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摘要：等离子体点火与助燃技术是能源与动力领域的研究前沿。介绍了等离子体点火与助燃技术的研究背景和意义，分析了

其基本原理，给出了常见的等离子体点火与助燃的类型，阐述了等离子体通过热强化、动力学强化与输运强化 3 种强化燃烧机制，

利于点火助燃。针对国内外等离子体点火与助燃技术在航空发动机上的研究现状，提出了预燃式等离子体射流点火和旋转滑动弧

助燃 2 种新型等离子体点火助燃方案，对等离子体点火与助燃技术在航空发动机上的实际应用进行了展望。
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Abstract: Plasma ignition and assisted combustion technology is the frontier of energy power research field. The research background
and significance of plasma ignition and assisted combustion were introduced. The basic principle of plasma ignition and assisted combustion
was analyzed. The common type of plasma ignition and assisted combustion are introduced. Then three mechanisms of plasma ignition and
assisted combustion are expatiated, which are thermal enhancement, dynamic enhancement and transport enhancement. Moreover, aiming at
plasma ignition and assisted combustion using on aero-engine related research at home and abroad, two kinds of new type plasma ignition
and assisted combustion solution are put forward. Finally, plasma ignition and assisted combustion application in aero-engine is discussed.

Key words: Plasma; Ignition and assisted combustion; The jet assisted; Aero-engine

第 44 卷 第 3 期

2018 年 6 月

Vol. 44 No. 3

Jun. 2018

0 引言

“等离子体”一词是由 Langmuir 于 19 世纪 30 年

代率先提出，是指部分或完全电离的离子化气态物

质。是由带电的正离子、负离子、自由基和各种活性基

团组成的集合体，属物质的第 4 态。等离子体中存在

的带电粒子与电场和磁场相互耦合，因此，等离子体

与固体、液体或气体有本质的区别[1-2]。

在航空领域中等离子体除了具有隐身、增强气流

流动稳定性的作用外，还可以在燃烧室中点火助燃。

等离子体点火能够拓宽点火包线，并实现高空快速重

新启动，具有点火区域大、能量高、延迟时间短、成功

率高等优点。等离子体助燃能提高燃烧效率和火焰吹

灭速度，扩大贫熄边界，减少污染物排放。点火系统的

可靠性和稳定燃烧边界范围对航空发动机的性能有

重要影响，等离子体点火助燃技术的应用已经引起了

世界各国研究人员的重视，利用各种不同的放电形式

和放电结构进行点火助燃研究。

本文总结了目前航空发动机点火所面临的问题，

对现有的等离子体点火研究进展进行了总结，提出了

预燃式等离子体射流点火方案和滑动弧等离子体助

燃在燃烧室的工作方案，对等离子体点火与助燃技术

研究以及在航空发动机上的应用提供参考。

1 航空发动机点火面临的问题

目前，大部分航空发动机在地面都能正常点火且
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稳定燃烧，但是在高空点火面临较大问题。文献[3]指

出，航空发动机点火电嘴的能量已经从 0.2 J 提高到

2 J，再到 12 J，点火成功与否，关键因素不再是点火

能量的问题，而是点火设计问题。传统电火花点火，形

成的点火火团离火焰筒壁面太近，无法进入油气比

高、小液滴多的中心回流区附近（如图 1 所示），影响

点火效果。

目前，战斗机、无人机和民用客机用发动机均面

临高空点火包线需要拓宽的重大需求。

（1）战斗机的需求。战斗机高空二次点火包线的

限制较低，采用补氧等措施可以使点火包线的高度限

制得到提升，这也远小于战斗机的升限 20 km，若发动

机在高于点火限制的高度熄火，则必须降低战斗机的

飞行高度，重新点火后再次升空，此时必将贻误战机。

（2）无人机的需求。无人机高空二次点火包线的

限制较低，而高空长航时无人机的巡航高度可达

18～20 km（如美国的全球鹰无人机的巡航高度为

18.2 km），若发动机在此高度熄火，必须降低无人机

的飞行高度重新点火，这就丧失了无人机的高空优

势，使其极易被击落，极大地危及飞行安全。

（3）民用客机的需求。为了提高经济性，降低油

耗，减少污染物排放，民用客机的大涵道比涡扇发动

机均采用贫油燃烧技术，目前民用客机的理想巡航高

度一般为 9～11 km，贫油燃烧技术的高空点火边界

低于此高度，若发动机在此高度熄火，必须降低飞机

的飞行高度重新点火，这必将危及飞行安全。

航空发动机高空点火困难的原因是由于高空空

气稀薄、气压低、温度低，燃油雾化质量差，使用常规

的火花塞点火，点火能量和面积小，使得燃烧室中的

混合气很难被点燃。当飞行速度过大时，由于在燃烧

室中点火形成的初始火核较小，容易被吹熄。此外，从

化学动力学的角度分析，低压不利于燃料与空气的化

学反应，当压力降低至标准大气压以下，两相流混合

气湍流燃烧的物理和化学过程发生很大变化，压力降

低造成稳定器回流区缩小、回流量减少，湍流强度和

雷诺应力降低，燃烧室的压力降低也会造成燃油的雾

化质量下降，燃油雾化的索太尔平均直径增大，即发

动机燃烧时的点火性能

和火焰稳定性变差，燃烧

效率下降[4]。这使得飞机

的空中起动包线远远小

于飞机的飞行包线[5]。典型

的飞机飞行包线和空中起

动包线如图 2 所示。从图

中明显可见，空中起动包

线远远小于飞行包线。

2 等离子体点火助燃的基本原理

等离子体点火助燃是利用气体放电形成局部高

温区域，并激发大量的活性粒子，实现快速的点燃可

燃混合气或强化燃烧的进程[6-7]。研究表明，等离子体

点火助燃的机理主要表现为 3 种效应[8-9]：热效应、化

学效应和气动效应[10-11]。热效应是指在等离子体放电

的过程中能够瞬间加热放电区域的介质，使其温度迅

速升高，因此也称其为温升效应；化学效应是指在等

离子体放电过程中，电子与空气 / 燃料分子发生碰

撞，大分子碳氢燃料被电离成活化能很小的带电活性

粒子，空气中的氧气和氮气分子被电离成氧化性更强

的活性粒子，从而加速化学链锁反应；气动效应是指

在等离子体放电的过程会对流场产生扰动，一方面增

强燃烧室内气流的湍流脉动度，另一方面有利于等离

子体在混合气中的定向迁移，而迁移扩散又有利于火

焰面的扩展，扩大了火焰的焰锋面积，增大火焰的传

播速度，增强燃烧的稳定性。

等离子体点火技术根据激发形式的不同分为不

同种类，包括射流电弧、直接击穿空气的电弧、滑动

弧、电晕、微波等离子体点火和介质阻挡放电（Dielec-

tric Barrier Discharge，DBD）技术等。而最常见的火花

塞点火属于直接击穿空气的电弧等离子体点火；纳秒

脉冲等离子体点火既能以电弧的形式放电点火也能

以电晕形式放电点火；微波等离子体点火是高功率的

微波将气体击穿后，产生的非平衡等离子体实现点火

图 1 典型发动机的燃烧室结构

图 2 典型飞机的飞行包线和

空中起动包线

回流区

13



航 空 发 动 机 第 44 卷

与助燃。

（1）射流电弧等离子体点火。射流等离子体点火

（如图 3 所示）是利用等离子体射流的高速、高温（高

达 5000 K）和增加活性粒子的特性来点燃可燃混合

气。射流的介质可以是氩气，也可以是空气、氮气、氧

气、氢气和碳氢化合物等。其缺点是阳极出口的温度

较高，容易被烧蚀，因此可靠性有待提高。

（2）直接击穿空气的电弧等离子体点火。直接击

穿空气的电弧等离子体点火（如图 4 所示）是利用高

电压直接击穿在阴阳极之间的空气的点火形式。

（3）滑动弧等离子体点火。滑动弧等离子体点火

（如图 5 所示）是利用在特殊的变截面结构中的最窄

处气体被击穿形成电弧，电弧被流动的气体吹向更宽

的截面，从而弧也被拉长。电弧可以产生在 1 对电极

之间，也可以产生在多个电极之间[12]。当电弧移动到

临界长度时，电弧会熄灭，此时又会从起始的最窄处

形成新的电弧，并不断重复上述滑动弧的放电过程。

（4）电晕等离子体点火。电晕等离子体点火（如图

6 所示）是利用高压的纳秒脉冲电源，直接击穿在阴

阳极之间的混合气的点火形式。电晕等离子体点火结

构与直接击穿混合气的等离子体点火形式相类似，只

是由于外部的电源形式不同，纳秒脉冲电源的放电时

间极短，击穿的流注没有来得及形成电弧而是电晕[13]。

（5）微波等离子体点火。微波等离子体点火是利

用微波辐射的能量来点燃混合气[14]。研究表明，在其点

火过程中，着火点会均匀分布在燃烧室内，与传统的火

花塞点火方式相比，混合气的燃烧更迅速更充分。

（6）介质阻挡放电（DBD）。介质阻挡放电是指在

放电空间中插入绝缘介

质的 1 种气体放电。相比

于其他产生等离子体的

方式，DBD 可以在大气压

或高于大气压的条件下

产生等离子体，不需要真

空设备就能在较低的温

度下获得化学反应所需

的活性粒子，产生特殊的

光、热、声、电等物理过程

及化学过程[14]。

介质在电极空间的

放置位置和方式也有多

种，典型的介质阻挡放电

原理结构如图 7 所示，放

电效果如图 8 所示。

从目前的研究结果

来看[16-17]，等离子体点火

助燃带来的优势有：拓宽

点火边界、缩短点火延迟

时间、提高点火可靠性、

稳定火焰、加速燃烧、提

高燃烧效率、降低燃油消耗等。因此等离子体点火助

燃是扩大点火边界，提高稳定燃烧范围的有效技术途

径之一。

3 等离子体点火助燃技术发展现状

3.1 国外发展现状

20 世纪 80 年代初期，等离子体点火助燃技术的

应用方向逐渐由地面大型燃烧装置转向航空航天动

力装置，特别是随着等离子体动力学、燃烧动力学和

流体动力学等学科的发展，等离子体点火助燃技术受

到航空航天动力界的高度关注和重视。

1988 年，英国 RR 燃料加注公司燃烧研究室和

利兹大学机械工程系合作[18]，利用高空试验台在发动

机环管形燃烧室上使用等离子体点火器点火成功，验

证了该技术在航空发动机上应用的可行性和优越的

高空二次点火能力。

1989 年，前苏联中央航空发动机制造研究院在

前苏联航空技术展览会上推出了 1 种能够应用于航

空发动机上的等离子体点火系统[18]，并在米格战斗机

图3 射流电弧等离子体点火 图4 直接击穿混合气电弧

等离子体点火

图 5 滑动弧等离子体点火 图 6 电晕等离子体点火

（a）单平行板介质层

（b）双平行板介质层

（c）悬空平行板介质层

图 7 DBD的典型电极结构

图 8 DBD放电效果

14



于锦禄等：等离子体点火与助燃技术在航空发动机上的应用第 3 期

上进行了高海拔点火试验。

1992 年，美国 GE 公司、西门子发动机精密系统

公司、航空等离子技术公司以航空发动机主燃烧室和

加力燃烧室为应用对象申请了等离子流点火系统的

专利。美国 GE 公司公开的可用于航空发动机上的连

续式等离子流点火器，增加了保护电极和喷射孔的冷

却流路，其工作温度更高，并将喷射孔道制成收 / 扩

形，关键部位采用耐高温合金材料，而且与飞机上常

规火花点火器配合使用的电压基本能满足这种点火

器产生等离子体的要求。

在美国“综合高性能涡轮发动机技术计划（IH-

PTET）”中，用于发动机燃烧室的等离子体点火系统

是该计划第 2 发展阶段的重点研制项目之一。美国空

军推进系统研究实验室将等离子体强化燃烧技术列

为未来先进发动机技术之一。

美国国防部支持的跨学科研究计划 MURI(Mul-

tidisciplinary University Research Initiative)、美国国家

科学基金等机构资助了很多等离子体强化燃烧领域

的研究项目。美国从事等离子体强化燃烧研究的单位

主要有：普林斯顿大学[19]、南加州大学[20]、俄亥俄州立

大学[21]、斯坦福大学[22]、海军研究生院[23]、空军实验室[24]、

辛辛那提大学[25]、密歇根州立大学、佐治亚理工学院、

伊利诺伊大学香槟分校、美国应用等离子体技术(Ap-

plied Plasma Technologies, APT)公司等。普林斯顿大

学的研究重点是等离子体助燃技术的应用及助燃机

理，试验证实等离子体可以有效拓宽燃烧室的熄火极

限，提高火焰传播速度，实现更宽气压、更低气流温度、

极贫条件下燃料 /空气混合气的点火与稳定燃烧[19]；南

加利福尼亚州立大学的研究重点是高性能纳秒脉冲

等离子体电源的研制和瞬态等离子体点火技术[20]；俄

亥俄州立大学主要研究高频高压纳秒脉冲等离子体

助燃技术[21]；斯坦福大学重点研究非平衡等离子体强

化冲压发动机燃烧室的燃烧性能技术，试验结果表明

非平衡等离子体可以增强火焰稳定性，大幅提高预混

火焰的吹熄速度，等离子体中的活性粒子具有缩短点

火延迟时间、提高火焰传播速度的能力[22]；美国海军

研究生院重点研究脉冲爆震发动机等离子体点火技

术，试验表明瞬态等离子体点火可缩短燃料 / 氧化剂

的起爆时间以及缓燃到爆震的转换（DDT）距离[23]；美

国空军实验室重点研究超声速等离子体点火与助燃

技术[24]；辛辛那提大学重点研究燃气轮机燃烧室瞬态

非平衡等离子体提高火焰稳定性的关键技术[25]。

Applied Plasma Technologies (APT)公司是等离子

体点火与助燃领域非常著名的公司，每隔 2 年会组织

等离子体放点应用的专题研讨会。该公司研发了大量

的等离子体点火与助燃试验设备，重点研制等离子体

点火器、等离子体燃料喷嘴、等离子体助燃燃烧器，向

美国国家能源技术实验室、布鲁克海文国家实验室、洛

斯阿拉莫斯国家实验室、PW 公司等提供技术支持。

美国的 APT 公司开发的等离子点火系统的高海

拔测试，再次证明了即使与带补氧的先进火花塞系统

相比，航空航天应用的等离子体点火技术也有明显优

势，如图 9 所示[26]。

2003 年，APT 公司使用基于电弧放电的等离子

体射流点火技术来提高发动机的高空二次点火可靠

性，并在 Su30/33/37 飞机上成功进行了 12 km 高空

的等离子体点火试验[27]，展示了良好、可靠的高空点

火性能。

2006 年，俄罗斯的 Korolev 与美国 APT 公司的

Igor Matveev 等[27]合作，在传统的等离子体射流点火

的基础上研制出等离子体燃料喷嘴，可以用于燃料雾

化、点火和火焰稳定。其研究表明，等离子体燃料喷嘴

能够提高点火可靠性、具有更宽广的点火范围、降低

燃烧室壁温、减小燃烧室的核心区域、增加燃烧。2015

年美国 APT 公司提出将等离子体燃料喷嘴应用到第

5 代发动机上[28]，但并没指明具体的发动机型号以及

如何应用。APT 公司研制的等离子体燃料喷嘴如图

10 所示，研制的等离子体点火器如图 11 所示。

2005 年，维吉尼亚工业州立大学的Billingsley等[29]

改进传统等离子体点火技术，将航空煤油以一定的角

度喷向等离子体流，使航空煤油被雾化并且点燃，研

图 9 航空发动机燃烧室点火边界

内空气等离子体点火系统

外空气等离子体点火系统

电火花塞空气点火系统
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0.2
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Mach number

15



航 空 发 动 机 第 44 卷

制的点火器出口结构如图 12 所示。研究表明，该结构

的点火器具有良好的点火和火焰稳定性能。

3.2 国内发展现状

国内对燃烧室等离子

体点火与助燃的研究起步

较晚，当前仍然处于原理

验证与关键技术攻关阶

段，从事此项研究的单位

较少，与国外相比有一定

差距。

2006 年，哈尔滨工程大学动力与能源工程学院

的冀光等[30]在不同的进口压力工况条件下，试验研究

了某型燃气轮机的等离子点火系统。分析了火焰的刚

性，得到了等离子点火系统的可靠点火范围。

空军工程大学从 2007 年开始，在国内率先开展

了等离子体点火技术在航空发动机、脉冲爆震发动机

上的应用研究，在等离子体点火与助燃的机理、数值

模拟及其原理与基础性试验方面进行了大量研究工

作。设计制造出了多种等离子体点火驱动电源，并设

计了多种等离子体点火器，如图 13 所示，搭建了环形

燃烧室等离子体助燃的地面验证试验平台，如图 14

所示。

近年来，该团队先后与航空发动机研究所合作，

在国内首次开展了在航空发动机上的地面和模拟高

空等离子体点火与助燃试验，实现了拓宽发动机燃烧

室的点火边界的效果，显示出基于电弧放电的等离子

体射流点火和基于介质阻

挡放电助燃的优良性能，

验证了等离子体射流点火

和基于介质阻挡放电助燃

在航空发动机中应用的可

行性。团队研制的等离子体

点火器喷出的火舌（炬）如

图15 所示。

自 2012 年开始，中科院国家高温气体动力学重

点实验室的 Li Fei 和 Yu Xi-long 等[31]进行了等离子体

火炬点火技术在超燃冲压发动机中的应用研究，对以

航空煤油为燃料的Ma=1.8 的超声速气流点火成功。

从整体上看，国内在等离子体点火助燃研究方面

与国外存在较大差异。主要表现在以下几方面：等离子

体点火助燃测试诊断；等离子体点火助燃的基础研究；

等离子体点火与助燃技术在航空发动机上的应用。

4 新型点火助燃结构

4.1 预燃式等离子体点火器

基于传统等离子体射流点火在航空领域中的研

究成果，为了提高射流点火的射流刚度，增大点火能

（a）液体燃料喷嘴 （b）气体燃料喷嘴

图 10 APT公司研制的等离子体燃料喷嘴

图 11 APT公司研制的系列等离子体点火器

图 12 航空煤油被点火器的

射流雾化（冷态）

图 13 系列等离子体点火器

图 14 航空发动机扇形燃烧室试验段等离子体

点火助燃试验平台

图 15 等离子体点火器

喷出的火舌（炬）
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量，降低能耗，提出 1 种新型预燃式等离子体射流点

火技术。其工作原理是：在常规等离子体射流点火器

的出口处喷入燃料，与高温空气等离子体射流进行掺

混，经过电离、加热、部分预燃后喷出喷嘴，在喷嘴外

部形成强大的高温等离子体点火射流火炬，等离子体

射流火炬加热并卷吸混合气，迅速可靠地点燃燃烧室

中的可燃混合气，尤其是在高空 / 高速等极端条件下

燃烧室内的混合气，从而大幅拓宽点火包线。电火花

点火和等离子体点火的点火边界对比如图 16 所示，

预燃式等离子体射流点火结构如图 17 所示。

预燃式等离子体射流点火器以空气为介质甲烷为

预燃燃料，在不同的预燃燃料条件下点火火焰如图 18

所示。从图中可见，在驱动电流为 20 A、空气流量为

25.80 g/min 时，随着甲烷空气混合气中甲烷含量的提

升，射流长度大大增加，更有利于极端条件下的点火。

在驱动电流分别为 20、25、30 A 的条件下，甲烷 /

空气流量比 R 对射流长度的影响如图 19 所示。从图

中可见，加入甲烷后能够显著增加射流长度，而驱动

电流 I 对射流长度的影响一般较小，现有试验表明在

一定的驱动电流下，射流长度的增加主要是因为 R
的增大而非混合气总流量的增大。

与常规等离子体射流点火技术相比，预燃式等离

子体射流点火的优点主要表现在：

（1）燃料的预先燃烧可以释放更多热量，使射流

的点火能量和点火面积更大，大幅拓宽点火边界；

（2）是提高射流刚度的有效途径。预先燃烧释放

的热量可以使射流流量更大，从而获得更高刚度的射

流，提高点火可靠性；

（3）降低基于电弧放电的等离子体射流点火能

耗。结合预先燃烧释放的热量提高射流点火能量、降

低输入的电压电流，使高能耗的放电转变为低能耗的

放电，减小等离子体电源的体积。

在传统等离子体射流点火技术的基础上，为了提

高等离子体射流点火的可靠性，对传统等离子体射流

点火技术加以改进，发展出一些新型等离子体射流点

火结构。

4.2 滑动弧等离子体助燃

滑动弧放电等离子体属于非平衡低温等离子体。

利用在特殊的变截面结构中的最窄处气体被击穿形

成电弧，电弧被流动的气体吹向更宽的截面，从而弧

也被拉长。当电弧移动到临界长度时会熄灭，此时从

起始的最窄处形成新的电弧，并不断重复上述滑动弧

的放电过程。电弧可以产生在 1 对电极之间，也可以

产生在多个电极之间。传统滑动弧放电结构尺寸较

大，制约了其在动力装置中使用。在传统 2 维滑动弧

等离子体强化燃烧激励器的基础上，创新性的发明了

新型 3 维旋转滑动弧等离子体强化燃烧激励器，其放

电效果如图 20 所示，其结构如图 21 所示[33]。3 维旋转

图 16 电火花点火和等离子体点火边界

图 17 预燃式等离子体射流点火器结构

图 18 驱动电流为 20 A、空气流量为 25.80 g/min 时的

火炬射流对比
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滑动弧的特点是电极可以很小，旋转滑动弧可以在整

个腔体范围内工作。

基于 3 维旋转滑动弧的宽范围旋流燃烧的工作

原理是：在航空发动机常用的多旋流器燃烧室头部的

基础上，利用预燃级燃料喷嘴作为旋转滑动弧的内电

极，利用第 1、2 级内外旋流器之间的文氏管内壁面作

为旋转滑动弧的外电极，内、外电极组成滑动弧强化

燃烧激励器。当滑动弧强化燃烧激励器通电工作时，

通过第 1 级旋流器对气流的旋流作用，产生 3 维旋转

滑动弧，其与燃油混合气充分耦合，可燃混合气被滑

动弧加热、电离、裂解成更有利于燃烧的小分子或活

性粒子，在燃烧区提前燃烧、高效燃烧，扩大燃烧区

域，提高燃烧效率，可以实现贫油点火、贫油燃烧，最

终实现宽范围点火和燃烧，达到强化燃烧的目的。基

于 3 维旋转滑动弧的宽范围旋流燃烧的工作原理如

图 22 所示。图中所示的第 2 级旋流器也可为径向旋

流器。

与常规多旋流器燃烧室头部相比，基于 3 维旋转

滑动弧的宽范围燃烧室头部的优点主要表现在：

（1）可燃混合气被滑动弧加热、电离、裂解成更有

利于燃烧的小分子或活性粒子，提高燃烧效率；

（2）实现航空发动机燃烧室的贫油点火、低温点

火和贫油燃烧，扩大燃烧室的稳定燃烧范围，实现宽

范围的点火和燃烧。

预燃式等离子体射流点火通过燃料燃烧，增加射

流能量，能够降低所需电源的驱动功率，并显著增加

射流长度，3 维旋转滑动弧助燃方式与燃烧室更加匹

配，简化助燃结构。若未来能将二者结合使用，与发动

机状态进行匹配控制，能够提高燃烧室燃烧效率，扩

展点火边界，提高发动机性能。

5 总结

等离子体点火能克服传统电火花放电的不足，拓

宽点火包线，缩短点火延迟时间，提高点火可靠性，实

现高空快速重新起动。通过对预燃式等离子体点火器

进行点火试验特性研究，发现该点火器能够迅速可靠

地点燃燃烧室中的可燃混合气，特别适合燃烧室在高

空 / 高速等极端条件下点火。等离子体助燃改变燃料

的燃烧状态，能提高燃烧效率，增大火焰传播速度，扩

大稳定燃烧范围。3 维旋转滑动弧强化燃烧激励器结

构简单，与燃烧室结构相适应，能够组织高效的稳定

燃烧，实现燃烧室在贫油或低温工况下成功点火与稳

定燃烧，保证出口温度均匀。

6 展望

燃烧室作为发动机的 3 大核心部件之一，点火可

靠性与稳定燃烧范围是影响发动机性能的重要因素，

等离子体点火助燃技术将在发动机领域有较好的应

用前景，但该技术还不够成熟，仍需在以下领域开展

更加深入的研究工作：

（1）等离子体点火助燃的能量要求较高，需要的

能量大、能耗高、电源功率大，导致电源体积过大，影

响其在飞机上使用，需要探索更合理的点火结构来更

高效地利用能量；

（2）国内外现有的研究成果已经证明了等离子体

点火与助燃技术的诸多优势，国外的部分设备已经接

近实用，但是对于等离子体点火和助燃的详细机理还

不够清楚，需要加大对点火助燃基础理论方面的研究；

（3）目前的等离子体点火器电极加工较为困难，

图 20 3维旋转滑动弧等离子体强化燃烧激励器的放电效果

图 21 3维旋转滑动弧等离子体强化燃烧激励器结构

（a）燃油喷嘴和文氏管之间

的放电方案

（b）文氏管和外套筒之间的

放电方案

图 22 3维旋转滑动弧的宽范围旋流燃烧工作原理

隔离支座 进气口 中心电极 旋流器 头部锥度电极激励器外壳
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阳极烧蚀较为严重，需要在点火器整体设计以及电极

材料的选取加工上多加探索。
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