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摘要    主动流动控制激励器是主动流动控制技术发展的核心问题之一. 有效的主动流动控

制技术对于保证高速飞行器的飞行安全性、改善飞行器可操纵性和提高飞行器推进效率具有重

要意义. 高速飞行器技术的发展促进了新型激励器的不断出现, 同时也为激励器设计提出了新

的更高要求. 本文对现有可用于高速流场主动流动控制的典型激励器进行了综述, 讨论了激励

器的分类和激励器不同工作性能评价参数, 重点分析了流体式、机械式和等离子体式三种类型

激励器的结构设计、工作机理和应用特性, 并结合高速流动控制的实际需要和现有激励器的研

究成果, 提出了一种新的激励器设计方法. 最后本文对各激励器的优势和存在的不足进行了总

结, 对主动流动控制技术的发展提出了几点建议. 
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对流场的操控具有重要的实际应用价值, 高效

的流动控制系统不仅能够显著提高地面、海上和空中

运输工具的工作性能和节省每年数十亿美元的燃料

消耗, 而且能够得到更经济、环保和更具有竞争力的

工业生产过程, 这使得流动控制技术成为流体力学

研究的前沿和热点[1, 2]. 流动控制技术的研究可以追

溯到上世纪初普朗特边界层理论的提出[3], 第二次世

界大战和冷战期间, 由于强烈的军事需求, 流动控制

技术获得了较大的发展, 并在之后一直受到人们的

关注. 进入到 20 世纪 90 年代以来, 随着对各种流体

机械可操纵性、机动灵活性、经济性和减少环境污染

等要求的提高, 流动控制技术也迎来了新的发展阶

段. 文献[4~6]对流动控制技术研究进行了详细的综

述和分析.  

基于能量消耗和控制环路方式, 流动控制技术

可以分为被动控制和主动控制[7]. 被动控制不需要额

外的能量介入, 具有控制简单、易于实现、设计制造

成本低的特点, 在实际工程中已经得到了广泛的应

用, 并且使流体机械达到了现今较高的工作效率, 在

某些领域甚至已经达到了性能极限. 因此以微机电

系统(MEMS)技术为基础, 将空气动力学、材料、结

构和控制等多个学科综合起来的主动流动控制技术

受到越来越多的关注. 图 1 给出了近半个多世纪以来

工程索引(EI)数据库检索到的被动控制和主动控制相

关的论文篇数, 可以看出在工程领域流动控制的论

文篇数总体上呈现快速增长的趋势, 而主动流动控

制技术的研究更加活跃.  

有辅助能量引入的控制方式称为主动控制. 相

对于被动控制, 主动流动控制具有三大优势[8]: 一是

可以实现复杂动力系统的精确相位控制; 二是在临 
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图 1  主动/被动流动控制文章 EI 索引情况 

界点进行能量输入即可通过控制临界点的流动影响

整个流场, 起到“四两拨千斤”的作用; 三是通过主动

控制装置来产生扰动与主流直接耦合, 从而克服常

规控制装置可靠性不高、适应工况窄、带有附加损失

等缺点. 主动流动控制系统牵涉到流体力学、材料

学、机械工程、控制科学等多学科的交叉融合, 由于

其系统自身的复杂性, 目前还主要停留在实验室研

究阶段, 真正转化为实际应用的成果还很少[9~11]. 

在主动流动控制系统中, 作为控制器的流动控

制激励器是主动流动控制技术发展的核心问题之一, 

激励器的设计水平和工作性能直接决定了主动流动

控制技术的应用方向和应用效果 . Seifert[12], Catta-                                   

festa 等人[13]对低速流场主动流动控制激励器的发展

和应用进行了简要的回顾和分析. 

随着超声速/高超声速飞行器技术的发展, 结构

布局的优化设计和传统的被动控制方式已不能满足

飞行器高升阻比、高容积率、低热流率的气动外形要

求, 主动流动控制越来越凸显出其重要性. 我国临近

空间飞行器技术发展论证报告指出: 气动技术向“流

动可变、可控”的发展, 将促进大量新型高性能飞行

器的出现和发展. 美国 NASA 三大研究计划, 即突破

飞行器技术计划 (BVT)、超高效发动机技术计划

(UEET)和 21 世纪飞机技术计划(TCAT), 都强调了主

动流动控制技术, 并把它作为这三大研究计划的重

要内容之一[14]. 高速飞行器技术的发展为主动流动

控制技术, 尤其是主动流动控制激励器的设计和应

用提出了新要求、开创了新局面. 

本文将从主动流动控制激励器的分类、激励器不

同工作性能评价参数的建立、现有高速流场主动流动

控制激励器的结构设计及工作原理、新型激励器的设

计等几个方面对高速流场主动流动控制激励器的研

究现状进行讨论, 为高速流场主动流动控制技术的

发展提供一些参考.  

1  主动流动控制激励器的分类 

主动流动控制激励器在本质上是一种能量转换

装置, 通过将输入的电能、化学能等转化为激励器所

具有的动能或热能, 实现对外部流场的操控. 激励器

的形式多种多样, 但大都具有一个开有孔(或缝)的激

励器腔体, 激励器所具有的动能主要以所形成的射

流的形式体现, 而射流的形成往往都需要在激励器

孔口处建立压差 P , 所以激励器腔体增压方式的不

同是激励器分类的标准之一[15].  

根据理想气体状态方程, 激励器腔体内压强可

以表示为 

 0 ,P nR T V  (1) 

其中 n 为气体摩尔数, R0=8.314 kJ kg1 mol1 k1 为通

用气体常数. 气体摩尔数 n可由气体质量m和气体摩

尔质量 M 表示为 

 / .n m M  (2) 

由(1)和(2)式, 腔体内压强可以进一步表示为 

 0 .P mR T MV  (3) 

由(3)式可得到腔体压强的变化关系式为 

 .
P V T m M

P V T m M

          
 

 (4) 

由(4)式知, 激励器腔体具有三种增压方式, 对

应主动流动控制激励器可以分为三种类型及其组合

型: 1) 体积压缩型; 2) 升温型; 3) 加质型; 4) 组合

型. 

对于高超声速飞行器工作环境, 其流场具有高

马赫数、低密度、强粘性效应、存在高熵层和高温效

应的特点[16], 同时边界层较厚, 流动参数变化剧烈, 

流动特征频率高. 高超声速飞行器流场的特殊性, 对

高速流动控制激励器的设计提出了两个方面的要求: 

一是需要具有宽频域、高动量、“强壮”的工作特性, 

以适应不同的工作环境, 提供足够的控制能力; 二是

要具有易于小型化、轻量化的结构特性, 实现与控制

面的一体化设计, 以降低局部热流密度, 减少高温区

域和温度大小. 因此只有具有较高能量密度的升温
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型和灵活结构设计的组合型激励器满足高速流场流

动控制的要求.  

除上述分类方式之外, 根据不同的工作机理, 主

动流动控制激励器又可以分为流体式、机械式和等离

子体式等多种不同形式, 如图 2 所示.  

流体式是最为普遍的一种主动流动控制激励器, 

其典型代表是合成射流激励器(又称零质量射流激励

器), 在低速流动控制中应用前景广泛[17~19], 其优点

是无需额外气源和移动部件、结构简单紧凑、重量轻、

成本低, 但由于射流速度低而不适用于高速流动控

制, 因此应用于高速流动控制的流体式激励器主要

是具有较强控制能力的高能量密度的激励器, 如图 2

中所示.  

以自适应材料, 例如压电材料、形状记忆合金和

电活性材料为基础的机械式主动流动控制激励器的

研究开始于上世纪 80 年代中期[20], 机械式激励器具

有推重比大和工作安静的优点, 但同时也存在工作

频率低、外部输入功率大等不足, 目前应用于高速主

动流动控制的机械式激励器主要有压电襟翼[21]和形

状记忆合金[22, 23]两种.  

等离子体激励器是目前研究最多、最引人关注的

一种主动流动控制激励器, 国内外众多科研机构和

人员对其开展了广发而深入的研究[24~28]. 等离子体

激励器由纯固态元件组成, 无机械活动部件, 具有响

应快、工作频带宽、质量轻、适应多工况工作的特点. 

等离子体激励器的应用研究领域主要为低速流场 , 

目前也已开展在高速流动控制中的应用探索, 并表

现出较好的应用效果[29, 30], 尤其是弧光放电式[31]和

火花放电式[32]等离子体激励器都适用于宽马赫数范

围的主动流动控制.  

除了上述三种主要的高速流场主动流动控制激

励器外, 还有基于洛伦兹力[33]、激光能量注入[34]和激

波管[35]等其他形式的激励器. 本文将对图 2中前三种

工作机理所列激励器进行分析, 其他类型的激励器

将不在本文中论述.  

2  激励器工作性能参数 

为实现有效的主动流动控制, 对激励器都具有

可靠、小型化、易于集成和低能耗的工作要求, 但针

对不同的应用条件和控制目的, 对激励器的具体工

作性能还有一些特殊的要求, 例如在某些应用中需

要激励器具有较强的射流形成能力, 有时可能更关

注激励器的工作频率. 因此各种激励器的工作性能

评价参数的建立, 对激励器优化设计和实际应用具

有重要意义.  

为了反映激励器射流速度对控制效果的影响 , 

可以将激励器射流速度峰值与外部主流速度之比作

为激励器工作性能评价参数. 为了使得这一参数更

具通用性, Seifert 等人[36]定义了反映射流动量与主流 

 

 

图 2  高速流场主动流动控制激励器分类 
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动量之比的动量系数C :  

 
2

2

2
,jhU

C
cU



  (5) 

其中 h 为产生激励的横截面尺寸(例如激励器出口宽

度),   d
0

1jU h U y


  为激励器所形成射流的平均速

度, c 为受控流场的特征长度(例如机翼绕流中的翼

型弦长), U 为自由来流速度. 研究结果表明为了实

现激励器对流场的有效控制, 动量系数必须要大于

1%.  
当激励器用于边界层分离流动控制时, 无量纲

频率 F+ [37]是另一个重要的激励器工作性能参数:  

 ,tex
F f

U




  (6) 

式中 f 为激励器工作频率, xte 为激励器布置处与受控

流场尾缘的距离. Honohan 等人 [38]指出只有当 F+= 

1~10 时, 才可以实现对流动分离的有效抑制或消除.  

Collis 等人[6]定义了一个称之为“性能系数”的激

励器工作性能参数 FM, 用来反应激励器输入能量的

转化特性:  

 
baseline

,L L

D D

C U C
FM

C U P C




   
       

 (7) 

其中 CL 为升力, CD 为阻力, P 为激励器输入功率, 

baseline 代表无施加控制的基态. 当 FM>1 时表示

输入能量转化为激励器做功的部分要大于辅助系统

消耗的部分[6]. 

为了评价激励器总的能量利用效率, Seifert[12]定

义了一个整体性能参数 OFM: 

 
2

,a P

a

F U
OFM

W P
  (8) 

其中 Fa 为激励器在静止环境中工作时所产生的推力

大小, UP 为激励器所形成射流速度峰值, Wa 为激励器

系统的总质量. 其中推力大小可以近似表示为 aF   
2 ,PC hU  C 为 0.25~0.5 间的常数, 为流体密度. 

以上所定义的激励器工作性能参数均可以作为

优化激励器设计和指导激励器应用的准则数, 但又

都存在有局限性, 因为激励器的输出, 例如动量注

入、质量传递或涡通量转移等, 不仅受到激励器自身

参数, 包括激励器大小、重量、能耗、造价和使用寿

命的影响, 同时还受到工作环境, 如热、噪声、电磁

发射和热辐射等的影响, 因此很难提出一个可以全

面反映激励器类型和适用于所有应用环境的工作性

能参数[13]. 

3  高速流动控制激励器及应用 

高速流场主动流动控制的主要目的包括: 激波

边界层干扰控制、边界层转捩控制、流动分离控制、

噪声抑制和掺混增强等. 流动控制技术在超声速/高

超声速飞行器中的应用可以提高推进系统工作效率、

改善气动特性, 保证飞行的安全可靠[39]. 例如对于吸

气式高超声速飞行器, 由于其进气道暴露在超声速

气流中易于发生流动分离, 而进气道的流动分离会

导致升力减小、结构负载失衡、热流密度增大, 从而

降低发动机性能, 甚至出现发动机停车[40], 合适的主

动流动控制激励器的应用将可以避免上述现象的发

生. 目前, 适用于高速流场的主动流动控制激励器主

要包括以下几种.  

3.1  流体式激励器 

根据有无外部供应气源, 流体式激励器可以分

为零质量射流激励器和非零质量射流激励器, 由于

目前零质量射流激励器存在射流速度偏低、工作频带

较窄、控制能力较弱等不足, 因此高速流场控制中的

流体式激励器多为有源式.  

3.1.1  脉冲射流激励器 

脉冲射流是一种较早用于高速流场的主动流动

控制方式, 广泛应用于激波边界层干扰[41]、射流掺混

增强[42]、噪声抑制[43]和凹腔自激振荡控制[44]等. 相对

于定常射流, 在相同质量流率 .0m AU 下, 非定常

射流可以产生更大的“冲击力”[45], 也具有更强的流

场控制能力.  

定常射流所产生的“冲击力”可以表示为 

 
.0

2
.0 .F mU AU

    (9) 

相同质量流率条件下, 假设脉冲射流速度按正

弦关系变化, 即 

  Unsteady. .0 sin .U U B t     (10) 

则所产生瞬时和平均“冲击力”分别为 

  Unsteady

2

. .0( ) sin( ) ,F t mU A U B t       (11) 
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π

Unsteadyπ

2 / 2
2

. .0

0

( ) .
2 2

B
F t mU A U



  
 

 
   

 
   (12) 

所以为实现相同的控制目的, 脉冲射流将具有

更好的控制效果, 并且可以节省更多的能源. 例如在

分离流动控制中, Seifert 等人[37]证明相对于定常吹气, 

采用与涡脱落固有频率相同量级的周期性吹气可以

节约 90%~99%的动量需求. 而在超声速流动控制中, 

Choi 等人[45]的实验结果表明, 为实现碰撞射流 8~10 

dB 的减噪效果, 脉冲射流仅需定常射流 40%的流量. 

目前脉冲射流的产生大都是通过在定常射流产

生管路上安装快响应电磁阀[46]、压电微阀[47]、高速

回转阀[48]或如图 3 所示开孔的旋转板[45]等方式实现. 

图 3 中的旋转板内边缘上开有弧形槽, 通过高速电机

带动旋转, 实现对定常射流的脉冲调制. 脉冲射流速

度可以通过高压气源的压力大小进行调整, 脉冲频

率可以通过电机转速、旋转板直径和旋转板弧形槽数

进行调整. 例如, Choi 等人[45]利用最大转速 2000 rmp

的电机产生频率为 400 Hz 的脉冲射流, 并成功用于

超声速射流碰撞噪声抑制. 采用电磁阀或机械阀虽

然可以在一定的频带范围内实现脉冲频率调制, 但

是由于活动部件的存在, 限制了脉冲频率的进一步

提高, 同时也不易于实现脉冲射流的相位控制.  

如图 4 所示的流体振荡器[49], 是一种新型的仅

需要高压供应气源的脉冲射流产生装置, 激励器利

用流体附壁效应, 又称为柯恩达效应[50]产生频率可

调的脉冲射流. 其工作机理是: 由气源提供的双稳态

主流在收缩喷管处会由于柯恩达效应沿附壁区域的

某一壁面流动, 并使得此区域处的回路通道压力升

高, 从而将流动推向另一附壁区域而导致该处回路 

 

 

图 3  旋转孔缝脉冲射流激励器原理图 

 

图 4  流体振荡器结构及工作原理图 

通道压力升高, 并使得流体出口改变, 如此交替往复, 

形成脉冲射流. 该激励器具有工作频率高(~kHz)、结

构尺寸小(~O(mm))和质量流量小(0.05~0.5 gm/s)的特

点[51], 曾广泛应用于低雷诺数条件下的分离流动控

制[52]和凹腔共振抑制[53]. Gokoglu 等人[54]通过改变回

路通道长度和提高气源压比, 实现了最大 Ma=2.5 的

脉冲射流, 为超声速流动控制提供了可能.  

高带宽脉冲微射流激励器[55]是另外一种新的脉

冲射流发生装置, 如图 5 所示. 其主要组成部分为:  

1) 欠膨胀射流源, 2) 圆柱形射流碰撞发生腔体, 3) 

腔体下底面的微型出口阵列. 该激励器为纯固态元

件, 通过高压气源压力大小和激励器结构尺寸的优

化, 可以形成最大平均速度 300~400 m/s、脉动速   

度 70~100 m/s 的高速射流 , 有效工作频率超过      

50 kHz[56]. 在超声速凹腔流动[57]和碰撞射流噪声抑

制[58]方面都具有较好的应用效果.  

另外, 为了克服被动式涡流发生器适应工况窄、

会带来附加阻力等应用缺陷, 根据采用射流产生旋

涡流动的原理发明了流体式涡流发生器[59, 60]. 流体

式涡流发生器可以实现激励器的随意开关, 并且可

以通过俯仰角和侧倾角的调整, 进行不同方向的动 

 

 

图 5  高带宽脉冲微射流激励器结构图 
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量注入, 使涡流发生器可以以主动控制的方式进行

流场操控. 在超声速流动控制领域, Bueno 实验结果

表面流体式涡流发生器可以显著减小Ma=2的高速气

流中, 20°压缩楔面所产生的分离激波强度和分离区

域大小[61].  

3.1.2  燃烧驱动式流体激励器 

随着微加工技术的发展, 普通电池在微机电系

统驱动中存在的使用寿命短、能量密度低的不足日益

凸显, 基于高能量密度燃料燃烧的微型热能发电装

置正成为一种新型微机电系统驱动方式, 微尺度燃

烧技术也开始受到较多的关注[62]. Crittenden 将微尺

度燃烧技术用于流动控制激励器的设计, 发明了一

种燃烧驱动式流体激励器[63], 其结构及工作原理如

图 6 所示. 该激励器由燃料供应管道、点火装置、可

以做成各种形状的燃烧室腔体和一个或多个出口孔

组成. 其工作原理是: 可燃混合气体经燃料供应管道

进入燃烧室, 由点火装置点火燃烧, 在腔体内形成高

温高压环境, 使得燃烧产物经出口高速喷出形成射

流, 之后新的可燃气体再次填充燃烧室并排出残余

燃烧产物, 准备下一次射流形成. 激励器燃料可以是

氢、乙炔或丙烷等高能量密度气体, 燃料/空气进入燃

烧室的模式具有预混合和非预混合两种(如图 6), 其

控制调节装置可以是具有精确相位控制能力的微电

磁阀或依靠燃烧室压力变化工作的被动式机械阀或

流体阀.  

激励器工作频率可以通过控制点火装置的点火

频率和可燃混合物填充腔体时的质量流率实现连续 

 

 

图 6  燃烧驱动式流体激励器工作原理示意图 

可调. 对于依靠被动式微阀进行燃料流动调节控制

的激励器, 其最大工作频率受腔体内压力脉冲持续

时间(tpulse)、可燃混合物填充时间 (trefill)及两者间动态

滞后的影响, 如图 7 所示. 例如当激励器燃烧室大小

为 1 cm3、采用预混合模式的氢/空气做燃料时, 可以

实现超过 150 Hz 的工作频率[63]. 当燃料/空气以非预

混合模式进入燃烧室时, 激励器的工作循环周期还

应包括气体在燃烧室中的混合时间(tmix). Crittenden 等

人[64]指出由于 tmix 和 trefill 的重叠, 非预混合模式并

不会降低激励器的工作频率. 相反, 由于微尺度条件

下非预混合模式引起的燃烧室内流动湍流度的增强, 

可以加快火焰传播, 缩短压力脉冲上升时间, 非预混

合模式下的激励器射流形成频率可以达到 500 Hz. 

而当 7 个激励器以阵列布置方式工作时, 通过控制两

相邻激励器的点火时间间隔, 可以实现 1.33 kHz 的

有效工作频率[63].  

影响激励器腔体内微尺度燃烧的因素很多, 包

括燃料掺混比、燃烧室体积、出口大小/腔体表面积

和点火源等, Crittenden 等人[64], Rajendar 等人[65]和

Srinivasan 等人[66]采用实验或数值模拟的方法对这些

因素进行了分析. 如图 8 为按化学当量比的氢/空气

混合气体在出口直径 1.27 mm、腔体体积 1 cm3 的圆

柱形燃烧室内燃烧时, 激励器一个周期内腔体压力

和出口附近流场变化纹影图, 图中流场纹影对应时

间分别为 0.44, 0.7, 1.2, 2, 3 和 4.8 ms, 流向距离为 32 

mm. 由图可知在整个射流喷出阶段, 射流速度经历

了亚声速-超声速-亚声速的变化过程. 当 t=0.7 ms 时, 

腔体内出现压力峰值, 并且最大压比 Pr(定义为腔体

内压强与外界大气压强之比)达到 2.8, 通过对出口处

流场纹影图放大可以发现在下游 6 mm处存在有激波

结构, 即流场中存在超声速流. 随后由于腔内压力下

降及对周围流体卷吸造成的耗散, 射流速度迅速减

小, 当 t=3 ms 时腔内压力降低到大气压强, 射流也已 
 

 

图 7  激励器腔体压力变化过程 
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图 8  一周期内激励器腔内压力及出口附近流场纹影变化 

经非常微弱并脱离激励器出口. 当 t=4.8 ms 时出口附

近出现一股新的、伴有涡对的稳态流动, 这表明新 

的燃料混合物开始充填腔体, 准备进入下一个脉冲

循环. 

燃烧驱动式激励器最大的优点是具有较强的环

境适应能力, Crittenden[67]证明在振动环境、下雨、粉

尘(灰尘/沙粒)和结冰条件下, 激励器均能正常工作. 

而在应用中目前仅验证了激励器对高亚声速(Ma=0.7)

横向主流的“穿透距离”可以达到 8 mm[63], 还缺乏在

更高主流速度流场中的应用验证. 

另外一种采用燃料燃烧, 实现化学能向流体动

能转化的激励器是由 Beck 等人提出的一种脉冲燃烧

激励器[68], 其结构简图如图 9 所示, 主要组成包括带

有供应阀的进气管道、点火装置、燃烧管道和喷嘴出

口装置. 激励器的工作原理与小型脉冲喷气发动机

或脉冲爆震发动机(PDE)类似, 都是依靠压力波在燃

烧管道内的传播和反射进行燃烧增强. 根据激励器

有无喷嘴出口装置、压力波类型的不同及其在燃烧管

道内传播过程的不同, 激励器可以有/2, , 3/2 或

/4, 3/4, 5/4 等不同共振工作模式[69].  

为了克服 PDE 工作频率较低(100 Hz)、爆燃向

爆震转捩(DDT)距离较长的不足, Cutler 等人[69]为激

励器设计了一种新的机械式燃料供应微阀, 可以实 

 

 

图 9  脉冲燃烧激励器结构简图 

现最高 1500 Hz 的燃料主动供应. 同时在激励器结构

设计上, 将燃料供应和点火装置从燃烧管道封闭端

移至开口端附近[70], 以减少燃料喷入与压力波传播

的相互干扰. 另外, 相对于 PDE 最大的不同之处在

于激励器的每次点火并非均由点火装置实现, 而是

通过喷入的可燃混气与管道内残留的上一循环燃烧

产物的相互作用实现主动点火, 这既省去了 PDE 工

作过程中隔离气体的充填又消除了点火装置工作频

率的限制. 通过上述的改进, 可以在/4 模式下实现

激励器最大 600 Hz 的脉冲爆震工作频率和 3/4 模式

下 1400 Hz 的爆燃工作频率[71]. 对于具有长度 20 cm、 

直径 1.9 cm 的燃烧管道的激励器, 当以/4 共振模式

工作时, 以 285 Hz 频率进行爆震燃烧的激励器出口

射流流场如图10所示. 由图10可知, 燃烧产物从激励

器高速喷出并形成有激波结构, 即激励器所形成的

射流为超声速流. Nguyen 和 Cutler[72]采用测力天平对

激励器产生的推力和比冲特性进行了研究, 结果表

明燃烧管道为 20 cm 长的激励器以/4 共振模式工作

时, 可以产生 27 N 的平均推力, 对应比冲为 2970 s. 

3.1.3  Hartmann 管流体激励器 

自从 Hartmann 于 1919 年发现共振管现象以来, 

人们即对 Hartmann 管(又称动力共振管 : Powered 

resonance tube)的共振机理及应用开展了深入研究[73]. 

该装置曾广泛应用于喷射雾化[74]、燃料预混[75]、发

动机点火 [76]及冰箱制冷 [77]等工业领域. 近年来, 随

着对高频剪切层流动控制的需求, Hartmann管开始应

用于流动控制领域[78]. 

Hartmann 管主要由高速喷嘴和圆形谐振腔构成, 

其工作机理是: 当流体从喷嘴中高速喷出时, 由于喷

嘴截面的收缩, 会使得喷嘴前的流体压力呈现出周

期性的变化, 并与放置在压力不稳定区内的谐振腔

共同形成一个谐振系统. 当超音速流体进入谐振腔

时, 在腔内便产生充气过程, 并导致反馈流压力逐渐

上升, 反冲流体与入射流体相互碰撞, 产生频率范围

100 Hz~25 kHz、最大声强级达 150 dB 的声波振荡[73]. 

Hartmann 管是一个开放式的发声器系统, 为了

更好的应用于流动控制, Raman 等人[79]和 Kastner 等

人[80]通过在喷嘴和谐振腔之间加入一个对流动起定

向引流作用的圆柱形开孔套管, 使得共振流体以需

要的方向进入受控流场, 即建立了一种 Hartmann 管

流体激励器(HTFA), 如图 11 所示. 激励器的共振强 
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图 10  不同时刻激励器出口流场纹影图 
(a) t=0; (b) t=0.19 T; (c) t=0.36 T 

 

 

图 11  Hartmann 管流体激励器结构示意图 

度可以通过喷嘴压比和喷嘴与谐振腔间距离的改变

进行调整; 激励频率可以通过谐振腔长度进行调整, 

并且对于喷嘴和谐振腔直径相同的激励器系统, 频

率特性满足:  

 0 / [4( 0.3 )],f c L d   (13) 

其中 c0 为流体介质中的声速, L 为谐振腔长度, d 为

喷嘴和谐振腔直径. Raman 等人[81]通过改变谐振腔长

度, 实现了激励器频率 1.6~15 kHz 的可调, 并且建立

了一个多输入多输出的闭环反馈系统, 进行激励器

频率的计算机控制调整. Kastner 等人[82]通过将工质

由空气换为氦气, 使得激励器工作频率范围从 1~15 

kHz 提高到 15~45 kHz. 

根据(13)式 Hartmann 管流体激励器工作频率与

谐振腔长度 L 成反比. 当用于噪声抑制时, 更希望激

励器工作于频率超过 20 kHz 的超声波范围, 这就需

要考虑 L/d 的影响, 即高频工作的激励器需要具有较

小的喷嘴直径[83]. 而当需要激励器工作于低频时, 也

不能无限增加谐振腔长度. Cain等人[84]发现通过采用

后台阶突扩型谐振腔可以在不改变腔体长度的条件

下, 实现激励器频率的降低. 为了增强 Hartmann 管

流体激励器的控制能力, Raman 等人[85]设计了一种

Hartmann 管 束 (PRTB) 结 构 的 激 励 器 , 并 通 过

Hartmann 管个数和位置的改变, 实现激励器性能的优

化, 以降低工质质量流率. 在应用方面文献[80, 85, 86]

都验证了 Hartmann 管流体激励器在超声速射流噪声

抑制方面的有效性. Dziuba等人[87]则证明当激励器以

6.24 kHz 频率工作时, 可以使得 Ma=3 的超声速主流

激励器布置处的总压升高 10%.  

3.2  机械式激励器 

机械式激励器具有多种不同的形式, 其主要工

作机理是依靠激励器自身的振动实现向受控流场能

量的注入, 或者主动实现控制面型面的变化以适应

不同的工作状态. 由于机械式激励器控制力不强的

原因, 目前主要开展了在低速流场主动流动控制中

的应用研究. 具有高速流场主动流动控制应用前景

的激励器主要有压电襟翼式和形状记忆合金式.  

压电襟翼激励器在低速流场主动流动控制中一

般都是采用悬臂梁结构, 一端固定依靠另一端的振

动产生展向或流向涡, 实现流动分离控制[88]或凹腔

自激振荡控制[89, 90]. 在超声速/高超声速流场中, 由

于流动总压较高, 振动方式不能产生足够强的扰动, 

为此 Couldrick 等人[21, 91, 92]设计了一种新的“智能”压

电襟翼激励器, 并开展了在激波边界层干扰控制中

的应用研究. 该激励器的工作方式是通过控制固定

在惰性基底上压电材料的变形量, 改变压力室出口

大小, 调整压力室的吹/吸流量, 实现超声速流场的

主动控制. 该激励器与流体式激励器的不同之处在

于, 通过与压电襟翼的一体化设计及在流场中布置

位置的选择, 压力室不仅提供高能射流的喷出, 同时

还起到激波前后压力信息的传递和分离泡内低速流

体的吸入作用. 实验结果表明, 通过激励器的作用可

以使激波附近的边界层增厚 , 从而使强激波分裂  

成一系列弱激波, 达到改变激波角度、减小波阻的目

的[91, 92]. 
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形状记忆合金激励器的工作机理是依靠马氏体

相变呈现的形状记忆效应, 实现型面自身的变化或

对外做功, 进行主动流动控制. 形状记忆合金激励器

结构简单, 甚至可以仅包括合金材料元件自身. 目前

在高速流场主动流动控制中已经成功开展了在飞行

器进气道角度改变[93]、发动机喷管面积改变[94]和发

动机减噪[95]中的应用研究, 同时在自适应/智能机翼

和可变体飞行器设计中也具有较好的应用前景.  

形状记忆合金激励器应用中主要的缺点是响应

时间受传热效率的制约, 响应频率较低. 为此 Jun 等

人[22, 23]设计了一套基于微型热管的换热系统, 实现

了激励器最高 1 Hz的有效工作频率, 产生最大 250 N

的推力. 而随着溅射制膜技术的发展, 做成薄膜形式

的形状记忆合金激励器由于具有大的表面积和强的

散热能力, 热循环响应频率可以达到 100 Hz[96]. 20世

纪 90 年代发现的磁致形状记忆效应[97], 更是有望将

磁致形状记忆合金激励器的响应频率提高到 300 Hz

以上. 这些都为形状记忆合金实现高速流场主动流

动控制提供了较好的选择. 但除了响应频率的制约, 

激励器工作中存在的能量利用效率偏低、易于发生疲

劳断裂和不易于实现精确相位控制的不足仍需要加

以解决.  

3.3  等离子体激励器 

气体放电在高速流动控制中的应用研究开始于

50多年前Resler “磁空气动力(magneto-aerodynamic)”

概念的提出[98], 自此之后研究人员开展了大量的基

于电-磁场的超声速/高超声速主动流动控制技术研究, 

相关的研究成果可以参考 Bletzinger 等人[99], Shang

等人[100]和 Braun 等人[101]的综述文章. 采用电磁流动

控制被认为是实现高速流场主动流动控制的重要手

段, 但它需要产生大体积、高电离度的气体和强的外

部磁场环境[101], 其巨大的能量需求和实现与飞行器

一体化设计的复杂性, 成为应用的主要制约因素. 自

从介质阻挡放电(DBD)等离子体激励器发明以来[102], 

仅仅依靠电场/等离子体的高速流场主动流动控制开

始受到越来越多的关注. 目前根据气体放电类型的

不同, 高速流场主动流动控制等离子体激励器主要

有介质阻挡放电、直流辉光/弧光放电和火花放电 3

种类型.  

3.3.1  介质阻挡放电等离子体激励器 

介质阻挡放电等离子体激励器是目前研究最多

的主动流动控制方式之一 [24~28], 其典型的特征结构

如图 12(a)所示. 主要包括绝缘介质及其隔离开的两

个非对称电极, 其中一个电极裸露, 另一个电极埋置

在绝缘介质中. 当在两电极间施加高压、高频交流电

源时, 会在激励器上方形成一个非对称电场, 使电场

附近空气电离形成等离子体, 并诱导周围流体向埋

入电极方向流动, 形成一股用于流动控制的壁面射

流. 等离子体激励器电极材料一般选用导电性较好

的铜或铝箔, 绝缘介质可以采用玻璃、聚四氟乙烯、

聚酰亚胺(Kapton)或氮化硼陶瓷等, 输入电源可以是

正弦波、方波或锯齿波等交流电, 电源频率和电压幅

值一般选择 VAC=1~30 kV, f=50 Hz~20 kHz.  

目前认为等离子体激励器流动控制的物理作用

机制主要有 3 种: 快速焦耳加热引起的气体膨胀效

应、外电场与带电离子相互作用产生的电流体动力效

应(EHD)和有外加磁场时洛伦兹力产生的磁流体动

力效应(MHD)[103]. DBD 激励器在流动控制应用中最

大的不足是诱导速度较低, 控制能力不强. Post 和

Corke[104]的研究结果表明 DBD 等离子体激励器诱导 

 

 

图 12  4 种 DBD 等离子体激励器结构图 
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射流最大速度与 3.5
ACV 成正比, 但同时还受到埋入电极面

积的限制. 能实现的最大速度峰值约为 10 m/s[105, 106], 

因为更高的电压输入并不会增加产生的等离子体动

能, 而是引起气体及电极表面加热, 同时还会引起辉

光放电向电弧放电的转变和阻挡介质的击穿. 

一般认为 DBD 等离子体激励器能够实现有效流

动控制的主流速度不超过 30 m/s[24], 通过激励器  

布置位置及控制参数选择的优化 , 有效分离流动  

控制的主流速度已经得到了明显的提高 , 达到了  

100 m/s[107, 108]. 

为了提高 DBD 等离子体激励器性能, 增加输入

能量的利用效率, 研究人员设计了多种不同的激励

器构型. 图 12(b)为 Santhanakrishnan 和 Jacob[109]设计

的一种环形电极 DBD 激励器, 它可以产生具有零质

量通量的脉冲或定常流向射流, 同时还可以仅作为

吸气装置利用. 为了产生更多稳定的等离子体并诱

导更大的射流速度, 人们设计了各种不同的多电极

DBD 激励器[110, 111], 图 12(c)为三电极 DBD 激励器的

一种——滑闪放电等离子体激励器[13, 27, 112], 它采用

由高压交流和高压直流电路耦合的准直流电路进行

工作, 交流电源用于弱电离等离子体的产生, 直流电

源则进行滑闪放电的维持和能量注入, 该激励器可

以产生更大的体积力.  

在高速流场主动流动控制方面, Im 等人[113]采用

图 12(d)所示的变结构两电极 DBD 激励器, 成功实现

了超声速湍流边界层控制, 实验结果表明在 Ma=4.7

的超声速流动中, 峰值电压 6 kV、工作频率 28 kHz

的 DBD 激励器可以显著减小湍流边界层厚度. 除了

改变激励器结构, 一种新的纳秒脉冲放电方式也为

等离子体激励器应用于高速流场主动流动控制提供

了可能. Roupassov 等人 [114], Unfer 等人 [115], Stari-                       

kovskii 等人[116], Nishihara 等人[117], Yang 等人[118]都

对纳秒脉冲放电特性进行了研究. 结果表明纳秒脉

冲放电诱导的射流速度几乎为零, 但可以对放电区

域附近流体产生快速加热, 并产生有小型激波结构. 

Nishihara 等人[117]采用纳秒脉冲 DBD 激励器实现了

对 Ma=5 的弓形激波的控制, 使得激波距离增加了

25%.  

DBD 激励器应用于高速流场主动流动控制的一

个显著优势在于功率消耗小, Im 等人[113]和 Nishihara

等人[117]所采用的激励器所消耗的功率分别为 6.8 W

和 7.3~7.8 mJ/pulse.  

3.3.2  直流放电等离子体激励器 

直流放电等离子体可以分为直流辉光放电和直

流弧光放电[119]两种, 二者的区别在于输入功率和放

电电流大小的不同. 当两电极间辉光放电建立以后, 

如果继续增加输入电压就会发生辉光向弧光的转变, 

辉光放电的电流大小一般为 1~100 mA 量级, 而弧光

放电电流会显著增大(~1 A). 直流放电等离子体激励

器典型结构如图 13 所示, 主要由布置于绝缘板上的

耐高温烧蚀电极组成. 相对于 DBD 激励器的不同之

处在于两电极布置于绝缘板的同侧, 之间没有绝缘

介质阻挡. 激励器电极可以做成多种不同形状, 并且

可以根据应用需要改变电极对数和布置方式. 相对

于脉冲或交流放电, 直流放电等离子体电源较为简

单, 工作产生的电磁干扰较小且易于操作.  

目前认为直流放电等离子体激励器在高速流动

控制中的作用机理是快速气体加热效应引起的局部

密度及声速变化[101]. 为了分析直流放电等离子体加

热与其他加热方式的不同, Menart 等人[120]对比研究

了等离子体加热与普通电阻丝加热对Ma=5的超声速

流动的影响, 结果表明二者均可以在阴极上方产生

50%的压力变化, 但等离子体的加热速度要快一个量

级. Shin 等人[121]的纹影结果则表明等离子体激励的

响应时间要小于 100 s, 这种剧烈的快速局部加热会

在流场中形成强激波, 用以显著改变超声速流场结

构[122~124]. 

直流放电等离子体的放电形式和流动控制的效

果受电极结构、电极对数和布置方式、环境气压和输

入电压的影响. Kimmel 等人[125]的研究结果表明圆形

阴极和针状阳极组成的辉光放电等离子体, 就不会

像方形电极一样引起阴极上方的压力扰动, 它对超

声速平板流动的作用类似于横向射流或凸包, 具有

涡流发生器的效果, Samimy 等人[31]和王健等人[126]也

观察到了这种现象. 等离子体的控制效果则随电极 

 

 

图 13  直流放电等离子体激励器 
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个数的增加而增强[119], 而沿展向布置的电极结构比

沿流向布置具有更高的控制效率[127]. Shin 等人[121]发

现超声速来流条件下的辉光放电具有弥散和收缩两

种模式, 当直流辉光在低压环境、以较小电流条件工

作时, 会形成弥散放电, 而当电流大于 150 mA、气压

超过 33.3 kPa 时, 放电转变为收缩模式. 由于弥散放

电可以形成更大的加热区域, 因此也具有更好的控

制效果.  

由于认为直流放电流动控制的主要机制为气体

加热效应, 输入功率千瓦量级、放电区域气体温度

3000~5000 K 的电弧放电应该具有更强的激励效果, 

Leonov等人[127]的实验表明电弧放电处会形成弱激波, 

但由等离子体放电产生的压力升高并不比辉光放电

明显, 因此 Shin 等人[121]和 Menier 等人[128]认为基于

直流放电等离子体的流动控制除了气体加热效应 , 

静电力(EHD)同时也具有重要作用. 弥散放电模式下

的等离子体会随着输入功率的增加, 控制效果增强. 

当过渡到弧光放电时, 过大的功率输入会引起超声

速边界层的分离. 为克服弧光放电所需较大功率的

不足, Samimy 等人[31]发展了一种新的弧光放电激励

器, 通过对等离子体激励器的优化, 可以实现激励器

0~200 kHz 的工作频, 单个激励器的能量消耗仅为  

12 W[129, 130]. 随着流动马赫数的增加, 流场总温和焓

值增加, 依靠气体加热的直流放电等离子体激励器

工作效率将会下降, 目前已经证明直流放电能够引

起流场特性改变的最大主流速度为 Ma=7 [131].  

直流放电等离子体较强的加热效应, 可以产生

较高的等离子体密度. 当施加合适的外部磁场时, 通

过磁流体动力的约束作用 , 可以降低放电功率需  

求[132], 同时提高等离子体控制效果[133].  

3.3.3  火花放电等离子体激励器 

合成射流激励器具有无需在流场内引入额外质

量的零质量通量的工作特性, 但也存在着射流速度

偏低, 控制力不强的缺陷, 同时激励器性能还受到系

统结构共振频率的影响, 当激励器工作频率偏离共

振频率时便会引起性能下降. 等离子体激励器虽然

具有较宽的工作频率范围, 诱导射流速度同样偏低, 

主要依靠对局部流场的焦耳加热实现流动控制. 结

合两种激励器的优势, Cybyk 等人[134, 135]提出了一种

火花放电等离子体激励器, 又称为等离子体合成射

流激励器或脉冲等离子体射流激励器. 它是在小腔

体内进行气体放电, 利用受控流场内自身的流体“合

成”控制用的射流. 其工作周期可以分为如图 14 的三

个过程: 1) 能量沉积阶段. 通过外接高压电源给激

励器充电, 当两电极间电势差达到激励器腔体内空

气击穿电压时, 形成火花放电使得腔体内空气发生

电离, 实现电能向热能的转化; 2) 射流喷出阶段. 气

体放电加热导致腔体内温度和压力急剧升高, 高温

高压气体通过激励器出口高速喷出 , 形成射流 ; 3) 

吸气复原阶段. 由于射流喷出及腔体冷却使得腔体

内温度和压力下降, 外部气体重新充填腔体, 为下一

个循环做准备. 火花放电等离子体激励器仅需消耗

电能, 无机械活动部件, 可通过出口大小和方向的改

变调整激励器向外部流场的动量注入.  

火花放电等离子体激励器的工作特性受能量沉

积大小、激励器腔体和出口大小的影响[136, 137], 另外

Belinger 等人[138]还实验研究了电能的释放速率对激

励器工作特性的影响. 结果表明相对于电感电源, 采

用电容充放电的电源电路可以实现电能的快速释放, 

产生速度峰值更大、带宽较窄的射流. 目前理论计

算、数值模拟和实验可达到的最大射流速度分别为

1500, 600 和 300 m/s[134, 139], 有效重复工作的最大频

率为 5 kHz[139].  

在高速流动控制应用中, 数值模拟[134]和实验[139]

结果都表明, 在 Ma=3 的超声速平板流动中, 火花式 
 

 
图 14  火花放电等离子体激励器工作过程图 
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等离子体射流可以引起边界层局部分离和加厚, 对

边界层的“穿透”距离可以达到 6 mm, 这使得火花式

等离子体射流成为具有高速流动控制应用前景的一

种新的合成射流技术. 但该激励器也存在一些不足, 

例如吸气复原阶段的时间过长限制了激励器工作频

率和射流速度的进一步提高[139], 也使得激励器在低

密度大气环境中应用效率下降.另外仅依靠气体放电

加热, 也限制了激励器在高温条件下产生的相对温

升, 根据(4)式也将会导致激励器的性能恶化. 

4  新型激励器设计 

4.1  新型激励器工作原理及过程分析 

火花放电式等离子体激励器作为超声速/高超声

速主动流动控制的一种有效手段, 目前已经在国内

外引起了广泛关注[134, 137~142]. 但是由于受吸气复原

阶段进气空气流量和能量利用效率(约为 10%)的限制, 

火花放电式等离子体激励器的有效工作频率限制为 

5 kHz, 最大射流速度约为 300 m/s[139]. 另外当激励

器工作于稀薄大气或高温环境时, 吸气量的骤减及

相对温升的降低都将使得激励器性能下降. 

为了克服现有火花放电式等离子体激励器的不

足, 提高其工作性能和环境适应性, 在现有激励器基

础上, 结合高速气体冲压增压原理, 罗振兵等人[143]

发明了一种能充分利用高速流动环境的动压式合成

射流激励器, 如图 15 所示. 其工作原理是通过激励

器动压进口引入一股高速来流, 并经火花放电向其

注入能量, 通过“借力”(高速来流冲压)和“接力”(火花

放电的气体加热)的作用, 合成一股用于流动控制的

高能射流.  

激励器工作过程仍分为三个阶段: 冲压进气、能

量接力和射流喷出, 如图 16所示. 冲压进气阶段: 高 
 

 
图 15  动压式合成射流激励器示意图 

1, 激励器腔体; 2, 动压进口; 3, 冲压气流; 4, 高能合成射流; 5, 

射流出口; 6, 电极 

 

图 16  动压式合成射流激励器工作过程图 

速来流经激励器动压进口冲压进入腔体, 使腔体内

气体快速充填和升压(气体以动压进口进入为主, 射

流出口进入为辅); 能量接力阶段: 两电极通过外接

高压电源实现腔内气体击穿, 通过火花放电完成电

能向热能的转换, 快速加热和膨胀腔内气体, 使腔体

内压力进一步升高; 射流喷出阶段: 高压气体经射流

出口喷出, 形成高能合成射流. 动压式合成射流激励

器的工作原理和工作过程均类似于冲压发动机, 激

励器动压进口、腔体和射流出口的作用分别等同于发

动机进气道、燃烧室和尾喷管. 通过对激励器动压进

口、腔体和射流出口型面的合理设计, 可以保证激励

器周期性射流喷出工作过程的实现. 

4.2  激励器冲压增压性能分析 

根据伯努利方程:  

 21
( ).

2
P u gz E s     (14) 

可知对于理想气体, 当忽略势能 gz 后, 流线上任意

两点间压强差满足:  

 2 2
2 1 1 2

1
( ).

2
P P P u u      (15) 

由(15)式可知, 动压式合成射流激励器来流动压

增压表达式可表示为 

 2
1

1
,

2 dP k u kP    (16) 

其中 1u 为来流速度, dP 为来流动压, k 为动压利用
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系数, 0 1k  . 图 17为不同海拔高度下来流动压随

Ma 数的变化关系, 由图可知随着 Ma 的增加来流动

压明显增大, 尤其是在低空区域几乎是按指数关系

上升. 例如在 30 km 高度大气静压仅有 1200 Pa, 而

Ma=5 的流动动压高达 21000 Pa, 动压增压效果达到

17.5 倍. 来流动压的有效利用, 对于改善激励器工作

性能将具有重大意义. 

相对于火花放电式等离子体激励器, 动压式合

成射流激励器的优势主要体现在如下几点.  

● 采用冲压方式实现腔体增压, 解决了高空低

密度环境激励器无法工作的问题, 同时还提高了合

成射流流量和速率;  

● 腔体增压的多元化, 克服了高温环境下激励

器工作性能下降的问题;  

● 冲压进气与原激励器的负压自然吸气方式相

比, 腔体充填和冷却时间均大大缩短, 可大幅提高激

励器工作频率和响应速度;  

 

 

图 17  不同海拔高度下来流动压随 Ma 数变化曲线 

● 对外部流场动能的利用, 可以降低激励器自

身携带的能量消耗, 使得激励器易于小型化和易于

电参数控制. 

5  结论 

本文对现有可用于高速流场主动流动控制的激

励器进行了综述, 分析了流体式、机械式和等离子体

式三种类型激励器的结构形式、工作机理和应用特性, 

各种激励器的优缺点总结如表 1. 

每一种新型激励器的发明和应用都是主动流动

控制技术的一种进步, 随着超声速/高超声速飞行器

技术对主动流动控制越来越迫切的需求及材料、机电

和加工集成技术的发展, 必将促进更多不同类型、性

能更佳的激励器出现. 同时由于高速流场变化剧烈, 

结构复杂、控制目的多样, 也需要不同类型激励器以

实现最优的飞行控制效果.  

主动流动控制技术正处于一个快速发展时期 , 

但由于涉及多学科、多系统的交叉融合, 目前仍主要

处于实验室探索研究阶段, 距离真正的实际工程应

用, 尤其是在超声速/高超声速流动控制中的应用还

有很多工作要做: 1) 开展新型材料和微加工技术研

究, 设计小型微型化、宽频域、高动量、“强壮”的

新型激励器, 为主动流动控制技术的发展提供技术

手段; 2) 建立基于激励器、传感器和处理器的自适应

主动流动控制系统, 完成与受控流场的一体化设计; 

3) 从平板、楔面、钝体绕流等简单验证性机理研究

转变为全尺寸、复杂气动外形的实际流体机械应用  

研究. 

 
表 1  各种激励器应用优缺点对比 

Actuators Advantages Disadvantages 

Pulsed jet Easy to realize, high momentum, robust 
Requires an external flow source, low frequency, not 

be able to accurate phase control 

Combustion Simple, miniature, strong control authority 
Requires an fuel supply device, contains moving part 

(mechanical valve), low frequency 

Hartmann tube High bandwidth, strong adaptability 
Requires an external flow source, the control authority 

of single actuator is weak 
Piezoelectric flaps Simple, easily to installed on models Small deflection and bandwidth, inadaptability 

SMA Quiet, better force to weight ratio, strong control authority Low frequency, high energy consume 

DBD 
Fast time response, simple, high bandwidth, easily to 

installed on models 
Low induced flow velocity，not suitable for high speed 

flow control 

DC discharge 
Fast time response, simple, high bandwidth, easily to 

installed on models 
Limited velocity output, high energy consume (arc 

discharge), electrodes ablation 

Sparkjet 
Required no external fluid source, high bandwidth, higher 

velocity output 
Not suitable for low density and high temperature 

environment, low energy efficiency 
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