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涡轮叶片径向倾斜尾缘劈缝减阻能力数值研究
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摘　　　  要：    针对传统水平排气劈缝结构流动损失大的问题，提出了径向倾斜排气的设计思想，并围绕其进

一步提出了直线式和曲线式两种倾斜劈缝结构。基于数值仿真研究了其内部流场，揭示了倾斜劈缝可减小

冷气转折角，抑制旋涡产生，使流动更加平缓，从而减小流阻的机理。通过与水平劈缝的对比分析，初步验证

了两种新型劈缝结构使总压损失分别降低了约 10%～12%和 13%～15%。进一步考虑了燃气外流与冷却气掺

混过程对劈缝内流动的影响，仿真结果同样印证了倾斜劈缝对于内流减阻能力的提高。但同时也发现了此

类倾斜射流导致掺混损失增大的现象，通过给出两类劈缝结构的涡轮叶栅整体流动损失变化规律为叶片综

合性能优化提供了参考。
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Numerical study on the flow resistance reduction capability of
turbine blade radial tilted trailing edge slots
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Abstract:   According to the defect of high flow resistance in current horizontal exhaust trailing edge
slots, the scheme of radially tilted ones was proposed. Based on the improvements, the linear and curved
tilted  designs  were  further  put  forward.  3D  numerical  simulation  methods  were  applied  to  these  typical
structures,  then  the  internal  flow  fields  were  obtained  and  comprehensively  compared.  The  results
uncovered the mechanisms on flow resistance reduction of the new structures,  by decreasing the coolant
turning angle and suppressing the vortex in venting slots. In detail, the total pressure loss of typical linear
and  curved  tilted  designs  could  be  reduced  by  about  10%−12%  and  13%−15%  compared  with  the
horizontal one. The mixing processes of coolant injection and gas flow were simulated, which confirmed
the previous conclusions, although the total losses of the novel cascade flow slightly increased. These facts
and  characteristic  curves  provided  a  guidance  for  the  turbine  blade ’s  comprehensive  performance
optimization.
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航空发动机被喻为飞机的“心脏”，是一种结

构极其复杂的动力机械，其技术水平在一定程度

上体现了一个国家综合国力的强弱。根据布莱顿

循环，提高涡轮前燃气温度是提升发动机性能的

有效的方法之一。目前先进航空发动机的涡轮前

温度已高达 1 800 K以上，远远超过当前材料的

耐温极限，并由此引发了涡轮叶片的冷却问题[1]。

但在设计其冷却结构时，为了提高冷却效率，往

往以增大其内部流动阻力为代价，使得二次流系

统需从整机中提取更多的能量，对于发动机性能

的提高是一种负面影响[2]。

尾缘作为涡轮叶片结构最薄的部位，极易发

生烧蚀和断裂，同时也是对内部冷气流动产生较

大阻力和损失的区域。在其流动组织方式上，目

前工业界普遍认为——为减少冷却气射入主流燃

气时产生的掺混损失，应采用近似水平的排气方

式，与燃气流动方向尽可能一致。这种水平排气

式尾缘劈缝（以下简称为水平劈缝）结构在第三代

航空发动机涡轮叶片产品中已获得普遍应用，如

CFM56系列民用大涵道比涡扇和 F100军用小涵

道比涡扇发动机的高压涡轮转子叶片即是如此，

且我国同代产品也大多采用了此类方案。

在学术研究领域，关于涡轮叶片尾缘冷却结

构流动的研究工作已被广为开展。国外学者

Uzol等人 [3] 研究了涡轮叶片尾缘冷却结构的内

部流动损失情况，发现该损失在低吹风比下与主

流雷诺数具有强相关性。Ravelli 等人 [4-5] 研究发

现，冷却气流出尾缘劈缝时，在唇板后形成周期

性脱落涡，吹风比对旋涡的形成和发展具有较大

影响。国内的曾军等人[6] 研究了劈缝冷气喷射对

涡轮叶栅气动性能的影响，结果表明此类射流可

以降低叶栅能量损失，改善近尾迹区流动。在内

部冷却结构研究方面，北京航空航天大学的陶智

团队[7-11] 提出了一种新型涡轮叶片尾缘复合通道

隔板结构，探究了不同隔板结构通道内的流阻和

换热特性，并研究了气体在矩形截面微通道中的

流动转捩情况。贾宁等人[12] 设计了一种用于尾

缘冷却的斜劈式翼型扰流柱，研究表明其具有良

好的换热效果，但会增大流动阻力。Hwang等

人[13-14] 对尾缘楔形通道内的流动和换热进行了研

究，发现冷却气流动在 90°转折的楔形通道内比

直通道具有更大的压力损失。此外，还有部分研

究工作围绕劈缝的宽度、长度和厚度等几何结构

因素对内部流动损失和气动性能的影响而展开，

并总结出了规律性的结论[15-17]。综上所述，虽然

国内外学者在尾缘劈缝流动方面进行了丰富的研

究工作，但其研究对象均侧重于水平式，对结构

的探究未涉及到劈缝径向倾斜方式对冷气流动过

程的影响，而这一问题恰好是本文重点关注和切

入点所在。

本文针对传统的水平劈缝流动阻力大的问题，

提出一种沿径向倾斜排气的尾缘劈缝结构（以下

简称为倾斜劈缝），并通过数值模拟的方法研究

了其与对比结构在内部流场和流动阻力方面的差

异。在初步探明其减阻机理后，又在直线式倾斜

方案基础上改进为曲线式倾斜，并发现了其减阻

能力的进一步提高。进一步将研究区域扩展到了

整个涡轮叶栅，考量了内、外流掺混过程对劈缝

内流动的影响，再次印证了上述结论，为未来高

性能航空发动机研制提供了参考。此外，可以预

见该新型劈缝结构还将对尾缘区域的气膜冷却、

结构强度、制造工艺等有着综合性的性能改善，

因篇幅关系，将另行撰文展开论述。

 1    径向倾斜尾缘劈缝结构及模型

涡轮叶片水平与倾斜劈缝结构之间的根本区

别在于——劈缝隔肋以及相邻两隔肋之间形成的

排气通道的方向不同。如图 1所示经过简化的某

高压涡轮二级导向叶片结构，图 1 （a）为水平劈缝，

其隔肋和劈缝通道轴线与燃气流动方向近似一致，

这也是当前叶片设计中的典型方案；图 1 （b）中劈

缝沿径向向上倾斜，其排气方向与燃气来流呈一

定夹角。

在研究中忽略了原叶片的弯扭和表面曲率，

对尾缘部分进行了平直简化，方法如图 2所示。
 

(a) 水平劈缝 (b) 倾斜劈缝

冷气 冷气

燃气燃气

内腔径向
冷却通道

劈缝隔肋

劈缝排气
通道

图 1    两种高压涡轮导叶尾缘劈缝结构对比

Fig. 1    Comparison of two high pressure turbine vane

trailing edge slots
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在其基础上对劈缝结构参数进行了特征化的定义

和设计，以建立起对比研究的基础，结果如图 3和

表 1所示，其中 n为每个叶片中的劈缝数量；b为

劈缝径向节距，即每个劈缝结构单元的径向总高

度，并认为各单元相同；s为劈缝通道宽度，是垂

直于通道中心线方向上的通道两壁面间距离，并

且沿中心线等宽；w为隔肋宽度，量取的方向也为

垂直于其中心线；l为劈缝弦向长度，从劈缝隔肋

的入口沿水平计算至通道出口；d为劈缝通道厚

度，在叶片俯视图中沿劈缝伸展方向等厚；r为隔

肋入口端圆角半径；α为劈缝倾斜角，即劈缝中心

线相对水平面的倾斜角度，对于水平劈缝，该变

量为 0°。
 
 

 (a) 真实涡轮叶片 (b) 结构简化 (c) 对象特征化

图 2    尾缘结构的简化和特征化方法

Fig. 2    Simplification and characterization of trailing edge

 
 

(a) 水平劈缝 (b) 倾斜劈缝
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图 3    两种劈缝结构参数定义

Fig. 3    Structural parameter definitions of two slots
 
 

表 1    两种劈缝的结构参数

Table 1    Structural parameters of 2 slots

模型 n b/mm s/b l/s d/s r/mm α/（°）

水平劈缝 10 4 0.4 1.875 0.25 0.5 0
倾斜劈缝 10 4 0.4 1.875 0.25 0.5 30

 
 

通过对上述结构参数进行无量纲化组合设计，

可以更清晰和定性地描述两种劈缝结构的主要特

点：如 s/（b·cos α）可定义为尾缘空心率，代表了劈

缝通道的存在使得尾缘结构空心化程度；s/b可定

义为排气比，反映了尾缘劈缝排气边上单位高度

内可用来供冷气排出的空间；l/s可定义为劈缝长

宽比，衡量了劈缝通道的细长程度；d/s为劈缝通

道的扁平比，用于描述其截面形状。参考典型真

实叶片，采用突出主要区别和保证主要特征参数

相同的原则，分别设计了水平和倾斜两型尾缘劈

缝结构，具体数值如表 1所示，其中最主要的差别

在于劈缝倾斜角 α分别为 0°和 30°。本文重点研

究该角度变化对劈缝流动的影响。

 2    数值仿真方法

 2.1   计算域的选取和网格划分

研究首先将计算域置于了两种劈缝结构的内

部流道，并暂时忽略射流与燃气掺混的影响。采

用 ANSYS ICEM CFD对两种劈缝结构的计算域

模型进行网格划分。整体采用四面体非结构化网

格，在近壁面处采用棱柱形网格以提高对边界层

流动计算的准确性，并对结构曲率变化较大、流

场较为复杂的劈缝区域进行了局部网格加密。通

过网格无关性研究，获得了一套计算准确性较高

且计算量较为合适的网格尺寸设计：全局网格尺

寸为 0.4 mm；局部加密网格尺寸为 0.08 mm；壁面

边界层首层网格的厚度为 0.01 mm，共 3层，厚度

增长率为 1.2，典型局部网格情况如图 4所示，其

总单元数约为 350万，节点数约为 76万。经验证，

该网格方案计算得到的壁面首层网格无量纲高

度 y+<1，且当网格数量继续增加时，流场关键位

置处的压力变化小于全计算域内压力差值的 1%，

可以满足计算精度的要求。
  

劈缝通道

内腔通道

劈缝出口

图 4    尾缘劈缝区域的面网格细节

Fig. 4    Surface mesh details of trailing edge slots
 

 2.2   求解方法

采用 ANSYS CFX软件对两种劈缝结构进行

了内部冷却气流动的稳态、静态数值仿真计算。

对于所采用的理想空气工质，由于计算不考虑气

体与壁面间的换热，工质温度沿程变化不大，因

此选取入口温度 900 K下的物性参数作为定值。
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并采用标准 k-ε模型作为湍流的工程求解方法，

因为其具有适用范围广、计算效率高以及精度较

好[18] 等优势。参考已有研究结论 [19]，标准 k-ε模
型对叶片尾缘流动类数值仿真结果与经典实验的

误差约为 10%量级。虽然忽略了流体和壁面之

间的换热，但为了提高计算准确性，考虑了流体

内部黏性耗散和热量传递输运，计算中所用的基

本控制方程如下：

连续性方程

∂ρ

∂t
+∇ ·（ρU）= 0 （1）

动量方程

∂（ρU）
∂t

+∇ ·（ρU⊗U）= −∇p+∇ ·τ （2）

能量方程

∂（ρh）
∂t

− ∂p
∂t
+∇ ·（ρUh）=

∇ ·（λ∇T）+U · ∇p+τ : ∇U （3）

U式中 t是时间；ρ是流体密度； 是速度矢量；τ为

切应力；λ为流体导热系数；p、T、h分别为流体的

静压、静温和单位质量下的静焓。因为所仿真的

物理过程中没有源和汇，因此方程中相应的源项

部分被忽略。

 2.3   边界条件设置

p∗c
pout

p∗c/pout

选取近似发动机实际工况参数作为边界条件，

对两种劈缝结构分别进行数值仿真分析。入口采

用定静温 Tc=900 K和总压 边界，出口采用定静

压 =2 026 500 Pa边界。通过在合理范围内调

整 =1.01～1.05，构建了 5种压比的工况变化，

具体形式参见图 5。
 
 

10#
9#
8#
7#
6#
5#
4#
3#
2#

9#
8#
7#
6#
5#
4#
3#
2#

计算域出口,
固定静压条件

10#

1#

计算域入口,
固定总压条件

1#

(a) 水平劈缝 (b) 倾斜劈缝

图 5    进出口边界条件设置

Fig. 5    Boundary conditions of inlets and outlets

 3    计算结果与分析

 3.1   参数定义

在结果分析中，采用了总压损失、总压恢复

系数等作为参数指标，具体定义方式如下：

∆p∗总压损失 为

∆p∗ = p∗c − p∗out （4）

σslots劈缝出口总压恢复系数 为

σslots =
p∗out

p∗c
（5）

入口截面水力直径 L为

L =
4A
C

（6）

来流雷诺数 Re为

Re =
ρuL
µ
=

4ṁc

µC
（7）

p*
out

ṁc

式中 为劈缝出口截面的平均总压，A和 C分别

为冷气通道入口截面积和湿周长，µ、ρ、u、 分

别为来流在入口处的动力黏度、平均密度、速度

和质量流量。

 3.2   结果分析

两种劈缝结构各得到 5组不同压比下的充分

收敛计算结果，以及为特定工况匹配 1组 Re相同

的算例。以 Re=20 000作为典型工况，对于劈缝

倾斜前后的流场变化进行对比分析。图 6显示了

两种结构的流线分布情况，冷却气从叶片根部进

入冷却通道，在流动过程中逐渐转向，并从劈缝

通道出口流出。在每个算例中，尽管各个劈缝的

结构尺寸相同，但是由于距离入口远近的不同以

及沿程的流量和压力变化，使得各劈缝内冷却气

流动状态也存在一定差异。对于靠近入口的 1#
劈缝，该处冷却气流量大，速度快，并在涌入劈缝

的过程中，迅速完成了近似为（90°−α）的大角度转

折，速度方向变化剧烈。而位于远离入口的 10#
劈缝，由于冷气沿程流量不断减小，以及顶部壁

面的阻隔作用，来流方向提前发生转折，使得进

入劈缝的过程更加平缓和顺畅。为避免入口和端

部壁面的影响引入干扰因素，以两组算例中的 2#
劈缝为重点研究对象对比分析倾角 α对冷气流

场的影响：对于水平劈缝结构，在通道的来流侧，

即劈缝通道间隔肋的背风侧局部，如图 6（a）所示，

冷气流速存在先增大后减小的剧烈变化，且与相

邻流体间具有较大的速度差异。这是因为接近直

角的转折使冷却气形成了类似台阶流动，在其背
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风侧产生了低压区，冷却气在流向该低压区时会

因为正压力梯度的作用而加速流动，并受到内侧

低能流体的牵制形成较强的旋涡流动，而流过该

低压区后又会在逆压力梯度下产生减速；对于倾

斜劈缝结构，如图 6（b）所示，冷却气转折角度约

为 60°，明显小于水平劈缝，大幅削弱了台阶流动

所产生的低压区覆盖体积和气流旋度，因此冷却

气在该区域的速度变化幅度以及被内侧旋涡的能

量吸收均被减弱，流动更加平缓，使得由动能向

热能的耗散更小。但研究中同时发现：冷却气在

进入倾斜劈缝时也存在不顺畅的现象，部分气流

在隔肋端部壁面近乎滞止，然后再沿隔肋迎风面

向回转折进入下方劈缝通道，形成了近似“S”型的

二次转折流动。所以，倾斜劈缝能否比水平劈缝

具有更小的流动阻力，要取决于上述一正一反两

种影响的综合作用结果。

为综合评价出两种模型在相同 Re下沿程总

压变化的异同，在相同位置各选取一条流线，以

曲线上采样点的相对位置 X/L为横坐标，显示相

p∗/p∗c对（入口）总压 的沿程变化情况，如图 7所示。

根据图线显示，不论对于水平劈缝还是倾斜劈缝，

其流动过程均可以明显地分为两个阶段：①内腔

径向流动阶段，由于通道相对较为开阔，没有截

面积变化和方向转折，因此流动比较平缓，总压

变化较小，且两种结构的下降幅度基本相同；

②尾缘劈缝转折流动阶段，发生在 X/L=0.74的转

折点之后，该阶段的图线产生了明显的差异−
红色曲线代表的倾斜劈缝内的流线沿程相对总压

值明显高于水平劈缝，并使得最终出口处的总压

损失更小，印证了将劈缝由水平转为倾斜后可以

改善流动过程并综合地降低流阻的预测。

 
 

水平劈缝

内腔径向通道流动

流动
转折点

尾缘劈缝
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图 7    两种劈缝流动沿程相对总压变化

Fig. 7    Relative total pressure along streamlines of two slots
 

p∗/p∗c

对两种劈缝结构内总压沿程变化的细节进一

步研究，绘制了如图 8所示的相对（入口）总压

（ ）分布云图，并通过观察等值线分布规律来

研究流动损失幅度，分析阻力产生原因和指导结

构的进一步改进。首先可以通过等值线的疏密观

察到两种结构的总压损失均集中在劈缝通道内，

这与由图 7所获得的结论一致，同时也明晰了劈

缝隔肋的迎风和背风两侧壁面是流动阻力的主要

源头。其次对比两图可知，当劈缝结构由水平转

为向上倾斜后，隔肋背风侧的等值线变得稀疏，

总压损失减小，说明劈缝倾斜确实起到了减小阻

力的作用。但这样也导致了隔肋迎风侧总压损失

有所增大，表明可以对此处结构细节进一步优化，

以求整体减阻效果的再次扩大。

通过显示仿真结果中的旋涡结构来更准确地

捕捉结构对于流场，特别是其中强剪切流动的影

响。如图 9所示，基于 Q准则[20] 并取阈值为 0.025
对两种劈缝通道内的旋涡结构进行了提取。图中
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图 6    两种劈缝的三维流线和速度矢量图

Fig. 6    3D streamlines and velocity vectors of two slots
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除了在壁面和出口边界附近存在一些涡量较大的

区域以外，主要的旋涡均产生在劈缝隔肋的迎风

和背风两侧。通过对比图 9（a）、图 9（b）可知，其

中最明显的差别就是劈缝倾斜后使得原本存在隔

肋背风侧的大体积旋涡被近乎完全消除，佐证了

上述分析所获得的结论。

 4    结构进一步改进和流阻特性对比

 4.1   进一步改进结构的模型和计算

w

在探明倾斜劈缝的减阻机理及流场细节后，

以此为基础，进一步提出了将劈缝通道设计成弯

曲倾斜的结构方案（以下简称曲线劈缝），如图 10

所示，以求减阻效果的更优。其中，β1 和 β2 分别

为冷气进、出劈缝通道的入射角和出射角。由于

通道中心线向叶片尾缘排气方向弯曲，因此 β1 略

大于 β2。为保证劈缝通道宽度 s沿程相等，劈缝

隔肋宽度由内端的 w1 向外端的 w2 渐扩，并取两

者平均值 代表隔肋的特征宽度。为突出对比研

究中的主要矛盾，主要结构参数与上述水平和倾

斜劈缝相同，如表 2所示，其中首要差别在于 β1

取值为 40°。采用和前述相同的计算方法，获得

了同样边界条件下曲线劈缝流场计算结果。

 
 

l
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β
2

β
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d
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w
2

w
1

b

图 10    曲线劈缝结构和参数定义

Fig. 10    Scheme and structural parameter definitions of

curved slots
 
 

表 2    曲线劈缝的结构参数

Table 2    Structural parameters of curved slots

参数 数值

n 10
b/mm 4

s/b 0.4

l/s 1.875

d/s 0.25

r/mm 0.5

β1/（°） 40

β2/（°） 30

 

(a) 水平劈缝

1.000

0.997

0.994

0.991

0.988

0.985

0.982

0.979

0.976

0.973

0.970

p*/p*
c

隔肋迎风侧

隔肋背风侧

(b) 倾斜劈缝

1.000

0.997

0.994

0.991

0.988

0.985

0.982

0.979

0.976

0.973

0.970

p*/p*
c

隔肋迎风侧

隔肋背风侧

图 8    两种劈缝相对总压分布图

Fig. 8    Relative total pressure contours of two slots
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涡量大幅减小

图 9    两种劈缝通道内的涡核

Fig. 9    Vortex cores in two slots
 

第 7 期 孔星傲等： 涡轮叶片径向倾斜尾缘劈缝减阻能力数值研究 1745



 4.2   流阻特性对比分析

σslots

∆p∗

对全部算例分别统计来流雷诺数 Re和劈缝

出口总压恢复系数 ，绘制各类结构的流阻特

性曲线并加以对比，如图 11所示，用于定量地评

价劈缝倾斜设计带来的减阻效果。图中 3条曲线，

均呈现了总压恢复系数随 Re增大而减小的趋势，

且变化幅度呈指数性加剧，与经典流体力学理论

相符[21]。以曲线中段，即 Re为 11 000～27 000的

范围为统计对象，直线式和曲线式倾斜劈缝相较

于水平劈缝的总压损失 分别下降了约 10%～

12%和 13%～15%；在 Re=20 000的典型工况下，

下降幅度分别为 10.7%和 13.5%。由此可见将劈

缝由水平改为倾斜后可获得 10%以上的总压损

失减小，且采用曲线式倾斜的减阻效果更优。
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σslots图 11     随 Re的变化趋势

σslotsFig. 11    Variation trend of   with Re
 

 5    考虑射流掺混的劈缝流动仿真

 5.1   计算域模型和计算方法

在前文研究的基础上，进一步考虑了劈缝射

流及与外部燃气掺混条件下两种劈缝结构的流动

特点和流阻特性。计算域设计如图 12所示，其中

红色为外流区，蓝色为内流区。结构参数以及网

p*
g = 3 039 750 Pa

pmix= 2 026 500 Pa

p∗c/p
∗
g

格划分和计算方法沿用前文。边界条件采用固定

燃气入口总压 和叶栅出口背压

，通过调整冷气和燃气的入口总

压比 为 0.94、0.96、0.98、1.00、1.02共构建 5

种工况变化。定义冷气/燃气质量流量比 ζ为

ζ =
ṁc

ṁg
（8）

为特定工况匹配一组 ζ相同的算例，以便于

结果的对比分析。

 5.2   结果分析

p∗/p∗c

以 ζ=0.016 2作为典型工况，对劈缝通道内的

相对（入口）总压（ ）分布情况绘制了云图，如

图 13所示，可见对于两种劈缝结构，在冷气射入

燃气主流的最初的 1.5 mm长度内（约为 1倍通道

宽度），其总压均近似不变，即形成了较为稳定的

流管。而在此范围外，冷气才与燃气迅速完成掺

混并使其总压趋于一致，由此可近似认为，即使

考虑了劈缝射流，劈缝内部流动仍可以视为一段

稳定流管中的一部分，即射流掺混对劈缝内部流

动影响较小，可在计算中适当简化去掉。通过与

图 8对比可见，考虑射流掺混前后，劈缝内流动的

总压分布规律近似相同，因此两种计算方法可以

相互验证，并支持前文已得结论。

σslots

统计冷气在流道进口与劈缝出口之间的总压

损失，以 ζ为横坐标， 为纵坐标，绘制两种劈

缝结构的流阻特性曲线，如图 14所示。其中倾斜

劈缝相较于水平劈缝总压损失的下降幅度约为

11%，与前文基本吻合，进一步证明了劈缝倾斜设

计对于流动阻力的减小。

σcascade

研究已经证明倾斜劈缝有利于冷气内部流动

阻力的减小，但由于其射流方向与燃气夹角的增

大，会引起掺混损失的增大。为了综合评估两方

面的影响，定义叶栅出口总压恢复系数 为
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口

燃
气
入
口

冷气入口

周期边界

图 12    掺混流动的计算域

Fig. 12    Simulation domains of mixing flow
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p*/p*
c 1.000.940.880.820.760.700.640.58

(a) 水平劈缝 (b) 倾斜劈缝

p∗/p∗c图 13    掺混流动 分布云图

p∗/p∗cFig. 13      contours of mixing flow
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σcascade =
p∗mix（ṁg+ ṁc）

p∗gṁg+ p∗cṁc
（9）

p∗mix式中 为叶栅出口平均总压。

在考虑内外流掺混后，劈缝倾斜与否对于叶

栅整体流动损失的影响规律，相较此前单纯考虑

内部流动时发生了本质改变。如图 15所示，采用

倾斜劈缝的叶栅，总压损失较水平式增大了 0.35%，

由此可见倾斜射流掺混引起的损失更占比重。而

这也引出了对于倾斜劈缝开展进一步优化研究的

必要性，将另行撰文讨论。
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 6    结　论

本文针对涡轮叶片水平劈缝结构流动阻力大

的问题，提出了沿径向倾斜的设计思想。通过对

结构典型化和参数化研究，分别完成了直线和曲

线式倾斜的两种劈缝典型结构设计，并基于三维

流动数值仿真方法与水平劈缝之间进行了对比研

究分析，得到的主要结论如下：　　　

1） 缘于倾斜劈缝具有倾斜角 α，使得冷却气

在进入过程中的转折角近似为（90°−α），远小于水

平劈缝的 90°，从而使隔肋背风侧的台阶流动程

度减弱，避免了流速的剧烈变化，提高了流动均

匀性和进入劈缝的顺畅程度。但同时也发现了该

型隔肋的迎风侧入口端的局部回流现象，不利于

减小流动阻力，应在结构设计中扬长避短。

2）  劈缝倾斜前后对于上游来流阶段的流动

没有影响，且该阶段总压损失所占比重较小。在

劈缝流动的转折角减小后，隔肋背风侧的总压损

失相应明显减小。虽然此时隔肋迎风侧的损失有

所增大，但综合效果表现仍为正面影响占优。

3）  在 Re为 20 000的工况，劈缝倾斜角达到

30°时，即可将水平劈缝中隔肋背风侧的高涡量区

域近乎全部消除。

4）  在 Re为 11 000～ 27 000的范围内，倾角

30°的劈缝相对于水平状态，可使总压损失降低

10%～12%；而进一步改进的 40°～30°弯曲劈缝，

可使总压损失降低幅度增大至 13%～15%，说明

倾斜劈缝结构方案在减小内部流动阻力方面具有

较好的技术优势和进一步深入研究的价值。

5）  考虑射流和叶栅燃气掺混过程的流动仿

真计算结果同样印证了劈缝倾斜设计对于内部减

阻能力的提高，但同时倾斜射流将引起叶栅总流

动损失增大约 0.35%，这为涡轮叶片综合性能优

化提供了参考。
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