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旋翼翼型动态失速等离子体流动控制试验研究
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摘要：翼型动态失速是指机翼或叶片的当地迎角呈现周期或急剧变化时绕流附面层大范围分离带来的一种强烈

的非线性、非定常流动现象。动态失速涡脱离翼型后缘流向下游时，会引发升力急剧下降、阻力迅速增大的失速

和颤振问题。基于旋翼翼型两自由度动态试验装置和高频高速振荡试验装置，以典型旋翼翼型为研究对象，利

用纳秒脉冲激励电源和介质阻挡放电等离子体激励器，在 FL‑11风洞和 FL‑20风洞开展了翼型动态失速等离子

体流动控制试验研究，试验最高雷诺数突破 1.7×106，模型最高振荡频率突破 10 Hz。试验结果表明，等离子体气

动激励能够有效控制翼型动态失速，改善平均气动力，减小俯仰力矩负峰值，减小气动力/力矩随迎角变化的迟

滞区域。
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Abstract:Airfoil dynamic stall refers to a strong nonlinear and unsteady flow phenomenon caused by the
large‑scale separation of the surrounding surface layer when the local angle of attack of the wing or blade
changes periodically or sharply.The dynamic stall vortex breaks away from the airfoil. When the trailing edge
flows downstream，it will cause stall and flutter problems with a sharp drop in lift and a rapid increase in drag.
Based on the two‑degree‑of‑freedom dynamic test device of the rotor airfoil and the high‑frequency and
high‑speed oscillation test device，the typical rotor airfoil is used as the research object，the experimental
research on dynamic stall plasma flow control of airfoil is carried out in FL‑11 and FL‑20 wind tunnels by
using nanosecond pulse excitation power supply and dielectric barrier discharge plasma exciter. The maximum
Reynolds number in the test exceeds 1.7×106，and the maximum oscillation frequency of the model exceeds
10 Hz. The test results show that the plasma aerodynamic excitation can effectively control the dynamic stall
of the airfoil，improve the average aerodynamic force，reduce the negative peak of the pitching moment and
the hysteresis area of the aerodynamic force/torque with the angle of attack.
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直升机飞行时旋翼左右气流不对称，为保持平

衡，桨叶在后行侧时需要增加桨距角（周期变距）以

抵消剖面速度减小的不利影响。当飞行速度较大

时，后行侧桨叶容易因迎角过大引起失速，由于桨

叶运动过程中剖面迎角和速度周期变化，就形成了

一种直升机旋翼特有的失速现象——动态失速［1］。

失速引起的桨叶升力突降、气动力矩振荡等会直接

导致直升机振动水平的增加，严重时甚至会影响飞

行安全。另外，动态失速也是目前限制直升机飞行

速度提升的主要原因之一。在对动态失速的深入

研究中，研究者发现了一个独特的特征现象——动

态失速涡。动态失速涡的出现一般预示着动态失

速的开始［2‑3］。相关研究表明，动态失速涡产生的

过程会因翼型厚度不同而产生较大差异［4‑6］。其中

较为常见的有两种发生过程：一种是前缘首先发生

流动分离进而产生动态失速涡；另一种是后缘首先

发生流动分离，分离区逐渐向上游扩展，进而产生

动态失速涡。NACA0012翼型动态失速涡出现的

风洞试验研究发现，当迎角不断增大时，翼型前缘

会出现局部涡量的聚集，随着前缘层流分离泡的收

缩，在翼面出现了一系列低压涡结构，边界层转捩

从后缘向前缘发展。随着迎角继续增大，前缘吸力

峰崩溃后，前缘涡量喷射，翼面附近出现大范围的

脱落涡。这些涡结构逐渐融合，相互作用，最终形

成了动态失速涡。动态失速涡脱落后，翼型整个上

表面被一个剧烈的环流分离区所包围［3］。对动态

失速的参数研究表明，平均迎角和振幅角越大，减

缩频率越大，动态失速特性越明显［7‑8］。研究发现，

减缩频率变小，非定常程度减弱，动态失速时前缘

涡的增长速度变慢，升力峰值也变小［9］。增大振荡

频率，动态失速涡造成的负压变大，升力系数和力

矩系数峰值增加，升力达到峰值后的突降也变

大［2］。其他重要影响参数还包括表面粗糙度和湍

流强度。较高湍流强度能减缓动态失速的发生，而

且动态失速涡的尺度变小［6］。动态失速对表面粗

糙度很敏感，因为粗糙度会影响湍流转捩以及不可

压马赫数下的局部可压缩效应［10］。

翼型动态失速流动控制方法根据是否向流场

注入额外能量可分为主动流动控制和被动流动控

制。用于动态失速的被动流动控制技术主要包括

前缘变形、后缘偏转襟翼、格尼襟翼及涡流发生器

等。它们主要通过两种途径来控制动态失速，（1）
外形变形，使翼面压力分布发生改变［11‑12］；（2）通过

改变翼面流动的流态，抑制旋涡和分离流的产生和

发展［12‑14］。这些被动流动控制装置在固定翼上表

现优异，但在直升机旋翼上却不太实用。一方面是

因为其面对的是一个快速变化的工作环境，被动控

制很难一直保持较高的控制效率；另一方面，直升

机旋翼采用复合结构以适应巨大的离心载荷，任何

活动的或者可展开的器件都会承受很高的载荷，而

且安装多余的部件或者内部设置空腔，都会对旋翼

结构的完整性造成破坏［15］。目前主流的翼型动态

失速主动流动控制方法主要包括吹气流动控制、合

成射流流动控制及等离子体流动控制技术等。吹

气流动控制技术是通过向边界层吹入高动量气体

以降低流动的不稳定性［16］，抑制流动分离，从而推

迟动态失速。翼型动态失速的切向吹气控制研究

表明，吹气抑制了前缘分离泡的破裂，大大提升了

升力，并且增加了抬头力矩，减弱了迟滞效应，前缘

分离点附近吹气控制效果最佳［17］。合成射流是通

过激励器产生周期性的射流‑吸气行为来抑制流动

分离。它能改善动态失速的主要原因是其形成的

涡对及推出吸入的流体可以起到稳定边界层的作

用［18］，可以有效抑制动态失速涡和翼面分离流的

形成和发展，减小动态失速涡的尺度［19］。等离子

体流动控制是基于等离子体气动激励的主动流动

控制技术，具有无运动部件、响应时间短及激励频

带宽等优点，在改善旋翼气动特性及控制翼型动态

失速方面具有明显效果［20］。

根据电压周期可分为正弦交流介质阻挡放电

（AC dielectric barrier discharge，AC‑DBD）等离子

体和纳秒脉冲介质阻挡放电（NS dielectric barrier
discharge，NS‑DBD）等离子体［20］。AC‑DBD等离

子体主要利用的是激励涡对动态失速涡的削减作

用。等离子体激励过程中会产生启动涡，且等离子

体诱导流方向与来流相同，可以降低动态失速涡的

强度［21］，使翼面压力更加均匀，这样在过失速状态

下能获得更加稳定的边界层［22］。而在对 NS‑DBD
的研究中发现，激励器开启后，激励器集聚的能量

会迅速地通过热量的形式传递给周围的中性气体

分子，诱导产生压力波［23］，其传播的速度甚至高过

声速，加强了剪切层内流体的掺混，促进了边界层

转捩［24］，抑制分离的产生［25］。杜海等［26］将等离子

体激励器应用于微型飞行器进行气动控制，通过改

变激励器的输入电压、占空比和调制频率，实现对

横航向气动力矩的比例控制。文献［27］中利用动

态压力同步测量和电子外部触发粒子图像测速跟

踪采集技术，对翼型动态失速的等离子体流动控制
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进行了试验研究。近年来，国外在等离子体流动控

制相关的数值计算和试验研究方面都取得了较大

进展，但主要是在特定工况下验证控制效果和分析

控制原理，对不同工况下的控制效果变化规律鲜有

涉及。国内这方面的研究主要还停留在计算方面，

试验基本上是针对静态失速的研究，有关等离子体

控制旋翼翼型动态失速试验的研究很少。

本文开展了旋翼翼型俯仰/沉浮耦合振荡动态

失速纳秒脉冲等离子体流动控制的试验研究，以及

等离子体在不同工况下控制效果变化规律的试验

研究，研究了在不同运动参数和激励电参数下，等

离子体气动激励的控制效果，并在雷诺数超过

1.7×106、振荡频率突破 10 Hz时取得了较显著的

流动控制效果。

1 试验方案及内容

1. 1 试验模型

俯仰/沉浮两自由度振荡旋翼翼型动态试验模

型的三维结构图如图 1所示。

模 型 采 用 自 主 优 化 设 计 的 旋 翼 翼 型

CRA09，其总长为 1 950 mm，弦长为 400 mm，展

长为 1 780 mm，总质量约 5 kg。翼型模型主要

由翼型骨架及蒙皮组成。翼型骨架由肋板及横

梁组成。翼型骨架选用 T700碳纤维制作，由两

根纵向碳纤维横梁和 8块碳纤维横向隔板组成，

一根矩形横梁布置在旋转轴的位置，并尽量保证

质心位置靠近旋转轴，一根“ I”型横梁布置弦线

后缘。由于试验要进行测压，需要在模型内部走

线，包括通气软管和电信号线，所以在隔板上开

孔，总共布置 3个减重孔，均可以走线。为了保

证更优的力学性能，骨架由碳纤维复合材料在金

属模具内铺贴而成，利用碳纤维复合材料独特的

随形特性，隔板和横梁连成一体构成牢固盒式结

构，以充分提高模型的整体强度。翼型蒙皮选用

T700碳纤维制作，模型表面测压孔分布如图 2
所示。

高频高速振荡旋翼翼型动态试验模型如图 3
所示，其展长为 590 mm，弦长为 210 mm，质量为

4 kg。模型骨架采用全金属整体数控加工成型，内

部放置测压管路和传感器，根据管路和传感器结构

形式进行安装空间优化，并进行适当减重处理，外

部为铝合金蒙皮。模型表面测压孔分布如图 4
所示。

图 1 低速风洞旋翼翼型动态试验模型三维结构图

Fig.1 3‑D structure diagram of rotor airfoil dynamic
test model in low speed wind tunnel

图 2 低速风洞翼型模型测压孔分布图

Fig. 2 Pressure tap distribution of airfoil model in
low‑speed wind tunnel

图 3 高速风洞旋翼翼型动态试验模型结构图

Fig.3 Structure diagram of rotor airfoil dynamic test model in high speed wind tunnel
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1. 2 试验装置

1. 2. 1 两自由度动态试验装置

旋翼翼型两自由度动态试验装置基于 FL‑11

风洞配套，其在风洞中的安装图见图 5。

该装置主要由俯仰运动机构、沉浮运动机构及

机械支撑框架等构成。控制系统采用“工控机+运

动控制器+直线电机、伺服电机及其驱动器”的系

统结构。

1. 2. 2 高频高速动态试验装置

旋翼翼型高速风洞动态试验装置基于 FL‑20
连续式跨声速风洞配套，如图 6所示。装置主要由

俯仰运动组件、天平（假天平）及支撑座等构成。翼

型模型横跨式安装，通过两端天平、联轴器与俯仰

运动组件连接。俯仰运动组件由伺服电机、减速

器 、曲 柄 摇 杆 机 构 、膜 片 联 轴 器 和 轴 承 等 组 件

构成。

1. 3 动态压力传感器

低速风洞试验测压元件采用 ENDVECO公司

8510B系列差压式动态压力传感器，试验动态压力

传感器的量程选取为 1 psi（1 psi≈6 895 Pa）。单个

传感器需连接 4根电缆，并引入测压软管测量参考

压及翼型表面压力。传感器外形及尺寸如图 7所
示，单位为英寸，其中括号内数值的单位为 mm。

传感器信号线缆通过 J30J‑37型转接头与 8根双绞

双屏蔽软电缆快速连接，实现传感器供电和信号

传输。

图 4 高速风洞翼型模型测压孔分布图

Fig.4 Pressure tap distribution of airfoil model in
high‑speed wind tunnel

图 5 FL‑11两自由度低速风洞动态试验装置

Fig.5 FL‑11 two‑degree‑of‑freedom dynamic test
device in low‑speed wind tunnel

图 6 FL‑20风洞旋翼翼型动态试验装置

Fig.6 FL‑20 wind tunnel rotor airfoil dynamic test
device
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高速风洞测压元件采用 Kulite XCE‑062‑1.7
BAR（量程 170 000 Pa，25 psi）系列绝压式动态压

力传感器，单个传感器需连接 4根电缆，既可以测

量静态压力，也可以测量动态压力，具有频响高、精

度高和尺寸小等特点。传感器外形及尺寸如图 8
所示。

1. 4 位移传感器

模型俯仰振荡角度和沉浮振荡位移利用位移

翼型两端的 GL‑100电位计和 LC185绝对式光栅

尺，分别测量俯仰模块的俯仰角度和沉浮模块的沉

浮位移。

1. 5 等离子体激励系统

典型的介质阻挡放电等离子体激励器布局方

式如图 9所示，激励器主要包括激励电极、绝缘介

质以及高压激励电源 3部分。上、下两层电极由绝

缘介质隔开，并与高压电源两端相连。其中，上层

电极暴露在空气中，下层电极被绝缘介质覆盖。在

高电压的激励下，上层电极周围的空气被电离，从

而产生等离子体。在绝缘介质的作用下，上层电极

周围形成自持放电，产生稳定的辉光。

常用的激励电源主要有正弦及纳秒脉冲电源

两种。电压范围从几千伏到 50千伏，频率范围从几

百赫兹到几十赫兹；常用的绝缘介质有树脂玻璃、

聚酰亚胺、聚四氟乙烯以及陶瓷等，厚度从 0.1毫米

到几毫米；常用的电极有铜箔电极及铝电极等。在

不同高压电源的激励下，上层电极周围的气流会产

生不同的变化。试验采用非对称布局形式的 DBD
等离子体激励器，敷设在翼型上翼面距离前缘

8.3%c（c为翼型弦长）的位置，激励器由两个平行铜

箔电极（暴露电极、植入电极）和 Kapton介质薄膜

组成。两个电极的宽度分别为 3 mm和 5 mm，中间

间隙为 0，Kapton薄膜介电常数为 3.0，单层厚度为

0.075 mm，耐压峰峰值为 10 kV。本文的激励器敷

设在翼型上翼面距离前缘 3%弦长的位置。

试验中采用 FID公司的 FPG 30‑5NM10纳秒

脉冲电源作为激励电源，如图 10所示。电源的输

出电压范围为 5~30 kV连续可调，脉冲上升时间

为 2~3 ns，半 高 宽 为 10~12 ns，单 脉 冲 能 量 为

50 mJ，输出频率为 0.1~5 kHz连续可调。

由于电源的输出电压随负载的变化而变化，因

此试验中以示波器测量的单个脉冲的峰值电压作

为实际输出电压。激励频率通过信号发生器控制

以实现精确调节。

图 7 8510B动态压力传感器外形及尺寸图

Fig.7 Shape and size of dynamic pressure sensor
8510B

图 8 XCE‑062传感器外形及尺寸

Fig.8 Shape and size of sensor XCE‑062

图 9 典型介质阻挡放电等离子体激励器布局图

Fig.9 Layout of typical dielectric barrier discharge plasma
exciter

图 10 纳秒脉冲电源

Fig.10 Nanosecond pulse power
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2 试验方法

2. 1 试验步骤

俯仰振荡动态试验的具体步骤为：翼型模型运

行至风洞中心并保持 α为 0°，风洞开车，运行到指

定风速并稳定后，翼型模型运行到振荡平衡迎角，

装置按给定俯仰运动的振幅和频率振荡，采集数据

后改变振幅或频率进行下一工况采集，完成所有采

集后风洞停车，然后翼型动态试验装置再停车。

俯仰/沉浮耦合振荡动态试验的具体步骤为：

翼型模型运行至风洞中心并保持 α为 0°，风洞开

车，运行到指定风速并稳定后，翼型模型运行到振

荡平衡迎角，装置分别按给定俯仰运动、沉浮运动

的振幅和频率振荡，采集数据后改变振幅或频率进

行下一工况采集，完成所有采集后风洞停车，然后

翼型动态试验装置再停车。

2. 2 数据采集与处理

2. 2. 1 数据采集

角度测量采用电位计传感器测量，电位计是绝

对值模拟信号输出，与传感器信号一起接入动态数

据采集系统，PXI动态同步采集系统可将模拟输入

信号作为开始采集触发信号，将角度传感器信号作

为开始采集触发信号，通过设定不同触发电平实现

翼型振荡时的给定位置同步数据采集。数据采集

软件采用 LabWindows/CVI软件开发平台，它以

ANSIC为核心，将 C语言平台与用于数据采集、分

析和显示的测控专业工具有机地结合起来。同步

采集翼型角位移信号与对应动态压力信号，严格保

证动态试验数据的对应关系，试验时设置不同的模

型振荡频率，每个周期皆采样 256点，共采集 16个
周期。

2. 2. 2 轴系定义

气动系数按照风轴系给出。风轴系定义为：原

点为翼型模型对称剖面弦线 1/4位置，x轴指向来

流为正，y 轴垂直向上为正，z轴按照右手法则

确定。

2. 2. 3 数据处理

压力系数为

C pi=
( Pi-Pi0 )-( P∞-P a )

q
=

Pi-Pi0+P a-P∞
q

（1）

式中：Cpi为测压点 i的压力系数；Pi为第 i个测压点

静压吹风数；Pi0为第 i个测压点静压初读数；P∞为

试验段气流静压读数值；Pa为大气压读数值；q为

试验段气流动压。

作用在翼型上的法向力系数 CN和轴向力系数

CC通过积分翼型表面压力分布获得，通过内插值

获得整个函数区间的函数值后，根据函数值进行数

值积分

CN = ∫0
1
C pl dx̄- ∫0

1
C pu dx̄ （2）

CC = ∫ ȳ lmax
ȳumax
C pbedȳ- ∫ ȳ lmax

ȳumax
C paf dȳ （3）

式中：Cpu、Cpl分别为翼型上、下表面压力系数；Cpbe、

Cpaf分别为翼型最大厚度之前和最大厚度之后的压

力系数；x̄= x/c为 x坐标相对于弦长无量纲量；

ȳ= y/c为 y坐标相对于弦长 c的无量纲量；ȳumax、

ȳ lmax分别为翼型上、下表面最大纵坐标相对于弦长

c的无量纲量。

根据升力系数和阻力系数的定义，可以求出翼

型的升力系数 CL为

CL = CNcosα- CC sinα （4）
翼型绕 1/4弦点的俯仰力矩系数 Cm为

Cm = ∫
0

1

(C pl - C pu ) ( 0.25- x̄ ) dx̄+

∫ ȳ lmax
ȳumax
C pbe ȳdȳ- ∫ ȳ lmax

ȳumax
C paf ȳ dȳ （5）

最终得到的试验结果主要是 CL‑α和 Cm‑α的迟

滞回线，并可根据 CL‑α迟滞回线的面积判断升力

损失和翼型动态失速气动特性。

数据处理程序具备复算功能，能根据原始数据

复算出各个 α下的 C pl‑x̄、C pu‑x̄、C pbe‑ȳ及 C paf‑ȳ曲线，

并具备手工剔除坏点功能，可对已确认正确的压力

分布数据进行积分并处理此迎角下的 CL及 Cm，并

进一步得到该试验点的 CL‑α及 Cm‑α曲线。

为了衡量动态失速上下行程（迎角增大的方向

为上行程，迎角减小的方向为下行程）迟滞的程度，

对升力系数差值的绝对值对角度进行积分得到迟

滞环面积，即

ScL = ∫αmin
αmax || CL，u ( α )- CL，d ( α ) dα （6）

式中：α为迎角；CL，u ( α )和 CL，d ( α )分别为上仰段和

下俯段迎角为 α时的升力系数。升力迟滞环面积

越大，意味着动态失速过程中迟滞效应越严重。

为了衡量负的气动阻尼的大小，对力矩曲线中

的顺时针迟滞环面积进行积分

Scm，cw = ∑∫αmin，i
αmax，i || Cm，u ( α )- Cm，d ( α ) dα （7）

式中：Cm，u ( α )和 Cm，d ( α )分别为上仰段和下俯段迎
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角为 α时的力矩系数。顺时针力矩迟滞环总面积

越大，意味着动态过程的负气动阻尼越大。

在旋翼飞行系统的稳定性研究中得出气动阻

尼系数 Ξcycle 为

Ξcycle =-Cw/ ( πα21 )=-
1
πα21 ∮Cm dα （8）

式中：Cw为来流和翼型之间的标准能量传递系数；

α1为振幅；Cm 为绕 1/4弦长的力矩系数。力矩迟

滞环逆时针，Ξcycle 为正；力矩迟滞环顺时针，Ξcycle
为负。

研究发现，浅失速往往更容易给旋翼系统带来

不稳定的气动载荷。动态失速带来负的气动阻尼

导致旋翼位移的极限环增长，严重时可导致失速颤

振，进而引发毁灭性的旋翼机构失效问题［10］。

3 试验结果分析

3. 1 翼型动态失速气动特性分析

3. 1. 1 静态特性

图 11为不同雷诺数下 CRA09翼型试验得到

的静态气动力曲线，从静态气动力可以看出，来流

风速 15~30 m/s下（对应基于弦长的雷诺数范围

为 3.1×105~6.3×105），升力系数曲线线性段很接

近，在 12 °~13 °发生失速，并在 16 °~18 °发生升力

急剧下降。力矩系数在 12 °~13 °时达到正迎角范

围内的抬头力矩峰值，之后随着迎角继续增大其开

始逐渐下降，出现较大的低头力矩。

3. 1. 2 动态特性

图 12给出了 Re=3.1×105下两个不同振荡参

数（Dynamic case 1和 Dynamic case 2）的动态试验

中动态气动力与静态气动力对比。Dynamic case 1
参数设置为：k=0.062 8（k为无量纲折算频率，k=
πfc
V

，其中 c为翼型弦长，f为翼型振荡频率，V为来

流速度），α0 = 15 °，α1 = 10 °。Dynamic case 2参数

设置为：k=0.062 8，α0 = 12 °，α1 = 5 °。

从图 12中看出，Dynamic case 1在超过静态失

速迎角后，升力系数继续增大，在 13 °左右出现力

矩失速。在迎角增大到 20 °时，升力突增至 1.75左
右，然后出现升力骤降，同时产生了很大的低头力

矩。在迎角增大到 23 °左右时，再次出现一个升力

尖峰，但此次的低头力矩峰值明显小于上一个力矩

峰值。之后升力系数持续下降，直到下俯到迎角

10 °后，升力才开始恢复。Dynamic case 2平衡迎

角与静态失速迎角接近，俯仰振幅角也更小，可以

看到：迎角超过静态失速迎角后，升力继续增大，同

时出现了不小的低头力矩。虽然超过静态失速迎

角后升力线斜率明显降低，但在下俯过程中仍然出

现了严重的升力骤降和迟滞。相比 Dynamic case
1，Dynamic case 2力矩曲线里出现了明显的负阻

尼区域，这也意味着该工况下系统的稳定性较差。

图 12 试验翼型动态气动力与静态气动力对比

Fig.12 Comparison of dynamic and static aerodynamic
forces of test airfoil

图 11 不同雷诺数静态气动力曲线

Fig.11 Static aerodynamic curves at different Reyn‑
olds numbers
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3. 2 FL‑11风洞典型试验结果分析

3. 2. 1 不同风速下俯仰沉浮耦合振荡试验结果

平衡迎角 10 °，俯仰振荡振幅 10 °，沉浮振荡振

幅 50 mm，俯仰振荡和沉浮振荡的频率均为 1 Hz，
来流风速分别为 20.6，37 m/s工况下，耦合振荡试

验结果见图 13。由图 13可知，与风速 20.6 m/s相
比，翼型 CL‑α及 Cm‑α曲线迟滞环面积在较高风速

时有所减小，最大升力系数和俯仰力矩负峰值均增

大。施加等离子体激励后，翼型最大升力系数和俯

仰力矩负峰值无明显增减，翼型 CL‑α曲线迟滞环

面积在风速为 20.6 m/s时明显减小，Cm‑α曲线迟

滞环面积在风速为 37 m/s时明显减小。

3. 2. 2 不同沉浮振幅下俯仰沉浮耦合振荡试验

结果

风速为 20.6 m/s、平衡迎角 10 °、俯仰振荡振

幅 10 °、俯仰振荡和沉浮振荡的频率均为 1 Hz，沉
浮振荡振幅分别为 70，90 mm工况下，耦合振荡试

验结果见图 14。由图 14可知，沉浮振荡振幅较高

时，翼型 CL‑α曲线迟滞环面积减小而 Cm‑α曲线迟

滞环面积增大，最大升力系数和俯仰力矩负峰值均

在一定程度上增加。施加等离子体激励后，翼型

CL‑α及 Cm‑α曲线迟滞环面积和俯仰力矩负峰值在

最大升力系数基本不变的前提下均有所减小。

3. 2. 3 不同激励电压下俯仰沉浮耦合振荡试验

结果

风速为 20.6 m/s、平衡迎角 10 °、俯仰振荡振

幅 10 °、沉浮振荡振幅 50 mm、俯仰振荡和沉浮振

荡的频率相同均为 1 Hz、激励电压分别为 5，7.5，
10 kV工况下，耦合振荡试验结果见图 15。由图 15
可知，施加等离子体激励后，随着激励电压的增大，

翼型 CL‑α及 Cm‑α曲线迟滞环面积和俯仰力矩负峰

值有逐渐减小的趋势，激励电压为最大值 10 kV
时，升力特性、力矩特性和气动迟滞特性最佳。

3. 2. 4 不同激励频率下俯仰沉浮耦合振荡试验

结果

风速为 20.6 m/s、平衡迎角 10 °、俯仰振荡振

幅 10 °、沉浮振荡振幅 50 mm、俯仰振荡和沉浮振

荡的频率相同均为 1 Hz、激励频率分别为 555，
750，1 000，1 500 Hz工况下，试验结果见图 16。由

图 16 可知，施加等离子体激励后，激励频率为

555 Hz时，翼型 CL‑α及 Cm‑α曲线迟滞环面积以及

俯仰力矩负峰值均为最小，此时不仅流动控制效果

十分明显，还节省了激励能量。

图 13 不同风速下耦合振荡试验结果对比

Fig.13 Comparison of coupled oscillation test results
with different wind speeds

图 14 不同沉浮振幅下耦合振荡试验结果对比

Fig.14 Comparison of coupled oscillation test results
with different ups and downs
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3. 3 FL‑20风洞典型试验结果分析

3. 3. 1 不同马赫数下俯仰振荡试验结果

平衡迎角 10 °，俯仰振荡振幅 10 °，俯仰振荡频

率均为 10 Hz，来流风速马赫数分别为 0.3，0.35工
况下，以弦长为参考长度的雷诺数分别为 1.49×
106，1.72×106，试验结果见图 17。由图 17可知，施

加等离子体激励后，翼型 Cm‑α曲线迟滞环面积基

本无变化，翼型最大升力系数增大，俯仰力矩负峰

值有所增加，翼型 CL‑α迟滞环面积减小。

3. 3. 2 不同激励电压下俯仰振荡试验结果

风速马赫数为 0.3、平衡迎角 10 °、俯仰振荡振

幅 10 °、俯仰振荡频率相同均为 8 Hz、激励电压分

别为 0，5，7.5，10，12.5 kV工况下，试验结果见图

18。由图 18可知，施加等离子体激励后，翼型 CL‑α
及 Cm‑α曲线迟滞环面积变化不大，激励电压为 5
kV时，最大升力系数增大，俯仰力矩负峰值均有所

减小。激励电压为最大值 12.5 kV时，气动力特性

曲线变化趋势最显著。

3. 3. 3 不同激励频率下俯仰振荡试验结果

风速马赫数为 0.3、平衡迎角 10 °、俯仰振荡振

幅 10 °、俯仰振荡频率相同均为 8 Hz、激励频率分

别为 561，747，1 000，1 250，1，500 Hz工况下，俯仰

图 16 不同激励频率下耦合振荡试验结果对比

Fig.16 Comparison of coupled oscillation test results
with different excitation frequencies

图 15 不同激励电压下耦合振荡试验结果对比

Fig.15 Comparison of coupled oscillation test results
with different excitation voltages

图 17 不同马赫数下俯仰振荡试验结果对比

Fig.17 Comparison of pitch oscillation test results
with different Ma
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振荡试验结果见图 19。由图 19可知，施加等离子

体激励后，随着激励频率的增大，翼型 CL‑α及 Cm‑α
曲线迟滞环面积基本无变化，最大升力系数和俯仰

力矩负峰值均有逐渐减小的趋势。

3. 4 动态失速等离子体流动控制机理

图 20为系统采集的 16个周期的翼型表面压

力系数 Cp分布平均成 1个振荡周期的数据结果。

试验马赫数为 0.3，翼型振荡平衡迎角为 10 °、俯仰

振荡振幅为 10 °、俯仰振荡频率为 8 Hz，激励电压

为 5 kV，激励脉冲频率为 1 005 Hz。由图 20可知，

上翼面（吸力面）在施加等离子体流动控制以后，

x/c在 0.11~0.64区域内吸力明显增加，下翼面（压

力面）在施加等离子体流动控制以后，x/c在 0.13~
0.41区域内压力明显增加，等离子体控制翼型表面

的吸力峰值也略有增加，其他位置的压力系数变化

不大，因此，由压力分布积分计算获得的翼型升力

系数可明显增加，这也解释了图 18所示的等离子

体实现增升的气动现象。分析认为，等离子体诱导

翼面吸力的增加，可增大边界层对周围流场的吸附

作用，即利用等离子激励产生的低压区将分离的流

动重新吸附回翼面上来，这是等离子体控制动态分

离流的重要物理机理［28］。

结合前人所做工作及本文试验结果，对等离子

体流动控制的机理进行详细分析。旋翼翼型发生

动态失速时，动态失速涡脱落一般发生在达到最大

迎角之后，达到最大迎角之前的升力下降主要是由

上翼面后缘的分离导致的。伴随着动态失速涡的

脱落，前缘逆压梯度逐渐消散，一个低压区开始向

后缘运动，引起了升力系数的增大，同时力矩系数

逐渐达到负峰值。

未施加等离子体流动控制时，前缘失速涡在翼

面发展并逐渐脱落，引起了升力的增大，同时低头

力矩开始变大。在施加控制后，首先，前缘失速涡

脱落被抑制，后缘低压区慢慢减小，升力和力矩没

图 19 俯仰振荡试验不同激励频率结果对比

Fig.19 Comparison of pitch oscillation test results
with different excitation frequencies

图 20 下行程 18 °时，等离子体控制前后翼型表面压力

系数分布 (α0=10.44 °，α1=6.94 °，f=0.499 Hz，
V=10 m/s)

Fig.20 Comparison of pitch oscillation test results with
different excitation frequencies (α0=10.44 °，α1=
6.94 °，f=0.499 Hz，V=10 m/s)

图 18 不同激励电压下俯仰振荡试验结果对比

Fig.18 Comparison of pitch oscillation test results
with different excitation voltages
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有出现剧烈振荡。然后，失速涡带来低压区向后缘

移动并开始慢慢脱离翼面，升力开始迅速下降，低

头力矩接近峰值。施加控制后前缘吸力峰继续存

在，大大减小了低头力矩。最后，随着前缘逆压梯

度的恢复以及翼面分离区的减小，升力开始回升。

动态失速涡在达到最大迎角后脱落，施加控制后，

动态失速涡的脱落被抑制，升力有所降低，但是减

小了升力的振荡。由于施加控制后翼面中后部没

有受到较大扰动，没有出现明显的负压，所以力矩

迟 滞 大 大 减 小 ，而 且 翼 面 重 附 着 也 没 有 明 显

延迟［28］。

4 结 论

（1）DBD等离子体气动激励能够有效控制翼

型动态失速，改善平均气动力，减小力矩负峰值，并

减小气动力/力矩随迎角变化的迟滞区域。

（2）来流速度、振荡形式、俯仰角度和沉浮位

移等不同运动参数，以及激励电压、脉冲频率等不

同激励电参数对等离子体流动控制效果的影响较

为显著。

（3）试验首次实现了纳秒脉冲等离子体对旋翼

翼型俯仰/沉浮耦合振荡动态失速性能的改善，并

在雷诺数突破 1.7×106、振荡频率突破 10 Hz时取

得了较为显著的流动控制效果。
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