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摘要　提出了利用高焓气体自发光作为高超声速流场显示的方法,介绍了在使用高焓

运行的激波风洞中,对二维模型的高超声速绕流流场使用此种方法的初步结果,可观察到二

维棱形柱的尾流和马赫波的相交。结果表明此种方法不需外加光源,对于结构限制无法设置

透明部件的模型,无疑是简单可行的。
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Abstract　T h is paper p ropo ses the m ethod of hyperson ic flow field d isp lay

w ith h igh en tha lpy gas self2lum ino sity and in troduces som e p rim ary resu lts

em p loying th is m ethod in the h igh en tha lpy shock tunnel fo r the hyperson ic

flow fields over a 22dim en sion m odel. T he resu lts dem on stra te tha t th is m ethod

is sim p le and p ract icab le w ithou t ou tside ligh t sou rce, especia lly fo r situa t ion of

ligh t perm eated lim ita t ion.
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0　引　　言

空气在常温下可认为是透明介质,不或很少吸收和发射光。但是,随着温度的升高,空

气的发光会愈来愈明显,甚至肉眼可见。静止状态下,高温气体的发光现象已有很多研究。

气体辐射除了与成分、密度和厚度有关外,其宽带辐射强度还类似固体,同样与温度的 4

次方有关[ 1 ]。因此根据辐射强度的差异,即可辨别温度的高低。当然这儿是指在无外光源

散射和反射的情况。在研究燃烧现象时,已直接利用燃烧所伴随的发射光作为燃烧流场的
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显示,用以研究火焰结构和传播。

对于脉冲式高超声速实验模拟设备,壁面的温度在实验中变化不大,维持常温,如同

黑色背景。在高焓实验模拟时,高超声速飞行器边界层内和激波后的气体,温度很高,会产

生不同程度的辐射。此种辐射发光现象已在很多高焓实验模拟中观察到[ 2 ]。通常,此种辐

射发光会影响其他光学诊断,例如使等待式闪光纹影仪的底片曝光,因此需设法避开其辐

射发光的谱带。然而利用此种发光与温度和密度的关系来直接显示流场,无须使用外光

源,无疑是高焓实验模拟中的一种简便的光学方法,尤其是对于结构限制无法设置透明部

件的模型。本文亦是此种方法的初步尝试。下面将介绍实验设备、观察方法和实验结果。

1　实验设备和测量系统

本实验在力学所大激波风洞中进行,图 1为实验装置的简图,其参数如下:

　　高压段:长 9m ,内径 150mm。

　　低压段:长 19m ,内径 155mm。

　　喉　道:直径 52mm。

　　喷　管:长 5m ,出口直径 018m。 (M 8成型喷管)。

　　驱动方式:冷氢和氢氧燃烧加热氢。

　　图中,高速CCD 的参数如下:

　　光谱段: 400～ 650nm

　　灵敏度: 24000lx (0dB )

　　速率与图像尺寸: 1000pp s: 400×282P ixels, 2000pp s; 252×188P ixels.

　　实验条件高压段氧体积含量分别为: 0和 615%

低压段氧氮比例分别为: 0∶1, 1∶3176和 2111∶1

高焓实验气体流尽时间:长于 518m s

总温: 4000～ 4500K

总压: 3105到 5112M Pa

图 1　实验装置简图

F ig. 1　Schematic diagram of exper imen ta l

arrangemen t

　　实验模型

实验中使用的是观察超燃现象的实验模

图 2　实验模型照片

F ig. 2　Photogtaphs of the test model

型,如图 2所示。在尖头平板模型上安装一具

有燃气注入孔的菱形支柱,后接两个尖劈形平行整流板。在此整流板间,位于透明窗处置

一以平板为底,与来流成 14°角的斜劈,可形成平面斜激波。在此平板模型下部装有控制

燃气注入的电磁阀。
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2　流场计算

(1)喷管出口流场

喷管流动中,由于焓值的增高而偏离理想气体条件。因此,高焓喷管流动,必须根据实

际滞止参数,采用真实气体进行计算。这儿采用贝德近似状态方程和文献[3 ]给出的高焓

喷管流动的计算方法,并采用半经验边界层位移厚度公式对边界层进行修正,得到了喷管

出口的流场数据。计算中未考虑热损失。滞止参数由入射激波反射后的气体状态确定,其

中考虑到喉道流动引起的非完全反射效应。本轮实验的出口流场的计算结果如下:

喷管出口自由流速度:　310～ 3. 3km ös

静温:　620～ 840K

静压:　016～ 1. 0kPa

R e数: 319×105öm
采用此种方法计算了文献[ 4 ]所计算的喷管流场,并进行了比较,相差在 5%上下 (静温相

差小于 5% ) ,该文献使用了准一维非平衡喷管流动解 (N EN ZF)。

(2)绕菱形支柱流场

平板模型上部的菱形支柱绕流,在无喷流的情况下,可简化为二维流场,如图 3所示。

图中所示为数值模拟的等压线,不包括后部的斜劈流场,自由来流马赫数为 6,不考虑真

实气体效应。

图 3　菱形绕流数值模拟

F ig. 3　Numer ica l simulation s of the f low f ield over the rhombus block model

3　实验结果与讨论

实验中,采用每秒 1000和 2000幅的摄像速率,以入射激波到达二道膜反射时形成压

力阶跃信号 P 5 的上升沿作为同步信号,对整个实验过程进行了拍摄。

每秒 2000幅照片的图面小,空间分辨率低,但记录过程的时间分辨率高。实验观察到

的启动过程如下:在 P 5信号到来之前,由于二道膜的遮掩,风洞一片漆黑,当 P 5信号到来
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时,膜片破裂,从模型上的一些 5区高温气体的反光面上可看到反光,此时高温气体还未

到达实验段,此为第 0m s; 第 1m s可观察到高温气体绕流,有时可观察到启动激波掠过实

验段所留下的一层亮光; 1m s后即可建立准稳定流场,直到高焓气体流尽。高焓气体流尽

图 4　气体自发光二维模型流场显示结果

(P5前沿时间为 0,已变彩色为黑白亮度信号)

F ig. 4　The imag ines of 2-d lum inosity f low f ields over the rhombus block (convert color to black-white)

后可观察到来自下游的反射光。一段时间后,来自下游的一团亮光返回实验段,形成无流

动 (或低速)整个图面曝光,随后风洞的发光逐渐消失,有时持续 60多m s。整个过程与文

献[5 ]采用光电二极管记录的信号一致。

图 4是每秒 1000幅采样的一组结果,以 P 5 为时间起点,每张间隔 1m s。其对应的运

行条件为:总温 4500K,总压 511M Pa。

喷管出口参数: M ∞ = 5174, P ∞ = 1101kPa, u∞ = 3. 34km ös, T ∞ = 840K.
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图中人为加入了菱形支柱的轮廓和头激波。此头激波根据喷管出口参数,按平衡热完全气

体,简单波理论计算而得。与观察到的激波基本一致。

从图中可以看出边界层中的发光,菱形尾部流场和马赫波。尾部边界层中的发光比较

弱。从图中还可以看出,流体经过头激波压缩后,再通过肩部的中心膨胀波膨胀到与来流

平行,然而在接着的尾部拐角处的膨胀却并不完全,流动可能分离。这表现在 (1)射流出口

处的激波不见发光,而是进入主流后才见发光; (2)尾尖部的压缩波不强,只隐约可见。由

于CCD 的分辨率有限,不宜放大,此部分流场的精细结构还有待进一步研究。

从图中深入研究还可以发现,激波前的气体有可能受到激波后气体的辐射和物面反

射的影响。

4　结　　论

利用气体发光与温度的关系,记录高焓气体的发光,亦可获得高焓流动的温度场。此

种方法不需外加光源亦可达到流场显示的目的,无疑是一种简便的流场显示方法,可以对

比判断流场中的高温区。作为定量测量,还有待作进一步的工作。
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