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超声速进气道内激波 /边界层流动控制研究进展
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摘　 要：吸气式高超声速飞行器进气道存在边界层转捩、流动分离、及激波 /边界层干扰等复杂流动

现象，对这些复杂流动现象的深刻认识及有效控制是实现高超声速飞行器有效工作与性能提升的

关键。 首先对超声速进气道内的被动和主动流动控制技术的研究进展进行综述，对其在超声速进

气道激波 /边界层流动控制的使用效能及其缺点进行了描述。 同时，随着高超声速飞行器研制向宽

速域、大空域及高马赫数方向迈进，以往传统的进气道主、被动流动控制技术难以满足高超声速飞

行器在宽域工作条件下的性能随控需求，继而以等离子体为代表的多场耦合控制方式成为当前超

声速进气道流动控制的研究热点。 然而，限于现有的试验测试手段难以开展超声速等离子体激励

激波 /边界层相互作用的精细流动控制机制研究，仍存在许多值得探讨的地方，文章在综述的同时

对下一步研究提出相关建议。
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Research progress of flow control on shock wave / boundary layer
interaction in supersonic inlets
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Abstract:There are complex flow phenomena in the inlets of the air-breathing hypersonic vehicles， such
as boundary layer transition， flow separation， and shock / boundary layer interference. Deep understanding
and effective control of these complex flow phenomena are the key to realizing effective operation and per-
formance improvement of hypersonic vehicles. The current research progress of shock / boundary layer flow
control technology in supersonic inlets is first reviewed from two aspects:passive control and active con-
trol； their effectiveness and drawbacks are described. Meanwhile， with the development of hypersonic ve-
hicle towards the direction of wide velocity domain， large airspace and high Mach number， the previous
flow control technology based on active and passive control cannot meet the requirements of hypersonic ve-
hicle follow-up control. As a result， the multi-field control methods represented by plasma have become
the focus of supersonic inlets flow control. However， the existing experimental research methods are diffi-
cult to carry out detailed research on flow control mechanisms， and there are still many places worth ex-
ploring. In this paper， relevant suggestions are put forward for the next step of research in addition to
summarizing.
Key words:hypersonic； flow control； plasma； shock wave / boundary layer interaction

　 　 进气道作为超燃冲压发动机的重要组成部件不
仅使超声速来流减速增压将气流的动能转化为势

能，同时也为发动机提供了一定量的氧化剂。 飞行
器工作时需要进气道和燃烧室保持流量匹配以保证

推进系统的高工作效率。 然而，超声速飞行器由于
飞行工况变化范围广致使发动机工作状态及相应的

进气需求变化大，在非设计状态下很难实现进气道
和发动机的流量匹配，致使推进装置的性能恶化。
此外，超声速进气道流场中存在着边界层转捩、流动
分离、激波与激波干扰及激波与边界层干扰等复杂
流动现象，其中以激波 /边界层干扰 （ shock wave /
boundary layer interaction， SWBLI）问题[1-6]最为突

出，对进气道的性能产生了严重的影响。 高速飞行
器普遍存在 SWBLI会引起边界层分离、激波低频振
荡、高热流载荷，严重时可导致进气道性能下降、结
构疲劳破坏等不良后果。 同时，进气道扩张段处的
激波诱导流动分离会降低进气道的总压恢复系数、
增加流场畸变。 因此，为实现超燃冲压发动机的高
效稳定运行、提高进气道在宽马赫数工作范围内的
总压恢复系数和抗反压能力并保证其与发动机的流

量匹配，需对超声速进气道内的激波 /边界层干扰流
动现象展开深入研究以揭示其作用机理，并采取有
效的流动控制手段施加控制。

在流动控制过程中根据是否需要提供外界能

量、质量源，可将流动控制技术分为主动流动控制技
术和被动流动控制技术两大类。 被动流动控制技术

在应用时无需对被控流场引入任何的质量和流量，
即在控制过程中目标流场和非目标流场之间没有发

生质量及流量交换。 而主动流动控制技术在使用时
则需要额外配置质量和能量源，被控目标流场和非
目标流场发生质能交换。

传统的激波 /边界层干扰流动控制机制主要通
过质量及动量传递来实现[7]，包括开槽、吹吸及机械
式涡流发生器等[8-11]，这些技术在亚 /超声速流动控
制中得到了广泛的应用。 特别是涡流发生器其可以
将主流动量输送到边界层内有效地抑制激波诱导的

逆压梯度，提高边界层的抗反压能力、削弱或推移边
界层流动分离[12-16]。 但由于其几何外形固定且安装
时会侵入到高速来流中因此不可避免地产生寄生阻

力，此外其在非设计条件下难以实现有效的流动控
制。 无源凹腔由于具有结构简单性能优越的特点，
在边界层转捩、激波 /边界层相互作用、混合增强等
需要流动控制的亚 /超声速飞行器中被广泛采用。

等离子流动控制方法没有固定的机械部件、可
根据流场状态改变控制参数，具有结构简单、阻力和
热负荷小、使用灵活、适应性强的特点，正成为高速
主动流动控制领域研究的热点。 常见的等离子体流
动控制方法包括微波放电（microwave discharge）、介
质阻挡放电（dielectric barrier discharge）、电弧放电
（arc discharge）和等离子体合成射流 （ plasma syn-
thetic jet，PSJ）等，并已在边界层转捩、激波控制、流
动分离抑制、流动减阻等超声速流动控制领域中得
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到了广泛应用。
下面将分别就目前普遍应用于超声速流动中的

主、被动流动控制研究现状进行综述。

1　 被动流动控制技术

典型的被动流动方法主要包括涡流发生器、无
源凹腔和壁面鼓包等，下面将分别介绍其在国内外
的研究现状。

1. 1　 涡流发生器

如图 1 所示，涡流发生器（vortex generator， VG）
流动控制技术是指通过在控制壁面阵列排布微小的

控制凸起如微小肋片、斜劈、方板、三角板等在近壁
面处诱导产生同向或反向控制涡对，将高能来流卷
入近壁面流体为边界层内流体注入动量的流动控制

技术[17]。 其可以增强边界层的抗逆压能力、推迟或
消除边界层流动分离，并可进一步实现流道增升减
阻、促进热量交换，因此在亚 /超声速飞行器中得到
了广泛的应用。

图 1　 典型涡流发生器结构[17]

Fig. 1　 Typical vortex generator structure[17]

SAAD等[18-19]通过试验探究了 5 马赫来流下不
同尺度的涡流发生器对激波 /边界层干扰的流动控
制效应，并以表面油流可视化、红外热成像等诊断技
术手段解释了相应的流控机理。 BABINSKY等[20-21]

试验探究了 2. 5 马赫来流下微型涡流发生器（micro
vortex generator， MVG）对入射激波 /湍流边界层干
扰的流动控制。 试验发现在激励器下游诱导产生了
反向旋转的涡对，激励器前沿存在小尺度的流动分
离。 同时，BABINSKY 等[20]还指出激励器的控制域

集中在尾迹区而对其余位置的扰动较小。 MARTIS
等[22]通过三维数值模拟研究了 MVG 的间距、宽度、
高度对激波 /边界层干扰流动控制的影响。 结果表
明 MVG的质量输运作用可以提高边界层的抗逆压
能力、推迟边界层流动分离。 同时指出，组成楔块的
高度及间距对 MVG的控制能力影响较大，较大尺寸
的 MVG可诱发强度更大的涡对，对激波 /边界层干
扰产生更高的控制效能。 OOREBEEK 等[23]通过试

验比较了 1. 35 马赫来流下 MVG及抽吸流动控制技
术对激波诱导流动分离的抑制效能，指出 MVG和抽
吸流控方式具有相似的控制效能均可抑制边界层分

离，改善超声速流场的流动特性。 TROIA 等[24]基于

雷诺平均纳维-斯托克斯（Reynolds Average Navier-
Stokes，RANS）数值方法模拟分析了不同来流马赫数
下 MVG对外压缩进气道中正激波 /边界层干扰的流
动控制。 如图 2 所示，模拟表明，MVG 不仅可以有
效地抑制边界层流动分离改善进气道的性能，还可
以提高正激波的稳定性。

图 2　 正激波 /湍流边界层 MVG流动控制[24]

Fig. 2　 Control of MVG flow in normal shock / turbulent
boundary layers[24]

BLINDE 等[25]通过粒子图像测速技术（particle
lmage velocimetry，PIV）研究了 1. 8 马赫来流下微斜
坡 MVG对入射激波 /边界层干扰的影响。 试验发现
MVG顶端产生的单个涡对逐渐发展为反向旋转的
流向涡对，增强了主流与边界层交界面处的流动掺
混，引起了流场近壁面流动特性的显著变化。 基于
试验结果 BLINDE等[25]提出了图 3 所示的 MVG 作
用下瞬时流场概念图。

ANDERSON等[26]试验研究了 2. 0 马赫来流下
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标准叶片式 MVG、锥形叶片式 MVG 和标准斜坡式
MVG致动器对入射激波 /边界层干扰的流动控制效
能。 研究发现 3 种 MVG 阵列均可通过在流道近壁
面引入一系列反向涡对来改变超声速边界层的性

质，并可诱导出一个绕底壁的高度三维化的虚拟面。
同时，指出与传统的边界层放气流动控制方式相比，
在 MVG 流动控制下相互作用区下游的边界层厚度
要明显增大[26]。

图 3　 MVG作用下的瞬时流场概念图[25]

Fig. 3　 Conceptual diagram of instantaneous flow
field under MVG[25]

国内北京航空航天大学胡万林等[27]基于 RANS
模拟研究了 2. 9 马赫来流下叶片式 VG 对压缩斜坡
诱导的边界层流动分离的控制效应。 研究表明 VG
产生的流向涡对是抑制边界层流动分离的主要机

制，提升流向涡对的强度可以增强流动控制效能。
叶片高度对诱导涡对的强度起决定性作用，且相对
于相向旋向的 VG同向旋向的 VG 更适于分离区的
压力调节。 XUE 等[28]基于大涡模拟比较并讨论了

超声速来流下斜坡式 MVG和叶片式 MVG产生的尾
流结构。 数值结果表明，斜坡式 MVG的尾流结构更
加复杂，包括环形涡串和流向涡管等，而叶片式
MVG的尾流结构相对简单，结果主要是 2 个反向旋
转的流向涡管。 同时模拟结果表明，两类 MVG具有
相同的流动控制机制即通过涡流管夹带气体的上洗

和下洗运动实现主流和边界层之间的能量交换。

1. 2　 无源凹腔

超声速来流下凹腔内部主要流动结构为剪切层

和再循环区。 凹腔流动的本质是前台阶流动和后台
阶流动的组合流动，并且根据 2 种流动的相互干扰
程度的不同，超声速凹腔流动可分为开式凹腔流动、
过渡式凹腔流动、闭式凹腔流动 3 种流动类型（图
4）。 作为亚 /超声速飞行器的基础配置之一，无源凹
腔结构简单，在激波 /边界层干扰控制、加速边界层
转捩、混合增强、热防护等流动控制领域均有着广泛
的应用。 为此，国内外研究学者展开了系统性的
研究。

图 4　 超声速凹腔流动类型
Fig. 4　 Types of supersonic concave cavity flow

PLENTOVICH等[29]通过试验对长深比分别为

4. 4 和 11. 7 的矩形和非矩形界面的凹腔在亚声速
和跨声速来流中的流动特性展开测试，结果表明凹
腔后壁的压力分布对边界层厚度敏感，且压力值大
于边界层流动压力；凹腔长深比的不同会引起凹腔
前后剪切层、回流区等流动结构的改变。 CHAR-
WAT等[30]通过试验研究指出凹腔的长深比是决定

其内部压力分布的关键因素，同时指出凹腔前缘边
界层厚度的增加会促使凹腔流动由过渡式凹腔向开

式凹腔转变。 ZHANG等[31]基于试验及数值模拟对

超声速来流下不同长深比的一系列凹腔展开比较研

究指出，凹腔后缘壁面流动是抵制逆压梯度的关键；
长深比的增大会使剪切层向凹腔底壁移动，限制后
缘壁面流动的自由度迫使凹腔流动由开式向闭式转

变。 GUO等[32]基于直接模拟的蒙特卡洛法对高超

声速射流中凹腔的流动结构及气动热特性展开研究

发现，不同形状的控制块均可改变凹腔内的流动结
构进而改变凹腔上表面的热通量系数，且方形控制
块作用下凹腔具有最强壁热通量；同时发现左向射
流在消除凹腔内部和后缘壁面上的高温气体以及减
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少凹腔表面壁热通量方面具有最佳性能。 西北工业
大学刘哲等[33]提出了一种可变形状的凹腔即通过

在凹腔内部加装滑块来实现底壁和后缘壁面夹角的

调整，并基于直接数值模拟研究指出增大后缘壁面
的倾角可以抑制压力振荡使凹腔内部流动趋于

平稳。

1. 3　 壁面鼓包

通过在超声速进气道内布置壁面鼓包可以提高

总压恢复降低出口畸变从而改善进气道的性能。 同
传统进气道相比，鼓包进气道无需边界层隔道、放气
及旁路系统并且其压缩面与飞行器机身完美融合具

有结构简约、质量轻、隐身性好等优点，因而在现役
超声速飞行器中得到了广泛的应用。 图 5 为鼓包进
气道在战机上的应用。

图 5　 鼓包进气道在战机上的应用
Fig. 5　 The application of bulging air inlet in fighter jets
国外对于壁面鼓包应用于超声速流场的研究开

展较早，1957 年 SIMON 等[34]对超声速进气道压缩

型面的性能展开试验研究，指出在 1. 5 ~ 2. 0 马赫来
流下鼓包进气道的性能均优于斜坡进气道。 1998
年 HAMSTRA等[35-36]将乘波体原理引入进气道研

制，提高了压缩型面设计的效率及规范性，从而进一
步的推动了鼓包进气道的发展及应用。 KIM 等[37]

基于数值模拟研究了 2. 0 马赫来流下鼓包的型面特
征对激波 /边界层干扰流动控制的影响，研究指出鼓
包的型面特征对减少总压损失、改善相互作用区下
游流动稳定性、提高进气道性能等方面具有重要影
响。 同时指出相对于传统斜坡进气道，鼓包进气道
对激波 /边界层干扰流动具有较强的控制能力；三维
鼓包较二维鼓包具有更好的总压恢复能力。

国内南京航空航天大学李博等[38]基于数值模

拟开展进气道 /机前身一体化流场研究，比较了斜坡
进气道与鼓包进气道对边界层的排除效能。 对比发
现鼓包进气道的气动性能优于斜坡进气道且提出的

“双斜切”进气道具有更强的边界层排除效能。 钟
易成等[39]基于乘波理论采用锥型流精确流线追踪

法设计了一种适于飞行器腹部进气的鼓包进气道，

并通过数值模拟分析验证了所设计进气道的合理

性，1. 8 马赫来流时进气道出口总压恢复系数高于
0. 91，满足应用需求。 刘亚洲等[40]利用纹影及基于

纳米粒子示踪的平面激光散射系统研究了单锥、双
锥及等熵型面 3 种不同型面鼓包诱导的复杂流动，
比较分析了不同波系配置对压缩面流动特性的影

响。 试验指出 3 种型面的鼓包均具有边界层排移效
能且单锥鼓包的排移速度较快；在总偏转角度相同
的前提下 3 种型面鼓包的增压能力及边界层排移能
力并无显著差异。

2　 主动流动控制技术

2. 1　 边界层抽吸

作为传统、简洁、可靠、有效的典型边界层主动
流动控制方式，边界层抽吸在超声速 /高超声速进气
道中得到了广泛应用，并在抑制激波 /边界层干扰、
控制边界层发展、提高进气道总压恢复系数、改善进
气道喘振及不启动问题等方面发挥了重要作用。 同
时随着现代高速飞行技术迅速发展，对抽吸系统的
设计及工艺水平提出了更高的要求，为此国内外学
者开展了一系列相关研究。 图 6 为战机进气道中的
边界层抽吸控制示图。

图 6　 战机进气道中的边界层抽吸控制
Fig. 6　 Boundary layer suction control in fighter jet inlet

HAMED等[41-42]基于数值模拟系统地研究了抽

吸狭缝的几何结构、开设位置及有效压比等参量对
激波 /边界层干扰流动控制的影响。 研究表明抽吸
狭缝在抑制流动分离、改善边界层流动性能等方面
具有控制效能，并提出了跨激波狭缝抽吸和下游狭
缝抽吸相结合的组合流动控制方案。 CHYU 等[10]

利用三维仿真模拟研究了抽吸孔的数量、位置及角
度对平板发展的激波 /边界层干扰流动控制的影响，
研究发现抽吸孔角度的不同使抽吸孔诱导的阻碍激

波的类型存在差异，孔内的流体可能发生流动壅塞。
FLORES等[43]数值研究了抽吸孔的数目、间距、角度
对其边界层抽吸效能的影响，并指出抽吸孔在交错
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排列时会诱发不同的流动特性。 HÄBERLE 等[44]通

过开展高超声速风洞试验研究了黏性效应对流动的

影响并利用抽吸系统解决进气道不启动问题，试验
发现边界层抽吸流动控制可以很好地抑制唇口激波

诱导的流动分离。
国内南京航空航天大学梁德旺等[45]基于试验

研究建立了抽吸孔马赫数与孔板前后压差、开孔率
和厚径比之间的关系，并给出经验公式。 董明等[46]

基于数值模拟研究了壁面抽吸控制边界层流动分离

的作用机制。 研究发现保持抽吸流量恒定，在一定
区域内抽吸元对压缩拐角诱导的边界层分离的抑制

效果与安装位置无关且抽吸元的宽度及抽吸速度均

不影响其控制效能。 ZHANG 等[47]基于数值模拟研

究了抽吸孔的尺寸参数对超声速边界层抽吸质量流

速的影响。 图 7 给出了壅塞和非壅塞流动条件下单
孔抽吸系数随边界层厚度与抽吸孔直径之比及抽吸

孔深度与直径之比的变化趋势[47]。 研究指出流体
的黏性会影响抽吸孔的有效直径进而影响抽吸质量

流速，且流体黏性的影响随边界层厚度与抽吸孔直
径之比的增大而加剧。

图 7　 边界层抽吸示意图及非壅塞工况
抽吸质量流速随径深比变化[47]

Fig. 7　 Schematic diagram of boundary layer suction and

variation of suction mass flow velocity with aspect

ratio under non clogging conditions[47]

2. 2　 边界层吹除

边界层吹除是指在入射激波入射点上游或分离

激波分离点上游，通过吹除系统向流场底壁边界层
切向注入高能量流体以对边界层内低能流体施加额

外动量，从而抑制或推迟边界层分离。 如图 8 所示，
边界层吹除法可用于强激波、压缩拐角、入射激波、
入射激波 /扩张拐角等诱导的激波 /边界层干扰的流
动控制。

图 8　 切向吹除对不同类型激波 /边界层干扰的流动控制
Fig. 8　 Flow control of tangential blowing on different types

of shock / boundary layer interference

同边界层抽吸等流动控制技术相比，边界层吹
除控制具有无质流损失、可控性强、便于工程实现等
优点，并已在实际工程中得到了有效的应用。 但同
时边界层吹除控制技术存在着控制效能受喷射器与

激波 /边界层干扰区的相对位置影响的缺点，在应用
过程中往往需要结合其他控制手段以增强对边界层

流动分离的控制能力。
TINDELL等[48]利用图 9 所示的可变强度的激

波发生器模拟了进气道中不同强度的激波 /边界层
干扰，并对比分析了吹除流量、喷射器安装位置对边
界层吹除控制效能的影响。 试验发现，通过边界层
吹除均可对不同强度的激波诱发的流动分离施加有

效的控制，且将工质的喷注总压控制在来流总压的
0. 8 ~ 2. 0 倍的范围内即可达到良好控制效果。
SRIRAM等[49]基于风洞试验研究比较了边界层抽

吸控制技术和边界层吹除控制技术对激波诱导流动

分离的抑制效能。 试验发现在 5. 6 马赫高超声速来
流下，边界层吹除技术使激波后边界层流动分离区
的长度减小了 20% ，而同工况下边界层抽吸技术对
相互作用区内分离区长度的减少仅为 13. 33% ，试
验进一步证明了边界层吹除控制的高效性与可

靠性。
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图 9　 边界层吹除试验装置[48]

Fig. 9　 Boundary layer blowing experimental device[48]

国内哈尔滨工程大学孙润鹏等[50]基于 RMS 模
型数值模拟研究了壁面切向射流对入射激波 /边界
层干扰的流动控制。 模拟对比分析了吹除控制前后
流场波系结构及壁面参数的变化，重点研究了喷射
器的安装位置及喷注总压对控制效果的影响。 研究
表明缩短喷嘴与流动分离区之间的距离可以增强喷

射器的控制效能；存在最佳喷注总压即工质的出口
速度为当地声速时的吹除控制效果最好。 中国空气
动力与发展中心的邓维鑫等[51]基于数值模拟研究

了壁面切向射流对超燃冲压发动机隔离段边界层的

流动控制，研究提出了 4 种组合控制方案（图 10），
并指出“顶槽 ＋侧槽 ＋底孔”的组合吹除方式具有
较好的控制效果。

图 10　 不同吹除方案下控制段出口截面马赫云图[51]

Fig. 10　 Mach cloud diagram of control section outlet

section under different blowing schemes[51]

3　 基于等离子体流动控制技术

等离子体是除固体、液体、气体外物质存在的
“第四态”，等离子物质整体呈由正负离子组成的离
子态，其在电场力作用下运动表现出显著的群体性
且空气电离时会产生一定温升及压升。 等离子体的

气动激励是指处于激发态的等离子体在电场力和磁

场力的作用下运动并对周围流体注入动量，或通过
焦耳热效应对目标流场施加温度或压力扰动从而达

到流动控制目的的技术手段。 目前常见的超声速流
动等离子体激励器包括直流电弧放电等离子体（di-
rect current discharge plasma）激励器、等离子体合成
射流激励器、纳秒脉冲介质阻挡放电 （ nanosecond
pulsed dielectric barrier discharge）激励器、表面脉冲
电弧放电激励器（surface pulsed arc discharge actua-
tor， SPADA）等。 由于等离子体激励器可以根据流
动条件改变控制参数具有控制结构简单、适应性强、
激励频域宽、响应迅速等特性，已在促进边界层转
捩、激波控制、边界层流动分离抑制、流动减阻等领
域得到了广泛的研究与应用。

LEONOV 等[52-53]通过数值及试验研究证实了

低温非平衡的等离子体对超声速来流中压缩斜坡诱

导的流动结构的控制作用，研究发现表面准直流放
电可以改变超声速 /高超声速流场的流动结构及参
数，并为超声速进气道工作马赫范围的扩展提供了
理论依据。 图 11 为不同工况下的试验纹影图。

图 11　 试验纹影图[52]

Fig. 11　 Experimental schlieren diagram[52]

SHNEIDER 等[54]基于对贴壁放电等离子体的

试验及数值研究提出虚拟型面理论并对能量沉积的

流动控制机制做出阐释，即超声速流动中的能量沉
积可以诱发虚拟型面，其可以像侵入流体中的固体
障碍一样改变流动状态。 FALENPIN等[55]就弱电离

等离子体对非设计工况下二维进气道构型的控制效

应进行试验研究，如图 12 所示。 试验发现通过控制
等离子体的激励功率可以改变主激波的角度从而可

以将激波精确的调节至定几何构型进气道的唇口

处，同时等离子体激励也使得进气道的总压恢复系
数提高。
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图 12　 非设计马赫下准直流电弧的激波控制效应[55]

Fig. 12　 Shock wave control effect of quasi DC arc

under non design Mach conditions[55]

NARAYANASWAMY 等[56]试验研究了 3. 0 马
赫来流下 PSJ 对压缩斜坡诱导的激波 /边界层干扰
的流动控制，试验采用 3 个合成射流激励器组成的
展向激励阵列，激励频率为 2. 0 ~ 3. 3 kHz。 试验发
现激励器峰值射流的出口速度约为 300 / （m•s - 1），
当激励频率为 2. 0 kHz时分离激波发生急促上移随
后逐渐恢复至初始状态；分离激波非定常振荡的频
率和激励频率保持一致；在分离激波上游施加激励
将会引起相互作用区流动非定常特性的显著改变，
而在分离区内部施加时则不会。 IBRAHIM 等[57]基

于修正的 Suzen-Huang 模型对线性 PSJ 激励器展开
研究，发现考虑表面电荷漂移和扩散运动特性的修
正 S-H 模型可以更准确地模拟射流传播，射流速度
的计算值更接近试验值。 周岩等[58]使用单脉冲三

电极高能 PSJ 激励器对 2. 0 马赫来流下 24°压缩斜
坡诱导的激波 /边界层干扰进行控制，如图 13 所示，
试验发现在等离子射流激励下分离激波的强度被严

重削弱，激波近壁面部分被完全消除。

图 13　 PSJ对斜坡诱导的激波 /边界层干扰流动控制[58]

Fig. 13　 PSJ control of shock / boundary layer

interference flow induced by slope[58]

WANG等[59]通过开展风洞试验研究了 2. 0 马
赫来流下展向 /流向 PSJ 激励阵列的射流演变及其

对压缩斜坡诱导的激波 /边界层干扰的流动控制。
如图 14 所示试验清晰地捕捉到了超声速来流中 PSJ
的演化过程，同时发现在合成射流激励下分离激波
向上游移动同时激波角度减小；相对于展向激励阵
列，流向布置的合成射流可以对激波施加更强烈的
扰动。 尽管相关研究表明 PSJ 激励器在激波 /边界
层干扰流动控制中具有广阔的应用前景，但由于其
最大激励频率仅为 5 kHz[60]，这限制了其在宽频流
场中的应用。

图 14　 三激励器阵列 PSJ试验纹影[59]

Fig. 14　 Three-exciter array PSJ experimental schlieren[59]

浙江大学陈加政等[61]基于数值模拟研究了等

离子体合成射流对超声速平板及球头流场的控制，
模拟考虑了等离子体的热完全气体效应并对等离子

体的输运系数及热力学属性进行了拟合。 研究发现
PSJ可以通过诱导出大尺度涡结构有效地干扰平板
边界层的发展，并可控制钝头体和脱体激波之间的
距离改善钝头体的阻力特性。 国防科技大学 XIE
等[62]基于 RANS对比研究了直形喷口的 PSJ激励器
和拉瓦尔形喷口的 PSJ激励器的流动特性及对前端
脱体激波的控制效应。 研究发现当无量纲能量 ε大
于 5. 06 时拉瓦尔形喷口激励器的射流出口速度大
于直形喷口激励器的射流出口速度，而当 ε 小于
5. 06 时情况相反；由于喷口处激波的干扰两种激励
器的射流前锋速度均小于出口速度。

脉冲电弧等离子体激励器最初由 SAMIMY
等[63-64]提出，并在可压缩射流的控制上得到了成功
应用。 脉冲电弧等离子激励器结构简单，通常由一
对齐平安装在介电板上的电极组成。 当施加高电压
（通常为数千伏）时，电极间隙之间的气体被瞬间击
穿并形成电弧。 在电弧等离子体能量沉积的焦耳加
热效应下，电极附近的气体被快速加热温度可超过
1 500 K[65]，放电产生的流动控制结构如冲击波
（blast wave， BW）、控制气泡（controlling gas bubble，
CGB）等将在超音速来流的吹携下对下游的激波 /边
界层干扰施加强烈温度和压力扰动。 BLETZINGER
等[66]总结了脉冲电弧放电的典型控制机制，指出放
电区的能量沉积可以提高附近流体的当地声速并降
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低马赫数。 WEBB 等[67]进一步发现即使激励器输

入功率较小高频放电的热效应仍然可以促进边界层

改性，这项研究证明了脉冲电弧放电等离子体在激
波 /边界层干扰流动控制中的潜力并指出放电产生
的热效应是引起激波强度削弱的主要原因。 SUN
等[68]对比研究了毫秒表面脉冲电弧激励器和微秒

表面脉冲电弧激励器对激波 /边界层干扰的控制效
能。 试验发现，在毫秒脉冲放电激励下相互作用区
内的流动分离加剧，而在微秒脉冲放电激励下分离
激波发生明显的下移，边界层流动分离得到了有效
的抑制。 GAN等[69]试验研究了 0. 5 ~ 5 kHz 激励频
率范围内脉冲电弧放电对压缩斜坡诱导的激波 /边
界层干扰的流动控制，如图 15 所示。 研究表明电弧
等离子体能量沉积直接作用于流场，其放电频率将
不会受激励器构型的限制，因此同 PSJ 激励相比表
面脉冲电弧放电更适用于宽频率流动控制。

图 15　 表面脉冲电弧等离子体激励器
对激波 /边界层的流动控制[70]

Fig. 15　 Surface pulse arc plasma exciter for flow
control of shock waves / boundary layers[70]

TANG等[65]利用沿流向排列的表面脉冲电弧激

励器阵列对压缩斜坡诱导的激波 /边界层干扰施加
流动控制，且采用的激励器具有更高的工作频率及
更宽的频带（8 ~ 20 kHz）。 如图 16 所示，试验结果
表明，激励器阵列可以对激波 /边界层干扰施加持续
的控制并有效地削弱了分离激波的强度。

脉冲电弧放电等离子体激励器由于其结构简

单、激励频域大和控制效率高等特性，在激波 /边界
层干扰流动控制领域表现出巨大潜力。 电弧等离子
体能量沉积（arc discharge plasma deposition， APED）
主动流动控制法是基于脉冲电弧放电能量沉积对流

场施加力和热的扰动，增加流场局部区域的动量与
能量，以产生控制激波、抑制分离等控制效果。

通常，激励器由两个电极组成，它们齐平安装在介电
板上。 当施加高电压（通常为数千伏）时，电极间隙
之间的气体被击穿并形成电弧。 在电弧等离子体能
量沉积（的焦耳加热效应下，电极附近的气体被快速
加热，温度可超过1 500 K。产生的流动结构（如冲击
波和控制气泡）将被超音速来流被动地携带到下游，
对激波边 /界层干扰施加有效的控制。 然而，由于高
速、高温、多物态及物理化学过程，使得现有的试验
手段无法有效揭示高频脉冲发电等离子体对激波 /
边界层干扰控制机理。 FENG 等[70-72]结合试验与高

精度数值模拟方法，对电弧等离子体能量沉积控制
激波 /边界层干扰非定常特性与机理开展研究。

图 16　 第 2 ~ 7 轮激励间激波 /边界层干扰的动态变化[65]

Fig. 16　 Dynamic changes in shock wave / boundary
layer interference between the 2nd and 7th

rounds of excitation[65]

FENG等[70]对高频表面脉冲电弧激励器阵列激

波 /边界层干扰流动控制过程中的非稳态特性进行
了试验研究，其所对应的直连试验台如图 17 所示。

图 17　 高频等离子体激波 /边界层控制试验台[70]

Fig. 17　 High frequency plasma shock wave / boundary
layer control experimental platform[70]

该直连试验台建于空气动力研究发展中心，进
口马赫数 Ma ＝ 2. 497，总温 T0 ＝ 300 K，总压 P0 ＝
1 atm，采用纹影对流场结构进行探测。 试验装置下



1216　 应 用 力 学 学 报 第 42 卷

投稿网站:https: / / cjam. xjtu. edu. cn　 微信公众号:应用力学学报

壁面装有设计的电弧等离子体发生器，该发生器沿
流向方向共安置 6 对电极，单对电极与各对电极之
间的间隔分别为 6 mm和 12 mm。

斜劈诱导激波 /边界层相互作用试验测试段的
结构示意图如图 18 所示，试验段上壁面安装倾角为
α的斜劈，以产生入射到下壁面的激波，该斜劈角度
可调（12° ~ 16°），以获得不同强度的入射激波 /边界
层相互作用。 同时，为保证整个高频脉冲等离子体
的施加与激波 /边界层相互作用区域保持恒定，斜劈
相对于电极的起始位置 L需根据相应的斜劈角度进
行调整，以保持入射激波到下壁面的位置恒定。

图 18　 试验段示意图[70]

Fig. 18　 Schematic diagram of the experimental section[70]

分别施加 200 mJ、500 mJ能量，无入射激波高频
脉冲等离子体对超声速流场作用纹影如图 19 所示，
其时间间隔 Δt ＝ 33. 3 μs。

图 19　 等离子体作用超声速流场变化纹影图
（无入射激波） [70]

Fig. 19　 Schlieren diagram of changes in supersonic flow field
under plasma action （without incident shock wave） [70]

在 t ＝ 0 时刻高频脉冲产生等离子体，对超声速
来流形成热“阻塞”，超声速来流经过“阻塞”时形成
的前后压差导致从壁面诱导热射流，并产生冲击波。
同时，由于其快速（约 5 μs）的热扩散效应，边界层内
产生热泡，其不断随来流向下游移动并向主流扩散，
热泡整体形状与大尺度流向发卡涡类似，在大约
4Δt时，热泡卷吸入主流之中达到其最大穿透深度，

并释放热泡内的热能转变为边界层流动的机械能，
进而产生小尺度涡结构，促进了边界层内的动量输
运。 通过两种施加能量对比看出，能量的增大可使
产生的热泡及相应的扰动区域变大。

不同斜劈角度，即不同入射激波强度下高频电弧
等离子体对激波 /边界层干扰随时间变化如图 20所示。

图 20　 等离子体对激波 /边界层干扰纹影图[70]

Fig. 20　 Schlieren diagram of plasma interference

with shock waves / boundary layers[70]
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其中，能量维持 E0 ＝ 200 mJ 不变。 t ＝ Δt 时刻，
等离子体诱导的热泡到达激波 /边界层作用位置，而
诱导的冲击波前缘已在视窗之外，这表明诱导冲击
波的传播速度远大于热泡的传输速度。 同时，热泡
对入射激波诱导的边界层分离区的撞击与传热作用

使分离区逐渐减少，进而使得其所产生的分离激波
逐渐变弱，并在大约 t ＝ 5Δt 时基本消失，在 t ＝ 8Δt
时，整个等离子体诱导的热泡穿过激波 /边界层作用
区域，在 t ＝ 12Δt 时随着扰动的完成流场基本恢复
等离子体施加作用前的结构。 不同楔角作用下形成
的激波 /边界层相互作用在同样能量激励下产生等
离子体干扰下的流场演变过程基本一致，入射激波
强度的改变主要造成热泡脱离作用区后流场的恢复

时间不同。
为考察不同施加参数对入射激波 /边界层相互

作用的影响及其作用机理，MA 等[71-72]在 CFD 框架
下，基于唯象学假设，建立了电弧等离子体能量源项
模型，并引入辐射耗散项对所建立的模型进行修正。
利用所建立的电弧等离子体模型，针对图 17、图 18
所示的同样构型及来流条件，以 14°楔角为例，对不
同施加功率密度下的等离子体调控影响及其机理进

行探究。 数值模拟中能量源项施加的区域与试验所
设定的底部位置相同，图 21 为功率密度为 1. 0 ×
1011 W/ m3表面脉冲电弧等离子体对入射激波 /边界
层干扰的流动控制过程。

图 21　 单脉冲等离子体对激波 /边界层相互作用
扰动数值纹影[71]

Fig. 21　 Numerical Schlieren effect of single pulse plasma
on shock wave / boundary layer interaction disturbance[71]

电弧等离子体能量沉积诱发的控制气泡具有较

高的初始温度，并在其传播发展过程中对下游激波 /

边界层干扰流动结构产生强烈的扰动。 t ＝ 35 μs 时
控制气泡接近入射激波的入射点，在其强烈的流动
冲击作用下相互作用区内的边界层分离得到有效抑

制，分离激波和再附激波的波脚被移除。 同时控制
气泡对近壁面流体施加热扰动致使其局部温度不均

匀并引发斜激波的一系列波动。 当控制气泡穿过相
互作用区后，其热效应诱导的高压将会向上游传播
并同入射激波引发的逆压梯度共同作用，使边界层
流动分离加剧。 因此，t ＝ 150 μs 时再次形成的分离
激波同入射激波相交于更高的位置，同时激波角度
增大。 之后，随着控制气泡逐渐耗散并继续向下游
移动，其对流场的扰动减弱，最终流场恢复至初始状
态。 模拟预测的分离激波的动态移动过程和试验结
果吻合较好，表明所建立的数值方法用于脉冲电弧
放电流动控制研究的可行性。

图 22 给出了脉冲电弧等离子体流动控制过程
中不同时刻的流场湍动能云图。 t ＝ 0 时刻，初始流
域中的湍动能主要集中在激波 /边界层相互作用区
处，平均值约为 5 000 m2 / s2。 此外，底壁边界层也可
以被观察到，其表现为比背景主流略亮的一条窄带。
t ＝ 10 μs时刻，脉冲电弧放电结束，近下壁面形成一
组控制气泡，最高湍动能出现在气泡顶部超过
6 500 m2 / s2，气泡湍动能均值超过 4 000 m2 / s2。 t ＝
20 ~ 50 μs时，控制气泡随主流向下游发展，经激波
边界层相互作用区后发生耗散其自身湍动能降低。
t ＝ 130 μs时刻，控制气泡消散成小尺度的涡旋结构
最终移出视界。 对比 t ＝ 0 和 t ＝ 130 μs 时刻可知，
控制气泡在向下游传播过程中改变了边界层结构，
使近壁面流体特别是相互作用区内流体的湍动能

增加。

图 22　 控制过程中流场湍动能变化序列[71]

Fig. 22　 Sequence of turbulent kinetic energy changes in

the flow field during the control process[71]
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在此基础上，将电弧激励功率降为 109 W / m3，
放电脉宽仍保持为 5 μs，模拟中激励区的尺寸设为
10 ×5 mm2。 总的来说，整个脉冲放电流动控制过程
与前文中 1. 0 × 1011 W/ m3激励工况下流场演变过程
相似。 但由于电弧等离子体激励区的能量密度较
低，放电时流场中并未观察到控制气泡结构。 图 23
为该功率密度下不同时刻的流场温度及流向速度分

布序列。 t ＝ 7 μs时刻脉冲放电结束，近壁面形成矩
形的能量沉积区，其平均温度在 200 K 左右，并且沉
积区底层流体温度较高，温度值接近 350 K。

图 23　 不同时刻的流场温度及流向速度
分布云图（109 W / m3） [71]

Fig. 23　 Temperature and flow velocity distribution in the

flow field at different time （109 W / m3） [71]

因此，电弧等离子体能量沉积的焦耳热效应较
弱。 从流向速度云图可以看出，能量沉积块的初始
速度较主流要低，在 400 / （m•s - 1）左右。 同时在激
波边界层相互作用区内存在逆流区，逆流速度接近
100 / （m•s - 1 ）。 但此时下游的回流区并未受到影
响。 t ＝ 15 μs时，能量沉积块进入激波 /边界层相互
作用区且其一半的体积已经跨过主激波入射点。 此
外从流向方向的速度分布云图可以看到，激波边界
层相互作用区域内的回流区体积减小，主激波入射
点前的流动分离被有效抑制。 t ＝ 63 ~ 196 μs 时，随
着等离子体能量沉积块离开相互作用区，激波 /边界
层干扰流动结构逐渐恢复至初始状态。 同高功率密
度激励工况下的流场相比，在电弧等离子体向下游
传播过程中，该工况下相互作用区内的流动分离仅
恢复至初始强度，没有得到加剧。 因此分离激波并
未出现明显的上移运动。 低功率密度激励工况下脉

冲电弧放电对流场施加的热效应较弱，其对激波 /边
界层相互作用的基本流动控制机制可被归结为等离

子体能量沉积块的冲击效应。
在单脉冲电弧等离子体流动控制研究基础上，

MA等[73]基于建立的电弧等离子体数值计算模型，
针对不同激励器工作频率及放电功率对等离子体流

动控制效能的影响开展研究。 来流马赫数仍为
Ma ＝ 2. 5，气流的总温 T0 ＝ 300 K，总压 P0 ＝ 1 atm。
根据 FENG等[74]的试验，如图 24 所示，研究中采用
的高频脉冲电弧等离子体流向激励阵列由 6 组激励
器组成，相邻激励器间距离为 15 mm。 单组激励器
由一对钨质电极构成，间距为 6 mm，其在放电过程
中分别充当阳极和阴极。 激励器的工作频域为15 ~
60 kHz，放电脉宽为 10 μs。 采用半径为 8 mm、展向
长度为40 mm的半圆柱体作为激波发生装置，以产
生目标流动控制的激波 /边界层干扰。 电弧等离子
体流向激励阵列末端激励器与半圆柱体前缘之间的

距离为 20 mm。

图 24　 表面脉冲电弧激励阵列及半圆柱体模型[74]

Fig. 24　 Surface pulse arc excitation array and

semi cylindrical model[74]

图 25 给出了在等离子体激励施加前后试验及
数值结果的对比。 在未施加电弧等离子体激励的初
始流场中，在半圆柱体前缘的激波 /边界层相互作用
区内沿来流方向依次生成一道分离激波和一道再附

激波，再附激波后存在扇形的膨胀区。 施加等离子
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体激励后，斜激波的强度被严重削弱，分离激波发生
明显的波动，再附激波的底部被移除。 此外，数值纹
影图中还可以清楚地观察到冲击波和分离泡等典型

的电弧等离子体能量沉积结构。

图 25　 等离子体激励施加前后流场对比[73]

Fig. 25　 Comparison of flow field before and

after plasma excitation[73]

以施加 15 kHz、300 W功率为基准工况，所对应
的三轮激励后流场的密度梯度分布及温度分布云图

如图 26 所示。

图 26　 三轮激励后流场的密度梯度分布及温度分布云图[73]

Fig. 26　 Density gradient distribution and temperature

distribution of the flow field after three rounds of excitation[73]

由密度梯度云图可见，同一轮激励中产生的冲
击波间紧密连接，且第一轮放电产生的冲击波已不

可再被区分，交汇合并为一道大的弓形激波。 同时，
不同放电周期产生的冲击波相互融合形成一个等效

的压缩波系。 与前述单脉冲放电激励过程中的流场
相比，激波 /边界层干扰流动结构经历了更加显著的
波动。 在冲击波的扰动下，分离激波在 y ＝ 0. 016 m
及 y ＝ 0. 032 m处产生变形，再附激波也较单轮激励
后具有更小的密度梯度值，表明其激波强度被更大
幅度地削弱。 此外斜激波的波足及剪切层的末端部
分被移除。 同时，流场中由剪切层、底壁及半圆柱体
前缘围成的楔形区域的平均温度超过 400 K，顶角区
的流体温度超过 1 000 K。 这是由多轮放电激励产
生的电弧等离子体能量沉积持续加热形成的，表明
流场中的激波 /边界层干扰可以通过高频脉冲电弧
放电实现持续控制。

图 27 为保持激励频率 15 kHz，功率由 300 W增
大到 1 200 W，经过两轮激励后所对应的瞬时数值纹
影。 增加脉冲电弧放电激励器的功率将会直接增大
单次放电消耗的电能，在激励器热转化效率一定的
前提下，放电产生的等离子体能量沉积得到提升，进
而增强其对周围流体热及压力扰动，使脉冲电弧放
电的流动控制能力增强。

图 27　 1 200 W功率工况密度梯度云图[73]

Fig. 27　 Density gradient under 1 200 W power

operating conditions[73]

图 28 显示了激励功率为 1 200 W，频率由
15 kHz增大到 60 kHz，经过几轮激励后的数值纹影。
提高激励器的工作频率将加快控制气泡的产生速

率，几轮激励后，控制气泡相互融合不再可区分，形
成一道平行于底壁的热激励面并对边界层内流动施

加持续的热扰动。 此时，分离激波及再附激波的绝
大部分已被完全移除。 由电弧等离子体能量沉积形
成的热激励面经进一步发展变得更加平滑，且热激
励面、下壁面及半圆柱体前缘构成楔形的能量沉积
区，能量沉积区高度超过半圆柱体高度。 故提高激
励器的工作频率可以缩短相邻两次放电之间的时间

间隔，在放电脉宽不变的前提下，相同时间内的电弧
等离子体能量沉积得到提升，从而增强了激励器的
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流动控制能力。

图 28　 高频率工况密度梯度云图[73]

Fig. 28　 Density gradient under high-frequency

operating conditions[73]

4　 结束语

激波 /边界层相互作用是进气道内的主要流动
特征，要实现高超声速进气道在宽速域、大空域范围
内有效工作，研制高效且随机可调的激波 /边界层流
动控制技术是其关键。 涡流发生器、边界层抽吸 /吸
除等传统主、被动流动控制方式难以满足未来飞行
器宽域工作性能随控需求，故以等离子体为代表的
先进的流动控制方式被提出并得到广泛研究。 然
而，限于现有试验测试手段无法对超声速等离子体
激励下的多物态与多物理化学耦合过程进行精细化

测量，故限制了其相关机理的揭示和数值模型建立。
针对基于等离子体激励的先进激波 /边界层流动控
制方式，需从以下几个方面开展进一步深入研究。
1）由于等离子体所涉及的多物态、多场及高温

等复杂环境条件，其试验探测手段有限，无法有效揭
示等离子体对激波 /边界层干扰相互作用机理，进而
限制了高精度数值模型的建立，目前工程上多采用
唯象学方法构建相应模型。 需开展进一步等离子体
激励下激波 /边界层相互作用的试验及理论研究，以
建立高精度模型。
2）等离子体唯象模型结合 RANS方法能够较好

实现对工程尺度构型的进气道激波 /边界层流动控
制模拟，并对脉冲电弧放电诱导涡团结构边缘轮廓
的捕捉。 然而，由于其对流动的时均模拟特性使其
无法详细揭示此类流动结构的发展及耗散过程。 为
进一步对电弧等离子体能量沉积结构如控制气泡本

体演变过程及其对激波 /边界层相互作用结构的扰
动机制进行深入研究，下一步需考虑结合等离子体
激励模型采用 LES 或 DNS 方法开展精细化等离子
体诱导激波 /边界层流动控制机理研究。
3）在现有等离子体激励的物理化学效应模型不

完善情况下，需针对实际激波 /边界层流动控制应用
需求，结合现有的流动控制技术手段，采用主、被动
多种控制方式联合的技术开发与基础应用研究，从
而为超声速进气道宽速域、大空域高效工作的流动
调控实现有效支撑。
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