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非平衡プラズマによる気流制御（第１報） 

－プラズマ誘起噴流による翼面剥離抑制効果－ 
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The performance of the surface air-flow induced by non-thermal plasma is studied experimentally. The non-thermal 
plasma is generated by atmospheric dielectric-barrier discharge. The input discharge power was 1.8W. At first, flow 
induced by the discharge on a flat plate is investigated. Velocity profile is measured by a hot-wire anemometer. The 
maximum value 1.1 m/sec was observed on the plate surface. Secondary, separation control for wing surface flow is 
investigated using a 9cm chord NACA0015 in a wind tunnel at 20m/s of air stream velocity (Re～1.2x105). Barrier 
discharge electrode is set on the leading edge of the wing. Separation angle is increased by 3.5 degrees and the 
maximum of the lift coefficient is improved by 12%.  
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１．はじめに 
 非平衡プラズマは低温プラズマとも呼ばれ、気体分子を加

熱することなく反応性の高いラジカルを生成することがで

きる利点があり、オゾン発生器などの環境機器に広く用いら

れてきている。非平衡プラズマの電気流体力学的特性は、電

気集塵機等におけるイオン風等で古くから研究されている

が(1)、これを積極的に活用する試みはこれまであまりなされ

てこなかった。近年になって、非平衡プラズマを物体表面に

生成することにより、その電気流体力学的効果を利用して流

れを制御する手法が、アメリカ航空宇宙学会等で盛んに議論

されてきている(2)。 
プラズマによる気流制御技術は、1）非常に薄い噴流を誘

起できる、2）時定数の短い電気的制御が可能、3）故障の原

因となる機械的駆動部をもたない、4）装置がコンパクト、

等の特長を備えており、この技術が実用化されればさまざま

な流体機器の革新的キー技術となる可能性があり、日本でも

研究の進展が期待されている(3)。 
この技術における放電部の構成として、主に DC コロナ放

電によるイオン風を利用したものと、バリア放電から誘起さ

れる噴流を利用したものが研究されている。このうちバリア

放電はコロナ放電に比べ、劣悪環境下でも放電を安定に生成

できるため、各種流体機器への適用性が高いと考えられる。 
バリア放電型のプラズマアクチュエータが噴流を誘起す

るメカニズムについてはまだ明確にはなっていないが、実験

的に観測されている流速は、イオン風(1)同様数 m/s であり、

一般の流体機器における流速に比べて低い。この低速の噴流

で流れの剥離が抑制されるメカニズムとして、a）縦渦の発

生等により乱流遷移が促進される、b）境界層を連続的に加

速することにより速度分布が改善される、という考え方が挙

げられている(2)。 
日本におけるプラズマ気流制御の研究例はまだ少数であ

るが、a）のメカニズムを利用したものについては、小河原(4)

らが吸い込みと噴出しを交互に繰り返す円形電極を翼面に

取り付けた風洞実験を実施して、後流の速度分布計測により

抵抗低減効果を確認している。b）のメカニズムに関しては、

バリア放電からの誘起噴流の特性を竹内(5)・安部(6)らが実験

的に研究している。剥離抑制効果については田中(7)・椿野(8)

らの数値解析による予測がある。 
東芝では、従来から非平衡プラズマを用いた排ガス処理装

置等の環境機器や家電機器等を開発してきており(9)-(12)、今回

この技術を用いたプラズマ気流制御装置の実用化可能性を

検証する研究を宇宙航空研究開発機構（JAXA）と共同で開

始した。これまで行われてきた研究の整理や、誘起流れ発生

およびそれによる流れ場の制御メカニズムなどについて議

論を重ね、東芝は主に実験的なアプローチから、JAXA では

主に数値流体力学的アプローチから問題の解明に取り組ん

できた。 
本論文においては、バリア放電によって誘起される噴流の

特性と、その噴流による気流制御効果、さらに制御方式の最

適化による効果の増大について、一連の実験により確認する

ことができたので報告する。第 1 報では、平板上で誘起され

る噴流の特性と、NACA0015 翼型に対する翼面剥離抑制効果

を確認する風洞実験の結果を、第 2 報(13)では、境界層を断続

的に制御して加速した場合の効果を記す。 
 
２．平板上に誘起される噴流の観測 
静止気体中においた平板上にバリア放電を生成して、誘起

される噴流の高さ方向の速度分布を熱線流速計によって測

定した。図 1(a)のように、120mm×120mm のガラス平板の一

端近くに電極を構成し、熱線流速計（ DANTEC 、

STREAMLINE）の I 型熱膜センサ（55R1 型）を鉛直方向に

移動させて、各高さにおける風速を測定した。 
電極は図 1(b)に示すように構成した。ポリイミドフィルム

（厚さ 50μm×3 枚重ね）を誘電体として用い、その表面に

2mm×110mm、裏面に 10mm×100mm の銅テープ（厚さ 80
μm）を設置した。電極はガラス平板の一端に貼付した。露

出電極（表側）と被覆電極（裏側）の間に電源を接続して両

極性パルス電圧を印加すると、露出電極近傍にバリア放電が

生成する。被覆電極を接地電位とし、熱線流速計は露出電極

端から 15mm 離れた位置で上下させた。 
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Fig. 1.  Experimental setup for velocity profile 
measurement by hot film (a) Schematic layout, 

(b) Configuration of electrodes 
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図 3 に、熱線流速計で測定した速度分布を示す。平板から

の高さ 0 に約 1.1m/s の最大値をもち、高さ方向に約 5mm に

わたって広がる速度分布となっている。この実験で得られた

速度分布が、露出電極端で生じた厚さ約 0.1mm の噴流が、

エネルギー損失なしに高さ方向のみに拡散したもの仮定す

ると、電極端での噴流の流速は約 2.6m/s と推定される。実際

には摩擦等の損失があるので電極端の流速は 2.6m/s 以上と

推定される。 
 

３．基準翼に対する剥離抑制効果 
3-1 風洞実験装置の概要 バリア放電による気流制御効果

を検証するために低速風洞装置を用いた風洞実験を行った。

37kW のブロワ（定格流量 115m3/min、定格圧力 9.8kPa）を

備えた開放エッフェル型風洞を用い、縮流部出口に試験部を

接続した。主流速度は 20m/s に設定した。主流乱れは 0.3%
であった。 

試験部は図 4(a)に示すように、幅 100mm、高さ 200mm、

長さ 300mm のアクリル製とし、内部にアクリル製の翼型を

設置した。翼の迎角を大きくしたときのブロッケージの影響

を避けるため、試験部は上下壁を設けない構造としている。  
翼型は翼幅 100mm、翼弦長 90mm の NACA0015 翼型で、

試験部の左右壁間に固定されており、迎角（主流に対する翼

の傾き角度）が可変となっている。翼弦長基準のレイノルズ

数は 1.17x105 である。 

 
 
 
 
 翼型の前縁に、図 4(b)に示すように図 1 と同様にポリイミ

ドテープを誘電体として用いた電極を設置した。図のように

露出電極の下流端が翼の前縁と一致するように設置した。被

覆電極を接地とし、露出電極に両極性パルス電圧を印加した。

このとき、翼背側の表面に沿って下流に向かう流れが生じて

いることを線香の煙により確認した。 

 
 
 
 
 
 
 翼面の流れの状況は翼面圧力により把握した。翼表面の、

翼幅中央付近にφ0.5mm の表面圧力計測孔を、前縁に 1 点、

背側に 10 点、腹側に 5 点設け、静圧計測には多点圧力セン

サ ZOC33（スキャニバルブ製）を用いた。500μs 間隔で静

 
 
 
 

 
図 2 に印加電圧と電流の波

大値）、繰り返し周波数は 5kH
れ、高電圧プローブ (Tektroni
4100) により測定し、それらの

求めた。図 2 の場合の放電入
 
eform of voltage(Black)  
rent (Red)  
 圧孔１点あたり 256 点の計測を５フレーム繰り返し(合計

1280 個のデータ)測定し、時間平均値を求めた。この時の計

測圧力のばらつきは±3Pa 程度であった。 
形を示す。印加電圧は 4kV（最

z である。電圧・電流はそれぞ 
3-2 翼面圧力分布に対する放電の効果 上述した装置を用

いて、主流流速 20m/s において迎角を小迎角側から徐々に変

えて剥離抑制効果を調べた。翼面圧力分布の迎角による変化

を図 5 に示す。翼面圧力は次式の圧力係数 Cpで表している。 

x P6015A)・電流モニタ(Pearson 
積を時間積分して放電入力を

力は 1.8W である。 
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Fig. 4.  Experimental setup for investigation of flow 
separation control: (a) Schematic layout of test section, 

(b)Configuration of electrodes on the leading edge 

 
 
 
 
 
 
 
 Fig. 5.  Pressure coe

angle of attack 
:(●)plasma

ここに、ρは空気密度、vinは主流流速である。横軸は各圧力

測定孔の前縁からの位置 x を翼弦長 c との比で表したもので

あり x/c=0 が前縁である。Cp は、翼面を垂直に押す力を正

(Cp>0)で示し、ばらつき誤差は平均±0.06 であった。前縁

(x/c=0)圧力測定孔は電極によってふさがれるため使用して

いない。放電 ON（印加電圧 4kV、周波数 5kHz）での放電入

力は約 1.8W である。 

 
 
 
図 5(c)に迎角 24°での圧力

大きくしすぎると本実験で

エータでは失速を制御できな

3-3 揚力係数に対する放電の

の揚力 L は次式で表される。
図 5(a) は迎角 16°での圧力分布である。放電 OFF/ON と

も背側の圧力分布はなだらかに変化しており、流れは翼面に

沿って付着している。放電 OFF の場合前縁付近に圧力平坦

部が存在するが、放電 ON にすることで，前縁付近の圧力分

布が大きく変化する。これは放電 OFF 時に発生していた前

縁剥離泡が放電ONにすることで付着流れになったことが原

因であると推測される。迎角 14°、15°でもこれと同様の傾

向が見られた。 

Lin CSvL ⋅⋅= 2

2
1
ρ …

ここでρは空気密度、vinは主

係数である。各計測孔におけ

孔間ごとに離散的に積分して

を計算した。CLのばらつき
図 5(b)に迎角 17°での圧力分布を示す。放電 OFF では前

縁から圧力分布はフラットになっているが、放電を ON にす

るとなだらかな圧力分布となり、放電の効果で剥離流れが付

着流れとなることがわかった。 

図 6 に各迎角での揚力係数

迎角の増大とともに増加する

この角度が、流れに剥離が生

角であることがわかる。 
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は翼面積、CLは揚力

直上向き成分を計測

上式により揚力係数

±0.014 であった。 
電 OFF のとき CL は

17°で急激に減少し、

数が減少する失速迎



 ここでは，数値計算には２次元圧縮性 RANS ソルバーを用

いることとした。このソルバーは対流項を SHUS(14)で離散化

し、3 次精度 MUSCL 法で高次精度化している(15)。粘性項は

2 次精度中心差分で評価している。また，時間積分には

LU-ADI(16)の各方向にスペクトル半径で風上化を施した ADI
‐SGS 陰解法を用いている。乱流モデルは Baldwin-Lomax モ

デル(17)である。一様流マッハ数は 0.06、翼弦長を基準とした

レイノルズ数は 1.2×105である。計算格子は 255x101 の C 型

格子を採用した。 

 

angle of attack (°)

L
if
t 

c
o
e
ff
ic

ie
n
t 

(C
L
)

△：plasma ON

●：plasma OFF

0 5 10 15 20 25
0.0

0.2

0.4

0.6

0.8

1.0
 
 
 
 
 
 
 
 
 図 7 の実線は、翼周りの 175 点の表面圧力データを積分し

た場合であり、破線は実験の圧力計測孔と同じ位置 15 点の

圧力のみ使って揚力係数を求めた場合である。破線は実線に

比べ絶対値が最大 15%程度小さくなっているが迎角に対す

る特性は保たれている。このことから、今回の実験で用いた

圧力計測点数は、定性的に剥離抑制を議論するためには妥当

と言える。 
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平板上に生成したバリア放電まわりの流れを熱線流速計
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Fig. 7.  Numerical cal
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放電 ON にすると、迎角を

17°でも揚力係数は減少しな

と揚力係数が減少した。つま

は 3.5°改善された。これに

値も 12%向上した。 
このように前縁に生成した

加速する方向の噴流を生成す

きることがわかった。 
3-4 実験の圧力計測点数につ

わずか 15 点の翼面圧力計測

的に積分して揚力を求めてい

寄与の大きい前縁付近のデー

より、得られる揚力係数が分

力係数から乖離する恐れがあ

い場合と、15 点しかない場合

による妥当性の検証を実施し
 
as a function of the angle of 
a OFF,(△)plasma ON 
 実施した。これらにより以下の結論を得た。 
（１）バリア放電から、平板上の非常に薄い領域に流速数

m/s の噴流が誘起されている。 

 of attack (°)

175 ports

15 ports

15 20 25

（２）主流速 20m/s において、1.8W の放電の効果により翼

の失速迎角を 3.5°向上させることができた。 
（３）失速迎角の向上により、揚力係数の最大値を 12%向上

させることができた。 
これらの結果から、主流に比べて速度の遅い翼面境界層を加

速するように、バリア放電による噴流を作用させることで、

大迎角での剥離を抑制できることが実験的に検証された。 
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