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В работе проведено экспериментальное исследование и численное моделирование процесса пери­
одического инициирования искрового протяженного разряда в потоке воздуха с числом Маха М = 2. 
Измерены критические параметры разряда в скоростном потоке воздуха, проведена визуализация 
течения газа в присутствии разряда. Проведено исследование влияния разряда на картину течения 
вблизи обтекаемой сверхзвуковым потоком поверхности тела. 

ВВЕДЕНИЕ 

В настоящее время аэродинамика летательных 
аппаратов, основанная на геометрии его частей, 
приближается к совершенству. Направление со­
вершенствования профиля крыла и других ком­
понентов самолета за счет геометрии практиче­
ски себя исчерпало. Поэтому в настоящее время 
все больше усилий ученых и инженеров тратится 
на то, чтобы применять новые перспективные 
способы улучшения картины течения воздуха во­
круг поверхности летательного аппарата, т.н. ак­
тивные методы управления. К первым попыткам 
применения таких устройств можно отнести мик­
роэлектромеханические системы (MEMS-техно-
логии) — технологии и устройства, объединяющие 
в себе микроэлектронные и микромеханические 
компоненты. В аэродинамике данные устройства 
применяются в качестве механических осцилля­
торов и генераторов вихрей. 

Другим типом перспективных устройств управ­
ления потоком газа являются плазменные актуато-
ры. Основная идея в этом случае заключается в 
том, что в потоке газа (воздуха) создается элек­
трический разряд различного вида, при этом по­
ток приобретает дополнительные добавки к пара­
метрам, например, энтальпии за счет дополни­
тельного ускорения частично ионизированного 
газа в сильном электрическом поле или за счет 
нагрева газа. Основные используемые типы раз­
ряда — это коронный, искровой, диэлектрический 
барьерный разряд, СВЧ-разряд. В отличие от меха­
нических актуаторов, с помощью плазменных 
устройств можно вкладывать в набегающий поток 
газа практически неограниченное количество 
энергии, при этом данные устройства не уступают 
MEMS в быстродействии. При этом нужно отме­
тить, что развитие плазменной аэродинамики со­
провождается бурным развитием полупроводни­
ковой электроники и технологий преобразования 
электрической энергии. Следует отметить, что 

плазменная аэродинамика — раздел аэродинами­
ки, в котором рассматриваются новые методы ак­
тивного влияния на течение газа с помощью плаз­
менных технологий, — исследует не только внеш­
нюю, но также и внутреннюю аэродинамику. 
Устройства создания плазмы вблизи обтекаемой 
дозвуковым или сверхзвуковым воздухом поверх­
ности полезны при проектировании новых типов 
двигателей (в том числе и сверхзвуковых прямо­
точных) и МГД-генераторов. 

Если для управления дозвуковым течением га­
за в настоящее время используются различные 
типы электрических разрядов, то в сверхзвуковом 
потоке газа лишь часть из них может быть приме­
нена. Это связано с тем, что при достаточно высо­
ких скоростях набегающего потока процесс иони­
зации протекает иначе — сверхзвуковой поток 
уносит часть ионов из области сильного электри­
ческого поля, при этом интенсивность разряда и 
энерговклад в целом падают. К примеру, показа­
но, что диэлектрический барьерный разряд спо­
собен существенно влиять на картину дозвуково­
го течения со скоростью до 100 м/с [1]. При этом 
в трансзвуковом потоке воздуха какое-либо влия­
ние данного типа разряда на поток не наблюдает­
ся [2]. В сверхзвуковом потоке воздуха с числом 
Маха М = 2 поток уже сильно изменяет структуру 
плазмы вблизи актуатора [3]. Более перспектив­
ным способом влияния на параметры сверхзвуко­
вого течения воздуха представляется именно им-
пульсно-периодическое действие, например с 
помощью сильноточного искрового разряда, при 
этом механизм действия разряда на поток счита­
ется тепловым. Одним из методов создания тако­
го возмущения является использование разряда, в 
котором происходит нагрев газа, в результате по­
является тепловое возмущение. Как было показа­
но теоретически в работе [10], подвод тепла в по­
токе газа приводит к образованию вихрей, поэто­
му для понимания физических основ управления 
движением газа с помощью теплового воздей-
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ствия следует исследовать взаимодействие обра­
зующихся вихрей с набегающим потоком. Подоб­
ные исследования были начаты в ряде работ Гаи-
тонде и др. [6—9]. В этих работах представлено 
исследование нагрева ламинарного погранично­
го слоя при набегающем потоке с числом Маха 
М = 1.5. Проведен анализ эволюции пары образо­
ванных вихрей по мере их продвижения вниз по 
потоку. Полученные результаты имеют много об­
щего с прямым численным моделированием, вы­
полненным в работе [11] для механического воз­
мущения. Известны также и экспериментальные 
работы по исследованию влияния искрового раз­
ряда на картину сверхзвукового течения при на­
личии косого скачка уплотнения и отрывной зо­
ны [12, 13]. 

При сравнении механического и теплового воз­
действия можно сделать некоторые выводы отно­
сительно качества управления потоком. Хотя ме­
ханические приборы могут быть эффективными, 
они имеют некоторые недостатки — сложность 
конструкции, большой вес, некомпактность, к то­
му же могут приводить к нежелательным вибраци­
ям, они состоят из механических частей, которые 
могут стираться или ломаться. Главные преимуще­
ства тепловых и плазменных актуаторов — надеж­
ность, простота, малое потребление энергии, атак 
же возможность управления с большими частота­
ми, соответствующими числам Струхаля в потоке 
порядка единицы, при котором воздействие на по­
ток наиболее эффективно. 

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЕ ИССЛЕДОВАНИЯ 
В данной работе рассматривается возмож­

ность инициирования искрового протяженного 
разряда с частотой порядка кГц в сверхзвуковом 
потоке воздуха с числом Маха М = 2. В качестве 
плазменного актуатора — электрического устрой­
ства, с помощью которого создается плазма в по­
токе для управления режимом течения, — исполь­
зуется секционированный разрядник с характер­
ной длиной между электродами порядка 10 см 
(размер модели). Ранее уже были получены пара­
метры течения, при которых может быть осу­
ществлено инициирование протяженного искро­
вого разряда [4], но в работе исследовался процесс 
единичного инициирования разряда с энергиями, 
существенно большими 1 Дж в потоке за фронтом 
ударной волны. Практический интерес представ­
ляет процесс импульсно-периодического иници­
ирования разряда с периодом времени, сравни­
мым с пролетным временем потока над рассмат­
риваемой частью поверхности тела, то есть с 
частотой порядка кГц. При этом число Струхаля в 
физическом процессе составляет величину по­
рядка 1. 

Процесс формирования протяженного искро­
вого разряда исследовался на сверхзвуковой ат-

мосферно-вакуумной аэродинамической трубе с 
числом Маха потока М = 2 (скорость потока V = 
= 520 м/с) , числом Рейнольдса порядка 10 6 и при 
статическом давлении в потокер = 0.15—0.18 атм. 
За выходным сечением сопла Лаваля располага­
лась аэродинамическая модель с криволинейной 
поверхностью с вмонтированным в нее плазмен­
ным актуатором так, чтобы в целом поверхность 
тела оставалась гладкой. В качестве аэродинами­
ческих моделей использовался NACA64a212 про­
филь, выполненный из диэлектрического мате­
риала (кварц), с характерным размером 10 см. 
Размер хорды профиля был постоянен во всех се­
чениях профиля, так что обтекание модели рас­
сматривалось как двумерное. Герметичная рабо­
чая камера аэродинамической трубы, в которую 
происходило сверхзвуковое истечение воздуха, 
снабжена оптическими стеклами для визуализа­
ции течения в присутствии электрического раз­
ряда. Визуализация течения проводилась с помо­
щью теневого прибора ИАБ-451 методом Теплера 
(ножа и щели) [5], а также с применением тенево­
го метода. Подсветка исследуемой области тече­
ния проводилась с помощью дуговой ксеноновой 
лампы ДКСШ-150-1. Шлирен- или теневая кар­
тина течения регистрировалась с помощью ско­
ростной цифровой камеры Photron FASTCAM 
SA4 с разрешением 1024 х 1024 пикселей, с време­
нами экспозиции не менее 1 мкс и со скоростью 
съемки до 20000 к/с. Аэродинамический профиль 
располагался в рабочей камере так, чтобы образу­
ющие обтекаемой поверхности были параллель­
ны оптической оси теневого прибора, а передняя 
кромка профиля была перпендикулярна оси соп­
ла Лаваля. При этом рабочая камера снабжена ме­
ханическим устройством изменения угла атаки 
профиля относительно набегающего потока. При 
изменении угла атаки ориентация профиля отно­
сительно оптической оси теневого прибора и от­
носительно оси сопла сохранялась. В качестве пи­
тающего актуатор устройства использовался высо­
ковольтный источник SPELLMAN SL15P2000 с 
регулируемой величиной напряжения 0 кВ — 
15 кВ и максимальной выходной мощностью 
2 кВт. Схема инициирования разряда в частотном 
режиме состоит из балластного сопротивления R, 
величина которого определяется максимальным 
выходным током высоковольтного источника для 
данного значения напряжения, и набора высоко­
вольтных керамических конденсаторов типа К15-5 
с емкостью каждого С = 4.7 нФ. Так как допуск 
номинала конденсатора велик, то перед проведе­
нием эксперимента общая емкость дополнитель­
но измерялась (точность измерений 4%). Харак­
терная величина сопротивления составляет поря­
док R = 100 кОм. Время зарядки конденсаторов 
составляет порядок RC, и данная величина опре­
деляет частоту инициирования разряда в потоке. 
Измерение электрических параметров разряда 
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проводилось с помощью цифрового осциллогра­
фа LeCroy WaveRunner 104Xi, напряжение на раз­
ряднике измерялось с помощью делителя 1:1000 
Tektronix Р6015А, фронт разрядного тока реги­
стрировался с помощью пояса Роговского. 

Эксперименты по обтеканию с и без разряда на 
поверхности тела проводились при расчетном ре­
жиме истечения, когда профиль скорости сверх­
звукового потока является равномерным. Угол 
атаки аэродинамического профиля варьировался 
от 0 до 15 градусов относительно набегающего по­
тока. Эксперименты по шлирен-визуализации 
течения показали, что в данном диапазоне угла 
атаки вблизи задней кромки профиля возникает 
отрывное течение. При расчетном режиме работы 
аэродинамической трубы отрыв наиболее выра­
жен при угле атаки 12 градусов и располагается на 
расстоянии 30—50 мм от задней кромки над по­
верхностью NACA-профиля. Поэтому на расстоя­
нии 40 мм от задней кромки был встроен в поверх­
ность профиля актуатор для создания искрового 
разряда и исследования влияния импульсного на­
грева газа на картину течения. Эксперименталь­
ные исследования показали, что при частотах 
инициирования разряда около 6 кГц и средней 
вкладываемой мощности 500 Вт на 10 см качество 
поверхности профиля из кварца не меняется. 
Профиль выполнен с точностью 1 мкм и отполи­
рован. На верхней поверхности выфрезерована 
канавка трапецеидального сечения для размеще­
ния проводящих сегментов длиной 5 мм каждый. 
Сегменты сделаны из ковара, имеющего коэффи­
циент линейного теплового расширения, при­
мерно на порядок меньший, чем у других марок 
стали или у других металлов. Сегменты плотно 
уложены в канавку, так что поверхность профиля 
в целом остается гладкой. Между двумя соседни­
ми сегментами проложен диэлектрик — тефлоно-
вая пленка толщиной 50 мкм. К крайним сегмен­
там подводится высокое напряжение с накопи­
тельной схемы. 

Если убрать диэлектрик между несколькими 
крайними сегментами, то разрядный промежуток 
уменьшается. Протяженность искры и величина 
пробойного напряжения при этом также умень­
шаются. Эксперименты с различной длиной раз­
рядного промежутка (40 мм — 120 мм) показыва­
ют, что эффективная напряженность электриче­
ского поля, равная отношению напряжения на 
актуаторе к разрядному промежутку между край­
ними сегментами, остается неизменной. При дан­
ных параметрах сверхзвукового потока — числе 
Маха 2 и статическом давлении потока 0.15 атм — 
эта величина составляет 1.0 кВ/см. Механизм 
пробоя заключается в следующем. При подаче до­
статочного напряжения на актуатор вблизи неза-
земленного сегмента начинается ионизация газа. 
При этом проводимость среды между этим сег­
ментом и соседним существенно возрастает. Так 

как сегменты выполнены из металла, этот про­
цесс повторяется между следующей парой сег­
ментов в направлении заземленного сегмента. 
Когда газ вблизи поверхности актуатора стано­
вится достаточно ионизирован, возникает основ­
ной пробой между высоковольтным крайним сег­
ментом и заземленным крайним сегментом. Ос­
циллограммы разрядного тока свидетельствуют о 
том, что весь описанный процесс занимает время 
менее одной микросекунды, что намного меньше 
пролетного времени, поэтому с точки зрения га­
зодинамических процессов импульсный нагрев 
среды является мгновенным. 

Электрический разряд в данном случае являет­
ся самостоятельным и возникает тогда, когда на­
пряжение между крайними сегментами разряд­
ника достигнет определенной величины. Для изу­
чения динамики распространения возмущения 
потока, вызванного искровым протяженным раз­
рядом, необходимо, чтобы энергия отдельного 
разряда была величиной постоянной. С помощью 
подробных осциллограмм напряжения, снятых в 
течение 2 секунд с шагом 100 не, удалось исследо­
вать флуктуации пробойного напряжения, оста­
точного напряжения, энергии и частоты следова­
ния электрического разряда. Эксперимент пока­
зал, что величина пробойного напряжения зависит 
от угла атаки профиля, т.к. при изменении утла 
атаки изменяется значение статического давле­
ния потока вблизи места инициирования разряда. 
В более чем 95% случаев величина пробойного 
напряжения лежит в диапазоне 9.70 кВ—10.1 кВ, 
величина остаточного напряжения — в диапазоне 
1.5 кВ—1.9 кВ, энергия отдельного разряда меня­
ется в пределах 10% от среднего значения, кото­
рое зависит от емкости запасающих конденсато­
ров. Частота следования разрядов флуктуирует в 
большей степени, например, изменяется от 5 кГц до 
6 кГц, т.к. она зависит как от величины пробойного 
напряжения, так и от режима работы высоковольт­
ного источника. При превышении максимальной 
потребляемой мощности источник переходит в ре­
жим регулировки по току с уменьшенным значени­
ем выходного напряжения. В другом случае регу­
лировка происходит по напряжению с постоян­
ным значением выходного напряжения (порядка 
10 кВ). Поскольку величина энергии отдельного 
разряда является величиной достаточно постоян­
ной (95% значений лежат в диапазоне 10% от 
среднего значения, полуширина распределения 
составляет 4% от среднего значения), то пред­
ставляется возможным восстановление шлирен-
или теневой картины течения из цифровых кад­
ров, полученных при различной задержке между 
моментом инициирования разряда и моментом 
экспозиции кадра. 

Хотя тепловыделение с помощью разряда яв­
ляется мгновенным процессом, вызванные им 
возмущения потока существуют достаточно дол-

ТЕПЛОФИЗИКА ВЫСОКИХ ТЕМПЕРАТУР том 48 № 6 2010 



П Л А З М Е Н Н А Я А Э Р О Д И Н А М И К А В С В Е Р Х З В У К О В О М П О Т О К Е ГАЗА 951 

го, чтобы повлиять на картину течения. На рис. 1 
представлена серия теневых фотографий процес­
са обтекания профиля с инициированием разряда 
на его поверхности, причем представлена лишь 
область задней кромки профиля. Частота иници­
ирования разряда составляет примерно 5 кГц, на­
пряжение на актуаторе — 10.50 кВ, длина разряд­
ного промежутка — 10.0 см, энергия одного им­
пульса — 60 мДж, время разряда — 300 не. На 
кадрах видны слабые косые скачки уплотнения, 
возникающие вблизи актуатора из-за неровности 
поверхности. Далее вниз по потоку видна линия 
отрыва, начинающаяся на расстоянии 20 мм от 
места инициирования разряда. На м е р н о м кадре 
виден фронт ударной но H I M . возникающей после 
инициирования разряда. На последующих кадрах 
представлена динамика развития газодинамиче­
ского возмущения потока воздуха с течением вре­
мени. По сути, ударная волна, возникающая после 
разряда, является цилиндрической. На кадрах 2, 3 
видно небольшое уменьшение отрывной зоны, 
что в целом улучшает аэродинамические характе­
ристики профиля при данном угле атаки. В мо­
мент времени 70 мкс (четвертый кадр) действие 
возмущения потока на отрывную зону течения 
прекращается, и линия отрыва возвращается в 
исходное положение. При повторении процесса 
инициирования разряда с периодом времени, 
близким к пролетному времени потока (10~4 с), 
можно достичь стационарного воздействия на 
картину течения. 

Полученные таким образом шлирен- или те­
невые картины течения позволяют получить дина­
мику взаимодействия газодинамического возму­
щения с отрывной юной течения при различных 
углах атаки. На рис. 2 представлена зависимость 
положения точки отрыва от времени после разря­

да при различных углах атаки. Также определена 
скорость цилиндрической ударной волны, возни­
кающей после искрового разряда, при различных 
значениях энергии разряда. Так как величина 
пробойного напряжения в экспериментах остава­
лась постоянной, энергия разряда менялась с по­
мощью изменения емкости запасающих конден­
саторов. Эксперимент при угле атаки 8 градусов 
показал, что изменение энергии разряда от 60 мДж 
до 260 мДж приводит к увеличению числа Маха 
фронта ударной волны относительно набегающего 
потока от 1.28 до 1.40 соответственно. При этом 
максимальное смещение положения точки отры­
ва, вызванное возмущением потока из-за разряда, 
практически не изменяется. 

ЧИСЛЕННОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ 
Образование вихрей при действии теплового 

источника, расположенного у стенки, аналогично 
конвективной неустойчивости. Качественно это 
следует из уравнения для завихренности потока 

^ - ( - ( v - V j f t ^ V p x V p + vAft. (1) 
dt р 

Член - ^ V p x V p является источником завихрен-
Р 

ности в небаротропном течении, для случая теп­
лового воздействия его можно преобразовать, ис­
пользуя разложение градиента плотности 

что приводит к источнику завихренности тепло­
вой природы 

^ + ( V V ) f t = - ^ V l n r x V / > + vAft, (2) 
dt р 
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Рис. 2. Зависимость положения точки отрыва относительно задней кромки профиля от времени после разряда при 
различных углах атаки а. / - а = 0°, 2- а = 8°, 3- а = 10°, 4 — а = 13°. 

где коэффициент объемного расширения \\ 

= -I— J , v = 1/р — удельный объем. Схематиче-
v\dTlp 

ски образование вихрей при тепловом воздей­
ствии показано на рис. 3. 

Для численного моделирования конвективно­
го потока в качестве аэродинамического профиля 
использовалось крыло NACA00I5, на поверхно­
сти которого размещался объемный источник 
тепла (рис. 4). 

Стационарное тепловыделение в данных расче­
тах принималось равным О 10 H I M . В покоя­
щемся газе (скорость набегающего потока У0 = 0) 
образуются два вихря с противоположной цирку­
ляцией. 

Задача решалась в 3-мерной постановке, при­
веденной на рис. 5. Толщина пограничного слоя 
определялась как 8 = •Jvx/U, где v — кинематиче­
ская вязкость воздуха, х — расстояние от начала 
аэродинамического тела, U - скорость внешнего 

потока. Расчетная область представляла паралле­
лепипеде измельчением ячеек в пограничном слое 
(24 ячейки). После установления режима течения с 
заданными параметрами (М = 2, р0 = 0.1287 атм, 
р 0 - 0.287 кг/м') набегающего газа на расстоянии 
5 мм от входа размещался источник тепла в виде 
нагретой пластины (длина — 1 мм, ширина -
0.1 мм) перпендикулярно потоку с температурой 
Г = 1000 К (рис. 5). 

При моделировании решалась система уравне­
ний непрерывности, движения, энергии и урав­
нения состояния. 

|B + v.(p,) = 0. -

p ( g + ( , . v , , ) = _v, + v . . , ( 3 ) 

p(|! + (vV)/») = ^ + (vV)/> + o: Vv + V - ^ V r ) , 

Р = oRT, 

где li — удельная энтальпия. Зависимости тепло­
проводности и вязкости воздуха от температуры 
выражались формулами Сазерленда: 

Я. — Я.п т 
То) 

V/2 

Рис. 3. Расположение источника тепла на крыле (сле­
ва) и схема образования тепловых вихрей (справа). 

л„ = 2.37x10 Вт/(м К), Tio = 1.82 х I0" s Па с, 
Т0 = 273 К. 
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Рис. 4. Схема моделирования конвективного потока (слева), векторное поле скоростей (справа). 

На рис. 6 представлено распределение давле­
ния при наличии нагретой пластины. 

На рис. 7 следует, что наибольшая завихрен­
ность создается на краях нагретой пластины (там, 
где наибольший градиент температуры) с проти­
воположной циркуляцией. По мере продвижения 
вниз по течению, происходит диффузия вихрей, 
приводящая к их взаимодействию между собой и 
с потоком. 

Аналогичная схема численного моделирования 
применялась для параметров, соответствующих 
экспериментальным исследованиям, результаты 
показали качественное согласование расчетно-
теоретических и экспериментальных результатов. 

Эксперименты по шлирен-визуализации по­
казывают, что при мгновенном тепловыделении в 
разряде в потоке газа возникает завихренность Q, 
описываемая уравнением: 

дО. + удП = y 5 2 Q 
dt дх ду 

Данное уравнение справедливо для переноса ве­
личины завихренности в двумерном случае, когда 
векторная величина П имеет лишь одну ненуле­
вую компоненту, направленную перпендикуляр­
но плоскости (х, у). В этом случае, когда величина 
завихренности является скалярной, рассуждения 
для концентрации будут справедливы при рас­
смотрении задачи об эволюции завихренности, 
созданной точечным источником. Для простоты 
и большей наглядности рассмотрим уравнение 
диффузии для концентрации с в одномерном слу­
чае в отсутствие конвективного переноса 

дс 
dt 

D 
э 2 О С 

ду 2> 

где D — коэффициент диффузии. Для простой за­
дачи с точечным источником и без конвективно­
го переноса известно аналитическое решение, 
выражаемое через функцию Грина: 

G(y-yo,t) 1 
yJlnDt 

exp (У-Уо) 
2Dt 

При наличии конвективного переноса уравнение 
диффузии принимает следующий вид: 

дс + ydc 
dt dx 

D dji 

Для решения данного уравнения необходимо вы­
полнить следующее преобразование координат: 

c(t,x,y) = c(t',£>,y), 
t = t\ 

^x-Vt. 
Тогда в этом случае решение уравнения диффузии 
с конвективным переносом для завихренности 
представляется в виде суперпозиции завихренно­
сти набегающего потока и завихренности, со­
зданной тепловым источником: 

dV n(t,x,y) = Z!L + ф 0 8(х - Г ( у ) г ) ^ = е х р 2Dt 
где Ф 0 — поток завихренности через рассматрива­
емую область двумерного пространства. Первый 
член в уравнении соответствует величине завих­
ренности набегающего потока, второй выражает 
эволюцию в пространстве и во времени завих­
ренности, созданной тепловым источником. В 
случае возникновения отрыва потока выполняет­
ся условие равенства нулю завихренности набега­
ющего потока в точке отрыва. Наличие дополни­
тельного источника завихренности приводит к 
тому, что точка, в которой величина полной за­
вихренности равна нулю, смещается вниз по по­
току. 

д: = 0 мм 

Нагретая пластина 

0.1 мм х= 5 мм 

Рис. 5. Схема расчета для сверхзвукового потока. 
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Рис. 6. Распределение давления. 

Рис. 7. Распределение ДГ-компоненты завихренности вдоль потока на разных расстояниях /. от нагретой пластины. 

Вышеизложенная теория позволяет качествен­
но объяснить наблюдаемое в эксперименте явле­
ние изменения положения точки отрыва, вызван­
ное импульсным тепловым воздействием. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

В работе экспериментально продемонстрирова­
на возможность импульсно-периодического ини­
циирования протяженного искрового разряда на 
поверхности аэродинамического тела, обтекае­
мого сверхзвуковым потоком воздуха, с частотой 
порядка кГц и энергией импульса порядка десят­
ка мДж. Показано, что величина эффективной 
пробойной напряженности электрического поля 
мри использовании секционированного разряд­
ника в качестве актуатора не зависит от разрядно­
го промежутка и равна I кВ/см, что на порядок 
ниже этой величины электрической прочности 
воздуха при таком же значении давления. При 
этом разряд формируется не только между метал­

лическими сегментами актуатора, но и замыкает 
крайние сегменты, образуя однородный плазмен­
ный шнур. Одиночный разряд на поверхности 
аэродинамического тела влияет на картину обте­
кания в течение пролетного времени, а при пери­
одическом повторении процесса инициирования 
разряда может в стационарном случае изменить 
параметры сверхзвукового обтекания. Разработа­
на схема численного моделирования, проведено 
моделирование для образования пары вихрей при 
воздействии теплового источника на сверхзвуко­
вой поток с аэродинамическим телом. Данная 
схема позволяет моделировать воздействие теп­
лового и плазменного актуаторов на сверхзвуко­
вое течение у аэродинамического тела. 
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