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涡轮叶片尾缘开缝喷气的数值模拟
和试验研究
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摘要: 以某涡轮叶栅为研究对象, 采用试验和数值模拟相结合的方式研究了涡轮叶片尾缘不同喷气形式对叶

栅性能的影响。应用一维源项喷气模型,结合涡轮叶栅流场数值模拟,得到了不同喷气形式下涡轮叶栅流场

细节。计算与试验结果显示: 两种开缝形式下,喷气比例对叶片表面参数以及出口气流角影响不大,但能量损

失系数随着喷气比例的增大出现先增大后减小的趋势。对开缝时, 喷气引入吹除了附着在叶片尾缘的漩涡,

并增强了尾迹与主流的掺混过程; 半开缝时,喷气的引入仅吹除了附着在开缝处的漩涡,对于尾缘处流场影响

不大。
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Experiment and Numerical Simulation Investigation

of Turbine Blade with Trailing Edge Ejection
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( Nat ional Labo rato ry of Airfoil and Cascade Aer o-Dynamic,

Northw estern Poly technical Univer sity, Xi'an 710072, China)

Abstract: Numerical simulat ions and tests w ere car ried out to invest igate the ef fect of

ejection f rom differ ent tr ailing edge slots of a turbine cascade. T he detailed flow field of

ejection cascade w as obtained by using a compact eject ion model coupled w ith the calculation

of main flow field. Numerical and exper imental r esults show that the eject ion ratio has lit tle

effect on the dist ribut ion of Mach number and exit flow angle of the two slot types.

How ever, the energy deg radat ion coef ficient increases at f ir st and then it has a decreasing

tendency w ith the increase of eject ion r at io. The eject ion fr om the symmetric slot blow s aw ay

the vortex at the blade t railing edge and st reng thens the mix ing of the w ake w ith the main

flow . The eject ion f rom the half slot only blow s aw ay the vortex on the slot surface, and has

lit tle ef fect on the flow f ield near the tr ailing edge.

Key words: aero space propulsion sy stem; turbine cascade; symmetr ic slot ;

half slot ; ejection; energy deg radat ion coef ficient



　　叶片冷却技术是提高航空发动机涡轮前温

度,从而提高发动机机性能的主要手段。探索有效

的冷却方式, 并使其对涡轮气动性能影响较小, 已

成为现代高性能涡轮设计技术的一个重要研究领

域
[ 1～ 5]
。目前所广泛采用的叶片冷却技术主要有

内冷却、冲击冷却、发散冷却和气膜冷却,内冷却

结合气膜冷却的方式已成为现代航空燃气轮机高

温部件的主要冷却措施, 但由于从叶片流出的冷

却气流与主流之间产生的干扰使本已复杂的涡轮

内部流场变得更加复杂,气体粘性、三维流动、旋

转效应、来流湍流度及叶片表面曲率、开孔位置、

冷气的喷射角度和冷气喷射量等都对叶片的冷却

效果及涡轮气动性能有着不可忽视的影响。如何

在采用有效的高温叶片冷却技术的同时尽量减小

气流损失一直是现代航空与民用燃气轮机的重要

研究领域。各国专家已对此进行了一些试验研究

和数值模拟计算, 取得了一定的效果,但由于涡轮

叶栅内部流场十分复杂, 关于冷气喷射对涡轮气

动性能影响的理论研究并不很多, 而且至今尚不

清楚射流与主流的干扰机理。

本文借助数值模拟和实验手段,结合可以较

准确反映喷射气流与主流相互干扰的掺混模型研

究涡轮叶片尾缘对开缝、半开缝冷气喷射对叶栅

性能的影响, 初步提供尾缘冷气喷射对主流参数

分布的影响规律, 探讨射流与主流的掺混机理, 以

便为叶片冷却技术研究的深入开展进行探索。

1　研究对象以及数值计算方法

1. 1　研究对象概述

　　本文选用某高压涡轮导向叶片叶根截面放大

1. 35倍后在尾缘开设对开缝和半开缝, 并对其分

别进行试验[ 6]和数值模拟研究。对开缝叶片的基

本参数为: 叶片弦长 L = 89. 775 mm, 栅距 t =

63. 358 mm, 前缘半径R 1= 5. 67 mm, 后缘半径R 2

= 0. 675 mm , �= 36. 22°, �1K= 89. 0°, �2K=

图1　尾缘对开缝叶片

Fig . 1　Schematic o f symmetr y slot

图2　尾缘半对开缝叶片

F ig . 2　Schematic o f pressur e side cutback

18. 3°, 缝宽度d= 1. 0 mm(对开缝和半开缝宽度

相同, 半开缝出口距尾缘dx = 7. 6 mm)。图1和图

2分别为尾缘对开逢和半开缝叶片示意图。

1. 2　计算方法及喷气模型简介

　　任意曲线坐标系中,三维N -S 方程可表述为:

�Q
� t + �E� + �F� + �G�!=

K +
�Ev

�  +
�Fv

�  +
�Gv

� ! ( 1)

其中: Q为未知变量矢量的一般形式; E, F和G为

对流通量矢量; Ev , Fv 和Gv 为粘性项; K 为源项。

紊流模型选用形式简单计算量小的 Baldw in-

Lomax 代数模型。本文在计算格式上采用张函信

发展的 NND3格式, 具体算法采用 Jameson 等发

展的LU -SGS 隐式算法
[ 7]
。计算网格采用H-I 型

网格,主流区域网格分别取 50(周向)×49(径向)

×213(轴向) ,对开缝喷气时, 在开缝处至尾缘区

域网格分别取 17(周向)×49(径向)×17(轴向) ,

半开缝时,开缝处至尾缘分别取17(周向)×49(径

向)×33(轴向)。对开缝和半开缝中截面局部网格

示意图如图3、图4所示。

图3　尾缘对开缝网格局部放大

F ig . 3　Local mesh near symmetr y slot

喷气模型采用一维源项模型
[ 8, 9]

, 其表达式如

方程( 2)所示,该模型与主流场计算联立求解, 可
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以将主/射流的相互影响以数值迭代计算的方式

紧密耦合起来, 从而较准确的反应其相互掺混过

程和干扰效应。

(∀u) jet =
p 0- jet

T 0- jet

2�
R �( �- 1) 1 -

p jet

p 0- jet

�- 1
� p jet

p 0- jet

1
�

( 2)

式中: ( ∀u) jet为喷气密流比, T 0- jet为总温, p 0- jet为

喷气总压, p jet为喷口处静压, R 为气体常数、�为
气体绝热指数。

图4　尾缘半对开缝网格局部放大

Fig. 4　Local mesh near pressure side cut back

2　喷气比对叶栅性能的影响

2. 1　对开缝喷气

　　图 5给出了在设计状态下( Ma2t= 1. 17) , 不

同对开缝喷气比例时试验叶片表面等熵马赫数分

布。从图中可以看出,喷气比例对于叶片表面马赫

数影响不大。

图5　对开缝条件下,喷气比对叶片表面

马赫数的影响

F ig . 5　Sur face isentropic Mach number distr ibution

with different blow ing r atio

图6给出了该状态下出口气流角随喷气比变

化的试验和计算曲线, 从图中不难看出:试验和计

算基本一致, 尾缘对开缝喷气对于叶栅出口气流

角影响不大, 这可能是因为喷气流方向始终沿着

该涡轮叶片几何出气角方向喷出, 基本上没有扰

乱主流的气流方向所致。

图6　对开缝条件下,喷气比对出口

气流角的影响

F ig . 6　Curve o f blowing r atio to ex it air ang le

on symmetr y slot ejection

图7　对开缝条件下,喷气比对能量损失

系数的影响

Fig. 7　Curve of blow ing r atio to ener g y

degr adat ion coefficient on

symmetr y slot ejection

图7给出了相应的能量损失系数随喷气比变

化的试验和计算曲线, 试验和计算结果表现为: 能

量损失系数随喷气比的增大出现先增大后减小的
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趋势。能量损失系数定义如下:

X I = 1. 0 -

1. 0 -
P 2

P 2T

�
�- 1 ( 1. 0 + Cm)

1. 0 -
P 2

P1T

�- 1

�
+ Cm 1. 0 -

P2

P1T

�- 1

�

其中: P 1T和P2T分别为进、出口总压, P 2为出口静

压, Cm 为喷气流量与进口流量之比。

2. 2　半开缝喷气

　　图 8给出了在设计状态下,不同半开缝喷气

比例时试验叶片表面等熵马赫数分布,试验结果

表现为:半开缝尾缘喷气时,喷气量对于叶片表面

马赫数在前50%弦长分布同样影响不大,之后略

图8　对开缝条件下,喷气比对叶片表面

马赫数的影响

F ig . 8　Sur face isentropic Mach number distr ibution

with different blow ing r atio

图9　对开缝条件下,喷气比对出口

气流角的影响

F ig . 9　Curve o f blowing r atio to ex it air ang le

on symmetr y slot ejection

有影响。

图9给出了该状态下出口气流角随喷气比变

化的试验和计算曲线。

图10　对开缝条件下,喷气比对能量损失

系数的影响

Fig . 10　Curve of blow ing rat io t o energ y

degr adat ion coefficient on

symmetr y slot ejection

图10给出了能量损失系数随喷气比变化的

试验和计算曲线, 计算和试验结果表明:半开缝喷

气时,喷气量对叶栅出口气流角基本没有影响, 但

对于能量损失系数则表现为随着喷气量的增加,

其值先增大后减小,这个结果与对开缝结果基本

类似。

3　不同形式尾缘喷气对流场细微

　　　　　　结构的影响

　　图 11给出了不同开缝形式下, 不喷气以及

4%喷气时计算得到的尾缘局部S1面马赫数放大

云图,如图11( a)所示, 在对开缝不喷气条件下, 上

游气流流经该尾缘处时形成尾迹, 表现为图中的

马赫数较低的深色区域。并且该尾迹随着主流向

下游流动中,与主流掺混,该区域逐渐减小。而主

流的高马赫数区域由于受到尾迹低能量气体的作

用,其马赫数在包含尾迹的小范围逐渐降低,影响

区域逐步增大。如图11( b)所示,当引入喷气时,

喷气气流立刻吹除了原来的低速区域,深色的
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图11　不同开缝形式下, 不喷气和4%喷气时尾缘局部S1面马赫数放大云图

F ig . 11　Blade-to-blade M ach number distr ibut ions w ith differ ent slot form

图12　不同开缝形式下 ,不喷气和4%喷气时尾缘局部S 1面矢量放大云图

F ig . 12　Blade-to-blade Velo city vecto r w ith differ ent slo t form

低马赫数被较高的浅色区域所替代。对比不喷气

条件下的计算结果,发现随着气流向下流动相对

主流其马赫数较小的区域比不喷气条件下要大一

些。这说明随着喷气的引入,增强了尾缘气流的活

动能力,使得其与主流的掺混能力有所增强。在半

开缝条件下,喷气比为 0. 0%时, 如图 11( c)所示,

在开缝处形成速度较小的深色区域, 此区域气流

伴随主流一起向下游流动, 并受到主流的挤压和

提拉作用, 速度逐步上升, 并且影响区域愈来愈

小,在接近尾缘处时消失。图11( d)给出了喷气比

为4. 0%时,相对不喷气条件下,开缝处气流速度

得到一定程度的提高, 同样该喷气流受到主流的

挤压和提升作用, 伴随着主流向下游流动, 深色区

域逐渐消失, 影响区域逐渐减小,相对于不喷气条

件时, 该低速区域的气流与主流的掺混过程缩短

了。对比两种开缝形式,不难发现半开缝条件下,

尾迹区域要明显小于对开缝形式,在半开缝时, 喷

气对叶片尾缘处的尾迹影响不大。

图 12给出了不同开缝形式下, 不喷气以及

4%喷气时计算得到的尾缘局部S 1面速度矢量放

大图,如图12( a)所示, 在对开缝不喷气条件下, 尾

缘处形成较强的涡,引入4%喷气时,如图12( b)所

示,立刻吹除了附着在尾缘上的涡。半开缝条件

下,当不喷气时,如图12( c)所示,由于受到主流的

提拉和缝后叶片表面的拖拽作用, 在开缝处形成

一个涡,主流的对于此涡的作用相对较强,而且对

其有一定的挤压作用, 导致涡的强度逐渐减弱。引

入4%喷气时,如图12( d)所示, 开缝处的涡消失。

但是,无论喷气是否,在叶片尾缘处都有较强的涡

形成,并且此尾涡会伴随着主流一起向下游移动,

与主流进行掺混逐渐消失。

4　结　论

　　以数值模拟和试验研究的方式研究了涡轮叶

片尾缘不同开缝形式喷气时,开缝形式以及喷气

对流场的影响,经过分析可以得出以下结论:

( 1) 尾缘开缝形式以及喷气量对叶片表面马

赫数分布和出口气流角影响不大。
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( 2) 两种开缝喷气形式下,能量损失系数随

着喷气量增加出现先增加后减小的趋势。

( 3) 对开缝条件下, 喷气的引入增强了尾迹

于主流的掺混能力,并吹除了附着在叶片尾缘上

的漩涡;半开缝喷气时,喷气只吹除了附着在开缝

处形成的漩涡,对于叶片尾缘处尾迹影响不大。
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