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涡轮叶片型面换热系数计算

西北工业大学　　吴丁毅　刘松龄

【摘要】　本文用数值方法计算了无气膜冷却涡轮叶片上包括前驻点的整个型面上的换热系数。驻

点区采用相似方程计算, 并用圆柱绕流近似表示驻点附近流场。较成功地模拟了边界层转捩和过

渡区的换热情况。计算中考虑了来流湍流度的影响。所计算的三种涡轮叶型在不同工况下的换热

系数与实验结果符合较好。

一、控 制 方 程

本文主要讨论如何处理用二维边界层方程计算无气膜冷却叶片上的传热时遇到的几个主

要问题, 包括: 驻点区的换热计算, 边界层转捩及过渡区换热, 来流滞流度的影响等。文中

给出了对几种涡轮叶型的计算结果和与实验数据的对比。所用的控制方程为二维定常可压缩

边界层方程组

��u/ �x + ��v / �y = 0 ( 1)　

�u�u/ �x + �v �u/ �y = - dp / dx + �(�ef f �u/ �y ) / �y ( 2)　

�u�I * / �x + �v �I * / �y = 〔(�ef f / P re f f ) �I * / �y + �ef f ( 1 - 1/ P re f f ) �( u2/ 2) / �y〕/ �y ( 3)　

边界条件为

y = 0:　u = v = 0, I * = I
*
w ;　y = ∞:　u = Ue, I * = I

*
e ( 4)　

其中�ef f和P re f f分别是有效粘性系数和有效普朗特数。上述方程组的求解方法很多, 本文在叶

片驻点区用 Cebeci-Smith方法
[ 1]
, 在叶片的其余部分用 Patankar-Spalding 方法

[ 2]
。

二、驻点区的换热计算

涡轮叶片驻点区的的换热计算具有重要的意义。一方面是因为驻点区有很高的热流密度,

是高温涡轮叶片换热计算中的一个重要参数。另一方面由于驻点势流速度为零, 许多公认较

成功的边界层方程解法, 如文献 [ 2] 等, 均无法计算驻点区的换热。同时驻点区的解作为后

面边界层计算的初值, 其准确与否对后续计算具有一定影响。

本文用 Cebeci-Smith方法计算驻点区流动和换热。这个方法的优点是控制方程经过变换

后在驻点有相似解, 求解过程比较简单。

引入变换坐标  , !

 =∫
x

o
�e�eU edx　, 　!=∫

x

o

�Ue

2 
dy ( 5)　

本文于 1988年 12月收到。



设流函数为 ∀ ( x , y ) = f ( , !) 2 , 令其满足连续方程 ( 1) , �u= �∀/ �x , �v = - �∀/ �y ,
则 ( 2) ～ ( 4) 式可化成无量纲形式

( bf ″) + f f
″+ #( c - f

′2) = 2 ( f ′�f ′/ � - f
″�f / � ) ( 6)　

( a1g
′
+ a2f

′
f
″
) + f g

′
= 2 ( f ′�g / � - g

′�f / � ) ( 7)　

!= 0:　f = f
′
= 0, g = gw ;　!= ∞:　f

′
= 1, g = 1 ( 8)　

式中 “′”表示对 !求导, f
′(  , !) = u/ u e是无量纲速度, g ( , !) = I

* / I
*
e 是无量纲总焓。

方程中的系数分别为: b= N ( 1+ ∃m/ %) , N = (��) / ( �e�e) , c= �e/�, #= ( 2 / U e) ( dU e/

d ) , a1= b/ P r ef f , a2= a1 ( P ref f - 1) u
2
e/ I

*
e 。在驻点  = 0, #= 1, 方程 ( 8)、( 9) 右端为零,

左端与  无关, 存在相似解。方程 ( 6) ～ ( 8) 用 “BOX”方法 [ 3]求解。

叶片边界层外的势流速度 U e可以通过无粘流流场计算得到, 但除非采用贴体正交坐标,

否则在前缘附近很难得到精确的结果。本文假设在叶片前缘驻点附近的流场可以近似看作是

绕圆柱体的流动。对于普通涡轮叶片, 柱体的半径与前缘半径相同。有些高负荷涡轮叶片前

缘的形状与圆柱体有一定差异, 此时可以用 “当量圆柱体”的半径, 该当量圆柱体与叶片前

缘相切。本文根据计算研究认为文献 [ 4] 的实验公式较符合叶片上高雷诺数流动的情况。

u e = u∞〔1. 82x / R - 0. 4( x / R ) 3〕 ( 9)　

R 是圆柱体半径, x 是型面上自驻点起算的弧长。计算表明用这样的近似处理方法得到的驻点

区换热系数与实验值符合较好, 可以满足工程计算的需要。

三、其它区域的换热计算

在叶片驻点区以外的区域里, 边界层转捩和过渡态边界层计算是叶型换热计算准确性的

决定因素之一。

叶片上的弦长雷诺数大约是 10
5
～10

6
量级, 往往同时存在层流、过渡态和湍流。叶片上

下表面由于压力分布的差异, 边界层转捩的情况有所不同。吸力面一般存在层流、过渡态和

湍流三个明显的区域。压力面在前缘附近层流很快失去稳定, 但在强顺压梯度作用下, 层流

又很难发展成旺盛的湍流, 使得叶片压力面在相当大的范围内都是过渡态边界层。

转捩起始点的计算以 Seyb
[ 5]提出的公式为基础, 经过多次计算并和实验数据对比分析,

得到修正公式, 转捩起始点动量厚度雷诺数为

Re&t = C t/ ( 1. 2 + 70T ue) + 10〔(∋+ 0. 09) / ( 0. 0106 + 3. 6T ue)〕
2. 62

( 10)　

式中 ∋= (&2 / %) ( due/ dx ) 是无量纲加速率参数; T ue是当地边界层外的湍流度, 其值可由来

流湍流度T u∞用Dunham
[ 6]
建议的方法计算; Ct 是经验常数, 根据作者的计算经验, 同时考虑

势流压力梯度和来流湍流度对转捩起始点位置的影响, 在吸力面 ( T u∞< 0. 06) 取C t= 1000,

在压力面和吸力面 ( T u∞≥0. 06) 取 C t= 700。

过渡区长度用 Dhaw an等
[ 12]建议的方法计算

Re l = 16. 8R e
0. 8
xt 　,　 Re xe = R ext + Re l ( 11)　

其中R el、Rex t和R exe分别是以过渡区长度, 转捩起始点 x 坐标和转捩结束点 x 坐标为特征尺寸

的雷诺数。
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四、湍流度的影响

涡轮叶栅入口气流的湍流度相当大, 有时可以高达 10%。湍流度不仅影响到转捩过程, 而

且对层流和过渡态的流动和换热都有影响,在叶片的压力面上湍流度对换热的影响尤为显著。

在一般的边界层计算方法中往往没有考虑这一因素, 这也是造成计算结果与实验数据有较大

差异的主要原因之一。

M iyazaki等
[ 7]在研究湍流度对圆柱体绕流换热的影响时, 首先提出: “湍流度粘性系数”

的概念, 认为湍流度的影响是使流体的有效粘性系数增大, 为此将有效粘性系数定义为

�ef f = � + (t�t + (tu�tu ( 12)　

�t 和 (t 是湍流粘性系数和间歇因子。在旺盛的湍流区, 流体内的湍流运动已充分发展, 可以
忽略湍流度的影响, 而在层流区和过渡区需要计及此因素。因此 (t+ (tu= 1, 在层流区 (tu= 1,
(t= 0, 过渡区 0< (tu< 1, 0< (t< 1, 湍流区 (tu= 0, (t= 1。

引入湍流度粘性系数是一种近拟的工程处理方法, 在计算中只对粘性系数考虑湍流度的

影响, 而对导热系数未作此处理, 计算经验证明这样处理能够更好地与实验结果相符。因此

有效普朗特表示为

P re f f = (� + (t�t + (tu�tu ) /〔�/ P r + ((t�t + (tu�tu ) / P rt〕 ( 13)　

湍流普朗特数 P rt取为常数 0. 86。

文献 [ 7] 提出了计算 �tu的公式

�tu = C��lT ueU∞y / ) ( 14)　

其中C�是经验常数, l是混合长度。但上式用于涡轮叶片上的换热计算效果不理想。Hylton [ 8]

将此式修改使得 C�与雷诺数以及叶栅进出口参数有关, 对于叶片上下表面有不同的表达式。

本文的计算中采用文献 [ 8] 中推荐的公式。

五、计 算 结 果

本文采用Cebeci-Smith 方法编制的程序计算叶片驻点区的换热情况, 用由上述方法修改

STAN 5
[ 9]
得到的程序计算叶片其它区域的换热情况, 计算了三种涡轮叶型在不同工况下的换

热系数, 并且与实验数据以及原 ST AN5的计算结果做了对比。

图 1　C3X 叶型换热系数计算结果

1. C3X 叶型
[ 8]　本文计算了此

叶型在两种工况下的表面换热系数。

工况Ⅰ: 叶栅出口雷诺数Re2= 1. 51×

10
6
, 出口马赫数 Ma2= 0. 92, 来流湍

流度 T u∞= 6. 3% , 结果如图 1所示。

工况Ⅱ: R e2= 2. 01×10
6, Ma2= 0. 9,

T u∞= 8. 3% , 结果如图 2所示。图中

横坐标为叶片弧长比 X / S , H o=

1135W/ ( m
2
K) 是平面驻点的换热系

数。

C3X是一种高负荷涡轮叶片。工
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况Ⅰ驻点区换热系数的计算结果与实

图 2　C3X 叶型换热系数计算结果

验数据吻合良好, 工况Ⅱ的计算结果

偏高, 但比起无法计算驻点区换热系

数, 这已是一大进步。两种工况在吸

力面上转捩点位置和过渡区的换热系

数 都与 实验 值符合 良好, 较原

STAN 5的结果有明显改善。在压力

面由于考虑了湍流度的影响, 计算的

换热系数比原 ST AN5的高得多, 与

实验数值符合相当好。

2. Turner 叶型
[ 10]
　这种叶型也

计算了两种工况。工况Ⅰ: R e2= 1. 05

×106, Ma2= 0. 75, T u∞= 0. 45%, 结

图 3　Tur ner 叶型换热系数计算结果

果见图 3。工况Ⅱ: Re2= 1. 05×106 ,

Ma2= 0. 75, T u∞= 5. 9% , 结果见图

4。图中横坐标为叶片弦长比 X / C。

这是一种普通涡轮叶片。两种工

况在驻点区的计算结果都与实验值符

合很好。工况Ⅰ在吸力面上转捩点的

位置较原 STAN 5的结果有了改善,

压力面上过渡区很长没有明显的旺盛

湍流,两种方法所得结果相差不大。工

况Ⅱ湍流度较高, 两种方法计算的结

果有明显差异, 本文的计算结果与实

验数据比较接近, 在压力面的改善更

图 4　Tur ner 叶型换热系数计算结果

为显著。

3. Daniels 叶型
[ 11]
　对这种叶型

计算了两种工况。工况Ⅰ: Re 1= 1. 3×

10
6
, Ma1= 0. 33, T u∞= 0. 4%, 结果

见图 5。工况Ⅱ: Re1= 1. 3×10
6
, Ma1

= 0. 33, T u∞= 4%, 结果见图 6。

在 吸力 面上 本 文结 果 和原

STAN 5的结果差别不大, 只是在过

渡区有一定改善。在压力面上对于工

况Ⅰ两种方法也基本相同; 而工况Ⅱ

用原 STAN5计算出现了明显的转捩

过程与实验值相差甚远, 由于未考虑湍流度的影响过渡区结果偏低, 本文的计算结果比前者

改善了许多。
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图 5　Daniel s叶型换热系数计算结果 图 6　Daniels 叶型换热系数计算结果

六、结　　论

1. 用二维边界层方程计算涡轮叶片与燃气间的换热系数时, 应注意处理好驻点区换热计

算, 边界层转捩和过渡区的计算以及来流湍流度的影响。

2. 在叶片前缘驻点区用 Cebeci-Smith方法求解可以得到较好的结果。本文的算例表明将

圆柱体绕流的速度分布式用于叶片驻点区是一种可行的近似近理方法。

3. 尽管 ST AN5是一个被公认为较好的边界层计算程序, 但若不经修改直接用于涡轮叶

片传热计算一般难以得到满意的结果。
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that the imping ing f low in closur e is much differ ent fr om the impingement in f ree space. Ex-

cept the circulat ions on the two sides of inlet nearby the inner w all , it is possible to induce

tw o contrary circulat ions nearby the out w all in dow n st ream . T he effects of the currents on

isotherm and heat transfer are given graphically.

EXPERIMENTAL STUDY OF

FLAME EXTINCTION CHARACTERISTICS

FOR A GAS TURBINE COMBUSTOR BURNING LOW BTU GAS

Jiao Shujian, Zhu Xuelei ( Tsinghua University )

ABSTRACT　　　　For developing the Integral Gasificat ion Combined Cycle in China,

Gas turbine combustors w ould have to burn a variety of co al-derived low Btu gases. A w orse

flame ext inct ion character ist ic is one of w eakness of these gases, especial ly used in the case o f

gas turbine. In this paper, a series of experimental studies of flame ex t inct ion characteristics

have been completed fo r a g as turbine combusto r f rom a Aero-gas-turbine modif ier w ith tw o

dif ferent kinds of air sw ir ler s, fuel gas injecto rs and f lame liners. the effects of such geometri-

cal facto rs on flame stability have been obtained obviously , w hich are useful in designing gas

turbine combusto rs burning such low Btu gases.

PREDICTION OF HEAT TRANSFER COEFFICIENT

ON TURBINE BLADE PROFILES

Wu Dingyi and Liu Songling

(Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　Sever al problems involved in the prediction of heat t ransfer co ef fi-

cient on the turbine blade prof iles without f ilm cooling are studied in this paper for the pur-

pose of impr oving the accuracy. T hese problems are: heat t ransfer in the vicinity of stagnation

po int , the locat ion of boundary lay er t ransit ion, heat tr ansfer of t ransit ional boundary layer

and the influence of free st ream turbulence intensity. Cebeci-Smith method is used to solve

the boundary layer equat ions obtaining the sim ilar so lut ion in the vicinity of stagnation

po int . It is assumed that the f ree st ream velocit ies near the leading edge o f a blade can ap-

proximately be expressed as that for a cylinder, the r adius of w hich equals to that of leading

edge circle or to the radius of a “equivalent cylinder”, the solut ion obtained by this method

in the vicinity of stagnat ion point is used as a initial pro files of velocity and enthalpy for the

computat ion of boundary layer along the blade surface. STANS [ 9] w ith some modif ications is

used to calculate heat tr ansfer co ef ficient on the rest part of the blade surface. T ransition ori-

gin and tr ansit ion length are predicted by using the models suggested by Seyb
[ 5]
and Dhawn

at el.
[ 12]
respectively . In or der to take the free str eam turbulence intensit ies into account , a

turbulence viscosity is int rodued as a part of ef fect iv e v isco sity of the f luid. Several numerical

examples obtained by the proposed method in this paper indicate better agreement w ith the

exper imental data than by original ST AN 5.
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