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机翼尺度效应对等离子体分离流动控制特性的影响
1)

阳鹏宇 *    张    鑫 *, 2)    赖庆仁 †    车兵辉 †    陈    磊 †
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† (中国空气动力研究与发展中心低速空气动力研究所, 四川绵阳 621000)

摘要　等离子体流动控制技术是一种以等离子体气动激励为控制手段的主动流动控制技术. 为了进一步提高

等离子体激励器可控机翼尺度, 以超临界机翼 SC(2)-0714大迎角分离流为研究对象, 以对称布局介质阻挡放电

等离子体为控制方式, 以测力、粒子图像测速仪为研究手段, 从等离子体激励器特性研究出发, 深入开展了机

翼尺度效应对等离子体控制的影响研究, 提出了适用于分离流控制的能效比系数, 探索了分离流等离子体控制

机理, 掌握了机翼尺度对分离流控制的影响规律. 结果表明: (1) 随着机翼尺度的增大, 布置到机翼上的激励器

电极长度会相应增加; 在本文的参数研究范围内, 激励器的平均消耗功率不会随电极长度的增加而线性增大;

当电极长度达到一定阈值时, 激励器的平均消耗功率趋于定值; (2)在固定雷诺数的情况下, 随着机翼尺度的增

大, 等离子体的控制效果并未降低, 激励器能效比系数提高; (3)等离子体在主流区诱导的大尺度展向涡与在壁

面附近产生的一系列拟序结构成为分离流控制的关键. 研究结果为实现真实飞机的等离子体分离流控制, 推动

等离子体流动控制技术工程化应用提供了技术支撑.

关键词　尺度效应, 分离流, 流动控制, 介质阻挡放电, 等离子体
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Abstract     Plasma flow control technology is an active flow control technology with plasma aerodynamic actuation as
the control means. In order to further improve the controllable wing scales of plasma actuator, experimental
investigations on characteristics of symmetrical dielectric barrier discharge (DBD) plasma actuator and flow separation
control over a supercritical wing SC(2) - 0714 at high angle of attack using symmetrical DBD plasma actuator have been
carried out by the force measurement and particle image velocimetry (PIV). The influence of wing scaling effect on
plasma control is deeply studied and the energy consumption ratio coefficient suitable for separated flow control is
proposed. In addition, the separated flow control mechanism of the plasma actuator is explored, and the influence law of
Wing scale on separated flow control is mastered. The results show thats (1) with the increase of wing size, the length of
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copper foil electrode arranged on the wing is increased accordingly. The average power consumption of the actuator does
not increase linearly with the increase of the electrode length within the scope of parameters in the present manuscript.
When the electrode length reaches a certain threshold, the average power consumption of the actuator tends to a fixed
value. (2) In the case of fixed Reynolds number, with the increase of wing scale, the control effect of plasma is not
decreased, and the energy consumption ratio coefficient of plasma actuator increases. (3) The large-scale spanwise
vortices and a series of coherent structures which are generated by the symmetrical DBD plasma actuator in the
mainstream flow area and in the vicinity of the wall respectively become the key to the control of separated flow. The
research results provide technical support for realizing the separated flow control of real aircraft using plasma actuators
and promoting the engineering application of plasma flow control technology.

Key words    scaling effects, separated flow, flow control, dielectric barrier discharge, plasma

 

引言

当机翼处于大迎角时, 机翼边界层无法克服逆

压梯度, 机翼绕流流场发生了流动分离, 使得机翼的

升力降低、阻力增加, 从而引起机身、舵面等发生

振动. 自普朗特提出边界层理论以来, 抑制机翼分离

流的研究就从未停止过[1-9]. 各国投入大量的人力、

财力去开展机翼分离流控制研究, 力争通过提升机

翼的气动性能, 增加机翼可用迎角与可用升力, 实现

飞机短距起降, 代替传统增升装置, 摆脱传统飞机设

计的束缚, 取得革新.
介质阻挡放电 (dielectric barrier discharge, DBD)

等离子体流动控制技术作为一种典型的主动, 流动

控制技术, 因具有响应迅速、工作稳定、结构简单

等突出优点 , 为抑制气流分离、推迟机翼失速迎

角、提升机翼气动性能提供了重要技术支撑[10-13].
在国外, 美国和俄罗斯等航空大国有固定的研

究人员持续开展该领域研究 .  美国圣母大学的

Kelley等[14] 通过采用陶瓷作为翼型材料，对激励器

施加 30 kV 正弦高压等方式, 在 Re = 2.3 × 106 的情

况下, 实现了翼型分离流控制. 莫斯科物理技术研究

院通过采用纳秒脉冲激励的方式, 在 Ma = 0.85的情

况下, 抑制了翼型气流分离[15]. 在欧洲, 以发展“绿色

航空”为牵引, 流动控制委员会组织了数十所高校,
针对机翼分离流问题, 开展了深入研究, 探索了分离

流等离子体控制机理, 摸清了激励参数对控制效果

的影响规律[16]. 在亚洲, 新加坡国立大学的郑建国

等[17] 指出纳秒脉冲等离子体激励器产生的诱导热

是翼型分离流控制的关键. 日本航天科学研究所的 Sato
等[18] 通过数值模拟方法分析了不同雷诺数下激励

器的最优激励频率与翼型前缘分离剪切层之间的耦

合关系.
在国内, 研究人员通过采用数值模拟[19-25]、风

洞实验[26-33]、飞行验证[34-35] 等方式, 深入开展了基

于等离子体激励的机翼分离流控制研究, 拓展了等

离子体激励器可控风速[36] 与可控雷诺数[37], 提高了

技术成熟度, 为该技术的工程化应用奠定了重要技

术基础.
尽管在流动控制机理分析、高风速及高雷诺数

下等离子体控制效果方面取得了重要进展, 但机翼

的尺度较小, 展长一般不超过 1 m. 而真实飞行器的

翼展多在 10 m 以上. 因此, 分析机翼尺度效应对分

离流等离子体流动控制的影响规律, 掌握等离子体

控制机理, 提升等离子体对大尺度模型的控制效果,
是推动等离子体流动控制技术实现工程化应用的关

键之一.
本文采用测力与粒子图像测速仪 (particle image

velocimetry, PIV)相结合的方法, 针对不同尺度的机

翼开展了分离流等离子体控制研究, 引入能效比系

数公式分析了尺度效应对控制效果的影响规律, 探
索了等离子体流动控制机理, 为开展全尺寸飞机等

离子体流动控制研究提供技术支撑. 

1     实验系统
 

1.1    对称布局 DBD 等离子体激励器

图 1给出了对称布局等离子体激励器布置示意

图. 如图 1所示, 激励器主要包括两层电极、绝缘介

质和激励电源 3 部分. 目前常采用正弦交流、纳秒

脉冲和微秒脉冲 3 种高压电源产生等离子体. 不同

的激励电源会产生不同的诱导流场. 本文仅采用正

弦交流电源作为激励电源. 实验时, 上层电极与正弦
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交流电源相连, 下层电极接地. 下层电极的宽度覆盖

上层电极的两端. 两层电极之间由绝缘介质隔开. 当
电压超过一定幅值时, 上层电极周围的空气被电离,
从而产生带电粒子. 在电场的作用下, 这些带电粒子

在定向运动的过程中与中性分子发生碰撞, 从而诱

导产生射流[38-41]. 在实验结果部分, 本文会对激励器

诱导流场特性进行分析.
  

high-voltage power

dielectric film

plasma plasma

upper electrode

lower electrode

 
图 1   对称布局等离子体激励器布局示意图

Fig. 1    Configuration of symmetrical DBD plasma actuator
  

1.2    激励器诱导流场特性实验设置

本文采用正弦交流对称布局激励器开展研究.
采用铜箔胶带作为电极. 上、下两层电极的厚度为

0.05 mm, 两层电极的几何中心重合. 上层电极的宽

度为 2 mm, 下层电极的宽度为 5 mm. 采用厚度为

0.1 mm的聚酰亚胺胶带作为绝缘介质.
采用由西安浩宁电子科技有限公司生产的高压

交流电源开展实验. 该电源的电压峰峰值为 0 ~ 20 kV,
频率范围为 0.1 ~ 6 kHz. 本文采用连续激励的模式

开展实验研究, 占空比为 100%.
采用 LAVISION 公司生产的高频 PIV 系统开

展实验. 相机分辨率为 1024 × 1024 像素, 视场大小

为 70 mm × 70 mm, 采集频率为 1.8 kHz, 采集时间

为 2 s. 激光器的最高工作频率为 20 kHz, 单脉冲能

量为 30 mJ.
实验时, 将布置有等离子体激励器的平板模型

放置在尺寸为 800 mm × 600 mm × 600 mm (长 ×
宽 × 高)的封闭箱体内. 通过预留的走线孔将高压线

缆引入箱体内部并通过线缆连接交流电源与激励

器. 实验前, 通过进气口将橄榄油示踪粒子注入到箱

体内. 随后, 通过盖板将进气口封闭. 当粒子分布均

匀后, 再开展实验. 采用 Davis10.0 软件对原始图像

进行互相关处理. 运算窗口为 32 × 32 像素, 重叠量

为 50%, 速度误差小于 3%. 

1.3    风洞介绍
 

1.3.1    小尺度模型实验所用风洞

小尺度机翼实验在中国空气动力研究与发展中

心 (以下简称: 气动中心) 的电空气动力学研究型低

速风洞中进行. 该风洞是一座开口直流式风洞, 主要

由收缩段、扩散段、驻室和风机等部分组成. 试验

段尺寸为 750 mm × 750 mm × 1050 mm, 风洞全长

为 11.5 m. 稳定风速范围 2 ~ 55 m/s, 湍流度小于

0.3%. 

1.3.2    大尺度模型实验所用风洞

为了提高机翼尺度, 在气动中心 Φ3.2 m低速风

洞开展了大尺度机翼风洞实验. 该风洞是一座单回

流式低速风洞. 实验段为开口射流区, 直径为 3.2 m,
长度为 5 m. 实验段稳定风速范围为 8 ~ 115 m/s, 湍
流度小于 0.3%. 

1.4    实验模型介绍
 

1.4.1    小尺度模型实验所用模型及支撑装置

采用超临界机翼 (翼型剖面为 SC(2)-0714)开展

小尺度模型等离子体流动控制研究. 模型由铝制成.
机翼的前缘后掠角为 25°, 平均气动弦长为 100 mm,
展长为 380 mm. 如图 2 所示, 采用竖直方式安装机

翼. 通过支杆将模型与天平进行连接. 由于部分支杆

会暴露在流场中, 因此采用整流罩的方式降低支杆

带来的实验误差. 通过转盘的转动实现模型迎角的

变化. 角度控制机构的精度优于 0.05°.
采用应变天平开展测力实验. 实验前, 通过天平

校准架对该天平进行静态标定. 表 1 给出了静态标

定结果.
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fairing
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38
0 
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图 2   小尺度机翼测力实验的设备布置图

Fig. 2    Sketch of the force measurement setup for small size wing 
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表 1   应变天平静态标定结果

Table 1    Static calibration results of balance

Component of balance x axis y axis

design load/N 180 35

calibration load/N 180 35

accuracy/% 0.030 0.030

precision/% 0.018 0.018
 

实验时, 采用采样前延时 10 s, 采样时间为 10 s,
采样频率为每通道 100 Hz的方式进行数据采集. 通
过开展重复性实验, 获得气动力精度. 在实验风速范

围内, 升力系数的精度优于 0.002, 阻力系数的精度

优于 0.000 5. 由于本文主要关注施加等离子体激励

前后的升阻力差量, 因此未对测力数据进行修正.
在开展 PIV实验时, 激光器布置在风洞侧面, 激

光片光与机翼弦向平面重合, 定位于机翼中截面.
CCD 相机布置在风洞顶端, 摄像头轴线与激光片光

垂直相交于测量平面，如图 3和图 4所示.
采用整个金属模型作为下层电极的方式开展等

离子体流动控制. 上层电极为铜箔胶带, 宽度为 2 mm,
展向长度为 200 mm. 上层电极的中心与翼型前缘重合. 

1.4.2    大尺度模型实验所用模型及支撑装置

如图 5所示, 采用半模实验装置开展实验. 通过

连接件将天平与模型相连. 借助风洞下转盘实现迎

角变化 .  该装置的迎角范围: 0 ~ 360°, 精度优于

0.02°. 通过垫块的方式减少边界层对测量结果的影

响. 垫块与模型之间通过迷宫槽进行密封.
  

U∞

wing

fuselage

25°

19
00

 m
m

stand off

groundsix-component balance 
图 5   大尺度机翼测力实验的设备布置图

Fig. 5    Schematic of the force measurement setup for large size wing
 

采用与小尺度机翼相同的翼型剖面加工实验模

型. 机翼由铝制成. 机翼的平均气动弦长为 500 mm,
展长为 1900 mm, 其几何尺寸刚好为小尺度机翼的

5 倍. 激励器布置形式与小尺度机翼实验相同, 采用

整个金属模型作为下层电极的方式开展等离子体流

动控制. 上层电极为铜箔胶带, 宽度为 2 mm, 展向长

度为 1000 mm. 上层电极的中心与翼型前缘重合.
采用 BM500半模盒式应变天平开展实验. 实验

前, 通过天平校准架对该天平进行了静态校准, 标定

结果如表 2所示.
  

表 2   BM500 应变天平静态标定结果

Table 2    Static calibration results of BM500 balance

Component of balance x axis y axis

design load/N 3300 10 000

calibration load/N 3750 10 000

accuracy/% 0.05 0.05

precision/% 0.018 0.018
  

2     实验结果与分析
 

2.1    静止空气下激励器特性研究

图 6给出了对称布局激励器诱导流场的时均速

度场. 将上层电极的中心作为坐标原点. 实验时, 将
采集 2 s的数据进行平均, 从而获得诱导流场的平均

 

U∞

mirror

laser sheet

airfoil

Nd: YLF laser

 
图 3   小尺度机翼 PIV实验的设备布置图

Fig. 3    Schematic of the PIV experimental setup for small size wing
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图 4   布置在机翼上的激励器布局示意图

Fig. 4    Layout diagram of DBD plasma actuator arranged on the wing

3324 力            学            学            报 2021  年 第  53  卷



速度. 由图 6 可知, (1) 激励器产生的射流与经典射

流类似. 但不同的是, 等离子体激励器诱导射流并没

有向流场内注入额外的质量流量. 激励器通过在壁

面附近诱导产生等离子体, 排开壁面的空气, 使得壁

面压力降低, 从而将上层电极上方的空气“拉拽”到
壁面, 形成射流. 整个封闭空间内的质量流量并未增加;
(2)由于采用对称布局的形式, 因此激励器在上层电

极的两侧产生两股速度近似相等 , 方向相反的射

流[42]; (3) 在黏性力的作用下, 随着切向距离的增加,
射流的厚度逐渐增大.
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图 6   静止空气下对称布局激励器诱导流场的时均速度场

Fig. 6    Time-averaged velocity field generated by the symmetrical DBD
plasma actuator in quiescent air

 

激励器的消耗功率影响着等离子体流动控制技

术的经济性与应用前景. 当机翼尺度增大时, 电极沿

展向的布置长度增加. 为了在大尺度机翼上实现分

离流控制, 分析了激励器的平均消耗功率随电极长

度的变化情况. 实验时, 通过泰克 P6015A 高压探针

与泰克 TCP0030A电流探针测量获得多个周期内的

电压幅值与电流, 然后将多个周期内的功率之和进

行平均, 从而获得激励器平均功率[43].
如图 7所示, 在不同电压下, 随着电极长度的增

加, 激励器消耗功率逐渐增大; 其次, 在本文研究的

参数范围内, 激励器消耗功率的增长率随着电极长

度的增加而逐渐减小. 当电极长度达到一定阈值时,
激励器消耗功率将不再增加. 阈值的大小与电压、

频率等激励参数有关. 这种影响规律为开展大尺度

模型等离子体流动控制提供了有力条件. 即使模型

尺度再大, 电极长度再长, 激励器消耗功率也不会随

电极长度的增长而无限增加.
图 8 给出了 3 种激励电压下, 单位长度内激励

器消耗功率随电极长度变化情况. 从图 8 可以看出,
随着电极长度的增加, 单位长度内的激励器消耗功

率逐渐减小. 该结果与图 7的变化规律吻合较好.
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图 8   单位长度内激励器消耗功率随电极长度的变化情况

Fig. 8    Power consumption of plasma actuator in unit length versus the
length of electrodes

  

2.2    小尺度机翼风洞实验结果

在掌握激励器特性的基础上, 开展了小尺度机

翼风洞实验. 图 9 给出了在 Re = 3.30 × 105 (U∞ =
50 m/s)的情况下, 施加激励前后, 小尺度机翼升力系

数及阻力系数随迎角变化情况. 由图 9可知, 当激励

器布置在机翼前缘时, 等离子体激励对线性段的升

力系数影响较小; 等离子体控制效果主要表现为推

迟失速迎角、提高最大升力系数、减小失速区的阻

力系数. 施加激励后, 失速迎角推迟了 4°, 最大升力

系数提高了 12.8%. 
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图 7   激励器消耗功率随电极长度的变化情况

Fig. 7    Power consumption of plasma actuator versus the length of electrodes
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图 9   施加激励前后小尺度机翼升力系数与阻力系数随迎角的

变化情况

Fig. 9    Lift coefficient and drag coefficient of small size wing versus
angle of attack with plasma actuation off and on.
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2.3    大尺度机翼风洞实验结果

在完成小尺度机翼风洞实验的基础上, 开展了

大尺度机翼的风洞实验研究. 两次风洞实验的雷诺

数相同, 风速不同.

图 10给出了在 Re = 3.30 × 105 (U∞ = 10 m/s)的

情况下, 施加激励前后, 大尺度机翼升力系数及阻力

系数随迎角变化情况. 与小尺度机翼实验类似, 等离

子体激励推迟了机翼失速迎角, 提高了最大升力系

数. 结果表明, 施加等离子体控制后, 失速迎角推迟

了 4°, 最大升力系数提高了 17.3%. 

2.4    尺度效应分析

本节通过对比两种情况下的控制效果、能效比

系数, 分析机翼尺度对控制效果的影响. 表 3总结了

两次实验时等离子体激励器提升的最大升力系数与

推迟的机翼失速迎角. 由表可知, 在雷诺数相同的情

况下, 两次实验时通过等离子体激励器获得的控制

效果相当.
  

表 3   两次实验的控制效果对比

Table 3    Comparison of control effects between two
experiments

Wind tunnel
Increased maximum
lift coefficient/%

Delayed stall angle
of attack/(°)

750 mm × 750 mm 12.8 4

Φ3.2 m 17.3 0.018

  

2.4.1    控制效果对比

图 11 给出了在两次风洞实验中, 施加激励后,
最大升力系数的提升量与失速迎角的推迟量. 由图 11
可知, 当雷诺数相同的情况下, 机翼尺度对控制效果

的影响较小. 施加等离子体激励后, 最大升力系数的

增量保持在 12.8%以上, 推迟的失速迎角均为 4°.
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图 11   施加激励后提高的最大升力系数与推迟的失速迎角

Fig. 11    Increased maximum lift coefficient and delayed stall angle of
attack after plasma actuation

  

2.4.2    能效比系数对比

能效比 (即获得的收益/消耗的功率) 是评估激

励器工作效率, 考核流动控制技术成熟度的关键指

标. 如何提高激励器能效比, 是流动控制技术实现工

程化应用的难点. 深入分析激励器能效比是提升激
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图 9   施加激励前后小尺度机翼升力系数与阻力系数随迎角的

变化情况 (续)

Fig. 9    Lift coefficient and drag coefficient of small size wing versus
angle of attack with plasma actuation off and on (continued)
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图 10   施加激励前后大尺度机翼升力系数与阻力系数随迎角的

变化情况

Fig. 10    Lift coefficient and drag coefficient of large size wing versus
angle of attack with plasma actuation off and on
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励器工作效率的重点. 目前, 在分离流等离子体流动

控制研究领域还没有针对能效比提出的无量纲参

数. 本文以文献 [44]中描述的消耗功率系数为基础,
针对分离流控制提出了等离子体激励器能效比系

数 η. η = ΔCLmax/CE, 其中 ΔCLmax 表示最大升力系数

增量. CE 代表激励器消耗功率系数, 公式如下

CE = Pavg/m/q∞U∞c (1)

其中 Pavg/m 为单位长度内激励器消耗功率, q∞为速

压, U∞为来流风速, c 表示机翼平均气动弦长.
图 12给出了两种工况下的能效比系数. 由图 12

可知, 激励器针对大尺度模型的流动控制效率更高.
从能效比系数公式的分子、分母项来看, 激励器的

这种表现主要由以下两点原因形成, 一是由于两种

工况下, 激励器的控制效果接近 (如图 11 所示), 因
此, 能效比系数公式中的分子项近似相等; 二是结合

单位长度内激励器消耗的平均功率、模型弦长以及

风速 3个因素, 对于大尺度模型, 单位长度内激励器

消耗的功率系数小于小尺度模型下激励器消耗的功

率系数. 即大尺度模型下, 激励器能效比系数公式的

分母项小于小尺度模型下激励器能效比系数公式的

分母项. 因此, 综合上述两点原因得出, 大尺度模型

等离子体流动控制的效率更高.
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图 12   两种工况下的能效比系数

Fig. 12    Energy consumption ratio coefficient under two cases.
 

另一方面, 从电学特性研究结果分析 (如图 8所
示), 随着电极长度的增加, 单位长度内激励器消耗

功率在不断降低. 这些结果都预示着, 对称布局激励

器有望对真实飞机实现流动控制. 

3     分离流控制机理探索

在分析机翼尺度效应前, 通过 PIV 实验进一步

探索了分离流对称布局等离子体控制机理, 验证测

力实验结果. 

3.1    时均流场

图 13给出了在 Re = 3.30 × 105 (U∞ = 50 m/s)的
情况下, 施加激励前后, 小尺度机翼绕流流场的平均

速度场. 由图 13可知, 施加激励前, 机翼绕流边界层

出现分离, 壁面附近出现回流区; 施加激励后, 气流

基本附着在机翼表面. 流场结果与测力结果 (如图 8
所示)吻合.
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图 13   施加激励前后机翼时均流场的变化情况

Fig. 13    Time-averaged flow field around the wing with and without
plasma (α = 18°)

  

3.2    瞬时流场

图 14 给出了等离子体抑制机翼分离流的时空

演化过程. 如图 14(a)所示, 刚开始激励时, 机翼绕流

流场处于分离状态; 施加激励后, 等离子体增强了分

离剪切层的不稳定性, 从而诱导产生了大尺度的展

向涡结构 (如图 14(b) 所示)[27, 45]; 随着时间的推移,
展向涡不断向下游发展, 促进了外部高速气流与边

界层低速气流之间的掺混 (如图 14(c) 所示); 当 t =
0.24 s 时, 分离区的面积大幅减小, 展向涡逐渐消失

(如图 14(d) 所示); 当 t = 0.28 s 时, 等离子体在壁面

附近诱导出一系列的拟序结构 (如图 14(e)所示); 这
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些拟序结构不仅能促进主流与边界层低速气流之间

的掺混, 而且将能量从翼型前缘输运到翼型后缘, 从

而实现了翼型全流场控制. 当 t = 0.40 s时, 机翼绕流

流场达到了准定常的状态 (如图 14(f)所示).
总的来看, 施加对称布局等离子体激励后, 机翼

绕流流场经历了流场分离、诱导展向涡运动发展、

壁面拟序结构漂移运动、流场基本附着 4个阶段. 

4     结论

(1)静止空气下激励器诱导流场特性: 对称布局

DBD 等离子体激励器会在上层电极两层产生两股

速度近似相等, 方向相反的射流. 与传统壁面射流不

同, 等离子体诱导射流是无源射流, 整个空间内的质

量流量没有增加;
(2)激励器电学特性: 在本文研究的参数范围内,

随着电极长度的增加, 激励器平均消耗功率的增长

速率逐渐减缓. 当电极长度达到一定阈值时, 激励器

消耗功率将不再增加;
(3)激励器控制机理: 施加对称布局等离子体激

励后, 机翼绕流流场经历了流场分离、诱导展向涡

运动发展、壁面拟序结构漂移运动、流场基本附

着 4 个阶段. 展向涡主要起促进主流与边界层低速
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图 14   施加激励后机翼绕流流场的时空演化过程

Fig. 14    Spatiotemporal evolution of flow field around the wing after
plasma actuation (α = 18°)
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气流掺混的作用; 壁面拟序结构主要起到诱导动量

从翼型前缘往翼型后缘输运的作用;
(4) 尺度效应: 一是在相同雷诺数下, 机翼尺度

对分离流控制效果影响较小; 二是随着机翼尺度的

增加, 能效比系数提高; 大尺度机翼分离流等离子体

控制的效率更高.
总的来看, 随着模型尺度增大, 电极长度增加,

单位长度内的激励器平均消耗功率降低, 在本文研

究的参数范围内, 控制效果并未降低, 能效比系数提

高. 这些结果为真实飞机的分离流等离子体控制提

供了技术支撑. 下一步将围绕进一步提高等离子体

可控机翼尺度、大幅降低电源体积与重量、开展大

尺度无人机飞行验证、深入探索等离子体流动控制

机理等方面, 开展系统研究, 为该技术的工程化应用

奠定基础.
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