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摘要　等离子体气动激励能够显著提升飞行器／动力装置的气动性能。 本文进行了等离子体气
动激励减小 ＲＡＥ２８２２翼型跨音速阻力的数值模拟。 将电弧放电等离子体激励简化为对流场的
热能注入，建立了基于唯象学的数值计算模型，以实验测试结果作为输入条件，将热能以源项的
形式加入 Ｎ－Ｓ方程求解，研究了不同来流速度、激励强度以及激励位置下等离子体气动激励对
翼型阻力特性的影响。 仿真结果表明：等离子体气动激励可以有效减小 ＲＡＥ２８２２ 翼型跨音速
阻力，来流速度与等离子体气动激励减阻效果有较大关系，当 Ma ＝０畅８１ 时，减阻达到 １３畅５８％；
激励强度对减阻效果影响较小，当 W＝３ ０００ Ｋ时，减阻达到 １１畅７７％；增大激励位置，减阻效果
增大，但幅度变小，当 D＝２０ ｍｍ时，减阻达到 １３畅１７％。
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飞行器高速飞行时产生的激波和波阻能够消耗发动机一大部分动力，机翼表面局部激波会导致空气动
力特性发生急剧变化。 因此，控制跨音速激波、增升减阻，对节省燃油消耗、增大飞机航程以及大型运输机高
亚音速和未来战斗机超音速巡航都具有重要的应用价值［１ －５］ 。 等离子体气动激励在预定的位置通过表面放
电产生的等离子体可以给流场注入能量，该等离子体层能够改变边界层特性，实现对流场参数的可控改变。
文献［３］对高速飞行器利用等离子体喷流减阻进行了数值模拟，表明等离子体喷流可以有效减小飞行器阻
力。 文献［４ －５］开展超音速风洞中表面电弧放电等离子体气动激励控制管道内斜激波的实验，结果表明激
波位置前移，激波强度减弱。 文献［６］采用数值仿真手段对亚音速和超音速翼型表面局部放电流动控制进
行了研究。
以前的实验和数值仿真研究对象主要是尖劈，本文针对翼型，将等离子体气动激励用于减阻；数值模拟

了跨音速阶段来流速度和激励特性对等离子体激励减阻的影响，得到了等离子体激励减小翼型阻力的影响
规律，并初步分析了等离子体激励用于翼型减阻的作用机理，为等离子体减阻实验和应用研究提供参考。

１　仿真模型

1畅1　电弧放电等离子体气动激励简化
国外研究机构实验得出结论，电弧放电等离子体气动激励控制激波机理是热效应占主导地位［７ －１０］ ，通

过局部表面放电产生等离子体区域，对流场注入能量以改变流场特性。 从唯象学建模的角度出发，可将表面
电弧放电等离子体气动激励简化为对流场的热能注入。 假设电弧放电达到稳定状态，则热能注入是定常的。
根据注入热能与温度的换算关系，写入温度分布。 电弧等离子体温度可通过实验测试诊断获得［１０ －１１］ 。 文献
［８］在热效应机理占主导的前提下，采用热阻塞模型分析电弧等离子体对尖劈斜激波的影响，仿真结果与实
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验结果相符，表明该模型和计算方法有效。
1畅2　控制方程

将电弧放电等离子气动激励简化为热量源项，加入流场方程进行求解，在理想气体假设条件下，质量守
恒方程、动量守恒方程和能量守恒方程分别见式（１ －３）：

抄ρ
抄t ＋楚· （ρu） ＝０ （１） 抄u

抄t ＋u· 楚u ＝－１
ρ 楚p （２）

将热量源项加入能量守恒方程则有：
抄T
抄t ＋u· 楚T＝－（γ－１）T楚· u ＋Q

ρcv （３）

式中：ρ为气体密度；u为气流速度；p 为气流静压；T为气流静温；γ为绝热指数；cv 为比定容热容；Q为单位
体积单位时间往流场内注入的热能。 Q为时间和空间的函数，表达式为：

Q＝Q０g（x／l，y／l，z／l）T（ t／τe） （４）
式中：Q０ 为热能注入的幅值；g（x／l，y／l，z／l）为热能的空间分布函数；l为特征长度；T（ t／τe）为热能的时间分
布函数，假设热能注入是定常的，则 T（ t／τe） ＝１。
俄罗斯科学院高温研究所采用光谱分析技术测量电弧放电等离子体区域的温度，当电弧放电输入功率

为 １ ｋＷ量级时，电弧等离子体温度达到 １ ５００ －３ ０００ Ｋ［１１ －１２］ 。 典型等离子体激励区域热量源项参数设定
为：长 ５ ｍｍ，高 ３ ｍｍ，温度为 ２ ０００ Ｋ，区域后缘距激波分离点约 ５ ｍｍ。
1畅3　模型参数与数值方法

选取跨音速翼型 ＲＡＥ２８２２作为数值计算对象，翼型弦长 b＝０畅３７７ ２ ｍ，迎角α＝３畅４６°，改变来流速度、
激励位置和激励强度等参数，研究等离子体气动激励对翼型跨音速阻力特性的影响。
计算区域见图１，上、下边界取为 １５倍弦长，左边界取为１０倍弦长，右边界为２０倍弦长。 计算区域网格

采用 Ｃ型结构网格，靠近翼型表面处局部加密，第一层网格厚度为 ３ ×１０ －５弦长，网格数约为 ９ ×１０ －４。 根据
来流条件，外边界给定压力远场条件，翼型表面给定无滑移绝热壁面条件。 采用中心差分格式的有限体积
法，利用 ４阶 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ法迭代求解，湍流模型采用 Ｓ－Ａ模型进行求解。

图 １　计算区域和局部加密网格图
Ｆｉｇ．１　Ｍｅｓｈ ｏｆ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ａｎｄ ｌｏｃａｌｉｚｅｄ ａｒｅａ

２　计算结果与分析

2畅1　等离子体气动激励作用流场分析
图 ２为 Ma＝０畅７３、攻角为 ３畅４６°时施加等离子体激励前后翼型马赫数分布云图。 从图 ２（ａ）中可以看

出，当 Ma ＝０畅７３时，等音速点后面，由于翼型连续外凸，流管扩张，空气膨胀加速，在翼型上表面出现超音速
区。 在超音速区内，压力下降，低于翼型后缘处的压力。 当超音速气流冲入高压区后，产生激波，位于翼型的
中后段。 气流通过该激波后，速度减小，压力增大，使得翼型前后压力差增加。 局部激波的出现引起翼型后
缘附面层气流分离。 在图 ２（ｂ）中，当等离子体激励在翼型上表面产生，形成局部高温等离子体区域。 在等
离子体激励的作用下，翼型上表面的弱激波消失，在激励区域前方形成弱压缩波，但在翼型后缘出现明显的
分离区。 图 ３是 Ma＝０畅７３时施加等离子体激励前后的翼型表面压力系数分布图，可以看出，激励区域前方
的超音速区减少，引起吸力面减小，会导致翼型升力有所减小，同时翼型前后的压力差有所变小。 由数值计
算得到，施加等离子体激励后翼型阻力可减小 ８畅９２％。
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图 ２　施加等离子体激励前后的马赫数云图
Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｐｌａｓｍａ ａｃｔｕａｔｉｏｎ ｏｎ ｍａｃｈ

ｎｕｍｂｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ（Ma ＝０畅７３，α＝３畅４６°）

图 ３　对翼型表面压力系数分布的影响
Ｆｉｇ．３　Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｐｌａｓｍａ ａｃｔｕａｔｉｏｎ ｏｎ ａｉｒｆｏｉｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ（Ma ＝０畅７３，α＝３畅４６°）

　　图 ４ 为 Ma ＝０畅８１ 时施加等离子体激励前后马赫数云图。 在未施加等离子体激励条件下，随着马赫数
的增大，翼型上表面的激波强度有所增加，并向翼型后缘移动，且后缘分离区增大，在翼型下表面中段也形成
局部超音速区和局部激波，见图 ４（ａ）。 此时施加等离子体激励后，不能完全消除激波。 在激励作用下，激波
起始点前移，翼型后缘分离区有所增大，见图 ４（ｂ）。 图 ５ 是 Ma ＝０畅８１ 时施加等离子体激励前后的翼型表
面压力系数分布，可以看出，施加等离子体激励后翼型上表面激波起始点前移约 ８ ｍｍ，激波强度有所减弱，
下表面激波位置略向前移，同时也引起了吸力面减小。 由仿真计算得到，此飞行状态下施加等离子体激励，
可减小翼型阻力 １３畅５８％。

图 ４　施加等离子体激励前后的马赫数云图
Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｐｌａｓｍａ ａｃｔｕａｔｉｏｎ ｏｎ ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ （Ma ＝０畅８１，α＝３畅４６°）

图 ５　对翼型表面压力系数分布的影响
Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｐｌａｓｍａ ａｃｔｕａｔｉｏｎ ｏｎ ａｉｒｆｏｉｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ（Ma ＝０畅８１，α＝３畅４６°）

　　由仿真结果可得，电弧等离子体气动激励可以控制激波，减小翼型激波阻力。 这是因为将等离子体激励
简化为对流场的热能注入，由于激励区域温度明显高于来流温度，产生热阻塞效应，使得激励区域中的质量
流量降低，一部分流量绕过激励区域流向主流区，相当于在翼型上表面形成“虚拟形面”。 当 Ma ＝０畅７３ 时，
翼型上表面的弱激波转化为弱压缩波，Ma＝０畅８１时，在激励区域前缘诱导出斜激波，激波强度减小，同时导
致激励区域后流动分离区增大。 仿真结果与等离子体气动激励控制尖劈斜激波风洞实验结果［８］

是相符的，
间接验证了电弧等离子体气动激励的热效应机理。
2畅2　来流马赫数对减阻的影响

对亚音速阶段不同来流马赫数下等离子体激励减阻进行数值计算，减阻效果见表 １。 在 Ma ＝０畅７３ 时，
翼型上表面的激波位置接近中段，施加等离子体激励虽有效消除了激波的出现，但在翼型后缘出现较大的分
离，可减阻约 ８畅９２％。 随着来流马赫数增大，激波强度有所增加，并逐渐向翼型后缘移动，且翼型的下表面
也出现了明显的局部激波，从表 １可以发现，未施加激励时翼型的阻力随马赫数增大急剧增大。 施加激励可
有效减小阻力，但减阻百分比先增大后减小，在 Ma＝０畅８１ 时达到最大的 １３畅５８％。 结果表明，等离子体激励
可以有效减小翼型跨音速阻力，在马赫数小于 ０畅９的高亚音速来流下，阻力可以减小约 １０％。
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表 １　不同来流马赫数下等离子体激励减阻效果
Ｔａｂ．１　Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｆｒｅｅｓｔｒｅａｍ ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｏｎ ｄｒａｇ ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ

飞行状态 未施加激励阻力系数 施加激励阻力系数 阻力减小值 减阻百分比

Ma＝０ 66畅７３ ０ 潩潩畅０２１ ５３ ０   畅０１９ ６１ ０ --畅００１ ９２ ８ ZZ畅９２
Ma＝０ 66畅７８ ０ 潩潩畅０４５ ０１ ０   畅０４０ ０１ ０ --畅００５ ００ １１ pp畅１１
Ma＝０ 66畅８１ ０ 潩潩畅０５７ ０７ ０   畅０４９ ３２ ０ --畅００７ ７５ １３ pp畅５８
Ma＝０ 66畅８５ ０ 潩潩畅０８１ ５２ ０   畅０７２ ２１ ０ --畅００９ ３１ １１ pp畅４２
Ma＝０ 66畅８９ ０ 潩潩畅１１７ ２９ ０   畅１０２ １３ ０ --畅０１５ １６ １２ pp畅９２

2畅3　激励强度对减阻的影响
保持 Ma ＝０畅７８和等离子体激励位置不变，计算不同激励强度对等离子体激励减阻效果的影响，数值计

算结果见表 ２。 提高等离子体激励强度，减阻百分比增大，阻力减小值增大，但是增加幅度逐渐变小。 这是
因为激励区域温度达到一个阈值后，能够使流场出现热节流现象，从而产生热阻塞效应，改变翼型上表面流
场结构，使激波发生变化，当激励温度超过该阈值后，对流场的改变不明显。 激励强度 W增加 １ ５００ Ｋ，减阻
百分比仅增加 ０畅６６，因此，从减小能耗和实际应用角度，选择较低的激励强度易于实现。

表 ２　激励强度 W对减阻的影响
Ｔａｂ．２　Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ａｃｔｕａｔｉｏｎ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｏｎ ｄｒａｇ ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ

减阻参数 W＝１ ５００ Ｋ W＝２ ０００ Ｋ W＝２ ５００ Ｋ W＝３ ０００ Ｋ
阻力系数 ０ 骀骀畅０４０ ０１ ０ 览览畅０３９ ８２ ０ 殮殮畅０３９ ７５ ０ uu畅０３９ ７１
阻力减小值 ０ ""畅００５ ０ 览览畅００５ １９ ０ 殮殮畅００５ ２６ ０ 媼媼畅００５ ３
减阻百分比 １１ OO畅１１ １１ ))畅５３ １１   畅６９ １１ 揶揶畅７７

2畅4　激励位置对减阻的影响
保持 Ma ＝０畅７８和等离子体激励强度不变，计算不同等离子体激励位置对减阻效果的影响，计算结果见

表 ３。 随着等离子体激励与激波分离点相对位置的增大，减阻百分比，阻力减小值有所增大，但增加幅度变
小。 由于施加等离子体激励后，随着激励位置的前移，激波分离点前移，在来流马赫数恒定的条件下，激励位
置前移表明斜激波半顶角减小，根据斜激波的“马赫数－半顶角－激波角”３ 者之间的关系，可知激波强度减
小，阻力下降。 另外，激波位置前移会导致翼型上表面的超音速区减小，引起翼型升力下降。

表 ３　激励位置 D对减阻的影响
Ｔａｂ．３　Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ａｃｔｕａｔｉｏｎ ｌｏｃａｔｉｏｎ ｏｎ ｄｒａｇ ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ

减阻参数 D＝５ ｍｍ D＝１０ ｍｍ D＝１５ ｍｍ D＝２０ ｍｍ
阻力系数 ０ 骀骀畅０４０ ０１ ０ 览览畅０３９ ６１ ０ 殮殮畅０３９ ２７ ０ uu畅０３９ ０８
阻力减小值 ０ ""畅００５ ０ 种种畅００５ ４ ０ 殮殮畅００５ ７４ ０ uu畅００５ ９３
减阻百分比 １１ OO畅１１ １２ m１２   畅７５ １３ 揶揶畅１７

３　结论

本文进行了等离子体气动激励减小 ＲＡＥ２８２２翼型跨音速阻力的数值模拟研究。 将电弧放电等离子体
激励简化为对流场的热能注入，建立了基于唯象学角度的数值计算模型，研究了不同来流速度、不同激励温
度以及不同激励位置下，等离子体气动激励对翼型阻力特性的影响。 主要研究结论有：

１）等离子体气动激励可以有效减小翼型跨音速阻力。 在 Ma ＝０畅７３ 时，等离子体气动激励能够有效抑
制翼型上表面局部激波的出现，随着来流马赫数增大，激波位置前移至激励区域前方，激波强度有所下降，也
引起翼型后缘分离区增大。 在 Ma＝０畅８１时，等离子体激励减阻百分比达到最大的 １３畅５８％。

２）增大等离子体激励温度对减阻效果影响较小，考虑能耗和实际应用，应选择较低激励温度；
３）等离子体激励位置前移，阻力减小值增大，在 D＝２０ ｍｍ时，可减阻达最大的 １３畅１７％，但也引起升力

损失，应合理选择激励位置。
４）等离子体气动激励可以有效减阻，但也会减少翼型上表面的吸力面区域，使得翼型升力系数有所降

低。 所以应结合不同飞行阶段和飞行任务，综合考虑使用等离子体气动激励。
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