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摘要: 通过 RNG k-�湍流模型求解可压流的 N-S 方程, 研究燃气轮机涡轮导向叶片尾缘劈缝出流冷气的流

动情况。对斜劈缝涡轮叶片的尾缘部分建立了二维模型, 根据航空发动机工况设置边界条件并进行数值模拟。

研究表明, 由于外流和叶片叶盆尾缘厚度的影响,叶盆尾缘端部形成局部回流,叶片尾缘劈缝气体流出后受压

力梯度的影响先抬起与叶背面分离,在流过一段距离后由于跨音速流膨胀波的作用,冷气流再次附着在叶背

尾缘上。文章讨论了涡轮叶片叶盆不同尾缘厚度、倾斜角度、几何造型对尾缘劈缝处流体流动特性的影响,对

比了不考虑外流流动影响时尾缘劈缝处流动情况的影响。
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Abstract: In order to invest ig ate the flow characteristics of cooling flow downst ream of a

turbine guide vane trailing edge slot , numerical methods of RNG k-�turbulent model w ere solved.
Tw o-dimensional model for numerical study was established and boundary condit ions w ere set

based on operat ion conditions. T he results show a reversed-f low region is formed at the t ip of the

pressure side due to the influence of the outside hot combustion gas and the pressure side tip

thickness. The pressure gradient makes the coolant f low ex it from the trailing edge slot f irst

separates f rom the trailing edge cut-back, and then af fected by the expansion wave, the coolant

gas re-at taches the cut-back of the t railing edge after passing a certain distance. This article

discusses the inf luencing factors on the f low of pressure side t ip thickness, pressure side ang le and

the geometric shape of pressure side t ip. This article also makes a comparison betw een considering

the combustion gas outside and the case that the flow of combust ion gas is not taken into

account.
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　　从气动的角度考虑, 涡轮叶片的尾缘是越薄

越好, 但是这个要求使得制造和冷却上都产生很

大的困难,在实际应用中,通常是削去叶盆尾缘的

一部分构成一个台阶以获得更薄的尾缘
[ 1]
。图1、

图2中涡轮叶片就采用了该冷却方式,冷却气流从

叶片尾缘劈缝流出,在叶背面暴露部分形成了类

似气膜冷却的冷却方式。

图1　涡轮叶片叶形

Fig . 1　Contour of a turbine blade

图2　尾缘劈缝区域局部放大

Fig. 2　Detail of the trailing edge

对涡轮叶片斜劈缝尾缘的研究,国内外较多

学者注重于尾缘几何形状的对下游流动的影

响[ 2, 3] ,考虑尾缘劈缝出流冷气流动的研究相对较

少,相关研究也在跨音速外流情况下进行的流场

显现实验研究
[ 4]
,或采用雷诺数相似的方法在放

大的模型上进行定量的数值和实验研究[ 1, 5]。

Taslim M E 等
[ 5]通过低速实验, 研究了尾缘

劈缝出口几何尺寸对尾缘劈缝流动换热特性的影

响,其研究结果表明,叶盆尾缘的厚度影响较大。

本文通过 RNG k-�湍流模型求解可压流的

N-S方程, 研究了跨音速情况下,涡轮叶片尾缘劈

缝出流气体流动特征, 并讨论了叶盆尾缘的厚度

及几何形状影响, 同时对比了有无外流的情况。

1　物理模型及网格生成

　　研究对象为某型涡轮叶片尾缘劈缝处流体流

动情况,对其建立图3物理模型,其中黑色剖面线

部分为固体域, 上部固体域代表涡轮叶片中叶盆

面尾缘部分, 下部固体域代表涡轮叶片叶背面的

尾缘部分, �为叶片叶盆尾缘倾角, H 为叶盆尾缘
端部厚度, d 为尾缘劈缝宽度。网格实验和初步分

析中取 �= 0, H = 0. 8 mm , d= 0. 7 mm,划分结构

化网格如图4( a)所示。两固体域间为尾缘劈缝出

流的冷却气体,边界条件使用质量进口;外流均使

用的压力远场边界条件。

图3　物理模型

Fig . 3　Physics model

图4　网格及边界条件( a)和局部网格加密( b)

Fig . 4　Mesh and boundary Conditions ( a) and details

of intensit y of g irds ( b)

在叶盆和叶背的近壁面进行了边界层处理,

对网格进行了加密,如图4( b)所示。在主流和冷却

气体的混合区域也对网格进行了加密。

2　紊流模型

　　对该问题进行定常数值模拟研究,由于外流

Ma> 1, 主控制方程为可压流雷诺平均 N -S 方

程,考察相关文献[ 4, 5]对各计算模型收敛性、适

用性等方面的研究, 考察了 RNG k-�湍流模型和
SA 湍流模型[ 8] ,通过比较图5( a)和( b)给出的采

用 RNG k-�模型、SA 模型两种不同模型进行数
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值模拟得到马赫分布, 可以看出两种模型计算所

得速度场分布相似。

图5　k-�马赫分布( a )和 SA 马赫分布( b)

Fig. 5　Mach distribution of k-�model ( a) and mach

distribution of SA model ( b)

在考察两方程 k-�模型在气膜冷却数值模拟
实用性的研究中, Hollow ay 等

[ 9]
研究对比了跨音

速情况下两方程 k-�模型和其实验结果, 发现使
用 Standard k-�( SKE )和 realized k-�( RKE )模型
进行分析,所得结果不是很理想 , SKE 模型所得

结果在主流和冷流发生掺混剪切层上产生了过大

的湍流度, RKE 的结果也发现存在有类似的问

题,而 Renormalization group k-�( RNG k-�)模型
可以得出较为理想的计算结果,因此本文选择了

RNG k-�模型作为计算模型。
在尾缘劈缝近壁处采用了壁面函数进行处

理。通过 Ferguson等 [ 10]的研究可知, 在对气膜冷

却问题进行数值模拟时, 对近壁面的处理采用两

层模型可以得到更好的结果,因此,本文研究中采

用了两层模型。

最终选择在近壁处采用两层壁面函数法的

RNG k-�模型为计算模型, 各参数的离散采用二
阶精度迎风格式。全文结果收敛的均采用以下标

准:

( 1) 流场、压力场、温度场和理论相吻合;

( 2) 叶背面最高温度波动小于0. 2 K;

( 3) 残差小于10
- 4
。

RNG k-�湍流模型控制方程如下[ 6]
:
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其中:

R�=
C∀ #3( 1 - #/ #0)

1 + ∃#3
�2

k
　, 　#= Sk

�　,

#0 = 4. 38　　,　　∃ = 0. 012

C�1 , C�2为常数; !k , !�为 k和 �对应 Prandt l数的倒

数,根据 RNG 理论进行推倒, 可得出 C�1= 1. 42,

C�2= 1. 68, 在高雷诺数情况下 !k= !�≈1. 393; a
为当地声速, a= %RT。

3　网格实验

　　在选定边界条件下选取8组不同数目的网格

图6　温度随网格数变化( a)和最高温度位置随

网格数变化( b)

F ig . 6　Temperature v s mesh size ( a) and the lo cation

of highest temperatur e v s mesh size ( b)
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进行网格试验。选取叶背尾缘的平均温度、最高温

度以及最高温度所在位置为控制参数, 得到图6

( a)和( b)网格实验结果。

在图6( a)中,网格密度较小的时候, RNG k-�
湍流模型和 SA 湍流模型计算所得叶盆尾缘最高

温度和平均温度随着网格数的增加变化较大,图6

( b)中最高温度出现的位置也在网格数量较少时

变化较大。当网格数达到 Case 4水平后,再增加网

格数,所得到的结果变化很小,本文速度分布分析

和进一步分析所采用算例的网格划分均以 Case 5

的网格数为基准。

4　计算结果及分析

4. 1　速度分布分析

　　图7给出速度分布图,该速度场有如下特点:

跨音速外流在涡轮叶片叶背处形成一道膨胀波、

叶盆尾缘处形成两道膨胀波,膨胀波的产生和位

置与理论以及相关实验 [ 4]所得到的结果相吻合。

图7　速度分布图

Fig. 7　Velocity distribution

从图8给出的速度分布局部放大图中可以更

清楚的看出尾缘劈缝出流冷气先抬起与叶背分

离,流过一段距离后再次附着在叶背面上这样的

流动特征。

图9给出了叶盆尾缘端部 A 区速度矢量图,

在 A 区, 外部高速燃气和尾缘劈缝出流冷气在流

经叶盆尾缘端部时形成了类似后台阶的流动, 两

股流动形成了上下两个明显的回流区。

图8　局部速度矢量图

Fig. 8　Velocity vector in the vicinit y of the

trailing edge slot

图9　A 区速度矢量图

Fig. 9　Detail view of velocity vector in r egion A

图10　局部静压分布图

Fig . 10　Distr ibution of static pr essure

在图10中给出的压力局部分布图中可以看出回流

区内压力较低,从而形成压力梯度,出流冷气向压

力梯度的方向偏转,同时与叶背面分离。

图11给出了 B区速度矢量图, 通过该图研究

冷却气体出流后在压力梯度影响下的流动情况,

流体叶背面上形成较大的速度梯度, 并在局部产

生了回流区,这样,尾缘劈缝出流冷却气体的与叶

背面分离。这种类似于气膜冷却中气膜与被冷却

面分离的情况使得冷却效果变差, 对应的叶背尾

缘的部分温度会上升。

综合研究速度分布图和速度矢量图中回流区

大小和出流冷气分离的情况,涡轮叶片尾缘劈缝

出流冷气呈先抬起后再附的流动特点,其原因是

图11　B 区速度矢量图

Fig . 11　Detail view of v elocity v ector in region B
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外部燃气和尾缘劈缝冷气的流动在叶盆尾缘端部

产生了回流区, 回流区内压力低于尾缘劈缝出流

冷气压力形成压力梯度, 冷却气体流出尾缘劈缝

后立刻受到压力梯度的作用,流动方向朝着压力

梯度的方向偏转直到回流区的末端, 因此从图8中

可以看到回流区右端端点处正好对应出流冷气和

叶背面分离抬起最高处; 出流冷气在随后向下游

流动的过程中,由于外部高速燃气膨胀波的作用,

再次附着在叶背面上。

4. 2　叶盆尾缘厚度的影响

　　尾缘劈缝出流冷气的抬起是因为有回流区的

存在, 而回流区的产生则是由于有一定厚度的叶

盆尾缘,下面仅改变叶盆尾缘厚度,使 H = 0 mm

和 H = 1. 6 mm,把这两种情况与 H = 0. 8 mm 时

的情况进行对比,研究叶盆尾缘厚度的影响。首

先研究 H = 0 mm 时的情况,图12( a)和( b)给出

了当叶盆尾缘厚度为零时, 速度分布及其局部放

大图。

图12　H = 0 mm 速度分布 ( a)和 H = 0 mm 速度

分布局部放大( b)

F ig . 12　Velocity distribution while H = 0 mm ( a) and

detail view of velocity distr ibution

while H = 0 mm ( b)

由于叶盆尾缘厚度为零, 外流在叶盆尾缘处

无法形成膨胀波,因此叶盆侧两道膨胀波变为一

道膨胀波;外部燃气和尾缘劈缝出流冷气在叶盆

尾缘端部处也因为叶盆尾缘厚度为零而无法形成

回流区,从而没有了压力梯度,尾缘劈缝出流冷气

也没有与叶背面分离, 而是一直贴着叶背面流动。

图13给出了当叶盆尾缘厚度增大到 H = 1. 6

mm 时,叶盆尾缘端部局部的速度分布放大图, 图

14和图15为图13对应的 A 区和B 区速度矢量图。

当叶盆尾缘厚度增大到1. 6 mm 时,回流区

的大小和尾缘劈缝冷气流后抬起的高度均远大于

叶盆尾缘厚度为0. 8 mm 时的情况,冷气受回流

区压力梯度的影响更大,抬起也更高,在图15中可

以看到,冷气与叶背面分离的 B区形成较强的回

流,同时冷气与叶背尾缘的再附点也远超出叶背

尾缘端点。

图13　H = 1. 6速度分布

Fig. 13　Velocit y distr ibution w hile H = 1. 6 mm

图14　A 区局部速度矢量图

F ig . 14　Detail view of velo cit y vector in area A

图15　B 区局部速度矢量图

F ig. 15　Detail v iew of v elocity vect or in ar ea B

通过以上对比分析可知,外部燃气和尾缘劈

缝冷气在流经涡轮叶片叶盆尾缘时因为尾缘存在

一定厚度而形成回流区,叶盆尾缘越厚,形成的回

流区越大。由于回流区内压力较低,回流区越大,

出流冷气受到压力梯度作用就越明显,与叶背分

离后抬起越高, 在与叶背分离的 B 区中, 回流区

越大,回流的现象也越明显,同时冷气与叶背面的

再附点向后移动。

4. 3　叶盆尾缘倾斜角的影响

　　在图13中取 H = 0. 8 mm , d = 0. 7 mm, 改变

�角, 研究尾缘倾角变化对流动尾缘劈缝出流动
的影响。取 tan �= 4/ 35, tan �= 16/ 35和上面 �= 0

的情况进行对比分析。

图16和图17给出了叶盆尾缘倾角 tan �= 4/

35和 tan �= 16/ 35时尾缘劈缝处局部速度分布。
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　　结合图8,对这三张图进行分析发现,尾缘劈

缝流体出流后没有因为叶片叶盆倾斜角的变化而

发生根本性的变化,在叶盆尾缘倾角逐渐增大过

程中, 叶盆尾缘端部回流区大小几乎没有发生变

化,对应压力梯度情况也基本没有变化,尾缘劈缝

出流冷气在流出后与叶背尾缘先分离后再附, 分

离和再附的位置也没有变化。

图16　t an �= 4/ 35速度分布

Fig. 16　Velocity distr ibution w hile tan �= 4/ 35

图17　tan �= 16/ 35速度分布

Fig . 17　Velocity distr ibution w hile tan �= 16/ 35

通过以上对比分析可以得出, 叶盆尾缘倾斜

角对尾缘劈缝处流动特性基本没有影响。

4. 4　叶盆尾缘几何形状的影响

　　叶盆尾缘的几何尺寸对尾缘劈缝处的流场的

影响在上文中已经进行了详细的讨论,下面讨论

尾缘端部几何形状不同时的对尾缘劈缝处流动特

性的影响。

图18和图19分别给出了叶片叶盆尾缘厚度

H = 0. 8 mm 时, 取半圆和等边三角形不同几何

形状尾缘端部时的尾缘劈缝流体流动特性。

对比图8,发现上两图中尾缘劈缝处流体流动

情况和图8所示情况十分相似,通过上文的分析可

知产生这种流动情况的主要原因是由于尾缘存在

厚度,尾缘厚度的大小对流动情况的影响很大, 通

过对比可知叶盆尾缘端部的几何形状对流动基本

没有影响。

图20给出了叶盆尾缘为斜劈时,叶盆尾缘劈

缝处流体流动情况。

图18　叶盆尾缘为半圆时的速度分布图

F ig . 18　Velocity distribution while the pressur e

side's tip is round

图19　叶盆尾缘为等边三角形时的速度分布图

F ig . 19　Velocity distribution while the pressur e

side' s tip is t riangular

图20　叶盆尾缘为斜劈的速度分布图

F ig . 20　Velocity distribution while the pressur e

side' s tip is sharp

此时情况与图12中尾缘端部厚度为零时的情

况相似,通过图20与图12的比较,能进一步得出叶

片叶盆尾缘厚度对流动的重要影响, 当尾缘厚度

为零时,出流冷气没有表现出先分离后再附的流

动特性。

4. 5　不考虑外流的情况

　　图21和图22给出了当不考虑外流速度, 只考
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虑背压时斜劈缝涡轮叶片尾缘出流冷气出流后的

流动情况。

图21　不考虑外流的速度分布

Fig. 21　Velocit y distr ibution w ithout

com bustion gas

图22　速度局部放大

F ig . 22　Detail view of velo cit y distr ibution

对比图8,不考虑外流速度只考虑背压所得的

计算结果和考虑外流流动情况是完全不同的。不

考虑外部燃气流动时, 叶盆尾缘两侧没有产生膨

胀波, 叶盆尾缘端部即使有厚度也不能产生回流

区,因此没有压力梯度,尾缘劈缝冷气流出后未受

到压力梯度的作用,其流动也没有呈现出先抬起

后再附的现象。

5　结　论

　　( 1) 斜劈缝涡轮叶片尾缘出流冷却气体在外

部燃气的影响下呈先分离后再附的流动,其原因

是由于叶盆尾缘存在一定厚度,产生了类似后台

阶的作用,使外流和出流冷气在流经叶盆尾缘端

部时形成了回流区,由于回流区内压力相对较低

从而形成压力梯度,出流冷气的方向运动朝着压

力梯度的方向偏转同时与叶背面分离,出流冷气

在随后向下游流动的过程中,由于叶盆侧燃气的

膨胀波的作用,冷气再附到叶背上。

( 2) 当叶盆尾缘厚度对尾缘劈缝处流动情况

有着很大的影响。当叶盆尾缘厚度为零时, 由于无

法产生回流区而没有压力梯度的作用,尾缘劈缝

出流冷气不会表现出与叶背先分离后再附的流动

特征,而是一直贴着叶背流动;当尾缘厚度增大

时,回流区增大,出流冷气与叶背面分离抬起得越

高,再附点也越靠后。

( 3) 叶盆尾缘倾斜角对叶片尾缘劈缝处流动

情况的影响很小。

( 4) 当叶盆尾缘厚度一定时,叶盆尾缘端部

得几何形状对尾缘劈缝处流动影响不大。

( 5) 外流对出流冷气的流动有很大影响, 只

考虑出流冷气的背压不考虑外流的流速所得出尾

缘劈缝出流冷气的流动情况和考虑外流所得到的

情况有很大差别。
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