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基于等离子体合成射流的飞翼布局模型
主动流动控制风洞实验研究
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　　摘要：为探究等离子体合成射流对三维模型的流动控制效果和机理，在中等展弦比飞翼布局模型前缘布置等
离子体合成射流激励器开展低速风洞实验研究。通过六分量天平测力，考察沿弦向、展向不同分布位置的等离子
体合成射流对飞翼模型气动力和气动力矩的作用；采用ＰＩＶ（Ｐａｒｔｉｃｌｅ　Ｉｍａｇｅ　Ｖｅｌｏｃｉｍｅｔｒｙ，粒子图像测速）测量模型
表面流场分布，研究等离子体合成射流流动控制机理。结果表明：在飞翼模型单侧布置等离子体合成射流，能够有
效改善其气动特性，并能产生附加的滚转力矩，滚转力矩系数变化量最高达到０．００９；在飞翼模型左右弦布置等离
子体合成射流，能显著增强飞翼模型横向稳定性，滚转力矩系数波动范围减小６６．７％。沿弦向，等离子体合成射流
位置离前缘越近，控制效果越好，距前缘０ｍｍ的激励器控制效果最好；沿展向，布置的等离子体合成射流越多，对
模型的升力特性改善作用越明显，布置方式以均布为优。在失速迎角前后，等离子体合成射流的流动控制机理不
同：在小迎角下，等离子体合成射流在前缘起到了使转捩提前的作用；在失速迎角附近，则加速了分离区的流动、减
小了分离区厚度。
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０　引　言

　　等离子体流动控制已经发展多年，目前已成为最
具有潜力的流动控制技术之一。等离子体产生方式
主要包括：介质阻挡放电（ＤＢＤ，Ｄｉｅｌｅｃｔｒｉｃ　Ｂａｒｒｉｅｒ
Ｄｉｓｃｈａｒｇｅ）、火花放电、电弧放电［１－３］。其中，火花放
电等离子体合成射流是一种新型的基于等离子体气

动激励的主动流动控制装置，由美国约翰·霍普金斯
大学应用物理实验室于２００３年提出［１］。

　　近十几年来，约翰·霍普金斯大学［１－６］、佛罗里达
农工大学［５－６］、佛罗里达州立大学［５－７］、德克萨斯州立
大学［８－９］、新泽西州立罗格斯大学［１０－１１］、ＮＡＳＡ［１１］、伊
利诺伊大学［１２－１３］、法国图卢兹大学及宇航研究中心
（ＯＮＥＲＡ）［１４－１６］、韩国 Ｕｌｓａｎ大学［１７］、意大利那不勒
斯费德里克二世大学［１８］、荷兰代尔夫特理工大
学［１９］，以及北京航空航天大学［２０－２１］、西北工业大
学［２２］、南京航空航天大学［２３－２６］、空军工程大学［２７－３０］、
国防 科 技 大 学［３１－３５］、航 天 工 程 大 学［３６］、厦 门 大
学［３７－３９］、航空工业空气动力研究院［３７，３９］等单位相继
开展了火花放电等离子体合成射流的理论分析、ＰＩＶ
（Ｐａｒｔｉｃｌｅ　Ｉｍａｇｅ　Ｖｅｌｏｃｉｍｅｔｒｙ，粒子图像测速法）和纹
影实验以及数值模拟研究，并在超声速来流下应用火
花放电等离子体合成射流进行了流动控制实验研

究［７－９，１３，２８，３５］。而低速来流主动流动控制应用研究尚
处于起步阶段。法国宇航中心Ｃａｒｕａｎａ等［４０］在低速
来流下进行ＮＡＣＡ００１５二维翼型流动控制风洞实验
研究，表明在大迎角下等离子体合成射流可以推迟吸
力面流动分离。航空工业空气动力研究院和厦门大
学［３７，３９］在 ＮＡＣＡ００２１二维翼型上进行了主动流动
控制风洞实验研究，表明等离子体合成射流不仅可在
大迎角下抑制翼型表面流动分离，还可在小迎角下改
变模型的气动力力矩。空军工程大学李洋等［４１］在高
升力二维翼型上进行了低速风洞实验研究，也表明等
离子体合成射流可以有效抑制流动分离，但抑制分离
的作用随来流速度增加而减弱。上述研究工作主要
集中于二维模型，关于三维模型流动控制的研究鲜有

文献报道。

　　本文将等离子体合成射流应用于飞翼布局模型
开展三维主动流动实验研究。在低速来流下，探究等
离子体合成射流的不同布局对飞翼模型气动力和气

动力矩的作用，并采用ＰＩＶ技术测量模型表面流场
分布，研究等离子体合成射流流动控制的机理。

１　实验设备

１．１　风洞
　　实验在航空工业空气动力研究院ＦＬ－５单回流
式开口低速风洞中完成（风洞主要参数见表１）。实
验时，采用内式六分量天平测量模型的气动力和气动
力矩；测试前采用ＤＢＭ－０１标模对风洞进行校准，所
测的六分量力符合国军标要求。

表１　ＦＬ－５风洞主要参数
Ｔａｂｌｅ　１　ＦＬ－５ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ
Ｐａｒａｍｅｔｅｒ　 Ｖａｌｕｅ

Ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｄｉａｍｅｔｅｒ／ｍ　 １．５

Ｔｅｓｔ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｌｅｎｇｔｈ／ｍ　 １．９５

Ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎａｌ　ａｒｅａ／ｍ２　 １．７６６２５

Ｄｅｓｉｇｎ　ｓｐｅｅｄ／（ｍ·ｓ－１） ５３

Ｍｅａｎ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ　 ０．１９％

Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｇｒａｄｉｅｎｔ　 ０．００５５

Ｄｒｏｐ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　 １．０

１．２　实验模型
　　以飞翼布局模型作为实验模型，其最大弦长

４６０ｍｍ，展长１２００ｍｍ，如图１所示。模型正装于风
洞中，如图２所示。

图１　实验模型尺寸及激励器布置示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｓｉｚｅ　ａｎｄ

ａｃｔｕａｔｏｒ　ａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ
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图２　飞翼布局模型安装图
Ｆｉｇ．２　Ｆｌｙｉｎｇ　ｗｉｎｇ　ｍｏｄｅｌ　ｓｅｔ－ｕｐ　ｉｎ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ

１．３　等离子体合成射流实验系统
　　等离子体合成射流实验系统主要包括补气式等
离子体合成射流激励器、高压脉冲电源、ＡＣ／ＡＣ调
压器、皮托管测速计和示波器，如图３所示。

图３　实验系统简图
Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｓｅｔｕｐ

　　以ＡＣ／ＡＣ调压器调节高压脉冲信号幅值，以示
波器（泰克ＤＰＯ２０１２）测量驱动信号频率。实验中加
载的电参数如下：高压脉冲信号幅值Ｕ 为０～５０ｋＶ，
频率ｆ为２０Ｈｚ～５ｋＨｚ，占空比τ为５％～５０％。

１．４　等离子体合成射流激励器
　　等离子体合成射流激励器由陶瓷腔体和盖板组
成。陶瓷腔体由２个高温陶瓷放电腔体（单个腔体长

１６ｍｍ、宽５ｍｍ、深８ｍｍ）组成，如图４所示。６个射
流孔为１组，分别距前缘０、５、１０ｍｍ（与翼面水平面
夹角分别为０°、３０°、４５°）；激励器上的覆盖板（以耐高
温塑料制成）对应３个激励器的６个放电腔体开有６
个射流孔。如图５所示。

图４　双腔等离子体激励器结构图
Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｗｏ－ｃａｖｉｔｙ　ｐｌａｓｍａ　ａｃｔｕａｔｏｒ

图５　盖板及射流孔位置示意图
Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｃｏｖｅｒ　ｐｌａｔｅ　ａｎｄ　ｊｅｔ　ｈｏｌｅ　ｌｏｃａｔｉｏｎ

　　射流孔有１．０、１．５ｍｍ两种孔径，图６和７分别
为２种孔径射流孔出口速度随时间的变化曲线。

图６　１．０ｍｍ射流孔出口速度
Ｆｉｇ．６　Ｅｘｉｔ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｏｆ　１．０ｍｍ　ｊｅｔ　ｈｏｌｅ

图７　１．５ｍｍ射流孔出口速度
Ｆｉｇ．７　Ｅｘｉｔ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｏｆ　１．５ｍｍ　ｊｅｔ　ｈｏｌｅ

　　在激励器腔体内插入阳极、阴极，阳极接高压正
极，阴极接地线。如图８所示，１个射流周期包括３
个阶段：当阴极、阳极间的电压达到腔体内气体击穿
电压，腔体内发生火花放电，产生等离子体（阶段１）；
放电伴随的高温加热腔体内气体，使其温度和压力快
速升高，由出口快速喷出，形成可用于流场控制的气
体射流（阶段２）；射流瞬间完成，导致腔体内产生负

图８　等离子体合成射流工作过程
Ｆｉｇ．８　Ｓｔａｇｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｌａｓｍａ　ｓｙｎｔｈｅｔｉｃ　ｊｅｔ　ｏｐｅｒａｔｉｎｇ　ｃｙｃｌｅ
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压、温度下降，外部气体乘虚充填腔体，准备形成下一
次放电和射流（阶段３）。激励器放电产生于腔体中，
克服了电弧放电在流场中容易被气流熄灭的问题，激
励更加稳定、可控。

１．５　ＰＩＶ测量系统
　　为研究等离子体合成射流对模型表面流场的作
用机理，采用ＰＩＶ技术测量模型表面流场分布。ＰＩＶ
测量剖面在４号激励器位置，沿展向距翼尖３１９ｍｍ，
如图１所示。等离子体合成射流激励器布置于距前
缘０ｍｍ处，孔径１．５ｍｍ。

　　实验采用集成式双 Ｎｄ∶ＹＡＧ激光器作为成像
光源，单脉冲能量２００ｍＪ，产生波长为５３２ｎｍ 的绿
光。片光元件由柱面镜和球面镜组成。以激光脉冲
同步器控制图像捕捉和激光脉冲次序。互／自相关

ＣＣＤ摄像机为ＰＩＶＣＡＭ　１３－８，灰度级分辨率１４ｂｉｔ，图
像分辨率２０４８ｐｉｘｅｌ×２０４８ｐｉｘｅｌ，图像采集速率７帧／ｓ。
帧抓取器读取 ＣＣＤ摄像机的数字图像到内存，由

Ｉｎｓｉｇｈｔ分析软件处理，并以Ｔｅｃｐｌｏｔ进行后处理。

２　风洞实验结果及分析

　　在自由来流速度３０ｍ／ｓ时，分别将激励器布置
于飞翼模型展向、弦向的不同位置，以考察激励器布
局对气动力及气动力矩的影响；调节电源激励频率，
考察电参数对流动控制效果的影响；采用ＰＩＶ流场
测试技术，研究等离子体合成射流对气动特性产生作
用的流动控制机理。

２．１　等离子体合成射流布局对飞翼模型气动
力及力矩的影响

２．１．１　等离子体合成射流单侧控制研究

　　在飞翼模型左侧翼面布置８个激励器（距前缘

０ｍｍ，孔径１．０ｍｍ），分别在激励器关闭和开启状态
下进行实验。表２给出了单侧布置激励器的参数：

Ｂａｓｅ为基准状态，即激励器关闭状态；ＣａｓｅⅠ为左侧
翼面布置８个激励器、１６个射流同时开启的状态。

表２　单侧布置激励器参数
Ｔａｂｌｅ　２　Ａｃｔｕａｔｏｒ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｎ　ｏｎｅ　ｓｉｄｅ

Ｃａｓｅ
Ｖｏｌｔａｇｅ
／ｋＶ

Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
／Ｈｚ

Ｄｕｔｙ
ｃｙｃｌｅ

Ｌｅｆｔ　ｗｉｎｇ　ａｃｔｕａｔｏｒ
ｐｏｓｉｔｉｏｎ

Ｂａｓｅ — — — １～８
ＣａｓｅⅠ ２７．５　 ２５０　 ２０　 １～８

　　图９、１０分别为射流开启和关闭状态下，不同迎
角α时飞翼模型升力系数ＣＬ 和滚转力矩系数Ｃｌ 的
变化。从图９可以看出，激励器打开时，失速迎角提
高了２°，最大升力系数增加了约５．４％。在小迎角范

围内，射流对升力系数没有影响；而在失速迎角附近，
升力系数有所增加，其原因在于：布置在左侧翼面的
射流对翼面流动分离的控制，增加了左侧翼面的升力
系数，模型产生了向右的滚转力矩。

图９　升力系数ＣＬ 曲线
Ｆｉｇ．９　Ｔｈｅ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｌｉｆｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ＣＬ

图１０　滚转力矩系数Ｃｌ曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｅ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｒｏｌｌ　ｍｏｍｅｎｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　Ｃｌ

　　从图１０可以看出，在迎角大于１４°时，射流开启
后，滚转力矩系数产生了显著变化；在迎角为１５°和

２１°时，射流开启后，滚转力矩的极性发生反转，由左
滚变为右滚，滚转力矩系数变化量分别为０．００４和

０．００９。而在小迎角范围内（－４°～１４°），射流对滚转
力矩系数的影响较弱。

２．１．２　等离子体合成射流弦向位置的影响

　　在模型左侧机翼翼面，沿弦向不同位置布置激励
器，考察其对控制效果的影响。激励器分别距离前缘

０、５和１０ｍｍ，对应ＣａｓｅⅡ～Ⅳ这３种状态；在每种状
态下，都布置８个激励器（１６个射流孔，孔径１．０ｍｍ）。

　　从图１１可以看出，距前缘０ｍｍ的激励器收益
优于距前缘１０ｍｍ的激励器收益（ΔＣＬ、ΔＣｌ 分别表
示开启和关闭射流后的升力系数差值、滚转力矩系数
差值）。激励器离前缘越近，控制效果越好，距前缘

０ｍｍ的激励器控制效果最好。

　　从图１２可以看出，距前缘１０ｍｍ的激励器收益
优于距前缘０ｍｍ 的激励器收益。在２０°迎角处，距
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前缘０ｍｍ的激励器对滚转力矩控制效果最好。

图１１　不同弦向位置的等离子体合成射流对升力系数的作用ΔＣＬ
Ｆｉｇ．１１　Ｔｈｅ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｐｌａｓｍａ　ｓｙｎｔｈｅｔｉｃ　ｊｅｔ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｈｏｒｄ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｏｎ　ｌｉｆｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔΔＣＬ

图１２　不同弦向位置的等离子体合成射流对滚转力
矩系数的作用ΔＣｌ

Ｆｉｇ．１２　Ｔｈｅ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｐｌａｓｍａ　ｓｙｎｔｈｅｔｉｃ　ｊｅｔ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｃｈｏｒｄ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｏｎ　ｒｏｌｌ　ｍｏｍｅｎｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔΔＣｌ

２．１．３　等离子体合成射流展向位置的影响

　　在模型两侧机翼，沿展向布置不同数量的激励
器，考察其对控制效果的影响。如表３所示，ＣａｓｅⅤ
～Ⅷ状态分别是在两侧机翼各均布了４、３、２、１个激
励器（射流孔孔径１．５ｍｍ），位置如图１所示。

表３　激励器位置及电源参数
Ｔａｂｌｅ　３　Ｔｈｅ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｃｔｕａｔｏｒ　ａｎｄ　ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

Ｃａｓｅ
Ｖｏｌｔａｇｅ
／ｋＶ

Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
／Ｈｚ

Ｄｕｔｙ
ｃｙｃｌｅ

Ｌｅｆｔ　ｗｉｎｇ
ａｃｔｕａｔｏｒ
ｐｏｓｉｔｉｏｎ

Ｒｉｇｈｔ　ｗｉｎｇ
ａｃｔｕａｔｏｒ
ｐｏｓｉｔｉｏｎ

Ｂａｓｅ　 ＯＦＦ — — — —

ＣａｓｅⅤ ２７．５　 ２５０　 ２０　 ２，４，６，８　 ２，４，６，８
ＣａｓｅⅥ ２７．５　 ２５０　 ２０　 ６，７，８　 ６，７，８
ＣａｓｅⅦ ２７．５　 ２５０　 ２０　 ３，６　 ３，６
ＣａｓｅⅧ ２７．５　 ２５０　 ２０　 ２　 ２

　　图１３、１４反映了激励器不同展向位置、射流开启
或关闭状态下的升力系数和滚转力矩系数变化。从
图１３可以看出，在两侧展向第２、４、６、８号位置布置
激励器，对升力系数产生的作用最明显，失速迎角由

１７°增加到１９°，最大升力系数提高８．８％。而在其他

３种状态下（ＣａｓｅⅥ～Ⅷ），失速迎角没有变化，但最
大升力系数略有增加，分别为６．０％、４．２％、２．１％。

从总体趋势上看，布置的激励器越多，对模型的升力
特性改善作用越明显。

图１３　风速３０ｍ／ｓ时升力系数ＣＬ
Ｆｉｇ．１３　Ｔｈｅ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｌｉｆｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ＣＬｗｉｔｈ　３０ｍ／ｓ　ｏｆ　ｗｉｎｄ　ｓｐｅｅｄ

图１４　风速３０ｍ／ｓ时滚转力矩系数Ｃｌ
Ｆｉｇ．１４　Ｔｈｅ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｒｏｌｌ　ｍｏｍｅｎｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　Ｃｌ

ｗｉｔｈ　３０ｍ／ｓ　ｏｆ　ｗｉｎｄ　ｓｐｅｅｄ

　　图１４表明，在大迎角下（α≥１５°），射流关闭时，
滚转力矩系数在－０．００６～０之间，而当两侧布置激
励器数量达到 ４ 个时，能够使滚转力矩系数在

－０．００３～０范围内变化，说明此时等离子体合成射流
起到了增加飞翼模型横向稳定性的作用。

　　其中，在ＣａｓｅⅥ状态下（在靠近左右翼尖位置分
别布置３个激励器），能将滚转力矩系数变化范围减
小６６．７％，控制在－０．００２～０之间，控制效果最佳，
甚至优于ＣａｓｅⅤ状态（两侧机翼分别均匀布置４个
激励器）。其原因是：靠近翼尖布置，射流离模型中线
更远，其产生的升力变化的作用力臂更长，对滚转力
矩的作用更明显。但是，仅在２号位置布置激励器时
（ＣａｓｅⅧ），滚转力矩系数出现了更大的波动（在

－０．００９～０．００４之间变化）。

　　从图１４还可以看出，在小迎角下（α≤１３°），射流
开启对模型滚转力矩系数的影响较小。

　　对比ＣａｓｅⅤ、Ⅵ和Ⅶ，布置在翼尖处的激励器控
制效果不如均匀布置的激励器效果，这说明等离子体
合成射流在三维效应或回流区比较明显时，不能有效
引导主流恢复压力梯度、减小分离。
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２．２　等离子体合成射流流动控制机理研究
　　以上测力风洞实验，从宏观上验证了通过合理布
置等离子体合成射流，能够对飞翼模型的升力、滚转
力矩特性产生显著作用。本节通过ＰＩＶ流场测试技
术，从流动结构上考察等离子体合成射流流动控制的
内在物理机制。ＰＩＶ测量剖面选在展向中部的４号
激励器位置。

　　图１５、１６分别为迎角为１６°时、射流开启和关闭状
态下模型表面的时均流场（图中，ｘｃ 为从后缘起始的
弦向位置，ｙ＋为距离测量水平线的翼面参考高度）。

图１５　迎角１６°时不带控制的流场
Ｆｉｇ．１５　Ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｗｉｔｈｏｕｔ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ａｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　１６°

图１６　迎角１６°时带控制的流场
Ｆｉｇ．１６　Ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｗｉｔｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ａｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　１６°

　　对于小迎角下的飞翼模型，尽管射流出口方向逆着
自由来流，但从图１５、１６仍可以看出，射流所产生的控制
效果加速了前缘气流流动，减小了机翼后缘的分离区。

　　对比图１７、１８，当迎角为１８°时，在失速迎角附
近，等离子体合成射流对前缘的加速效果不明显，后
缘分离区也未见明显减小。

　　对比图１９、２０可知，当迎角增加到２０°时，在失速
迎角之后，射流在前缘对气流的扰动、对分离区厚度
的影响不明显；但可以看到速度分布有较大差异，当
激励器开启后，分离区的涡强明显减弱。虽然等离子
体合成射流无法改变气流从前缘分离的本质，但是能
够明显减小后缘流场的分离区厚度，说明等离子体合
成射流通过增加雷诺应力的方式，加强了各层流动之

间的能量交换，而不是单纯依靠恢复前缘压力梯度来
对流动进行控制。

图１７　迎角１８°时激励器未开启
Ｆｉｇ．１７　Ｔｈｅ　ａｃｔｕａｔｏｒｓ　ｏｆｆ　ａｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　１８°

图１８　迎角１８°时激励器开启
Ｆｉｇ．１８　Ｔｈｅ　ａｃｔｕａｔｏｒｓ　ｏｎ　ａｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　１８°

图１９　迎角２０°时激励器未开启
Ｆｉｇ．１９　Ｔｈｅ　ａｃｔｕａｔｏｒｓ　ｏｆｆ　ａｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　２０°

图２０　迎角２０°时激励器开启
Ｆｉｇ．２０　Ｔｈｅ　ａｃｔｕａｔｏｒｓ　ｏｎ　ａｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　２０°
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３　结　论

　　（１）在飞翼模型左弦前缘布置８个等离子体合
成射流激励器，能够有效改善其气动特性，其中失速
迎角提高２°，最大升力系数增加约５．４％；在迎角为

１５°和２１°时，滚转力矩的极性发生反转，由左滚变为
右滚，滚转力矩系数变化量最高达到０．００９。

　　（２）沿弦向，射流位置离前缘越近，控制效果越
好，距前缘０ｍｍ的激励器控制效果最好。沿展向，

布置的射流越多，对模型升力特性的改善作用越明
显，布置方式以均布为优；在左、右侧机翼第２、４、６、８
号位置布置射流，对升力系数的作用最明显，最大升
力系数提高８．８％。

　　（３）在飞翼模型左右弦均布置等离子体合成射
流能够增强其横向稳定性。在靠近左右翼尖位置布
置３个激励器，控制效果最佳，能将滚转力矩系数波
动范围减小６６．７％，控制在－０．００２～０之间。

　　（４）等离子体合成射流激励器在失速迎角前后
的作用机理不同。在小迎角下，射流在前缘起使转捩
提前的作用，并加速前缘气流流动，使层流的掺混效
应加剧，增加雷诺应力；但距分离区较远，射流微弱的
扰动效果并不能改善小迎角下的飞翼模型气动特性。

而在失速迎角附近，气流从前缘已开始分离，射流加
速分离区的流动，增加雷诺应力，加剧掺混效应，从而
增加气流的粘性，减小分离区的厚度。因此，等离子
体合成射流在气流分离线附近控制效果明显。
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