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要!将叶身融合技术进一步应用于涡轮%探索其技术应用效果
)

为此%以
\\G.7T6

I

,

为原型%施加
0

种不同的叶身融合模型%并采用数值模拟方法进行了对比研究
)

结果表明#前缘融合面可削弱马蹄涡&侧融合

面可削弱角区分离&对静叶实施融合使动叶进口总温附面层厚度降低%在通道涡作用下高总温流体被部分推

离%明显降低了轮毂壁温
)

关
"

键
"

词!叶身融合&涡轮&角区分离&绝热壁温&马蹄涡
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针对叶片与端壁交汇区的流动组织%近来出

现了一种有前景的创新技术%即叶片$端壁融合技

术!简称叶身融合技术%

QQ>F

"

(

#.$

)

)

它强调根据

附面层发展情况合理设置融合面曲率半径沿流程
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的分布%以调控交汇区附面层分离
)

在压气机动叶

中的应用研究(

!.%

)表明%

QQ>F

通过削弱角区分

离而提高效率%且具有很好的工况适用性
)

那么%

将
QQ>F

应用于涡轮会有何种效果呢- 叶片与

端壁交汇区域也是涡轮流热环境组织的关键部

位
)

在这一领域%

$"""

年后的一些研究中也提出

了添加过渡曲面的修型技术%但主要集中于前缘

部分(

;.#$

)

%而在整周采用过渡曲面方面%研究主要

集中于工艺倒圆的影响%例如文献(

#!.#%

)发现倒

圆因堵塞而导致损失增加&文献(

#;.#0

)指出倒圆

使上'下通道涡向叶栅中部靠近%端壁处角涡强

度增大%二次流损失上升%涡轮效率下降
)

在此背景下%尽管涡轮流动处于顺压环境%且

即便有分离也是小得多%但还是应该研究一下

QQ>F

对于涡轮流热环境组织调控的影响
)

为

此%本文以
\\G.7T6

I

,

为原型%设计
0

种不同

QQ>F

模型%并进行数值模拟对比研究
)

鉴于

QQ>F

中过渡曲面与1倒圆2或1弯叶片2思想的

差异%下文将这种过渡曲面统称为1融合面2

)

:

"

研究案例

:;:

"

原
"

型

本文
QQ>F

研究案例原型采用奥地利格拉

茨工业大学热力涡轮机械与机器动力学研究所

!

c37T5TUT,L'M\A,M?6(\UMY'?6-A53,M

@

63NG6.

-A53,+

@

36?5-7

%

\\G

"设计并试验的
\\G.

7T6

I

,

(

#/

)

%图
#

给出了该涡轮级试验台的几何示意

图及
(67,M+'

88

(,M&,('-5?,TM

@

!

+̂&

"窗口测量

位置
)

表
#

给出了主要几何参数
)

图
#

"

\\G.7T6

I

,

试验台!单位#

??

"

W5

I

)#

"

\\G.7T6

I

,T,7TM5

I

!

U35T

#

??

"

表
:

"

FF?@+3&

A

*

几何参数

F&7'*:

"

FF?@+3&

A

*

A

*"B*3$

9,

&$&B*3*$+

参数 数值

静叶数
$1

动叶数
!;

静叶弦长!中展"$

?? 0/:9

动叶弦长!中展"$

?? %%:9

静叶轴向弦长!中展"$

?? %;:#

动叶轴向弦长!中展"$

?? 1;:/

静叶叶型转折角$!

g

"

0"

动叶叶型转折角$!

g

"

#"0

静叶出口高度$
?? %%:#

动叶出口高度$
?? ;9:$

动叶叶尖间隙$
?? ":9%

动静叶排间距$
?? $;:1

:;<

"

TTU_

修型

为研究
QQ>F

对涡轮流热环境的影响特点%

对
\\G.7T6

I

,

设计了
0

种
QQ>F

模型%如图
$)

典型融合剖面及端壁补偿示意如图
!)

图中
&

7

%

&

8

%

&

N

分别表示融合导致的吸力面角区通流面积

减幅'压力面角区通流面积减幅和端壁下沉通流

面积增幅
)

"%9$
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图
$

"

\\G.7T6

I

,QQ>F

模型示意图

W5

I

)$

"

K4,T-A'LQQ>F ?'N,(7'L\\G.7T6

I

,

图
!

"

典型
QQ>F

剖面与端壁补偿及侧面半径流向变化

W5

I

)!

"

\

@8

5-6(7,-T5'37'LQQ>F63N,3NP6((-'?

8

,376T5'3

63N-'M3,MM6N5U76('3

I

7TM,6?P57,

<

"

数值模拟方法

数值试验基于定常可压完全
*.K

方程和带

自动壁面函数的
7A,6M7TM,77TM637

8

'MT

!

KK\

"湍

流模型%所采用的求解器为
<*KHKVWf#$)

数值

试验的边界条件按试验测量值给定
)

采用
*U?,-6<UT'

I

M5N%

软件生成结构化六

面体单元计算网格%如图
1)

所有算例近壁网格

(

a均在
%

以下%以保证
KK\

湍流模型正确使用
)

网格拓扑完全一致%以严格保证算例间可对比性
)

根据预先所做的网格无关性研究经验%将整级

!动'静两排"总网格数保持在
#$"

万左右
)

以文献(

#/

)的表
$

中面
'

#

a

面
*

#

的条件为

计算工况
)

为方便计算%进气混合腔与排气匣不纳

入计算域%而选取静叶前缘上游
;;??

处总压测

点所处的平面为计算进口平面%选取级下游内扩

压器里静压测点所处的平面为计算出口平面
)

详

细计算参数如表
$)

图
1

"

网格示意图

W5

I

)1

"

K4,T-A'L?,7A

表
<

"

边界条件设置

F&7'*<

"

T"#%0&$

9

-"%0131"%+("$-&'-#'&31"%

参数 数值及说明

进口

位置
W

$

?? =;;

总压
OTT

%

53

$

O6 !!!$""

总温
0

TT

%

53

$

d 1"$:0

湍流强度$
_ %

出口

位置
W

$

?? #%/

静压$
O6 9""""

静温$
d !"%

固壁

叶片 绝热'无滑移

轮毂
绝热'无滑移动叶的轮毂

转速#

#";#0M

$

?53

机匣 绝热无滑移

其余
通道侧边界 旋转周期边界

排间界面 级掺混面模型

=

"

结果与分析

=;:

"

流场分析

!)#)#

"

端壁补偿影响

在
QQ>F

修型过程中%一个非常重要的措施

就是通过端壁下沉的补偿办法保证
QQ>F

修型

前后通流不变%这样就能避免如文献(

##.#!

)出现

的因增加了流动堵塞而导致气动性能恶化
)

从图
%

可见%静叶施加融合面而不修正端壁

时!

\\G$

与
\\G1

"会使得流量下降约
#:%_

%

\\G!

%

\\G%

%

\\G;

%

\\G0

和
\\G/

均通过

端壁补偿基本恢复了流量
)

从图
;

的级效率对比

图可以看出%尽管各种几何模型对整体效率的影

响非常小%在
":#_

左右%接近数值误差%但是在

相同的对比基准下%也能看出恰当的融合与端壁

补偿对整体效率的轻微贡献
)

#%9$
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图
%

"

试验工况下
/

种几何模型的进出口流量对比

W5

I

)%

"

c3(,T63N'UT(,T?677L('PM6T,'LTA,,5

I

AT

I

,'?,TM

@

?'N,(7U3N,M,]

8

,M5?,3T-'3N5T5'3

图
;

"

试验工况下
/

种几何模型的效率对比

W5

I

);

"

>LL5-5,3-

@

'LTA,,5

I

AT

I

,'?,TM

@

?'N,(7U3N,M

,]

8

,M5?,3T-'3N5T5'3

!)#)$

"

整周均匀融合面的作用

选择
\\G#

!无融合面"和
\\G!

!均匀融合

面带端壁补偿"的计算结果进行对比
)

从图
0

中
\\G#

看出%静叶根部吸力面近尾

缘处存在较大的角区分离团%而动叶根部则几乎

不存在这样的分离团
)

此外%无论是动叶还是静

叶%在近尾缘的叶片中展较大范围内存在一道激

波
)

图
/

为流向截面内马赫数云图%其中
W

表示

流向坐标%

W

6

表示静叶或动叶计算域轴向长度
)

从图
/

中可以看出%在通道前段%叶根和叶顶附近

的流速比较接近%但是到了通道后段%叶根附近流

速增长要比叶顶快得多%因此到了后半程%通道流

向截面的高速区基本集中在吸力面根部角区了%

但是随着靠近尾缘%根部角区的分离泡也逐渐增

大%并将高马赫数团的核心逐渐 1挤向2流道中

部
)

注意到高马赫数团是超声的%马赫数在
#:%

左

右%这有理由相信附近会有激波产生
)

当存在融合面时!图
0

!

Y

""%吸力面根部近尾

缘角区流体速度增加%使得分离延迟和减小%但同

时%马赫数的增加使得中展的激波延伸到了整个

图
0

"

\\G#

和
\\G!

动静叶吸力面与轮毂极限流线与

切应力

W5

I

)0

"

5̂?5T53

I

7TM,6?(53,7-'('M,NY

@

7A,6M7TM,77'3

TA,7U-T5'375N,'LAUY63NS63,Y(6N,

'L\\G#63N\\G!

图
/

"

两个流向截面内马赫数云图

W5

I

)/

"

G6-A3U?Y,M-'3T'UM'LTP'7TM,6?P57,7,-T5'37

角区内
)

因此%由分离泡减小而获得的效率收益将

部分被激波增强带来的损失抵消
)

$%9$
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!)#)!

"

动叶与静叶融合面影响比较

从图
0

还可以发现%动叶无论是分离还是激

波%都比静叶小
)

因此动叶的设计已经较为理想%

很可能各种管控技术的效果都将不明显
)\\G/

的设计%就是为了去掉静叶的融合面%看纯粹动叶

的融合面能产生多大作用
)

图
9

给出了各算例模型出口展向效率分布%

可见%

\\G/

的分布型与
\\G#

!没有任何融合

面"非常接近%与
\\G$

"

\\G0

有较大不同
)

这

说明纯粹动叶施加融合面跟不施加融合面差不

多
)

但这并不是说融合面在所有涡轮动叶中都无

用%仅仅是因为当前计算模型
\\G.7T6

I

,

的动叶

设计已经非常理想%所以根部效率改善非常微弱
)

图
9

"

各模型出口展向效率分布

W5

I

)9

"

K

8

63P57,,LL5-5,3-

@

N57TM5YUT5'36T'UT(,T

'L,6-A?'N,(

!)#)1

"

前缘融合面影响

许多研究表明%前缘融合面可以有效抑制马

蹄涡%但是在叶轮机里%简单的前缘融合面将无法

适应复杂的攻角变化(

!

)

%本文为叶片施加的前缘

融合面均是以连续二面角变化过渡到两侧的%因

此具有较好的攻角适应性
)

下面来看看这样的前

缘融合面对前缘附近的流场%尤其是马蹄涡到底

产生了什么样的影响
)

如图
#"

"

图
#$

展示的
\\G#

和
\\G!

!整

周融合面
a

端壁下沉流量补偿"以及
\\G%

!在

\\G!

的基础上进一步增大前缘融合面"的前缘

角区壁面极限流线
)N

为节点%

5

为鞍点%

6

7

为分

离线
)

可以看出%前缘融合面削弱马蹄涡在极限流

线图谱上表现为分离流节点
N

和鞍点
5

之间的

距离减小%当两者重合时%马蹄涡将消失
)\\G%

的前缘融合面较大%马蹄涡已基本消除
)

图
#1

"

图
#0

从三维流线的角度进一步阐述了这一点
)

但

是值得一提的是%当前涡轮级静叶端壁前缘附近

附面层非常薄!从图
#!

看出%由于子午通道的收

图
#"

"

\\G#

静叶前缘根部角区极限流线图谱

W5

I

)#"

"

5̂?5T53

I

7TM,6?(53,?6

8

6TTA,(,6N53

I

,N

I

,

-'M3,M'LS63,'L\\G#

图
##

"

\\G!

静叶前缘根部角区极限流线图谱

W5

I

)##

"

5̂?5T53

I

7TM,6?(53,?6

8

6TTA,(,6N53

I

,N

I

,

-'M3,M'LS63,'L\\G!

图
#$

"

\\G%

静叶前缘根部角区极限流线图谱

W5

I

)#$

"

5̂?5T53

I

7TM,6?(53,?6

8

6TTA,(,6N53

I

,N

I

,

-'M3,M'LS63,'L\\G%

图
#!

"

叶片前缘上游加速区

W5

I

)#!

"

<--,(,M6T53

I

M,

I

5'3U

8

7TM,6?'LTA,(,6N53

I

,N

I

,'LTA,S63,7
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图
#1

"

\\G#

静叶区三维流线

W5

I

)#1

"

!.+7TM,6?(53,76TM,

I

5'3'L\\G#S63,

图
#%

"

\\G#

静叶三维流线!前缘角区放大"

W5

I

)#%

"

!.+7TM,6?(53,7'L\\G#S63,

!

6T(,6N53

I

,N

I

,-'M3,M,3(6M

I

,?,3T

"

图
#;

"

\\G!

静叶三维流线!前缘角区放大"

W5

I

)#;

"

!.+7TM,6?(53,7'L\\G!S63,

!

6T(,6N53

I

,N

I

,-'M3,M,3(6M

I

,?,3T

"

图
#0

"

\\G%

静叶三维流线!前缘角区放大"

W5

I

)#0

"

!.+7TM,6?(53,7'L\\G%S63,

!

6T(,6N53

I

,N

I

,-'M3,M,3(6M

I

,?,3T

"

缩%静叶前缘上游存在一个加速区%尤其是近轮毂

壁面%有一个高速团%使得边界层很薄"%所以%马

蹄涡尺寸非常小%对流场的影响范围也比较小%因

此前缘融合面的调控虽然能消除马蹄涡%但是对

整个涡轮级的性能影响将不明显
)

此外%前缘融合面的引入还会在一定程度上

增强通道涡
)

图
#/

展示了动叶附面层内
!

个主要

流向涡!马蹄涡的两个分支!吸力侧腿
Q

7A

'压力

Q

8

A

"和通道涡
Q

8

"对流面的卷曲过程%图
#9

是这

!

个流向涡的位置方向示意图
)

图
$"

和图
$#

分

别给出了施加小的前缘融合面!

\\G!

"和施加较

大的前缘融合面!

\\G%

"时流面在这
!

个流向涡

作用下的卷曲过程
)

很明显%前缘融合面大大削弱

了马蹄涡分支
)

但同时%它却使得附面层流体上扬

位置大大提前%这意味着通道涡增强
)

原因是#吸

力侧腿与通道涡反向%对通道涡起到削弱作用%压

力侧腿与通道涡同向%对通道涡起到增强作用%因

此吸力侧腿较强时%马蹄涡整体可起到削弱通道

涡的作用
)

前缘融合面削弱了马蹄涡%反而会导致

通道涡的增强%因此端壁上流体从压力面流向吸

力面的趋势就更快更强
)

图
#/

"

\\G#

动叶附面层中某流面在
!

个涡的作用下

沿通道卷曲的过程

W5

I

)#/

"

\P57T'L67TM,6?7UML6-,53TA,Y'U3N6M

@

(6

@

,M'L\\G#Y(6N,U3N,M6-T5'37'L

TA,TAM,,S'MT5-,7

!)#)%

"

侧面变曲率半径融合面的作用

\\G;

和
\\G0

是在
\\G%

的基础上增大

和减小侧面融合面尺寸得到的
)

但
\\G;

和

\\G0

在吸力面近尾缘处的融合面都比
\\G%

大%这是出于对吸力面尾缘分离较大的认识
)

不过

从结果来看%这些设计初衷都没能考虑到激波的

干涉作用
)

如图
$$

%

\\G%

在吸力面侧面以较小的融合

面大大削弱了分离%却因流体的加速并超声而诱

导中展附近的激波延拓到分离区%

\\G;

和

1%9$
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图
#9

"

马蹄涡吸力侧腿'压力侧腿和通道涡

W5

I

)#9

"

B'M7,7A',S'MT,]7U-T5'3(,

I

%

A'M7,7A',S'MT,]

8

M,77UM,(,

I

%

63N

8

6776

I

,S'MT,]

图
$"

"

\\G!

动叶附面层中某流面在
!

个涡的作用下

沿通道卷曲的过程

W5

I

)$"

"

\P57T'L67TM,6?7UML6-,53TA,Y'U3N6M

@

(6

@

,M

'L\\G!Y(6N,U3N,M6-T5'37'LTA,TAM,,S'MT5-,7

图
$#

"

\\G%

动叶附面层中某流面在
!

个涡的作用下沿

通道卷曲的过程

W5

I

)$#

"

\P57T'L67TM,6?7UML6-,53TA,Y'U3N6M

@

(6

@

,M

'L\\G%Y(6N,U3N,M6-T5'37'LTA,TAM,,S'MT5-,7

\\G0

在吸力面角区更大的融合面进一步增强

了激波干涉%增大了分离区
)

再看总压恢复系数
*

8

T

%如图
$!

看出#

\\G;

和
\\G0

相对于
\\G%

都增大了根部损失%但

这一增加了的损失并不是增大的尾缘厚度所导致

的%因为即使
\\G0

采用减缩的方式让尾缘厚度

回归到很小%但根部损失仍然较大
)

可见%增加的

损失主要是激波与分离的相互诱导所致
)

=;<

"

热环境影响分析

经计算得出%静叶进口!级进口"流量平均静

图
$$

"

\\G#

%

\\G%

%

\\G;

%

\\G0

四种模型静叶尾缘

角区极限流线图谱

W5

I

)$$

"

5̂?5T53

I

7TM,6?(53,?6

8

6TTA,TM65(53

I

,N

I

,

-'M3,M'LS63,'L\\G#

%

\\G%

%

\\G;

%

\\G0

图
$!

"

静叶尾缘平面总压恢复系数分布

W5

I

)$!

"

\'T6(

8

M,77UM,M,-'S,M

@

-',LL5-5,3TN57TM5YUT5'3

6TTA,TM65(53

I

,N

I

,

8

(63,'LS63,

温为
1"$d

%转静排间界面流量平均静温为
!$0

d

%动叶出口!级出口"流量平均静温为
$//d

%因

此静叶和动叶内的平均静温变化幅度分别为
0%

d

和
!9d

%温降比约为
$x#)

而从图
$1

%

\\G#

中

展截面静温分布来看%静叶中展内局部最低温可

达
$/1d

%动叶中展局部最低温可达
$11d

%因此

中展位置静叶内静温变化幅度在
#1"d

左右%动

叶约
/"d

左右
)

但是壁温变化幅度并没有这么

大
)

例如图
$%

%单排内轮毂壁温变化幅度非常小
)

这是因为%壁面静温主要取决于近壁流体的总温%

而单排内总温变化幅度肯定远小于静温变化幅

度
)

只有两种机制会导致近壁流体总温变化%一种

是边界层内的总温过冲现象!

'S,M7A''T

"导致总

温展向输运%其变化幅度一般较小%且取决于速度

变化幅度&另一种是二次流与涡运动引起的能量

输运
)

%%9$
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图
$1

"

\\G#

中展静温分布

W5

I

)$1

"

G5N7

8

637T6T5-T,?

8

,M6TUM,N57TM5YUT5'3'L\\G#

图
$%

"

\\G#

轮毂壁温分布

W5

I

)$%

"

BUYT,?

8

,M6TUM,N57TM5YUT5'3'L\\G#

""

从图
$;

可以看到%动叶前缘根部马蹄涡引起

的壁温!

0

P

"变化幅度要比静叶前缘根部马蹄涡

引起的壁温变化幅度大得多
)

前面已经提到%壁温

由近壁流体总温决定%因此必然是由于动叶前缘

上游边界层内的总温梯度大于静叶前缘上游边界

层内的总温梯度
)

图
$0

为
\\G#

各流向位置要

对总温沿展向的分布
)

其中
W

$

W

6

`"

"

#

表示静

叶中%

W

$

W

6

`#

"

$

表示动叶中%

W

$

W

6

`":$%

或

#:$%

表示叶片前缘位置%

W

$

W

6

"̀:0%

或
#:0%

表

示叶片尾缘位置
)

从图
$0

可以看出%静叶中%前缘

上游!

W

$

W

6

(

":$%

"总温展向变化极小%仅在叶片

尾缘下游!

":0%

(

W

$

W

6

(

#

"的近壁范围内总温展

向较为明显&而动叶中%不光是前缘上游!

#

(

W

$

W

6

(

#:$%

"%几乎整个流向范围!

#

(

W

$

W

6

(

$

"总

温展向变化都非常明显%这主要由三部分因素导

致#首先由于旋转半径的变化引起旋转速度的变

化%在近似相同的绝对总温分布的情况下%从根部

到尖部会表现出逐渐减小的相对总温分布&其次%

由于尖部相对旋转的轮毂!

AUY

"在不断注入相对

总能%所以在展向上半段又表现出相反的趋势%即

随展向位置增大%相对总温逐渐增大&最后%在根

部边界层内的总温过冲现象又使得相对总温表现

;%9$
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图
$;

"

\\G#

%

\\G!

%

\\G/

的静叶吸力面'静叶轮毂'动叶吸力面'动叶轮毂绝热壁温分布

W5

I

)$;

"

<N56Y6T5-P6((T,?

8

,M6TUM,N57TM5YUT5'3'LS63,7U-T5'375N,

%

S63,AUY

%

Y(6N,7U-T5'3

75N,63NY(6N,AUY'L\\G#

%

\\G!63N\\G/

图
$0

"

\\G#

各流向位置相对总温沿展向的分布

W5

I

)$0

"

[,(6T5S,T'T6(T,?

8

,M6TUM,7

8

63P57,N57TM5YUT5'36T7'?,7TM,6?P57,

8

'75T5'37L'M\\G#

出随展向位置增大而增大的趋势
)

从图
$;

也可以看出%施加融合面之后静叶吸

力面尾缘静温有所变化%主要是因为激波面延拓

到端壁%尾缘近端壁高温区增大
)

可发现动叶前缘上游轮毂静温整体略有升

高%而动叶轮毂后半段静温下降明显
)

这一点可作

如下解释
)

如图
$/

%动叶通道中相对总温!

0

TM

"分

布代表了燃气总能的分布与输运
)

可以看出%两端

!轮毂!

AUY

"与机匣!

7AM'UN

""处能量较高%在沿

着通道向下流动的过程中逐渐向中展输运%又在

通道涡的作用下%逐渐从压力面向吸力面角区堆

积卷起
)\\G$

的动叶入口轮毂上边界层!高能

层"比较薄%所以在离开通道前已经全部卷起到轮

毂吸力面角区%使得中展的低能流体暴露并接触

到轮毂%因而轮毂的壁温就大大降低
)

而
\\G#

的动叶入口轮毂上边界层厚得多%在离开通道

前虽然也向轮毂吸力面角区堆积卷起%但还没

有使中展的低能流体暴露在轮毂上%因而轮毂

保持了较高的壁温
)\\G/

与
\\G#

的情况类

似%说明了
\\G$

这一1卷起暴露2过程较快并

不是因为动叶的融合曲面增强了通道涡的强

度%而是因为静叶的融合曲面降低了动叶来流

相对总能边界层的厚度
)

至于为什么静叶的融

合曲面对下游动叶的来流有这样的影响%可解

释为#静叶有融合曲面时%尾缘分离大大削弱%

因此尾迹涡的展向高度大幅度降低%并通过动

静叶排间界面周向掺混并传递到动叶%导致动

叶来流总温边界层大大变薄
)

0%9$
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图
$/

"

\\G#

%

\\G!

%

\\G/

相对总温分布沿流程的发展

W5

I

)$/

"

+,S,('

8

?,3T'LTA,M,(6T5S,T'T6(T,?

8

,M6TUM,6('3

I

7TM,6?P57,L'M\\G#

%

\\G!63N\\G/

>

"

结
"

论

本文通过
QQ>F

技术对
\\G.7T6

I

,

的叶片

端壁交汇区施加融合面%先后通过添加融合面'微

调端壁以维持通流面积'增大前缘融合面半径'仅

对动叶施加融合面'以及增大和减小侧面融合面

半径等措施得到了
/

种计算模型%并通过
VWf

进

行气动热力计算%得到以下结论#

#

"

QQ>F

中的端壁补偿非常重要%它增强了

算例之间的可对比性%避免因添加融合面引发通

流面积减小而带来的性能不确定性
)

$

"融合面的作用在于通过增加角区流速'减

小附面层交汇%从而延缓'削弱甚至消除分离
)

!

"融合面适合添加在有明显角区分离的位

置%通过削弱角区分离而改善流动和整体性能
)

1

"端区超跨声涡轮采用
QQ>F

需要折中考

虑1

QQ>F

能延缓或削弱角区分离2和1

QQ>F

可

提高当地马赫数而可能诱发更强激波的问题2

)

%

"前缘融合面可大大削弱涡轮前缘马蹄涡%

但同时也可能增强通道涡%继而使通道二次流

增强
)

;

"在
QQ>F

的情况下%高总温气流被迫迁

移是端壁热环境可能改善的主要机制
)

静叶

QQ>F

大大降低了来流边界层的高度%在略微增

加动叶前缘附近壁温的同时%能使后部大区域内

端壁静温降低
)

尽管本文得出了一些有意义的结论%但

QQ>F

对涡轮性能的影响还亟待进一步深入

研究
)
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