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摘要 利用等离子体激励器发展了新型的环量增升技术，并对二维 NACA0012 翼型绕流实施控制。

由于 NACA0012 翼型为尖后缘构型，环量增升装置由两个非对称性介质阻挡放电等离子体激励器构

成。一个等离子体激励器贴附于翼型吸力面靠近后缘处，其诱导的壁面射流沿来流方向指向下游；

另一个等离子体激励器贴附于翼型压力面靠近后缘处，其诱导的壁面射流与来流方向相反指向上

游。在风洞中通过时间解析二维 PIV 系统对翼型绕流流场进行了测量，基于翼型弦长的雷诺数

Re=20000。结果表明在等离子体激励的控制下，翼型吸力面的流场得到加速，压力面的流场得到减

速，因此使得翼型吸力面的吸力以及压力面的压力都得到增加，进而增加了翼型的环量。风洞天平

测力实验进一步验证了该环量增升技术的有效性。在整个攻角范围内，施加控制的翼型的升力系数

相比没有控制的工况有明显的提高。 
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引    言 

环量控制（Circulation Control）是利用

Coanda 效应进行流动控制的一种方式[1]。它通

常应用在具有曲面后缘的翼型上，如图 1 所

示。在圆弧型后缘上表面开一条狭缝，作为射

流出口，通过切向射流在曲面外形上的 Coanda
效应推迟边界层的分离，从而改变翼型后缘的

驻点位置。环量控制可以极大的提高翼型的升

力，单位射流动量系数的增升效率可达

ΔCL/Cμ=80。 

 
图 1 传统环量控制示意图 

若干研究者均对环量控制翼型进行了相关

研究[2-11]，但是大部分都是数值模拟结果，很

少有实验工作。John指出，在1974到2004年间, 
仅仅有两架采用环量控制技术的飞机实现了飞

行验证[12]。这主要归因于实施环量控制技术的

两个难题：首先，环量控制需要复杂的气源系

统，在实际应用中涉及到从飞机发动机引气而

影响到发动机效率的问题；其次，环量控制系

统需要机翼后缘具有Coanda效应的圆弧表面，

对飞机制造工艺提出了更高的要求，同时也增

加了成本。 
因此，有必要探索具有实际应用潜能的环

量控制新方案。基于介质阻挡放电型等离子体

激励器可以诱导产生壁面射流的特性 [13]，

Zhang 等[14]提出利用等离子体激励器作为环量

控制的射流来源，将其贴附于圆弧后缘的上表

面。数值模拟研究表明，该种等离子体环量控

制技术的增升效率高达 ΔCL/Cμ=135。在此基础

上，张攀峰等[15]进一步提出利用合成射流进行

环量控制的方案，数值模拟研究表明其增升效

率达到 ΔCL/Cμ=114。 
Zhang 等[14]和张攀峰等[15]提出的新型环量

控制方法依然需要翼型后缘具有 Coanda 圆弧

面，限制了其应用范围。因此，本文进一步提

出了一种新型的基于等离子体激励器的环量控

制方法，使其能够适应于具有尖后缘的普通翼

型或者机翼。 

1 试验方法 

实验在诺丁汉大学的低速直流风洞中进

行，风洞实验段尺度 1.5m×0.3m×0.3m，自由来

流速度在 0 到 5.5m/s 之间，实验段湍流度小于



0.5%。实验模型采用 NACA0012 翼型，弦长

c=100mm ， 展 长 b=250mm ， 形 状 比 因 子

b/c=2.5。翼型采用泡沫塑料制成，表面包有一

层光滑的薄膜。模型两侧使用流向和垂向尺度

分别为 300mm×200mm 的端板以提高流场二维

性。坐标原点定义为翼型的后缘位置，x 轴和 y
轴分别指向流向和垂向。 

 
图 2 基于等离子体激励器的环量控制示意图 

本文所提出的环量控制方案由两个非对称

型的介质阻挡放电等离子体激励器构成，如图

2 所示。每个等离子体激励器包含一个宽度为

2.5mm 的裸露电极，一个宽度为 6mm 的覆盖

电极，以及中间的绝缘介质，裸露电极和覆盖

电极之间施加高压高频的正弦交流电源。其中

一个等离子体激励器贴附于翼型吸力面靠近后

缘处，其中覆盖电极靠近翼型后缘，相距

5.5mm，裸露电极在覆盖电极上游，两电极的

靠近端边缘重合，绝缘介质从翼型后缘延伸到

裸露电极上游 1mm。另外一个等离子体激励器

贴附于翼型压力面靠近后缘的位置，其中裸露

电极的一端距离后缘 1mm，覆盖电极在裸露电

极上游，两电极的边缘重合，绝缘介质从翼型

后缘延伸到覆盖电极上游 3mm。电极材料为铜

箔，其厚度是 17μm；绝缘介质采用迈拉薄

膜，其厚度为 250μm，因此等离子体激励器对

翼型绕流边界层影响较小。高频高压的正弦交

流电源开启时，覆盖电极外侧的绝缘介质附近

空气被电离，形成等离子体放电区域。在电场

力驱动下，贴附于吸力面的等离子体激励器产

生指向下游后缘方向的壁面射流，贴附于压力

面的等离子体激励器产生指向上游方向的壁面

射流。 
实验过程中的自由来流速度 U∞=3.1 m/s，

基于翼型弦长的雷诺数约为 Re=20000。等离子

体激励器的驱动电压峰峰值为 8KV，频率为

21KHz。在静止环境中通过时间解析二维 PIV

系统测量激励器所诱导流场，对其诱导速度进

行积分求得等离子体激励器控制对应的动量流

量 M。进一步通过 Cμ=2M/ρU∞
2c，其中 ρ 是空

气密度，求得等离子体环量控制的动量系数，

本文中该值为 0.017。 
采用二维动态天平测量翼型上的气动力变

化，天平通过一根 3mm 的细杆穿过翼型中轴

距离前缘 25%c 的位置。天平的精度要好于

±0.01N，对应于 5%量级的升力系数。翼型绕

流流场采用时间解析二维 PIV 系统测量。采用

了 Litron LDY302-PIV 型的 Nd:YLF 双曝光激

光器作为光源，其功率为 100W。示踪粒子是

直径 1μm 左右的油滴。粒子图像采用 Phantom 
V12.1 型高速相机进行测量。相机流向以及展

向分辨率分别为 1280 像素×800 像素。所测得

的翼型绕流流场视野范围为-0.3≤x/c≤0.4，-0.2≤ 
y/c≤0.3。采样频率为 2000Hz，采样时间是

1s。利用 Dantec Dynamic Studio v3.0 软件对原

始图像序列进行处理，采用了相关运算方法。

计算时的审问区窗口 32 像素×32 像素，在流向

以及垂向的重叠率均为 50%。 

2 实验结果 

2.1 流场特性 
图 3 给出了不同攻角下的时均流线分布。

攻角 α=0°时，对于未施加控制的工况，翼型绕

流完全再附，时均流线沿翼型弦线对称（见图

3a）。施加等离子体控制后（见图 3b），压力

面靠近后缘附近形成了一个分离泡，该分离泡

是由于压力面附近等离子体激励器诱导的壁面

射流与来流方向相反，两者相互作用所形成。

由于等离子体激励器处于定常工作模式，其诱

导产生的分离泡同样持续存在。该分离泡的形

成起到了虚拟气动外形的作用，改变了翼型的

构型，使得翼型下游的流线均明显的向 y 轴下

侧偏转，亦即起到了增加翼型有效弯度的作

用，与环量控制效果具有相似性[5-11]。攻角增

加到 α=4°和 α=8°时，未施加控制翼型后缘附

近的绕流依然完全再附（见图 3c 和 3e），施

加控制时压力面等离子体激励器附近同样会形

成分离泡，该分离泡随着攻角的增加逐渐减

小，等离子体激励进一步使得翼型后缘流线向 
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图 3 时均流线分布 

下侧偏转（见图 3d 和 3f）。翼型攻角 α=12°
时，由于翼型完全失速，吸力面附近流场形成

大的回流区，施加等离子体控制的效果并不显

著（见图 3g 和 3h）。 
图 4 比较了未施加控制及施加控制时不同

流向位置速度剖面。翼型失速之前的攻角范围

内，亦即 α=0°到 α=8°之间，由于吸力面等离

子体激励器诱导射流与来流方向相同，压力面

诱导射流与来流相反，施加等离子体环量控制

增加了吸力面流速，减小了压力面流速，同时

尾迹偏转较为明显（见图 4a 到 4c）。翼型失

速之后的 α=12°，等离子体激励虽然减小了吸

力面远离壁面的流场速度，但是却增加了壁面

附近的流速，与此同时，压力面来流也得到减

速（见图 4d）。因此，从总体效果看，该种布

置方式的等离子体环量控制使翼型吸力面加速

而增加吸力，压力面减速而增加压力，进而增

加了翼型绕流的环量，起到了传统环量增升技

术相同的控制效果。 
图 5 给出了瞬时展向涡量场的变化以说明

等离子体环量控制方式对涡动力特性的影响。

未施加控制时，翼型上下两侧分别形成负涡量

和正涡量的剪切层，并且在后缘下游附近由于

不稳定性影响相互卷吸、诱导，从而卷起较为

规则的尾迹涡，周期性的向下游脱落（见图

5a，5c 和 5e）。施加等离子体控制后（见图

5b，5d 和 5f），由于翼型吸力面分离状况的改

善以及压力面分离的加剧，吸力面负涡量剪切 
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图 4 不同流向位置速度剖面（-□-，未施加控制；-●-，施加控制） 
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图 5 瞬时展向涡量场演化 
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图 6 时均气动力变化（-□-，未施加控制；-■-，施加控制） 

 
层沿垂向变窄，而压力面正涡量剪切层变宽。

特别是压力面激励器附近形成了局部的负涡量

剪切层，增强了上下两侧尾迹涡之间的相互卷

吸作用，同时由于等离子体激励动量的注入，

尾迹的涡动力特性增强，因此施加控制后脱落

的尾迹涡比未施加控制时变得更为离散。失速

之后的 α=12°（见图 5g），由于吸力面流场的

完全分离，负涡量尾迹涡变得离散，压力面尾

迹剪切层依然保持较好的拟序结构，并且在向

下游发展过程中失稳发展成为正涡量尾迹涡，

但是施加等离子体控制对尾迹涡演化的影响很

小（见图 5h）。 

2.2 气动力特性 
图 6 给出翼型时均气动力随攻角的变化。

施加本文所提出的等离子体环量控制，整个升

力系数比未施加控制时往上平移，与此同时也

带来了整个阻力系数的增加（见图 6a 和

6b），该特性与传统环量控制的增升效果类似
[5,7]。零度攻角时的控制效率为 ΔCL/Cμ=9，该

值小于一般环量控制的结果[1]，主要归因为环



量控制采用优化的后缘构型所致。但是相同动

量系数下，本文提出的等离子体环量技术要比

Traub 等[16]在翼型后缘进行连续吹气的控制效

率高。此外，升力和阻力的增加效果随着攻角

逐渐减小，在翼型失速攻角 α=10°处，升力系

数增加了 16%，阻力系数增加 25%。翼型攻角

小于 α=8°以及 α=8°到 12°的范围内，等离子体

环量控制分别可以增加和减小升阻比系数，

α=12°后，升阻比系数基本重合在一起（见图

6c）。 

3 结    论 

利用等离子体激励器可以诱导产生壁面射

流的特性，本文提出了一种基于介质阻挡放电

等离子体激励器的环量控制方式，可以用于尖

后缘机翼的增升控制，克服了传统环量控制技

术需要特定的 Coanda 曲面的局限性。通过风

洞实验研究了该技术对 NACA0012 翼型绕流的

控制。时间解析二维 PIV 测速表明等离子体环

量控制使得翼型吸力面的流场得到加速，压力

面的流场得到减速，因此翼型吸力面的吸力以

及压力面的压力都得到增加，进而增加了翼型

的环量。风洞天平测力实验进一步验证了该环

量增升技术的有效性，施加控制的翼型升力系

数和阻力系数曲线相比没有控制的工况都往上

偏移，与传统环量控制技术的增升特性相同。 
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EXPERIMENTAL INVESTIGATION ON LIFT INCREMENT OF A PLASMA 
CIRCULATION CONTROL AIRFOIL 
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Abstract Based on the flow characteristics of the dielectric-barrier-discharge (DBD) plasma actuator, novel 
circulation control technique has been proposed, which is used to control flow around a NACA0012 airfoil. 
Since the trailing edge of the NACA0012 airfoil is not a circular surface, the circulation control technique is 
constructed from two DBD plasma actuators. One is attached to the suction surface near the trailing edge, with 
its induced wall jet the same direction with the free stream. The other is attached to the pressure surface near the 
trailing edge, with its induced wall jet the opposite direction with the free stream. Time-resolved PIV is 
employed to measure the velocity field in the near-wake region, with the Reynolds number based on the chord 
length Re=20000. With the plasma circulation control, the flow over the suction surface is accelerated, while the 
velocity over the pressure surface is reduced. Thus both the suction and pressure over the airfoil are enhanced, 
increasing the circulation over the airfoil. The dynamic force balance measurements further validate the 
efficiency of the lift improvement by the present plasma circulation control. The plasma control increases the lift 
coefficients over the entire angles of attack.  

Key words   plasma circulation control, airfoil, wind tunnel experiment, PIV measurements, force aerodynamics 
 
 
 


