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基于压力反馈的等离子体主动流动控制试验
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摘　　　  要：    基于翼面压力分布与流动分离的对应关系，提出了一种用于等离子体激励抑制翼面流动分离

的反馈控制方法，该方法通过模型表面特征点的压力判断流动分离情况，根据判断结果自动施加或取消等离

子体控制。在 NACA0015翼型和飞翼布局模型上分别对该方法进行了风洞试验验证，试验表明：基于压力反

馈的等离子体流动控制方法能够实现对翼面流动分离的主动控制，通过控制能够改善模型的失速特性；在飞

翼布局模型上，等离子体压力反馈控制与开环控制的效果基本一致，在来流风速为 30 m/s时反馈控制与开环

控制均能使模型的最大升力系数提高 27%以上、失速迎角推迟 4°。
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Abstract:   Based on the corresponding relationship between the wing pressure distribution and flow
separation， a  feedback  control  method  for  separation  flow  control  by  plasma  was  proposed.  Using  this
method，the separation of wing surface can be distinguished by the pressure of the characteristic points on
the model surface，and the plasma flow control can be automatically applied or canceled according to the
judgment  results.  The  method  was  verified  on  NACA0015  airfoil  and  flying  wing  layout  models
respectively in wind tunnel experiment. The experiment showed that the plasma flow control method based
on pressure feedback can realize the automatic suppression of the wing flow separation，thus improving the
stall characteristics of the model. The effect of the plasma based on pressure feedback was consistent with
that of open-loop control. Both of them can increase the maximum lift coefficient of the flying wing layout
model by more than 27% and the stall angle of attack by 4° at a wind speed of 30 m/s.
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介 质 阻 挡 放 电（dielectric  barrier  discharge,
DBD）等离子体主动流动控制技术由于具有结构

简单、无机械运动部件、响应迅速、频带宽（0.01～
100 kHz）和易于实现反馈控制等优点，受到了国

内外学者的高度重视[1-4]。国外，Alexey等 [5] 和

Christopher[6] 采用等离子体流动控制技术通过抑

制流动分离而减小了气动噪声。Dennis等 [7] 和

Ness等 [8-9] 在低压涡轮叶片上开展了等离子体流

动控制技术的研究，抑制了叶片角区和叶尖的流

动分离，降低了压气机的总压损失。Little等 [10]、

Roth[11]、 Roupassov等 [12]、 Cork和 Patel等 [13-16] 在

平板、翼型和飞机模型上相继开展了等离子体流

动控制技术的风洞实验研究，抑制了翼面的流动

分离、改善了模型失速特性，给出了等离子体激

励参数对流动控制效果的影响规律。国内，梁华

等[16]、张鑫等[17]、牛中国等[18-22]、马杰等[23] 开展了

等离子体抑制流动分离的风洞实验研究，验证了

其良好的流动分离与失速控制特性。目前，对等

离子流动分离与失速控制普遍的共性认识是：等

离子体对翼面流动分离的抑制可将模型的升力系

数曲线线性延伸、推迟模型失速，但它对附着流

动时升力曲线线性段的影响较小。

主动流动控制相对被动控制的优势在于：能

够实现反馈控制，能够按需控制，能够降低功耗、

减少人工干预，能够实现智能化、自动化控制。

目前，国内外在流动反馈控制方面已经做了很多

探索性研究，Rethmel等 [24] 根据翼型压力面驻点

与升力的关系，通过压力面 11%弦长处热膜（认

为大迎角时驻点在此区间）的能耗实施等离子体

闭 环 控 制， 在 马 赫 数 Ma=0.26条 件 下 推 迟 了

NACA0015翼型的失速，虽然实际上驻点位置在

热膜之前，试验结果略有不足，但也验证了闭环

控制系统的可行性。Benard等 [25] 在不同迎角和

雷诺数下构建了升力系数与等离子体激励电压的

函数关系，以提升翼型升力为目标，采用寻斜算

法在风洞试验中实现了对 NACA0015翼型翼面

流动分离和增升的闭环控制，该方法需要实时测

量翼型的升力然后根据其斜率变化调节等离子体

激励电压，这导致在真实飞行器上很难实现应用。

Grundmann等 [26] 分别开发了等离子体相位控制

和频率控制的闭环控制电路，以减小 T-S（Tollmi-
en-Schlichting）波振幅为控制目标，在风洞试验中

均通过调节等离子体的相位或频率推迟了平板边

界层的转捩。Wu等 [27] 采用 EKF（extended  Kal-

man filtfer）寻斜响应方法进行了翼型等离子体闭

环流动控制的试验研究，推迟了翼型失速，该方

法同样需要时刻根据模型升力的斜率变化调节等

离子体激励电压。Lombardi等 [28] 根据翼型前缘

脉动压力与翼面流动分离的对应关系，以动态压

力传感器的测量结果作为反馈输入研制了等离子

体闭环控制系统，并在风洞试验中改善了翼型的

动态失速，该方法只有在机翼前缘即将出现流动

分离时才会实施流动控制，在工程使用中具有一

定的局限性。

本文根据翼面压力分布与流动分离的对应关

系，提出了一种基于压力反馈的等离子体闭环控

制方法，该方法以翼面特征点的压力系数作为反

馈输入，根据压力变化可自动施加或取消等离子

体控制，该方法与文献 [23-28]的方法相比，物理

过程更清晰、使用更便捷，应用该方法分别在

NACA0015翼型和飞翼模型的风洞试验中实现了

等离子体闭环控制。

 1    试验研究设备和模型

 1.1   研究风洞

本文的研究工作在中国航空工业空气动力研

究院 FL-5风洞中开展，FL-5风洞是一座开口试

验段、单回路、连续式低速风洞。试验段截面为

圆形，直径为 1.5 m，试验段长为 1.95 m，空风洞最

大风速为 53 m/s，试验段平均湍流度为 0.1%。

 1.2   二维翼型模型

二维翼型模型为 NACA0015翼型 ，弦长为

0.3 m，展长为 0.9 m。在翼型中间剖面布置测压

孔，上下翼面共布置 109个测压孔，孔径为 0.8 mm，

相邻孔的间距为 5 mm，测压孔的分布如图 1所示，

其轴线与孔心处翼型表面的切线垂直。二元翼型

模型竖直安装在风洞试验段中心，如图 2所示。
  

5 5×54=270

109×ϕ2

图 1    测压孔在翼型上的分布（单位：mm）

Fig. 1    Distribution of piezometric holes on airfoils （unit：mm）
 

 1.3   飞翼布局模型

飞翼布局模型为双“W”后缘，模型平均气动

弦长为 0.213 m、参考面积为 0.157 m2、展弦比为

5.78。模型内部为金属骨架，外部覆盖玻璃钢，内

部金属骨架与天平连接，外部玻璃钢用于粘贴等
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离子体激励器。通过天平将模型与风洞半弯刀尾

支撑杆连接。模型在低速风洞中的照片见图 3。

 
 

图 3    飞翼模型在风洞中的试验照片

Fig. 3    Experiment photo of flying-wing model

in the wind tunnel
 

 1.4   等离子体控制设备

本文采用的 DBD等离子体激励器为非对称

布局形式，绝缘介质为 0.1 mm厚的聚酰亚胺薄膜，

放电电极为 0.02 mm厚的铜箔，预埋电极宽为

5 mm，暴露电极宽为 2 mm，预埋电极后缘与暴露

电器前缘搭接。在翼型和飞翼模型上，等离子体

激励器均布置在模型前缘。

等离子体激励电源采用微秒脉冲电源，脉冲

上升沿和下降沿均为 10 µs，半脉冲宽度为 20 µs。
等离子体的放电参数采用 P6015A高压探针和

DP04104示波器测量。

 1.5   测压和测力设备

翼型表面的压力通过 SCAN3000压力采集系

统采集，该系统具有温度补偿、在线校准等功能，

测量精度为±0.1%FS（full scale）。压力扫描阀量

程为 0～1 724 Pa，采用软管将测压孔与压力扫描

阀连接。

飞翼模型的气动力通过杆式 6分量应变天平

测量，天平安装在模型机身内部，天平的量程和

测量误差如表 1所示，天平信号通过 VXI（VME-
bus extension for instrumentation）总线数据采集系

统采集，根据天平公式和模型参数计算得到气动

力系数。

 2    等离子体压力反馈控制方法研究

 2.1   NACA0015翼型测压结果

来流风速 V=20 m/s时不同迎角下 NACA0015
翼型表面的压力分布曲线如图 4所示，图中 Cp 表

示压力系数，L表示距离翼型前缘的距离。由曲

线可知：随着迎角 α的增大翼型前缘吸力峰增强，

导致升力提高。受逆压梯度影响，吸力峰后压力

逐渐恢复，气流速度降低，在后缘压力系数接近 0，
并且在中小迎角范围内后缘压力基本保持不变。

当迎角增大到 18°时，前缘吸力峰达到最大，吸力

峰后气流速度迅速减小，抵抗逆压梯度的能力降

低，在距离前缘 125 mm附近气流分离，分离区与

分离点的压力基本一致，从分离点至后缘压力系

数曲线基本为一条水平直线。当迎角为 20°时，

气流分离位置移到距前缘约 12 mm，前缘吸力峰

基本消失。NACA0015翼型为典型的后缘分离，

一旦出现流动分离，后缘的负压就迅速上升以保

持与分离点处的压力相同。V=30 m/s时NACA0015

 

图 2    NACA0015翼型在风洞中的安装

Fig. 2    Installation of NACA0015 airfoil in wind tunnel
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图 4    V=20 m/s 时 NACA0015翼型表面压力分布

Fig. 4    Surface pressure distribution curve of NACA0015 

airfoil at V=20 m/s

 

表 1    天平量程和相对误差

Table 1    Measurement range and relative

error of the balance

测量单元 天平量程 相对误差/%

升力 ±300 N 0.09

阻力 ±150 N 0.22

侧力 ±100 N 0.30

偏航力矩 ±12 N·m 0.29

滚转力矩 ±10 N·m 0.14

俯仰力矩 ±12 N·m 0.11
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翼型的压力分布曲线如图 5所示，其规律与 V=20
m/s时相同，只是出现分离区的迎角相对较大，这

是由于风速提高后雷诺数也相应增加的缘故。
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图 5    V=30 m/s时 NACA0015翼型表面压力分布曲线

Fig. 5    Surface pressure distribution curve of NACA0015 

airfoil at V=30 m/s
 

 2.2   等离子体压力反馈控制方法

等离子体反馈控制的基本原则是：当模型上

翼面为附着流时不施加等子体控制，当迎角增大

翼面出现流动分离时施加等离子体控制。研究表

明 DBD等离子体流动控制技术能够有效抑制翼

面的流动分离，改善模型的失速特性 [19-22]。本文

采用 DBD等离子体构建闭环控制系统，其中最重

要的是特征点的选取，当翼面出现流动分离但尚

未失速时，特征点应处于流动分离区内，这时施

加等离子体控制可以达到抑制流动分离和推迟失

速的目的。

来流风速 V=20 m/s和 30 m/s时，翼型升力系

数 Cl 与翼面不同测压点压力系数的对比曲线如

图 6所示，由曲线可知：当迎角 α>16°时，距离翼

型前缘为 260 mm和 270 mm测压点的压力系数

曲线突然上扬（负压突然增大），而此时模型对应

的升力系数处于非线性段但还未失速（失速迎角

αs=18°），若在此时施加等离子体控制对模型失速

特性的改善极为有利；而距翼型前缘 170 mm的

测压点在迎角 α>18°时压力系数曲线才突然上扬，

此时模型已经处于失速状态，再施加等离子体控

制为时已晚。因此，可以选择距翼型前缘为

260 mm或 270 mm的测压点作为等离子体压力

反馈控制的特征点，并设定当特征点的压力系数

小于−0.1时（取压力系数阈值 Cp0=−0.1）施加等离

子体控制。

在取消等离子体控制的策略中，由于施加等

离子体控制后特征点附近的气流有可能重新附着

翼面，使压力系数大于−0.1，若这时取消等离子体

控制可能会陷入打开和关闭等离子体激励器的反

复循环。针对这一情况，增加了迎角限制，即：当

特征点的压力系数大于阈值且模型迎角低于施加

等离子体控制所对应的迎角时，取消等离子体

控制。

等离子体控制的最佳激励参数与试验模型的

尺度、布局形式、试验风速等有关，要实现激励参

数的自动匹配需要大量的样本数据。本文目前还

只是选用较优的激励参数实施等离子体激励器打

开和关闭的闭环控制。

 2.3   等离子体压力反馈控制系统

等离子体压力反馈控制系统具有压力和迎角

监控、比较判断、自动打开和关闭激励器等功能。

在 NACA0015翼型上，以距离翼型前缘 260 mm
的测压点作为特征点，压力系数的阈值设为 Cp0=
−0.1，其闭环控制策略如下：

1）  使用动态压力传感器实时测量特征点的

压力，使用编码器实时测量模型迎角。

2）  当特征点的压力系数 Cp≤Cp0 时，施加等

离子体控制，同时记录施加控制时模型的初始迎

角 αon。

3）  当特征点的压力系数 Cp>Cp0 且 α<αon 时，

取消等离子体控制。

等离子体压力反馈控制系统的原理图如图 7
所示，该系统采用压差传感器（如图 8（a）所示）测

量模型特征点的压力，使用增量型编码器 （如

图 8（b）所示）测量模型迎角，通过 PLC（program-
mable logic controller）采集压力和迎角数据。压差

传感器的量程为 0～1 500 Pa、测量精度为 0.25%FS，
编码器单圈为 5 400线、测量精度为 0.07°。
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图 6    升力系数和压力系数曲线

Fig. 6    Lift coefficient and pressure coefficient curve
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 3    等离子体压力反馈控制风洞试验
验证

 3.1   二维翼型等离子体压力反馈控制试验验证

在 FL-5风洞中进行了 NACA0015翼型等离

子体压力反馈控制的风洞试验验证，等离子体激

励电压 U=10.5 kV、激励频率 f=100 Hz、激励位置

在翼型前缘（经开环试验测试，这一激励参数控制

效果较好）。来流风速 V=20 m/s时在模型迎角增

大过程中特征点压力系数与等离子体激励电压的

历程曲线如图 9所示，由曲线可知，当迎角超过

α=16°时，特征点的压力系数达到了施加等离子体

控制的阈值，系统自动打开激励器，激励电压迅

速上升到 10.5 kV，特征点的压力系数经过短暂停

顿后继续上升，与图 6相比压力系数曲线的上扬

较缓和。来流风速 V=20 m/s时在模型迎角减小

过程中特征点压力系数与等离子体激励电压的历

程曲线如图 10所示，由曲线可知，当模型迎角减

小到 α=16°时系统没有立刻关闭等离子体激励器，

而是直到 α=14.5°时才关闭，这是由于气流的迟滞

效应导致流动重新附着翼面的迎角滞后所致。从

以上试验过程不难发现，等离子体压力反馈控制

系统能够在模型失速前自动施加等离子体控制、

在模型迎角回归到失速迎角以内并且足够安全时

自动取消等离子体控制。

来流风速 V=20 m/s时 NACA0015翼型等离

子体压力反馈控制的测压曲线如图 11所示，由曲

线可知，当 α=16°时反馈控制系统还未打开等离

子体激励器，压力分布曲线与基准曲线重合；当

α=20°时气流分离位置移到翼型前缘，施加等离子
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图 10    V=20 m/s特征点压力系数和等离子激励电压随迎角

减小的历程曲线

Fig. 10    History cure of pressure coefficient of characteristic

point and excitation voltage of plasma with the decrease of

angle of attack at V=20 m/s
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图 7    闭环流动控制系统原理图

Fig. 7    Schematic diagram of closed-loop flow control system

 

(a) 微压差传感器

(b) 增量型编码器

图 8    压差传感器和编码器照片

Fig. 8    Photos of differential pressure sensor and coder
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体控制后，模型前缘吸力峰恢复，分离点向后移

至距翼型前缘约 25%弦长，这种情况一直保持到

试验的最大迎角 α=24°。本文采用的是微秒脉冲

激励方式产生等离子体，对翼面流动分离的抑制

与正弦波激励不同，不是以产生壁面射流的动量

输运机制实施控制，而是在激励器暴露电极附近

产生微尺度的压缩波扰动，以能量传输的方式作

用流场，通过频率耦合和附面层内外能量掺混的

机制抑制翼面流动分离[19-23]。
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图 11    V=20 m/s，NACA0015翼型等离子体闭环流动控制

测压曲线

Fig. 11    Surface pressure distribution curve of NACA0015

airfoil with plasma closed-loop flow control at V=20 m/s
 

 3.2   飞翼模型等离子体压力反馈控制试验验证

采用飞翼模型进行等离子体压力反馈控制时，

激励电压 U=10 kV、激励频率 f=100 Hz、激励位

置在机翼前缘[19, 22]。

等离子体压力反馈控制所选取的特征点位置

如图 12所示。试验模型为中等后掠的飞翼布局

模型，随着迎角的增大，流动分离首先从翼梢后

部开始，随后逐渐向内翼和机翼前缘扩展，特征

点处发生流动分离时，模型还未达到失速状态，

经测试特征点压力系数的阈值取为 Cp0=−0.2。
来流风速 V=30 m/s时飞翼模型等离子体压

力反馈控制与开环控制的升力系数 Cl 和阻力系

数 Cd 对比的试验曲线如图 13所示，由曲线可知，

两种控制方法的结果基本一致，均能通过微尺度

压缩波扰动抑制翼面的流动分离、提高模型最大

升力系数和失速攻角、改善模型的失速特性。采

用等离子体开环控制时，模型的最大升力系数提

高 27.7%、失速迎角推迟 4°；采用等离子体压力反

馈控制时，模型的最大升力系数提高 27.5%、失速

迎角推迟 4°。等离子体反馈控制与开环控制相

比，在迎角 α=14°时的升力系数略低，这是由于在

触发等离子体控制时，特征点外侧的翼梢已经出

现一定程度的流动分离，如果将特征点的位置向

翼梢移动，使等离子体控制的时机提前，这一情

况将会得到改善。

在试验过程中，开环流动控制时等离子体激

励器从试验开始就处于打开状态；等离子体压力

反馈控制时，在小迎角时激励器处于关闭状态，

在迎角 α=15°时，特征点附近出现气流分离，压力

系数突然增大并超过设定的阈值，系统自动打开

等离子体激励器实施控制。与开环相比，压力反

 

特征点

图 12    飞翼模型上的等离子体闭环流动控制特征点

Fig. 12    Characteristic point of plasma closed-loop flow

control on the flying wing model
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图 13    V=30 m/s时飞翼模型等离子体压力反馈控制和开环

控制试验曲线

Fig. 13    Experiment curves of closed-loop flow control and open-

loop flow control of plasma on flying-wing

model at V=30 m/s
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馈控制使激励器工作的时间大幅缩短，节省了放

电能量，实现了按需控制，这对等离子体主动流

动控制技术在飞机上的应用具有重要意义。

 4    结　论

本文主要结论如下：

1）  本文提出了基于压力反馈的等离子体主

动流动控制方法，在翼型和飞翼模型的风洞试验

中验证了该方法的有效性和可靠性。

2） 在 NACA0015翼型上，等离子体压力反馈

控制能够抑制翼面的流动分离，恢复前缘吸力峰，

从而改善翼型的失速特性。

3） 在飞翼模型上，等离子体压力反馈控制与

开环控制的效果基本一致，当来流风速为 30 m/s

时均能使模型的最大升力系数提高 27%以上、失

速迎角推迟 4°。

本文虽然在翼型和飞翼模型的风洞试验中成

功实现了等离子体闭环控制，但仍有很多不足，

比如目前该方法的功能还过于单一，还需要更深

入地开发和验证，这将是下一步的工作重点。
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