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犞犻狆犲狉犑犲狋无人机等离子体流动控制飞行验证

杨鹤森，梁　华 ，魏　彪，贺启坤，贾宇豪，宋国正
（空军工程大学等离子体动力学重点实验室，西安，７１００３８）

摘要　以往的地面风洞实验研究表明等离子体流动控制具有极大的实用价值。为探索等离子体流动控制应

用的关键技术，开展了低速无人机等离子体流动控制飞行验证研究。首先，设计了无人机试飞实验系统和试

飞方案，据此进行激励特性测试和地面风洞实验，测试了毫秒脉冲等离子体激励的放电特性，在风洞中验证

了毫秒脉冲等离子体流动控制对ＶｉｐｅｒＪｅｔ无人机失速分离的控制效果。然后，进行了ＶｉｐｅｒＪｅｔ无人机等

离子体流动控制飞行验证，结果表明ＡＣＤＢＤ激励能有效减小飞机起飞与降落滑跑距离。

关键词　无人机；等离子体流动控制；毫秒脉冲；流动分离
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　　优良的空气动力特性和动力装置是飞行器在性

能上跨越新高度的必要保证。国内外专家认为，主

动流动控制对于解决关键气动问题具有非常重要的

作用，将成为未来新型飞行器／发动机气动设计的新

手段［１４］。　

等离子体流动控制是基于等离子体气动激励的

新兴主动流动控制技术［５９］。２００９年，以等离子体

流动控制技术为代表的主动流动控制技术被美国航

空航天学会（ＡＩＡＡ）列为１０项航空航天前沿技术

中的第５项
［１０］。国内外有关专家认为，主动流动控



制技术是２１世纪最具发展潜力的航空前沿技术之

一，将成为未来新型军用飞行器气动设计中的关键

方法和手段［１１１２］。

自Ｒｏｔｈ首次应用“单大气压均匀辉光放电表

面等离子体”进行附面层分离控制以来［１３］，国内外

进行了大量采用介质阻挡放电 （ＤｉｅｌｅｃｔｒｉｃＢａｒｒｉｅｒ

Ｄｉｓｃｈａｒｇｅ，ＤＢＤ）方式进行流动控制的研究
［１４３０］。

由交流高压驱动的ＤＢＤ被称为ＡＣＤＢＤ（Ａｌｔｅｒｎａ

ｔｉｎｇＣｕｒｒｅｎｔＤｉｅｌｅｃｔｒｉｃＢａｒｒｉｅｒＤｉｓｃｈａｒｇｅ）
［１７２２］。在

３０ｍ／ｓ的来流速度下，采用ＡＣＤＢＤ激励，可以将

ＮＡＣＡ００１５翼型的失速迎角提高７°
［２０］。由纳秒脉

冲驱动的ＤＢＤ激励器被称为ＮＳＤＢＤ（Ｎａｎｏｓｅｃｏｎｄ

ＰｕｌｓｅＤｉｅｌｅｃｔｒｉｃＢａｒｒｉｅｒＤｉｓｃｈａｒｇｅ）。ＮＳＤＢＤ可以

将功率集中在几纳秒到几十纳秒内，使附面层局部

快速加热［２５］，在０．７４犕犪时仍具有良好的流动控制

效果［２３３０］。ＡＣＤＢＤ 和 ＮＳＤＢＤ 的流动控制效

果［２３］和全局流动响应［２８］相似，但两者孰优孰劣的

问题仍然存在，ＮＳＤＢＤ起作用的来流速度上限更

高（０．７４犕犪），但会产生严重的电磁干扰（ＥＭＩ），实

际飞行中可能使计算机、伺服电机和飞行控制系统

等设备失效，造成严重后果。

进入２１世纪以来，国内外采用 ＡＣＤＢＤ进行

了一系列的飞行试验。２００８年，Ｓｉｄｏｒｅｎｋｏ首次将

ＡＣＤＢＤ应用于实际飞行，但流动控制的结果不够

明显［３１］。２００９年，Ｇｒｕｎｄｍａｎ通过统计方法比较了

无人机在等离子体激励前后的失速速度，表明 ＡＣ

ＤＢＤ能有效减小平均失速速度，验证了ＡＣＤＢＤ的

控制 效 果［３２］。２０１４ 年，Ｆｒｉｅｄｒｉｃｈｓ 搭 建 了 ＰＦＣ

（ＰｌａｓｍａＦｌｏｗＣｏｎｔｒｏｌ）飞行测试平台，详细介绍了

测试过程，但没有给出飞行试验结果［３３］。２０１６年，

张鑫采用ＡＣＤＢＤ进行了无人机飞行验证，记录并

分析了滚转角的变化和机翼前缘的静压［３４３５］，从２

方面验证了ＡＣＤＢＤ的流动控制效果。

此前，ＰＦＣ飞行试验中的来流速度都在２０ｍ／ｓ

左右，且飞行高度较低，与实际飞行情况差距较大。

在飞行试验中，只采用定性结果或初步定量结果来

显示ＰＦＣ的流动控制效果。在实际应用前，需要在

更高更快的条件下获得更全面和更定量的飞行试验

数据，并验证ＡＣＤＢＤ在实际飞行中的可行性与稳

定性。

为探索等离子体流动控制应用的关键技术（如

电源小型化、激励器工作的可靠性、电源与负载的匹

配、飞行参数测试和激励系统的控制等），本文首先

开展等离子体激励特性测试并在风洞实验中验证了

ＡＣＤＢＤ激励的流动控制效果，然后搭建小型化毫

秒脉冲等离子体电源系统，同时设计机载测试系统，

综合记录飞行姿态、机翼压力数据和翼面丝线图像，

进行了低速无人机等离子体流动控制飞行验证方案

研究，将ＡＣＤＢＤ激励应用于ＶｉｐｅｒＪｅｔ无人机上，

分析其实际应用效果。

１　实验系统

１．１　无人机模型

在充分调研和论证的基础上，最终选择了 Ｖｉ

ｐｅｒＪｅｔ模型机，该飞机机翼后掠角小（小于２０°）、根

梢比小（小于２），且机翼后缘线与机身垂直，机翼表

面的流动相对简单，与平直翼类似，非常适合进行等

离子体流动控制实验。ＶｉｐｅｒＪｅｔ模型机长１．９５ｍ，

翼展２．１５ｍ，采用小型涡喷发动机作为动力源，最

大飞行速度为 ２５０ｋｍ／ｈ（约 ７０ ｍ／ｓ），航时为

４０ｍｉｎ，最大载重可达８ｋｇ，机舱可用于装置的空间

约为２０ｃｍ×２０ｃｍ×３０ｃｍ（如图１所示）。

（ａ）模型整机
　

（ｂ）无人机机舱

图１　ＶｉｐｅｒＪｅｔ无人机及机舱实物图　

１．２　等离子体激励系统

选择了 ＯｚｏｎｅＰｏｗｅｒ等离子体电源，电源重

３５０ｇ，尺寸为１１ｃｍ×５ｃｍ×４ｃｍ，电源输入为２４Ｖ

直流，输出电压５～８ｋＶ，频率为１５ｋＨｚ，功率

１５０Ｗ，等离子体电源及其在机舱内的布置见图２。

（ａ）等离子体电源
　

（ｂ）电源在机舱内的布置

图２　等离子体电源及其在机舱内的布置图

采用锂电池组给等离子体电源供２４Ｖ直流电

压，每组锂电池的尺寸为８ｃｍ×６ｃｍ×４ｃｍ，重量

为８５０ｇ。

为保证飞机两侧机翼的升力一样，激励采用两

侧机翼同时激励，避免单侧激励引起升力差造成飞

机的滚转；同时为减轻数据采集系统的质量，只在单

侧机翼的上下翼面开设测压孔，以捕捉表面压力数

据，上下翼面各布置了８个测压孔，分别位于弦向位

置的２％、５％、１０％、１５％、２０％、３０％、４０％、５０％、

６０％、７０％；测压孔的布置带来的两侧机翼的质量差
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在后面机舱内布置记载实验设备时，进行适当的配

平。激励器敷设在机翼前缘，如图３所示。

图３　激励器在机翼上的布置　

高压电极宽３ｍｍ，低压电极宽６ｍｍ，绝缘介

质采用聚酰亚胺，厚度为０．１３ｍｍ，可耐受１５ｋＶ

的电压，机翼前缘上敷设的激励器长度为７５０ｍｍ，

裸露电极前缘距离机翼前缘的垂直距离为５ｍｍ，

激励器诱导气流方向为沿绝缘介质表面由高压电极

指向低压电极，其具体参数如图４和表１所示。

图４　等离子体激励器结构图

　

表１　等离子体气动激励器的主要几何参数

主要参数 几何数值

电极长度犾犲／ｍｍ ７５０

电极偏置长度Δ犾犲／ｍｍ １５

上表面电极宽度犱１／ｍｍ ３

下表面电极宽度犱２／ｍｍ ６

电极组内间距Δ犱／ｍｍ ０

电极厚度犺犲／ｍｍ ０．０６５

绝缘介质介电常数ε狉 ３．５

１．３　测控系统

采用离线压力测试系统测量飞行过程中翼型表

面的压力分布，采用微型摄像头记录机翼表面丝线

的流动状态。

１．３．１　压力测试系统

压力传感器：选用１６个Ｋｕｌｉｔｅ静态传感器，量

程±３０ｋＰａ，测量精度优于０．０５％Ｆ．Ｓ．。

数据记录器：采用西安派德电子科技股份有限

公司生产的离线数据记录器，采样频率为５００ｋＨｚ，

精度为１２位，幅度０～５Ｖ，放大倍数为１８６倍，工

作温度－４０℃～＋７０℃，存储容量为１Ｇ；数据记

录器的输入电源为１２Ｖ，采用电池供电，电池的质

量为４００ｇ。

１．３．２　壁面丝线

采用的壁面丝线技术显示翼面上的流动特征

（主要判断机翼表面的流动是否分离），丝线的材料

为普通纱线，丝线直径０．１５ｍｍ，长度５０ｍｍ，采用

胶带纸黏接。

１．３．３　视频监控系统

采用微型摄像头捕捉机翼表面丝线的流动状

况，通过录像的方法记录流动的变化情况，该系统质

量为３００ｋｇ。

１．３．４　飞机操控地面站

为了增大飞机的操控距离，架设简易地面站，通

过增大无线电的发射功率可将飞机的操控距离提高

到５ｋｍ，在地面操作人员的操作下，可实现飞行过

程中无人机的起飞、巡航、降落等姿态控制，实现无

人机上等离子体电源和压力测控系统、视频监控等

系统的打开和关闭。

２　结果与讨论

２．１　等离子体激励特性测试

首先，在地面上进行了等离子体气动激励的放

电特性测试，飞机机翼上的激励器的放电图像如图

５所示，可见选用的等离子体电源可产生稳定的等

离子体气动激励，并可长时间稳定放电，且不会影响

飞机操控系统的正常工作。图６是激励器敷设在无

人机上后的放电电压电流测量结果图，可见采用

ＯｚｏｎｅＰｏｗｅｒ等离子体电源的放电电压约为６ｋＶ

（单峰值），放电的最大放电电流为０．１Ａ，经测试最

大诱导速度为４．６ｍ／ｓ，与采用ＣＴＰ２０００Ｋ毫秒脉

冲等离子体电源给激励器供电时基本相同，根据机

翼等离子体流动控制的风洞实验结果，预期在飞行

实验中可在飞机飞行速度不超过２１６ｋｍ／ｈ（６０ｍ／ｓ）

时，有效抑制飞机机翼大攻角下的流动分离。

图５　激励器放电图像
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图６　放电电压电流测量结果　

　　其次，对ＡＣＤＢＤ的体积力特性进行测试。实

验中，由于电子分析天平尺寸限制，激励器长度定为

１０ｃｍ。测试时，采用激光水平仪对激励器与天平测

试托盘的位置进行校准，使二者都与水平面平行，激

励器高压电极在下，低压电极在上，使激励器放电时

形成竖直向上的射流，推动激励器向下压托盘，通过

测量射流对激励器形成的反作用力来衡量ＡＣＤＢＤ

所产生的体积力。

当电压峰峰值约为１０ｋＶ，激励频率犳＝８ｋＨｚ

时，单位长度下的体积力约为７．５ｍＮ／ｍ。

２．２　等离子体流动控制风洞实验

２．２．１　翼型基准特性测试

在来流速度狏＝３０ｍ／ｓ条件下对未施加激励的

基准流场进行测试，各迎角下翼型表面压力分布如

图７所示，图中狓为测压点弦向位置，狆为模型表面

相对静压。由图可见，由于模型为 ＮＡＣＡ００１５对

称翼型，当迎角α＝０°时，翼型上下表面压力重合，随

着迎角逐渐增大，翼型上下表面压力差不断增大，前

缘吸力峰值不断上升，当α＝１２°时，吸力峰值达到最

大，最大值为－１．７５ｋＰａ。当迎角大于１２°时，翼型

吸力 峰 值 消 失，吸 力 面 压 力 值 基 本 不 变，在

－０．３ｋＰａ附近波动，压力分布呈现一个平台，表明

此时模型吸力面附面层完全分离。机翼附面层分离

使飞机升力减小，阻力增大，危害飞行性能。

图７　基准状态不同迎角下翼型表面压力分布
　

２．２．２　流动控制效果测试

保持来流速度狏＝３０ｍ／ｓ，在翼型各个迎角下

施加等离子体激励，激励电压峰与峰值差犝狆－狆＝

１０ｋＶ，激励频率犳＝１２０Ｈｚ，激励前后翼面压力分

布如图８所示，不同迎角下，激励前后吸力面前缘第

一压力测量点的静压狆１ 如图９所示。由图可见，

ＡＣＤＢＤ激励将ＮＡＣＡ００１５翼型失速迎角增大４°，经

过计算翼型最大升力系数增加４．９％。当迎角较小

时（α＜１２°），机翼表面未出现明显的附面层分离，施

加激励前后翼型表面压力分布基本不变，表明未出

现流动分离时，激励对翼型气动特性没有影响；当

α＞１２°时，翼型吸力面呈现压力平台，出现明显的流

动分离，施加激励后，压力平台消失，吸力峰值重现，

附面层分离得到抑制，迎角越大，激励所诱导的吸力

峰值越小，表明迎角越大，附面层分离越严重，激励

抑制附面层分离的效果减弱。

（ａ）α＝０°

（ｂ）α＝４°

（ｃ）α＝８°
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（ｄ）α＝１０°

（ｅ）α＝１１°

（ｆ）α＝１２°

（ｇ）α＝１３°

（ｈ）α＝１４°

（ｉ）α＝１５°

（ｊ）α＝１６°

图８　不同迎角下激励前后压力分布 　

α／（°）

图９　不同迎角下激励前后吸力峰值变化

２．３　等离子体流动控制飞行实验

在等离子体激励特性测试以及流动控制风洞实

验的基础上，设计无人机试飞方案，进行等离子体流

动控制无人机飞行试验。

２．３．１　飞行实验计划

目前进行了等离子体放电对飞机控制系统、数

据采集系统的影响以及在地面的放电控制，数据采

集，图像存储，飞行控制等一系列测试，并进行了无

人机的ＣＦＤ仿真，根据无人机起飞、着陆等阶段的

流场状况，有针对性地布置了激励器，开展相应的飞

行实验。

实验在陕西某机场进行。飞行计划见表２。

在起飞和着陆状态下，在实验中实时记录压力

数据和丝线录像后，测量并记录相应的起飞距离（滑

跑距离和上升前进距离）和着陆距离（滑跑距离和空
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中距离）。其中着陆状态下激励器的敷设正向表示

激励器诱导气流方向与飞行方向相同，反向则表示

二者相反。

表２　飞行实验详细计划

飞行

状态
激励器布置 基准实验

控制后

实验
数据记录

起飞 机翼前缘 关激励 正向激励

降落

机翼前缘

（正向敷设、

反向敷设）

关激励
正向激励

反向激励

测量记录各

个实验状态

激励前后的

压力数据并

存储壁面丝

线录像

２．３．２　飞行实验结果

飞行实验结果表明，通过在起飞阶段（如图１０

所示）开启机翼前缘等离子体气动激励器，可有效抑

制机翼表面再起飞阶段机头抬起，攻角增大产生的

流动分离，从而增大机翼的升力，促进飞机迅速爬升

离地，有效减小飞机的起飞滑跑距离。通过对１０次

起飞的滑跑距离进行统计，结果如图１１所示，表明

在机翼前缘施加的 ＡＣＤＢＤ激励可将平均起飞滑

跑距离由控制之前的４５．９ｍ 缩短至控制之后的

３３ｍ。

图１０　无人机起飞滑跑　

图１１　起飞滑跑距离变化情况　

通过对比在飞机机翼前缘布置的正向和反向等

离子体气动激励的控制效果，发现反向激励在着陆

状态下取得了较好的效果，可使飞机降落阶段阻力

增大，飞行速度降低。同时研究了其对飞机降落距

离的影响，通过对反向激励前后１０次降落滑跑距离

的统计，结果表明（见图１３），机翼前缘上布置反向

加速的ＡＣＤＢＤ激励可使飞机降落时的平均滑跑

距离由６５．４ｍ降至５２．８ｍ。这表明，等离子体流

动控制可有效减小飞机的降落滑跑距离。

图１２　无人机降落减速滑行　

图１３　降落滑跑距离的变化情况　

３　结论

１）激励特性测试结果显示，由 ＯｚｏｎｅＰｏｗｅｒ等

离子体电源驱动的 ＡＣＤＢＤ激励在放电峰峰值电

压约为６ｋＶ、最大放电电流为０．１Ａ时，最大诱导

射流速度为４．６ｍ／ｓ。

２）翼型毫秒脉冲等离子体流动控制实验表明，

ＡＣＤＢＤ激励能有效抑制ＮＡＣＡ００１５翼型吸力面

附面层分离，使前缘吸力峰值增大，将翼型失速迎角

推迟４°，使最大升力系数增加４．９％，为后续验证

ＡＣＤＢＤ激励在实际飞行中的可行性和有效性奠

定了基础。

３）通过搭建小型化毫秒脉冲等离子体电源系统

和飞行方案设计，等离子体流动控制ＶｉｐｅｒＪｅｔ无人

机飞行试验成功开展。结果表明，ＡＣＤＢＤ等离子

体激励在实际飞行中对无人机的起飞着陆性能改善

明显。

４）经过多次飞行验证发现，起飞状态下，机翼前

缘ＡＣＤＢＤ激励能有效减小飞机起飞滑跑距离，增

大升力，推迟失速；在着陆时，施加在机翼前缘的反

向激励可使飞机降落阶段阻力增大，飞行速度降低，

有效减小飞机的降落滑跑距离。

通过这些结论，ＡＣＤＢＤ激励的实际应用能力

在不同的角度下得到了全面的验证。在后续的飞行

实验中将采用具体型号的无人机，继续提高飞行速

度与飞行高度，完善等离子体激励系统，并验证等离

子体激励器作为环量控制装置的效果。
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