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等离子体气动激励控制圆锥激波实验

程邦勤, 王 浩, 孙 权, 胡伟波, 陈志敏, 李 军
(空军工程大学航空航天工程学院,陕西西安,710038)

摘要 以减弱超声速飞机头部和进气道调节锥的激波强度为背景,开展了等离子体气动激励控

制圆锥激波实验,通过纹影显示以及壁面压力测量来研究圆锥激波形态和激波强度变化的规

律。结果表明:当激励电压幅值分别为600V,800V,1000V时,等离子体气动激励使圆锥激

波变为2道激波,激波角度分别增大7.3°、13.2°、18.9°,锥体头部壁面总压分别增大6.52%、8.
17%、9.52%,表征总压损失减小,验证了等离子体气动激励可以有效减弱超声速飞机头部和进

气道调节锥圆锥激波强度。
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ExperimentalResearchonPlasmaActuationinControllingConicalShock

CHENGBang􀆼qin,WANGHao,SUNQuan,HU Wei􀆼bo,CHENZhi􀆼min,LIJun
(AeronauticsandAstronauticsEngineeringCollege,AirForceEngineeringUniversity,Xi'an710038,China)

Abstract:Inordertoweakenconicalshockstrengtharoundtheaircraftheadandtheinletadjustmentcone
causedbysupersonicflow,theexperimentofplasmaaerodynamicactuationincontrollingconicalshockis
conducted.Variablelawsofconicalshockshapeandindifferentexcitationvoltageconditionsareperformed
bymeansofopticalmeasurementandwallstaticpressuremeasurement.Whentheamplitudevalueofactu-
ationvoltageis600V,800V,and1000Vrespectively,theresultsshowthatwhenplasmaaerodynamicac-
tuationconicalshockshapeisturnedinto2shocks,theshockwaveangleisincreasedby7.3°,13.2°,18.9°
respectivelyandtheconeheadwallmaximumtotalpressureisincreasedby6.52%,8.17%,and9.52%ac-
cordingly.So,thefactthatconicalshockstrengthcanbeweakenedbyplasmaaerodynamicactuationis
verified.
Keywords:supersonicflow;flowcontrol;conicalshock;plasmaaerodynamicactuation

  超声速气流流过锥体时,在锥体半顶角不太大

的情况下,就会产生一个顶点与锥体顶点重合,具有

锥体表面的激波,即圆锥激波。超声速飞机的机身

和超声速进气道的调节锥都是圆锥形的,超声速气

流流过时产生圆锥激波。
传统的激波控制方法存在机械结构复杂、控制



灵活性差、可靠性低等不足。主动流动控制技术则

可以克服上述缺点,显著改善空气动力特性。等离

子体流动控制在电磁场力作用下运动或气体放电引

起压力、温度变化,对流场施加快速、宽频的可控扰

动,进而改善空气动力特性,已成为国际上激波控制

领域研究前沿和热点[1􀆼4]。
国内关于等离子体气动激励控制圆锥激波的实

验研究尚未见公开文献报道。主要原因在于等离子

体气动激励控制圆锥激波的实验锥体模型前缘很

尖,锥体前缘空间十分狭小,使得激励器与传感器的

布置困难,同时锥体头部的强度和耐热性非常有

限[5􀆼8]。本文兼顾表面气动模型的完整性、激励对圆

锥激波影响的有效性和压力数据采集的可靠性,进
行了深入研究。

1 实验设备

实验系统主要包括高速激波风洞(Ma=2),等
离子体电源,流动控制实验段,参数测量系统,同步

控制系统。等离子体电源是实验系统的核心部分,
用于在特定时间和特定区域产生等离子体,设计采

用同步高压脉冲电离和直流维持放电原理。
实验段见图1,实验用锥体材料为有机玻璃,长

45mm,半锥角为36.87°,底部直径60mm。距锥体

头部10mm处沿轴向对称开有2个直径为10mm
的电极安装孔,既可以保证绝缘材料具有一定厚度

而不被高温烧蚀,又保证了放电位置处于对锥体头

部圆锥激波的有效作用距离。由于压电传感器的表

面积相对于锥体头部的尖端太大,所以压电传感器

的安装孔置于锥体尾部,安装孔前部设有导通气流

的针形孔。实验用锥体采用后部固定,后部开有固

定杆安装孔。电极材料为铜,形状为圆柱凸台状,头
部直径10mm,底部直径8mm,电极底部开有直径

3mm的导线连接孔。

图1 锥体实验段

Fig.1 Conetestsection

  参数测量系统包括压力测量和流场显示系统

等。由于激波风洞实验时间短,所以参数测量系统

应具有较高的响应频率。压电传感器采用美国

PCB公司ICP压电传感器。流场显示系统采用同

步脉冲光学测量系统,光源选用LED灯,利用传统

纹影设备对流场结构进行显示。
由于实验时间为 ms量级,因此需要对实验进

行精确同步控制。同步控制系统包括阻抗匹配器和

通道延时器,是整个实验系统的控制枢纽。传感器

的输出信号经恒流源传递给同步控制系统,经阻抗

匹配放大后传递给通道延时器,设定各个实验系统

和参数测试系统的准确延时,对等离子体流动控制

实验进行精确控制和参数诊断。
实验条件为高压段气体绝对压力为833kPa,

中间段气体绝对压力为490kPa,低压段气体绝对

压力为196kPa,真空舱中气压为4.9kPa,工作介质

为干空气(忽略水蒸气的影响)。高压段与低压段温

度均为300K,气流马赫数为2。

2 实验结果

在超声速气流中,等离子体激励影响流场结构

的同时,超声速气流对等离子体激励放电本身也会

产生影响,首先研究等离子体气动激励在超声速气

流下的放电特性。电源参数为放电电容100μF,激
励电压1000V,限流电阻50Ω。

图2(a)为静止气流条件下的直流放电特性。
放电分为两部分,高压脉冲放电和高压直流放电。
图中只显示高压直流维持放电部分。高压脉冲放电

的作用是击穿当地气体,对气体进行预电离产生种

子电荷,减小当地阻抗,放电时间小于10μs,之后高

压直流放电维持放电通道,产生高温、高压的等离子

体,直流放电持续时间为10ms,电压从1000V瞬

间降到200V,电流从放电开始的24A平缓降到3
A,平均功率约2.7kW,释放能量约27J。图2(b)
为超声速气流条件下的直流放电特性,与静止气流

中放电特性不同之处在于放电过程中发生了中断,
之后再次击穿直至放电结束,直流放电持续时间为

10ms,平均功率约2kW,释放能量约20J。
对比发现:超声速气流中直流放电是不稳定的,

放电通道不能维持。主要原因为:电弧刚熄灭时,热
量来不及散发掉,依靠热能的作用,再次击穿介质产

生电弧,此种解释对应电弧熄灭到再次产生的时间

间隔为μs量级。
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图2 等离子体气动激励的放电特性

Fig.2 Plasmadischargecharacteristic

  图3为实验拍摄的施加激励前后电弧放电等离

子体气动激励的流场图像,放电延迟时间10ms,拍
照延迟时间10.5ms,数码相机曝光时间为5s。气

流方向自右侧水平向左。激励电压幅值分别为600
V、800V、1000V。从图3(a)中可以看出锥体右侧

的圆锥激波呈上下对称,附在实验件表面,激波角为

42.8°,在圆锥与后部柱体的交界面上,有膨胀波产

生。由于流场的对称性,本文截取了无激励图像的

上半部分和激励图像的下半部分作对比分析。与基

准图像相比,电弧放电在电极附近最强烈,呈亮白

色,且整个实验件呈现明亮的红色,激波弯曲,锥体

头部的流场被放电的强光遮挡,模型上部的激波角

增大,分别增大为50.1°、56.0°、61.7°,膨胀波向气流

上游运动。

图3 等离子体气动激励的流场图像

Fig.3 Schlierenimagesofflowfieldwithplasmadischarge

  图4为实验测得的锥体头部壁面总压随时间变

化曲线。比较发现,施加等离子体气动激励后,锥体

头部壁面总压提高,当激励电压分别为600V、800
V、1000V时,时均头部壁面总压由226.38kPa提

高到240.49kPa、244.9kPa、247.79kPa,相对增加

6.52%、8.17%、9.52%。

图4 锥体头部壁面总压曲线

Fig.4 Resultsoftestsectiontotalpressuremeasurements

3 结果分析与讨论

图3中,模型头部的强电弧遮盖了流场细节,无
法直接观察得到规律。根据热效应机理和圆锥激波

性质,参考Ganiev等[9]的结果,对模型头部的流场

作简要分析。首先,等离子体气动激励使无激励基

准流场的圆锥激波变为2道激波。因为根据热效应

的机理,电弧放电形成的等离子体层在锥形流的作

用下,在锥体头部形成虚拟圆锥面。假设形成的虚

拟圆锥面的半锥角为θ',而实验模型的半锥角为

θ。根据流场的对称性,模型的头部流场只能是图5
中2种情况之一。图5(a)中,θ'>θ,虚拟锥面头部

诱导形成圆锥激波。圆锥激波角大于基准流场中的

激波角,其顶点在实验件顶点右侧的中心轴线上。
而根据图3的流场照片,流场中观察到的激波顶点

是不可能处于模型头部右侧的。所以,锥体头部流

场只能是图5(b)中所示的情形,即θ'>θ是不可能

存在的,只能是θ'<θ,等离子体气动激励使一道

圆锥激波变为两道激波。文献[9]中,等离子体层形

成的虚拟锥面诱导出激波1。虽然从放电开始到放

电结束的整个时间范围来看,流场的总焓是变化的,
但是在超声速气流中的电弧放电稳定维持阶段,近
似认为流场总焓是不变的。根据热效应机理,流场

中注入热量不会改变气流的速度,改变的只是气体

温度及与此相关的马赫数。根据文献[10]中的轴对

称超声速气流绕半锥角为θ的圆锥流的基本方程和

边界条件的方程组,热量注入后,无粘、定常、绝热的

流体运动基本方程组、锥形流和轴对称条件方程的

形式不变,激波边界条件参数发生改变,但不会影响

方程解的形式,即激波1仍为轴对称超声速圆锥流

的圆锥激波。根据圆锥激波不容易脱体的性质,激
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波1仍为附体激波。由于虚拟圆锥的轴向长度很短

且角度较小,使激波1角度很小且长度很短,被放电

电弧的强光掩盖,不容易被观察到。根据 Ganiev
等[9]的结果,激波1下游的流场大部分仍为超声速

流场。虚拟圆锥与实验模型的交界面会形成压缩拐

角,气流受到进一步压缩形成5(b)中的激波2,激波

2即为图3(a)中看到的激波。

图5 锥体头部流场示意图

Fig.5 Schematicofsupersonicflowinfrontofthemodel

  其次,随着放电电压的增大,流场纹影照片中的

激波角增大,模型头部壁面总压也增大。这是因为

随着放电电压的提高,向流场中注入的能量越强,等
离子体层形成的虚拟型面的范围越大,见图6。假

设放电电压分别为U1 和U2,U1 <U2。从图中可

以看出,由于电压U2放电形成的虚拟圆锥的范围大

于电压U1,半锥角θ2 <θ1,使虚拟圆锥与锥体模型

的锥面夹角α2 >α1。因此,随着放电电压的提高,
虚拟型面头部诱导的激波角越小,激波强度越弱,头
部壁面总压增大,虚拟型面与实验圆锥交界面形成

压缩拐角处的激波角越大。

图6 不同电压条件下虚拟型面示意图

Fig.6 Schematicofvirtualconesatdifferentvoltageconditions

4 结论

本文利用光学测量和壁面压力测量在不同激励

电压幅值条件下圆锥激波形状和锥体头部壁面总压

变化规律的实验研究,得出如下主要结论:

1)锥体模型的尖前缘使等离子体气动激励控制

锥体圆锥激波的实验段设计较为困难,本文对此进

行了探索性的实验段设计,结果表明等离子体气动

激励可以使锥体头部激波强度减弱,锥体头部壁面

总压增大;

2)等离子体气动激励使锥体圆锥激波变为两道

激波。放电形成的虚拟型面在椎体前方诱导出圆锥

激波,这道激波仍为附体圆锥激波,长度很短且角度

较小,在流场照片中放电产生的强光的影响不容易

被观察到,虚拟型面与模型型面相交形成的压缩拐

角处也有诱导激波产生;

3)激励电压幅值越大,虚拟型面前方诱导出的

激波角度越小,锥体头部壁面总压越高,虚拟型面与

模型型面相交处诱导的激波角越大。
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