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摘　 要：将纳秒脉冲等离子体激励器应用于飞翼布局飞行器上，在－４° ～２８°攻角范围内，开展了激励

器布置位置和放电频率对增升效果的影响研究，采用油流显示方法分析了不同攻角下激励器作用与

否表面流态随攻角的演化规律。 研究结果表明，等离子体激励器通过放电能够在大攻角时实现飞翼

布局飞行器的增升；布置位置和放电频率对增升效果的影响较大，布置于飞行器前缘的激励器能够获

得最佳的控制效果，存在最优的放电频率，在该频率下流动分离被有效抑制，增升效果最佳；油流显示

结果表明激励器对分离流的控制机理在于施加激励后对剪切层注入能量，增加了分离涡强度，促进了

剪切层外高速与内部低速气流的掺混，有效抑制了分离的发生。
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　 　 飞行器的升力主要来源于机翼，机翼在较大的

攻角下会出现流动分离，造成升力损失，甚至失速，
从而威胁飞行安全。 飞翼布局由于具有较大升阻

比、良好载荷分布和隐身特性，近年来受到国内外研

究机构的广泛关注［１⁃２］。 由于采用翼身融合方式，
其机体为“全翼面”形式，在大攻角机动时机体表面

的流动分离更加严重地威胁到其飞行安全。
对飞翼布局飞行器来说，大攻角时流动从前缘

就开始分离，分离流在机体背风面形成自由剪切层，
进而卷起产生分离涡，已有研究表明，对于自由剪切

层的控制能够有效减小分离涡的强度［３⁃４］。
随着科技的发展，主动流动控制技术在抑制流

动分离上发挥着越来越大的作用［５⁃９］。 国内外通过

计算和试验手段对流动分离控制进行了一系列研

究，Ｇｕｒｓｕｌ 等［１０］系统地介绍了三角翼布局前缘分离

涡主被动控制方法，李玉杰等［５］ 采用双合成射流激

励器，有效地抑制了翼型大攻角流动分离，推迟了分

离攻角。 作为一种新型主动流动控制手段，等离子

体流动控制技术具有结构简单、尺寸小、重量轻、响
应快、能耗低的特点，国内外针对该技术开展了广泛

的研究［１１⁃１４］。 Ｌｏｐｅｒａ 等［１５］ 基于 １３０３ＵＡＶ 模型开展

了等离子体流动控制风洞试验，结果表明等离子体

能够有效抑制流动分离，不同攻角下升力最大增加

２５％。 Ｐａｔｅｌ 等［１６］对 １３０３ＵＡＶ 大攻角分离涡特性开

展了风洞试验研究，通过流动显示手段表明，在 ５°
攻角下飞行器前缘就形成了分离涡，随攻角增大，前
缘分离涡破碎且位置前移，通过布置等离子体激励

器，流动分离明显被抑制，最大升力系数有所提升。
翟琪等［１７］采用数值模拟方法分析了介质阻挡放电

等离子体激励对翼型大攻角分离流的控制效果，从
流场结果看等离子体激励后翼型背风面分离被有效

抑制。
从国内外的研究现状看，对飞翼布局飞行器应

用等离子体激励的研究多采用测力方式获取激励前

后对气动特性的影响［１８⁃１９］，而针对等离子体激励器

与流场作用机理的研究较少。 本文采用测力与油流

显示相结合的试验方法，对等离子体激励器在飞翼

布局飞行器上布置位置和放电频率对全机气动特性

影响的规律进行了研究，着重分析了不同攻角下激

励器开启与否时均化流动结构随攻角的演化过程，
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从而揭示了等离子体激励器对飞翼布局飞行器分离

涡的控制机理，为飞翼布局飞行器大攻角分离涡控

制提供了借鉴和指导。

１　 试验系统

１．１　 风洞及试验方法

本次研究包括测力和油流显示试验，试验均在

南京航空航天大学 １ ｍ 低速、低噪声和低湍流风洞

中进行，风洞主要由试验段、扩散段、回流段、稳定

段、收缩段和动力段组成。 试验段尺寸为：１．５ ｍ×１
ｍ，最大稳定风速 ３５ ｍ ／ ｓ，２ 项试验风速均为 ２５ ｍ ／
ｓ，雷诺数 Ｒｅ＝ ３．８１×１０５。

测力试验采用 Φ１４ ｍｍ 杆式六分量天平，天平

响应频率大于 ８０ Ｈｚ，天平量程和校准精度如表 １
所示。

表 １　 天平量程和校准精度

参数 Ｘ ／ ｋｇ Ｙ ／ ｋｇ Ｚ ／ ｋｇ
天平量程 １．６ ６ ２．２

校准精度 ／ ％ ０．０８ ０．０３ ０．０６

参数 Ｍｘ ／ （ｋｇ·ｍ） Ｍｙ ／ （ｋｇ·ｍ） Ｍｚ ／ （ｋｇ·ｍ）
天平量程 ０．２１ ０．１４ ０．３８

校准精度 ／ ％ ０．０２ ０．０１ ０．０８

　 　 油流显示试验中涂料由二氧化钛、石蜡、硅油和

煤油按比例混合而成并在吹风前均匀涂在模型表

面，由于油流试验主要在于获取飞行器表面时均流

场结构，因此不进行测力，每次试验吹风 ２ ～ ４ 分钟

直至表面流态不再变化为止。
１．２　 等离子电源

试验采用纳秒脉冲等离子体电源，电源型号

ＮＰＧ⁃１５ ／ ２０００（Ｎ），输入为 ０ ～ ２２０ Ｖ，５０ Ｈｚ 的交流

电，输出为 ４ ｎｓ 上升沿、２０ ｎｓ 宽度的脉冲电压，最大

脉冲能量 ３０ ｍＪ，峰－峰值电压 １０～ １８ ｋＶ，脉冲峰值

功率为 ４．５ ＭＷ。
１．３　 等离子体激励器

本次研究采用表面介质阻挡放电等离子体激励

器（ＤＢＤ），其由掩埋电极、绝缘材料和裸露电极组

成。 激励器电极采用厚度 ８０ μｍ 的铜箔电极，电极

宽度 ５ ｍｍ，放电宽度 １ ｍｍ，绝缘材料采用 ３ 层厚度

为 ６０ μｍ 的聚酰亚胺薄膜。

图 １　 ＤＢＤ 结构示意图

１．４　 试验模型

试验用飞翼布局飞行器外形如图 ２ 所示，模型

前缘后掠角 ４０°，展长 ８００ ｍｍ，对称面弦长 ４８０ ｍｍ，
重心位置距头部顶点 ２４９ ｍｍ。 采用 ＡＢＳ 塑料加工

而成，模型以尾支撑方式安装在风洞攻角机构上。

图 ２　 飞翼布局飞行器模型

试验中激励器布置于模型左右两侧内、中、外翼

段前缘 ０％ｃ，５％ｃ，１０％ｃ，模型在风洞中激励器开启

状态的照片如图 ３ 所示：

图 ３　 风洞中等离子体激励器开启状态

２　 结果与分析

２．１　 测力结果

首先采用固定放电电压 Ｕ＝ １５．３ ｋＶ，放电频率 ｆ
＝ ７０ Ｈｚ 的方式研究了激励器不同布置位置对全机
气动特性的影响。 激励器放电与否产生的升力系

数、阻力系数和俯仰力矩系数随攻角变化曲线如图

４ 所示：
由试验结果可知，激励器开启后对全机气动特

性的影响比较明显，不同布置位置对升、阻力、俯仰

力矩的影响有一定差异。 具体看与激励器关闭状态

·４６９·
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相比，３ 种布置位置激励器开启全机升力系数在 １４°
攻角后明显增加，激励器越靠近前缘，增升效果越明

显，布置于前缘位置时，２４°攻角飞行器升力系数增

加 ２２．７％。 攻角小于 １８°，激励器开启使全机阻力系

数略有降低，１８°攻角后激励器状态全机阻力系数比

关闭时有所增加，激励器位置越靠前，阻力系数增加

越明显。 ３ 种布置位置激励器开启均使全机抬头力

矩增加且布置位置越靠近前缘，抬头力矩增加越

明显。

图 ４　 激励器不同布置位置升力　 　 图 ５　 激励器不同布置位置阻力　 　 图 ６　 激励器不同布置位置俯仰力

系数随攻角变化曲线 系数随攻角变化曲线 矩系数随攻角变化曲线

　 　 从不同布置位置测力结果分析，小攻角状态施

加激励后，由于飞行器附近流场均为附着流，因此激

励器开启前后对全机气动特性的影响效果有限；随
攻角增加，从飞行器前缘附近开始出现分离，且分离

点随攻角增加向前缘移动，而靠近前缘的激励器通

过在分离点附近对流场注入能量，有效抑制了自由

剪切层的破碎和涡的形成，使分离流得到有效抑制

并部分再附，因此大攻角状态施加激励后全机气动

特性比激励器关闭状态有明显改善。
固定激励器位置于 ０％ｃ，研究了放电频率对飞

行器气动特性的影响，放电电压仍为 Ｕ＝ １５．３ ｋＶ，图
７～９ 给出了不同放电频率全机升力系数、阻力系数

和俯仰力矩系数随攻角变化曲线：

图 ７　 不同放电频率升力系　 　 　 图 ８　 不同放电频率阻力系数　 　 　 图 ９　 不同放电频率俯仰力矩

数随攻角变化曲线 随攻角变化曲线 系数随攻角变化曲线

　 　 从图中可知，不同放电频率下全机气动特性存

在一定差异。 放电频率小于 ７０ Ｈｚ，大攻角时施加

激励后全机升力系数随放电频率的增加而增大，放
电频率大于 ７０ Ｈｚ，全机升力系数随放电频率的增

加而减小，放电频率 ｆ ＝ ７０ Ｈｚ 时飞行器升力系数增

幅最大。 攻角小于 １８°与激励器关闭状态相比，不
同放电频率全机阻力系数存在一定波动，变化量值

较小，攻角大于 １８°，不同放电频率下全机阻力系数

均有所增加且 ｆ＝ ７０ Ｈｚ 时阻力系数的增幅最大。 与

升、阻力系数的影响规律类似，放电频率 ｆ ＝ ７０ Ｈｚ
时，飞行器产生的俯仰力矩系数增加量最大。

前期大量研究表明［３，２０］，等离子体激励器是通

过抑制分离流实现增升控制，其对分离流的控制存

在最佳放电频率，该频率下产生的扰动与分离涡的

生成频率耦合，能够有效抑制分离涡的形成。 对于

本文试验状态，放电频率 ｆ ＝ ７０ Ｈｚ时，对应无量纲频

率 Ｆ ＋ ＝ ｆ·Ｌｓｅｐ ／ Ｖ∞ ≈１，其中 ｆ 为放电频率，Ｌｓｅｐ 为沿

流线分离区大小，Ｖ∞ 为来流速度，此时对分离涡的

·５６９·
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控制效果最佳。
根据上述测力试验研究结果，激励器位置和放

电频率对飞行器分离流控制效果的影响较大，激励

器布置在飞行器前缘，无量纲放电频率 Ｆ ＋≈ １ 时控

制效果最佳，采用该激励器布置位置和放电频率开

展了下述油流显示试验。
２．２　 不同攻角时均流动结构

作为一种传统的流动显示方法，油流法可用于

显示物面的时均流动图谱，其是一种能够显示复杂

流动的简便而有效的手段。 本次研究采用该方法能

够有效避免纳秒等离子体放电对其他流动显示技术

的电磁干扰问题，例如高速 ＰＩＶ 可能的丢帧问题。
为了便于对比有无激励状态下的流场结构，本

部分试验采用单侧布置激励器的方式，即仅在风洞

试验模型右侧机翼前缘布置激励器，由于激励器电

极和绝缘层的厚度较小，可认为其对流动结构不构

成影响。
图 １０ 给出了攻角 ５°时飞翼布局模型表面的油

流显示结果：

图 １０　 ５°攻角飞翼布局模型油流显示结果

从图中可见，５°攻角时模型上表面左、右侧内翼

段均出现了分离泡，分离泡位置位于 ３０％ｃ～ ５０％ｃ，
上表面附着流在分离泡前分离，并在 ５０％ ｃ 位置发

生再附，再附后流线沿内翼段上表面呈附着流态直

至后缘。 飞行器上表面在较低的速度下出现了非预

期分离泡，该现象仅在低雷诺数下才会出现，分析其

成因，主要在于内翼段上表面最大厚度较大，且最大

厚度位置较为靠前，５°攻角下流动从前缘一直加速

至最大厚度位置，而后在逆压梯度下减速分离，形成

分离泡，过分离泡后边界层内低速分离流与外部高

速流动卷曲混合，增大了边界层内的流速，流动重新

附着。 油流显示结果为后续气动外形的改进优化提

供了方向。
由于激励器布置在前缘，而流动未从前缘分离，

因此激励器开启对分离泡的抑制作用有限。 在 ５°
攻角下中翼段和外翼段均维持附着流态，激励器开

启与否的表面流线基本一致，由此也验证了激励器

厚度和宽度对油流显示结果的影响较小。
图 １１ 给出了 １０°攻角时模型表面的油流显示

结果：

图 １１　 １０°攻角飞翼布局模型油流显示结果

由图可见在 １０°攻角时模型上表面内翼段出现

了分离，分离位置同样位于翼型上表面最大厚度附

近，前缘附着流沿分离线向左右两侧流动。 分离流

在 ５０％ｃ 附近再附，而后以附着流态流动至后缘。
由于飞翼布局模型前缘后掠角较小，前缘涡不

稳定，１０°攻角下激励器关闭时在内外翼转折位置已

出现螺旋点，但此时前缘涡并未完全破碎，第一个螺

旋点附近的前缘涡能量较小，其沿展向继续发展，在
中翼段前缘附近形成了尺度较大的第二个螺旋点，
该螺旋点对应的分离涡使流动在中翼和外翼顺螺旋

流动，最终在中翼和外翼段前缘二次分离。 施加激

励后，右侧机翼在内外翼转折位置附近同样出现螺

旋点，但由于激励器对自由剪切层注入了能量，螺旋

点稳定在该位置，并未出现破碎，从油流结果看分离

涡的强度也比激励器关闭状态明显提高，在中翼段

和外翼段继续顺螺旋方向流动，且在前缘位置未形

成二次分离。

图 １２　 １５°攻角飞翼布局模型油流显示结果

随攻角继续增大，１５°攻角状态激励器关闭时剪

切层从前缘直接分离，形成尺度较大的分离涡，对应

螺旋点位置在前缘附近，从测力曲线看，攻角 １５°
时，飞行器已处于失速点，分离涡卷起的反向流动在

中翼段和外翼段 ５０％ｃ 附近形成二次分离线。 激励

器开启后，右侧机翼螺旋点位置沿展向向翼尖方向
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移动，且中、外翼段的分离区明显降低，激励器作用

前后的俯仰力矩系数曲线同样验证了该流态。

图 １３　 ２０°攻角飞翼布局模型油流显示结果

在 ２０°攻角时，飞行器已处于过时速状态，前缘

涡已经完全破碎，激励器关闭时左侧机翼上形成了

尺度占据 １ ／ ２ 翼面的分离涡，分离涡在飞行器上表

面中线位置再附。 内翼段前缘的分离涡向后发展，
在内翼段 ６０％ ｃ 位置形成尺度更大的涡，分离涡卷

起的气流在中、外翼段逆来流流动，并在 ６０％ｃ 附近

再次分离。 激励器开启后，螺旋点向上游和右侧移

动，由于激励后对流场形成的扰动增加了分离涡的

能量，右侧机翼仅存在一个涡量较大的螺旋点，由此

也增大了中、外翼段逆流流动的流速，有效降低了分

离区大小。
图 １４ 给出了 ２５°攻角状态模型表面的油流显

示结果：

图 １４　 ２５°攻角飞翼布局模型油流显示结果

在如此大的攻角下，剪切层从前缘直接分离，分
离涡已经完全破碎，且破碎的分离涡远离模型表面。
激励器关闭时分离区几乎占据了左侧整个翼面，仅
在内翼段后缘位置存在尺度非常小的螺旋点，在远

离翼面的分离涡作用下，部分流动在后缘再附，由于

能量较小、速度较低，很快就形成了二次分离。 在激

励器的作用下，再附线位置不再位于上表面中线，而
是向右翼偏斜。 激励器开启后螺旋点位置向上游和

右侧移动，说明激励器增强了分离涡的强度，强度较

大的涡卷曲自由剪切层外的高速气流使二次分离线

位置向前缘移动，显著降低了右侧翼面分离区大小。
测力曲线升力系数的提升和抬头力矩的形成也从侧

面印证了激励器作用后的流态。
从另一方面看，随攻角增加，激励器关闭状态表

面流态从附着流到形成分离涡并部分破碎，再到形

成完全破碎的分离涡，最终到形成完全破碎后远离

飞行器表面的分离涡。 激励器介入后，模型表面附

着流态未发生明显变化；部分破碎的分离涡在激励

器对剪切层注入能量后强度增加，并且维持漩涡状

态，不再出现破碎；完全破碎的分离涡在激励器的作

用后涡心位置向外翼和前缘移动，由此促进了剪切

层外高能流动的卷入和混合，提高了分离涡的能量，
有效增加了模型表面附着区的大小；完全破碎的脱

体分离涡在施加激励后涡心位置向外翼和前缘移

动，涡的强度明显提高，分离涡促使前缘自由剪切层

外的高速流动和剪切层内的低速流动充分混合，从
而延迟了流动分离的发生，减小了分离区尺度，达到

了增升的效果。

３　 结　 论

通过测力试验研究了等离子体激励器的位置和

参数对飞翼布局飞行器气动特性的影响规律，并采

用油流显示试验，获取了不同攻角下的表面流态，分
析了时均化流场结构随攻角的演化过程和等离子体

激励器对分离涡的作用机理，得到的结论如下：
１） 等离子体激励器通过放电能够在大攻角时

有效提高飞翼布局飞行器的升力系数和俯仰力矩系

数，但同时也会造成阻力系数有所提升；
２） 在飞行器前缘布置激励器时，可实现最佳的

增升效果，该位置下能够使飞行器升力系数最大提

高 ２２．７％，随激励器位置后移，增升效果减弱；
３） 在飞行器前缘布置激励器，不同放电频率下

施加激励后，大攻角状态全机升力系数和俯仰力矩

系数比无激励时有增有降，阻力系数有所增大。 放

电频率 ｆ＝ ７０ Ｈｚ 时增升效果最佳，该频率下激励器

的扰动与分离涡生成频率耦合，有效抑制了分离；
４） 小攻角状态流动未在飞行器前缘分离，激励

器作用前后模型表面流态基本一致。 随攻角增大，
模型表面流态从附着流到形成分离涡并部分破碎，
激励器作用后通过对剪切层注入能量，分离涡强度

增加，不再出现破碎。 大攻角时，模型表面分离涡完

全破碎，涡尺度明显增加，通过施加激励，涡心位置

向外翼和前缘移动，促进了剪切层外高速流动与内

部低速流动的混合，提高了分离涡能量，有效增加了
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模型表面附着区的大小，从而达到增升的效果。
本文的研究揭示了等离子体激励器对飞翼布局

飞行器大攻角分离涡的控制机理，为拓宽其飞行包

线提供了新的思路。 目前的研究仅局限于飞行器时

均化表面流态，下一步将对激励器作用前后分离涡

的时间、空间运动和演化过程开展更为深入的研究。
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