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摘要 为改善非细长三角翼的大迎角失速特性,探索前缘形状对流动控制效果的影响规律,基于交流介质阻

挡放电(AC-DBD)等离子体激励,开展了非细长三角翼流动控制风洞实验研究。针对3个不同前缘曲率半

径的三角翼模型,研究了激励参数对流动控制效果的影响规律。结果表明:小迎角状态下,尖前缘三角翼的

升力系数略高于其他两种钝前缘三角翼;圆前缘三角翼的最大升力系数最高;指向上翼面的前缘激励在失速

迎角之前对升力系数的控制效果最好,指向下翼面的前缘激励则在失速迎角之后效果更佳;圆前缘三角翼的

控制效果最好,相同激励电压下(12
 

kV),激励控制对尖、圆和椭圆前缘三角翼在过失速阶段升力分别可提

高3.6%、5.9%和4.2%。最优的无量纲脉冲激励频率为f+=1to2,最优占空比为5%,电压幅值越高,控
制效果越好。分析认为AC-DBD激励控制非细长三角翼的主要机理是其对剪切层的非定常扰动,非体积力

加速效应;机翼前缘处的流体动能分布影响诱导流向涡的形成,使不同前缘形状非细长三角翼的流动控制效

果不同。
关键词 三角翼;等离子体激励;流动控制;介质阻挡放电;前缘形状
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Abstract In
 

order
 

to
 

improve
 

the
 

stall
 

characteristics
 

of
 

the
 

non-slender
 

delta
 

wing
 

at
 

high
 

angles
 

of
 

attack
 

and
 

explore
 

the
 

influence
 

of
 

the
 

leading-edge
 

shape
 

on
 

the
 

flow
 

control
 

effect,
 

wind
 

tunnel
 

experiments
 

on
 

the
 

flow
 

control
 

of
 

the
 

non-slender
 

delta
 

wings
 

are
 

carried
 

out
 

based
 

on
 

alternating
 

current
 

dielectric
 

barrier
 

discharge
 

(AC-DBD)
 

plasma
 

actuation.
 

In
 

view
 

of
 

three
 

delta
 

wing
 

models
 

with
 

radius
 

of
 

curvature
 

at
 

lead-
ing-edge

 

being
 

different,
 

the
 

influence
 

of
 

actuation
 

parameters
 

on
 

the
 

flow
 

control
 

effect
 

is
 

studied.
 

The
 

results
 

show
 

that
 

the
 

lift
 

coefficient
 

of
 

delta
 

wing
 

with
 

sharp
 

leading-edge
 

shape
 

is
 

slightly
 

higher
 

than
 

that
 



of
 

other
 

two
 

kinds
 

of
 

delta
 

wings
 

with
 

blunt
 

leading-edge
 

shapes
 

at
 

small
 

angle
 

of
 

attack.
 

The
 

maximum
 

lift
 

coefficient
 

of
 

delta
 

wing
 

with
 

circular
 

leading
 

edge
 

is
 

the
 

highest.
 

The
 

leading-edge
 

actuation
 

directed
 

towards
 

the
 

wing's
 

upper
 

surface
 

is
 

the
 

best
 

control
 

effect
 

on
 

the
 

lift
 

coefficient
 

before
 

the
 

stall
 

angle
 

of
 

at-
tack,

 

whereas
 

the
 

leading-edge
 

actuation
 

directed
 

towards
 

the
 

wing’s
 

lower
 

surface
 

is
 

the
 

best
 

control
 

effect
 

after
 

the
 

stall
 

angle
 

of
 

attack.
 

The
 

round-shape
 

leading
 

edge
 

delta
 

wing
 

is
 

the
 

best
 

control
 

effect.
 

The
 

lift
 

under
 

condition
 

of
 

the
 

same
 

actuation
 

voltage
 

(12
 

kV)
 

for
 

the
 

sharp,
 

round
 

and
 

elliptical
 

leading
 

edge
 

delta
 

wings
 

can
 

be
 

increased
 

by
 

3.6%,
 

5.9%
 

and
 

4.2%
 

respectively
 

at
 

the
 

post-stall
 

stage.
 

The
 

opti-
mal

 

dimensionless
 

pulsed
 

actuation
 

frequency
 

is
 

f+=1to2,
 

and
 

the
 

optimal
 

duty
 

cycle
 

is
 

5%.
 

The
 

higher
 

the
 

voltage
 

amplitude,
 

the
 

better
 

the
 

control
 

effect.
 

The
 

analysis
 

shows
 

that
 

main
 

mechanism
 

of
 

AC-DBD
 

actuation
 

control
 

of
 

non-slender
 

delta
 

wings
 

is
 

its
 

unsteady
 

disturbance
 

to
 

the
 

shear
 

layer
 

rather
 

than
 

the
 

effect
 

of
 

body
 

force.
 

The
 

distribution
 

of
 

leading-edge
 

kinetic
 

energy
 

affects
 

the
 

formation
 

of
 

induced
 

stream-wise
 

vortices,
 

and
 

the
 

difference
 

of
 

leading-edge
 

shapes
 

makes
 

a
 

different
 

effect
 

of
 

flow
 

control
 

for
 

no-slender
 

delta
 

wings
 

eventually
 

achieve.
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  现代战斗机由于对高速和高机动性的要求,较
多采用三角翼布局,然而大迎角状态下三角翼绕流

发展为脱体涡流型,其空气动力特性受前缘涡结构

影响较大,同时前缘形状、雷诺数、迎角均对三角翼

前缘涡的稳定性、破裂等有显著影响[1-7]。
通过流动控制手段能够有效控制三角翼绕流中

分离流和旋涡,推迟三角翼大迎角下涡破裂或者增强

涡强度,可提高机翼稳定性和改善升力特性[8-13]。等

离子体气动激励具有响应快、结构简单、频带宽等优

点,在分离流和旋涡控制领域有一定发展潜力[14]。
国际上三角翼等离子体流动控制研究仍处于初

步探索阶段,现有研究中多采用AC-DBD等离子体

激励[1],其中主要有4种DBD等离子体激励器布局

用于三角翼前缘涡控制的探索研究:①激励器布置

在机翼前缘,由脉冲式放电引入的前缘非定常扰动

比连续式放电控制效果好[15-16];②激励器垂直于前

缘布置以诱导附面层向下游加速,定常连续放电激

励效果比非定常脉冲激励效果好,逆气流方向的连

续激励可导致旋涡提前破裂[17];③激励器沿二次分

离线布置,研究认为这种布局下的非定常激励对旋

涡的稳定性有一定控制效果[17];④激励器布置在上

翼面不同弦向或垂直于翼根的位置,以诱导流动顺

涡轴方向加速[18-19]。以上研究主要以尖前缘三角

翼为研究对象,此时分离点被固定在前缘处,然而实

际中的飞行器前缘常为钝前缘结构,因此将流动控

制技术应用于钝前缘机翼的研究更有意义。
相关研究表明,在同样来流条件和后掠角下,三

角翼的不同前缘形状会对涡运动产生很大影响,相
对于尖前缘三角翼,钝前缘三角翼的涡流特性由于

前缘黏性效应而更为复杂,其前缘涡分离点位于前

缘下游[3]。前缘涡特性的差异会影响流动控制效

果,因此有必要研究揭示等离子体气动激励对不同

前缘形状三角翼绕流的控制规律和机理。

1 实验设置

1.1 风洞

实验在中国空气动力研究与发展中心的FL-11
风洞中完成,实验段尺寸为1.8

 

m(宽)×1.4
 

m
(高),模型中心距实验段入口2.6

 

m,稳定风速范围

为10~105
 

m/s,当风速低于70
 

m/s时湍流度达到

0.000
 

8。本文中实验风速固定为50
 

m/s。

1.2 实验模型

实验模型为3个不同前缘形状的翼-身组合体,
其机翼是45°后掠角的三角翼,机翼展弦比为2,厚
度10

 

mm,迎角45°时形成的风洞阻塞度为2.53%,
其他参数见表1。模型如图1~2所示,其中尖前缘

机翼为 Wing
 

SLE,圆前缘机翼为 Wing
 

CLE,椭圆前

缘机翼为 Wing
 

ELE。模型主要部件包括机身、机
翼、整流盖板、天平套筒等,均采用树脂材料通过3D
打印制成,加工精度为0.05

 

mm。模型通过机身内

嵌套筒与天平配合。

图1 模型组成部件
  

(a)Wing
 

SLE  
 

(b)
 

Wing
 

CLE  
 

(c)
 

Wing
 

ELE

图2 机翼前缘形状示意图
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表1 模型参数表

后掠

角/(°)
展弦比

翼展

/m

根弦

长/m

平均气动

弦长/m

参考

面积/m2

45 2.0 0.6 0.3 0.2 0.09

1.3 激励系统

激励系统主要包括等离子体激励器和高压电

源。其中等离子体激励器构型如图3所示,包括激

励器电极和绝缘介质层。激励器电极由厚度0.02
 

mm的铜箔制成,其中高压电极宽度为5
 

mm;低压

电极宽度为10
 

mm;绝缘介质层为0.2
 

mm厚度的

聚酰亚胺胶带,介电常数为3.4。

图3 介质阻挡放电等离子体激励器布局图

相关研究表明,布置于前缘的激励器对于非细

长三角翼的控制效果优于其他布局[20],为此本文设

计了Type
 

A和Type
 

B两种前缘激励器布局研究

其对于三角翼气动力特性的影响,其中Type
 

A激

励器能够产生从前缘顶点指向上翼面的等离子体,

Type
 

B激励器则产生从前缘顶点指向下翼面的等

离子体。以圆前缘三角翼模型为例,图4给出了激

励器布置示意图,高压和低压电极的间隙为0。

(a)Type
 

A激励器

(b)Type
 

B激励器

图4 激励器布局结构示意图

使用的脉冲等离子体电源为CTP-2000K,功率

为500
 

W。输入为0~220
 

V、50
 

Hz的交流电,输出

为脉冲频率(1~1
 

000
 

Hz)、载波频率(5~20
 

kHz)
和输出电压(0~30

 

kV)能在一定范围内连续可调

的正弦波。该电源为稳电压输出,电压(U)调节至

特定值后,输出端电流(I)可以通过电源自带的电

流表读取(波动量0.01
 

A),电源输入功率P=UI
测量的相对误差为1%。

等离子体激励器有2种工作模式:定常激励与

非定常激励。图5给出了 AC-DBD等离子体定常

和非定常激励的波形图。定常激励时,加载电压波

形为连续的正弦波,激励器可诱导产生准定常的近

壁面射流;非定常激励则是带占空比的周期性脉冲

放电,激励器可诱导产生非定常的近壁面涡流扰动。
此时关键参数为占空比τ 和脉冲频率f,其中脉冲

频率f 根据平均气动弦长l和来流速度u∞ 进行无

量纲化,定义无量纲脉冲频率f+=fl/u∞,通过无

量纲脉冲频率f+有利于获取非定常扰动对流动控

制效果影响的普遍规律。

图5 激励器定常和非定常工作模式示意图

本文中实验工况见表2。
表2 实验工况表

参数 Wing
 

SLE Wing
 

CLE Wing
 

ELE

迎角α
 

/(°) 0~26 0~26 0~26

来流速度u∞
 /(m/s) 50 50 50

雷诺数Re 0.64×1060.64×1060.64×106

载波频率f/Hz 5.294 5.294 5.294

峰峰值电压Up-p/kV 7~14 7~14 12

无量纲脉冲频率f+ 0.5~4.0 0.5~4.0 0.5~4.0

占空比τ/% 0~100 0~100 0~100

1.4 测试设备及方法

1.4.1 风速管

使用T4-800型风速管获取实验参考速压,风速

管安装于实验段上游远离翼型截面的位置,从而降

低对翼型周围流场的干扰。

1.4.2 实验天平

采用TG0203A应变天平测力。天平的浮动端

与模型相连,固定端与支撑装置连接。为避免AC-
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DBD激励对天平测力带来电磁干扰,天平与激励系

统的电源线、信号线分开接地,同时采取同轴电缆等

屏蔽措施。

1.4.3 数据采集系统

采用PXI
 

总线数采平台采集天平数据。该平

台主要由前置放大器、数据采集器、通讯卡、控制计

算机和数据处理计算机等部分组成,并配套编写相

应的数据采集和处理程序。

1.4.4 油流实验方法

油流法是一种简单有效的流动显示方法,采用

滑石粉、机油、液态蜡配制为混合试剂后均匀涂抹于

模型上表面,具体配比根据现场温、湿度条件进行调

整。在风洞上方使用摄像机记录模型表面油流

图谱。

2 实验结果与讨论

首先进行AC-DBD激励对测量系统电磁干扰的

排除实验和天平测力重复性实验,均在圆前缘三角翼

模型上进行。实验中通过采用同轴电缆和良好接地

等措施有效消除了电磁干扰,在升力方向加载20
 

N
力的条件下,对比了激励器关闭、定常激励(Up-p

 =12
 

kV,
 

f=5.239
 

Hz)、非定常激励(Up-p
 =12

 

kV,f+=
1.0,τ=30%)的升阻力测量结果(见图6),可知测力

结果的重复性和稳定性良好。另外实验前对所用天

平的测力进行了5次重复实验,升力系数(CL)和阻力

系数(CD)测量相对误差均小于5%(见图7)。

图6 电磁干扰排除结果

(a)升力系数

(b)阻力系数

图7 重复性实验结果(Wing
 

CLE,u∞=50
 

m/s)

2.1 干净模型的气动特性

在风速50
 

m/s条件下开展了干净(无激励器)
模型的测力实验,结果如图8所示。对于相同后掠

角,不同前缘形状的三角翼,其气动特性表现出明显

差异。两种钝前缘三角翼的失速迎角均大于尖前缘

三角翼,这与文献中研究结果一致[3]。
在小迎角状态下,尖前缘三角翼的升力系数略高

于钝前缘机翼的升力系数。这是由于相较于其他两

种钝前缘三角翼,尖前缘的前缘剪切层会更早分离产

生前缘涡,前缘涡为机翼提供了额外的涡升力[21-22]。
对圆和椭圆两种钝前缘的三角翼,两者在较低

迎角下(α<5°)的升力系数曲线基本重合。随迎角

增大,圆前缘三角翼的升力系数明显高于椭圆前缘,
其失速迎角也最大。

对于阻力系数,钝前缘三角翼的阻力系数在迎

角约22°以下均明显低于尖前缘三角翼的阻力系

数。从升阻比上来看,2种前缘形状三角翼的最大

升阻比出现在4°~7°小迎角状态下。其中椭圆前缘

机翼最大升阻比可达到9。尖、圆、椭圆3种不同前

缘形状三角翼最大升阻比对应的平均升力系数为

CLS
 =

 

0.33,CLC
 =

 

0.30和CLE
 =

 

0.41(下标S-尖前

缘,C-圆前缘,E-椭圆前缘)。迎角达到10°之后,3
种前缘形状三角翼的升阻比变化趋势一致,圆形前

缘三角翼的升阻比最大。
前缘形状对三角翼的基准气动特性产生了明显

的影响,其原因与前缘涡的形成与发展紧密相关。

(a)升力系数
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(b)阻力系数

(c)升阻比

图8 干净模型气动特性曲线

2.2 激励器布局影响

为了研究AC-DBD激励器的最佳作用位置,基
于Type

 

A
 

和Type
 

B两种激励器下,开展了圆前缘

三角翼流动控制的测力实验。实验速度50
 

m/s,激
励电压峰-峰值Up-p=12

 

kV,占空比τ=30%,对应

模型基于平均气动弦长的雷诺数Re=0.64×106,
无量纲脉冲频率f+=fl/u∞=1.0(对应的脉冲激

励频率为250
 

Hz)。激励前后不同迎角下升阻力变

化量如图9所示。
Type

 

A
 

和Type
 

B两种激励器均能取得一定

的控制效果,在失速之前,Type
 

A激励器对升力系

数的增加量更显著。失速之后则Type
 

B激励器效

果更优。这可能与失速前后三角翼绕流特性的变化

有关,对于非细长三角翼,在迎角不大时,前缘分离

剪切层在机翼内侧又附着于翼面上,流态如图10
(a)所示;而随着迎角增大,附着点内移,在临界迎角

时移至翼根,这意味着即将失速,失速后的剪切层附

着点脱离翼面
 [23],流态如图10(b)所示。

(a)升力系数变化量

(b)阻力系数变化量

图9 不同激励器布局作用下气动力系数变化量

(a)非细长三角翼上附体 
 

(b)三角翼上非附体

图10 不同翼型分离剪切层
 

2.3 激励参数的影响

2.3.1 激励方式的影响

在3种前缘形状三角翼前缘敷设Type
 

A激励

器,采用定常激励和非定常激励两种激励方式开展

流动控制研究,激励电压峰峰值Up-p=12
 

kV,载波

频率f=5.294
 

kHz,非定常激励下无量纲脉冲频率

f+=1.0,占空比τ=30%。激励前后不同迎角下

三角翼气动特性见表3和图11~13。
表3 AC-DBD激励控制前后三角翼的气动特性

气动参数 Wing
 

SLE Wing
 

CLE Wing
 

ELE

控制前
失速迎角/(°) 18 20.5 20.2

最大升力系数 0.893 0.949 0.828

定常激励
失速迎角/(°) 18 22.5 20.2

最大升力系数 0.893 0.980 0.827

非定常激励
失速迎角/(°) 18 22.5 20.2

最大升力系数 0.895 0.990 0.827

(a)升力系数
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(b)阻力系数

图11 Wing
 

SLE 定常激励和非定常激励作用下气动

特性曲线(u∞=50
 

m/s,Up-p=12
 

kV,τ=30%)

(a)升力系数

(b)阻力系数

图12 Wing
 

CLE 定常激励和非定常激励作用下气动

特性曲线(u∞=50
 

m/s,Up-p=12
 

kV,τ=30%)

(a)升力系数
 

(b)阻力系数

图13 Wing
 

ELE 定常激励和非定常激励作用下气动

特性曲线(u∞=50
 

m/s,Up-p=12
 

kV,τ=30%)

对于圆前缘三角翼,前缘AC-DBD的2种激励

方式均可推迟失速迎角,并同时提高升力系数和阻

力系数,非定常激励作用效果更好;对于尖前缘三角

翼,前缘 AC-DBD激励仅在失速迎角之后起作用,
且对升力系数和阻力系数的改善不明显,非定常激

励作用效果相对较好;对于椭圆前缘三角翼,AC-
DBD激励的作用效果介于圆前缘和尖前缘三角翼

之间,在失速迎角前后均能提高气动特性,但是作用

效果有限,且无法推迟失速迎角。
定常激励可产生使流体向下游加速的近壁面切

向体积力,实验证明这种方式并不能有效提高三角

翼气动特性;而同样激励电压下的非定常激励则是

通过对前缘剪切层产生扰动来起作用的。非定常激

励的控制效果明显优于定常激励,说明AC-DBD前

缘激励控制非细长三角翼的主要原理是利用激励或

扰动的非定常性激发剪切层的不稳定性进而达到流

动控制的目的。
根据尖前缘三角翼上表面油流的运动录像,画

出壁面流线如图14所示,在α=16°时三角翼还未

失速,但是机翼上已经出现了大面积的回流,前缘涡

破裂位置已经发展到接近前缘顶点。施加非定常激

励后,破裂点向下游移动。

图14 非定常激励前后三角翼上翼面油流图谱

(Up-p=12
 

kV,f+=1.0,τ=30%,α=16°)

2.3.2 脉冲频率的影响

脉冲频率是衡量激励非定常性的一个重要参

数。相关研究表明,适当频率的非定常扰动能够激
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发剪切层K-H不稳定性,促进分离剪切层附体[1]。
在Type

 

A激励器作用下,对不同形状前缘的

三角翼研究了脉冲频率对控制效果的影响。实验风

速50
 

m/s,激励电压峰峰值为Up-p
 =12

 

kV,占空比

30%,迎角为24°。取无量纲脉冲频率f+=fl/u∞

=0.5、1、2、3、4,对应的脉冲激励频率分别为125
 

Hz、250
 

Hz、500
 

Hz、750
 

Hz和1
 

000
 

Hz,测力实验

结果见图15。同时图16给出了电源的输出功率,
由于不同前缘形状三角翼的激励器相同,仅列出一

组激励器对应的电源输出功率。

(a)升力系数

(b)阻力系数

图15 脉冲频率的影响(u∞=50
 

m/s,

Up-p
 =12

 

kV,τ=30%,α=24°)

图16 不同脉冲频率下电源输出功率

(Up-p
 =12

 

kV,τ=30%)

α=24°时,不同脉冲激励频率的控制均取得了一

定控制效果。对于尖前缘三角翼,无量纲脉冲频率

f+=1时控制效果最佳,升力系数增大2.6%;对于

圆和椭圆前缘三角翼,最佳无量纲脉冲频率为f+=
 

2,升力系数分别提高了5.5%和1.8%。以上结果表

明,对于45°后掠角三角翼,非定常激励的最佳无量纲

脉冲频率f+=1~2,这与文献中的其他非定常流动

控制手段的控制规律一致[24]。普遍认为该脉冲频率

有利于激发剪切层的不稳定性。在脉冲调制过程中,
由于输出电压的载波频率保持不变,此时随脉冲频率

(调制频率)变化,激励器功耗基本一致。

2.3.3 占空比的影响

非定常AC-DBD等离子体激励的占空比同样

是衡量非定常性的重要参数,在占空循环作用下激

励可诱导产生一系列诱导涡。同时,固定脉冲频率

时,占空比决定了一个周期内等离子体激励的作用

时间。在实验风速50
 

m/s,激励电压峰峰值Up-p
 =

12
 

kV,无量纲脉冲频率f+=1时,研究了Type
 

A
激励器工作占空比对三角翼气动特性的影响,实验

结果见图17~18。

(a)升力系数

(b)阻力系数

图17 占空比的影响(u∞=50
 

m/s,Up-p
 =12

 

kV,

f+=1.0,α=24°)

图18 不同占空比下电源输出功率(Up-p
 =12

 

kV,

f+=1.0)
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占空比为5%的激励,控制效果最佳;占空比越

大,升力系数增量越小,且5%占空比的非定常激励

对圆前缘三角翼的作用效果最好。在迎角24°,占
空比5%时:尖前缘三角翼升力系数增大了3.6%,
阻力系数增大了2.8%;圆前缘三角翼升力系数增

大了5.9%,阻力系数增大了5.2%;椭圆前缘三角

翼升力系数增大了4.2%,阻力系数增大了3.3%。
从图17看出,占空比5%对三角翼气动特性的控制

效果最好,且此时电源所耗的功率最低。进一步表

明,AC-DBD等离子体激励对45°后掠角三角翼流

动的主要作用机理在于非定常扰动。
2.3.4 电压的影响

非定常AC-DBD等离子体激励强度与激励电

压直接相关,激励电压越高则扰动强度也越大,进而

能够获取更好的控制效果。固定无量纲脉冲频率

f+=1.0,占空比τ=30%,通过改变激励电压开展

Type
 

A激励器对尖前缘和圆前缘三角翼气动特性

的影响研究。

(a)升力系数

(b)阻力系数

图19 电压的影响(u∞=50
 

m/s,f+=1.0,

τ=30%,α=24°)

图19给出了施加不同电压激励后模型的升阻

力系数。对于45°后掠角的尖前缘和圆前缘三角

翼,前缘非定常AC-DBD激励对升阻力系数的改善

效果随激励电压增大而增强,在Up-p
 =14

 

kV时,2
种前缘形状三角翼在24°状态下的升力系数分别增

加了2.7%和7.3%,阻力系数分别增加了2.1%和

5.7%。文献[25]认为,等离子体激励在翼型分离控

制上存在一个阈值电压,即激励电压高于阈值电压

后,分离得到完全控制。本文中对45°圆前缘三角

翼研究时,在目前施加的电压范围内(7
 

~
 

14
 

kV),
还没有观察到明显的阈值电压,电源的输出功率随

激励电压增大而不断增加(见图20)。脉冲 AC-
DBD激励的瞬间强度还有待提升,发展高强度的短

脉冲激励更有优势。

图20 不同电压下电源输出功率(f
 

+=1.0,τ=30%)

2.4 控制机理探讨

对于非细长三角翼,失速主要是由于剪切层流

动脱离翼面导致的,过失速阶段翼面上难以附着形

成稳定的前缘涡而存在大面积的分离区,此时前缘

形状的不同会导致分离点位置和分离角度存在差

异。钝前缘三角翼的分离点位于上翼面前缘稍向下

游,剪切层分离角相对较小,易于控制;尖前缘三角

翼的分离点固定在前缘,剪切层的分离角度相对较

大[15],受控之后附着难度较大。另外,可从流体动

能(定义为Ek=(U2+V2+W2)/2)的角度分析,前
缘曲率不同影响前缘流速分布。在同样来流条件

下,圆前缘处的流体动能明显大于尖前缘处,这是由

于在曲率较小的圆前缘处,气流局部加速明显,速度

相对较大;尖前缘处,在前缘顶点附近气流无明显加

速而直接分离,如图21(a)和图22(a)所示。

(a)激励前
 

(b)激励后

图21 尖前缘三角翼上激励前后的流动结构
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(a)激励前
 

(b)激励后

图22 钝前缘三角翼上激励前后的流动结构

AC-DBD等离子体激励能够在三角翼前缘引

入非定常扰动,促进局部气流掺混。其中位于尖前

缘处的激励虽然促进了掺混,但是前缘剪切层主流

侧的动能相对较低,掺混效果有限,产生的诱导流向

涡强度较低,弱的流向涡沿分离剪切层运动,最终被

分离涡吞没,见图21(b)。而位于圆前缘处的激励

则能够更好的将高动能流体引入分离区,促进局部

对流,使剪切层失稳产生较强的诱导流向涡,强的诱

导流向涡发展成为附着的前缘涡,见图22(b)。不

同曲率前缘处施加非定常激励,诱导出不同的流向

涡结构,从而导致控制效果的不同。

3
 

 结论

本文采用AC-DBD等离子体激励,对具有不同

前缘曲率的45°后掠非细长三角翼模型开展流动控

制实验研究,主要结论如下:
1)小迎角状态下,尖前缘三角翼的升力系数略

高于钝前缘三角翼;圆和椭圆两种钝前缘三角翼的

失速迎角基本一致,均比尖前缘三角翼大,圆前缘三

角翼能够达到的最大升力系数最高。
2)指向上翼面的前缘激励在失速迎角之前的控

制效果更好,指向下翼面的前缘激励则在失速迎角

之后效果更佳。
3)不同前缘形状的非细长三角翼流动控制效果

存在明显差异。圆前缘三角翼的控制效果明显优于

尖前缘和椭圆前缘,相同激励电压下(12
 

kV),激励

控制对尖、圆和椭圆前缘三角翼在过失速阶段的升

力分别可提高3.6%、5.9%和4.2%。
4)非定常激励能够有效改善三角翼升力特性,

并推迟上翼面涡破裂位置;AC-DBD控制非细长三

角翼的主要机理是其对剪切层的非定常扰动,最优

的无量纲脉冲频率f+=1~2;最优占空比τ=5%,
扰动强度对应的激励电压越高,控制效果越好。
5)限于电源的载波频率,占空比低于5%时将

出现波形不稳。推测尺度更短的高压脉冲放电在改

善三角翼失速特性上更有潜力。不同曲率的前缘处

流体动能分布不同,显著影响了脉冲激励的掺混效

果,进而影响诱导流向涡的形成和发展,需要进一步

的数值模拟研究和精细化的锁相流场显示揭示流动

控制机理。
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4 结语

本文探索了基于随机有限集的多目标跟踪算法

在视频SAR系统中的应用。在基于RFS的多目标

跟踪系统结构和目标模型下,分析了多目标贝叶斯

的原理;然后为了实现基于 RFS的多目标跟踪算

法,讨论了贝叶斯框架下的PHD算法,并在GM 模

型下得到了适用性较强的GM-PHD算法。最后在

上述讨论的基础上,结合一组视频SAR连续多帧图

像序列,实现了对该组图像序列中4个目标的跟踪,
验证了基于RFS的多目标跟踪算法在视频SAR连

续多帧图像序列中实现多目标跟踪的可行性。
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