
航空动力学报
Journal of Aerospace Power

第 37 卷 第 8 期
2022 年 8 月

Vol. 37 No. 8
Aug. 2022

阵列表面电弧激励控制激波附面层干扰机理
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摘 要：为了获得阵列表面电弧控制激波/附面层干扰不稳定性机理，开展了高频激励和低频激励的实验

研究。综合运用高速纹影、动态压力等先进测试手段和分析方法，揭示阵列电弧等离子体激励的热效应和涡效

应特性。结合流动显示和壁面动态压力脉动，深度揭示了控制过程。更为关键的，因为高频激励模式下的激励

器处于低功耗状态，这样可以提供稳定的控制效果。基于动态压力频谱分析，发现高频激励下低频不稳定性能

量的占比降低 12. 2%。结合纹影显示，获得高频激励下的涡效应主导机制。
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Abstract：In order to reveal the control mechanism on shock wave/boundary layer unsteadi⁃
ness，experiments were performed by using surface arc plasma actuators array based on both high⁃
frequency and low frequency actuation.Advanced testing and analytical methods，including high ⁃
speed schlieren and dynamic pressure，were applied to reveal the thermal and vortex characteristic.
The combined results of flow visualization and fluctuating wall pressure provided a valuable in⁃
sight into the controlling process.More importantly，because of high⁃frequency actuation mode op⁃
erating at a relatively low energy expense，this made it possible to achieve a stable control effect.
Based on the reported results of the statistical analysis dynamic pressure，the percentage of the en⁃
ergy for low⁃frequency unsteadiness detected by spectra of pressure reduced by 12.2% at high⁃fre⁃
quency forcing.Combined with schlieren display，a mechanism of shock wave boundary layer inter⁃
action control dominated by vortex effect can now be summarized.
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在过去的几十年，等离子体激励器因为具备

结构简单、可变频率和强扰动效应等优势，迎来了

高速发展期，并且在流动控制领域获得了越来越

多的关注。相比于传统的被动控制方式（例如涡

流发生器 [1]），等离子体激励器可以更好地适应外

部环境的变化，并且可提供多种控制策略，例如，

加热效应、射流注入、冲击效应、频率耦合以及化

学效应 [2⁃3]。这些控制策略分别依托不同的激励器

形式。目前最为常见的激励器包括介质阻挡放

电 [4]、等离子体合成射流 [5]、表面电弧 [6]、射频放电 [7]

等等。正是基于等离子体激励器的多样性，进一

步拓宽了应用领域，比如激波控制 [8]、附面层转

捩 [9]、流动不稳定性控制 [10]等等。

激波附面层干扰（shock wave boundary layer
interaction,SWBLI）流动可以说是超声速流动中

最为常见的一种现象 [11]。常常出现在超声速飞行

器鼓包式进气道、机体转角、燃烧室隔离段等部

位。激波会在局部产生较强的逆压梯度，这种强

逆压梯度会使附面层变得极其不稳定 [12]，严重时

甚至产生分离 [13]。进而导致摩擦阻力上升、热传

导加剧以及局部压力载荷。这些后果都会降低

机体的使用寿命。大量的研究已经表明这样的

流动不稳定性主要来源于干扰区域的低频振

荡 [14]，因 此 这 种 不 稳 定 性 也 称 为 低 频 不 稳 定

性 [15]。国际上对于这种流动的控制研究层出不

穷，应用较早的被动控制虽然技术成熟度高，但

是缺点也很明显。所以近年来的研究主要侧重

于主动控制技术。

表面电弧等离子体激励就是一种基于等离子

体激励的主动流动控制技术，从工作原理上它主

要分为两类：一是稳态直流电弧激励，这种激励方

式在控制激波强度上已经得到了证实 [16]，相应的

控制机理为热效应机理，局部的温升可以达到

3000K左右 [17]，可以通过在局部形成虚拟气动形

面，进而削弱激波强度 [18]。另一种是脉冲式电弧

激励，这种激励模式可以大幅度提高激励器工作

性能 [19]，在激励过程中会产生瞬态的局部热扰动

结构 [20]，实验结果表明热效应机理仍然是最主要

的控制机理。但是最近的一些实验结果却很难完

全用热效应解释 [21]，因为在放电过程中为激励器

提供的能量很低，并且没有发现明显的热扰动结

构，却取得了意想不到的控制效果。PIV的实验

结果 [22]也观察到热扰动结构会逐步演化成一系列

的尾迹涡，而这些尾迹涡结构可以增强附面层内

部的动量交换，是区别于热效应之外的另一种作

用机制。

主动控制技术需要能量输入，如何降低功耗，

提高激励器的使用效能一直是困扰科研人员的一

个大问题 [23]，随着单电源驱动多路放电技术的发

展 [24]，为等离子体激励器在超声速领域的应用奠

定了根基。Gan等 [25]率先采用阵列式表面电弧等

离子体激励器（surface arc plasma actuators,SA⁃
PAs）控制激波/附面层干扰流动，实验一共使用

了 16组激励器，证明了阵列式表面电弧激励在超

声速流动领域的强大控制力。但需要进一步挖掘

阵列式激励在高频、低功耗条件下对激波附面层

干扰流动的控制机理。

1 理论分析

1. 1 热效应机理理论分析

当激波上游出现较强的热扰动时，如果忽略

气体黏性和热传导效应，可以用简单的欧拉方程

来分析扰动对激波的作用过程。为了方便分析，

将整个流场分为 3个区域，激励上游为区域 1，激
励与激波之间为区域 2，激波后为区域 3，如图 1
所示。α和 β分别压缩拐角角度和激波角度。

于是一位定常流动中在激波上游出现能量沉

积时，其能量方程可以简单地表示为

γ
γ- 1 p1u1 +

1
2 ρ1u

3
1 + ρ1QL=

γ
γ- 1 p2u2 +

1
2 ρ2u

3
2 （1）

式中 p1和 p2分别为区域 1和区域 2的压力，ρ1和 ρ2
分别为区域 1和区域 2的密度，u1和 u2分别为区域

1和区域 2的速度，Q为放电产生的沉积能量，L

为能量沉积区域尺寸，γ为比热比（γ=1.4）。

如果不考虑激波带来的损失，能量方程还可

图 1 流动问题简化示意图

Fig.1 Illustration of the flow problem
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以进一步地表示为

γ
γ- 1 p1u1 +

1
2 ρ1u

3
1 + ρ1QL=

γ
γ- 1 p3u3 +

1
2 ρ3u

3
3 （2）

式 中 p3、ρ3 和 u3 分 别 为 区 域 3 的 压 力 ，密 度 和

速度。

为了进一步简化能量方程，用一个无量纲的

参数 σ来表示能量沉积的强度 [26]。

σ= LQ ( RT 1 γRT 1 ) （3）

T 1为区域 1的温度，R为气体常数，进一步简

化能量方程就可以得到只含有密度的关系式

( 1+ γMa21 ) γρ1
( γ- 1) ρ2

- ( γ+ 1) γMa1 ρ21
2 ( γ- 1) ρ22

-

γ
γ- 1 -

γMa21
2 = σ

Ma1
（4）

式中Ma1为区域 1的马赫数，上式求解可得

ρ1
ρ2
= γ+ γ2Ma21 + C

( γ2 + γ )Ma21
（5）

同理可以计算出压强和马赫数的关系式

p2
p1
= γMa21 + 1- C

γ+ 1 （6）

Ma22
Ma21

= ρ1
ρ2
p1
p2
= γ+ γ2Ma21 + C

γMa21 ( )γMa21 + 1- C
（7）

其中Ma2 为区域 2的马赫数，C是一个包含能量

的参数，它的表达式为

C= ( γ+ γ2Ma21 )2 - 2 ( )γ ( )γ- 1 + γMa21 2 + σ Ma1 ( )γ2 - 1 γMa21 （8）

为了使压强和马赫数有意义，C也必须是一

个有意义的参数，但是发现当施加的沉积能量超

过一定值后，参数 C就会没有意义。其中的含义

就是施加激励可以释放无限的能量，当沉积能量

增大到一定程度后，就会形成较强的阻滞效应，导

致波前马赫数Ma2迅速降低，密度增加。此时波

后气流参数没有发生变化的情况下，激波强度就

会减弱，一旦施加的沉积能量超过某个极限值后，

激波甚至会出现短暂的消失。当然在施加激励的

同时，波后气流参数也并非一成不变，激波后的气

流参数可以根据 Rankine⁃Hugoniot[11]关系式进行

计算，这里就不再赘述，结果就是波后的参数与波

前的参数随能量沉积增加的趋势正好相反，能量

沉积越大，波后马赫数反而增加，密度降低。当

Ma3和Ma2相等时，激波就会出现消失，此时对应

的沉积能量就是一个极限值，超过这个极限值就

会改变流场的结构。

综上所述，热效应机理就是通过改变激波前

后的气流参数，使得激波减弱，一旦能量达到一

定程度后，激波会出现短暂的消失。这也是通过

等离子体在局部产生热气泡控制激波的主要

机理。

图 2给出了施加激励后的作用示意图，作用

过程大致可以分为三个阶段：初始阶段，激励会诱

导产生局部高温，进而形成热气泡和冲击波，冲击

波具有一定的传播速度，可以快速地向周围扩散，

热气泡会随着气流一起向下游传播。作用阶段，

当热气泡接近激波时，局部的气流参数就会发生

变化，激波也开始变得微弱，甚至出现局部间断。

恢复阶段，热气泡继续向下游传播，激波逐渐恢复

到初始状态。

1. 2 涡效应机理理论分析

涡效应机理则不同于热效应，它是在高频激

励的条件下产生更多的微弱热扰动结构，其空间

尺度甚至达不到附面层内部一些大涡结构的量

级，这种尺度的热气泡释放的能量也不足以直接

改变激波前后的气流参数，相应的控制机理也无

法用热效应机理来解释。但这些微弱的热气泡却

可以打破附面层的原有结构，增强附面层内部涡

结构的耦合。同时这些微弱的热扰动还会不断衍

生出更加细小的涡结构 [27]，如图 3所示。

这些周期性的流向涡加速上游附面层内部的

动量交换，使附面层变得更加饱满，增强了抵抗激

波产生的逆压梯度的能力。激波也随着附面层状

态的变化而减弱，出现微弱压缩波效应，如图 4所

图 2 激励与激波相互作用示意图

Fig.2 Schematic of the interaction between plasma
actuation and shock wave
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示。附面层的这种变化还会影响干扰区剪切层的

发展，抑制低频、大尺度涡结构的生成，进一步提

高流动稳定性。其本质是微观层面的效应。

2 实验研究

2. 1 实验条件

实验暂冲式超声速风洞中进行，风洞结构如

图 5所示。风洞设计马赫数为 2.0，稳定工作时间

1.2 s。风洞的运行主要通过真空舱和外部大气压

差来驱动，外部环境为一个大气压（96.7 kPa、296
K），真空舱内部压力最低可以通过泵组抽吸至

10 Pa左右。喷管为轴对称结构，直径 300 mm。

实验舱同样为轴对称，直径 1.8 m，两侧安装有直

径 250 mm观察窗。为了减少气流的湍流效应，

喷管前方安装有钢丝滤网。整个风洞的启动由厚

度为 0.5 mm的片基薄膜控制，薄膜中心位置安装

有电热丝，通过对电热丝加热来完成破膜，实现风

洞的启动。

实验模型由平板和压缩斜面组成，如图 6所
示，斜坡角度为 26°。为了防止放电产生的高温烧

蚀，均采用玻璃材质。激励器安装于压缩斜面上

游，采用高熔点的钨电极，一共包含 16组，沿展向

和流向各布置 4组。电极间距为 10 mm，圆柱形

结构，嵌入到平板玻璃中，构成阵列式激励器。采

用高压脉冲电源和直流电源组合式电路为激励器

提供能量，在直流电源两端并联电容增加激励能

量 [28]，为了同时击穿所有的激励器，激励器之间采

用多路放电技术 [29]。

测试设备包括动态压力测试系统、纹影仪以

及电压⁃电流测试系统。采样频率为 50 kHz，测试

范围为 0~100 000 Pa。传感器芯片感应范围为 6
mm2，电信号通过放大器放大后由 16通道的采集

卡负责收集。测压点布置在平板流向中心线上，

位于压缩拐点上游 6 mm处，该位置为激波附面

层干扰流动区域内部。动态压力传感器提前进行

了标定，标定后的平均压力和方均根压力统计误

差均小于 0.1%[30]。纹影系统采用高速相机进行

观察，最小曝光时间 1 µs，相机最大采样频率可达

图 5 风洞示意图

Fig.5 Schematic of the wind tunnel

图 4 涡对激波附面层作用的原理图

Fig.4 Schematic diagram for the effect of vortices on
shock wave boundary layer interaction

图 3 热气泡演化出的尾迹涡

Fig.3 Trailing vortices after the thermal gas bubble
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700 000，最大分别率为 1 280像素×800像素。照

明系统为 500 W的氙光源，相机镜头焦距为 400
mm。电压电流测量采用Tektronix公司生产的型

号为 DPO4104数字示波器、型号为 P6015A高压

探针和型号为TCP312 电流探针。

2. 2 实验结果

图 7为激励频率 1 kHz时的单次脉冲阵列式

表面电弧激励器控制激波附面层干扰的纹影图

像，t为时间，t=0 µs为放电起始时刻。从图 7中
可以看到 16组电极同时放电产生较大尺度的热

气泡结构（因为空间观察位置的关系，只能看到 4
组气泡），沿着气流方向吹向下游干扰区，大约 t=
40 µs时，热气泡抵达激波位置，t=120 µs时可以

明显观察到明显的消波现象，这种现象一直持续

到 t=240 µs。由此可以说明，文中第 1.1节中关

于热效应的理论分析中用于描述阵列式表面电弧

等离子体激励控制机理是符合真实情况的，热效

应机理在大能量激励条件下的确占据主导地位。

同时由于激励频率较低，所以单次激励产生的沉

积能量较大，放电曲线如图 8所示，电流持续时间

将近 40 µs，通过积分可得单次脉冲释放的能量维

持在 1.2 J左右，从而反映了激励具备很强的热

效应。

图 7 阵列式激励控制激波附面层干扰纹影图像

Fig.7 Schlieren visualization of the SWBLI control
by SAPAs

为了更加直观地凸显流场结构的变化，可以

对纹影强度的数字矩阵进行如下计算，获得更大

的梯度

Ixy= ( )∂I∂x
2

+ ( )∂I∂y 2

（9）

I代表原始纹影的强度场。通过计算后得出

图 6 实验模型（单位：mm）
Fig.6 Schematic of the experimental model（unit:mm）
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新的数值纹影，坐标原点设置在压缩斜面拐点

处。如图 9所示，t为时间。从图中可以清晰地看

到激波结构和热扰动气泡，更加凸显了激励与流

动的相互作用。当激励通过激波腿时，激波驻点

的起始位置上移了 1.5个特征长度单位 L[25]（L为

马赫数为 2.0，26°压缩拐角条件下，激波驻点到压

图 9 处理后的纹影强度梯度

Fig.9 gradient of the schlieren intensity after processed

缩拐点的距离 L≈19.1 mm），而且激波形状也出

现了明显的弯曲，以热效应机理为前提的理论推

导结果与实验结果相符，进一步验证了热效应机

理的主导作用。

图 10为激励频率 10 kHz时的脉冲阵列式表

面电弧激励器控制激波附面层干扰的纹影图像。

坐标标尺仍然选用特征长度单位 L[25]。其中，图

10（a）为瞬态纹影，左侧为基准状态，右侧为激励

状态，因为施加能量较低，所以纹影图像中并未观

察到明显的热气泡，但是激波结构却出现了明显

的变化，基准状态下激波拓扑结构为单一实线，施

加激励后则出现了更多的微弱压缩波，拓扑结构

为波阵面，同时施加激励后，附面层得到明显的增

强。图 10（b）为 3 000张连续纹影的平均强度场，

说明高频激励可以产生更加稳定的控制效果，进

一步提高了应用前景。图 11给出了单次脉冲的

放电曲线，横坐标为时间 t，左侧纵坐标为电压U，

图 8 低频激励条件下单次脉冲的电压⁃电流曲线

Fig.8 voltage and current trajectory for a single pulse at
low⁃frequency mode
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图 10 高频激励下的流场结构

Fig.10 SWBLI with high⁃frequency actuation

右侧纵坐标为电流 I。可以看出，尽管电压有所升

高，但电流大幅度降低，持续时间不足 1 µs。通过

积分得出单次释放的能量不足 40 mJ。虽然热效

应仍然存在，但如此微弱的热效应并不能改变激

波前后的气流参数，所以高频激励下的控制机理

并不能完全用热效应来解释。

为了验证涡效应控制机理，通过分析动态压

力谱的频率分布来检验干扰区内部结构的变化，

图 12给出基准状态和 10 kHz激励条件下测压点

的动态压力谱，压力谱的纵坐标为频率 f和功率

谱密度 G ( f )的乘积，功率谱密度为压力脉动的

傅里叶变化。横坐标为 lg ( f )。可以看出施加激

励后，100 Hz到 1 kHz的低频能量发生了转移。

通过 Parseval定理 [31]可以计算该频带范围的

能量，具体公式为

I=∫
f1

f2

||G ( f ) 2 df （10）

其中 Iband为指定频率范围的能量，低频能量的频

率范围为 f1=100 Hz，f2=1 kHz。 I total为 1~50 000
Hz的能量，Iband/I total表示低频能量占比。通过分

别得出基准状态和激励状态的频带能量占比，发

现激励可以使 100~1 000 Hz的低频能量占比降

低 12.2%，如图 13所示。

图 13 100~1 000 kHz的功率谱能量占比

Fig.13 Proportion of the spectrum energy from
100 to 1 000 Hz

图 11 高频激励下单次脉冲的电压电流曲线

Fig.11 Voltage and current trajectory for a single pulse at
high⁃frequency actuation

图 12 瞬态压力谱

Fig.12 Spectra of instantaneous pressure
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以上结论说明在干扰区一些低频运动、尺度

较大的涡结构发生了涡破碎，激波附面层干扰带

来的低频不稳定性在施加激励后得到了很好的改

善，同时证明了在高频激励下涡效应的控制机理

占据了主导地位。

3 结 论

本文针对阵列式表面电弧等离子体激励器控

制激波附面层干扰的机理问题进行了研究，分别

对热效应机理和涡效应机理进行了分析，理论推

导了热效应机理的控制方程，对于热效应机理，因

为激波前后的气流参数会出现显著的瞬态变化，

属于宏观层面的控制机理。对于涡效应机理，激

励首先改变的是附面层的结构，属于微观层面的

控制机理。

实验分别通过施加低频、大能量和高频、小能

量的激励来分别验证热效应和涡效应的控制机

理。低频大能量激励的控制机理以热效应为主，

可以极大程度地减弱激波强度，具有一定的消波

作用。高频小能量激励的控制机理以涡效应为

主，也可以减弱激波强度，同时具备稳定的控制效

果，可以大大改善激波附面层干扰带来的低频不

稳定性。
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