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等离子体冰形调控改善翼型/机翼
气动性能的试验研究

梁    华1，*，谢理科1，吴    云1，刘雪城1，苏    志1，白成宏2

(1. 空军工程大学 等离子体动力学重点实验室，西安　710038；

2. 中国人民解放军 95889部队)

摘　要：飞机结冰是严重影响飞行安全的潜在危险因素之一。本文针对飞机结冰问题提出了保障结冰条件下飞行安全

的等离子体冰形调控方法，开展了基于等离子防除冰冰形调控的冰风洞试验，进行了冰形调控规律的探索，并在无人机

上对冰形调控方法进行了验证。结果表明，等离子体冰形调控可按照设计的布局防止结冰从而获得所预期的调制冰

形；单个冰形宽度与弦长比即无量纲冰形尺寸（d/c）和单个冰形宽度与单个无冰间隙宽度比即无量纲调控比例（d/l）决

定了调控效果；对于固定的无量纲调控比例，无量纲冰形尺寸比值在 0.1～0.2之间时获得最佳的升力系数；无量纲调控

比越低，机翼升力系数越高。在无人机飞行测试中，通过前缘冰形调制策略提高飞行气动性能的验证，结果表明：相比

于机翼前缘全结冰，前缘冰形调制后，失速迎角延迟 4°，在大迎角下的升力系数普遍恢复了 20%～30%。本文给出了冰

形调控的方法和调控规律，并指出选用合适的无量纲冰形尺寸和调制比有助于获得结冰条件下最佳的气动性能，同时

通过无人机飞行试验验证了方法的有效性。

关键词：等离子体；冰形调控；无量纲冰形尺寸；无量纲调控比例；气动性能；飞行测试
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Experimental study on aerodynamic performance improvement of
airfoil/wing based on plasma ice shape modulation
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Abstract: Aircraft  icing  is  one  of  the  potential  hazards  that  seriously  affects  flight  safety.  This  paper
proposes  a  plasma  ice  shape  modulation  method  to  ensure  flight  safety  under  aircraft  icing  conditions.  This
method  was  verified  on  an  unmanned  aerial  vehicle  (UAV).  An  ice  wind  tunnel  experiment  employing  the
plasma anti-icing ice shape modulation was carried out  to  explore the ice shape modulation law. Results  show
that  the plasma ice shape modulation can prevent  freezing according to the designed layout  and obtain desired
modulated ice shapes.  The ratio of  single ice shape width to chord length,  namely the dimensionless ice shape
size,  and the ratio of single ice shape width to single ice-free gap width, namely the dimensionless modulation
ratio determine the control effect. For a fixed dimensionless modulation ratio, the optimal lift coefficient can be
obtained  with  the  dimensionless  ice  shape  size  between  0.1  and  0.2.  The  lower  the  dimensionless  modulation
ratio, the higher the lift coefficient. The flight test indicates that the ice shape modulation strategy can improve
the aerodynamic performance of UAV. Compared with the full  icing on the leading edge of the wing, the stall
angle  is  delayed by 4° after  the ice  shape modulation.  Lift  coefficient  has  generally  recovered by 20%-30% at
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high angles of attack.  In summary,  this  paper provides the method and law of ice shape modulation.  Choosing
appropriate  dimensionless  ice  shape  size  and  modulation  ratio  will  help  to  obtain  the  best  aerodynamic
performance  under  icing  conditions.  As  research  continues,  the  effectiveness  of  this  method  is  verified  by  the
flight test of UAV.

Keywords: plasma； ice  shape  modulation；dimensionless  ice  shape  size；dimensionless  modulation  ratio；
aerodynamics performance；flight test

 

0    引　言

当飞行器在结冰气象条件下飞行时，云层中的过

冷水滴会撞击在飞行器迎风表面并结冰。飞行器关

键部位结冰会严重影响飞行器的气动性能及操纵

性[1-3]
。比如，风挡玻璃结冰会严重影响飞行视线[4-5]

；

进气道唇口或叶片结冰会严重降低发动机效率甚至

会破坏发动机[6-7]
；机翼结冰会破坏其型面，影响其气

动性能，使升力迅速降低，阻力明显增加，增加飞机的

重量，严重时甚至可能导致坠机[8-11]
。飞行器气动性

能及操纵性的破坏会降低其安全性，因此飞行器防除

冰技术的研究至关重要。

目前，飞机防除冰技术多种多样，比如化学液防

除冰技术 [12-14]
、热力防除冰技术 [15-17]

、机械除冰技

术[18-20] 等，但是各自优缺点明显，其发展在一定程度

上受到限制。因此，现有的防除冰技术需要进一步研

究并做出突破，才能更好地实现工程应用。在现有防

除冰技术不断改进的同时，新型高效的防除冰技术也

在不断地涌现，如超疏水材料防冰技术[21-22]
、等离子

体防除冰技术 [23-25] 等，这些均表现出良好的防冰或

除冰效果，为防除冰技术的发展提出了新的思路。

在已公开的文献中，基于等离子体进行电网输电

线防除冰方法的提出首次出现在 2006年美国专利

中 [26]
。而后，在 2014年西北工业大学和德国宇航院

的双边交流会上，孟宣市等对等离子体防除冰的研究

进行介绍，为等离子体防除冰在飞行器上的应用研究

奠定基础[27-29]
。2016年，Broecke[30] 进行了等离子体

静态除冰研究。研究表明，等离子体激励器可以作为

除冰装置，在一定条件下具有除冰能力，不同绝缘材

料及其几何尺寸会影响等离子体激励器的加热效

率。2018年，Liu等 [31-32] 通过风洞试验，采用控制变

量法研究了来流速度、环境温度、翼型迎角、激励频

率等分别对等离子体激励防冰效果的影响规律。西

北工业大学田永强等[33] 设计了两种不同构型等离子

体防冰激励器并进行防冰试验研究，结果表明等离子

体激励防冰的机理为通过气体放电及液体放电保持

翼型表面的热平衡。2019年，Kolbakir等 [34] 将等离

子体激励防冰与超疏水材料防冰结合，在翼型前缘布

置等离子体激励器防止前缘结冰，翼型蒙皮采用超疏

水材料防止溢流水在后缘结冰，解决了溢流水后缘结

冰的问题。同年，魏彪等 [35-37] 提出了“流向等离子

体热刀”方法，进行等离子体防除冰试验研究，效果

显著，并平衡放电能量及防冰消耗能量，推导出“流

向等离子体热刀”防冰能量准则。

从等离子体防除冰研究现状来看，以冰风洞试验

研究参数规律及机理为主。而等离子体防除冰技术

研究的根本目的是保障飞行安全，随着等离子体防除

冰技术逐渐成熟，需要转换研究思路，从冰风洞试验

到飞行试验，考虑无人机飞行试验阶段的激励器布局

及能量消耗。由于无人机载重、体积及能量等方面

的限制，绝大多数并不具备机翼防除冰装置，只能

“躲冰”飞行，存在关键时刻飞不起来的重大风险。

而随着无人机技术的不断发展，其在军事打击、民用

运输、人工降雨等领域的应用会越来越广泛。而无

人机一旦结冰，就有很大可能性造成任务失败，严重

时可引发坠机。因此，如何使等离子体防除冰装置在

无人机上成功应用来保证飞行安全是需要突破的关

键问题，同时也为等离子体防除冰技术在大飞机上的

应用奠定基础。

本文从系统工程的角度出发，提出“面向飞行安

全的等离子体冰形调控”方法，并设计等离子体冰形

调控激励器，通过冰风洞试验验证不同结冰条件下等

离子体冰形调控的可行性，由风洞试验及无人机飞行

试验进一步获得调控规律及验证调控方法的可行

性。该方法有望克服能量约束，为等离子体防除冰技

术在飞机的应用提供创新思路。 

1    试验系统

等离子体冰形调控激励器设计如图 1所示。主

要由等离子体加热单元与非加热单元组成，在防冰过

程中保证等离子体加热区域不结冰，非加热区域自由

结冰，则等离子体冰形调控激励器会将展向连续冰调

控为间断冰，形成类似波浪形的翼型前缘。定义单个

冰形宽度与翼型弦长比为无量纲冰形尺寸（d/c）和单

个冰形宽度与单个无冰间隙宽度（等离子体加热单元

宽度）比为无量纲调控比例（d/l）。
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如图 2所示，等离子体激励防除冰风洞为闭口回

流式结冰风洞，液态水含量（ALWC）通过喷嘴的数量来

调节，调节范围为 0.5 g/m3 至 3 g/m3
，水滴平均体积直

径（dMVD）可通过供水与供气压力配比调节，调节范围

为 20 μm至 50 μm之间，试验段实际可调控温度范围

为 0 ℃～–30 ℃，最高风速为 120 m/s，可连续工作

4小时。数据采集系统主要包含电参数采集系统、动

态防冰过程采集系统。

 
 

电参数采集系统
示波器

纳秒脉冲电源

NACA 0012

翼型
等离子体

区域
加热
玻璃

液滴喷雾

光学镜片
Canon 80D

相机

动态防冰过程采集系统

图 2    冰风洞各系统安装布置示意图

Fig. 2    Installation and layout of various systems
in the ice wind tunnel

 

试验翼型选择 NACA0012翼型，连接弯刀安装于

风洞试验段，如图 3所示。翼型弦长为 180 mm，展长

为 760 mm。试验获得的升阻力系数曲线通过六分量

测力天平测定，根据国家军用标准 GJB 1 061，准度的

合格指标为 0.4%～0.5%，精度的合格指标为 0.1%～

0.2%。表 1为天平静态标定结果。

 
 

风洞

冰形

v

NACA 0012机翼 测力天平

图 3    风洞测力实验示意图

Fig. 3    Airfoil and wind tunnel force measuring device
 

如图 4所示，以具有直翼低速无人机（UAV）作为

验证平台。翼展（S）和平均气动弦长（c）分别为 3.87 m

和 0.36 m，展弦比为 10.8。飞机的总重量（m）为 25.7 kg，
最大飞行速度可达 40 m/s。冰形形状为结冰 15 min
后的冰 ，形状为明冰 ，有角冰 ，翼根处最大厚度为

7.8 mm，最小厚度为 3.1 mm，平均厚度为4.2 mm。将

带有两个风向标的皮托管安装在机头，用于测量空气

速度（Va）、迎角（α）和偏航角。按照惯例，在重力点建

立体坐标系，x 轴、y 轴和 z 轴负方向分别与机身、展

向和向下方向对齐。
 
 

表 1    静态标定结果表

Table 1    Static calibration results

x y z Mx My Mz

设计载荷 10 kg 45 kg 15 kg 1.5 kg·m 2 kg·m 3 kg·m

%准确度/ 0.229 0.105 0.153 0.346 0.082 7 0.156

%精确度/ 0.015 6 0.003 0.035 0.123 0.043 0.032
 
 

 
 

S/2=1.94 m

il

图 4    无人机冰形调控示意图

Fig. 4    UAV ice shape modulation platform
  

2    结果与讨论
 

2.1   等离子体冰形调控切冰的实现

分别设计了调控间距为 1 cm与 2 cm的等离子体

冰形调控激励器，进行不同加热单元尺度对等离子体

冰形调控的影响研究。图 5（a）为调控间距 1 cm激励

器示意图。其单个加热单元展向宽度为 1 cm，加热单

元内高压电极宽度为 2 mm，间距 6 mm。根据试验翼

型尺寸，布置三个加热单元，每个加热单元之间间距

4 cm，以保证各加热单元之间互不影响且能够出现明

显的类波浪形前缘。图 5（b）为调控间距 2 cm激励器

示意图。其单个加热单元展向宽度为 2 cm，加热单元

内高压电极宽度为 2 mm，间距 7 mm。布置两个加热

单元，每个加热单元之间间距 6 cm，能够反映类波浪

形前缘的特征。

分别采用以上两种构型激励器，在 ALWC = 0.5 g/m
3
、

dMVD = 25 μm、T = −5 ℃、v = 65 m/s结冰条件下，施加

激励电压 Up-p = 8 kV、激励频率 f = 6 kHz纳秒脉冲等

离子体激励，进行等离子体冰形调控试验研究。

图 6为调控间距 1 cm激励器不同时刻冰形调控

图。最左边激励器靠近风洞壁面，由于壁面效应，

30 s时刻在该加热单元开始出现积冰，随后越积越

 

裸露
电极

等离子体
加热单元

等离子体
加热单元

等离子体
加热单元

等离子体
加热单元

等离子体热刀等离子体热刀

v

绝缘层

覆盖
电极

机翼

图 1    间断布置的激励器

Fig. 1    Intermittently arranged actuators
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多，直到 180 s时完全遮盖加热单元，因此该加热单元

不具有参考性。而从另外两个加热单元来看，其表面

无积冰，在 180 s时间段内，等离子体调控激励器的加

热单元始终能够将连续冰切开，形成间断冰。这说明

该激励器能够在此试验条件下进行冰形调控，使其成

为类波浪形结构。但是随着时间的推移，由于冰的生

长性，冰层越积越厚，逐渐开始向加热单元发展。图 7

为冰形调控过程上视图。从图中可以看出，180 s时，

最中间加热单元两侧冰的间距较加热单元尺寸明显

减小，且已经接近连接。

图 8为调控间距 2 cm激励器不同时刻冰形调控

图。从图中可以看出，整个冰形调控过程中，加热单

元表面无积冰，在 180 s的时间段内，等离子体冰形调

控激励器的加热单元始终能够将连续冰切开，形成间

断冰。这说明该激励器能够在此试验条件下进行冰

形调控，使其成为类波浪形结构。图 9为冰形调控过

程上视图。从图中可以看出，在整个冰形调控过程

中，加热单元两侧冰的间距较加热单元尺寸变化不

大，这说明虽然冰会展向生长，但是由于加热单元足

够的热量，并不会使冰越过加热单元而连接在一起。

综上所述，调控间距为 1 cm和 2 cm的纳秒脉

冲等离子体冰形调控激励器均能够在试验条件下成

功将翼型前缘结冰调控为间断冰，形成类波浪形前

缘。但是加热单元的展向尺寸不能太小，防止随着结

冰时间的推移，加热单元两侧的冰连接在一起，形成

冰桥。 

2.2   冰形调控改善翼型气动性能探究

选取明冰条件下全冰、调控冰和无冰三类状态进

行风洞测力试验，试验方案如表 2。定义冰形宽度分

别与无冰区域间距和弦长比为无量纲调控比例（d/l）
和无量纲冰形尺寸（d/c）。

在明冰条件下，无量纲冰形尺寸（0.05≤d/c≤0.3）
和无量纲调控比例（d/l =  1）时升力系数的变化如

图 10（a）所示。在无冰的情况下（基准条件），失速迎

角为 14°，升力系数峰值达到 0.8。机翼前缘完全结冰

导致升力系数在大迎角时从 0.7～0.8显著性地降低

到 0.5。一旦采用冰形调制策略，α≥8°的升力系数显

著恢复 30%。无量纲冰形尺寸为 0.10或 0.2时调控

效果更佳。图 10（b）显示了升力系数随无量纲调控

比例增加的变化，在固定的无量纲冰形尺寸为 0.2。
同样，冰形调制策略能够显著恢复结冰机翼的升力系

数。随着无量纲调控比例增大（即非结冰区域缩小），

可以看出 CL 有轻微下降趋势，变化趋势在预期之内，

因为大无量纲调控比例的极端情况将是全冰。
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(b) 2 cm

图 5    不同调控间距等离子体激励器示意图

Fig. 5    Plasma actuators with different modulating spacings
 

 

(a) 30 s (b) 60 s (c) 90 s

(d) 120 s (e) 150 s (f) 180 s

图 6    调控间距 1 cm 激励器不同时刻冰形调控图 （ALWC = 0.5 g/m3，dMVD = 25 μm，T = −5 ℃，v = 65 m/s）

Fig. 6    The temporal evolution of ice shapes modulated by plasma actuators spaced by 1 cm
(ALWC = 0.5 g/m3，dMVD = 25 μm，T = −5 ℃，v = 65 m/s)
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不同无量纲冰形尺寸和无量纲调控比例下明冰

条件下的阻力系数曲线分别如图 11（a）和（b）所示。

图 11中各测量状态与图 10中的情况相同。与基准

条件相比，全冰条件下的总阻力即使在小迎角下也显

著增加，通过冰形调制能够将总阻力降低到接近基准

的水平。以 α = 10°为例，全结冰状态下，阻力系数增

加了 143.0%。当使用冰形调制策略时 ，对于 d/c =

0.1和 d/c = 0.2的无量纲冰形尺寸，阻力增加的幅度

 

(a) 30 s (b) 60 s (c) 90 s

(d) 120 s (e) 150 s (f) 180 s

图 7    调控间距 1 cm 激励器不同时刻冰形调控上视图 （ALWC= 0.5 g/m3，dMVD = 25 μm，T = −5 ℃，v = 65 m/s）

Fig. 7    Top views of the temporal evolution of ice shapes modulated by plasma actuators spaced by 1 cm
(ALWC = 0.5 g/m3，dMVD = 25 μm， T = −5 ℃，v = 65 m/s)

 

 

(a) 30 s (b) 60 s (c) 90 s

(d) 120 s (e) 150 s (f) 180 s

图 8    调控间距 2 cm 激励器不同时刻冰形调控图（ALWC = 0.5 g/m3，dMVD = 25 μm，T = −5 ℃，v = 65 m/s）

Fig. 8    Temporal evolution of ice shapes modulated by plasma actuators spaced by 2 cm
(ALWC = 0.5 g/m3， dMVD = 25 μm，T = −5 ℃，v = 65 m/s)

 

 

(a) 30 s (b) 60 s (c) 90 s

(d) 120 s (e) 150 s (f) 180 s

图 9    调控间距 2 cm 激励器不同时刻冰形调控上视图（ALWC = 0.5 g/m3，dMVD = 25 μm，T = −5 ℃，v = 65 m/s）

Fig. 9    Top views of the temporal evolution of ice shapes modulated by plasma actuators spaced by 2 cm
(ALWC = 0.5 g/m3，dMVD = 25 μm，T = −5 ℃，v = 65 m/s)
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分别降低到 13.2%和 50.7%（见图 11（a））。

在深度失速迎角（α≥18°）下，基准、全冰和调制

冰状态下的阻力系数差别不大。这可以归因于这样

一个事实，即在所有这些情况下，流动无一例外地在

翼型前缘分离，无论冰形调制与否，都会导致高压阻

力。通过比较在不同调制参数下获得的阻力系数曲

线，可以得出结论，冰形状调制的减阻幅度随着无量

纲冰形尺寸的减小而增加，并且几乎与无量纲调控比

例保持不变。

为了量化冰形调制的整体有效性， [αmin，αmax] =
[0°，22°]范围内的平均升力系数增量计算如下：

∆CL =
1

αmax−αmin

w αmax

αmin

(CL,M−CL,F)dα (1)

其中，CL,M 和其中，CL,F 分别对应于调制冰形和全冰

条件下的升力系数。图 12显示了在明冰条件下三种

调制比下 ΔCL 随无量纲冰形尺寸的变化。对于所有

三种无量纲调制比，ΔCL 的变化趋势相似。具体来

说，随着无量纲冰形尺寸的增加，平均升力系数增量

先增加然后下降，最大升力系数增量的最佳 d/c 大约

在 0.1和 0.2之间。此外，当调制比降低时，ΔCL 的整

个曲线单调升高，与图 10所示的结果一致。这些结

论对于指导工程中防除冰能耗有限的情况下冰形调

制策略的优化设计有一定作用。
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图 12    明冰条件下冰形调制平均升力系数增量

Fig. 12    Average increments of lift coefficient due to
ice shape modulation under the glaze-ice condition

 

表 2    明冰状态下测力方案

Table 2    Force measurement scheme under the
glaze-ice condition

无量纲参数 d/l d/c

全冰 ∞ 3.5

冰形调控 2 0.3, 0.2, 0.1, 0.05

冰形调控 1.5 0.3, 0.2, 0.1, 0.05

冰形调控 1 0.3, 0.2, 0.1, 0.05

无冰 0 0
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图 10    明冰条件下翼型升力系数曲线

Fig. 10    Lift coefficients under the glaze-ice condition
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图 11    明冰条件下翼型阻力系数曲线

Fig. 11    Drag coefficients under the glaze-ice condition
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无量纲冰调制比（d/l）应尽可能小，单个冰块的最

佳宽度可以设置为平均气动弦长的 15%。单个冰块

类似于流场中的涡流发生器，从而以被动流动控制的

方式提高空气动力学性能。 

2.3   冰形调控改善飞机飞行性能飞行验证

由树脂 3D打印的虚拟冰块沿机翼前缘均匀附

着，以模拟冰的情况。通过离散加热单元（例如电热

膜和等离子体激励器）进行形状调制。冰面呈角状，

来源于翼型冰风洞试验中角状冰形，该翼型的最大冰

厚度沿壁面法线方向达到 28 mm。总共对冰宽（d）和
间距（λ）不同组合的五个方案进行了测试，如表 3所
列。方案 1和方案 2分别对应于基准状态和全冰状

态。方案 3、4和 5旨在突出冰形调制参数的影响。

无人机机载飞控系统为翔仪飞控，采集频率为 22 Hz，
可将无人机上各个电信号存储，如通过空速管获得的

空速、俯仰角、航向角和横滚角等，记录在飞控系统

中。陀螺仪获得的无人机体轴系三个方向的过载由

飞控系统记录。本文获得的风轴系中无人机升力系

数曲线通过体轴系中 x 轴和 z 轴方向的过载计算而

得，计算公式如下：

CL =
mg (nz cosα−nx sinα)

1
2
ρv2S

(2)

式中，m 为无人机总质量，α 为迎角，nz 和 nx 分别为法

向过载和纵向过载，ρ 为空气密度，v 为飞行速度，S 为

机翼表面积。

 
 

表 3    飞行测试方案列表

Table 3    List of flight test schemes

案例 冰形长度 间隔宽度 d/c d/l CL,max αstall CD,0 εCL

1 d = 0 cm l = s 0 0 1.80 16° 0.051 0.071

2 d = s l = s 11 1 1.44 11° 0.098 0.053

3 d = 6 cm l = 12 cm 0.17 0.5 1.58 14° 0.075 0.049

4 d = 6 cm l = 15 cm 0.17 0.4 1.54 15° 0.076 0.069

5 d = 10 cm l = 25 cm 0.28 0.4 1.20 14° 0.103 0.073

 
 

在方案 1中获得的代表性飞行轨迹如图 13所
示，其中 H 表示高度。无人机在地面滑行约 55 m后

起飞，然后螺旋式爬升至 200 m的目标高度。在起飞

和螺旋爬升阶段，无人机的控制方式设置为手动。一

旦目标高度到达后，无人机切换到半自动模式并开始

沿 预 定 的 矩 形 轨 迹 悬 停 （ 长 度 ： 1 000  m， 宽 度 ：

800 m），所有的活动面都由飞控系统自动调整。
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图 13    无人机稳定悬停阶段飞行轨迹

Fig. 13    Flight trajectory of a UAV
in the stable hovering phase

 

为了获得不同迎角下的升力系数（CL），飞行时沿

着矩形的长边（图 13中的阶段 B-E）水平减速。在

A位置处，无人机初始化左转，在 B点和 C点之间，恢

复平飞 ，此时 ，油门逐渐切到最低阈值（最大值的

8%），从而在 C处的推力输出可以忽略不计。在空气

阻力的作用下，飞行速度不断降低。为了保持恒定的

飞行高度，增加升降舵偏转以使无人机向上俯仰。

在 D位置处超过失速迎角，飞行高度下降，迎角

在失速迎角 18°附近振荡。失速时，升降舵偏转保持

在最大（30°），保持水平飞行。同时，无人机未进入螺

旋模式，飞行速度保持近似恒定，但重力势能损失完

全被飞行阻力消耗。在 E位置处时，通过手动增加油

门并拉回升降舵角，使无人机脱离失速。

飞控系统的数据采集频率是 22 Hz，因而在飞行

过程中记录的数据点相当多，剔除过载极大和极小的

坏点，对数据点进行多项式拟合，获得不同方案的拟

合曲线。不同方案下升力系数的离散点正好在拟合

曲线上下波动，从而作为飞行试验所得的升力系数曲

线。图 14比较了不同飞行方案下的拟合曲线，其最

大升力系数、失速迎角、0°角阻力系数和残差均方根

列于表 3中。对比基准状态下（方案 1），全冰条件下

的失速迎角（方案 2）前移 5°，最大升力系数急剧下降

（CL,max：1.80→1.44），阻力系数急剧增加 (CD,0：0.051→
0.098)。机翼的气动性能下降了很多，但配平时的升

降舵角变化不大，说明该研究状态下的无人机俯仰力

矩对机翼前缘的积冰不敏感。

调控状态（方案 3-方案 5）下升力系数峰值普遍
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高于全冰状态，失速角比基准状态下低 1°～2°。此

外，通过合理选择无量纲冰形尺寸和无量纲调控比

例，整个阻力系数曲线可以向下移动（如图 14（b），方
案 4）。这些结果有力地证明了冰形调制策略确实能

够改善结冰机翼的空气动力学性能。通过比较升力

和阻力与调制情况有关的系数，可以获得有价值的参

考结论：对于相同的无量纲冰形尺寸（d/c = 0.17），降
低无量纲调控比例（即更少的冰）可获得更高的升力

系数和更低的阻力系数（方案 3与方案 4）；当无量纲

调控比例保持恒定（d/l = 0.4）时，阻力系数对冰的敏

感性高于升力系数（方案 4与方案 5）。
提出了冰形调控的方法，在不影响飞行安全的条

件下，能够将有限的能量集中在关键区域进行有效防

除冰，尽管气动性能有所降低，但能够改善结冰条件

下的飞行操纵性能。按照一定规则布置的冰形，冰形

调控没有参考文献 [38]中基于等离子体主动流动控

制的仿生前缘激励调控效果好，但针对结冰条件下的

安全飞行具有重要意义。根据升力系数的结果可知

调控后的升力系数相对于全冰状态下有所改善，但相

对于基准无冰状态还是有所降低，在介于有冰与无冰

区域之间容易诱导产生旋涡，类似于涡流发生器，从

而促进流场掺混，改善在调控冰后的流场过早失速造

成的大面积回流区的增大，改善升力的急剧下降。风

洞试验中翼型的雷诺数 Re = 3.75×105，飞行试验中的

雷诺数变化范围为 4.93×105～7.40×105，从升力系数

的结果来看二者的冰形调控规律一致，即结冰区域占

比越少，冰形尺寸与弦长比例介于 0.1～0.2之间时，

升力系数曲线越接近无冰状态下的升力系数曲线，调

控效果最佳。由此看来，冰形调控的调控规律受雷诺

数的影响较小，关键在于选择合适的调控冰占比和冰

形尺寸长度。 

2.4   讨论

基于等离子体进行防除冰及冰形调控改善气动

性能的分析如下：纳秒脉冲等离子体冰形调控在试验

条件下成功将翼型前缘结冰调控为间断冰，形成类波

浪形前缘，其气动力与热效应的耦合作用消融了积

冰。调控冰布局后的流场，在结冰区域附近的流场容

易出现大的流动分离，在无冰区域的流场失速分离的

程度小于结冰区域，规则不连续布局的调控冰使得流

场有规则地周期性分布。冰形如同涡流发生器，调控

冰下有冰区域的流场受无冰区域诱导的横流影响，被

横流注入了能量，未达到失速迎角时，有利于促进流

场掺混，减少分离区域，达到失速迎角后分离区的流

场更加紊乱，增大翼型/机翼表面的流动分离。冰形

调控改善有限翼气动性能的主要原因在于无冰区域

的加速效应使得分离区减小，冰形过宽或过窄会增加

无冰区域的失速分离和湍流，随着无量纲调制比的减

小，无冰区域流场更加接近于基准状态下的流场。无

人机冰形调控飞行试验验证了风洞试验中的冰形调

控规律的适用性，进而在恶劣的结冰环境下机载能量

无法有效防除冰时，也通过能量集中的方式有规律周

期性地调控冰形，调制后流场的气动性能不会急剧

下降。 

3    结　论

借鉴仿生学波浪形前缘提出了“面向飞行安全

的等离子体冰形调控”方法，在冰风洞验证了等离子

体冰形调控的可行性，通过风洞试验和无人机飞行试

验验证了调控冰形改善飞机气动性能的效果。

等离子体冰形调控激励器能够在试验条件下成

功将翼型前缘结冰调控为 1 cm和 2 cm的间断冰，形

成类波浪形前缘。测力试验结果表明，在全冰条件

下，积冰导致气动力急剧下降，调制冰参数有利于提

高全冰条件下的气动力性能。无量纲调制比（d/l）越
小，调制效果越好，对气动性能的改善越好。当无量

纲冰形尺寸（d/c）在 0.1～0.2之间时，调制效果最佳。

飞行试验结果表明，与基准无冰状态相比，全冰

条件下的峰值升力系数从 1.8降低到 1.2，并且飞行阻
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Fig. 14    Fitting curves of different schemes
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力几乎翻倍。通过冰形调制的方法，失速迎角延迟

4°，峰值升力系数普遍恢复 20%～30%。但并不是所

有的调制方案都能够减少飞行阻力，对于无人机，

d/c = 0.17和 d/l = 0.4的组合给出了最好的性能，其中

整个阻力曲线系数向下移动（CD,0：0.75→0.51）。通过

风洞试验的详细参数研究，可找出最佳组合的无量纲

冰形尺寸和调制比应用于飞行器上。
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