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摘　 要：为了获得亚－超声速混合层速度分布、压力分布及混合层发展的基本特征，开展试验与数值模

拟研究。 试验中采用粒子图像测速技术 ＰＩＶ 测量二维速度分布；数值研究中，湍流模型为标准 ｋ⁃ω，
考虑亚－超声速混合层的压缩性影响，开展稳态流场特征模拟。 亚声速气流马赫数为 ０．１１，超声速气

流马赫数为 １．３２。 研究结果表明：混合层具有非稳态特征，分界面发展经历近似线性发展、褶皱与变

形、破碎；时均特征为混合层沿流向近似呈现线性增长，增长率为 ０．１３５；混合层内速度和总压分布具

有相似性特征。
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　 　 混合层广泛存在于亚燃和超燃冲压发动机燃烧

室内，实现燃料与空气间的掺混及燃烧组织。 其基

本结构为平板将 ２ 股相互平行的不同或同种类的流

体隔开，在隔板下游形成混合层。 根据上下 ２ 股流

流动速度的大小关系，可以分为亚 ／亚声速混合层、
亚 ／超声速混合层和超 ／超声速混合层。 通常，下标

“１”表示高速侧流体参数；下标“２”表示低速侧流体

参数。
针对自由混合层已开展大量的深入研究，获得

表征自由剪切层的物理量，如剪切层的增长率、卷吸

率等［１⁃５］。 随着自由流马赫数的增加，逐渐从亚 ／亚
声速混合层过渡至亚 ／超声速或超 ／超声速混合层，
二维剪切层增长率降低，压缩性对剪切层的影响逐

渐显现。 寻找合适的参数表征压缩性的影响成为研

究重点。 对流马赫数被证实为合适的参数并得到关

于该参数的修正关系［６⁃８］。 剪切层内部存在大涡拟

序结构，在卷吸和混合过程中起到重要作用［９⁃１１］。
混合层的流动特征主要包括速度分布、压力分

布、混合层厚度等。 针对不可压低速混合层、射流剪

切层、边界层等各类剪切层，已开展较为丰富的研

究。 研究发现不可压剪切层内的无量纲速度分布具

有相似性，各流向速度具有一普遍的无因次分

布［１２］，无量纲速度呈现误差函数分布［１３］。 对于高

速可压剪切层，也发现在火箭轴对称超声速燃气射

流基本段内，不同流向位置处速度和动压均落在一

无因次分布曲线上［１４］。
以往研究多采用纹影、阴影、ＮＰＬＳ 等技术对混

合层进行可视化，并确定混合层空间发展情况，但是

较难定量分析混合层内速度分布规律。 传统接触式

压力探针可以完成流场的定量分析，但会干扰流场

结构。 粒子图像测速技术 ＰＩＶ 的发展为开展混合

层内速度测量提供可能。 大量学者开展 ＰＩＶ 测量

亚声速与超声速气流速度的性能研究，包括 ＰＩＶ 粒

子要求、粒子特性、投放方法等［１５⁃１９］。 赵玉新［４］ 与

何霖［２０］分别采用 ＰＩＶ 技术测量超－超声速混合层和

超声速平板边界层，获得速度分布特征。 由此说明，
ＰＩＶ 对混合层流场的测量具有可行性。 然而，对亚－
超混合层的 ＰＩＶ 测量研究还相对较少。

因此，本文采用粒子图像测速技术 ＰＩＶ 对亚－
超声速混合层二维流场进行测量，并结合基于雷诺

平均方程（ＲＡＮＳ）的稳态数值模拟研究，获得了混

合层的流场特征，包括速度分布、压力分布和混合层

厚度。
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１　 研究方法

１．１　 试验方法

图 １ 为试验系统示意图，包含 ２ 股平行流道。
在试验段（编号 ７）形成混合层（编号 ９）前，２ 股流道

相互隔开；试验段出口与真空罐（编号 １１）及真空泵

（编号 １２）相连，模拟试验段内低于大气压力环境。
在试验段上游，分别测量两股流体的总压（编号 ６）、
总温（编号 ５）和流量（编号 ４）。

图 １　 试验系统原理

在超声速气流侧的壁面沿流向 ｘ ＝ ２０ ～ ２３０ ｍｍ
布置 １６ 个静压测点，同时，在隔板末端上游 １６ ｍｍ
处，测量 ２ 股流体的静压。 压力由精度等级为

０．０７５％的单晶硅压力变送器进行测量；来流温度采

用精度为 ０．１ 级 Ｋ 型热电偶测量；流量由孔板流量

计测量得到。
ＰＩＶ 系统如图 ２ 所示，主要由 Ｎｄ： ＹＡＧ 双脉冲

激光器、片光源组件、同步控制器、ＣＣＤ 相机和计算

机组成。

图 ２　 ＰＩＶ 系统及试验段图片

其中，激光器最大激光功率为 ２００ ｍＪ ／脉冲

（５３２ ｎｍ），每次脉冲时间持续 ６ ～ ８ ｎｓ，最大工作频

率 １５ Ｈｚ；片光源名义厚度为 １ ｍｍ；ＣＣＤ 相机的分

辨率为 ２ ０４８×２ ０４８，１２ ｂｉｔ 灰度等级，每个像素大小

为（７．４×７．４）μｍ。 整套系统由ＭｉｃｒｏＶｅｃ 软件进行控

制并对拍摄结果进行后处理。 示踪粒子为氧化铝粉

末，名义粒子直径 １０ μｍ。 试验前，将粒子放入

１１０℃的恒温烘箱中烘干。 粒子投放分别位于混合

层初始形成处上游 ２ ｍ 和 １．５ ｍ 处。
试验参数如表 １ 所示。 超声速气流马赫数 Ｍａ１

为 １．３２，速度 Ｕ１ 为 ３９６ ｍ ／ ｓ；亚声速气流马赫数 Ｍａ２

为 ０．１１，速度 Ｕ２ 为 ４０ ｍ ／ ｓ；２ 股流体的速度差 ΔＵ
为 ３５６ ｍ ／ ｓ；超声速气流的静压 ｐ１ 为 ７８．８ ｋＰａ；亚声

速气流的静压 ｐ２ 为 ７０．６ ｋＰａ；２ 股流体的静压比 ｐ１ ／
ｐ２ 为 １．１１，超声速气流为轻度欠膨胀状态；２ 股流体

的总温 Ｔ１ｔ和 Ｔ２ｔ均为 ３０３ Ｋ；试验段出口背压 ｐｅ 为

７５ ｋＰａ。
表 １　 试验参数

参数 值

Ｍａ１， Ｍａ２ １．３２， ０．１１
Ｔ１ｔ，Ｔ２ｔ ／ Ｋ ３０３，３０３

Ｕ１，Ｕ２ ／ （ｍ·ｓ－１） ３９６，４０
ｐ１ｔ，ｐ１ ／ ｋＰａ ２２３．２，７８．８
ｐ２ ／ ｋＰａ ７０．６
ｐｅ ／ ｋＰａ ７５
ｐ１ ／ ｐ２ １．１１

ΔＵ ／ （ｍ·ｓ－１） ３５６

１．２　 数值计算方法

１．２．１　 计算域及网格

计算域模型如图 ３ａ）所示，为二维物理模型。
隔板厚度 ５ ｍｍ，亚声速气流进口高度 １１５ ｍｍ，超声

速气流进口高度为 １６ ｍｍ，混合层流向发展长度为

９００ ｍｍ。 采用结构化四边形网格并开展网格独立

性验证。 最终，计算网格如图 ３ｂ）所示，网格单元数

为 ９５ ４００，混合层区域最小网格尺寸为 ０．１ ｍｍ。 边

界条件如图 ３ｂ）所示，进口均采用压力进口，出口为

压力出口；所有固体壁面采用无滑移壁面。

图 ３　 计算域与网格

·０５６·
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１．２．２　 湍流模型

采用标准 ｋ⁃ω 湍流模型。 该模型包含了对低雷

诺数影响、压缩性和剪切流扩展等的修正。 输运方

程为［２１］

∂
∂ｔ

（ρｋ） ＋ ∂
∂ｘｉ

（ρｋｕｉ） ＝ ∂
∂ｘ ｊ

Γｋ
∂ｋ
∂ｘ ｊ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

　 　 Ｇｋ － Ｙｋ ＋ Ｓｋ （１）
∂
∂ｔ

（ρω） ＋ ∂
∂ｘｉ

（ρωｕｉ） ＝ ∂
∂ｘ ｊ

Γω
∂ω
∂ｘ ｊ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

　 　 Ｇω － Ｙω ＋ Ｓω （２）
　 　 同时，考虑剪切流修正和压缩性影响。 在 ｋ 和

ω 的耗散项中引入压缩性修正，压缩性方程为

Ｆ（Ｍｔ） ＝
０　 　 　 　 　 Ｍｔ ≤ Ｍｔ０

Ｍ２
ｔ － Ｍ２

ｔ０ 　 Ｍｔ ＞ Ｍｔ０
{ （３）

式中： Ｍ２
ｔ ≡

２ｋ
ａ２；Ｍｔ０ ＝ ０．２５；ａ ＝ γＲＴ 。

１．２．３　 数值方法验证

图 ４ 为本文数值计算和 Ｇｏｅｂｅｌ［２２］ 试验无量纲

速度分布及 Ｈａｌｌ 和 Ｄｉｍｏｔａｋｉｓ［１０］ 获得的总压分布对

比。 速度与总压分布均与试验值吻合较好。

图 ４　 数值计算与 Ｇｏｅｂｅｌ 和 Ｈａｌｌ 试验结果对比

１．３　 参数处理

图 ５ 为混合层示意图。 在某流向位置处，平均

速度分别等于 Ｕ１ － ０．１ΔＵ和Ｕ２ ＋ ０．１ΔＵ对应的 ｙ值
作为混合层的超声速侧和亚声速侧边界点 ｙ１ 和 ｙ２，
两者间的差值作为混合层的厚度 ｂ。

无量纲坐标 􀭴ｙ

图 ５　 混合层参数定义示意图

􀭴ｙ ＝
ｙ － ｙ０

ｂ
（４）

式中： ｙ 为实际坐标；ｙ０ 为流向位置 ｘ 处混合层中心

位置坐标（（ｙ１ ＋ ｙ２） ／ ２）；􀭴ｙ ＝ ０ 表示混合层的中心位

置； － ０．５≤ 􀭴ｙ≤０．５对应混合层位置，􀭴ｙ ＜ － ０．５为超

声速气流部分，􀭴ｙ ＞ ０．５ 为亚声速气流部分。
无量纲速度 Ｕｒ 和无量纲总压 ｐｒｔ

Ｕｒ ＝
Ｕ － Ｕ２

ΔＵ
（５）

ｐｒｔ ＝
ｐｔ － ｐｔ２

ｐｔ１ － ｐｔ２
（６）

式中， ｐｔ１ 和 ｐｔ２ 分别为超声速气流和亚声速气流进

口平均总压（ｋＰａ）。 混合层内，０ ＜ Ｕｒ ＜ １，０ ＜ ｐｒｔ

＜ １。 亚声速气流无量纲速度 Ｕｒ 和 ｐｒｔ 接近 ０，超声

速气流无量纲速度 Ｕｒ 和 ｐｒｔ 接近 １。

２　 结果与分析

２．１　 速度分布特征

图 ６ 为混合层 ｘ ＝ １０ ～ １００ ｍｍ 和 ｘ ＝ １４０ ～
２１０ ｍｍ区域，时间间隔为 １ ／ １５ ｓ 的 ２ 个连续时刻瞬

态速度分布云图（流向：从左向右）。 上层 ｙ＞２１ ｍｍ
区域为亚声速气流通道，下层为超声速气流通道。
将 ２ 股流体隔开的交界面变化情况反映出 ２ 股流体

间的混合掺混过程。 在 ｘ＝ １０～ ４０ ｍｍ 区域，交界面

近似呈现直线段；随后，在 ｘ ＝ ５０ ～ １００ ｍｍ 区间，交
界面出现褶皱和变形，在混合层的下游区域更为明

显，交界面开始破碎，并且在亚声速气流通道内出现

单独的高速流体微团。 对于 ２ 个区域，相邻 ２ 个时

刻交界面的整体特征相似，但是形状明显不同，反映

混合层具有瞬态变化特征。
图 ７ 为试验时均速度及数值计算速度分布云

图。 两者呈现出相似的分布特征，混合层位于亚声

速气流和超声速气流之间，随着流向发展，逐渐向两

侧流体中扩展，厚度不断增加；在 ｘ ＝ １０ ～ １００ ｍｍ 区

域，试验的流线表明亚声速气流不断流入混合层内，

·１５６·
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说明混合层及超声速气流的具有较强卷吸作用。

图 ６　 ＰＩＶ 测量瞬态速度分布云图

图 ７　 ＰＩＶ 时均与数值计算速度分布云图对比

　 　 图 ８ 为 ｘ＝ ８０，１４０，１７０ 和 １９０ ｍｍ 流向位置处，
试验时均速度与数值计算速度对比。 对于亚声速气

流，数值计算速度与试验测量速度匹配较好；在混合

层内，靠近亚声速气流部分，两者速度吻合也很好；
对于超声速气流，两者存在差异，但是随着流向的发

展差值逐渐减小。
２．２　 压力分布特征

图 ９ 为试验和数值计算的超声速侧壁面静压沿

流向分布。 静压沿流向呈现“波纹”形分布；波幅随

着流动方向不断减小，波动特征减弱。
图 １０ 为数值计算总压与静压分布云图。 亚声

速气流总、静压保持不变；随着流向发展，混合层内

的总压不断增加，超声速气流的总压及高压区域逐

渐减小。 超声速气流的静压出现离散的相互交替的

低、高静压区，区域形状由初始的三角形逐渐变为半

圆形。

·２５６·
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图 ８　 不同流向位置，试验与数值计算速度分布对比

图 ９　 试验与数值计算超声侧壁面静压分布

图 １０　 数值计算总压与静压分布分布

研究中超声速气流与亚声速气流静压比为 １．１，
超声速气流轻度欠膨胀，在隔板下游将经历一系列

膨胀加速和压缩减速过程。 膨胀时，静压降低，压缩

时，静压升高。 因此，超声速壁面静压呈现波纹分

布，静压分布云图中出现离散交替的低、高静压区。

２．３　 相似性

混合层发展中，当其进入充分发展状态后，各流

向位置的发展具有相同的特征。 当对各流向位置采

用无量纲量统一标度后，各流动参数分布曲线相互

重合，即流动存在相似性。

图 １１　 不同流向位置处，数值计算 Ｕｒ 和 ｐｒｔ和 􀭴ｙ 分布规律

图 １１ 为不同流向位置处，数值计算无量纲速度

Ｕｒ、无量纲总压 ｐｒｔ 与无量纲坐标 􀭴ｙ 分布规律。 各流

向位置处无量纲速度和无量纲总压分布重合。 Ｕｒ ＝
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０．５和 ｐｒｔ ＝ ０．５分别对应 􀭴ｙ ＝ － ０．１１和 􀭴ｙ ＝ － ０．４５，偏向

超声速气流侧。 其中速度分布在 － ０．１１ ≤ 􀭴ｙ ≤ ０．５
区间，误差函数与各流向位置处的速度吻合较好；而
在 － ０．５ ≤ 􀭴ｙ ≤－ ０．１１ 区间，速度变化率较大，高斯

分布函数较为接近。 总压分布在 ｐｒｔ ＜ ０．５ 时，近似

呈现双曲正切函数分布，而在 ｐｒｔ ＞ ０．５时，仍然呈现

出高斯函数分布。 试验测量的无量纲速度与拟合曲

线的对比如图 １２ 所示。 各流向位置处速度分布基

本相重合且分布型式与拟合的误差函数及高斯函数

分布型相近。 整体而言，高斯函数可以表征混合层

内速度与总压分布。

图 １２　 ＰＩＶ 测量无量纲速度与拟合曲线对比

２．４　 混合层厚度发展

图 １３ 为试验与数值计算的混合层边界线及混

合层厚度发展。 随着流向发展，混合层边界向两侧

扩展，混合层厚度不断增加。 ｘ＝ １０～１００ ｍｍ 区间，

图 １３　 混合层边界线及厚度随流向发展

试验测量的亚声速侧边界数值较大，可能原因为该

位置混合层初始形成，速度差较大，混合较为强烈。
对试验数据进行最小二乘法线性拟合，混合层增长

速率为 ０．１３５ ｍｍ ／ ｍｍ。

３　 结　 论

采用粒子图像测速技术 ＰＩＶ 对亚－超声速混合

层流场进行测量，同时，采用基于雷诺平均方程

ＲＡＮＳ 的标准 ｋ⁃ω 湍流模型开展稳态数值模拟，考
虑亚超声速混合层压缩性影响，获得亚－超混合层

基本流场特征，包括速度分布、压力分布和混合层厚

度发展。 超声速气流马赫数 Ｍａ１ 为 １．３２，亚声速气

流马赫数 Ｍａ２ 为 ０．１１，混合层内静压约为 ７０ ｋＰａ。
研究得到的主要结论如下：

１） 亚－超声速混合层具有非稳态特征，２ 股流

体分界面从近似线性分布，随后发生褶皱变形，最后

发生破碎并出现离散的流体微团；
２） 混合层的时均特征为沿流向近似呈现线性

增长，增长率为 ０．１３５ ｍｍ ／ ｍｍ。
３） 混合层内速度和总压分布具有相似性特征，

曲线分布呈现高斯函数分布。
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·５５６·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３８ 卷

Ｓｔｕｄｙ ｏｎ Ｆｌｏｗ Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ｏｆ Ｓｕｂ⁃ ／ Ｓｕｐｅｒ⁃Ｓｏｎｉｃ Ｍｉｘｉｎｇ Ｌａｙｅｒ

ＷＥＩ Ｊｉｅｌｉ， ＨＥ Ｘｉａｏｍｉｎ， ＨＵＡＮＧ Ｙａｋｕｎ， ＺＨＯＵ Ｙｉ， ＧＯＮＧ Ｇｕａｎｊｉ
（Ｃｏｌｌｅｇｅ ｏｆ Ｅｎｅｒｇｙ ａｎｄ Ｐｏｗｅｒ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， Ｎａｎｊｉｎｇ ２１００１６， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｉｎ ｏｒｄｅｒ ｔｏ ｏｂｔａｉｎ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｓｕｂ⁃ｓｕｐｅｒ⁃ｓｏｎｉｃ ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ，
ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ａｎｄ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ， ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｎｄ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｓ ｗｅｒｅ ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ．
ＰＩＶ ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ ｗａｓ ｅｍｐｌｏｙｅｄ ｔｏ ｍｅａｓｕｒｅ ｔｈｅ ｔｗｏ⁃ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｗｈｉｌｅ ｔｈｅ ｓｔａｎｄ⁃
ａｒｄ ｋ⁃ω ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｉｌｉｔｙ ｗａｓ ａｄｏｐｔｅｄ ｔｏ ｓｉｍｕｌａｔｅ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ｏｆ ｍｉｘｉｎｇ
ｌａｙｅｒ． Ｔｈｅ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ ｓｕｂｓｏｎｉｃ ｓｔｒｅａｍ ａｎｄ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｏｎｅ ｗａｓ ０．１１ ａｎｄ １．３２， ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ． Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ
ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｏｆ ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ ｉｓ ｔｅｍｐｏｒａｌｌｙ ｔｒａｎｓｉｅｎｔ． Ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｆａｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｗｏ ｓｔｒｅａｍｓ ｌｉｅｓ ｉｎｉｔｉａｌｌｙ ａｓ ａｎ ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｌｙ
ｌｉｎｅ ｓｅｇｍｅｎｔ； ａｆｔｅｒｗａｒｄ， ｉｔ ｂｅｃｏｍｅｓ ｗｒｉｎｋｌｅｄ ａｎｄ ｄｉｓｔｏｒｔｅｄ； ｆｉｎａｌｌｙ， ｉｔ ｂｒｅａｋｓ ｕｐ． Ｔｈｅ ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ ｄｅｖｅｌｏｐｓ ｌｉｎｅａｒ⁃
ｌｙ ａｌｏｎｇ ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｅ ｔｉｍｅ ａｖｅｒａｇｅｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｆｉｅｌｄ ｗｉｔｈ ａ ｇｒｏｗｔｈ ｒａｔｅ ｏｆ ０．１３５． Ｔｈｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ａｎｄ ｔｏｔａｌ
ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｉｎ ｔｈｅ ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ ａｒｅ ｓｅｌｆ⁃ｓｉｍｉｌａｒ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ； ｆｌｏｗ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ； ｓｈｅａｒ ｌａｙｅｒ； ｇｒｏｗｔｈ ｒａｔｅ； ｓｅｌｆ⁃ｓｉｍｉｌａｒ； ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ

©２０１９ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ．

Ｔｈｉｓ ｉｓ ａｎ Ｏｐｅｎ Ａｃｃｅｓｓ ａｒｔｉｃｌｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｒｅａｔｉｖｅ Ｃｏｍｍｏｎｓ Ａｔｔｒｉｂｕｔｉｏｎ Ｌｉｃｅｎｓｅ （ｈｔｔｐ： ／ ／ ｃｒｅａｔｉｖｅｃｏｍｍｏｎｓ．ｏｒｇ ／ ｌｉｃｅｎｓｅｓ ／ ｂｙ ／ ４．０）， ｗｈｉｃｈ
ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．

·６５６·




