翼千扰流也具有超声速流时的锥形特性
,

匕游干扰角与高超声相似参数

相关得很好
。

高超声速尖翼千扰流有很小的初始分禽角
,

较短的非锥开始区
,

很高的再附峰值热

流
, 一

卜游干扰角与主分离线角近似相等
。
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