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磁流体流动控制在航空工程中的应用与发展

程邦勤，　孙　权，　苏长兵，　李益文，　喻永贵
（空军工程大学　工程学院， 陕西　西安　７１００３８）

摘　要：总结了国内外磁流体（ＭＨＤ）流动控制的研究现状，重点介绍了磁流体流动控制的 ３ 个
典型实验：调节超音速进气道激波系结构，抑制流体边界层分离，减弱诱导激波强度；对磁流体
流动控制机理进行了初步分析，说明放电等离子体能在激励区产生高温等离子体层，由于局部
气体高温高压诱导出激波，形成虚拟尖劈，从而改变原有流场结构，施加磁场的主要用途是对放
电电弧施加宏观的洛仑兹体积力，控制电弧运动的方向。 最后，总结了磁流体流动控制的优势，
并对国内 ＭＨＤ流动控制在航空工程上的应用与发展进行了展望。
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磁流体动力学（ＭａｇｎｅｔｏＨｙｄｒｏＤｙｎａｍｉｃｓ，ＭＨＤ）是流体动力学一个新的重要分支，主要研究导电流体（等
离子体、液态金属或电解液等）在磁场中流动时与电磁场之间的相互作用，其中研究最为广泛且与航空应用
联系密切的是等离子体和磁场的相互作用。 近年来，随着俄罗斯 Ｌｅｎｉｎｅｔｚ公司 ＭＨＤ －冲压组合的 ＡＪＡＸ概
念的提出，很多学者针对高超声速飞行器开展了大量 ＭＨＤ的应用研究［１ －２］ 。 图 １为 ＮＡＳＡ格林研究中心提
出的磁流体－涡轮联合发动机方案。

图 １　磁流体－涡轮联合发动机方案
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ＭＨＤ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｔｕｒｂｏｊｅｔ ｅｎｇｉｎｅ ｃｏｎｃｅｐｔ

１　ＭＨＤ流动控制的研究现状
1畅1　国外研究现状

近年来，ＭＨＤ流动控制技术研究主要集中在高超声速进气道流动控制、激波控制、传热控制。
美国普林斯顿大学 Ｍａｃｈｅｒｅｔ Ｓ教授等针对非设计状态下超声速进气道工作马赫数小于设计马赫数提出

了虚拟唇口（Ｖｉｒｔｕａｌ Ｃｏｗｌ）概念［３］ ，进而增加了进气捕获量。 另外，他们对激光注入能量方法在激波控制上
的应用进行了非定常仿真实验研究。 结果表明激光辐照的区域产生热点（ ｔｈｅｒｍａｌ ｓｐｏｔ）并伴随有冲击波的
出现，当模型的斜激波经过热点时，激波形状畸变，角度变大，强度减弱［４］ 。
美国俄亥俄州立大学进行了磁控等离子体气动激励的机理研究，把热效应和电离效应分开，单独研究其

对激波的影响作用，提出了“射频放电给低速边界层加热—尖劈前流场出现热不均匀性—激波发生变化”，
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即热效应是主导影响因素
［５］ 。

美国空军研究实验室、俄罗斯 Ｌｅｎｉｎｅｔｚ公司等针对高超声速进气道的流动控制问题进行了探讨，研究结
果表明，超声速气流等离子体与 ＭＨＤ相互作用提升了高超声速飞行器燃烧室、进气道的性能［６］ 。
俄罗斯科学院高温研究所（ＩＶＴＡＮ）Ｌｅｏｎｏｖ等人进行了大量的基础实验研究［７ －９］ ，总体思想来源于管道

流动控制和进气道波系的调节，将准直流放电产生的等离子体对超声速流场的气动激励归纳为 ４大效应，即
“诱导激波效应”、“尖劈前缘激波前移效应”、“反射激波减弱效应”和“磁控增强效应”。
另外， Ｓｈａｎｇ等人还研究了钝体头部脱体激波控制，目的是减小钝体总阻力和峰值热流，研究结果表明，

所采用的头部丝状放电或等离子体射流等方法都能造成激波前移，波强减弱，从而对脱体激波进行有效控
制［１０］ 。
1畅2　磁流体流动控制典型实验

超声速进气道的非设计状态激波系控制是 ＭＨＤ流动控制的例子之一。 当飞行马赫数小于设计马赫数
时，ＭＨＤ控制见图 ２，此时应用 ＭＨＤ加速模态（Ａｃｃｅｌｅｒａｔｏｒ Ｍｏｄｅ）控制，产生顺气流方向的体积力，波前速度
增大，马赫数增大，激波角度减小，若控制得当，交汇到唇口外的激波系能够重新交于唇口；当飞行马赫数大
于设计马赫数时，ＭＨＤ控制见图 ３，此时应用 ＭＨＤ发电模态（Ｇｅｎｅｒａｔｏｒ Ｍｏｄｅ）控制，产生逆气流方向的体积
力，波前速度减小，马赫数减小，激波角度增大，若控制得当，交汇到管道内的激波系能够重新交于唇口。

图 ２　来流 Ｍａｃｈ数低于设计 Ｍａｃｈ数时进气道激波系结构 ＭＨＤ控制效果（类似 ＭＨＤ加速模态）
Ｆｉｇ．２　ＭＨＤ ｃｏｎｔｒｏｌ ｅｆｆｅｃｔ ｔｏ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｉｎ ｆｌｏｗ Ｍａｃｈ ｌｏｗｅｒ ｄｅｓｉｇｎ Ｍａｃｈ （ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙ ａｃｃｅｌｅｒａｔｏｒ）

图 ３　来流 Ｍａｃｈ数高于设计 Ｍａｃｈ数时进气道激波系结构 ＭＨＤ控制效果（类似 ＭＨＤ发电模态）
Ｆｉｇ．３　ＭＨＤ ｃｏｎｔｒｏｌ ｅｆｆｅｃｔ ｔｏ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｉｎ ｆｌｏｗ Ｍａｃｈ ｈｉｇｈｅｒ ｄｅｓｉｇｎ Ｍａｃｈ （ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙ ｇｅｎｅｒａｔｏｒ）

美国俄亥俄州立大学机械工程学院研究了 ＭＨＤ对超声速电离边界层的影响，分别采用射频放电、纳秒
脉冲放电的方式，在 １畅５ Ｔ 的磁场强度中电离 Ｍａｃｈ 数 ３、４ 的超声速氮气流制备磁流体。 图 ４ 显示施加
ＭＨＤ作用后，ＰＩＶ测试的边界层速度明显增加，分离减缓。

图 ４　ＭＨＤ流动控制对边界层速度分布的作用效果
Ｆｉｇ．４　Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ＭＨＤ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｎ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

日本东京工业大学、日本宇航开发署针对超燃冲压发动机进气道隔离段边界层分离问题，利用激波管开展了
ＭＨＤ边界层流动控制的实验［１１］ ，研究了在不同的参数下 ＭＨＤ效应对诱导激波的影响，结果表明尖劈诱导
激波前移（见图 ５，左侧为顺气流方向，右侧为逆气流方向）。
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图 ５　２０°尖劈诱导斜激波与 ＭＨＤ相互作用
Ｆｉｇ．５　ＭＨＤ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｏｂｌｉｑｕｅ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ ｉｎｄｕｃｅｄ ｂｙ ２０°ｒａｍｐ

1畅3　国内研究现状
国内在飞行器等离子体流动控制方面已取得许多重要的研究成果，但仍处于起步阶段，研究单位少且主

要集中在电流体（ＥＨＤ）的作用方面，在实验和机理研究方面和国外差距较大。 北京航空航天大学进行了高
超声速ＭＨＤ进气道流动控制的三维仿真［１２］ ，。 南京航空航天大学黄护林等人研究了磁控等离子体对收敛
喷管传热及红外隐身性能的影响［１３］ 。 空军工程大学开展了等离子体流动控制和磁流体动力改善空气动力
特性的机理研究［１４］ 。 在来流马赫数为 ２畅２ 的小型暂冲式超声速风洞中进行了等离子体气动激励控制尖劈
斜激波实验，结果表明：施加磁控等离子体气动激励后，尖劈斜激波起始端由一道窄的强波变为一束宽的压
缩波系，激波强度减弱，位置前移，波角减小（见图 ６，由上而下分别为无磁控、顺气流磁控、逆气流磁控）。 用
尖劈斜激波的波后压力（P１０ ）与波前（P７ ）压力之比来表征激波强度（见图 ７），实验结果表明，在施加不同等
离子体气动激励条件下，尖劈斜激波时均强度值平均相对降低 １０％－２０％［１５］ 。

图 ６　磁场对激励效果影响纹影图
Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ ｐｉｃｔｕｒｅｓ ｏｆ ａｃｔｕａｔｉｎｇ

ｅｆｆｅｃｔ ｂｙ ａｐｐｌｙｉｎｇ ｍａｇｎｅｔ

图 ７　磁场对激励效果（激波强度）的影响
Ｆｉｇ．７　Ａｃｔｕａｔｉｎｇ ｅｆｆｅｃｔ （ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ）

ｂｙ ａｐｐｌｙｉｎｇ ｍａｇｎｅｔ

２　磁流体流动控制机理分析

基于以上实验结果分析磁控等离子体流动控制的机理，首先分析等离子体诱导激波的原理。 弧光放电
等离子体气动激励能在激励区产生高温等离子体区域，在超音速来流条件下，高温气体迅速被来流吹向下
游，壁面附近形成高温等离子体层。 由于温度升高，导致边界层内气体压力升高，因此等离子激励区下游的
边界层内气体压力要高于激励区上游边界层内气体压力，形成了较大的逆压梯度。 边界层的粘性和逆压梯
度的双重作用都会使流体减速，因此边界层底层的速度迅速减小，边界层的厚度迅速增大，在激励区下游 S

点将使
ｄv
ｄx y ＝０

＝０。 在 S点以后，边界层底层的流体在逆压梯度的继续作用下向前倒流，倒流而上的流体和

顺流而下的流体在 S点相遇，使边界层拱起而脱离物面，并形成大量的漩涡被主流带走，于是形成了边界层
的分离。 局部的分离区形成以后，边界层的厚度增大，造成超音速气流向内转折，因而产生一系列的弱斜激
波，这些弱斜激波在主流区汇合形成一道较强的分离激波。 当边界层在平板下游某处再附时，在再附点附近
将形成一个再附激波。 在分离激波和再附激波之间，产生一系列的膨胀波，见图 ８。
其次，图 ９说明了等离子体气动激励和尖劈前缘斜激波的相互作用机理。 施加等离子体气动激励后，高

温等离子体层迅速被来流吹向下游，由于受到尖劈的阻挡，在尖劈前缘形成了局部的高温区域，使边界层分
离点逆气流前移，改变了原有的波系结构，使原有激波位置前移，激波角减小；同时，局部的高温区导致了当
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地音速值增大，在来流速度一定的情况下，马赫数减小。 由式（１）可知，当激波角和来流马赫数降低时，激波
强度将降低。

p２
p１ ＝ ２γ

γ＋１M
２
１ｓｉｎ２β－γ－１

γ＋１ （１）

图 ８　局部分离区诱导激波的产生
Ｆｉｇ．８　Ｌｏｃａｌ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ｉｎｄｕｃｅ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ

图 ９　等离子体气动激励对尖劈前缘斜激波的影响
Ｆｉｇ．９　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｎ ｆｏｒｗａｒｄ ｏｆ ｓｈｏｃｋ
ｗａｖｅ ｂｙ ｐｌａｓｍａ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ａｃｔｕａｔｉｏｎ

　　最后，根据磁流体力学基本原理，施加磁场的主要用于对放电电弧施加宏观的洛仑兹体积力，控制电弧
运动的方向。 通过改变磁场方向或放电电流方向，可实现不同方向的电弧柱偏转，偏转效果见纹影图 １０ 和
图 １１。 逆气流方向偏转可以抵抗电弧被风吹走的惯性力，增强虚拟阻挡强度，以增强流动控制功效；顺气流
方向偏转可以与风吹惯性力形成电弧往下游运动的合力，类似等离子体推进中的磁加速原理。

图 １０　无来流条件下逆气流放电纹影图像
Ｆｉｇ．１０　Ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ ｐｉｃｔｕｒｅｓ ｏｆ ｄｉｓｃｈａｒｇｅ ｉｎ ｕｐ －ｗｉｎｄ ｆｌｏｗ

图 １１　无来流条件下顺气流放电纹影图像
Ｆｉｇ．１１　Ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ ｐｉｃｔｕｒｅｓ ｏｆ ｄｉｓｃｈａｒｇｅ ｉｎ ｄｏｗｎ －ｗｉｎｄ ｆｌｏｗ

　　逆气流方向的洛仑兹力会抵抗电弧被超声速气流吹向下游的惯性力，增强电弧的虚拟阻挡能力，通过带
电粒子与中性粒子的碰撞效应实现动量传递，减小波前气流的速度，使得波前马赫数减小，从而减弱激波强
度；在气流流动的相对坐标系下，顺气流方向的洛仑兹力使得电子进一步加速，进一步加强了电子的碰撞效
应，电子温度进一步传递给离子和中性粒子，等离子温度进一步趋于平衡，由于中性粒子的温度升高，使得波
前气流温度升高，马赫数减小，所以激波强度减弱。 总结逆气流方向磁控为增强虚拟型面效应，顺气流方向
为增强热效应。

３　结论与展望

等离子体和电磁场的相互作用，目前已在多个物理学分支和广泛的工程技术中得到应用。 等离子体激
励是电场或电磁场激励，没有运动部件，具有结构简单紧凑、施加的激励作用频带宽、激励参数容易调节、响
应迅速等优点，为实现适应性主动流动控制提供了有利条件。
下一步需重点做的工作：
１）进行光谱分析实验。 通过光谱分析可以测得等离子体区的温度，对等离子体气动激励的“热效应”进

行进一步的研究分析。
２）优化实验方案，增加实验测量手段。 初步的实验只对壁面静压进行了测量，下一步实验可以考虑测

量主流流场的流动参数进行，以验证局部的气动激励对全局流场的作用。
３）完善描述等离子体气动激励和激波相互作用关系的物理模型。 完整的模型应包括流体模型、气体电

离模型和电磁场模型，涉及到多物理场的耦合求解，过程十分复杂。
４）国内研究应以俄罗斯的准直流放电为突破点，复现美、俄实验结果，并在超声速进气道非设计状态激

波系调节或钝体前缘减阻方面开展研究，在超声速和高超声速的相关领域有所创新。
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