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摘　　　要 : 进行了等离子体气动激励抑制低速压气机叶栅角区流动分离的数值仿真研究 ,并进行了实验

验证 .小攻角情况下 ,叶片吸力面角区流动分离导致显著的尾迹总压损失 .来流速度为 50 m/ s (雷诺数为

223 000)时 ,等离子体气动激励可以有效的抑制角区流动分离 ,降低总压损失 .激励电压、频率分别为 10 kV和

22 k Hz时 ,50 %叶高处的尾迹压力分布基本不变 ,60 %和 70 %叶高处的最大总压损失分别减小了 13. 83 %和

10. 74 %.增加激励电极组数或激励电压 ,可以增强抑制效果.
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Computational and experimental investigation of plasma aerodynamic

actuation based corner flow separation control in a compressor cascade
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Abstract : Plasma aerodynamic act uation based corner flow separation cont rol in a com2
pressor cascade was investigated comp utationally and experimentally. Three dimensional cor2
ner flow separation , which is formed over t he suction surface and end wall corner of a com2
pressor cascade blade passage , could cause significant total p ressure loss even when t he inci2
dence is 0 deg. When t he f ree st ream velocity is 50 m/ s (corresponding Reynolds number is

223 000) , plasma aerodynamic act uation cont rols t he corner flow separation effectively.

When t he act uation voltage and f requency are 10 kV and 22 k Hz respectively , t he maximum

relative reductions of total p ressure loss coefficient at 60 % and 70 % blade span are 13. 83 %

and 10. 74 % respectively. So , increasing t he actuation voltage or t he number of elect rode

pair can enlarge the act uation st rengt h and t hen improve t he cont rol effect .
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　　流动分离是导致压气机稳定性和效率降低的

根本原因[1 ] .压气机叶片吸力面角区流动分离是

一个普遍的流动现象 ,在没有间隙的静子和转子

叶片吸力面与壁面之间都有显著的角区流动分



　第 4期 吴　云等 :等离子体气动激励抑制压气机叶栅角区流动分离的仿真与实验

离.角区流动分离一方面会导致叶片通道的阻塞 ,

限制压气机负荷和静压升能力的提高 ;另一方面

会与主流掺混导致总压损失和压气机效率的下

降 ,因此 ,压气机气动性能的好坏与角区流动分离

的程度直接相关 ,特别是对于小型发动机 ,压气机

叶片长度更短 ,角区流动分离带来的损失更为严

重.如何预测、控制角区流动分离是压气机设计中

一个具有重要的研究课题.

角区流动分离是典型的三维流动分离 ,主要

由壁面和叶片附面层的相互作用 ,以及流动方向

的强压力梯度导致.三维流动分离与二维流动分

离有很大的区别 ,二维流动分离比较容易预测 ,三

维流动分离不仅难以解释而且难以描述 ,描述二

维流动的规律难以用于描述三维流动分离的产生

和演化 ,并且随着攻角的增大 ,流动的复杂性不断

增强.已有的叶栅流动控制研究主要集中在中间

叶高部位的流动分离 ,而对角区流动分离的研究

相对较少. Hynes研究小组对压气机三维流动分

离的仿真、控制进行了大量研究[225 ] ,基于线性化

处理的雷诺平均 N2S方程 ,得到了流动的拓扑结

构 ,预测了包括奇点在内的极限流线特性 ,并对压

气机叶栅实验结果和三维 CFD 仿真结果进行了

比较 ,采用端壁附面层吸除手段对角区流动分离

进行抑制 ,吸气量为 0. 7 %主流流量时 ,可以在宽

广的攻角范围内有效抑制角区分离 ,提高叶片负

荷和静压升 ,并降低总压损失. Hergt 研究小组进

行了使用旋涡发生器抑制高负荷压气机叶栅角区

流动分离的数值模拟和实验研究[6 ] ,结果表明 :不

同攻角和不同马赫数下 ,角区流动分离损失是压

气机叶栅损失的重要来源 ;旋涡发生器通过产生

强的旋涡 ,促进主流和附面层之间的掺混 ,可以有

效抑制角区流动分离 ,显著降低总压损失和叶型

损失 ,增大叶栅的流动转折角 ,不同叶高处的出气

角也更为均匀.

等离子体流动控制是一种基于等离子体气动

激励的新概念流动控制技术 ,具有响应迅速、作用

频带宽、便于实时控制等优点[729 ] .等离子体流动

控制在抑制翼型前缘流动分离[10211 ]、抑制涡轮和

压气机叶型流动分离[12214 ]、扩大轴流式压气机稳

定性[ 15 ]等方面都具有良好的效果.目前 ,尚未见

到采用等离子体气动激励抑制压气机叶栅吸力面

角区流动分离的研究成果报道.

为了探索压气机角区流动分离控制的新途

径 ,本文通过数值仿真和压气机叶栅风洞实验 ,在

分析压气机叶栅叶片吸力面角区流动分离特性的

基础上 ,研究等离子体气动激励抑制压气机叶栅

叶片吸力面角区流动分离的效果 ,以及激励强度

对流动控制效果的影响.

1　实验装置与仿真软件

1 . 1　压气机叶栅风洞实验设备与度量参数

　　实验在中国科学院工程热物理研究所平面叶

栅风洞上进行.风洞采用离心通风机供气 ,风洞收

敛段最高风速 M a = 0. 35.

实验段进口栅板前端安装进口总压探针 ,在

栅板前端 25 mm处布置 6个静压测量孔 ,栅板后

端 5 mm处布置了 6 个壁面静压孔.静压孔连接

到汇流排后 ,由压力传感器测量.尾迹区的移测位

置选定在距尾缘 10 mm处 ,探针由三维旋转坐标

架控制 ,移测步长为 2 mm ,精度 0. 01 mm.延额线

方向测量 1个栅距的范围.

实验叶栅共有 7个叶片 ,叶片叶型中弧线为

圆弧中弧线 ,采用 NACA652010 厚度分布 ,叶型

主要数据见表 1 ,叶栅安装角为 45°,稠度为 1. 251 ,

叶片弦长为 65. 0 mm ,栅距为 52. 00 mm ,叶片高

度为 100. 00 mm ,展弦比为 1. 54.

表 1　叶型主要数据

Table 1　Main data of the airfoil

参　数 数值

最大相对厚度 Cmax 0. 1

最大厚度相对位置 Xmax 0. 43

叶片前缘半径 R1 / mm 0. 97

叶片后缘半径 R2 / mm 0. 56

叶片前缘角β1 / (°) 15

叶片后缘角β2 / (°) 15

采用总压恢复系数σ和总压损失系数的相对

减小值δ(ω) 度量等离子体气动激励对角区流动

分离抑制的效果 ,如式 (1)～ (3)所示.

σ= p 3
2 / p 3

1 (1)

ω = ( p 3
1 - p 3

2 ) / ( p 3
1 - p1 ) (2)

δ(ω) =
(ωbaseline - ωactuated )
ωbaseline

×100 % (3)

其中 p 3
1 为进口总压 , p 3

2 为出口总压 ,ω为总压

损失系数.

1 . 2　等离子体气动激励系统

　　等离子体气动激励系统由电源和不对称布局

等离子体气动激励器 (示意图如图 1)组成 ,等离
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子体气动激励器的主要参数如表 2 所示.等离子

体气动激励器包括 4 组激励电极 ,分别布置在距

离叶片前缘 5 % ,25 % ,50 %和 75 %弦长处.

等离子体气动激励参数测量系统 ,包含

TDS3012B示波器、P6015A 高压探针和 P6022

电流探针 ,用于测量等离子体气动激励产生过程

中的放电电压、电流和频率等参数.

图 1　不对称布局等离子体气动激励器布局示意图

Fig. 1　Schematic diagram of the asymmetric plasma

aerodynamic actuator

表 2　等离子体气动激励器的设计参数

Table 2　Design parameters of the plasma

aerodynamic actuator

参　数 数值

上表面电极宽度 d1 / mm 2

下表面电极宽度 d2 / mm 2

电极厚度 he / mm 0. 035

电极组内间距Δd / mm 1

相邻电极组间距 D / mm 10

绝缘介质介电常数εr 2. 2

绝缘介质材料厚度 hd / mm 1

1 . 3　仿真软件

　　使用 CFD 软件 Fluent 进行数值模拟 ,采用

Spalart2Allmaras模型 ,空间离散采用中心差分

格式的有限体积法 ,时间项采用四阶 Runge2Kut2
ta法迭代求解 ,通过局部时间步长、隐式残差光

顺和完全多重网格技术加快计算速度.

采用分区网格技术 ,叶栅流场由叶片主通道、

前缘延伸段和后缘延伸段三部分组成 ,其中叶栅

主通道又由前缘、压力面通道、吸力面通道、后缘

4个网格分区组成.转子叶片通道采用 H2O2H型

结构化网格 ,前、后缘延伸段采用 H型网格 ,叶片

主通道采用 O型网格 ,网格总数约为 70万.计算

网格能保证所有网格单元内部各网格边线的夹角

均大于 40°,网格长宽比不大于 100 ,相邻网格的

膨胀比小于 2 ,距固体壁面第一层网格满足 0 <

y + < 10.

根据实验结果 ,本文计算的压气机叶栅流场

在进口边界上给定进口轴向速度、周向速度以及

静温的实验测量值 ,出口边界上给定平均半径处

的静压实验测量值.固体边界上采用无滑移边界

条件 ,即叶片表面和叶栅上下端壁的绝对速度均

为零.在前、后缘延伸段以及叶片主流通道的吸力

面侧和压力面侧均施以周期性边界条件.

2　仿真结果

2 . 1　角区流动分离特性

　　来流速度为 50 m/ s ,攻角为 0°时 ,叶片吸力

面近壁面流线分布如图 2 所示 ,叶栅端壁附面层

分离导致吸力面流动呈现很强的三维特性 ,中间

叶高的流动比较均匀 ,角区流动发生了显著的三

维流动分离 ,形成了分离涡 ,从 50 %弦长直到叶

片尾缘 ,流动分离逐渐加剧.

攻角增加为 4°后 ,角区流动分离更为显著 ,

从前缘起大约 25 %弦长处就发生了显著的流动

分离 ,分离区的尺寸也比 0°攻角时显著增加 ,而

此时 50 %叶高处的流动基本未发生分离.不同叶

图 2　叶片吸力面近壁面流线分布

Fig. 2　Limiting streamlines on the blade suction surface
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图 3　叶片通道马赫数分布云图 ( i = 4°)

Fig. 3　Mach contours in the cascade ( i = 4°)

高处的叶片通道马赫数分布云图如图 3 所示 ,由

于角区流动发生的分离 ,从 50 %叶高到 80 %叶

高 ,叶片出口的尾迹宽度逐渐增大 ,总压损失不断

增加.这也表明 ,对于气动设计良好的压气机叶栅

叶片 ,角区流动分离是小攻角甚至零攻角时的重

要流动现象 ,也是叶型损失的主要来源.

2 . 2　等离子体气动激励抑制角区流动分离

　　将等离子体气动激励的作用简化为动量源项

与 N2S方程耦合求解[16 ] , X 方向的动量守恒方

程为

5 (ρu)
5 t

+ div (ρuu) = div (μgrad u) -
5 p
5 x

+ S x

(4)

Y 方向的动量守恒方程为

5 (ρv)
5 t

+ div (ρvu) = div (μgrad v) -
5 p
5 y

+ S y

(5)

其中 S x , S y 分别为 X , Y 方向的动量源项.

在压气机叶栅叶片吸力面的 5 % ,25 % ,50 %

和 75 %弦长处施加 4组等离子体气动激励后 ,叶

片吸力面近壁面流线分布如图 4 所示 ,激励下游

的叶片尾缘的附面层速度剖面更为饱满 ,抵抗流

动分离的能力更强 ,使得叶片吸力面角区流动结

构发生了显著变化 ,大尺度分离向下游推迟 ,分离

涡的尺度显著减小 ,覆盖的叶高范围也减小.

不同激励强度下的叶片出口径向总压恢复系

数如图 5所示.施加等离子体气动激励后 ,在叶中

位置由于叶片吸力面尾缘没有发生附面层分离 ,

等离子体气动激励效果不佳 ,但在端壁附近由于

端壁附面层的影响 ,角区流动分离比较严重 ,等离

子体气动激励对流动分离的抑制效果显著 ,总压

恢复系数明显增大 ,并且随着激励强度增大 ,对角

区流动分离抑制的效果不断增强.

图 4　施加激励后的叶片吸力面近壁面流线分布

Fig. 4　Limiting st reamlines on the blade suction

surface with plasma aerodynamic actuation

图 5　不同激励强度时的流动控制效果

Fig. 5　Flow control effect under different

actuation st rength

3　实验结果

3 . 1　气动激励抑制角区分离的有效性验证

　　为了验证数值仿真结果的正确性 ,对来流速

度为 50 m/ s ,攻角为 0°时 ,施加等离子体气动激

励前后 50 % ,60 %和 70 %叶高处的出口流场进行

了测试 ,不同叶高处叶片出口尾迹的总压恢复系

数如图 6 所示 .实验环境温度为 20 ℃,气压为

101 545 Pa.未施加等离子体气动激励时 ,50 %叶

高处的叶片吸力面未发生附面层分离 ,尾迹宽度

较窄 ,越靠近叶栅端壁 ,角区流动分离对叶片流场

的影响越显著 ,从而使得叶片尾迹宽度不断扩大.

实验结果和数值仿真结果趋势基本吻合.

施加等离子体气动激励 (激励电压、频率分别

为 10 kV ,22 k Hz)后 ,50 %叶高处的尾迹压力分布

基本不变 ,60 %和 70 %叶高处最大总压损失分别

减小了 13. 83 %和 10. 74 %.

338



航　空　动　力　学　报 第 24卷

图 6　施加激励前后的尾迹总压恢复系数

Fig. 6　Total p ressure recovery coefficient dist ributions

with and without the plasma aerodynamic actuation

等离子体气动激励抑制压气机叶栅角区流动

分离的作用主要包括两方面 :一是向流场附面层

注入能量 ,提高近壁面的流动速度 ,增强抵御逆压

梯度的能力 ,从而延缓附面层分离 ;另一方面通过

诱导旋涡 ,诱发附面层内分离流动的不稳定 ,促使

流场结构发生变化 ,将一个大的分离旋涡结构离

解成若干小尺度的流动结构.

3 . 2　激励强度对流动控制效果的影响

　　来流速度为 50 m/ s ,攻角为 0°时 ,接通自前

缘起第 1 ,4组电极 ,等离子体气动激励的电压、频

率分别为 10 kV ,22 k Hz ,由于激励电极数目减少 ,

导致激励强度降低 ,控制效果减弱 ,70 %叶高处的

叶片出口尾迹的最大总压损失降低幅度由 10. 74 %

减小为 8. 6 % ,如图 7所示.

图 7　不同激励组数下的尾迹总压恢复系数

Fig. 7　Total p ressure recovery coefficient dist ributions

with actuation of different pairs switched on

固定等离子体气动激励频率不变 ,将激励电

压从 10 kV增大为 11 kV ,电场强度增大 ,激励强

度增大 ,对角区流动分离的抑制效果也更好 ,叶

片尾迹最大总压损失降低幅度从 8 . 6 %提高到

14 . 73 % ,如图 8所示.

图 8　不同激励电压下的尾迹总压恢复系数

( v = 50 m/ s , i = 0°)

Fig. 8　Total pressure recovery coefficient dist ributions

with actuation of different applied voltages

( v = 50 m/ s , i = 0°)

4　结　论

　　1) 小攻角甚至零攻角时 ,角区流动分离是压

气机叶栅流动的重要特征 ,是叶片总压损失的重

要来源.

2) 施加等离子体气动激励可以有效抑制低

速来流条件下压气机叶栅叶片吸力面角区流动分

离 ,降低总压损失 ,激励电压、频率分别为 10 kV

和 22 k Hz时 ,60 %和 70 %叶高处最大总压损失

分别减小了 13. 83 %和 10. 74 %.

3) 增加等离子体气动激励电压 ,激励强度增

大 ,流动控制效果更好 ,激励电压从 10 kV 增大为

11 kV ,70 %叶高处的尾迹最大总压损失降低幅度

从 8. 6 %提高到 14. 73 %.
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