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等离子体电弧激励器特性及减阻的仿真研究

袁 野,赵 青,陈伦江,薄 勇

(电子科技大学,成都611731)

摘 要:设计了一种用于高超声速流动控制的等离子体直流电弧激励器,运用多物理场有限元

方法对激励器的工作特性进行了数值模拟,得到了激励器准确热源分布和不同工况下电势、温

度等的分布情况。其中,表面电弧激励器在电流7A、阴阳极距离3.5mm时在阴极表面最高能

得到2.6905×1010 W/m3 的热源值。运用有限体积方法对激励器的斜坡减阻效果进行了数值模

拟,得到马赫数为7时总阻力系数最多减小32%的结论。
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SimulationStudyonCharacteristicsofaPlasmaArc
ActuatorandtheDragReductionEffect
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Abstract:Aplasmaarcactuatorwasdesigned,andtheworkingcharacteristicsoftheactuator
werenumericallysimulatedbyusingafiniteelementmethodofmultiphysics.Weobtainedtheac-
curateheatsourcedistribution,andthedistributionoftheelectricpotential,temperatureunder
differentworkingconditions.Themaximumheatsourcevalueof2.6905×1010 W/m3canbeob-
tainedonthecathodesurfaceofthesurfacearcactuatorwhenthecurrentis7Aandthedistance
betweenanodeandcathodeis3.5 mm. Thefinitevolumemethodwasusedtonumerically
simulatethedragreductioneffectoftheactuatoronawedge,anditwasfoundthatthedragcoeffi-
cientatMachnumber7decreasedbyupto32%.
Keywords:Plasmadragreduction;Arcdischarge;Hypersonicflowcontrol;Numericalsimula-
tion

0 引言

高超声速飞行器在不改变外形的前提下,通

过主动流动控制技术在飞行器局部增升减阻,是

最为有效可行的技术方案之一。等离子流动控制

技术是基于等离子体气动激励的新概念主动流动

控制技术,它利用等离子体作为能量载体向局部

流场施加扰动,引起局部流场状态与特性的变化,

从而改变飞行器的局部升阻力或力矩,实现对飞

行器的流动控制。
国内外学者对等离子体流动控制做了广泛的

研究。俄罗斯航天局利用电弧逆向喷流激励器在

Ma=4的来流中实现了43%的减阻[1-2]。美国空军

实验室仿真发现由于等离子体热效应,在 Ma=6
的来流中将产生大于12.5%的减阻,减阻主要来

源于逆向射流的黏性-非黏性相互作用和热能沉
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积[3-4]。德克萨斯大学利用等离子体合成射流激励

器实现了射流速度300m/s,在 Ma=3的来流中

使分离冲击向下游移动约1/4边界层厚度[5]。霍普

金斯大学、佛罗里达州立大学利用等离子体合成

射流激励器在Ma=1.5交叉流中产生5°转向角[6]。
日本东京大学用表面电弧激励器在 Ma=7来流中

仿真得到阻力系数减小13.1%,实验得到阻力减

小23%的结论[7]。美国圣母大学利用浅腔式电弧

激励器在Ma=4.5来流中实现了更早的层流-湍流

过渡并且防止压缩斜坡上的分离[8]。空军工程大

学用表面电弧激励器在Ma=2来流、26°压缩斜坡

中产生控制气体气泡 (CGBs),CGBs将冲击波的

足部区域移除[9]。国防科技大学用等离子体合成

射流激励器在Ma=5来流、25°压缩斜坡中使冲击

角减小3°[10]。
这些研究已取得了初步的进展,但是模拟激

励器减阻效果时,能量源项的加入多用估计的方

法,从输入功率估计热源项的值。而本文采用包

括电流、磁场、层流和流体传热在内的多物理场

有限元方法对激励器的工作特性进行了数值模拟,
得到了激励器准确热源分布。将此热源项加入能

量方程,计算减阻效果,得到更准确的结果。

1 物理模型和方程

假设电弧等离子体为局部热力学平衡LTE状

态,电子和重离子温度相等,不考虑重力。电弧

等离子体在光学上被看作一薄层,不考虑电弧对

辐射的吸收,运用净发射系数计算辐射损失,气

体被假设为弱可压缩。
对于层流和弱可压缩氩气流,质量连续方程、

动量Navier-Stokes方程和能量方程为

Δ

·(ρu)=0 (1)

ρ(u·

Δ

)u=

Δ

· -pI+η(

Δ

u+(

Δ

u)T)-
2η
3
(

Δ

·u)Ié

ë
êê

ù

û
úú+F

(2)

ρCpu

Δ

T=

Δ

·(k

Δ

T)+Q (3)
式中,ρ和η分别是流体的密度和动力黏度。u是流

体速度,p 是压强,I是单位张量。F 是体积力,
包括洛伦兹力FL。T,k,Cp 和Q 分别是温度、
热导率、定压比热容和热源。其中Q 包括焦耳热

项QJ、电子焓输运项及由净体积发射系数计算的

体积净辐射损失项。FL 和QJ 分别为

FL =J×B (4)

QJ =J·(E+u×B) (5)
式中,J=σ(E+u×B)为电流密度,E=-

Δ

V 为

电场强度,B=

Δ

×A为磁感应强度,V 为电势,A
为磁矢量,σ 为电导率。麦克斯韦方程

Δ

×H =J (6)

Δ

×E=0 (7)

Δ

·D=0 (8)

Δ

·B=0 (9)
和电流连续方程

Δ

·J=0 (10)

使方程闭合,其中H=
1
μ
B为磁场强度,D=εE为

电位移矢量,μ 为磁导率,ε为介电常数。
本文设计了一种激励器-表面电弧放电激励器。

电弧激励器模型为二维阴极阳极表面结构,计算

区域为阴阳极表面向上的三维立体开放区域,其

结构如图1所示。阳极和阴极材料均为钨。矩形区

域为空气,空气上边界和四周边界为压力出口边

界条件。求解区域一共有2.9×103 个域单元。选

择全耦合方法,利用 MUMPS直接求解器对模型

方程进行数值积分。同时,对电导率最小值采用

参数化扫描,来改善计算的收敛性。

图1 表面电弧激励器结构图

Fig.1 Structureofsurfacearcactuator

为了考查激励器的减阻效果,在一斜坡前方

放入激励器,斜坡置于高超声速来流中,攻角为

0°,模型如图2所示。需要求解带有斜坡的壁面区

域的减阻效果。求解器为二维平面、基于密度的

稳态求解器,启用能量方程。湍流模型为包含一

个方程的Spalart-Allmaras模型,来流入口给定速

度入口边界条件,出口给定压力出口边界条件,
壁面给定无滑移边界条件。采用结构化网格,网
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格数为5万。控制方程的线性化采用显式形式。采

用Roe-FDS流动格式。

图2 减阻效果仿真模型图

Fig.2 Simulationmodelofdragreductioneffect

2 结果分析

2.1 表面电弧激励器

2.1.1 电势分布

电流7A、阴阳极距离3mm时的电势分布图

如图3所示。阳极电势接近0V,阴极为电势最低

处,电势-84.75V。在计算空间内电势值在-50~
-30V之间,在接近阳极和阴极处电势快速变化至

最大最小值,电场强度在接近阴阳极处很大。

图3 电流7A、阴阳极距离3mm时的电势分布图

Fig.3 Potentialdistributionwhenthecurrentis7Aandthe

distancebetweenanodeandcathodeis3mm

2.1.2 温度分布

电流7A、阴阳极距离3mm时的温度分布图

如图4所示。阳极、阴极为温度最低处。在计算空

间内温度值在5500~6449K之间,温度梯度绝

对值在接近阴阳极处很大。阴极和阳极之间加瞬

时脉冲高压,大量气体被击穿,产生电弧放电,
主要由于电流产生的焦耳热的影响,产生大量热

量,温度剧烈升高。阴阳极处由于温度不能高于

材料熔点,加了边界条件。

图4 电流7A、阴阳极距离3mm时的温度分布图

Fig.4 Temperaturedistributionwhenthecurrentis7Aand

thedistancebetweenanodeandcathodeis3mm

2.1.3 热源分布

电流7A、阴阳极距离3mm时的总热源分布

图如图5所示。阴极表面附近为热源值最大处,高

达9×1010 W/m3 以 上。阳极表面附近热源3×
1010W/m3左右,空间其余部分热源为2×1010 W/m3

以下。

图5 电流7A、阴阳极距离3mm时的热源分布图

Fig.5 Heatsourcedistributionat7Acurrentand

3mmdistancebetweenanodeandcathode

y=5.5mm,z=0.2mm时热源在不同电流

下的分布如图6所示。热源在阴极表面大于阳极表

面,在阴极表面高热源的x 坐标范围小于阳极,
且阴阳极距离近的内侧比距离远的外侧热源高。
这可能是因为阴极设置为垂直于表面发射电流,
而阳极电流可以是任意方向,因此在阴极表面高

电流密度的x 坐标范围小于阳极,总电流在阴阳

极上是相等的,电流密度在阴极表面大于阳极表

面。由温度分布图5可以看出,温度在阴阳极相差

不大,电导率相差不大,焦耳热和电流密度平方
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成正比。热源主要部分是焦耳热,因此热源在阴

极表面大于阳极表面,在阴极表面高热源的x 坐

标范围小于阳极。由于阴阳极距离近的内侧比距

离远的外侧电场强度高,因此内侧比外侧电流密

度大,内侧比外侧热源高。由图6可以看出,随电

流的增大,热源值整体增大。

图6 y=5.5mm,z=0.2mm时热源在不同电流下的分布

Fig.6 Distributionofheatsourcesunderdifferentcurrents

wheny=5.5mmandz=0.2mm

y=5.5mm,z=0.2mm时热源在不同阴阳

极距离下的分布如图7所示。阴极的变化比较复

杂,没有特定的规律。阳极随着阴阳极距离的增

大,热源分布更趋均匀,内侧和外侧的差值减小。
这是因为随着距离的增大,内外侧由场强产生的

电流密度差别减小。

图7 y=5.5mm,z=0.2mm时热源在

不同阴阳极距离下的分布

Fig.7 Distributionofheatsourcesatdifferentanodeand

cathodedistanceswheny=5.5mmandz=0.2mm

2.2 优化分析

表面电弧激励器各参数仿真结果如表1所示。
等离子体电弧激励器的设计目的是得到最高的热

源。电流7A、阴阳极距离3.5mm的表面电弧激

励器为最优,因此在后面的减阻效果分析中采用

此种表面电弧放电激励器。

表1 表面电弧激励器仿真结果

Tab.1 Simulationresultsofthesurfacearcactuator

工况 最小电压/V 最高温度/K
阴极表面热源/
(W/m3)

电流7A、阴阳

极距离3mm
85 6449 2.4953×1010

电流6A、阴阳

极距离3mm
83 6282 2.2920×1010

电流5A、阴阳

极距离3mm
82 6091 2.0633×1010

电流7A、阴阳

极距离2.5mm
88 6284 2.6833×1010

电流7A、阴阳

极距离3.5mm
87 6321 2.6905×1010

图8 所取热源截面

Fig.8 Crosssectionoftheheatsource

2.3 电弧等离子体在超高声速飞行器中减阻效果

研究

  激励以能量源项的方式加入。取阴极表面中

轴线上一矩形,坐标为y=5.5mm,3mm<x<
8mm,0<z<3mm,计算此面积内热源平均值。
如图8所示,此区域近似热源最大区域,表面电弧

激励器产生的热源只记这个区域内的,忽略区域外

热源。计算得到此区域内热源平均值:电流7A、
阴阳极距离3mm时为4.5856×109 W/m3,电流

6A、阴阳极距离3mm时为3.8329×109W/m3,电

流5A、阴阳极距离3mm时为3.1045×109 W/m3,
电流7A、阴阳极距离2.5mm 时为4.3164×
109 W/m3,电流7A、阴阳极距离3.5mm 时为

4.5986×109 W/m3。在下面的计算中热源值最高

为1×109 W/m3,为以上计算的表面电弧激励器

都能达到的值。
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数值模拟结果和文献 [5]的结果一致。由于

文献 [5]是三维模拟,这里取的是激励中心平面

的二维模拟,因为二维模拟中激励区域沿厚度的

每一截面均为二维模型中的激励面积,而实际情

况或三维模拟中,由于激励区域是圆柱或椭球,
激励区域沿厚度只有中心截面为二维模型中的激

励面积,其余截面面积小于二维模型中的激励面

积,因此二维模拟中激励区域大于三维模拟中的

激励区域,减阻百分率实验的结果大于文献 [5]
中的结果。

2.3.1 减阻机理分析

没有加入等离子体激励时,高超声速流动经

过斜坡尖劈时,产生一道强烈的主斜激波。加入

等离子体激励后,高超声速流动和等离子体相互

作用,在经过等离子体激励区域时,产生新的斜

激波,经过这道激波后,高超声速流动流经斜坡

尖劈时再产生主斜激波。这时主斜激波的强度已

远远小于没加激励只有一道主斜激波时的强度。
高超声速流动通过一系列强度较弱的激波系时产

生的流动损失远比通过一道强激波时产生的损失

小,产生的激波阻力也是前者小于后者,因此达

到减阻的目的。减阻效果的影响要素主要为激励

的强度、激励的位置和来流马赫数,下面针对这

几个影响因素对减阻效果进行具体分析。

2.3.2 静止压力分布

不同来流马赫数、激励强度和激励位置下静

止压力分布如图9所示。可以看出,未加激励时,
在斜坡处产生了一道强烈的压缩斜激波,波后压

力大大增加,加激励后红色高压区面积大幅减小。
图9 (a)(b) (c)中,随激励位置的前移,激励

后部水平平板上压力增大区域变大,但是区域内

压力增大值减小,也就是说,随激励位置前移,
激励后水平板上压力变得更分散且值变小。在斜

坡上,随激励位置前移,压力图像改变不明显。
在来流马赫数恒定的条件下,激励位置前移表明虚

拟尖 劈 半 顶 角 减 小, 根 据 尖 劈 斜 激 波 的

马赫数-半顶角-激波角三者之间的关系曲线,可知

激波强度减小。图9 (g) (h) (a) (d) (e) (f)
中,随马赫数减小,激励区域前缘产生的斜激波

相对于主激波的强度增强。图9 (i) (a) (j)中,
随激励强度增大,激励区域前缘产生的斜激波强

度增强。

(a)Ma=7,8×108 W/m3,x坐标0.03m处 (b)Ma=7,8×108 W/m3,x坐标0.035m处

(c)Ma=7,8×108 W/m3,x坐标0.04m处 (d)Ma=7,未加激励
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(e)Ma=6,8×108 W/m3,x坐标0.03m处 (f)Ma=6,未加激励

(g)Ma=8,8×108 W/m3,x坐标0.03m处 (h)Ma=8,未加激励

(i)Ma=7,6×108 W/m3,x坐标0.03m处 (j)Ma=7,1×109 W/m3,x坐标0.03m处

图9 不同来流马赫数、激励强度和激励位置下静止压力分布

Fig.9 DistributionofstaticpressureunderdifferentinletMachnumber,excitationintensityandexcitationposition

2.3.3 表面压力系数

在激励位置、来流马赫数和激励强度变化下

斜坡表面压力系数分布如图10所示。从图10 (a)
可以看出,斜坡上的压力系数减小了1/3以上,且

在斜坡上,似乎激励位置对斜坡的压力系数没多

大的影响,而对激励之后斜坡之前的水平板部分,
激励后的压力系数比无激励的压力系数大,且随

激励位置的前移,压力系数值减小,高压力系数

区面积增大,这与前面静止压力分布图里观察到

的规律一致。从图10 (b)可以看出,随马赫数减

小,斜坡上的压力系数减小,激励后水平板上压 (a)来流Ma=7、激励强度8×108 W/m3 时

压力系数随激励位置变化图
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(b)激励位置0.03m、激励强度8×108 W/m3 时

压力系数随马赫数变化图

(c)来流Ma=7、激励位置0.03m时

压力系数随激励强度变化图

图10 激励位置、来流马赫数和激励强度变化下

静止压力分布曲线

Fig.10 Distributionofstaticpressureunderdifferent

excitationpositions,inletMachnumberandexcitationintensity

力系数增大。从图10 (c)可以看出,随激励强度

增大,斜坡上的压力系数减小,激励后水平板上

压力系数增大。

2.3.4 总阻力系数

不同来流马赫数、激励强度和激励位置下总

阻力系数如表2所示。由表2可见,在来流 Ma=
7,激励强度8×108 W/m3 下,减阻最高达32%。
在同一马赫数、激励强度下,随激励位置前移,
减阻百分率增大。在同一激励位置,激励强度下,
随马赫数减小,减阻百分率增大。在同一激励位

置,同一马赫数,随激励强度增大,减阻百分率

增大。

表2 不同来流马赫数、激励强度和激励位置下总阻力系数

Tab.2 ResistancecoefficientsatdifferentinletMachNumbers,

excitationintensityandexcitationpositions

条件 总阻力系数 减阻百分率/%

Ma=7、8×108W/m3,0.03m 0.2225 32.0

Ma=7,8×108W/m3,0.035m 0.2313 29.4

Ma=7,8×108W/m3,0.04m 0.2382 27.2

Ma=6,8×108W/m3,0.03m 0.1986 41.5

Ma=8,8×108W/m3,0.03m 0.2373 25.9

Ma=7,6×108W/m3,0.03m 0.2559 21.8

Ma=7,1×108W/m3,0.03m 0.1891 42.2

Ma=7基准 0.3274 0

Ma=6基准 0.3395 0

Ma=8基准 0.3201 0

3 结论

本文设计了一种表面电弧激励器,用于等离

子体流动控制,得到了不同工况下表面电弧激励

器周围空间温度、电势等的分布情况,获得了激

励器准确热源分布。激励器在电流7A、阴阳极距

离3.5mm时能得到2.6905×1010 W/m3 的阴极

表面最高热源值,在 Ma=7时总阻力系数最多减

小32%。
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