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摘　　　要：分别基于“凹槽”和“陷窝”技术对低雷诺数条件下涡轮流动损失控制计算研究．对于“凹槽”技

术，采用三维大涡模拟数值方法深入分析凹槽位置、雷诺数等因素对控制效果的影响，同时采用实验分析的

方法针对陷窝流动控制技术展开了深入地研究．结果表明：①增大扰动波幅值或选择合适的扰动波频率均可

获得明显的控制效果；②二维展向凹槽处理扮演着“扰动发生器”的角色；③三维球窝不但扮演着“扰动发生

器”的作用，还扮演着“旋涡发生器”的角色．球窝尾流区内高频率的旋涡形成与脱落，不但产生了加强流动掺

混所需的旋涡，也产生了促进分离泡转捩所需的扰动．
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　　２０世纪５０年代以来，为提高航空发动机的
推进效率，涡扇发动机的涵道比不断提高，现役干
线民航客机几乎无一例外的采用大涵道比涡扇发

动机作为动力装置．为了减小风扇的气动损失，满
足风扇的功需求，须增加低压涡轮的级数，这相应
的增大了发动机的质量，因此减轻低压涡轮质量
成为各大飞机制造公司必须面临的问题［１－３］．
目前针对低压涡轮减轻质量的主要方法是采

用高负荷叶片设计以减少低压涡轮单级叶片数

目．其中叶片数目减少，叶栅稠度降低可能会加剧
吸力面扩散区内边界层流动分离和相应的流动损

失，同时对于大涵道比民用涡扇发动机，巡航状态
下典型的低压涡轮叶片雷诺数范围处于较低水平

（１００　０００～２５０　０００），因此对低雷诺数条件下涡轮
叶片表面流动损失控制研究成为研究的重点［４－７］．
工程界更倾向于选择简单易行、成本较低的被动
控制策略．相关实验研究工作已经验证了一些基
于表面凹陷处理（ｉｎｄｅｎｔｅｄ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｔｒｅａｔｍｅｎｔ）的
被动控制策略，如 Ｖ 型槽（Ｖ－ｇｒｏｏｖｅ）和陷窝
（ｄｉｍｐｌｅ）等控制低压涡轮叶片吸力面层流分离的
有效性．这类三维形式的表面凹陷处理结构被认
为主要扮演着“旋涡发生器”和“扰动发生器”的角
色：形成流向涡结构加强高能自由流流动与低能
边界层流动之间的掺混；生成不稳定扰动波促使
层流边界层失稳［８－１４］．
本文分别基于凹槽（ｇｒｏｏｖｅ）和陷窝（ｄｉｍｐｌｅ）

技术对低雷诺数条件下涡轮流动损失控制计算研

究．对于凹槽技术，本文对Ｐａｃｋ　Ｂ叶型吸力面施
加简单的二维展向凹槽处理，采用三维大涡模拟
（ＬＥＳ）数值方法深入揭示其流动控制机理以弥补
实验研究的不足；进而分析凹槽位置、雷诺数等因
素对控制效果的影响，归纳出可指导二维展向凹
槽设计的相关结论；本文同时深入探讨“陷窝”技
术在低雷诺数情况下的流动控制技术的物理机

制、掌握低雷诺数条件下涡轮叶片“陷窝”表面处
理控制流动分离的设计方法，本研究采用实验分
析的方法针对陷窝流动控制技术展开了深入地

研究．

１　数值和实验模型

本实验以国外广泛使用的典型高性能低压涡

轮Ｐａｃｋ　Ｂ叶栅为研究对象．为了研究凹槽位置的

影响，当前计算共模拟了３个位置处的凹槽算例
（Ｇｒｏｏｖｅ　１，Ｇｒｏｏｖｅ　２和 Ｇｒｏｏｖｅ　３），它们的前缘
（凹槽上游未处理表面与处理表面的相交处）分别
位于ｘ／Ｃｘ＝０．６０，０．６２，０．７０（图１）．当前计算中，
凹槽的深度为凹槽前缘位置处边界层厚度（δ）的

０．８倍，凹槽的深宽比（ｈ／ｌ）均为０．１．按照这些无
量纲几何参数进行设计，Ｇｒｏｏｖｅ　１和 Ｇｒｏｏｖｅ　２的
尾缘处在吸力面边界层分离点上游，而Ｇｒｏｏｖｅ　３
的尾缘已处在分离点下游．图１（ａ）所示为展向凹槽
的几何示意图．图２（ｂ）给出了凹槽附近局部二维
网格示意图．为了研究雷诺数的影响，本文当前模
拟了两个雷诺数算例，即Ｒｅｉｎ＝５０　０００（对应Ｒｅｉｓ，２＝
８８０００），Ｒｅｉｎ＝１０００００（对应Ｒｅｉｓ，２＝１７００００）．

图１　凹槽几何及其附近局部二维网格示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｇｒｏｏｖｅ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｍｅｓｈ

ａｒｏｕｎｄ　ｔｈｅ　ｇｒｏｏｖｅ

图２给出了基于二维展向凹槽处理的叶片实
物照片．相对于光滑（“ｓｍｏｏｔｈ”）型面而言，图中
“ｇｒｏｏｖｅｄ”代表面凹槽处理．需要说明的是，二维
展向凹槽是在原光滑叶片型面基础之上，后期于
西北工业大学工程训练中心加工完成的．

图２　叶片实物照片

Ｆｉｇ．２　Ｐｈｏｔｏ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ

根据以前国内外对陷窝降低涡轮叶栅流动损

失的研究结果，本研究设计了下述６种参数的陷
窝（ｈ为陷窝的深度，Ｄ 为陷窝表面直径，参数以

４９８
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加工点切线平面为基准进行计算、加工，陷窝间距

Ｓ在２．０～３．０ｍｍ之间），为了研究陷窝参数与流
动参数之间的关系，取以吸力面弧长为基准的加
工点当地特征边界层厚度δ０＝Ｌ／Ｒｅ０．５，陷窝中心
位于６０％轴向弦长处，沿吸力面中心距前缘４２
ｍｍ，由此得当Ｒｅ＝２５０００时δ００＝０．２６６ｍｍ，ｈ取
值以δ００为参考（陷窝０）．

１）陷窝１，ｈ＝１．６δ００，ｈ＝０．４２４ｍｍ，

ｈ／Ｄ＝０．１０，Ｓ＝３．０Ｄ；

２）陷窝２，ｈ＝２．４δ００，ｈ＝０．６３６ｍｍ，

ｈ／Ｄ＝０．１０，Ｓ＝３．０Ｄ；

３）陷窝３，ｈ＝２．４δ００，ｈ＝０．６３６ｍｍ，

ｈ／Ｄ＝０．０５，Ｓ＝２．０Ｄ；

４）陷窝４，ｈ＝３．２δ００，ｈ＝０．８４８ｍｍ，

ｈ／Ｄ＝０．１０，Ｓ＝２．５Ｄ；

５）陷窝５，ｈ＝３．２δ００，ｈ＝０．８４８ｍｍ，

ｈ／Ｄ＝０．０５，Ｓ＝２．０Ｄ；

６）陷窝６，ｈ＝４．０δ００，ｈ＝１．０６０ｍｍ，

ｈ／Ｄ＝０．１０，Ｓ＝２．５Ｄ．
可以看出陷窝的参数为４种深度，２种深径

比，选择该６种陷窝参数出于以下方面考虑：旋涡
结构的形成与深径比有关，但该参数为组合参数，
在实际应用中难以决定陷窝具体尺寸，应当寻找
出ｈ和Ｄ 两者中哪个是起主要作用的参数，然后
根据最佳的深径比ｈ／Ｄ得出另一参数．其中ｈ与
叶型表面纵向（ｙ轴）卷入的能量有关，Ｄ 与沿叶
片表面叶高方向（ｚ轴）卷入的能量有关；对以前
的研究结构进行验证，对比两种不同深径比（０．１０
和０．０５）陷窝的对流动的不同影响效果；以前研
究陷窝参数选择多以叶片叶型参数为参考，而本
研究旨在找出陷窝参数与流动边界层发展参数

（边界层厚度δ０ｉ，δ０ｉ为不同Ｒｅ时陷窝中心当地边
界层特征厚度）之间的关系．
加工“陷窝”后叶片如图３所示，因叶片表面

为曲线，所以陷窝在叶片表面呈椭圆状．

图３　加工“陷窝”后的涡轮叶片

Ｆｉｇ．３　Ｂｌａｄｅ　ｍａｃｈｉｎｅｄ　ｗｉｔｈ　ｄｉｍｐｌｅ

２　“凹槽”控制技术结果分析

２．１　凹槽位置的影响

图４所示为ｂａｓｅｌｉｎｅ（未引入流动控制状态）
和各凹槽算例对应的５０％叶高处流场内时均速
度云图．可以定性的判断，凹槽尾缘处在吸力面边
界层分离点上游的二维展向凹槽处理的控制效果

更佳．图５（ａ）所示为５０％叶高处叶型时均边界层
动量厚度的发展，表明 Ｇｒｏｏｖｅ　２（其凹槽尾缘位
置处在分离点上游且最接近分离点）对应的控制
效果最佳．图５（ｂ）所示为无量纲总压损失（相对
于ｂａｓｅｌｉｎｅ）的对比，表明 Ｇｒｏｏｖｅ　１，Ｇｒｏｏｖｅ　２和

Ｇｒｏｏｖｅ　３对应的总压损失分别下降约２９％，３６％
和８％．这里，总压损失由总压损失系数来表征，
总压损失系数定义为叶栅进、出口总压差与出口
动压头之比．

图４　时均速度云图 （５０％叶高）

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｉｍｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ
（ｍｉｄ－ｓｐａｎ）

５９８
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图５　叶型吸力面参数变化

Ｆｉｇ．５　Ｐａｒａｍｔｅｒｓ　ｏｎ　ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｉｄｅ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｂｌａｄｅ　ｐｒｏｆｉｌｅ

　　此外，由图５（ａ）中时均边界层动量厚度增长
的“转折点”位置可判断各算例所对应时均分离泡
内转捩起始的相对位置关系．表１则列出了各算
例对应的吸力面时均分离泡特征参数，如分离位
置（Ｓ）、压力恢复位置（ＰＲ）、再附位置（Ｒ），还给
出了各算例对应的凹槽前（ＬＥ）、后缘（ＴＥ）位置．
由表中所列的时均分离泡特征参数可以看出，３
个位置处的凹槽处理均可使时均分离泡的压力恢

复位置和再附位置前移，而这归因于凹槽处理对
转捩起始的促进．
先前研究结果表明［１５］，二维展向凹槽处理增

大了不稳定扰动波的初始能量，同时又降低了不
稳定扰动波能量的增长率．这就说明：增大不稳定
扰动波的初始能量是二维展向凹槽处理能够缩短

二维不稳定扰动波线性发展区间、促使转捩起始
位置前移、控层流分离泡的主要原因．
不同位置处展向凹槽处理引入的扰动波幅值

不同，原因可能主要与凹槽处理位置周围的压力
梯度环境有关．图６所示为各算例对应的５０％叶

高处叶型表面时均压力系数分布（其中标出了Ｃｐ
的增大趋势分布起始位置）．由图６可以定性的判
断，不同凹槽处理位置下游的逆压力梯度不同，其
中Ｇｒｏｏｖｅ　２对应的凹槽下游逆压力梯度最大，

Ｇｒｏｏｖｅ　１次之，Ｇｒｏｏｖｅ　３最小（其凹槽下游压力
系数分布呈“平台”状）．逆压力梯度越大，转捩起
始动量厚度雷诺数（Ｒｅθｔ）越小（转捩起始位置前
移）．这也就意味着逆压力梯度越大，不稳定扰动
波能量的增长率越高．

表１　吸力面时均分离泡特征参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｔｉｍｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ｂｕｂｂｌｅ　ｏｎ　ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｉｄｅ

结构类型
ｘ／Ｃｘ

ＬＥ　 ＴＥ　 Ｓ　 ＰＲ　 Ｒ

Ｂａｓｅｌｉｎｅ　 ０．７２　 ０．８７　 ０．９２

Ｇｒｏｏｖｅ　１　 ０．６０　 ０．６７　 ０．７４　 ０．８３　 ０．８８

Ｇｒｏｏｖｅ　２　 ０．６２　 ０．７０　 ０．７５　 ０．８２　 ０．８７

Ｇｒｏｏｖｅ　３　 ０．７０　 ０．７８　 ０．７０　 ０．８５　 ０．９０

图６　叶型表面时均压力系数分布
（５０％叶高）

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｉｍｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｃｐａｒｏｕｎｄ

ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｐｒｏｆｉｌｅ
（ｍｉｄ－ｓｐａｎ）

２．２　雷诺数的影响

本小节将基于Ｒｅｉｎ＝１００　０００状态下Ｇｒｏｏｖｅ
２算例的计算结果，分析雷诺数对二维展向凹槽
处理控制效果的影响．图７所示为５０％叶高处叶
型表面压力系数分布，可以看出，Ｒｅｉｎ＝１００　０００状
态下Ｇｒｏｏｖｅ　２对应的吸力面扩散区内压力系数

６９８
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“平台”已消失，表明该雷诺数状态下二维展向凹
槽处理已基本上消除了边界层分离．
图８所示为５０％叶高处流场内无量纲均方

图７　叶型表面时均压力系数分布 （５０％叶高）

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｉｍｅ　ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｃｐａｒｏｕｎｄ

ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｐｒｏｆｉｌｅ
（ｍｉｄ－ｓｐａｎ）

图８　无量纲均方根速度云图 （５０％叶高）

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ　ＲＭＳ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ
（ｍｉｄ－ｓｐａｎ）

根（ＲＭＳ）速度（Ｖｒｍｓ／Ｖｉｎ）云图；图９所示为吸力
面剪切层内法向无量纲ＲＭＳ速度最大值的轴向
分布（提取自图８）．由图８和图９可以看出，吸力
面剪切层内的扰动水平自凹槽内便开始迅速增

长，预示着转捩起始发生于凹槽内部．转捩起始发
生于分离位置（ｂａｓｅｌｉｎｅ）之前，从而能够抑制分
离．此外图９表明，附着边界层内扰动水平的增长
慢于分离剪切层内扰动水平的增长．

图９　吸力面剪切层内扰动水平的空间发展
（５０％叶高）

Ｆｉｇ．９　Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｌｅｖｅｌ

ｗｉｔｈｉｎ　ｔｈｅ　ｓｈｅａｒ　ｌａｙｅｒ　ｏｎ　ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｉｄｅ
（ｍｉｄ－ｓｐａｎ）

虽然二维展向凹槽处理抑制了分离，Ｒｅｉｎ＝
１００　０００状态下Ｇｒｏｏｖｅ　２对应的叶栅总压损失却
增大了约１％（相对于ｂａｓｅｌｉｎｅ）．原因是Ｒｅｉｎ＝
１００　０００状态下二维展向凹槽处理使得吸力面剪
切层转捩起始的发生大大提前（相对于Ｒｅｉｎ＝
５０　０００），导致了较大的湍流边界层损失．Ｂａｓｅｌｉｎｅ
对应的吸力面分离泡本属于短分离泡类型，分离
流动损失在叶型损失中并不占主导地位．凹槽处
理导致的湍流边界层损失超出了其减小的分离流

动损失，从而整体上增大了叶型损失．这就是被动
控制策略的短处，即高雷诺数状态下被动控制策
略很可能恶化叶片的气动性能．
Ｒｅｉｎ＝１００　０００状态下转捩起始会发生在凹槽
内部，原因是凹槽内部本是扰动滋生的“温床”，而
扰动波的能量增长率随雷诺数的增大而提高，由
此导致了转捩起始的提前发生．

２．３　实验结果及分析

图１给出了基于二维展向凹槽处理的叶型几

７９８
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何示意图．其中，凹槽的深宽比（ｈ／ｌ）为０．１；凹槽
的深度（ｈ）为凹槽前缘点处边界层厚度（δ）的０．８
倍；凹槽位置的设计综合考虑了低雷诺数条件下
（Ｒｅｉｓ，２＝６０　０００～７０　０００）各叶型吸力面的边界层
分离位置以及各叶型凹槽前缘点处边界层厚度，
即凹槽的尾缘点应位于边界层分离点之前，两种
叶型对应的凹槽前缘点处边界层厚度应近似相

同．其中，Ｈ１叶型凹槽的前缘点位于ｘ／Ｃｘ＝
０．６９，Ｈ２叶型凹槽的前缘点位于ｘ／Ｃｘ＝０．６０．这
里，边界层厚度以及边界层分离位置等参数预测
基于的是 ＲＡＮＳＴ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｎａｖｉｅｒ－
Ｓｔｏｋｅｓ－ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ）数值方法．
图１０和图１１分别给出了实验测量的叶栅出

口当地总压损失系数沿栅距方向的分布和叶栅总

压损失系数随雷诺数的变化关系，由此可以检验
基于二维展向凹槽处理的非光滑型面设计思想的

设计效果．
图１０和图１１表明，基于二维展向凹槽处理

的非光滑型面设计能够有效改善叶型在低雷诺数

状态下的二维气动性能．例如，对于 Ｈ１叶型，非

图１０　叶栅出口当地总压损失系数沿栅距方向的分布
（实验测量）

Ｆｉｇ．１０　Ｐｉｔｃｈｗｉｓｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｌｏｃａｌ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｌｏｓｓ　ａｔ　ｔｈｅ　ｏｕｔｌｅｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃａｓｃａｄｅ
（ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｄａｔａ）

８９８
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图１１　叶栅总压损失系数随雷诺数的变化关系
（实验测量）

Ｆｉｇ．１１　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒ
（ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｄａｔａ）

光滑型面设计能够使叶栅总压损失系数下降约

６５％（Ｒｅｉｓ，２≈１２０　０００）；对于 Ｈ２叶型，非光滑型
面设计能够使叶栅总压损失系数下降约３５％
（Ｒｅｉｓ，２≈６３　０００）．至于Ｒｅｉｓ，２＝５７０００状态下 Ｈ１
ｇｒｏｏｖｅｄ的叶栅总压损失系数似乎大于相同雷诺
数状态下 Ｈ１ｓｍｏｏｔｈ的叶栅总压损失系数这一
“反常”现象的出现，作者认为是实验中 Ｈ１叶型吸
力面边界层分离发生于凹槽尾缘点之前造成的．

３　“陷窝”控制技术实验结果分析

３．１　叶片表面压力系数和叶片尾迹测量　 　　
结果分析　　　　　　

　　图１２为在不同工作雷诺数下，测量的叶片吸
力面压力系数和叶栅出口测量截面的总压损失系

数沿栅距方向的分布（测量过程五孔探针从吸力
面移向压力面）．压力系数图中的横坐标表示沿叶
片轴向位置，纵坐标是吸力面压力系数；尾迹测量
结果图中横坐标表示探针移动的距离（栅距的倍
数），纵坐标表示叶栅出口总压损失系数．
从图１２可以看出，在Ｒｅ＝２７　７００情况下，尾

迹从大到小的顺序依次为陷窝０、陷窝１、陷窝３、
陷窝５、陷窝６、陷窝２、陷窝４；在Ｒｅ＝４０５００情况
下，尾迹从大到小的顺序依次为陷窝０，陷窝１，陷
窝６，陷窝３，陷窝５，陷窝２，陷窝４，在这两种情况
下，吸力面在６２％Ｃｘ（轴向弦长）处开始出现分
离，至８５％Ｃｘ 处压力系数仍然没有减小的趋势，
这说明流体边界层分离非常大，有可能在尾缘处

９９８
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图１２　吸力面压力系数和尾迹测量结果

Ｆｉｇ．１２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｃｐｏｎ　ｓｕｃｔｉｏｎ

ｓｉｄｅ　ａｎｄ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｗａｋｅ

还没有重附，而呈现开式分离，此两种情况下，尾
迹主要在吸力面一侧有所减小，参数为ｈ＝０．４２４
ｍｍ，ｈ／Ｄ＝０．１０的陷窝１减小幅度最小，几乎没
有变化，参数为ｈ＝０．８４８ｍｍ，ｈ／Ｄ＝０．１０的陷窝

４减小幅度最大，相同深度情况下，深径比为０．１
的陷窝尾迹较小；在在Ｒｅ＝１２５　０００时，叶片吸力
面在６３％Ｃｘ 处至６８％Ｃｘ 处出现较小的分离泡，
此时，陷窝１、陷窝２、陷窝３、陷窝５的尾迹小于
基本叶型，减小区域在吸力面一侧，而陷窝４、陷
窝６的尾迹均大于基本叶型，陷窝４的损失峰值
和基本叶型几乎相等，而陷窝６的损失峰值明显
大于基本叶型，参数为ｈ＝０．６３６ｍｍ；ｈ／Ｄ＝０．１
的陷窝２尾迹最小；在Ｒｅ＝２４６　８００时，只有陷窝

１的尾迹小于基本叶型，其余陷窝的尾迹均大于
基本叶型，其中陷窝２、陷窝３、陷窝５的尾迹损失
峰值不小于基本叶型，陷窝４、陷窝６尾迹损失峰
值小于基本叶型，靠近吸力面主流区的尾迹损失

明显增大，陷窝２、陷窝４、陷窝６吸力面主流区流
动损失出现明显的波动，陷窝６吸力面主流区的
流动损失也有明显增大，其原因亦是上述所说，流
体发生了转捩．
从图１２中各叶片的尾迹的变化可以知道叶

栅出口流动损失变化情况，叶片的尾迹的变化主
要发生在叶片吸力面一侧．在Ｒｅ较低时，各种陷
窝均能够减小了叶片流动损失，而随着Ｒｅ增大，
较大尺寸的陷窝会增大叶片的流动损失．在较低

Ｒｅ情况下，叶片吸力面出现了流动分离，陷窝减
少流动损失的主要原因就是抑制了流动分离，使
流动分离减小甚至消失，其机理如以前的研究所
说，陷窝中产生了旋涡，将外层高能流体卷入了边
界层；在较高Ｒｅ情况下，较大的陷窝尺寸会增大
流动的损失，其原因是陷窝产生旋涡使得流动的
湍流度大为增大，因而湍流损失增大，而陷窝尺寸
较小时亦能使流动损失有所减小的原因是陷窝产

生的旋涡使得边界层内湍流度有所增大，从而使
得壁面的黏性损失有所减小．通过以上分析可以
认为，陷窝可以抑制分离，减少分离损失和壁面流
动的黏性损失，但会增大气流的湍流度，使得湍流
损失增大．

３．２　出口平均总压损失系数对比

图１３给出各种陷窝设计条件下叶片出口截
面平均总压损失系数变化情况．由图１３可以看
出，在Ｒｅ＝２６　７００时，各叶片出口平均流动损失
由小到大的顺序依次为陷窝４、陷窝２、陷窝６、陷

图１３　叶栅总压损失系数测量结果
（实验测量）

Ｆｉｇ．１３　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
（ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｄａｔａ）
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窝５、陷窝３、陷窝１、陷窝０，ｈ＝０．８４８ｍｍ，ｈ／Ｄ＝
０．１０的陷窝４减少流动损失幅度最大，Ｒｅ＝
２６　７００时，出口平均总压流动损失减小了约６％，
此时ｈ＝３．２，δ０１；在Ｒｅ＝１２５　０００时，各叶片出口
平均流动损失由小到大的顺序依次为１，２，３，５，

０，４，６，此时，陷窝４、陷窝６使得出口平均流动损
失有所增大，而其余陷窝减小了流动损失，陷窝１
的效果最好，使出口平均总压流动损失减小了约

１．７％，此时ｈ＝３．６δ０４；在Ｒｅ＝２４６８００时，各叶片
出口平均流动损失由小到大的顺序依次为１，０，

３，２，５，４，６，此时，只有陷窝１减小了流动损失，其
余陷窝使得出口平均流动损失有所增大，陷窝１
使出口平均总压流动损失减小了约０．６％，此时

ｈ＝５．０δ０６．
应用陷窝减小流动损失，就是找出最佳的陷

窝尺寸，取得减小流动损失的最佳效果，而且应认
识到，不同的Ｒｅ情况下，会对应不同的最佳陷窝
尺寸，依据本实验结果可以认为，陷窝深径比

ｈ／Ｄ＝０．１０比ｈ／Ｄ＝０．０５效果好，陷窝参数ｈ／Ｄ
中深度参数ｈ对减小损失起着主要作用，ｈ在一
定阈值范围内才能取得较好的效果，ｈ的取值与
边界层厚度的发展有关，在本实验中取陷窝当地
边界层特征厚度为δ０ｉ＝Ｌ／Ｒｅｉ０．５，在低Ｒｅ时，最
佳ｈ取值在３．２δ０ｉ～４．５δ０ｉ．

４　结　论

本文通基于“ｇｒｏｏｖｅ”表面处理技术、“陷窝
（ｄｉｍｐｌｅ）”表面处理技术和“叶片造型”设计技术
等涡轮流动分离控制的设计方法，针对低压涡轮
叶片进行了实验和数值计算．主要论包括：

１）凹槽处理的位置可影响二维展向凹槽处
理的控制效果．尾缘位置处在吸力面边界层分离
点下游的二维展向凹槽处理控制效果最差；处在
分离点上游的凹槽处理控制效果较好，其中最靠
近分离点的凹槽处理控制效果好．不同凹槽处理
位置控制效果之间的差异取决于它们所产生不稳

定扰动波幅值之间的差异，计算结果表明，凹槽下
游的逆压力梯度越大，对应的不稳定扰动波幅值
则越大，控制效果就越好．
２）雷诺数可影响二维展向凹槽处理的控制
效果．雷诺数增大至一定值后，吸力面剪切层转捩
起始会在凹槽内部发生，由此导致相对较大的湍
流边界层损失；如果凹槽导致的湍流边界层损失
超过了其减小的分离流动损失，那么二维展向凹
槽处理将在整体上增大叶型损失；此时，被动控制

策略的不利影响就显现了出来．可以推断，湍流度
应具备类似于雷诺数的影响，即湍流度增大至一
定值后，吸力面剪切层转捩起始也会在凹槽内部
发生．
３）为了尽量减轻高雷诺数状态下二维展向
凹槽处理的不利影响，在保证凹槽处理位置处于
吸力面边界层分离位置之前的前提下，可考虑将
凹槽处理位置尽可能后移，以此减小凹槽处理导
致的湍流边界层浸湿面积．
４）三维球窝不但扮演着“扰动发生器”的作
用，还扮演着“旋涡发生器”的角色．球窝尾流区内
高频率的旋涡形成与脱落，不但产生了加强流动
掺混所需的旋涡，也产生了促进分离泡转捩所需
的扰动．
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