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摘要 等离子体流动控制技术具有结构简单、响应迅速等特点,已成为流动控制领域的研究热点。为减小飞

机的湍流摩擦阻力,提出了一种基于方格网状等离子体激励器的新型湍流减阻方法,研究了其放电特性与诱

导流动特性,并在风洞中获得该激励器减小NACA0012翼型湍流摩擦阻力的参数规律。结果表明,静止条

件下,方格网状激励诱导的射流速度与占空比成正比,而随脉冲频率的增大先增加后减小,诱导射流的最大

瞬时速度为1.75
 

m/s。来流速度为15
 

m/s时,激励能使翼型湍流摩擦阻力减小3.5%。方格网状激励诱导

产生的射流使近壁面流体整体抬升,破坏近壁面涡结构,进而抑制湍流生成,实现摩擦减阻。
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Abstract Being
 

simple
 

in
 

structure
 

and
 

rapid
 

in
 

response,
 

plasma
 

flow
 

control
 

technology
 

is
 

under
 

inter-
esting

 

review
 

by
 

scholars.
 

In
 

order
 

to
 

reduce
 

the
 

turbulent
 

frictional
 

drag
 

of
 

the
 

aircraft,
 

a
 

new
 

turbulent
 

drag
 

reduction
 

method
 

based
 

on
 

grid-type
 

plasma
 

actuator
 

is
 

proposed.
 

The
 

discharge
 

characteristics
 

and
 

induced
 

jet
 

characteristics
 

are
 

researched,
 

and
 

the
 

parameters
 

of
 

actuator
 

to
 

reduce
 

the
 

turbulent
 

friction
 

drag
 

of
 

NACA0012
 

airfoil
 

are
 

obtained
 

in
 

the
 

wind
 

tunnel.
 

The
 

results
 

show
 

that
 

under
 

static
 

conditions,
 

the
 

jet
 

velocity
 

induced
 

by
 

grid-type
 

actuator
 

is
 

proportional
 

to
 

the
 

duty
 

cycle,
 

and
 

increases
 

first
 

and
 

then
 

decreases
 

with
 

the
 

increase
 

of
 

pulse
 

frequency.
 

The
 

maximum
 

instantaneous
 

velocity
 

of
 

induced
 

jet
 

is
 

1.75
 

m/s.
 

When
 

the
 

inflow
 

velocity
 

is
 

15
 

m/s,
 

the
 

actuation
 

makes
 

the
 

turbulent
 

friction
 

drag
 

of
 

the
 

airfoil
 

re-
duce

 

by
 

3.5
 

%.
 

The
 

jet
 

induced
 

by
 

the
 

grid-type
 

actuator
 

makes
 

the
 

near-wall
 

fluid
 

lift
 

and
 

the
 

near-wall
 

vortex
 

structure
 

destroy,
 

and
 

further
 

inhibit
 

the
 

generation
 

of
 

turbulence
 

to
 

achieve
 

friction
 

drag
 

reduc-
tion.
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  随着科技发展,飞机飞行速度越来越快,航程也

越来越远。飞机飞行阻力与其飞行速度成正比,速
度越快的飞机所受到的阻力越大,因此增大了对能

源的消耗。研究表明,若一架波音737民航客机减

小1%的阻力,每年即可节约15
 

000加仑的航空燃

油消耗[1]。大型运输机和大展弦比无人机在巡航

飞行阶段,摩擦阻力占总阻力的比重也超过50%。
因此,降低摩擦阻力尤其是湍流摩擦阻力可以提高

飞机的巡航升阻比,进而降低发动机油耗、提高飞机

航程和航时、节约能源消耗,助力“碳达峰”“碳中和”
目标的实现,具有重要意义。

边界层流动减阻控制技术主要分为被动控制和

主动控制两种方式。典型流动控制手段有小肋[2]、
沟槽[3]、微吹气阵列和等离子体气动激励等。等离

子体气动激励作为一种新型主动流动控制技术,与
另外几种方式相比,具有结构简单、响应迅速、频带

宽等优点,因而成为当前的研究热点[4-5]。

Malik等人最先使用直流电晕放电对平板边界

层进行操纵,并于30
 

m/s的来流风速下实现20%
的减阻,并指出进行多次放电来获得更高的效率是

有必要[6]。而介质阻挡放电(dielectric
 

barrier
 

dis-
charge,

 

DBD)等离子体激励器很好的迎合了这项

要求。近些年也有许多团队做了有关等离子体激励

在湍流减阻方面的工作。例如:英国诺丁汉大学

Choi等人设计了两组相对的不对称等离子体激励

器,在来流速度为1.8
 

m/s的条件下,通过交替的极

性脉冲信号激活激励器上的高压电极,使得等离子

体诱导的气体产生交替的运动,从而在近壁面处产

生振荡,削弱近壁事件,使湍流边界层的摩擦阻力最

大可降低45%[7-8]。美国圣母大学Corke团队发现

减阻效果很大程度上取决于高压电极之间的间距,
即更密集的电极布置可以产生更好的减阻效果,由
此超密间距阵列式的等离子体激励器是值得研究

的[9]。西北工业大学 WU
 

B等人将双向DBD等离

子体激励器沿展向布置于平板上,施加正弦交流电

信号,分别产生与流向相同和相反的等离子体射流,
结果向后产生射流的减阻效果略优于向前,在来流

为14.1
 

m/s的条件下可达8.78%[10]。后其团队最

新发表的成果研究了不同激励频率下展向射流对湍

流边界层的减阻控制效果,在来流为10.7
 

m/s的风

速下,得到局部减阻率随着频率的增加而先增大后

减小的趋势,最大可达7.4%,表明激励频率对湍流

边界层减阻效果有重要影响[11]。
尽管许多研究都取得了很好的结果,但其中大

部分是在平板湍流边界层中以小于15
 

m/s
 

的来流

速度下进行的。想要进一步提升湍流减阻效果,必
须摆脱传统展向或流向等离子体射流的思维范式,
另谋新路。利用微吹气对湍流边界层进行减阻是由

美国NASA的Hwang等首次提出的[12],通过壁面

上的微小气孔喷出少量气体来实现减阻,能够以极

小的吹气速度与流量在较高来流速度下实现的有效

减阻,局部摩擦减阻率可达50%~70%[13],其通过

减小局部流向速度,进而实现减阻。除在平板湍流

边界层中的应用外,日本庆应义塾大学ETO
 

K等

将微吹气方法应用到Clark-Y翼型上,在58
 

m/s的

来流速度下实现了20%~40%的局部摩擦减阻,但
翼型总阻力略有增加,且存在供气系统复杂供气系

统复杂、多孔介质难以维护等问题[14]。同时,为了

推动在航空工程中的实际应用,需要在翼型案例中

验证压力梯度对等离子激励器在减阻方面的影响。

LI
 

Y
 

Q等在NACA0012翼型表面上布置双侧对冲

式激励器,并在Ma=0.3~0.5范围内进行流动控

制[15],这是等离子体湍流减阻方法在翼型上的首次

尝试,但遗憾的是并未取得减阻效果。
受以上研究工作启发,本研究设计了一种新型方

格网状等离子体激励器,其初衷在于通过创造一个个

由网格四周向中心对冲的等离子体壁面法向射流,来
模拟壁面微吹气阵列的作用效果。本文的组织架构

如下:首先,研究了激励器的电特性,并通过高速粒子

图像测速仪(particle
 

image
 

velocimetry,
 

PIV)对诱导

流场特性进行诊断。在此基础上,将激励器布置在零

度攻角的NACA0012
 

翼型上,使用尾耙测量来获得

减阻幅度随激励强度的基本趋势。最后,对减阻机理

进行简要分析,得出本文的结论。

1 实验装置

1.1 方格网状激励器与电源

本文设计的一种新型方格网状激励器,其诱导

产生的近壁射流可实现类似微吹气的效果。如图1
所示,激励器总宽度为100

 

mm,总长度为300
 

mm,

高压电极宽度d=1
 

mm,低压电极宽度分别为L1

=5
 

mm和L2=10
 

mm,与厚度为180
 

μm的聚酰

亚胺介质层组成不同间距和不同个数的方格网状5
×5构型与方格网状10×10构型。

电源采用 CTP-2000K 毫秒脉冲等离子体电

源,输出波形为AC正弦波,输出电压0到30
 

kV连

续可调,占空比1%到99%可调,脉冲频率10到1
 

kHz连续可调,并将其放电频率设置为6.6
 

kHz。
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图1 方格网状激励器及实验模型示意图

1.2 风洞和翼型

实验采用空军工程大学低速回流风洞进行实验

测量。该风洞为一座闭口回流式风洞,实验段长3
 

m、宽1.2
 

m、高1
 

m。其主要部件分为动力段、扩压

段和过渡段、拐角和导流片、稳定段、收缩段和实验

段。动力段采用YTP355M1-6变频调速电机,其功

率为160
 

kW,转速最高可达到986
 

r/min,在实验段

产生来流速度(u∞)5~75
 

m/s可调,在实验来流速

度范围内,实验段主流区湍流度
 

≤
 

0.2%。
如图1所示,将等离子体激励器沿流向布置于

材料为光敏树脂的NACA0012翼型上,翼型弦长c
=400

 

mm,展长l=440
 

mm。为了着眼于湍流减

阻,在距机翼前缘2
 

cm处布置宽度为1
 

cm、由30
目砂纸制成的直条形转捩带,强制进行转捩。翼型

沿流向垂直布置于平板模型中部,平板模型水平安

装至风洞实验段中间高度处,其上表面距离风洞上

壁面0.46
 

m离风洞下壁面0.5
 

m。

1.3 测量系统

1.3.1 激励特性测量系统

方格网状激励器激励后的放电电压与电流分别

通过高压探头(Tektronix,
 

P6015A)和电流探头

(Tektronix,
 

P6022)配 合 示 波 器 (Tektronix,
 

MDO3014)进行采集与记录。
高速 PIV 测 量 系 统 由 高 速 相 机(Phantom-

V2512,1280×800像素),高频率激光器(TABOR-
D30)和可编程定时单元(LaVision,PTU9)组成。

PIV采集和放电之间的时间精确同步由数字延迟脉

冲发生器(DG645)实现,其输出两路信号:一路用于

调节电源产生的非稳态正弦电压波形;另一路向

PIV发送触发信号。示踪粒子由带
 

Laskin
 

喷嘴的

雾化器产生,典型粒径约为1~2
 

μm。测量平面选

定为图1所示的xOz 平面,对于方格网状5×5构

型,视场范围为36.04
 

mm
 

×22.56
 

mm,分辨率为

35.46
 

pixel/mm。对于方格网状10×10构型,视场

范围为52.53
 

mm×32.9
 

mm,分辨率为24.41
 

pix-
el/mm。每个测试案例,由Davis10.2

 

采集到
 

1
 

500
 

对图像,并将对应的瞬时速度取平均以获得平均射

流速度场。

1.3.2 尾迹测量系统

当翼型处于零度攻角状态时,其表面不会发生流

动分离现象,因此总翼型阻力主要由摩擦阻力决定,
湍流摩擦减阻可直接表现为总的减阻量,并可以通过

尾耙进行诊断。如图1所示,尾耙放置于翼型后缘下

游的一个弦长处,在大约100
 

mm的翼展范围内测量

尾流速度。直径为1
 

mm的总压探头以6
 

mm的间

距排列,每个探头连接一个差压传 感 器(HSTL-
FYDX01,量程1

 

kPa,测量精度0.1%)。传感器的输

出电压由数据采集卡
 

(NI
 

USB
 

6211)
 

读取,后发送到
 

Labview
 

程序以计算总阻力系数
 

(Cd)
[16]:

Fd=ρ∫
y2

y1
u(y)[u∞ -u(y)]dy

 

(1)

Cd=
2Fd

ρu2
∞c

(2)

式中:Fd 为翼型总阻力;ρ=
 

1.226
 

kg/m3 为空气

密度;u∞为来流速度;u(y)为尾迹速度;y1 与y2 分

别为尾迹的上下边界。根据测量误差传播规律,在
来流速度为

 

20
 

m/s
 

时,由压力测量不确定性引起

的尾流速度相对测量误差估计为
 

0.54%。

2 实验结果

2.1 电特性

放电电压峰峰值Up-p=4
 

kV、脉冲频率f=100
 

Hz、占空比50%时调制处理后的电压电流波形如图

2所示。图中可见许多于放电过程中由微放电产生

的电流尖峰,与文献[17]结果一致。实验中采用的

放电参数如表1所示。

图2 调制处理电压电流波形

表1 实验中的放电参数

组次 Up-p/kV f/Hz 占空比/%
1 4 100 50
2 6,7,8 100
3 8 20,50,100 50
4 8 100 10,30,50,70
5 8 10,20,50,100,200 5,10,20,50,100
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2.2 发光特性

不同放电电压下方格网状10×10构型的放电

效果如图3所示。图像于1/13
 

s的曝光时间下拍

摄,由于单组激励器电极尺度较小,微放电的电流细

丝难以观察。电压较小时(Up-p=
 

6
 

kV),等离子体

延伸长度约为1.85
 

mm,并且放电亮度较暗;随着

电压的增大(Up-p=
 

7
 

kV),放电面积稍有增加,在放

电区域内出现较为明显的小亮条;当电压到Up-p
 =

 

8
 

kV时,放电面积进一步增大,放电亮度较亮,小亮

条相比之前更为明显,与其他放电区域形成鲜明的

对比,放电同时有高频的空气击穿声。分析可知,放
电区域和亮度是放电强度(激励强度)的体现,故
Up-p 越大,等离子体激励强度越大。

图3 不同电压下放电发光特性

2.3 诱导流场特性

2.3.1 脉冲频率的影响

为探究脉冲频率对方格网状激励器诱导流场特

性的影响,通过对放电电压波形进行调制处理,保持

Up-p
 =8

 

kV,占空比50%,得到不同脉冲频率下放电

诱导速度场演化如图4所示,根据不同脉冲频率的

放电时间,将一个放电周期(1/
 

f
 

)划分为4个相位

(φ=0.25π,0.5π,0.75π,π)。

图4 不同脉冲频率下的速度场演化

(Up-p
 =

 

8
 

kV,占空比50%)

f
 

=20
 

Hz时,从图中可以更好地观察到射流

产生的过程,φ=0.25π时低压电极左右两侧各自产

生了沿x 和-x 方向的沿面射流,由于启动涡的存

在,射流头部向上弯曲,二者在中间x=0
 

mm处碰

撞;随后φ=0.5π时,二者相互融合产生法向射流,
瞬时最高速度为2.84

 

m/s,射流覆盖范围延伸长度

约为15
 

mm;在该频率下,激励形成的射流具有整

体结构明显、流场结构消散快等特点。
当f=50

 

Hz时,放电诱导的射流和启动涡的

演化过程与f=20
 

Hz时基本相同。但由于此时激

励时间变短,射流传播时间缩短,射流覆盖范围显著

减小,φ=π时射流仅能延伸至z=10
 

mm。但在φ
=0.25π时,射流最高速度为3.02

 

m/s,同时可以

观察到两沿面射流还未融合前的形态。该频率下,
激励形成的射流具有结构较小、流场结构消散较慢

等特点。
当f 增大至100

 

Hz时,激励器在极短时间内

为流场注入能量,射流最高速度为2.23
 

m/s。整体

流场演化出较为明显的结构,由于此时射流发展时

间极短,射流消散的速度较低频情况更慢,同时由于

频率的增大,在下一次射流发展开始前,用于射流耗

散的时间也更短。因此,各个周期诱导的合成射流

均近似持续存在,此时的放电诱导流动结构类似于

未对电压进行调制处理的结果。
综上所述,在当前状态下,整体诱导射流结构随

着脉冲频率的增大趋于稳定,且射流消散速度变慢,
但诱导射流最大速度并非随着脉冲频率单调增大。
2.3.2 占空比的影响

通过对放电电压波形进行调制处理,保持Up-p
 

=8
 

kV,f=100
 

Hz,对不同占空比下发展稳定后的

平均流场进行研究,如图5所示。可见,随着占空比

的增大,激励作用的时间越长,诱导产生的射流强度

越高,从0.57
 

m/s(占空比10%)增大到1.01
 

m/s
(占空比30%)再到1.02

 

m/s(占空比50%)最终达

到1.1
 

m/s(占空比70%)。

图5 不同占空比下平均诱导速度场

(Up-p
 =

 

8
 

kV,f=100
 

Hz)

2.3.3 间距的影响

对于方格网状5×5构型和方格网状10×10构
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型中的单个方格激励器来说,不同点就是低压电极

的长度,故改变构型可近似作为改变间距。将Up-p

均调整为
 

6
 

kV,不对电压波形做调制处理,结果如

图6所示。可以看到,同样电参数下间距大的没有

间距小的诱导流场强度高,10×10构型最大0.6
 

m/s,5×5构型最大0.94
 

m/s,但前者的产生射流

延伸范围更广。造成这种射流覆盖范围和速度差异

的原因推测如下:对于小间距激励器,每个网格内部

相对高压电极所诱导的体积力在流向范围上存在重

叠部分,促使射流速度得以加快;增大间距后,射流

对冲效应减弱、垂直方向速度降低,但射流可以充分

发展和延伸,因此覆盖范围更大。相比之下,在提高

诱导射流速度上,小间距构型显得更有潜力。
此外,需要说明的是,由于等离子体激励诱导的

是零质量流量射流,不可避免的会在射流结构周围

有垂直向下的流动。方格网状激励器由许多阵列式

的小方格激励器构成,因此,单一的射流在三维演化

过程中会受到周围激励器诱导涡下洗侧的影响,极
易诱发剪切层不稳定性,导致射流并不是严格意义

上沿着垂直方向。相比之下,方格网状5×5构型的

间距相比方格网状10×10的小,故受到影响更大,
射流方向偏移更多些。

图6 不同间距下平均诱导速度场(Up-p
 =

 

6
 

kV)

2.4 翼型减阻风洞实验

采用在前文中激励特性较为典型的工作模式,
研究不同激励强度对方格网状10×10构型的影响

规律。选择来流速度为15
 

m/s,保持电压峰值Up-p

=8
 

kV,改变相应的脉冲频率(10~200
 

Hz)与占空

比(5%~100%),探究最佳减阻效果。
基于尾迹计算翼型总阻力,并采用式(3)计算阻

力系数变化:

DR=
(Cd,baseline-Cd,plasma)

Cd,baseline
(3)

式中:Cd,baseline 与Cd,plasma 分别代表基准与激励状态

下的阻力系数,将结果数据利用 MATLAB
 

进行插

值分析绘制出相应减阻率随脉冲频率和占空比变化

的云图,如图7所示。

图7 15
 

m/s减阻效果云图

可见,减阻率在
 

-1.3%
 

~
 

3.5%之间。在占

空比100%时,即定常激励,此时激励强度最高,故
对流场的产生较强扰动,对应最高的减阻效果。分

析云图,该条件下改变占空比与脉冲频率均能对减

阻率产生一定影响,但在同一减阻率下可对应着不

同的激励参数组合,这说明激励强度对流场扰动程

度和减阻效果并不是简单的线性关系。与前文图4
的结果相对应,脉冲频率对于减阻率和诱导射流速

度的影响并非是越高越好。
2.5 讨论

前文的研究表明,等离子体激励可以实现翼型

减阻,结合PIV测试结果,其诱导产生射流可近似

看成壁面法向的微吹气,减阻机理存在相似的可能

性[18]。文献[19]表明,激励后产生吹气效果使条带

结构被抬升,并破坏高速条带,取而代之是使边界层

内的能量耗散增加的稳定的小尺度结构,使近壁面

出现再层流化现象,进而降低摩擦阻力。文献[20]
表明,吹气可以将近壁面的涡结构吹离,减少其与壁

面之间的相互作用,并破坏大尺度的涡结构,使其无

法沿流向发展成为流向涡,从而减小摩擦阻力。与

之相似,激励后的方格网状激励器从宏观层面来看

形成了一整块矩形的吹气面,将近壁面的流体结构

整体抬升,破坏近壁面涡结构,抑制条纹瞬态增

长[21],进而抑制近壁面湍流生成,减小摩擦阻力。

3 结论

本文研究了方格网状激励器的激励特性,后将

其应用在翼型上研究其减阻效果,并对减阻机理做

出了推测。从激励参数测试结果可知:激励器的激

励强度随着电压与占空比的增大而增大,放电现象

越明显,平均诱导射流速度越大。而射流随着脉冲

频率的增大,结构趋于稳定,且消散速度变慢,但射

流速度的变化呈现先增后减的趋势,最高瞬时速度
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可达3.02
 

m/s。基于风洞测试结果可知:在来流15
 

m/s条件下改变激励强度,构建减阻效果云图,结
果从增阻变化到减阻(-1.3%

 

~
 

3.5%),且变化

关系非线性。通过这些结论,方格网状激励器在翼

型减阻的实际应用能力得到了一定的验证,但减阻

量还有待提高。激励器激励强度主要受放电电压影

响,而方格网状由于激励器组次多,电源供电能力有

限,进一步提高激励强度可以考虑选用输出功率更

大的驱动电源。但在较高的激励电压下,介质层容

易受臭氧等物质侵蚀,最终激励器的工作寿命会大

幅衰减。故在增加激励强度的同时还需要对激励器

的选材和结构进行进一步的优化,防止快速老化。
后续还需依托风洞实验平台,开展更多参数对减阻

效果的影响与PIV实验,进一步揭示参数影响规

律、摩擦阻力占比、流场结构与减阻机理等问题。
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