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腔体增压等离子体合成射流激励器工作特性

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摘　要：为改善等离子体合成射流激励器在稀薄空气环境中的控制效果，增强其临近空间环境适应性，
开展了腔体增压条件下激励器工作特性的研究。建立了腔体增压效果理论分析模型，计算结果表明：采用高

压气源供气可以较好地提升激励器腔体气压，并且腔体气压对高压气源气压具有较好的跟随性，从而为射流

强度调节提供了一种新的方式。搭建了腔体增压等离子体合成射流激励器实验系统，开展了腔体增压压力

和射流流场特性测量，实验测量结果与计算结果吻合良好，误差小于２．６％。高速纹影观测显示：在腔体增压
作用下，激励器控制力得到显著改善，射流锋面峰值速度由２５６ｍ／ｓ提升至５０７ｍ／ｓ。
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　　优良的空气动力学特性是实现飞行器性能跨
越的必要条件，研究表明，主动流动控制技术对于

改善飞行器的气动力特性具有重要作用，是未来

新型飞行器、发动机气动设计中的关键手段［１－３］。

等离子体合成射流激励器是一种新型的高速主动

流动控制激励器，通过在小腔体内进行气体放电，

使得腔内气体快速升温、增压后从射流出孔高速

喷出，对外界流场施加干扰，它融合了合成射流与

等离子体激励器两者的优势，克服了常规等离子

体激励器诱导气流速度较低的不足，在激波强度

及非定常性控制等高速流动控制领域表现出良好

的应用前景［４－８］。

目前国内外多个机构都开展了等离子体合成

射流激励器工作特性及流动控制的应用研

究［９－１５］。对于该主动流动控制装置的命名，不同

研究机构存在差异，法国宇航中心［１３］等机构将其

命名为等离子体合成射流，美国得克萨斯大学奥

斯汀分校［４－５］等机构将其命名为脉冲等离子体射

流，美国约翰霍普金斯大学应用物理实验室［９］等

机构将其命名为火花射流。在近几年发表的论文

中，等离子体合成射流这一名称应用最为广泛，它

所表达的含义是激励器放电腔体的增压依靠了气

体击穿放电产生的等离子体所带来的气体加热效

应，在激励器的工作过程中，气体放电等离子体发

挥了核心作用。以往研究结果表明，等离子体合

成射流的峰值速度超过５００ｍ／ｓ，响应时间约为
１０～２０μｓ，工作频带可达１Ｈｚ至ｎｋＨｚ。Ｇｒｏｓｓｍａｎ
等的数值计算结果表明：等离子体合成射流可以
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穿透马赫数为３的超声速流场边界层，并引起横
向主流边界层转捩。他们首次验证了等离子体合

成射流激励器用于超声速流场主动流动控制的可

行性［９］。Ｎａｒａｙａｎａｓｗａｍｙ等［４］的试验结果表明：

峰值电流为１２Ａ的等离子体合成射流对马赫
数为３的超声速主流垂直喷射时的射流穿透度
达到６ｍｍ，并在上游处引起一道激波。他们初
步估计得到射流与主流的动量通量比约为０６，
并且在射流的非定常控制下，下游的压缩拐角

斜激波的移动频率被锁定为射流激励频率［４－５］。

Ｚｈｏｕ等的试验结果表明：等离子体高能合成射
流控制能够有效减弱甚至消除激波，减小飞行

器阻力［６］。

临近空间高超声速飞行器是未来飞行器的重

要发展方向［１６－１８］，但是目前等离子体合成射流激

励器在此方面的应用研究相对欠缺。在临近空间

稀薄空气环境中，等离子体合成射流激励器的控

制力会显著下降。这是由于一方面激励器所需的

工质变得稀少，激励器产生的射流动量降低；另一

方面在低气压环境下，气体放电特性显著改变，小

腔体内的快速能量沉积变得困难，并且因为分子

振动能损失的增大，激励器的电热转化效率降

低［４］。解决这一难题最直接的方式是设法提高

激励器腔体压力，对此，本文开展了腔体增压等离

子体合成射流激励器工作特性的研究。

１　腔体增压效果理论分析

１．１　简化模型及基本假设

为评估腔体增压等离子体合成射流激励器可

行性，分析其腔体增压效果，将腔体增压激励器简

化为图１所示模型。高压气源气体经过一个收缩
喷管进入激励器腔体，激励器腔体内气体经过一

个收缩喷管喷入外界大气。在计算时引入以下基

本假设。

图１　腔体增压效果理论分析简化模型
Ｆｉｇ．１　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｍｏｄｅｌｔｏａｎａｌｙｚｅｔｈｅｃａｖｉｔｙｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎ

１）气 体 为 理 想 气 体，气 体 常 数 恒 为
２８７０６Ｊ／（ｋｇ·Ｋ），比热比恒为１４；

２）流动为一维等熵定常可压缩流动；
３）由于研究中气流的马赫数较小，因此忽略

气动热的作用，认为激励器腔体内气体总温与高

压气源气体总温相同，两者都等于外界大气温度；

４）在激励器腔体内，忽略气流流速，认为气
流是滞止的，气体的总压等于静压。

图２　腔体增压效果数值仿真计算域及边界条件
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆ
ｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｔｏａｎａｌｙｚｅｔｈｅｃａｖｉｔｙｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎ

其中假设４的引入具有较大的不确定性，为
了初步评估理论分析计算的可行性，开展了三维

定常可压缩流数值仿真，数值仿真计算域及边界

条件如图２所示。计算域为整个激励器腔体，不
包含高压气源及管路。激励器腔体形状为圆柱

体，直径为１１ｍｍ、高度为１６ｍｍ。激励器充气入
口为圆形，直径为３ｍｍ，充气入口位于圆柱体计
算域的侧面，中心距圆柱体底面５５ｍｍ，边界条
件设为“压力入口”，总温为 ３００Ｋ，入口总压为
１０１３２５Ｐａ，入口静压根据迭代计算中激励器腔
体压力获得。激励器出口为圆形，直径３ｍｍ，位
于圆柱体计算域顶面，边界条件设为“压力出

口”，出口总压根据迭代计算中激励器腔体压力

获得，出口静压为１００００Ｐａ。其余面边界条件设
为“无滑移壁面”，壁面温度为３００Ｋ。数值仿真
得到的激励器腔体对称面上速度、总压及静压分

布如图３所示。数值仿真结果显示，在高压气源
到激励器腔体入口处，进气气流以较大的速度喷

入，但气流到达壁面后速度迅速降低，然后以较低

的速度在腔体内环流。出气气流的速度仅在激励

器出口附近很小的区域内才变得显著。在激励器

腔体内的大部分区域气流速度较小，平均气流速

度约为４１ｍ／ｓ，平均气体总压（约为８２４００Ｐａ）与

·３１·
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气体静压（约为 ８０６００Ｐａ）之间的差别小于
２２％，因此初步判断假设４带来的计算误差相对
较小，２２节实验与计算结果的对比也验证了这
一点。

　　　　　 （ａ）速度矢量
（ａ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒ

　 （ｂ）速度云图
（ｂ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｓ

　　　　　 （ｃ）总压云图
（ｃ）Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｃｏｎｔｏｕｒｓ

　　 （ｄ）静压云图
（ｄ）Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｃｏｎｔｏｕｒｓ

图３　激励器腔体内速度及压力分布三维数值仿真结果
Ｆｉｇ．３　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎ

ｔｈｅａｃｔｕａｔｏｒｃａｖｉｔｙ

１．２　计算方法

在满足假设的情况下，可以理论计算得到不

同条件下激励器腔体内的气压大小以及进气、出

气的质量流量，计算方法如下：

已知高压气源、激励器腔体内及低气压环境

的气体总压分别为 Ｐ１、Ｐ２、Ｐ３，总温均为 Ｔ，进
气口及出气口的截面积分别为 Ａｉｎ、Ａｏｕｔ，气体常数
Ｒ＝２８７０６Ｊ／（ｋｇ·Ｋ），比热比γ＝１４，收缩管道
的临界压强比为：

βｃｒ＝
２
γ( )＋１

γ
γ－１

（１）

对于进气口，气流的马赫数为：

Ｍａｉｎ＝

２
γ－１

Ｐ１
Ｐ( )
２

γ－１
γ[ ]槡
－１

Ｐ１
Ｐ２
＜１
βｃｒ

１
Ｐ１
Ｐ２
≥１β













ｃｒ

（２）

进气口速度因数为：

λｉｎ＝Ｍａｉｎ
γ＋１

２＋（γ－１）Ｍａ２槡 ｉｎ
（３）

进气口流量函数为：

ｑ（λｉｎ）＝
γ＋１( )２

１
γ－１
·λｉｎ· １－γ－１

γ＋１λ
２( )ｉｎ

１
γ－１

（４）
因此，进气口的质量流量为：

ｑｉｎ＝
γ
Ｒ

２
γ( )＋１

γ＋１
γ

槡
－１
·
Ｐ１Ａｉｎ
Ｔ槡 
·ｑ（λｉｎ） （５）

同理，对于出气口，气流的马赫数为：

Ｍａｏｕｔ＝

２
γ－１

Ｐ２
Ｐ( )
３

γ－１
γ[ ]槡
－１

Ｐ２
Ｐ３
＜１
βｃｒ

１
Ｐ２
Ｐ３
≥１β













ｃｒ

（６）

出气口速度因数为：

λｏｕｔ＝Ｍａｏｕｔ
γ＋１

２＋（γ－１）Ｍａ２槡 ｏｕｔ
（７）

出气口流量函数为：

ｑ（λｏｕｔ）＝
γ＋１( )２

１
γ－１
·λｏｕｔ· １－γ－１

γ＋１λ
２( )ｏｕｔ

１
γ－１

（８）
因此，出气口的质量流量为：

ｑｏｕｔ＝
γ
Ｒ

２
γ( )＋１

γ＋１
γ

槡
－１
·
Ｐ２Ａｏｕｔ
Ｔ槡 
·ｑ（λｏｕｔ）（９）

对于腔体增压等离子体合成射流激励器，在

未放电情况下，当流动达到定常状态时存在以下

关系：

Ｐ１≥Ｐ２≥Ｐ３ （１０）
ｑｉｎ＝ｑｏｕｔ （１１）

根据以上关系，当高压气源、激励器腔体内及

低气压环境的气体总压三个未知量中已确定两个

时，便可以近似求解第三个。

１．３　结果分析

针对图２、图３数值仿真工况进行理论计算，
得到的进气、出气质量流量随激励器腔体内气压

的变化曲线如图４所示，两曲线的交点即该工况
下激励器腔体内实际气压，结果约为８１８００Ｐａ，
与数值仿真结果接近。

为分析高压气源气压与外界环境气压相对变

化情况下的工作特性，将压力进行无量纲化处理，

视外界环境气压为一个单位压力。图５所示为随
着高压气源气压（无量纲化）的增大，激励器腔体

气压（无量纲化）的变化曲线，并展示了不同进、

出口管路截面积比（α＝２，１，０．５）的影响。理论

·４１·
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图４　进气、出气质量流量随激励器腔体内气压变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｉｎｆｌｏｗａｎｄｏｕｔｆｌｏｗｍａｓｓｒａｔｅｗｉｔｈ

ｔｈｅａｃｔｕａｔｏｒｃａｖｉｔｙｐｒｅｓｓｕｒｅ

计算结果表明：当高压气源气压较低时，激励器腔

体气压随高压气源气压呈加快增长趋势；当高压

气源气压超过某一压力值后，激励器腔体气压转

而随高压气源气压呈线性增长趋势，这一压力值

称之为临界增压压力，线性增长阶段腔体与高压

气源压力之比为定值，称之为增压比例。如图５
所示，随着进、出口管路截面积比的增大，增压比

例提高，临界增压压力减小，α分别为０５、１０和
２０三种工况下的增压比例分别为０５０、０８１和
０９４，无量纲临近增压压力分别为３７０、２２６和
１７６。增压比例提高、临界增压压力减小可以使
得增压式激励器控制效率提高、可控性改善。但

是α过大也会导致放电后的气体回流严重，因此
需要对α进行合理设计。

图５　激励器腔体气压（无量纲化）随高压
气源气压（无量纲化）变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｎｏｒｍａｌｉｚｅｄａｃｔｕａｔｏｒｃａｖｉｔｙｐｒｅｓｓｕｒｅｗｉｔｈ
ｔｈｅｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｐｒｅｓｓｕｒｉｚｅｄｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

综上理论与数值计算结果可得：采用高压气

源供气可以较好地提升激励器腔体压力，对有效

改善激励器工作性能是可行的。激励器腔体压力

对高压气源气压具有较好的跟随性，而激励器腔

体压力直接决定着击穿电压、放电能量，进而决定

射流的强度，通过调节进气压力可以产生不同强

度射流。相比于调整电容大小、腔体体积、电极间

距的方式，这种调节方式更易于控制。

２　腔体增压激励器工作特性实验研究

２．１　实验装置

腔体增压等离子体合成射流激励器实验装置

系统如图６所示，实验系统通过一个低压仓模拟
高空低气压环境，通过外部大气压气体模拟高压

气源，利用１０１３２５ｋＰａ的气体为低压仓中的激
励器供气。低压仓结构尺寸为３２０ｍｍ×３２０ｍｍ×
６４０ｍｍ，内部尺寸足够大以保证激励器工作过程
中不会引起仓内气体的回流，影响射流流场的建

立和测量。为保证实验的安全性，低压仓下底面

安装有电木绝缘底座。输气管道、激励器电源导

线和电压－电流测试装置通过低压仓底部开有的
小孔进入低压仓内，并通过输气管道密封塞、导线

密封塞及硅胶密封，保证低压仓的密封性和导线

与低压仓接触的绝缘性。

图６　腔体增压等离子体合成射流激励器实验装置系统
Ｆｉｇ．６　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍｏｆｐｌａｓｍａｓｙｎｔｈｅｔｉｃｊｅｔ

ａｃｔｕａｔｏｒｗｉｔｈｃａｖｉｔｙｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎ

等离子体合成射流激励器由腔体、顶盖、底

盖、电极组成，由耐高温、导热及绝缘性较好的六

方氮化硼加工而成。顶盖上开有射流出口，底盖

上开有压力传感器测量孔。腔体上在同一平面上

开有若干个直径为１ｍｍ的小孔，用于插入电极；
另外在腔体上开有一个较大的供气孔，用于输入

外部高压气体。

采用上海天沐 ＮＳ－３小型压力传感器，图７
为压力传感器及安装示意图。传感器量程为绝压

０～４００ｋＰａ，响应时间为１ｍｓ，测量精度为０３％
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ＦＳ，输出信号为０～５Ｖ电压信号，输出信号经
过配套的信号调制器后输出到示波器进行采集。

压力传感器头部采用Ｍ５×０５的螺纹进行连接，
采用了橡胶密封圈增强密封性。由于激励器所用

材料六方氮化硼的强度较小，不适合加工和连接

螺纹，因此增加了不锈钢制作的传感器固定座，固

定座与激励器底盖之间采用硅橡胶连接和密封，

这样既可以保证激励器底部良好的绝缘性，又可

以较好地固定传感器。

图７　压力传感器及安装示意图
Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｏｒａｎｄｉｔｓｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍ

供气系统由电磁阀、输气管道、单向阀等组

成。电磁阀控制供气系统的通断，实验中采用

Ｐａｒｋｅｒ公司生产的两位两通常闭式铜制电磁阀，
响应时间约为２０ｍｓ，供电电压为２２０Ｖ。输气管
道采用不锈钢无缝圆管，管道外径为６３５ｍｍ，壁
厚为０８９９ｍｍ，内径约为４６ｍｍ，为了连接方便
加入了一些管径及弯道转接头。在接近激励器供

气入口的管路上接入一个单向阀，目的是尽可能

减少激励器工作过程中腔体内的气体回流进入供

气管道。

２．２　腔体增压特性

首先开展了激励器未放电时的自增压效果实

验。实验时首先打开真空泵进行抽气，同时通过

压力传感器和气压计监测仓内气压变化。当气压

下降到一定值时，为电磁阀充电，电磁阀打开，开

始对激励器腔体供气。激励器顶盖出口直径为

２ｍｍ，侧面进气入口直径约为４６ｍｍ。
图８所示为其中一次实验时的激励器腔体压

力变化曲线以及此时的高压气源气压曲线。高压

气源气压基本保持为１０１ｋＰａ。在低压仓工作，电
磁阀未打开时，激励器腔体内压力约为２２ｋＰａ。
电磁阀打开后，激励器腔体内压力上升，经过约

６０ｍｓ压力恢复稳定，此时可以看到腔体内压力
与高压气源气压已十分接近。

图９所示为高压气源气压（无量纲化）与激

图８　充气过程中激励器腔体内压力变化曲线
Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｃｔｕａｔｏｒｃａｖｉｔｙｐｒｅｓｓｕｒｅｗｉｔｈ

ｔｉｍｅｄｕｒｉｎｇｔｈｅａｉｒｉｎｆｌａｔｉｏｎ

励器腔体压力（无量纲化）实验结果与上文理论

计算方法所得结果的对比。三次实验中低压仓的

压力分别约为１０ｋＰａ、２２ｋＰａ和５４ｋＰａ，高压气源
气压绝对值保持１０１ｋＰａ不变。结果表明：实验
与理论计算结果比较接近，但实验结果略大，分析

认为误差主要原因可能是出气损失较大，导致实

际出气质量流量低于计算出气质量流量。在低压

仓压力为 １０ｋＰａ（无量纲化高压气源气压等于
１０１）时误差最大，约为２６％。

图９　激励器腔体气压（无量纲化）与高压气源气压
（无量纲化）关系理论计算与实验对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｎｏｒｍａｌｉｚｅｄａｃｔｕａｔｏｒｃａｖｉｔｙ
ｐｒｅｓｓｕｒｅｗｉｔｈｔｈｅｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｐｒｅｓｓｕｒｉｚｅｄｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

２．３　射流流场特性

对于腔体增压等离子体合成射流激励器，射

流的产生以及射流速度、穿透深度的增加来源于
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两方面的作用：一方面是通过高压气源供气使得

激励器腔体内气压升高，从而在腔体与外部流场

之间建立压差，使得射流喷出；另一方面是通过高

压电源在腔体内电极之间建立电势差，使得电极

之间的空气击穿放电并产生等离子体，由于等离

子体的气动加热效应，腔体内的气体被大幅快速

加热，气压随之大幅快速升高，从而使得腔体与外

部流场之间产生更大的压差，导致射流进一步增

强。为了对比分析两方面的影响，开展了仅充气条

件下、仅放电条件下和充气加放电条件下射流流场

特性的研究。两种条件下激励器的尺寸结构相同，

未充气条件下腔体压力约为５４ｋＰａ（即低压仓内气
压），充气条件下腔体压力约为１００８ｋＰａ。

采用阴影技术获得了未充气条件下的定常射

流场，如图１０（ａ）所示，仅充气条件下的定常射流
流场如图１０（ｂ）所示，由于在０μｓ时刻空气击穿刚
刚发生，放电的影响还未显现，因此此时的射流流

场仍保持之前仅充气条件下的定常射流状态。由

图１０（ｂ）可见，射流出口处存在微小先导射流，由
于激励器腔体内和低压仓内的压强比接近２，达到
了拥塞临界压力，因此激励器出口处射流达到了声

速，在图中可以观察到射流形成的马赫盘结构。

通过高速相机（拍摄频率为５０ｋＨｚ）获得了
仅放电条件下、充气加放电条件下射流流场的非

定常演化过程，如图１０所示。
对比图１０（ｂ）、图１０（ｄ）、图１０（ｆ）、图１０（ｈ）

可以发现，相比于仅充气条件下，充气加放电条件

下的射流宽度显著增大，激波结构由声速射流典

型的马赫盘结构转变为不断扩张的锥形激波。

对比图１０（ｃ）～（ｈ）可以发现，相比于仅放
电条件下，充气加放电条件下的射流及射流激波

形态出现较大变化：未充气时射流为较宽的蘑菇

云状，射流激波为球形；在充气时射流转变为较细

的尖锥形，射流激波转变为锥形激波。此外，比较

２０μｓ、６０μｓ、１２０μｓ时刻的流场图像可以发现，
充气加放电条件下的射流锋面移动速度显著提

高，等离子体合成射流的速度明显加快。图１１显
示了射流穿透高度随时间变化曲线，根据相邻两

时刻之间射流移动距离估算，充气及未充气条件

下的射流锋面峰值速度分别约为 ５０７ｍ／ｓ和
２５６ｍ／ｓ。分析认为射流速度的提高有两个主要
原因：一是充气条件下激励器腔体气压增高导致

击穿电压增大，从而放电能量增加；二是先导射流

的存在对等离子体合成射流具有一定携带作用，

并且在先导射流作用下，等离子体合成射流从较

宽的蘑菇云状转变为较细的尖锥形，射流能量集

中于流向，在周向的耗散减小。

（ａ）未充气，ｔ＝０μｓ
（ａ）Ｗｉｔｈｏｕｔｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎ，

ｔ＝０μｓ

　　 （ｂ）充气，ｔ＝０μｓ
（ｂ）Ｗｉｔｈｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎ，

ｔ＝０μｓ

（ｃ）未充气，ｔ＝２０μｓ
（ｃ）Ｗｉｔｈｏｕｔｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎ，

ｔ＝２０μｓ

　　 （ｄ）充气，ｔ＝２０μｓ
（ｄ）Ｗｉｔｈｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎ，

ｔ＝２０μｓ

（ｅ）未充气，ｔ＝６０μｓ
（ｅ）Ｗｉｔｈｏｕｔｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎ，

ｔ＝６０μｓ

　　 （ｆ）充气，ｔ＝６０μｓ
（ｆ）Ｗｉｔｈｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎ，

ｔ＝６０μｓ

（ｇ）未充气，ｔ＝１２０μｓ
（ｇ）Ｗｉｔｈｏｕｔｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎ，

ｔ＝１２０μｓ

　　 （ｈ）充气，ｔ＝１２０μｓ
（ｈ）Ｗｉｔｈｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎ，

ｔ＝１２０μｓ

图１０　充气及未充气时射流流场演化过程
Ｆｉｇ．１０　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｐｌａｓｍａｓｙｎｔｈｅｔｉｃ

ｊｅｔｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎ

３　结论

为改善等离子体合成射流激励器在稀薄空气

环境中的控制效果，开展了腔体增压条件下等离

子体合成射流激励器工作特性的研究。为初步评

·７１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４１卷

图１１　射流穿透高度随时间变化曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｊｅｔｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｈｅｉｇｈｔｗｉｔｈｔｉｍｅ

估腔体增压效果，建立了简化分析模型，计算结果

表明，采用高压气源供气可以较好地提升激励器

腔体压力。当高压气源气压较低时，激励器腔体

气压随高压气源气压呈加快增长趋势；当高压气

源气压超过临界值后，激励器腔体气压随高压气

源气压呈线性增长趋势。开展了腔体增压压力和

射流流场特性实验研究，结果表明，腔体压力与计

算结果吻合良好，误差小于２．６％，验证了计算方
法的可行性。纹影观测显示，在腔体增压作用下，

射流前驱激波由球形结构变为类锥形结构，同时

等离子体合成射流锋面移动速度明显加快，峰值

速度由２５６ｍ／ｓ提升至５０７ｍ／ｓ，表明腔体增压对
激励器控制力具有显著改善作用。
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