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摘 要：为研究电弧放电等离子体激励对超声速压气机叶栅激波/边界层干扰的控制作用，建立了

模拟等离子体激励作用效果的唯象学模型，进一步以ARL-SL19超声速叶栅为对象，通过数值仿真研究

了电弧放电等离子体与叶栅通道内部流动的相互作用及其对叶栅流动损失的影响。结果表明：等离子体

唯象学模型能够较好模拟电弧放电等离子体诱导产生冲击波的气动特性。电弧放电等离子体激励对叶栅

通道内部流动主要具有三种作用效果：在放电区，注入的热量会产生阻塞效应，增加近壁面气流的流动

损失；在激波/边界层相互作用区，能够改变激波系结构，减小激波损失；在尾迹区，冲击波会诱导产

生脱落涡。
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Abstract：In order to study the control effect of the arc discharge plasma actuator for the supersonic com⁃
pressor cascade shock wave/boundary layer interaction，a phenomenological model for simulating the effect of
plasma actuation was first established，and the ARL-SL19 supersonic cascade was taken as a research object.
The interaction between the arc discharge plasma with the internal flow of the cascade passage and effects of the
interaction on the cascade flow loss were studied by numerical simulation. The results show that the plasma phe⁃
nomenological model can better simulate the aerodynamic characteristics of shock waves induced by arc discharge
plasma. The arc discharge plasma has three main effects on the internal flow of the cascade passage：in the dis⁃
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charge region，the injected heat has blocking effect，which increases the flow loss of the near wall airflow；in the
shock wave/ boundary layer interaction region，the shock wave system structure can be changed and the shock
wave loss can be reduced；in the wake region，the shock wave induces a shedding vortex.

Key words：Plasma；Flow control；Supersonic cascade；Shock wave/boundary layer interaction；Nu⁃
merical simulation

1 引 言

为满足现代高性能航空发动机对压气机更高级

压比的需求，压气机转子叶片旋转速度不断提高，现

役第三代军用航空发动机中转子叶尖切线速度大体

在 440~490m/s，而在先期研究中，其速度则有的高达

630m/s［1］，这使得压气机叶片通道内必然存在复杂的

激波结构，随之而来的激波/边界层干扰问题则成为

制约超声速压气机性能提升的关键因素［2］。一方面，

激波与边界层相互作用会诱发边界层的流动分离进

而堵塞流道增加损失；另一方面，激波/边界层干扰诱

导激波震荡，进而诱发叶片振动，危害发动机结构安

全。因此发展有效的流动控制技术对压气机激波/边
界层干扰问题进行调控，对于研制高推重比高性能

航空发动机具有重要意义。

前期，人们借助主被动的控制手段已经开展了

一系列的超/跨声速压气机激波/边界层干扰流动控

制研究。在被动控制手段中，弯/掠叶片［3-4］通过弯和

掠改变激波形态，减弱激波强度，同时减弱轴向流动

扩散以减小叶片顶部边界层的积累，从而减弱激波/
边界层干扰问题，提高局部效率；叶片开孔［5］采用在

叶片上打通孔的方式，利用吸力面与压力面压差产

生射流，生成流向涡，诱导边界层转捩，提高边界层

抵抗逆压梯度的能力，减小激波/层流边界层干扰导

致的分离。多孔板覆盖空腔［6］利用空腔内气体流动，

减缓激波/边界层相互作用区的压力跃变，减小入射

斜激波在吸力面附近的强度，进而减小分离；涡流发

生器［7］通过在近壁面引入反向涡改变超声速边界层

特性，进而减小激波/边界层干扰对主流场的影响。

鼓包控制［8］通过鼓包迎风侧产生压缩波系削弱激波

强度，过渡区产生的膨胀波加速流体，抑制分离；粗

糙带［9］使边界层在到达入射激波前由层流转捩为湍

流以避免大尺度分离，并通过保持边界层前半部分

为层流后半部分为湍流来避免过早湍流化导致的摩

擦损失增加。以上被动控制方式在压气机设计点具

有较好的控制效果，但航空发动机工作范围宽，在偏

离设计点工作时，激波系结构位置以及边界层特性

差异较大，采用被动控制往往会造成额外的损失。

目前在主动控制手段中，边界层抽吸［10］是一种典型

的控制方式，通过在吸力面施加适当吸力可以有效

减小激波/边界层干扰导致的分离。相较于被动控

制，主动控制可以根据压气机所处的工况自主开关

以及改变控制量，因此在不同工况下都能取得较好

的控制效果。但在超/跨声速压气机叶片设计中为减

小激波损失，通常叶片设计得都比较薄，这就在结构

上限制了边界层抽吸等需要复杂机械结构的控制方

式在超/跨声速压气机上的运用。

电弧放电等离子体激励是一种控制激波/边界层

干扰问题典型主动流动控制方式，国内外对电弧放

电等离子体激励控制激波/边界层干扰进行了大量的

研究。Knight［11］在圆柱脱体激波模型中，通过施加脉

冲微波放电产生了等离子体，有效减弱了脱体激波

强度，激波发生弯曲。Caraballo等［12］采用阵列激励器

去控制Ma1.9条件下斜激波入射干扰流动，提出脉冲

激励对激波腿不稳定性存在某种控制机理。Bletz⁃
inger等［13］在其综述中总结了脉冲电弧放电的一般控

制原理，认为激励区的能量沉积可以使局部声速增

大、马赫数降低，从而达到使流场改性的控制效果。

Leonov等［14］在超声速定截面和变截面通道中利用表

面电弧放电证明了放电对进口斜激波的移动能力，

并且发现激励产生的热效应可以部分屏蔽壁面障碍

物，减小障碍物阻力。Webb等［15］发现尽管功率输入

较小，高频放电的热效应仍可以促使边界层改性，弱

小的扰动可以在边界层中被放大。Datta［16］通过数值

模拟手段验证了Webb的结论，发现扰动诱导的流向

涡结构在向下游传递过程中逐渐变大。Bianchi等［17］

研究了直流电弧放电对压缩拐角边界层的控制，利

用纹影图像发现在超声速来流条件下，放电会诱导

斜激波下游流场整体加速。甘甜等［18］也揭示了电弧

在压缩斜坡激波/边界层干扰控制方面的潜力，激波

脚在控制气团（CGB）经过时，会出现短暂的消失现

象。王浩等［19］利用数值仿真对电弧等离子体激励器

进行了研究，发现在相互作用区或者上游的电弧可

以有效减小分离，分离区的最大降幅为 40.6%。严红

等［20］通过数值模拟研究了热激励对Ma5的激波/边界

层干扰的控制机制，发现热激励在控制激波/边界层
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分离具有显著效果，并且发现激励位置必须放置在

激波上游才有预期效果。

为了发展超声速压气机激波/边界层干扰的高效

主动控制手段，本文选取典型超声速压气机叶型

ARL-SL19，通过数值仿真研究电弧放电等离子体激

励对超声速压气机叶栅激波/边界层干扰的控制作

用。分析了电弧放电等离子体激励与放电区、激波/
边界层相互作用区、尾迹区的相互作用，进一步通过

对比施加激励前后叶栅通道流动损失、出口气流角

的变化，给出了激励对叶栅气动性能的影响。

2 仿真模型建立

2.1 计算模型

本文选用典型的超声速叶栅 ARL-SL19作为研

究对象，根据文献［21］提取该叶型的型线坐标以及

其它主要设计参数，该叶栅详细几何参数如表 1
所示。

本文使用 Ansys Fluent 16.1流体计算软件求解。

根据实验［21］选取压比为 2.3时这一典型工况。在边

界条件方面，进口边界条件采用压力远场，进口总温

300K、总压 101325Pa，进口 Ma设为 1.58，进气角为

57°，并对湍流强度进行了规定，由于放电温度较高，

粘度不可认为是常数，因此本文采用 Sutherland定律

对粘度进行规定。出口边界条件采用压力出口边界

条件，出口静压为 56474Pa。叶片壁面采用绝热、无

滑移壁面边界条件。湍流模型选用 k-ω SST湍流

模型。

2.2 网格无关性验证

平面叶栅流场仿真采用 H型网格，如图 1所示。

其中 N1代表入口节点数、N2代表出口节点数、N3代表

靠近入口的周期性边界网格节点数、N4代表靠近叶

型的周期性边界网格节点数、N5代表靠近出口的周

期性边界网格节点数、N6代表壁面法向网格节点数，

本文通过调整其数值，对流体域进行加密，得到不同

精度的网格。

表 2给出了四种不同密度的网格的节点数设置

情况以及流体域节点总数，第一层壁面网格高度 Y1

设置为 1μm，近壁面网格 y+≈1，壁面网格高度增长率

设置为 1.08。

图 2是静压比为 2.3，进口相对 Ma为 1.58时，不

同密度网格仿真计算以及实验［21］测量获得的叶片表

面等熵马赫数图，其中 L为叶栅表面测点到叶栅前缘

的距离。由图可知，当网格为 6.2×104时，压力面以及

吸力面激波位置靠后，当网格数增大到 9.8×104以上

时，计算结果已经稳定，并且与实验结果基本一致，

因此后续计算选用 9.8×104的网格。

2.3 等离子体激励布局

2.3.1 等离子体激励模型

等离子体的热效应以及体积力效应是其流动控

制的理论基础。交流介质阻挡放电等离子体主要利

用其产生的体积力在流场注入动量，但由于体积力

诱导速度较低，因此主要应用在低速流动控制中。

而电弧放电以热效应为主，体积力效应微弱，因此主

要用于超声速流场中的激波/边界层干扰控制、转捩

控制等方面。Bletzinger等［13］、Webb等［15］以及 Leonov
等［14］通过研究得出电弧放电等离子体在超声速流场

中的控制机制主要为电弧产生的焦耳热，国内的甘

甜等［18］在实验中也发现脉冲电弧产生的热气团以及

其诱导产生的冲击波是其主要控制机制。

目前在等离子体仿真方面已发展了多种物理模

型，包括化学反应模型、二方程模型、三方程模型、唯

象学模型等。前三种模型主要用于研究等离子体放

Table 1 Cascade main geometric parameters

Parameters
Chord C/mm
Pitch s/mm
Solidity σ

Stagger angle θ/（°）

Value
85
55.58
1.53
56.93

Fig. 1 Grid topology of cascade

Table 2 2D mesh features

Symbol
N1
N2
N3
N4
N5
N6

Y1/μm
y+

Cell no.

G1
90
120
120
110
120
90
1
1

6.2×104

G2
113
151
151
138
151
113
1
1

9.8×104

G3
141
190
189
174
189
142
1
1

1.58×105

G4
180
240
240
220
240
180
1
1

2.53×105
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电的机理过程，且计算量极大，不可能与流体进行直

接耦合。而等离子体唯象学模型不关注等离子体放

电涉及的化学反应、带电粒子在电磁场运动等具体

放电过程，仅将等离子体简化为热量和动量的形式

注入到流场中，具有计算量小、容易与 N-S方程耦合

的优点，在等离子体流动控制领域内已被接受认可。

Watanabe等［22］将电弧放电简化为热源模型，并与进

气道等离子体流动控制实验结果进行了对比，证明

了这种简化方法的有效性，国内的严红等［20］以及王

宇天等［23］也将电弧简化为热源模型，并对激波/边界

层干扰控制进行了仿真研究。

电弧放电等离子体激励器主要利用电弧产生的

温升对流场进行控制，因此本文将电弧放电等离子

体激励简化为热源模型，以热源项添加到流动方程

中。本文根据孙权等［24］对表面电弧放电等离子体电

参数测量结果，将单次电弧放电能量设置为 30mJ，并
将其简化为空间以及时间上均匀的放电形式。赵光

银等［25］研究脉冲放电的热转化率约为 35%，由此计算

得到单次电弧放电热量注入为 10.5mJ。根据甘甜等［26］

使用高速相机捕捉到的电弧放电区域估计出电弧放

电区域为 5mm × 2mm × 5mm，放电时间约为 1μs，由

此计算得到放电加热功率密度为 5.1 × 1011W/m3。

为验证该热源模型能否较好模拟电弧放电等离

子体诱导产生冲击波这一气动特性，利用空军工程

大学超声速风洞与采样帧频为 50kfps的高速纹影系

统，分别拍摄静态条件下的单次放电以及在来流马

赫数 2的流场条件下 20kHz的高频放电。同时，在平

板上使用该等离子体模型对放电进行仿真计算。采

用数值纹影方法，提取冲击波形态，图 3、图 4分别为静

态单次放电以及 20kHz放电实验纹影与数值纹影对比

图。根据图 3可以看出，放电区域大小与实验比较吻

合，冲击波形态以及传播特性也与实验得到的结果基

本一致。根据图 4可以看出，该模型能够较好模拟在

超声速来流条件下高频放电形成的冲击波串。

利用密度梯度最大值所在位置代表冲击波位

置，计算各个时间段内冲击波传播速度。利用纹影

图灰度值最大点的位置代表冲击波位置，计算各个

时间段内冲击波实际传播速度，得到如图 5所示的冲

击波传播速度曲线。由图 5可知，冲击波能够以超声

速传播，对流场产生强扰动。在 200μs前，仿真得到

的冲击波速度与实验结果吻合度较高，但在 200μs
后，冲击波传播速度差距较大，主要原因为随着时间

推移冲击波强度减弱，位置提取误差较大。综上所

述，本文建立的热源模型能够较好地模拟电弧放电

等离子体激励产生的冲击效应。

Fig. 3 Single discharge experimental schlieren and

numerical schlieren comparison

Fig. 2 Effects of mesh number on isentropic Mach number

of blade surface
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2.3.2 激励布局

前期作者所在团队针对压缩拐角激波/边界层干

扰的等离子体流动控制开展了深入的研究，发现激

励位置设置在激波/边界层相互作用区前较为合

理［27］。本文将放电位置设置在吸力面 48%弦长处，

放电区域为半径 1.6mm的半圆形。一方面，当压比为

2.3时，入射激波与吸力面相交于 60%弦长处，放电位

置处于激波/边界层相互作用区前部，等离子体扰动

可以覆盖激波系的大部分区域，另一方面，该位置距

激波/边界层相互作用区不至于太远，可以避免能量

耗散过多导致无法对激波形成有效控制。图 6为电

弧放电等离子体激励布局示意图。

3 结果分析

3.1 电弧放电等离子体激励与流场的相互作用

为研究激励与流场的相互作用，本文将流场划

分为三部分：放电区、激波/边界层相互作用区、尾迹

区，并按照时序对流场进行分析。

图 7为基准流场以及第一个放电周期内 1~10μs
放电区域的速度云图与流线图。在等离子能量注入

1μs后，形成一道半圆形冲击波，图中蓝色虚线表示

冲击波所在位置，蓝色箭头代表冲击波传播方向。

由于冲击波迎风面传播方向与主流方向相反，冲击

波与主流发生“对冲”，冲击波迎风面流速减小。冲

击波背风面传播方向与主流速度方向一致，促使冲

击波背风面流速提高，因此可以认为冲击波沿着流

向具有加速气流的作用。 t = 3μs时，能量沉积区域

的温度由开始的最高 1100K下降到 800K，其中一部

分内能由于热传导耗散掉，另一部分内能转化为动

能与压力能，半圆形冲击波区域扩展，冲击波背风面

速度进一步提高，该处气流速度达到 540m/s，并且加

速区域扩大。当 t = 10μs时，随着热量以及冲击波能

量耗散，加速区气流速度降低。

对流线分析发现，施加激励后流线在放电区域

发生扭曲，近壁面气流绕过放电区域向后流动，放电

区域如同障碍物将气流堵住。随时间推移，流线逐

渐恢复到初始状态。根据热阻塞理论［28］，加热使气

流速度向声速趋近，对于给定的气流速度系数 λ 1，有

一个临界加热量对应，当加热超过该加热量时会发

生阻塞，临界加热温度为

T *
cr = T *

1 [ z (λ 1 )2 ]2 （1）
式中 T *

1 为总温，z (λ 1 )为气动函数。

未施加激励时，主流气流速度系数 λ 1 = 1.38，总
温 T *

1 = 300K，带入式（1）可得 T *
cr = 332K，而施加激

励后，加热区总温最高达到 1100K，远远超过临界温

度。因此在放电区域会形成较强的热阻塞效应，导

致放电区气流发生绕流。另一方面，冲击波在冲击

波迎风面形成的逆压梯度也对来流形成阻塞，导致

近壁面气流发生绕流。

Fig. 6 Schematic diagram of arc discharge plasma actuator

layout

Fig. 4 High frequency discharge experimental schlieren and numerical schlieren comparison

Fig. 5 Velocity curve of shock wave
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通过对冲击波迎风面近壁面详细分析发现，t =
3μs时，由于阻塞效应的影响，冲击波迎风侧近壁面

会形成一个小分离泡，如图 7（c）框中所示。随着时

间推移，阻塞效应减弱，分离泡消失。

图 8为施加激励后 10~90μs时的激波/边界层相

互作用区压力云图。 t = 10μs时，冲击波外侧为一道

压缩波，内侧为一道膨胀波，图 8（b）中的红色箭头指

的是压缩波，白色箭头指的是膨胀波，此时放电产生

的 冲 击 波 还 未 到 达 激 波/边 界 层 相 互 作 用 区 。

20~30μs时，冲击波与 Lambda波发生相互作用。由

于膨胀波与 Lambda波相互作用，使 Lambda波根部激

波强度减弱，根部向前移动，图 8（e）中的红色箭头指

的是 Lambda波。当 t = 40μs时，冲击波与入射激波

相交，由于入射斜激波强度较弱，因此并未对入射激

波产生较大干扰。同时冲击波另一部分与反射波相

交，冲击波在此处形成阶跃，产生一条马赫杆，如图 8
（f）红色箭头所示。由于马赫杆为强激波，可以发现

马赫杆的波后压升明显提高。随着冲击波的发展，

马赫杆上移且强度减弱。 t = 90μs时，图 8（i）中红色

虚线指的是第一道冲击波到达压力面后产生的反射

冲击波，白色虚线指的是第二道冲击波。两次放电

产生的冲击波与入射激波相交于红色箭头所指示的

位置，形成复杂的波系结构，三道激波叠加后该处压

升较高。对比基准流场与 t = 90μs时的压力云图，发

现由 Lambda波系形成的马赫杆长度明显减小。马赫

杆强度的减弱，对于减小马赫杆导致的激波损失具

有一定的作用。

为分析冲击波对分离区的影响，本文提取了 t =
20μs和 t = 50μs时分离区的压力云图与流线图，如图

8中的（d），（h）所示。观察基准流场图 8（a），发现分

离区内由两个稳定的大分离泡构成。当 t = 20μs时，

冲击波运动到分离区内，对近壁面气流的加速作用

抑制了分离泡回流，并在该区域内形成局部高压区，

如图 8（d）红色箭头所示。随着时间推移，当 t = 50μs
时，冲击波的加速效应减弱，近壁面气流重新回流生

成图 8（h）红色箭头所示的诱导涡。

Fig. 7 Velocity contour and streamline

Fig. 8 Pressure contour and streamline
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由上述分析可知，冲击波会对分离区内分离泡

结构产生明显影响，具有一定抑制分离泡回流的

能力。

为分析电弧激励对尾迹区的影响，本文提取叶

片尾部区域的压力云图与涡量云图，如图 9、图 10所
示。根据前面分析可知，冲击波由压缩波与膨胀波

组成，冲击波达到分离区后与分离区相互作用，在分

离区内形成低压、高压、低压交替变化的压力阶跃，

如图 9（b）黑线所围区域所示。 t = 65μs时，压力阶跃

区向后移动到尾缘处，此时低压区到达尾缘，在吸力

面与压力面形成约 10kPa的压差，诱导压力面气流向

吸力面运动，最终形成图 9（d）黑色箭头所指示的脱

落涡。

3.2 电弧放电等离子体激励对叶栅性能的影响

为研究激励对叶栅通道内整体流动损失的影

响，本文定义总压损失系数 ω，即

ω = p t1 - p t2
p t1 - p1 （2）

式中 p t1 为来流总压，p t2 为当地总压，p1 为来流

静压。

定义总压损失系数差 Δω = ω 1 - ω 0，其中 ω 0 为

基准流场时均总压损失系数，ω 1 为施加激励后时均

总压损失系数。其中正值代表流动损失增加，负值

代表总压损失减小。图 11为总压损失系数差云图，

其中红色代表损失增加区域，蓝色代表损失减小

区域。

分析图 11发现，电弧等离子体激励注入的热量

以及冲击波导致近壁面气流阻塞，增大了该区域气

流的总压损失，使该区域呈现红色，如图红色箭头所

示。在放电区域上方呈现蓝色条带，主要原因为高

频冲击波的压缩波提高了该区域的总压，但发现该

效应对下游总压损失并没有显著变化。白色箭头所

指区域为入射激波与吸力面相交形成的 Lambda波以

及反射激波与压力面形成的 Lambda波。在该区域

Lambda波根部总压损失减小，而在 Lambda波上方总

压损失有一定提高，主要原因为冲击波诱导 Lambda
波根部前移减弱了激波强度，而马赫杆有轻微上移。

第二道反射激波与结尾正激波因冲击波和反射冲击

波的作用，近壁面激波强度减弱，损失减小。

图 12为栅后 50%轴向弦长处基准流场与激励后

流场时均总压损失分布曲线，其中 η为栅后测点的切

线方向坐标，s为栅距，蓝色区域为损失减小区域，灰

色区域为损失增加区域。其中左右两侧平缓部分为

激波损失，中间的波峰主要为分离造成的粘性损失。

观察到冲击波能够减小激波损失，但吸力面的阻塞

效应会导致吸力面损失明显提升。冲击波诱导产生

的脱落涡增加了尾迹区的掺混，使损失的峰值从

35.6%下降到 33.6%，粘性损失整体向吸力面移动，但

Fig. 9 Pressure contour at the back of blade

Fig. 10 Vorticity contour at the back of blade

Fig. 11 Contour of total pressure loss change
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粘性损失范围有所扩大。采用质量平均的方式对损

失进行计算分析发现，总压损失减小区域损失相对

减小了 6.1%，损失增大区域损失相对增加了 4.7%。

由于激励带来的阻塞等副作用抵消一部分正面效

果，使整体总压损失仅从 10.55%改变为 10.41%。

图 13为未施加激励以及施加激励后的时均出口

气流角 β2分布曲线。可以看出在靠近吸力面的主流

区出口气流角 β2 相较于基准流场增大，而在靠近压

力面的主流区出口气流角 β2有所减小。从平均结果

上看，施加激励前后出口气流角 β2均为 60.4°，等离子

体激励对出口气流角影响并不大。

综上所述，电弧等离子体激励对流场总压损失

的影响主要有三个方面：（1）电弧等离子体激励注入

的热量会对壁面气流产生较强的阻塞效应，增大吸

力面气流的总压损失。（2）电弧等离子体激励产生的

冲击波通过改变波系结构与激波强度，减小激波损

失。（3）冲击波使吸力面产生压力阶跃区，并诱导产

生脱落涡，增加尾迹损失。

4 结 论

本文基于电弧放电等离子体唯象学模型，以典

型超声速叶栅 SL19为研究对象，详细分析了电弧放

电等离子体激励对超声速叶栅激波/边界层干扰的流

动控制机制，研究了电弧放电等离子体激励对超声

速叶栅流动损失的影响，得到以下结论：

（1）电弧放电等离子体激励诱导产生的冲击波

在背风面具有加速气流作用，同时注入的热量一方

面提高近壁面气流温度形成热阻塞，另一方面迎风

面冲击波产生的逆压梯度导致压力阻塞，两种效应

共同作用导致吸力面阻塞，使放电区域后总压损失

增加。

（2）电弧放电等离子体激励可以对激波系结构

产生一定影响，能够减小马赫杆长度，减弱其强度。

冲击波与反射冲击波能够减小 Lambda波根部的激波

强度，减小该区域的总压损失。

（3）电弧放电等离子体激励产生的冲击波会在

分离区阻碍分离泡回流，并产生诱导涡，冲击波在分

离 区 形 成 的 压 力 阶 跃 区 在 尾 缘 处 会 诱 导 产 生 脱

落涡。

目前电弧等离子体控制超声速叶栅流动的控制

效果并不明显，后期需要对放电布局、放电频率、放

电能量进行优化，减少电弧放电带来的负面效应，提

高其正面效应。另外，目前仿真的精度还有限，后期

还需要采用大涡模拟进一步深入研究。
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