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摘要　利用电弧放电，在拉瓦尔喷管的扩散段内诱导出斜激波，使得扩散段内的超声速气流经
过该斜激波后发生偏转喷出喷口，从而产生推力矢量。 为获得不同条件对电弧放电诱导喷气流
偏转效果的影响规律，在电弧放电与超声速流场耦合的数学模型基础上，开展喷气流马赫数１．５
的条件下，电弧放电区域大小、放电温度、放电位置及喷管落压比对电弧放电诱导喷气流偏转效
果影响规律的数值模拟研究，并通过初步的实验验证。 实验结果表明电弧等离子体诱导激波产
生喷气流偏转的方案可行，数学模型建立正确。
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电弧放电诱导喷气流偏转是指电弧放电在超声速流场中诱导出斜激波，超声速气流经过斜激波后发生
偏转从而产生推力矢量。 电弧放电诱导激波产生喷气流偏转有如下优点：无需复杂的机械结构，可以提高矢
量装置的工作可靠性并减轻其重量［１ －２］ ；无需引入二股气流，对发动机主状态影响甚微［３ －５］ 。 本文依据电弧
放电与超声速流场耦合的数学模型对耦合过程进行了数值模拟，研究了电弧放电区域大小、放电温度、放电
位置及喷管落压比对电弧放电诱导喷气流偏转效果影响规律，为进一步开展实验研究奠定理论基础与技术
指导。

１　电弧放电诱导激波产生喷气流偏转的原理及数学模型

　　国外实验研究结果表明，在 １ ｋＷ 量级放电功率的条件
下，电弧放电可将马赫数 ２ 的超声速气流局部加热至
３ ０００ Ｋ ［６ －８］ 。在二维超声速流场流经电弧等离子体区域，流
场可分为受扰动的一维流动和未受扰动的一维流动，这两部
分气流在气体粘性力的作用下相互作用，扰动以激波的形式
在流场中传播，直至达到平衡状态，见图 １。 宏观上看，电弧
放电会对超声速流场的局部进行加热，形成等离子体虚拟尖
劈，产生气动激励并以激波的形式在流场中传播。 通过在喷
管扩散段内布置放电电极产生电弧放电，超声速气流流经诱
导出的斜激波后发生偏转，喷气流的流动方向与喷管轴向形
成一定的夹角，从而产生推力矢量。

图 １　电弧放电与超声速气流耦合示意图
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　　针对电弧放电与超声速流场的耦合作用建立的数学模型包含电弧等离子体、超声速流场以及它们之间
的相互影响，其模型方程参考文献［９］。
国内外的实验与理论研究表明［１０ －１１］ ：在没有外加磁场的情况下，电弧放电与超声速流场的耦合机制主

要是电弧放电的热效应；在有外加磁场的情况下，除了电弧放电本身放出的热量，还有外加磁场与电弧放电
作用产生的霍尔热效应。 因此，电弧等离子体与超声速流场的耦合作用主要体现在由电弧放电自身热效应
与霍尔热效应向流场注入能量，改变流场能量与温度分布，从而改变流场形态。 本文从电弧等离子体热效应
角度对等离子体模型进行简化，将电弧放电以热量源的形式与 Ｎ－Ｓ方程耦合并采用基于有限体积法的二
维求解器求解

［９］ 。
为检验数学模型的正确性，将俄罗斯科学院高温研究所进行气体放电激励在超声速喷气流中诱导激波

的实验结果［６］与本文所建模型的仿真结果进行对比。 仿真计算区域 ５０ ｍｍ×３０ ｍｍ，进口总压 ０．４ ＭＰａ，静
压 ０．１ ＭＰａ，总温 ２９３ Ｋ，出口压力 ０．１ ＭＰａ，电弧放电区域 ５ ｍｍ×１ ｍｍ，电弧温度 ２ ０００ Ｋ。 对比结果见图
２，该数学模型对电弧放电诱导出的斜激波与放电区域后附面层分离的捕捉较为准确。

施加电弧放电前后流场对比见图 ３，喷管出口气流马赫数 １．５，电弧等离子体在喷管内流场诱导出一道
明显的斜激波，超声速喷气流经过斜激波后发生明显的偏转，产生约 ７°的气流偏转角。

图 ２　实验与仿真计算结果对比
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图 ３　施加电弧放电前后流场对比
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２　电弧放电诱导喷气流偏转的数值仿真

在喷管出口气流马赫数 １．５条件下针对电弧放电区域大小、电弧温度、放电位置和喷管落压比等因素对
电弧放电诱导喷气流偏转影响效果进行了数值模拟研究。
2．1　电弧放电区域大小和放电温度对喷气流偏转效果的影响

根据电弧等离子体与超声速流场相互作用的热机理，电弧放电发出的热量越大，其激励强度就越大，而
影响电弧放电向流场注入热量的一个重要因素是放电区域的大小。 将衡量电弧放电区域大小的标准等效为
电弧放电的组数，针对一组放电和两组放电进行对比模拟研究，一组放电区域为矩形，尺寸为 １０ ｍｍ ×２
ｍｍ，两组放电之间的间距为 ５ ｍｍ，喷管落压比为 ２。
电弧等离子体的温度主要影响机理为热阻塞效应。 在一维定常理想流中，对超声速气流加热会使气体

流速、马赫数降低，静压升高，并且对于给定马赫数的超声速气流，在一定的区域内加热量存在一个阀值，超
过此阀值，气流发生热阻塞，使流动系统中的质量流量降低，并在上游诱导出激波。 开展不同电弧温度对喷
气流偏转效果的数值模拟研究，电弧温度选取 １ ０００ Ｋ，１ ５００ Ｋ和 ２ ０００ Ｋ。
放电区域大小与放电温度对喷气流偏转效果的影响的仿真结果见表 １。 从表中可以看出，不论一组放

电的位置如何，其诱导出的喷气流偏转效果均没有两组放电产生的效果好。 在电弧温度相同的条件下，两组
放电向超声速流场中所注入的能量大于一组所注入的能量，其所产生的气动激励强度要大于一组放电所产
生的激励强度，３种温度条件下的仿真结果均说明了这一点。 因此，放电区域越大，偏转效果越好。
在放电位置、放电区域与落压比一定的情况下，对比表 １中的数据，可以看出不同温度时相应放电区域

下气流偏转效果数据相差不大。 这是由于喷管进口处气流总温为室温，加速达到超声速后的静温很低，而电
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弧放电的温度变化梯度为 ５００ Ｋ。 一方面，对较低的气流静温来讲，３种温度条件下受电弧放电加热区域达
到热平衡时的静温相差无几；另一方面，高速气流带来的巨大的热耗散使得温度上的差异可以忽略不计。 因
此，在目前的仿真研究条件下，电弧温度变化范围对喷气流偏转效果的影响微乎其微。

表 １　电弧放电区域与放电温度对偏转效果的影响

Ｔａｂ．１　Ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ａｒｃ ｄｉｓｃｈａｒｇｅ ａｒｅａ ａｎｄ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｏｎ ｔｈｅ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ
电弧温度／Ｋ 电弧放电区域 X向平均速度／（ｍ· ｓ －１） Y 向平均速度／（ｍ· ｓ －１） 平均速度偏转角／（°）

一组（在出口） ２６７ 0．４ ３１ �．２ ７ 棗．５
１ ０００ 　一组（距出口 ５ ｍｍ） ２７７ 0．６ １７ �．１ ３ 棗．９

两组放电 ２６１ 0．７ ３３ 照８ 棗．２
一组（在出口） ２７３ 0．１ ２９ �．７ ６ 棗．４

１ ５００ 　一组（距出口 ５ ｍｍ） ２８２ 0．４ １５ �．５ ３ 棗．１
两组放电 ２６８ 0．５ ３０ 照７ 棗．２

一组（在出口） ２７９ X３１ �．３ ９ 棗．２
２ ０００ 　一组（距出口 ５ ｍｍ） ２８９ 0．７ １５ �．８ ５ 靠

两组放电 ２７７ 0．８ ３２ 照９ 棗．８

2．2　电弧放电位置和喷管落压比对喷气流偏转效果的影响
喷管内，电弧放电的位置不同，其诱导出的激波位置将会随之变化，从而影响喷气流偏转的效果［４］ 。 实

际中，由于电弧等离子体本身的不稳定性与超声速气流对其冲击作用，确定放电区域的最佳位置比较困难，
因此选取放电区域后缘在喷管出口截面和放电区域后缘距离出口 ５ ｍｍ这 ２个位置进行仿真。
　　随着喷管落压比的变化，扩散段内部流场压力分布会有很大变化，对激波的发生与强度产生影响，从而
影响喷气流的偏转效果。 因此，选取不同的喷管落压比进行数值模拟研究。
保持一组放电区域及 ２ ０００ Ｋ电弧温度不变，放电位置、喷管落压比对 Y向平均速度及气流偏转角影响

规律的仿真结果见图 ４。

图 ４　喷管落压比对 Y向平均速度和气流偏转角的影响
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　　图中圆点线先增后减，在落压比为 ２．５ 时喷管出口截面的气流偏转角度达到最大。 其原因为：在落压
比为 ２ 的情况下，放电区域后缘距出口 ５ ｍｍ的电弧所诱导的斜激波在喷管上壁面发生反射，导致其诱导出
的喷气流偏转效果明显低于放电区域后缘位于出口时的效果，而在落压比大于 ２以后，由于放电区域后缘在
出口时发生更为明显的溢流，所以其喷气流偏转效果相对弱于放电区域后缘位于出口 ５ ｍｍ 时的效果。 随
着落压比的增大，平均速度偏转角逐渐减小，这主要是由于膨胀波造成的。 随着喷管落压比的增加，电弧等
离子体与超声速气流耦合区域的静压就会逐渐升高，斜激波后的静压也会随之变大，当波后静压高于喷管出
口外界大气压时，就会在斜激波后面产生一系列的膨胀波，超声速气流经过膨胀波后的偏转方向与经过斜激
波后的偏转方向相反，因此，膨胀波的出现会削弱喷气流的偏转效果。 随着落压比逐渐增大，膨胀波的强度
也逐渐增强，其对气流偏转效果的削弱也逐渐增强，导致气流偏转角随着落压比的增加而减小。
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３　电弧放电诱导喷气流偏转初步实验

图 ５为电弧放电诱导喷气流偏转初步实验。 通过对流场拍摄纹影图，可以捕捉到电弧等离子体对超声
速流场的影响以及流场结构所发生的改变。 图 ５（ａ）是在未打开放电时，喷管出口的喷气流与喷管的上下壁
面是平行的。 图 ５（ｂ）是打开放电后，在电弧等离子体区域前面不远处诱导出一道斜激波，但电弧放电区域
距出口较远，诱导的斜激波在上壁面发生反射，导致喷气流未发生明显偏转；图 ５（ｃ）中电弧放电诱导出斜激
波，喷管出口处的喷气流发生了明显的偏转，偏转角度约 ３．５°，此时喷管落压比约为 ３。 实验结果表明电弧
等离子体诱导激波产生喷气流偏转的方案可行，进一步验证了本文所建数学模型正确。

图 ５　电弧放电诱导喷气流偏转初步实验结果
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４　结论

１）数值模拟中将电弧放电简化为热量源对超声速流场的局部加热，导致热阻塞，结果在超声速气流中
诱导出斜激波，使喷气流发生偏转，验证了电弧放电与超声速流场耦合诱导出斜激波的热效应机制。

２）数值模拟研究表明：放电区域越大，电弧放电诱导喷气流偏转效果越明显；在目前仿真条件下，电弧
温度的变化范围对气流偏转效果的影响差别并不十分明显；不同的放电位置对喷气流偏转产生不同的效果，
当斜激波遇到壁面发生反射或喷管出口发生溢流会削弱喷气流偏转效果。

３）另外电弧放电诱导喷气流偏转适用于低落压比拉瓦尔喷管。
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