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摘　 要：高超声速边界层转捩预测对于飞行器的设计十分重要。 在 Φ５００ ｍｍ 常规高超声速风洞中开

展了高超声速平板边界层转捩的油膜干涉测量技术研究。 为了快速、准确地测量表面摩擦阻力因数，
针对高超声速风洞的运行特点，对常规油膜干涉测量技术进行了改进，采用高速相机记录干涉条纹图

像，并在实验中采用热电偶实时测量模型表面温度变化来修正硅油黏度因数。 实验测量了光滑表面

平板和布置单个方形粗糙元平板的表面摩擦阻力因数。 光滑表面平板的边界层为层流流动状态；增
加方形粗糙元后，粗糙元在其后方产生的尾涡促进了边界层流动转捩为湍流状态。 并且实验测量的

不同状态下的表面摩擦阻力因数与数值计算的结果相吻合，表明该实验方法具有较高的精度。
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　 　 边界层转捩一直是流体力学研究中的热点问

题，也是人们长期关注但尚未解决的研究领域之一。
对高超声速飞行器来说，边界层转捩直接关系到表

面摩擦阻力的大小，摩擦阻力对表面热流及飞行器

的热防护系统有重要影响。 因此，高超声速边界层

转捩的预测方法显得十分重要。 到目前为止，已经

发展改进了各种高超声速的转捩预测方法，数值模

拟方面包括直接数值模拟［１］ 和大涡模拟［２］ 等。 而

这些方法受到计算机条件和算法的制约，难以广泛

应用于飞行器的工程设计中［３］。 风洞实验是研究

高超声速边界层转捩的重要手段，但是受到了实验

方法的制约。 传统的纹影难以测量到三维的精确结

果，新兴的粒子图像测速（ＰＩＶ） ［４］、平面激光诱导荧

光（ ＰＬＩＦ ） ［５］、 基 于 纳 米 技 术 的 平 面 激 光 散 射

（ＮＰＬＳ） ［６］方法虽然测量精度更高，但均存在校准

方法和实验方法复杂等问题。
油膜干涉法是一种适用于高超声速边界层转捩

区域测量的实验方法。 该方法具有测量面积大、测
量精度高和实验成本低的特点。 目前该方法在低

速、亚声速及超声速风洞实验中已经有了较多的应

用，并且取得很好的效果［７⁃９］。 但是，在高超声速中

的发展却十分缓慢。 国内刘志勇、代成果等［１０⁃１１］ 将

油膜干涉法用于高超声速平板的摩阻因数测量中，
取得了一定的效果，实验中选用了黏度较大的硅油，
导致吹风时间较长，实验模型表面温度变化较大，硅
油黏性随温度发生变化，会导致计算的摩阻因数结

果产生一定的误差。 因此，将现有的油膜干涉测量

技术运用到高超声速风洞实验摩阻因数精确测量，
尤其是边界层转捩区域位置的判断中还存在着一些

问题，需要对其进行进一步改进，保证既能够提高摩

阻因数测量精度，又能快速准确地预测高超声速边

界层转捩的位置，为高超声速飞行器设计提供技术

支撑。
本文在南京航空航天大学高超 声 速 风 洞

（ＮＨＷ）中进行了油膜干涉法测量摩擦阻力因数的

实验研究，并且首次将其应用于三维粗糙元诱导高

超声速平板转捩的研究中。 首先对硅油黏度特性随

温度的变化进行了标定，并利用低黏度的硅油代替

先前研究中使用的高黏度硅油，大幅度减少了实验

时间，解决了模型表面温度变化较大对测量结果精

确度的影响。 结果表明油膜干涉法可以很好地应用

于高超声速边界层转捩区域测量的研究中。
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１　 实验设备和方法

１．１　 风洞及测量设备

实验是在南京航空航天大学高超声速风洞

（ＮＨＷ）中进行的，ＮＨＷ 是一座喷管出口直径 Φ５００
ｍｍ 的高压下吹、真空抽吸暂冲式高超声速风洞，其
风洞示意图和照片见图 １。 该风洞主要包括：气源

系统及高压阀门、金属板蓄热式加热器、热阀、稳定

段和喷管、试验段、扩压器、真空系统、电气控制系统

和数据采集处理系统、电动攻角支撑机构、Φ３００ ｍｍ
彩色纹影系统和计算机视频数字摄录采集系统等。
ＮＨＷ 具有 ５ 副轴对称超声速型面喷管，实验名义马

赫数 ４，５，６，７，８，真空球容积为 ６５０ ｍ３，每车次实验

时间 ７～ １０ ｓ。 试验段及真空驻室上方有一个 ３５０
ｍｍ×３５０ ｍｍ 的观察窗，通过观察窗可以使用 ＣＣＤ
相机或高速摄影对模型和流场进行相关光学测量。

图 １　 ＮＨＷ 风洞示意图及照片

本实验主要用到的其他装置及测量设备包括单

色光源，高速相机以及高纯度硅油。 其中，单色光源

采用单色 ＬＥＤ 钠灯，其频率为 ５０ Ｈｚ，波长为 ５８９
ｎｍ。 相机采用 ＰＣＯ 公司所生产的 Ｓ４ 高速相机，本
次实验采用的相机帧率为 １００ 帧 ／ ｓ，远低于其极限

拍摄速率（１ ０００ 帧 ／ ｓ），图 ２ 为 ＮＨＷ 风洞驻室上方

安装的 ＰＣＯ⁃Ｓ４ 相机。 硅油则依据实验条件选用阿

拉丁公司所生产的黏度为 ５０ ｃＳｔ 的高纯度分析级

硅油。

图 ２　 实验用 ＰＣＯ⁃Ｓ４ 高速相机

１．２　 实验模型

根据光学原理可知，如果试验所用光为单色钠

灯发出的黄光，那么模型表面折射率为 ２．０ 时产生

干涉条纹的效果最佳［１１］。 对多种表面材料干涉效

果的研究结果如表 １ 所示。
表 １　 模型表面干涉效果比较

材料 折射率 干涉效果

ＳＦ１１ １．７～１．９ 非常好

Ｍｙｌａｒ 膜 １．６７ 好

镍 １．６～１．８ 好

不锈钢 取决于表面粗糙度 差

铝 １．４４ 差

以上材料都有各自的优缺点，ＳＦ１１ 玻璃折射率

最高，但是不易于制作试验模型；Ｍｙｌａｒ 膜干涉效果

好，但容易受到温度的影响，不适用于高超声速风洞

的高温环境；镀镍的效果好，但是有污染不环保；不
锈钢和铝的干涉效果较差，一般不建议采用。 本实

验采用在抛光后的不锈钢模型表面喷涂黑色高温反

光漆，实验结果表明，黑色高温反光漆可以产生清晰

的干涉条纹，获得准确的结果，且工艺较为简单，可
作为高超声速油膜干涉法测量的模型表面处理

方法。
由于硅油黏度和温度相关，需对模型表面温度

进行实时测量。 测温方式采用在模型表面布置多个

热电偶来获取模型表面的温度。 热电偶是一种常用

的温度检测元件，具有测量精度高、测量范围广、构
造简单、使用方便等特点，易于布置在模型的任何位

置。 本实验选用廉金属热电偶中适合本实验测量温

度范围以及精度等级较高的 Ｔ 型热电偶，其精度为

±０．５℃。
试验模型为平板模型，模型尺寸为长 １９０ ｍｍ，

·７５１１·
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宽 １５０ ｍｍ，平板前缘为尖楔形，倒角为 ２０°。 三维粗

糙元为方形粗糙元，距离模型前缘 ５０ ｍｍ，中心位于

平板模型沿流向的对称面上，粗糙元边长为 ３ ｍｍ，
高度为 １．３ ｍｍ。 将测温用的 Ｔ 型热电偶布置在测

温孔内，测温端与平板上表面齐平并保持光滑，测温

孔直径为 １ ｍｍ。 带三维方形粗糙元的模型与测温

孔分布示意图以及模型在风洞中的安装如图 ３
所示。

图 ３　 带三维方形粗糙元的模型与测温孔分布示

意图及模型在风洞中安装图

１．３　 硅油黏度标定

前期研究表明，模型表面温度变化带来的油膜

黏性因数的误差是油膜干涉法误差的主要来源［１２］。
在低速和亚跨声速风洞中，模型表面温度接近常温

且变化范围较小，此时温度变化带来的硅油黏性的

变化不是很明显，可按照常温时硅油的黏度来处理。
但常规高超声速风洞需要对来流进行加热以避免气

流过度膨胀产生的冷凝现象，因此来流的总温会很

高。 本次风洞实验前首先对使用硅油进行了不同温

度下的黏度标定，采用高精度旋转黏度计对硅油黏

度进行了不同温度下的测量。 通过加热改变硅油的

温度，获得不同温度下相应的黏度值，图 ４ 是对实验

选用的黏度为 ５０ ｃＳｔ 阿拉丁分析级硅油的标定

结果。

图 ４　 硅油黏度标定结果

１．４　 油膜干涉方法及光路设计

油膜干涉法的基本原理是利用硅油在流场中受

到流体的推动而发生平移，从而形成楔形油膜。 在

流场中，受摩擦力影响，流场各处有各自的流动速

度，从而导致油膜的厚度和斜率也都不相同，它们之

间存在一定的算术关系［１３］。 于是通过干涉法，就可

以得到油膜的厚度变化率，再通过一定的计算就能

得到物体的表面摩擦力。
油膜厚度与表面摩擦应力之间的关系如下：
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　 　 式中坐标系定义如下： ｘ 为模型表面上一点沿

来流方向的坐标，ｙ 方向为该点处垂直表面的法向

方向，ｚ方向满足右手定则。 因此，τｗ，ｘ 对应 ｘ方向上

的表面摩擦应力分量，τｗ，ｚ 代表 ｚ 方向的分量。 ｈ 为

油膜厚度，为实验实际测量所得。 μ 为硅油的黏性

因数，油膜厚度与干涉条纹间距之间关系如下所示：

ｈ ＝ λϕ
４π

１

ｎ２
０ － ｓｉｎ２θｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （２）

式中， λ 为实验所用的单色光波长，ϕ 代表条纹级

数。 ｎ０ 为硅油折射率。 θｉ 为光线入射角，可以通过

测量得到。 因而，只要将（２） 式带入（１） 式，并去掉

ｚ 方向的摩擦应力分量即可得到所求的表面摩阻因

数大小，结果如下：

Ｃ ｆ ＝
２ｎ０ｃｏｓθΔｘ

Ｎλ∫ｔ ２
ｔ１

ｑ∞（ ｔ）
μ（ ｔ）

ｄｔ
（３）

式中， θ 为光线折射角，可以由（２） 式中的入射角经

折射定律得出。 Ｎ 为所测量的条纹级数，Δｘ 为 Ｎ 级

条纹的总宽度，由实验实际测量得到。 ｑ∞ 为来流动

压。 油膜干涉原理图如图 ５ 所示。

图 ５　 油膜干涉法原理示意图［１４］

·８５１１·
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图 ６ 为 ＮＨＷ 油膜干涉实验光路设计图。 平板

模型安装在流场中心位置，由于高速相机不能暴露

在风洞驻室的真空环境中，故其通过驻室上方的观

察窗对油膜干涉条纹进行拍摄。 为了获得模型表面

更大的拍摄范围，单色钠灯光源并没有直接照射在

模型上，而是通过风洞驻室上方大面积的反光板进

行反射后，入射模型表面。 这样做的另一个优点是

减弱了入射光的强度，柔和的单色光能使干涉条纹

更加清晰。

图 ６　 ＮＨＷ 油膜干涉实验光路设计图

２　 实验结果与分析

本次实验名义马赫数为 ５，来流马赫数 Ｍａ ＝
４．９７，来流总压Ｐ０ ＝ ３．９０９ × １０５ Ｐａ，总温Ｔ０ ＝ ５１６ Ｋ，
单位雷诺数为 Ｒｅ ＝ ４．７ × １０６ ｍ －１。 在进行模型表面

尺寸标定后进行风洞实验，测量范围为距离平板前

缘约 ５０ ｍｍ 到 １３０ ｍｍ 的局部区域。 取风洞流场建

立且总压稳定时作为油膜条纹读取的起始点，每次

实验车次时间设定为 ７ ｓ。 为了比对验证实验结果，
采用文献［１５］中的基于有限体积的高阶紧致格式

（ＣＦＶＭ）并行算法，采用隐式大涡模拟的方法对相

同来流条件下的光滑平板模型及带三维方形粗糙元

的平板模型进行数值模拟，湍流模型采用 ｋω⁃ｓｓｔ 模
型，根据实验条件，定义湍流黏性比为 ０．０１。

图 ７ 为光滑平板模型在风洞流场建立 ３ ｓ 和 ４ ｓ
时的油膜干涉图像，可以看出，硅油在剪切力的作用

下向下游延展，产生硅油薄膜，经单色钠光照射形成

清晰的干涉条纹，随着时间的发展，干涉条纹逐步变

宽，但相同时刻的条纹间距沿流向逐渐变窄，说明光

滑平板模型表面的摩阻因数沿流向逐渐减小。
图 ８ 为风洞流场建立 ３ ～ ６ ｓ，热电偶测量的平

板模型各测点处的表面温度，可以看出，相同时刻沿

流向模型表面温度变化不大，实验中各点处相隔 １ ｓ
前后的温度变化也不明显，３ ｓ 和 ４ ｓ 时的各点温度

图 ７　 平板模型油膜干涉图像

相差约 ０．１℃，但是随着时间的推进，各点温度是逐

渐升高的，因此，在能分辨出条纹宽度的前提下，尽
量选取间隔较短的初始、最终时刻来减小温度升高

造成硅油黏度变化带来的误差。 本文选取 ３ ｓ 和 ４ ｓ
时的平均温度来对硅油黏度进行修正，即平板表面

温度为 ４８．３℃，由图 ４ 可知，此时常温下 ５０ ｃＳｔ 的硅

油黏度已经变为 ３３．２ ｃＳｔ。 因此，在用油膜干涉法进

行高超声速摩阻测量时，对表面温度进行实时测量

是有效和必要的。

图 ８　 平板模型表面温度

图 ９ 为由干涉条纹和温度修正过的硅油黏度计

算出的光滑平板模型沿流向中心线上相应位置处的

表面摩擦阻力因数和数值模拟结果的比较。

图 ９　 光滑平板数值模拟与风洞实验结果比较

可以看出，光滑平板模型表面中心线处的摩阻

·９５１１·
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因数沿流向逐渐减小，这与图 ７ 结果一致，并且风洞

实验结果与层流数值模拟结果相吻合，Ｃ ｆ 数值约为

０．００１，表明当前平板边界层流动处于层流流态，在
可视范围内没有发生自然转捩，可进一步开展三维

粗糙元诱导转捩的实验和计算。
图 １０ 为带三维方形粗糙元的平板模型在 Ｍａ ＝

５ 来流条件下的油膜干涉条纹，对比图 ７ 可知，粗糙

元后干涉条纹较光滑平板模型宽的多，这是由于三

维粗糙元在其后方流场中形成尾涡，从而引起平板

边界层中强烈的扰动和剪切作用，使层流边界层转

捩为湍流。 图 １１ 为带三维方形粗糙元的平板模型

油膜干涉法计算出的沿流向中心线上表面摩擦阻力

因数和数值模拟结果的比较。

图 １０　 带方形粗糙元平板模型油膜干涉图像

图 １１　 带方形粗糙元的平板数值模拟与

风洞实验结果比较

　 　 由图可知，风洞实验结果与数值模拟结果相吻

合，三维粗糙元引起了平板表面摩阻因数的增加，在
ｘ＝ １３７ ｍｍ 时 Ｃ ｆ 达到了峰值，约为 ０．００２ ７５，之后沿

流向趋于稳定，这也说明三维粗糙元诱导了平板边

界层的转捩，转捩区直至 ｘ＝ １３７ ｍｍ 处，之后流动完

成发展为湍流。

３　 结　 论

本文首次在高超声速风洞中开展了油膜干涉法

对边界层转捩区域位置预测的实验研究，通过与数

值模拟结果的比对，得出以下结论：
１） 采用热电偶可以准确有效地测量模型表面

的温度，从而修正因为温度的变化导致实验结果的

误差；
２） 对于模型表面的处理，可采用在抛光后的不

锈钢模型表面做黑色高温反光漆的方式，既能够清

晰地得到干涉条纹，又简单方便；
３） 使用低黏度的硅油大大缩短了风洞吹风时

间，使模型表面温度变化较小，从而减小了温度对硅

油黏度的影响，提高了测量精度；
４） 对三维粗糙元诱导的平板模型边界层转捩

实验研究表明，油膜干涉测量技术可应用于高超声

速边界层转捩的研究中，通过表面摩阻因数的变化

可对高超声速边界层转捩区域位置进行准确的

预测。
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