
2017年11月
第38卷 第11期

推 进 技 术
JOURNAL OF PROPULSION TECHNOLOGY

Nov. 2017
Vol.38 No.11

表面磁流体气动激励控制楔面激波规律数值研究 *
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摘 要：针对表面磁流体 （MHD） 气动激励对高超声速进气道在非设计状态下激波控制问题，从

唯象学的角度出发，基于低磁雷诺数假设，将电磁作用简化为Navier-Stokes方程组中的源项处理，同时

考虑到低气压、低磁场环境下电子回旋效应引起的Hall效应，并联立Ohm定律，建立磁流体动力学模

型，通过与实验纹影对比验证了模型的合理性，并利用该模型研究了表面MHD加/减速激励作用位置与

宽度、磁场强度、电导率和能量转化率等参数对楔面激波的影响规律。结果表明：表面MHD气动激励

包括焦耳热与洛伦兹力作用，当放电功率密度为3.8×109kW/m3，磁场强度为0.34T时，MHD加/减速激励

分别使激波位置前移6mm与10mm；而磁场强度较低时，由于焦耳热的主导作用，将会出现激波前后压

力比增大，激波强度增加等负面效应；根据激励参数的影响规律，激励器电极应靠近尖端布置，增大磁

场强度，并改善等离子体源以提高气体电导率，同时适当增大激励区域宽度。
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Abstract：The paper is devoted to the scientific problem of control of hypersonic inlet shockwave at off-de⁃
sign state based on surface MHD aerodynamic actuation. The MHD kinetics model is established by a combina⁃
tion of Navier-Stokes equations and Ohm’s law，and the electromagnetism interaction is simplified as the source
terms of Navier- Stokes based on phenomenology and assumption of low magnetic Reynolds number，mean⁃
while，the Hall effect is taken into consideration which results from electron cyclotron effect in low pressure and
magnetic field intensity. The reasonability of the model is verified in contrast with experiment shockwave schlie⁃
ren image，and the regularity of location and width of actuation region，magnetic field intensity，conductivity，
energy conversion efficiency of MHD effect on the wedge shockwave is investigated by the model. The results
show that the surface MHD aerodynamic actuation includes Joule heat and Lorentz force effects，when discharge
power density is 3.8×109kW/m3 and magnetic field intensity is 0.34T，the MHD acceleration/deceleration actua⁃
tion can make the shockwave 6mm and 10mm ahead respectively. When magnetic field intensity is low， the
front-back ratio of pressure and magnetic field intensity increased as the result of leading role of the Joule heat.
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According to the regularity of actuation parameters，the actuator should be arranged closed to tip of the wedge，
magnetic field intensity should be enhanced，conductivity should be increased by improving the plasma source
technology，and width of actuation region should be increased appropriately.

Key words：Magnetohydrodynamic （MHD）；Shockwave；Flow control；Surface discharge；Magnetic
field

1 引 言

高超声速飞行要求超燃冲压发动机能够在较宽

的马赫数范围内稳定工作，但高超声速进气道通常

针对一固定马赫数设计，当飞行马赫数大于设计马

赫数时，激波将进入进气道内部，形成反射激波并与

边界层相互作用而引起边界层分离，将导致进气道

性能急剧下降，甚至引发进气道喘振、不起动。目前

进气道流动控制一般采用机械变几何与气动变几何

流动控制方式，能够对进气道激波系和内收缩比进

行调节，从而改善进气道在非设计马赫数下的工作

性能，但随着飞行速度向更高马赫数迈进，其存在的

附加质量增加、结构复杂、可靠性下降等问题更加突

出。等离子体、磁流体（MHD）流动控制技术是一种

新概念主动流动控制技术，通过气体放电引起的压

力、温度变化对流场施加可控扰动，以及电磁场与导

电流体之间相互作用来控制流动特性；其与传统的

进气道流动控制技术相比较，具有无运动部件、快速

响应、激励频带宽等特点［1～4］。

针对不同控制方式与机理，可以将进气道激波

控制分为大尺寸 MHD 流动控制、基于表面等离子体

的边界层流动控制两类。针对大尺寸 MHD 流动控

制，俄罗斯艾尔菲物理研究所基于激波风洞，采用平

衡电离方式，惰性工质气体电导率高达 3200S/m，首

次通过实验证明了通过 MHD作用控制进气道激波的

可行性［5］。但受实际飞行条件的限制，在 Ma＜12情

况下，即使采用电离种子，进气道内气体亦很难实现

平衡电离，为此 Macheret，Sheikin等提出一种基于电

子束电离的 MHD 进气道激波控制方式，建立无粘磁

流体动力学模型并耦合电子束电离等离子体模型，

对该控制方式在非设计马赫数下的控制效果进行了

理论分析，结果表明，通过合理选择作用参数，可以

有效提高进气道在非设计状态下的工作性能［6，7］。

国内北京航空航天大学、国防科学技术大学等

研究团队也对磁控进气道进行了大量的数值模拟研

究。其中，郑小梅［8～10］针对高超声速飞行器的低磁雷

诺数特性，建立了粘性磁流体动力学模型，分析了三

种磁控进气道性能，并提出一种新型磁控进气道，当

飞行马赫数小于设计马赫数时，施加平行和垂直于

流动两个方向的洛仑兹力分别对气体进行加速和压

缩，通过合理选择作用参数能够增大空气流率与压

缩比；吕浩宇［11］、田正雨［12］、苏纬仪［13，14］等在磁流体

动力学模型修正与计算方法改进等方面做出了积

极贡献。

受制于非平衡电离、强磁场产生技术的发展，高

超声速大尺寸 MHD流动控制由于其低电导率与低磁

场，以及高流动速度将导致作用数较低，控制效果变

差。相比较而言，表面边界层控制无需电离大体积

气体，而且气流速度、密度较低，同时壁面处具有最

大的磁场强度，因此有更好的控制效果，并可以通过

高超声速流动特有的粘性-无粘作用对主流区流场

施加可控扰动。俄罗斯科学研究院的 Leonov［15～17］从

2003 年开始，对表面放电等离子体气动激励激波控

制进行了系统研究，并将其基本原理概括为：热、磁

流体（MHD）、电流体（EHD）三种作用；2015 年，其与

欧洲导弹集团的 Falempin［18］等合作开展了基于表面

等离子气动激励的二维三激波压缩斜面大尺寸进气

道模型流动控制实验研究，证明了该控制方式在扩

展超声速进气道工作范围方面的可行性；美国空军

的 Kimmel［19］与 Shang［20，21］等也针对该问题开展了大

量的基础性研究工作，采用直流放电激励方式成功

实现了平板诱导斜激波的原理性验证实验，并基于

Hayes-Probstein 超声速理论对该物理现象进行了科

学解释；2015年，日本东京大学的 Watanabe［22］在 Ma7
条件下，开展了采用表面电弧放电诱导斜激波来改

善高超声速飞行器空气动力性能的实验与数值模拟

研究，结果表明该激励作用能够在极短响应时间内

（t<0.1s）有效减小斜劈表面的阻力。

国内方面，空军工程大学的王健［23，24］等开展了冷

态 Ma2 条件下表面电弧放电的气动激励特性研究，

首次提出“热阻塞”理论模型，揭示了等离子体气动

激励控制激波的热效应机理，又提出了“电磁复合激

励”原理，揭示了磁约束放电提高激励强度的物理机

制；西北工业大学的严红［25，26］等采用三维唯象学仿真

模型，将放电热激励以体积热源的形式加入能量方

程，研究了热激励对超声速进气道激波的控制规律；
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装备指挥学院的程钰锋［27，28］等也针对该问题开展了

部分数值模拟研究。

本文在国内外研究的基础上，针对表面 MHD 气

动激励控制进气道激波这一科学问题，基于低磁雷

诺数假设，从唯象学的角度出发，建立耦合电磁激励

源项的二维磁流体动力学模型，开展了激励作用位

置与宽度、磁场强度、电导率和能量转化率对楔面激

波影响规律的数值研究。

2 计算模型

图 1为表面 MHD气动激励控制楔面激波的原理

示意图，通过表面电极在近壁面产生等离子体，电流

方向垂直于纸面，磁场方向垂直于壁面，产生平行于

壁面方向（j×B）的加 /减速洛伦兹力。

Fig. 1 Principle sketch of wedge shockwave based on

surface MHD actuation

基于低磁雷诺数假设，将电磁作用简化为 Navi⁃
er-Stokes方程组中的源项处理，同时考虑到低气压、

低磁场环境下电子回旋效应引起的 Hall效应，并联立

Ohm 定律，建立磁流体动力学模型。二维可压缩 Na⁃
vier-Stokes方程如下
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其中动量、能量源项为

S = [ ]Sx ,Sy,Se

T = [ ]jB cos θ, jB sin θ,ηjE T
（2）

式中θ为楔面角，B为磁场强度，E为电场强度，η

为放电能量转化率，电流 j由 Ohm定律得到

j = σ
1 + β2 (E +V ×B) （3）

式中σ为空气电导率，β为霍尔参数。

β = eB
meνen

（4）
νen = 1.5 × 1011 N

2.7 × 1019
T300 （5）

其中元电荷量 e=1.6×10-19C，νen 为电子-分子碰撞

碰撞频率［29］，中性分子数密度 N = p/Tkb ，p(Pa) 为气体

压力，T(K)为气体温度，波尔兹曼常数 kb=1.38×10-23J/K。

依据实验室风洞条件，在流场中心设置尖劈来

产生斜激波，尖劈顶角约为 9.8°，计算区域示意图与

局部网格如图 2 所示，图中红色区域为 MHD 气动激

励区域，其长度为圆柱电极直径，高度为等离子体层

高度，设为 1mm。入口与上下边界条件为压力远场

条件：马赫数为 6.79，气流静压为 167.03Pa，静温为

46.2K，出口条件为超声速压力出口条件；尖劈壁面设

为无滑移绝热壁。由于等离子体焦耳热效应产生的

局部高温特性，其高温等离子体将使气体的热物理

性质发生改变，而通过求解动力学方程的方法来获

得输运参数具有较高的复杂性，所以本模型中的动

力粘性系数μ与传热系数 k均采用文献［30］提供的工

程拟合公式得到。

Fig. 2 Sketch of computational domain and local mesh

模型计算基于有限体积稳态求解器，采用结构

网格数量约 20万，并对壁面处网格进行加密处理，以

保证 y+<1；对于无粘通量采用三阶精度迎风格式，湍

流模型选用 SST k-ω两方程模型，二阶计算精度。

3 模型验证

为检验数值计算模型的合理性，以实验结果作

为典型工况与数值计算结果作对比，首先进行基准

流场的校准，图 3为基准流场的实验激波纹影图、数

值计算得到的静压与马赫数分布云图，对比表明吻

合度较高。根据实验中测量的放电电压-电流特性

计算得到平均放电功率，并根据电极大小与布置方

式得到平均功率密度约为 3.8×109kW/m3，并假设激励

区域内的功率均匀分布，能量转化率为 10%；通过高

斯计测得壁面处磁场强度约为 0.34T。施加 MHD 减

速激励时，实验激波纹影图与数值计算得到的静压

和流线分布对比如图 4所示，较为相符，进一步验证

了模型的合理性；可以看出在 MHD激励作用下，激励

区域局部压力升高，主流区流场无明显变化，表面电

磁激励就好像在壁面突起的平板将激波抬起，使激

波位置前移，而激波角度并无明显变化。
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通过图 2 中静压考察线得到的有无 MHD 作用

时，主流区沿程静压变化曲线如图 5所示，可以清楚

看 到 施 加 MHD 减 速 激 励 时 ，斜 激 波 位 置 前 移 约

10mm，并且在焦耳热的“热阻塞”效应与减速洛伦

兹 力的共同作用下，导致激波前后压力比略有增

加；而加速激励时，由于超声速流动只当负载系数

（K=E/uB）很小时才能使气体静压减小而速度增加［31］，

而此工况下外加磁场只有 0.34T，负载系数很大，所以

焦耳热作用占主导地位，洛伦兹体积力的作用较小，

但加速洛伦兹力的作用抵消了部分焦耳热作用，使

得其前移距离约 6mm，小于减速激励的情况，并使得

主流区激波前后压力比略有减小。

Fig. 5 Variation curves of static pressure in main flow

region with and without deceleration/acceleration MHD

图 6为数值模拟得到的 MHD激励区域中心处边

界层内的速度分布曲线，相比于基准状态，由于焦耳

热的主导作用，无论是加 /减速 MHD 激励，边界层内

的气体速度均有所减小，但是加速激励下的速度大

于减速激励的情况，进一步证明了 MHD 气动激励的

洛伦兹体积力作用，并且由于气体粘性作用，使得激

励区域上方的气体在加速 MHD激励作用下大于基准

状态，减速 MHD激励反之。

Fig. 6 Velocity distribution curves of numerical

computation in boundary layer

4 影响规律研究结果与分析

考察进气道在非设计状态下的流动控制效能，

一般通过激波是否重新交于唇口，以及所带来的激

波强度增加等负面影响所造成的气动阻力是否增加

来考量。综合考虑，主要研究激励参数对激波前移

距离和激波前后压力比的影响规律。基于上述建立

的磁流体动力学模型与计算方法，分别研究磁场强

度、电导率、能量转化率、激励区域位置与宽度对激

波前移距离与激波前后压力比的影响规律。

Fig. 3 Contrast of base shockwave schlieren image and
result of numerical computation

Fig. 4 Contrast of MHD deceleration actuation shockwave
schlieren image and static pressure contours and streamlines

of numerical computation
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4.1 磁场强度

图 7为电导率 3.0S/m，电场强度 4.0×104V/m，能量

转化率 10%，激励区域中心距尖端 15mm，宽度 6mm
时，激波位置前移距离与激波前后压力比随磁场强

度的变化规律。施加减速激励时，随着磁场强度的

增大激波前移距离线性增大，而施加加速激励时反

之；施加减速激励时，当磁场强度较低时，磁场强度

的增大导致霍尔参数增大，电导率减小，激励强度降

低，导致激波前后压力比低于无磁场的情况，随着磁

场强度进一步增大，此时在减速洛伦兹力与热能的

共同作用下，使激波前后压力比逐渐增大；当施加加

速激励时，随着磁场强度的增大，加速洛伦兹力的作

用逐渐增大，并占主导地位，使得激波强度减小，激

波前后压力比逐渐减小。

Fig. 7 Influence rules of magnetic field intensity

4.2 电导率

图 8 为磁场强度 1.0T，电场强度 4.0×104V/m，能

量转化率 10%，激励区域中心距尖端 15mm，宽度

6mm 时，激波前移位置与激波前后压力比随电导率

的变化规律。加 /减速激励下，随着电导率的增大，激

励强度逐渐增大，激波前移距离均逐渐增大；对于减

速激励，电导率较小时，此时由于洛伦兹力的作用，

激波前后压力比减小，随着电导率增大，由于焦耳热

作用逐渐增大，使得激波前后压力比增大；而加速激

励时，激波前后压力比先不变后增大，由于电导率较

小时，由于洛伦兹力作用占主导作用，激波后压力减

小，随着电导率进一步增大，焦耳热作用逐渐增强，

导致激波后压力增大。

Fig. 8 Influence rules of conductivity

4.3 能量转化率

由于非平衡电离大部分放电能量用于电离气

体，在约化场强 E/N（E为电场强度，N为分子数密度）

小于 100Td（1Td=10-21V·m2）的情况下，其大部分转化

为分子的振动能与旋转能［32～34］，研究表明，处于振动

激发态的 N2分子在氧原子作用下完成振动激发弛豫

时间约为 200μs［35］，所以导致在高马赫数下，大部能

量在激励区域来不及释放，并且能量转化率与约化

场强 E/N，气体成分与湿度有关，具体的能量转化率

不是本文关注的重点，本文将能量转化率作为考察

对象，研究其对控制效果的响应规律。

图 9 为磁场强度 1.0T，电导率 3.0S/m，电场强度

4.0×104V/m，激励区域中心距尖端 15mm、宽度 6mm
时，激波前移距离与激波前后压力比随能量转化率

的变化规律。随着能量转化率的增大，焦耳热的作

用逐渐增强，无论加 /减速激励作用下，激波前移距离

和激波前后压力比均逐渐增大。

4.4 激励区域宽度

图 10为磁场强度 1.0T，电导率 3.0S/m，电场强度

4.0×104V/m，能量转化率 10%，激励区域中心距尖端

15mm，激波前移位置与激波前后压力比随激励区域

宽度的变化规律。随着激励宽度增大，激波前移距

离与激波前后压力比均呈增大趋势。表明虽然激励宽
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度增大使得控制效果增强，但由于焦耳热作用的不

可逆效应，使得激波强度增加，所以需综合考虑选取。

4.5 激励区域位置

图 11为磁场强度 1.0T，电导率 3.0S/m，电场强度

4.0×104V/m，能量转化率 10%，激励区域宽度 6mm，激

波前移位置与激波前后压力比随激励区域中心距尖

端距离的变化规律。随着激励区域中心位置逐渐远

离尖端，激波前移距离先减小后增大，而激波前后压

力比先不变后增大，表明激励器应靠近尖端布置。

Fig. 11 Influence rules of location of actuation region

5 结 论

通过本文研究，结果表明：

（1）施加表面 MHD气动激励能够将激波抬起，激

波位置前移，而激波角度并无明显变化。当放电功

率密度为 3.8×109kW/m3，磁场强度为 0.34T 时，MHD
加 /减速激励分别使激波位置前移 6mm与 10mm。

（2）表面 MHD 气动激励包括焦耳热与洛伦兹力

作用，但当磁场强度较低时，由于焦耳热的主导作

用，将会出现激波前后压力比增大，激波强度增加等

负面效应。

（3）由激励参数的影响规律，在后期实验中激励

器电极应靠近尖端布置，增大磁场强度，改善等离子

体源以提高气体电导率，并适当增大激励区域宽度

以增强控制效果。
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