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微秒脉冲等离子体流动控制延迟效应研究 *
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摘 要：等离子体流动控制（PFC）能有效抑制翼型附面层分离，增加升力，推迟失速，应用前景

广阔。流场的延迟效应是指采用PFC进行流动控制时，激励关闭后，流动控制效果仍存在的现象。本文

对新型微秒脉冲介质阻挡放电 （μs-DBD） 的体积力和冲击波特性进行测试，并在此基础上开展风洞实

验，进行流场的延迟效应研究，测试μs-DBD的延迟时间和参数影响规律。结果表明，μs-DBD能同时

产生体积力和冲击波作用，同时也能在流场中产生明显的延迟效应，延迟时间不小于 1200s，远大于毫

秒脉冲介质阻挡放电 （AC-DBD） 产生的延迟时间 （150s）；激励电压和来流速度越大，翼型迎角越小，

延迟效应越强；等离子体激励能使流场失稳分岔，并转变为更优的分岔解；延迟效应研究在节约能耗、

延长激励器寿命、PFC控制律设计和风洞实验方法优化等方面有重要意义。
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Abstract：Plasma flow control（PFC）can suppress the airfoil boundary layer separation effectively to in⁃
crease lift and delay stall，which has a broad application prospect. The hysteresis effect refers to the phenomenon
that the flow control effects keep existing in large angles of attack even after the plasma actuation is turned off. In
this paper，the body force and shock wave characteristics of the microsecond pulse dielectric barrier discharge
（μs-DBD）were tested. On this basis，wind tunnel tests were carried out to study the hysteresis effect. The hys⁃
teresis time was tested and the influences of different parameters were studied. Results show that μs-DBD can
generate both body force and shock wave，and it can also produce significant hysteresis effect in the flow field，
with the hysteresis time of no less than 1200s，much larger than that（150s）generated by alternating current di⁃
electric barrier discharge（AC-DBD）. There is stronger hysteresis effect with larger pulse voltage，larger
freestream velocity and smaller angles of attack. Plasma actuation can make the flow field lose stability and make
the bifurcation happen，changing the flow field into a better bifurcation solution. The study of hysteresis effect has
important significance in saving energy，prolonging the life of actuators，designing the control law of PFC and op⁃
timizing the wind tunnel test method.
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1 引 言

机翼的附面层分离（流动分离）是航空领域的一

个重要现象，严重的附面层分离也是飞机失速的直

接原因。如何抑制流动分离，提高飞机飞行性能，是

航空领域的一个重要问题［1-2］。等离子体流动控制

（Plasma Flow Control，PFC）是一种新型的主动流动

控制技术［3-8］，能够有效抑制附面层分离。相对于其

它主动流动控制技术，PFC具有响应迅速、布置灵活、

作用频带宽、能耗小等优点，发展前景十分广阔。

根据驱动电压波形，采用 PFC抑制机翼流动分离

的方式主要有毫秒脉冲介质阻挡放电（AC-DBD）、纳

秒脉冲介质阻挡放电（NS-DBD）和微秒脉冲介质阻

挡放电（μs-DBD）等。AC-DBD研究最为广泛，但在

来 流 速 度 较 高（>0.4Ma）时 AC-DBD 失 去 控 制 效

果［3，9-10］。NS-DBD在较高的来流速度（0.8Ma）下，控

制效果良好［11-12］，但 NS-DBD产生强烈的电磁干扰

（EMI），严重干扰机载设备的运行，难以进行实际应

用［13］。μs-DBD时间尺度介于毫秒和纳秒之间，产生

良好的控制效果的同时，显著减弱 EMI，应用前景

广阔［14-15］。

流场的延迟效应是指在采用 PFC进行流动控制

时，激励关闭后，流动控制效果仍然存在的现象。激

励关闭后，控制效果的持续时间称为延迟时间。流

场延迟效应的研究在节约能耗、延长激励器寿命、等

离子体舵面控制律设计和风洞实验方法优化等方面

都有重要意义。

空军工程大学的梁华等［3］和美国克利夫兰轨道

研究公司的 Patel等［16］分别在采用 AC-DBD抑制翼型

流动分离时观察到了流场的延迟效应，测得延迟时

间分别为 5.2s和 8.5s。大连理工大学的 Sun等对 AC-
DBD 的 激 励 参 数 进 行 优 化 ，将 延 迟 时 间 提 高 到

150s［17］。而对于 NS-DBD和 μs-DBD等脉冲式激励

的延迟效应的研究，仅有新加坡国立大学的 Cui等在

其文章中提及，并未进行系统研究［18］。

本文首先对新型 μs-DBD激励的体积力和冲击

波特性进行测试，并与 AC-DBD和 NS-DBD对比，在

此基础上，采用典型的 NACA 0015翼型，进行 PFC风

洞实验，对 μs-DBD所产生的延迟效应进行研究，测

得其延迟时间不小于 1200s，远大于 AC-DBD的延迟

时间（150s）。同时，研究激励电压、来流速度、翼型迎

角（Angle of Attack，AOA）等参数对 μs-DBD延迟效

应的影响，并初步分析延迟效应的产生原因，为 μs-
DBD的实际应用提供参考。

2 实验系统

2.1 实验翼型与风洞

实验在空军工程大学 HLFD-1型低速风洞中进

行，如图 1所示。风洞为闭口回流式，实验段长 1m，

宽 1.2m，高 1m，截面为矩形，风速 5m/s~75m/s可调，

流场紊流度小于 0.2%。

实验翼型采用典型的 NACA 0015翼型，如图 2所
示。翼型弦长 0.25m，展长 1.2m，由玻璃钢制成，内嵌

钢制肋板和骨架，以保证模型刚度。翼型在风洞实

验段中横向安装，展长与风洞实验段同宽，以避免翼

尖绕流的影响。大迎角下，模型在风洞实验段中的

阻塞比为 5%，基本满足实验要求［19］。

2.2 等离子体激励系统

2.2.1 微秒脉冲等离子体电源

微 秒 脉 冲 电 源 采 用 自 行 研 制 的 KGD-
NSPS3U30F2型微秒脉冲电源，为激励器放电提供脉

冲 高 压 ，如 图 3 所 示 。 采 用 P6015A 电 压 探 针 ，

TCP0030电流探针和 DPO4104示波器测量放电波形，

电源输出脉冲电压峰-峰值 Up-p=0~20kV，频率 f=0~

Fig. 1 HLFD-1 closed-loop wind tunnel

Fig. 2 NACA 0015 airfoil
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2kHz，脉冲上升沿约为 tr=700ns，如图 4所示。

2.2.2 介质阻挡放电激励器

激励器采用典型的非对称型介质阻挡放电激励

器，如图 5所示。激励器由裸露电极、覆盖电极和绝

缘介质组成，电极材料为铜箔，绝缘介质由三层聚酰

亚胺压制而成。

激励器电极厚度 he=0.018mm、裸露电极宽度 l1=
3mm、覆盖电极宽度 l2=5mm、电极重叠量 Δl=0，绝缘

介质厚度 ld=3×0.068mm、绝缘介质介电常数 εr=2.7。
放电时，在两电极间施加高压脉冲，裸露电极接高压

正极，覆盖电极接高压负极，在电极间产生强电场，

电场将电极间的空气电离形成等离子体，从而对流

场形成扰动，进而控制翼型附面层分离［5］。绝缘介质

的存在能使电极间放电均匀弥散，使激励器得以长

时间稳定工作。

以往的研究表明，将激励器布置在流动分离点

附近时，控制效果最好［8-11］。因此，将激励器两电极

交界处与翼型正前缘取齐，以保证放电位置在机翼

流动分离点附近，对流场产生更强的扰动。在流动

控制实验中，激励器长 1m，在模型两端各留出 10cm
的空白区，以避免激励器引线影响模型的迎角调节，

如图 2所示。

2.3 测试系统

采用 JJ124BC型电子分析天平测量体积力。天

平最大称重为 120g，分辨率为 0.1mg，具有 10d的检定

分度值和 100g的校准重量。

采用纹影法测试 μs-DBD的冲击波特性。如图 6
所示，纹影系统主要由氙灯、凸透镜、平面镜、反射球

面镜、刀口和相机等组成，通过相机记录经过被测流

场中不同密度空气折射的平行光，显示出流场中的

空气密度变化，从而分辨压缩波、射流等流场特征。

采用 DSY-104电子压力扫描阀测量翼型表面压

力分布。DSY-104电子压力扫描阀具有 96个压力采

集 通 道 ，测 压 阀 量 程 为 ±11kPa，采 样 频 率 为 1Hz~
100Hz可调，误差小于 0.1%FS。实验翼型上下表面

对称布有 74个测压孔，测压孔直径 0.8mm，从模型内

部由细铜管引出，并采用橡胶管将压力继续引至电

子压力扫描阀的第 1~74个压力采集接口上，测量翼

面压力分布，如图 7所示。

3 结果与讨论

3.1 激励特性研究

对 μs-DBD的体积力和冲击波特性进行研究，分

析其与 AC-DBD所产生扰动的异同，在产生扰动的

层面上为流场延迟效应的研究奠定基础。

3.1.1 体积力特性

保持激励电压峰-峰值 Up-p=10kV，激励器长度 l=
0.1m，不同激励频率下，测得 μs-DBD激励器所产生

Fig. 3 KGD-NSPS3U30F2 microsecond pulse power supply

Fig. 4 Variation of voltage and current of a microsecond

pulse

Fig. 5 Dielectric barrier discharge actuator
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的单位长度下的体积力 F/L如图 8所示。图中数据是

三次重复实验下的平均值。由图可见，μs-DBD所产

生的体积力作用随激励频率的增加而增加，且增加

的速度逐渐减小，当激励频率为 2kHz时，体积力为

2.7mN/m。文献［20］对 AC-DBD体积力特性的分析

表明，当电压峰-峰值约 10kV，激励频率 f=8kHz时，

单位长度下的体积力约 7.5mN/m。由于电源能力的

限制，并未在 f=8kHz时对 μs-DBD的体积力进行测

试，但通过本实验结果与文献中的测试结果进行对

比可以发现，当脉冲频率大于 1kHz时，μs-DBD所产

生的体积力作用与 AC-DBD处在同一量级，但 μs-
DBD的体积力稍小，表明 μs-DBD具有通过体积力进

行流动控制的能力。但是当激励频率较小时，如 f=
120Hz，μs-DBD所产生的体积力很小，此时体积力作

用并不占主导，当频率逐渐增大，体积力也随之增

大，体积力作用凸显。

3.1.2 冲击波特性

利用纹影法测量 μs-DBD所产生的冲击波特性。

实验中保持激励器电极与相机拍摄方向平行，激励

器长度为 0.1m，激励电压峰-峰值 Up-p=10kV，激励频

率 f=120Hz，实验时室温为 13℃，测得放电各个时刻

的纹影图像如图 9所示。图中，t0为放电开始时刻，激

励器高低压电极位置以矩形色块示意，红色矩形为

高压电极，蓝色矩形为低压电极，黄色为介质。

由图可见，μs-DBD能产生明显的冲击波，但其

射流较弱。当放电开始 25μs即 t=t0+25μs时，出现冲

击波，放电产生以激励器两电极交界处为圆心的半

圆形波，同时也在半圆形波顶部诱导产生一道平台

波，此冲击波结构与 NS-DBD相似［21］，此时射流尚未

出现；当 t=t0+50μs时，冲击波向外扩展，同时出现竖

Fig. 7 Airfoil surface pressure measuring system

Fig. 6 High-speed schlieren system

Fig. 8 Body force variation of μs-DBD with different pulse

frequency
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直向上的射流，射流头部高度约 5.6mm；当 t=t0+75μs
时，冲击波继续向外扩展并减弱，同时喷出的射流也

开始回落，此时射流头部高度下降至 3.5mm；当 t=t0+
125μs时，冲击波头部运动至视野外，根部位置冲击

波减弱至难以辨认，射流头部高度下降至 2.4mm；当 t=
t0+175μs时，冲击波减弱至与背景融合，对流场的影

响基本消失，但仍存在明显射流，射流头部高度约

1.8mm；当 t=t0+550μs时，射流结构也基本消失，头部

高度难以辨认。

冲击波传播速度和射流头部高度变化分别如图

10和 11所示，其中 hs为射流头部高度，hb为冲击波高

度，t为时间。由图可见，在 t=t0+25μs处激励诱导产

生射流，之后射流头部逐渐回落，回落的速度逐渐降

低，放电 550μs后，射流基本消失，与冲击波消失的时

间相比，射流持续时间更长。激励后，冲击波头部位

置近似直线上升，计算得冲击波传播速度约 320m/s，
文献［21］表明室温 20℃，激励电压为 10kV时，NS-
DBD诱导产生的局部压缩波传播速度为 343m/s，μs-
DBD产生冲击波传播速度相对稍小。考虑到实验时

室温较 20℃低，波在空气中的传播速度也较低，因此

可 以 认 为 μs-DBD 产 生 的 冲 击 波 强 度 与 NS-DBD
相近。

3.2 流场的延迟效应研究

3.2.1 μs-DBD延迟时间测试

首先，对 μs-DBD诱导产生的延迟时间进行测

试，并与 AC-DBD 进行对比。实验中来流速度 v=
30m/s，激 励 电 压 峰 -峰 值 Up-p=10kV，激 励 频 率 f=
120Hz，测压阀采集频率为 1Hz。实验时，待风洞流场

稳定后，测压阀开始记录，设测压阀开始记录时刻为

Fig. 9 Schileren images of μs-DBD actuation

Fig. 10 Variation of the height of jet with time
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0时刻（t=0s）；在 t=10s时，打开等离子体激励，随后在

t=30s时，关闭激励，激励关闭后，为保护风洞，避免风

洞工作时间过长发热造成损害，测压阀继续记录

20min（1200s），至 t=1230s停止。实验中激励与测压

阀的开关状态如图 12所示。

测试完成后，分别计算 0<t<10s与 10<t<30s内各

测压点压力平均值作为翼型基准状态与激励状态压

力分布，同时提取激励关闭后各个时刻的压力分布

进行分析，根据测得的翼面压力通过下式计算翼型

升力系数为

C l =
∫
0

c

( )pdown - pup dxcosα
1 2 ρv2 c

（1）

式中 Cl为翼型升力系数，c为弦长，pdown和 pup分别

为下翼面和上翼面的静压，ρ为空气密度，v为来流

速度。

翼型升力系数曲线如图 13所示，失速后各迎角

下压力分布如图 14所示。由图可见，未施加激励时，

翼型在迎角 αstall=12°时失速，失速后翼型吸力面压力

分布呈现压力平台，表明吸力面附面层严重分离。

施加激励后，失速后各迎角下激励均能诱导产生前

缘吸力峰值，有效抑制流动分离，翼型最大升力系数

增加 4.4%，失速迎角增大 1°。在关闭激励后的 20min
（1200s）内，翼型吸力峰值持续存在，附面层保持附

体，升力系数保持控制后的状态，表明 μs-DBD诱导

的延迟效应较强，延迟时间不小于 20min（1200s），与

AC-DBD产生的延迟时间（150s）［17］相比，μs-DBD产

生的延迟时间显著增加。

3.2.2 激励电压对延迟效应的影响

保持激励 f=120Hz，调节激励电压峰峰值 Up-p，不

同电压下的升力系数如图 15所示。由图可见，当Up-p≥
6kV时，延迟时间都不小于 20min（1200s）；而当 Up-p=
4kV时，迎角 α≥14°的情况下，关闭激励后升力系数迅

速下降，在 1s内下降到控制前的升力系数值，此时延

迟效应消失，表明存在一个临界电压，仅当激励电压

大于此临界电压时，μs-DBD对流场输入足够的能

量，产生明显的延迟效应，而当激励电压小于此临界

电压时，不能产生延迟效应。

3.2.3 翼型迎角对延迟效应的影响

由图 15（d）可见，当迎角较大时（α≥14°）由于激

励电压较低，延迟效应消失；而当 α=13°时，相同电压

下延迟效应仍然存在，表明迎角越小，流动分离越

弱，产生延迟效应所需的临界电压越小。

分析延迟效应消失时（α=16°，Up-p=4kV），关闭激

励后的翼面压力变化规律，如图 16所示。由图可见，

关闭激励后，翼型前缘吸力峰值逐渐下降，且下降速

度逐渐减小，前缘吸力峰值随时间变化如图 17所示，

关闭激励后 0.4s，吸力峰值下降至初始值的 45.8%；关

闭激励后 1s，下降至初始值的 32.1%，基本等于控制

前翼面压力。

3.2.4 来流速度对延迟效应的影响

由于相同迎角、不同来流速度下翼型升力系数

Fig. 11 Variation of the shock wave position with time

Fig. 13 Lift coefficient curves before and after actuation

Fig. 12 Statues of actuator and pressure scanner during the

test
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Fig. 14 Airfoil surface pressure distribution before and after actuation

Fig. 15 Lift coefficient curves before and after actuation with different pulse voltage
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相同，为便于观察，绘制翼型升力随时间变化曲线。

α=14°，不同来流速度下，翼型升力 FL 随时间变化如

图 18所示。图中激励开关的时间策略与 3.2.1节一

致，如图 12所示，在 t=10s时打开激励，t=30s时关闭

激励。由图可见，当 v≤40m/s时，打开激励后，附面层

分离被有效抑制，翼型升力跃升。由于翼型临界迎

角随来流速度增加而减小，v=50m/s时翼型临界迎角

小于 14°，此时翼型附面层分离并不严重，激励无法

通过抑制流动分离而提高升力，故打开激励后升力

基本不变。激励关闭后，v≤30m/s时，升力回落，控制

效果消失，未出现延迟效应；而当 v=40m/s时，激励关

闭后翼型升力基本不变，延迟效应仍然存在，表明其

他参数相同时，来流速度越大延迟效应越强。这是

由于来流速度越大，翼型附面层速度越大，附面层更

难分离，因此来流速度越大，失速迎角越大，相同迎

角下延迟效应也越强。

3.2.5 讨 论

3.2.5.1 延迟效应产生原因猜想

综合上述关于流场延迟效应的研究可知：

（1）μs-DBD所能产生的延迟时间很长，其延迟

时间不小于 20min（1200s），出于保护风洞的考虑，并

未进行更长时间的测量，有理由认为激励关闭后流

场处于一个相对稳定的状态；

（2）激励参数和流场参数变化时，激励关闭后流

场只存在“附体状态”和“分离状态”两种状态，当调

整参数使延迟效应存在时，关闭激励后流场处于“附

体状态”，附面层保持附体；而调整参数使延迟效应

消失时，关闭激励后 1s内流场迅速恢复“分离状态”；

并不存在两种状态之外的其他状态。

分岔是指动力学系统中，控制参量改变时，其拓

扑结构发生突变的现象［22］。由于流场是一个复杂的

非线性动力学系统，存在许多个相对稳定的分岔解

（如“附体状态”和“分离状态”等），在流场中施加扰

动能够使流场失稳并发生分岔，从一个分岔解转变

为另一个分岔解，分岔解的稳定性与流场特征和诱

发分岔的扰动的特征有关。

在等离子体流动控制中，等离子体激励在流场

中产生扰动，使流场发生分岔，由“分离状态”失稳，

进入一个不稳定的临界状态，并迅速转变为“附体状

态”，分岔完成后，关闭激励流场仍保持“附体状态”

的分岔解而稳定存在，并不需要激励的持续扰动，这

就是 μs-DBD延迟效应发生的原因。第 3节的研究

表明，与 AC-DBD相比，μs-DBD除能产生体积力作

用外，同时也能产生较强的冲击波作用。因此，对于

AC-DBD激励产生的延迟效应中，关闭激励后，控制

效果持续一段时间后消失的现象，是由于 AC-DBD
所产生的体积力扰动，与 μs-DBD产生的冲击波和体

积力结合的扰动不同，AC-DBD触发分岔后，形成的

分岔解稳定性较差，因而在一段时间后，在流场不稳

定性的持续作用下，又恢复到稳定性较好的“分离状

态”。等离子体流动控制的关键在于形成足够的激

励强度以诱发分岔，同时调节合理的激励参数以增

强分岔解的稳定性。μs-DBD形成分岔解的稳定性

Fig. 18 Variation of the airfoil lift with different freestream

velocity（α=14°，Up-p=4kV）

Fig. 17 Variation of the leading edge suction peak with time

（α=16°，Up-p=4kV）

Fig. 16 Airfoil surface pressure variation without the

hysteresis effect（α=16°，Up-p=4kV）
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较强，也成为 μs-DBD的优势之一。

后续的研究将利用粒子图像测速（PIV）和数值

模拟等方式对激励关闭后翼型的速度场进行测试，

明确“分离状态”和“附体状态”的流场状况，同时运

用热线风速仪等设备测试流场的特征频率，据此比

较流场各个状态的异同，研究“分离状态”和“附体状

态”间发生转变的条件和过程，并分析 μs-DBD和

AC-DBD延迟效应稳定性不同的原因。

3.2.5.2 延迟效应应用分析

流场延迟效应的研究还存在以下实用意义：

（1）在采用等离子体激励进行飞行姿态控制

时，与传统机械舵面不同，等离子体舵面由于延迟效

应的存在，关闭激励时其控制效果不会马上消失，因

此需要根据激励所产生的延迟效应的特征设计特殊

的控制率，保证控制的有效性。

（2）在等离子体流动控制中，可以合理设计控制

策略，如在激励打开后迅速将其关闭，由于延迟效应

的存在，也能达到控制效果，但激励器工作时间比传

统的激励器持续打开的控制方式缩短很多，从而达

到节约能耗、延长激励器寿命等目的。

（3）在等离子体流动控制风洞实验中，在两个实

验状态之间，需关闭风洞或迅速改变迎角以消除延

迟效应，否则将无法达到实验目的。

4 结 论

本文主要结论如下：

（1）体积力特性测试表明，μs-DBD能够产生明

显的体积力作用，产生的体积力与 AC-DBD处于同

一量级，体积力随激励频率的增大而增大。

（2）纹影实验表明，μs-DBD能同时产生冲击波

和射流，冲击波结构和传播速度与 NS-DBD相近，

μs-DBD能同时对流场产生体积力、冲击波和射流的

作用，具有较大的应用潜力。

（3）μs-DBD能产生明显的延迟效应，关闭激励

后 ，控 制 效 果 仍 然 存 在 ，延 迟 时 间 不 小 于 20min
（1200s），延迟时间较 AC-DBD显著增大。

（4）激励电压和来流速度越大，延迟效应越强；

翼型迎角越小，延迟效应越强。

（5）等离子体激励仅在流场状态转变的时刻起

作用，使流场失稳分岔，并转变为其它更优的分岔

解；延迟效应研究在节约能耗、延长激励器寿命和等

离子体舵面控制律设计等方面有很强的应用价值。

在后续的工作中，将利用粒子图像测速（PIV）和

数值模拟等手段，相互对照，将激励关闭前后的流场

参数进行量化，分析 μs-DBD延迟效应的产生机理，

以及所产生的延迟时间较 AC-DBD长的原因，为延

迟效应的实际应用提供参考。

致 谢：感谢国家自然科学基金资助。
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