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摘要 为了减弱高超声速飞行器头激波和侧翼前缘激波的干扰,建立了等离子体合成射流对高超声速飞行

器激波-激波干扰控制的仿真模型,分析了等离子体合成射流激波-激波干扰控制的流场特性,探究了等离子

体合成射流进行高超声速飞行器激波-激波干扰控制的效果,开展了激励器安装位置以及激励器注入能量的

参数影响研究。研究表明:等离子体合成射流产生的弓形激波能使头激波抬起一定角度,减小头激波和侧翼

前缘激波干扰,达到控制激波-激波干扰区热流和压力的效果;随着出口距离的增大,对热流和压力的控制效

果先增大后减小;在一定范围内,注入能量越高,控制效果越好。
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Abstract In
 

order
 

to
 

attenuate
 

interference
 

with
 

the
 

hypersonic
 

vehicle
 

head
 

shocks
 

and
 

flank
 

front
 

shocks,
 

a
 

simulation
 

model
 

on
 

plasma
 

high-energy
 

synthetic
 

jet
 

shock-shock
 

interference
 

control
 

is
 

estab-
lished.

 

The
 

flow
 

field
 

characteristics
 

of
 

the
 

shock-shock
 

interference
 

control
 

of
 

plasma
 

high-energy
 

syn-
thetic

 

jet
 

waves
 

are
 

analyzed,
 

the
 

effect
 

of
 

plasma
 

high-energy
 

synthetic
 

jet
 

for
 

shock-shock
 

interference
 

control
 

is
 

explored,
 

and
 

the
 

parameters
 

of
 

the
 

control
 

effect
 

are
 

studied
 

for
 

the
 

installation
 

position
 

and
 

the
 

energy
 

size
 

of
 

the
 

actuator.
 

The
 

results
 

show
 

that
 

the
 

bow
 

shock
 

generated
 

by
 

the
 

high
 

plasma
 

energy
 

syn-
thetic

 

jet
 

enables
 

the
 

head
 

shock
 

to
 

lift
 

a
 

certain
 

angle,
 

reducing
 

head
 

shock
 

to
 

flank
 

leading
 

shock
 

disturb-
ance,

 

and
 

control
 

the
 

effect
 

of
 

heat
 

flow
 

and
 

pressure
 

in
 

the
 

shock-shock
 

interference
 

area.
 

With
 

increase
 

of
 

exit
 

distance,
 

the
 

control
 

effect
 

of
 

heat
 

flow
 

and
 

pressure
 

increases
 

first
 

and
 

then
 

decreases.
 

Within
 

a
 

certain
 

range,
 

the
 

higher
 

the
 

energy
 

applies,
 

the
 

better
 

the
 

control
 

effect.
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  高超声速飞行器是21世纪航空航天发展的主

要方向之一,它具有飞行速度快、飞行距离远、机动

能力强、突防概率高等特点与优势。然而要实现上

述目的,高超声速飞行器需要在大气层内长时间高

速飞行,严酷的气动热环境使得传统高超声速飞行

器热防护技术面临着严峻的挑战。降热技术的引入

能够有效提升飞行器热防护系统承受能力,是国内

外高超声速飞行器技术发展的核心问题之一。在飞

行器以高超声速实现弹道变轨拉起过程中,飞行器

头激波与翼前缘激波在侧翼附近发生激波-激波干

扰现象,如图1所示,翼前缘激波干扰区的热流可达

非干扰区的1.5~2倍,极易使得局部防热层达到耐

温极限,发生烧蚀,严重危害飞行器飞行安全。

图1 飞行器头激波与翼前缘激波发生激波-激波干扰

激波-激波干扰对高超声速飞行器的飞行性能

有重大影响,如果不加以控制可能会产生严重后果。
因此,探索流动控制手段对激波-激波干扰进行有效

控制对于显著提升高速飞行器的飞行安全性、改善

飞行器耐热性和提高飞行器推进效率具有重要

意义。
流动控制技术可分为主动流动控制和被动流动

控制[1]。常用的被动流动控制方式包括机械式涡流

发生器[2]、壁面鼓包[3]、凹腔循环结构[4-5]等。主动

流动控制通过引入能量对流场进行控制,其控制手

段多样化且灵活性很高,可以根据流场变化灵活地

选择控制参数,提高控制效率。通过主动流动控制

技术控制激波通常采取的控制手段有边界层抽吸和

吹除[6-9]、涡流发生器[10-13]、直流电弧放电[14-16]和等

离子体合成射流等。
等离子体合成射流技术是由Grossman等人最

先提出[17],然后被用于流动控制。等离子体合成射

流的核心部件是SparkJet激励器,又称等离子体合

成射流激励器[17],是一种新型的基于等离子体的激

励器,在超声速/高超声速流动控制方面具有巨大潜

力。它由一个带小出口的绝缘腔和一对电极组成。
在两个电极之间施加一个高压,以击穿空腔气体,并
迅速加热和加压密闭空腔中的气体。同时,在出口

处形成高温、高速的等离子体合成射流和强压缩波,
合成射流喷出后,由于腔体中的低压,激励器将自动

吸入环境中的空气,等离子体合成射流激励器的一

个操作周期仅需几百微秒。其结构和工作过程如图

2所示,其工作过程可总结为为3个阶段:能量沉

积、射流喷出和吸气复原。

图2 等离子体合成射流激励器工作过程

典型的等离子体合成射流流场结构如图3所

示[18],流场中除一股蘑菇状射流外还包括一道呈球

对称结构的称之为前驱激波的强压缩波。前驱激波

引起的压力梯度变化具有激波控制的效果,因此等

离子体合成射流可以实现激波控制。

图3 等离子体合成射流流场纹影图[18]

针对等离子体合成射流激励器的数值模拟方法

大体可以分为基于电磁流体力学(EMHD)的能量

沉积模拟、等效电路模拟、气体放电等离子体模拟以

及空气动力学模拟等4种类型[19]。基于电磁流体

力学的能量沉积模拟最先是由法国宇航中心采用的

一种模拟方法[20-21]。等效电路模拟是法国宇航中

心采用的一种方法[20],他们采用SPIC商业软件进

行等效电路的模拟,模拟结果与实验测量结果较为

符合。气体放电模拟是最复杂的一种模拟方法,空
军工程大学的朱益飞等人对此进行了探索[22],这种

方法模拟难度很大,应用较少。空气动力学模拟是

目前研究最广泛的一种,它不考虑等离子体放电过

程中的粒子反应,仅将放电过程视为对流场的加热,
通过求解N-S方程模拟加热后激励器腔体内气体

的膨胀、喷出、回填。本文采用的等离子体合成射流

激励器的数值模拟方法就是空气动力学模拟方法。
在空气动力学模拟里面最早的一种模型是瞬时加热

模型,它认为等离子体放电的加热过程相比于射流

的形成、发展过程而言很短,可以认为是在瞬间完成

的,因此在计算前在加热的区域施加高温高压的初

始条件。另外一种模型认为加热过程是在有限时间

内完 成 的,如 国 防 科 技 大 学 王 林 等 采 用 计 算 模

型[23],加热功率在放电刚开始的有限时间内为一个

恒定值,而在之后为零,表示放电结束。
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针对等离子体合成射流的应用,国内外也开展

了广泛研究。近年来,等离子体合成射流激励器逐

渐被用于解决超声速流场中与激波有关的问题。文

献[24]的一项研究表明,等离子体合成射流显著削

弱了马赫数为2的气流中的压缩斜激波,并消除了

激波的近壁部分。在文献[25]进行的实验中,当等

离子体合成射流与20°斜劈产生的激波相交时,会
发生前驱激波与激波的相互作用,从而达到控制激

波的效果。此外,等离子体合成射流在超声速分离、
分离激波和激波相互作用的控制方面也被证实是有

效的。虽然国内外基于等离子合成射流对激波进行

控制的研究较多,但目前针对高超声速飞行器中经

常存在的激波-激波干扰典型流场的控制研究还未

见相关报道,由于来流的二次压缩以及激波干扰点

的存在,该种流场结构与单斜劈流场表现出一定的

不同,其控制特性需要开展进一步研究。
本文建立了等离子体合成射流激波-激波干扰

控制仿真模型,分析激波-激波干扰控制的流场特

性,并定量地分析等离子体合成射流进行激波-激波

干扰控制的效果。同时针对激励器安装位置以及激

励器能量2个参数,进行等离子体合成射流高超声

速流场激波-激波干扰控制的数值模拟研究,希望对

参数的优化给出指导。

1 物理模型和计算方法

1.1 控制方程

本文采用了文献[19]中提到的空气动力学模拟

中的瞬时加热模型,通过计算前在加热区域施加高

温高压的初始条件模拟能量注入。控制方程为非定

常可压缩黏性N-S方程组,采用有限体积法对控制

方程进行离散,空间离散采用二阶迎风格式,时间离

散为二阶隐式格式,计算时间步长取为2×10-9
 

s,
每个时间步内迭代20步,使得所有变量迭代计算残

差小于10-6 以保证收敛。简化后的模型主要有以

下假设:

1)不考虑放电过程的电磁场产生的影响,流动

和传热过程用Navier-Stokes方程进行描述;

2)假定气体在时间和空间上被均匀加热;

3)放电过程等效为对激励器腔体施加高温高

压,放电气体处于局部热力学平衡状态;

4)忽略等离子体的产生,假设整个过程工质满

足理想气体状态方程,黏性系数满足Sutherland
公式;

5)不考虑重力及应力张量等的影响;

6)将实际的三维旋转圆柱状激励器抽象为二维

轴对称模型。
1.2 计算域及网络划分

本文将计算域划分为两部分,即外部流场和等

离子合成射流激励器,其中外部流场为双斜劈结构,
模拟高超声速飞行器的头翼和侧翼,等离子体合成

射流激励器模型采用二维轴对称模型,如图4所示。
具体尺寸设置为:激励器腔体为圆柱形,直径为7

 

mm,高为7
 

mm;激励器出口直径为4
 

mm,高为4
 

mm。外流场区域由2个直角梯形和2个平行四边

形组成。最左边直角梯形上底为250
 

mm,下底为

300
 

mm,高为200
 

mm;左边一个平行四边形底为

300
 

mm,高为130
 

mm,内角(锐角)为30°;右边一

个平行四边形底为300
 

mm,高为85
 

mm,内角(锐
角)为45°;最右边直角梯形上底为300

 

mm,下底为

350
 

mm,高为200
 

mm。

图4 计算域设置(单位:mm)

为了尽可能精确地描述计算域内流场变化,同
时尽可能地节约计算资源,对关键区域如激励器腔

体、激励器出口以及激波-激波干扰区设置的网格数

相比于其余部分更密集。其中激励器腔体和出口处

网格长和宽均设置为0.1
 

mm;外流场区域上半部

分网格较为稀疏,宽度为3
 

mm,下半区域网格较为

密集,宽度为0.5
 

mm;外流场区域两道斜劈所在区

域网格较为密集,长度为1
 

mm;其余区域网格较为

稀疏,长度为4
 

mm;各个区域网格边界加密。整个

计算域共有网格293
 

916个,最小的网格体积为

2.454
 

369× 10-14
 

m3,最 大 的 网 格 体 积 为

3.254
 

122×10-6
 

m3,如图5所示。

图5 网格划分

1.3 边界条件

边界条件主要包括4类:内部边界(interior)、
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壁面(wall)、压力远端(pressure-far-field)和压强出

口边界(pressure
 

outlet)。如图6所示,在设置边界

条件之前,首先设置operating
 

pressure
 

为0
 

Pa,之
后设置的所有压强参数都是在此基础上的表压强。

对于气体参数,气体类型设置为理想气体,密度为

1.225
 

kg/m3,气体摩尔质量为
 

28.966
 

g/mol。流

场初始温度设置为300
 

K,对所有的壁面,设置热传

导系数为6
 

W/(m2·K),设置内部边界(interior)

主要是为了方便对激励器施加能量。对于压强出口

边界(pressure
 

outlet),表压设置为101
 

325
 

Pa,初
始的k 和ε均值设置为1,切应变条件为无滑移边

界条件。

图6 边界条件设置

2 计算方法验证和结果分析

2.1 计算方法验证

Zhou
 

Y等通过对静态流场的前驱激波和射流

特性进行了实验验证[24],计算结果与实验结果较为

一致。本文进一步对激波-激波干扰控制模型进行

验证。图7是激励器放电后36.6
 

μs实验结果图,

从图中可以看出,高超声速来流经过第一道斜劈时,

流场内产生一道明显的斜激波,高超声速来流经过

第二道斜劈时,流场内产生了一道倾斜角度不同的

斜激波,两斜激波由于倾斜角度不同,在流场内交

会,形成激波-激波干扰。放电36.6
 

μs时,等离子

体合成射流喷出激励器,形成明显的弓形激波。

图7 激励器放电后36.6
 

μs实验纹影图

图8是该实验对应的仿真模型放电36.6
 

μs时

压力云图。将图8与图7进行比较,仿真计算结果

压力云图中两道斜劈形成的两道激波与实验结果图

中的两道激波非常相似,两道倾斜角不同的激波形

成的激波干扰区大致位置也基本相同,等离子体合

成射流喷出形成的前驱激波也与实验结果类似。由

此可知,仿真模型计算结果较好地模拟了实验结果,

可信度较高。

图8 激励器放电后36.6
 

μs压力云图

2.2 结果分析

2.2.1 计算算例

激励器出口位置和能量水平是等离子体合成射

流控制激波-激波干扰效果的重要影响因素。L 为

激励器右边界与第一道斜劈最右端点的距离,示意

图如图9。本文选取表1所示的5种激励器出口位

置和表2所示的3种激励器注入能量共15种工况

作为计算算例,研究不同出口位置和激励器初始能

量对等离子体合成射流激波-激波干扰控制的影响。

其余无关变量都保持一致。

图9 激励器出口位置示意图

表1 出口位置工况表

case 1-1 1-2 1-3 1-4 1-5

出口距离
 

/mm 8.5 29.5 50.5 92.5 134.5

初始能量注入/mJ 16.0 16.0 16.0 16.0 16.0
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表2 能量水平工况表

case 2-1 2-2 2-3
初始能量注入/mJ 16.0 23.0 30.0
出口距离

 

/mm 50.5 50.5 50.5

2.2.2 流场变化分析

图10为case1-3典型时刻温度云图,结合流场

随时间的变化情况可知,在t=15
 

μs时,射流产生

的扰动开始作用于头激波,使头激波开始向上抬起。
在15~50

 

μs时间段,头激波抬起角度较大,使头激

波与侧翼前缘激波干扰减弱。在50~100
 

μs时,射
流的扰动逐渐超过干扰区,头激波抬起角度降低,控
制效果减弱。随着时间的再推移,当t=150

 

μs时

射流产生的扰动超过侧翼,头激波抬起角度几乎降

低为0;当t=200
 

μs时,射流扰动离开流场,流场变

回最初稳定的状态。

(a)t=15
 

μs

(b)t=50
 

μs

(c)t=100
 

μs

(d)t=150
 

μs

(e)t=200
 

μs

图10 case1-3典型时刻温度云图

合成射流速度很高,运动到壁面时会对壁面产

生很强的冲击作用,使得壁面压力增加,同时射流本

身为高温射流,与侧翼表面接触时会将其携带的能

量通过对流换热传递到壁面,使得壁面热流增压。
再结合温度云图可知:一方面等离子体合成射流能

形成弓形激波,使头激波抬起一定角度从而降低头

激波与侧翼前缘激波的干扰;另一方面合成射流会

直接作用于侧翼,使合成射流自身携带的高动能和

高热能传导到侧翼上,使侧翼的热流和压力有一个

显著增加,使控制效果有所降低。

2.2.3 侧翼上热流和压力变化分析

图11是侧翼表面总热流随时间变化曲线,图

12是斜劈总压力大小随时间变化曲线。结合图11
和图12以及前文激波-激波干扰控制流场分析,射
流控制激波-激波干扰的整个物理过程如下:t=20

 

μs时,等离子体合成射流产生的弓形激波使头激波

抬起一定角度,从而使头激波与侧翼前缘激波干扰

减弱,侧翼上总热流和总压力开始减小;当作用时间

达到40
 

μs左右时,合成射流使头激波抬起角度达

到最大,侧翼上压力达和热流达到最小值,并在

40~70
 

μs时间段内维持在一个较低水平;70
 

μs后

等离子体合成射流直接作用于侧翼上,使合成射流

自身携带的高动能和高热能传导到侧翼上,使侧翼

的热流和压力有一个显著增加;70~90
 

μs时间段,
直接作用于侧翼上的合成射流不断增加,使侧翼上
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热流和压力增加到最大;90
 

μs之后,合成射流继续

推进,直接对侧翼的作用减少,使侧翼上热流和压力

开始减小;最后在时间达到150
 

μs时,合成射流完

全离开侧翼区域,流场恢复为初始状态,斜劈上的热

流和压力也恢复为初始状态。

图11 侧翼表面总热流随时间变化

图12 侧翼表面总压力随时间变化

热 流 和 压 力 曲 线 最 低 点 分 别 为(45.5
 

μs,

2
 

058
 

678.889
 

W)和(45.6
 

μs,61
 

247.733
 

97
 

Pa),
由此可以得到分别针对热流和压力的瞬时最大控制

效果,见表3。除此之外,在激励器连续工作时,一
个周期内平均热流HF 可用如下公式计算:

HF=
∫HF(t)dT

T
 

(1)

一个周期内平均压力􀭺p 可用如下公式计算:

􀭺p=∫p
(t)dT

T
(2)

式中:HF(t)为总热流;p(t)为总压力;T 为周期。
将控制后的平均热流和平均压力不施加控制时的热

流和压力对比,可反应一个周期内的总体控制效果。
对图11和图12中的曲线进行积分再除以工作周期

150
 

μs得到一个周期内斜劈上的平均热流和平均

压力,其分析控制效果见表3。
表3 控制前后侧翼表面热流和压力结果

控制

内容

控制前

数值

控制后

最低值

最大降低

幅度

控制后

平均值

总体降低

幅度

热流/W2
 

652
 

9372
 

058
 

679 0.224 2
 

573
 

2960.030
 

02
压力/Pa 74

 

693 61
 

248 0.180 72
 

8140.025
 

15

  表3可知,控制效果最好的时刻热流控制效果

可 以 达 到 15.560%,压 力 控 制 效 果 可 达 到

12.640%;一 个 周 期 总 体 热 流 控 制 效 果 可 达 到

1.593%,总体压力控制效果可达到1.392%。

2.2.4 出口距离对控制效果的影响

图13是5种case侧翼表面总热流随时间变化

曲线,图14是5种case侧翼表面总压强随时间变

化曲线。

图13 不同出口距离侧翼表面总热流随时间变化

图14 不同出口距离侧翼表面总压力随时间变化

读出图13和图14中最低点坐标,与未施加控

制时进行比较得到瞬时最大减小幅度,见表4。对

图13和图14中的曲线进行积分再除以工作周期

150
 

μs,分别得到一个周期内5种case斜劈上的平

均热流和平均压力,从而分别得出5种case的热流

和压力的总体减小幅度,见表4。
表4 不同出口距离热流和压力控制结果 单位:%

case 1-1 1-2 1-3 1-4 1-5

热流最大减小幅度 15.5620.4822.4016.768.614

压力最大减小幅度 12.6415.7918.0012.644.228

热流总体减小幅度 1.5932.5813.0022.3841.023

压力总体减小幅度 1.3292.4352.5151.4660.783

  结合图13,图14和表4可知,随着出口距离L
增大,热流和压力的控制效果先增大后减小,且

case3的控制效果最好。上节分析得出,出口距离L
的增大,一方面会使头激波抬起角度增大从而增大

控制效果,另一方面会增大射流干扰传递到激波-激
波干扰区的时间从而减弱控制效果。出口距离L
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从8.5
 

mm增大到50.5
 

mm(case1-1至case1-3)阶
段,整体上控制效果表现为增大。出口距离L 从

50.5
 

mm增大到134.5
 

mm(case1-3至case1-5)阶
段,整体上控制效果表现为减弱,从而导致控制效果

随着出口距离的增大先增大后减小。

2.2.5 能量水平对控制效果的影响

图15是3种激励器初始能量水平在L=50.5
 

mm时侧翼表面总热流随时间变化曲线。图16是

3种激励器能量水平在L=50.5
 

mm时侧翼表面总

压强随时间变化曲线。

图15 不同能量水平侧翼表面总热流随时间变化

图16 不同能量水平侧翼表面压力随时间变化

结合图15和图16可知:t=20
 

μs时,侧翼上热

流和压力大小有一个上升;t=30
 

μs时达到顶点,之
后侧翼上热流和压力开始大幅减小;t=50

 

μs时达

到最低点,之后侧翼上热流和压力再次上升;t=130
 

μs时达到最高,超出原来水平;130
 

μs时刻之后,热
流和压力再次下降;t=150

 

μs时降到初始水平。结

合不同能量水平曲线对比可知,随着激励器施加能

量的增大,合成射流直接作用于侧翼上的能量增大,
热流曲线和压力曲线的两个极大值都增大。随着激

励器能量水平的提高,一方面激励器会产生更强的

前驱激波,使得头激波的抬起更为显著,将有利于降

低侧翼的压力与热流;另一方面激励器也会产生更

高能量的合成射流,更高能量的合成射流直接冲击

侧翼,将不利于降低侧翼的压力与热流。研究发现,
在本文3种能量水平算例下,第一方面的作用(即更

强前驱激波的作用)表现的更为显著,模拟结果显

示,随着激励器能量水平的提高,尽管侧翼表面峰值

压力与热流有所增压,但其平均压力与热流呈下降

趋势。
读出图15和图16中最低点坐标,与未施加控

制时进行比较得到瞬时最大减小幅度,见表5。利

用式(1)和(2)计算出一个周期内的平均热流和平均

压力,从而分别得出3种能量水平的热流和压力的

减小幅度,如表5。结合图15、图16以及表5,不难

看出,随着能量水平增大,在一定范围内合成射流对

激波-激波干扰区热流和压力的控制效果增大。
表5 不同能量水平热流和压力控制结果 单位:%

case 2-1 2-2 2-3
热流最大减小幅度 22.397 27.178 31.220
压力最大减小幅度 17.992 22.193 25.612
热流总体减小幅度 3.002 3.196 3.747
压力总体减小幅度 2.515 3.035 3.668

3 结论

1)
 

仿真结果表明等离子体合成射流可以较好

地减弱高超声速飞行器的头激波与侧翼激波的干

扰,合成射流对激波-激波干扰的作用分为两方面:
一是合成射流产生的弓形激波作用于头激波,使头

激波抬起一定角度,从而减弱头激波与侧翼前缘激

波干扰;二是合成射流携带的高热能和高动能也会

直接作用于侧翼使侧翼上热流和压力增大,减弱控

制效果。探究合适的激励器安装位置可以增大头激

波抬起角度并减弱合成射流对侧翼的直接作用,达
到较好的激波-激波干扰控制效果。

2)
 

仿真结果表明不同的激励器出口安装位置

和不同的初始能量注入能产生不同的控制效果。随

着出口距离的增大,首先由于头激波抬起角度增大,
控制效果增强;其次由于射流扰动传递到激波干扰

区时间增大,控制效果减弱。总体上对热流和压力

的控制效果表现为先增大后减小。在一定范围内,
初始能量注入越高,控制效果越好。控制效果最好

的时刻热流控制效果可以达到31.220%,压力控制

效果可达到25.612%;一个周期总体热流控制效果

可 达 到 3.747%,总 体 压 力 控 制 效 果 可 达

到3.668%。

参考文献

[1]
 

 
 

LINDA
 

D
 

K.
 

Active
 

Flow
 

Control
 

Technology
 

[Z].
 

ASME
 

Paper,
 

FEDSM2001-18196.
[2]

 

PANARAS
 

A
 

G,LU
 

F
 

K.
 

Micro-Vortex
 

Generators
 

for
 

Shock
 

Wave/Boundary
 

Layer
 

Interactions[J].
 

Progress
 

in
 

Aerospace
 

Sciences,
 

2015,
 

74:16-47.

8 空军工程大学学报 2023年



[3] 苏纬仪,
 

张堃元,
 

金志光.
 

一种抑制激波-边界层相互

作用的新型无源被动控制[J].
 

空 气 动 力 学 学 报,
 

2011,
 

29(6):
 

738-743.
[4]

 

CATTAFESTA
 

L
 

N
 

III,
 

SHEPLAK
 

M.
 

Actuators
 

for
 

Active
 

Flow
 

Control[J].
 

Annual
 

Review
 

of
 

Fluid
 

Mechanics,
 

2011,
 

43:
 

247-272.
 

[5]
 

WHITE
 

M
 

E,
 

LEE
 

R
 

E,
 

THOMPSON
 

M
 

W,
 

et
 

al.
 

Tangential
 

Mass
 

Addition
 

for
 

Shock/Boundary-Layer
 

Interaction
 

Control
 

in
 

Scramjet
 

Inlets[J].
 

Journal
 

of
 

Propulsion
 

and
 

Power,
 

1991,
 

7(6):
 

1023-1029.
 

[6] SEEBAUGH
 

W
 

R,
 

PAYNTER
 

G
 

C,
 

CHILDS
 

M
 

E.
 

Shock-Wave
 

Reflection
 

from
 

a
 

Turbulent
 

Boundary
 

Layer
 

with
 

Mass
 

Bleed[J].
 

Journal
 

of
 

Aircraft,
 

1968,
 

5(5):
 

461-467.
 

[7]
 

SYBERG
 

J,
 

KONCSEK
 

J
 

L.
 

Bleed
 

System
 

Design
 

Technology
 

for
 

Supersonic
 

Inlets[J].
 

Journal
 

of
 

Air-
craft,1973,

 

10(7):
 

407-413.
 

[8]
  

CUBBISON
 

R
 

W,
 

JOHNSON
 

D
 

F,
 

MELEASON
 

E
 

T.
 

Effect
 

of
 

Porous
 

Bleed
 

in
 

a
 

High
 

Performance
 

Axi-
symmetric,

 

Mixed
 

Compression
 

Inlet
 

at
 

Mach
 

2.50
[Z].

 

NASA
 

Tm
 

X,
 

1968:1-37.
[9]

 

GEORGE,RANARD
 

E.
 

Pressure
 

Losses
 

and
 

Flow
 

Coefficients
 

of
 

Slanted
 

Perforations
 

Discharging
 

from
 

Within
 

a
 

Simulated
 

Supersonic
 

Inlet[R].[S.l.]:Unit-
ed

 

Aircraft
 

Corporation,
 

Research
 

Department,
 

1958:

199-210.
[10]

 

WESTKAEMPER
 

J
 

C,
 

WHITTEN
 

J
 

W.
 

Drag
 

of
 

Vane-Type
 

Vortex
 

Generators
 

in
 

Compressible
 

Flow
[J].

 

Journal
 

of
 

Spacecraft
 

and
 

Rockets,
 

1970,
 

7(10):
 

1269-1271.
 

[11]
 

GARTLING
 

D
 

K.
 

Tests
 

of
 

Vortex
 

Generators
 

to
 

Pre-
vent

 

Separation
 

of
 

Supersonic
 

Flow
 

in
 

a
 

Compression
 

Corner
 

[J].
 

1970,
 

7(10):176-185.
[12]

 

BABINSKY
 

H,
 

LI
 

Y,PITT
 

F
 

C
 

W,
 

et
 

al.
 

Microramp
 

Control
 

of
 

Supersonic
 

Oblique
 

Shock-Wave/Boundary-
Layer

 

Interactions[J].
 

AIAA
 

Journal,
 

2009,
 

47(3):

668-675.
[13] BLINDE

 

P
 

L,
 

HUMBLE
 

R
 

A,
 

VAN
 

OUDHEUS-
DEN

 

B
 

W,
 

et
 

al.
 

Effects
 

of
 

Micro-Ramps
 

on
 

a
 

Shock
 

Wave/Turbulent
 

Boundary
 

Layer
 

Interaction[J].
 

Shock
 

Waves,
 

2009,
 

19(6):
 

507-520.
 

[14]
 

ZAIDI
 

S,
 

SMITH
 

T,
 

MACHERET
 

S,
 

et
 

al.
 

Snow-

plowSurface
 

Discharge
 

in
 

Magnetic
 

Field
 

for
 

High
 

Speed
 

Boundary
 

Layer
 

Control[C]
 

//44th
 

AIAA
 

Aer-

ospace
 

Sciences
 

Meeting
 

and
 

Exhibit.
 

Reston,
 

Virgin-
ia:

 

AIAA,
  

2006:98-104.
[15]

 

KALRA
 

C
 

S,SHNEIDER
 

M
 

N,
 

MILES
 

R
 

B.
 

Nu-
merical

 

Study
 

of
 

Boundary
 

Layer
 

Separation
 

Control
 

Using
 

Magnetogas
 

Dynamics
 

Plasma
 

Actuators[J].
 

Physics
 

of
 

Fluids,
 

2009,
 

21(10):1517-1530.
[16]

 

PAFFORD
 

B,
 

SIROHI
 

J,
 

RAJA
 

L
 

L.
 

Propagating-arc
 

magneto
 

Hydrodynamic
 

Plasma
 

Actuator
 

for
 

Direc-
tional

 

High-authority
 

Flow
 

Control
 

in
 

Atmospheric
 

Air
 

[J].
 

Journal
 

of
 

Physics
 

D:Applied
 

Physics,
 

2013,
 

46(48):5208-5224.
[17]

 

GROSSMAN
 

K,
 

BOHDAN
 

C,
 

VANWIE
 

D.Sparkjet
 

Actuators
 

for
 

Flow
 

Control[C]//41st
 

Aerospace
 

Sci-
ences

 

Meeting
 

and
 

Exhibit.
 

Reston,
 

Virginia:
 

AIAA,
 

2003:
 

57.
 

[18]
 

EMERICK
 

T,
 

ALI
 

M
 

Y,
 

FOSTER
 

C,
 

et
 

al.Spark
 

Jet
 

Characterizations
 

in
 

Quiescent
 

and
 

Supersonic
 

Flow
 

Fields
[J].

 

Experiments
 

in
 

Fluids,
 

2014,
 

55(12):1-21.
[19] 周岩.

 

新型等离子体合成射流及其激波控制特性研

究[D].长沙:国防科技大学,2018:1-62.
[20]SARY

 

G,
 

DUFOUR
 

G,
 

ROGIER
 

F,
 

et
 

al.
 

Modeling
 

and
 

Parametric
 

Study
 

of
 

a
 

Plasma
 

Synthetic
 

Jet
 

for
 

Flow
 

Control[J].
 

AIAA
 

Journal,
 

2014,
 

52(8):
 

1591-
1603.

[21] LAURENDEAU
 

F,
 

CHEDEVERGUE
 

F,
 

CASALIS
 

G.
 

Transient
 

Ejection
 

Phase
 

Modeling
 

of
 

a
 

Plasma
 

Synthetic
 

Jet
 

Actuator[J].
 

Physics
 

of
 

Fluids,
 

2014,
 

26:
 

125101.
[22]

 

ZHU
 

Y
 

F,
 

WU
 

Y,
 

JIA
 

M,et
 

al.
 

Influence
 

of
 

Positive
 

Slopes
 

on
 

Ultrafast
 

Heating
 

in
 

an
 

Atmospheric
 

Nanose-
cond-Pulsed

 

Plasma
 

Synthetic
 

Jet[J].
 

Plasma
 

Sources
 

Science
 

and
 

Technology,
 

2014,
 

24(1):
 

015007.
 

[23] 王林,
 

罗振兵,
 

夏智勋,
 

等.
 

等离子体合成射流能量

效率 及 工 作 特 性 研 究 [J].
 

物 理 学 报,
 

2013,
 

62
(12):

 

125207.
[24]

 

ZHOU
 

Y,
 

XIA
 

Z
 

X,
 

LUO
 

Z
 

B,
 

et
 

al.
 

Effect
 

of
 

Three-Electrode
 

Plasma
 

Synthetic
 

Jet
 

Actuator
 

on
 

Shock
 

Wave
 

Control[J].
 

Science
 

China
 

Technological
 

Sciences,
 

2017,
 

60(1):
 

146-152.
 

[25]
 

HUANG
 

H
 

X,
 

TAN
 

H
 

J,
 

SUN
 

S,
 

et
 

al.
 

Letter:
 

Transient
 

Interaction
 

between
 

Plasma
 

Jet
 

and
 

Super-
sonic

 

Compression
 

Ramp
 

Flow[J].
 

Physics
 

of
 

Fluids,
 

2018,
 

30(4):
 

041703.
 

(编辑:姚树峰)

9第2期  崔龙泉,等:等离子体合成射流激波-激波干扰控制数值模拟


