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含端壁涡轮导叶红外测温的误差影响机理研究
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摘　要：由于涡轮叶片所处的工作环境复杂，受到壁面及燃气辐射干扰，导致测温十分困难。为进一

步分析涡轮叶片表面在端壁影响下的温度分布情况，采用数值模拟结合自定义编程的方式进行了含端

壁涡轮导叶的温度误差验证计算。利用自定义编程对经典同心球模型进行了角系数，有效辐射等可靠

性验证计算，验证方法可靠。基于该方法进行了端壁与涡轮导叶各网格单元的角系数，叶片表面间的

辐射换热计算，输出涡轮导叶的表面辐射特性分布，运用玻尔兹曼定律反推导出该工况涡轮导叶所受

到的辐射能流分布情况；计算分析了不同误差影响机理下，含端壁的涡轮导叶温度误差分布情况，探明

了热辐射环境下对叶片表面辐射特性的影响。结果表明：当进口黑体辐射温度在 1 400~1 800 K 之间，

进口辐射强度是对叶片换热影响最大的因素；利用有效辐射和所计算的误差分布可知，进口辐射温度

影响区域主要是叶片前缘区域，最大计算误差不超过 2.82%；通过有效辐射及误差分布可见，出口黑体

辐射温度的变化对于涡轮导叶的影响较小，受温度影响区域也主要为叶片前缘区域，最大计算误差不

超过 2.35%；叶片表面发射率与温度成正相关，当叶片表面发射率增大时，叶片表面温度随之均匀升

高，在真实工况下，叶片材料物性的改变较小，在发动机设计中可以近似忽略由于叶片温度变化导致物

性参数改变带来的影响。
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 0    引　言

燃气涡轮发动机自应用以来一直在积极的，持续

地发展，目前已在航空，发电，化工，船舶与动力工程

等领域获得广泛应用[1]，特别在航空动力系统中，燃气

涡轮发动机已占据主导地位，其先进性是衡量一个国

家工业水平和高科技水平的重要标志之一。涡轮叶

片是在高温、高增压比、高推重比运行下受力最恶劣

的热端部件[2]。因此，准确地测量涡轮叶片工作温度，

保证叶片表面最高温度和温度梯度使其与叶片设计

寿命相适应，提高燃机运行安全性与效率；评估叶片

的工作状态、识别涡轮潜在的问题、进行辅助、维护

计划，对燃气轮机安全运行具有重要意义[3]。

美国、英国、乌克兰等国家早已开展了对涡轮发

动机及其部件进行可靠性分析、运行状态监测、故障

诊断，发射率及热物性的动态测量等领域的相关研

究。Maurizio De Lucia[4] 和 Carlo Lanfranchi建立环境

反射模型，使用简化的二维形状的涡轮叶片和固定位

置，计算叶片上每个元素的角系数和叶片离散化后的

环境表面，根据稳态条件下交换的辐射热通量准确地

评估表观目标发射率和温度。Ketui Daniel[5] 通过模

拟分析，采用单波长和比率高温计引入的反射误差，

计算了不同目标表面发射率、视图因子和环境温度下

两种高温计的误差。符泰然 [6] 基于三维叶片模型的

离散化，采用有限元法计算曲面间的角系数和三维叶

片上各种波长和实际表面发射率的有效光谱发射率

的分布，得出有效的光谱发射率分布在叶片表面上并

不均匀的结论。李东[7] 用 CFD软件根据实际燃气轮
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机输入参数，对转子叶片和导叶进行温度分布模拟，

结果表明，由反射辐射和发射角度引起的温度误差在

–23~49 K之间。高山[8] 根据涡轮机已知的几何形状

和材料的物理性质，离散化不规则曲面，利用数学几

何方式计算叶片曲面与相邻热端部件的角系数，建立

反射模型。该模型基于叶片的旋转角度和位置，修正

了叶片位于不同旋转位置时，由背景辐射引起的测量

误差，减少了反射辐射的影响。冯驰[9] 采用积分法计

算不规则曲面之间的角系数，利用计算流体动力学模

拟了叶片和叶片的温度分布，得到了反射辐射误差随

叶片间相对位置的变化规律。王天壹[10] 通过改变端

壁表面发射率，控制端壁辐射热流的静吸收或释放，

进而得到不同端壁辐射热流下的叶片表面温度分

布,分析了壁面辐射影响下对气膜冷却和叶片冷却性

能的影响。

大量文献的研究模型是将叶片拉伸为二维叶片，

研究内容主要针对在无谱，叶片几何关系、叶片旋转

时角度的变化这些问题上，同时测量手段广泛采用接

触式测温，在高温燃气与热端部件构成的高温背景下

容易在测温结果中引入不可忽略的误差。端壁对叶

片的反射辐射，叶片动静之间的距离也是重要的影响

因素。由于热端部件所处的环境复杂，受到壁面及燃

气辐射干扰，精准测温十分困难。而采用几何方法的

计算缺乏对网格单元进一步精细化分解，考虑网格之

间计算的方法也不是很多。因此，在恶劣的工作环境

下，最大限度地分析出燃气涡轮发动机叶片工作的温

度分布情况是亟待解决的关键问题。

文中的研究重点在于对涡轮叶片采用离散化的

三维模型，通过红外辐射测温的方式，结合 User

Defined Function(UDF)自定义编程开展计算，快速准

确求解出空间中细小单元面之间的角系数，考虑端壁

对叶片的辐射影响，结合涡轮叶片的工作温度分布情

况，讨论有效辐射对涡轮叶片温度测量的影响。该分

析基于涡轮叶片红外测温的辐射修正方法，在涡轮叶

片红外测温辐射修正方面和叶片误差的精确测量分

析方面具有一定的指导意义。

 1    涡轮叶片测温环境及辐射测温方法

 1.1   涡轮叶片测温环境

在高转速、高温度、空间狭小、测量环境复杂的

工作条件下。涡轮叶片传统的测量结果主要受到以

下因素影响：1)不同温度下不同的表面发射率。表面

形态和材料成分,发射率设定值与叶片表面发射率真

实值之间的偏差影响温度测量结果。2)燃气的热辐

射干扰。辐射高温计的光路中充满了高温和高压气

体，气体不仅吸收叶片的部分辐射能，而且自身会辐

射一定量的能量 [11]。3)燃烧烟尘沉积物的污染。由

于燃料的不完全燃烧，会产生残留的高温热颗粒，当

这些热粒子进入辐射高温计的探测光路时，就像小而

强的移动辐射源，部分辐射能量将被高温计接收并影

响测量结果。4)高叶片速度。5)其他叶片和环境的

反射辐射。背景辐射在目标表面的反射和目标自身

的辐射相叠加，来自相邻热端部件的辐射所形成的反

射量将直接影响测量结果[12]。

 1.2   辐射测温方法研究

辐射测温是非接触式测温方法中的一种，通过获

取目标表面发出的热辐射能量进行温度测量。如图 1

所示。
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图 1  红外观测涡轮导叶示意图

Fig.1  Schematic diagram of infrared observation of turbine guide vanes
 

 

由于燃油，燃煤和燃气的燃烧产物中有一定浓度

的二氧化碳，水蒸气等具有相当大辐射能力的三原

子，多原子气体，和氢气，氮气等无发射和吸收辐射能

力的双原子气体，同时气体辐射对波长有选择性且气

体辐射和吸收是在整个容积中进行的，所以通过传统

测温方法测温常常会引入不可忽略的误差。采用红

外辐射测温能进一步达到测量涡轮叶片工作温度的

目的。红外辐射具有：1)响应时间短，反应迅速；2)

不影响测量温度场；3)不破坏被测目标结构等诸多优

势。随着科学技术的不断发展和交叉融合，红外辐射
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测温技术也正逐步应用于航空航天领域[13]。

 1.3   辐射传热理论

Stefan-Boltzmann定律阐述了黑体辐射力与热力

学温度的关系[14] 为：

Eb= σT 4 =C0

( T
100

)4

(1)

C0 5.67W/
(
m2·K4) σ

5.6710−8W/
(
m2·K4)式中： 为黑体辐射系数，值为 ； 称为

黑体辐射常数，值为 ；该式表明随

着温度的上升，辐射力急剧增加。

Max Planck定律解释了黑体辐射能按波长分布

的规律：

Ebλ =
c1λ

−5

ec2/λT−1
(2)

Ebλ
(
W/m3) λ (m)

(K) c1

3.741 9×10−16 W·m2 c2

1.4388×10−2 m ·K

式中： 为黑体光谱辐射力 ； 为波长 ；

T为黑体热力学温度 ；e为自然对数的底； 为第一

辐射常量，值为 ； 为第二辐射常

量，值为 ;可知黑体光辐射力随着波

长的增加，先增大后减小。

λm对应于最大光谱辐射力的波长 与温度 T一般

由Wien位移定律解释：

λmT= 2.897 6×10−3m ·K (3)

光谱辐射力曲线下的面积就是该温度下黑体的

辐射力，得出了 Stefan-Boltzmann定律与 Max Planck

定律的关系为：

Eb =

∞w
0

Ebλdλ =
∞w
0

c1λ
−5

ec2/λT−1
dλ (4)

 1.4   角系数理论与计算

准确求得叶片工作的真实温度关键在于准确描

述反射量，在实际测量中，两个表面之间的辐射量传

递与两个表面间的相对位置有关。两表面间的相对

位置的变化，使得一个表面发出的辐射量到达另一个

表面的比例随之变化，为此，必须引入角系数，采用离

散化的方法对涡轮叶片网格单元进行角系数的计算，

从而达到叶片温度更准确误差分析的目的[15]。

如图 2所示，表面 1发出的辐射能中落到表面

2的百分数称为表面 1对表面 2的角系数，记为 X1,2。

同理定义角系数 X2,1。

当一个微元表面 dA1 到另一个微元表面 dA2，结

合图 2所示有：

Xd1,d2 =
落到dA2上由dA1发出的辐射能

dA2向外发出的总辐射能
=

Ib1cosθ1dA1dΩ1

Eb1dA1
=

dA2cosθ1cosθ2

πr2
(5)

 
 

dA1

dA2

P

n1 θ1

n2

θ2

r

δΩ1

图 2  微元表面角系数计算证明图示

Fig.2  Demonstration  of  calculation  of  surface  angular  coefficients  of

microelements
 

 

 2    等温表面辐射换热计算

有 n个等温漫灰体面组成的封闭系统下，见图 3，

已知各面温度，求各面有效辐射力，由辐射理论基础，

每一个面都可列出三个方程为[16]：

 
 

1

2

k
n

n−1

图 3  n个等温面组成的封闭系统

Fig.3  Closed system composed of n isothermal surfaces
 

 

k表面的外部热平衡式：

Qk = qkAk = (Jk −Gk) Ak (6)

式中：Q为表面的净热流量 (W)；q为辐射换热热流密

度 (W/m2)；J为有效辐射力 (W/m2)；G为投射辐射力

(W/m2)。

k表面的有效辐射表达式：

Jk = εkEbk + (1−εk)Gk = εkσT 4
k + (1−εk)Gk (7)

k表面的投射辐射表达式：

GkAk =

n∑
i=1

JiAiφi,k (8)
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φ

联立公式 (6)~(8)，通过等式代换，若已知各表面

面积，表面发射率 ε及系统内所有的角系数 ，各表面

温度 T,则可得到有效辐射力计算式为：

Jk = εkσT 4
k + (1−εk)

n∑
i=1

Jiφk,i (9)

k = 1,2,3, · · ·式中： 。由于有 n个线性方程，所以使用

线性代数的知识可得：

σT 4
k =

n∑
i=1

δk,i− (1−εk)φk,i

εk
Ji =

n∑
k=1

ak,iJi (10)

其中，

ak,i =
δk,i− (1−εk)φk,i

εk
(11)

δk,i为克罗内克算符，则：

δk,i =

{
1 i = k

0 ik
(12)

则公式 (10)可改写成如下形式：

[J] =
σ

[
T 4]

[A]
(13)

式中：[J]表示有效辐射列矩阵；[A]表示 a的方矩阵；

[T4]表示温度四次方的列矩阵，由上述理论公式反推

导可知 T-eff为：

T -e f f =
4

√
J
εσ

(14)

T -e f f式中： 表示该工况计算收敛时，有效辐射计算所

得涡轮叶片上各网格单元温度。

则定义 T-dif为：

T -di f = T -wall−T -e f f (15)

T -di f

T -wall

式中： 表明叶片网格单元在测量和计算两种方

法下的误差情况。 表示涡轮叶片在给定边界

条件计算收敛时，此时叶片上各网格单元的温度。

 3    验证模型建立

 3.1   同心球模型建立及计算方法

由于在实际有限面组成的辐射换热计算中，各表

面有效辐射均匀的情况很少，当采用表面有效辐射均

匀假设为基础的计算方法时，就会由计算原理的近似

性引起误差，为研究数值计算结果的可靠性，使验证

叶片计算的结果更具有说服力，采用大球内腔壁与腔

内小球的辐射换热经典模型进行验证计算[12]。

两球均为等温灰体 ,设定内球面，外球面壁面温

度，发射率等相关参数如图 4所示 [17]。文中通过

fluent  meshing采用非结构化网格对同心球模型进

行网格划分，最小网格尺寸 0.024 mm,最大网格尺寸

0.63 mm,小球外壁面网格数量 911个，大球内壁面网

格数量 5 633个，模型满足计算要求。

 
 

A2=1 963.495 4 mm2

A1=314.159 3 mm2

5 mm

12.5 mm T
1
=800 K

T
2
=400 K

Y
X
Z

ε
2
=0.92

ε
1
=0.92

图 4  同心球间的辐射换热模型

Fig.4  Radiation heat transfer model between concentric spheres
 

 

由传热学[14] 可知，其小球外壁面换热量为：

Q =
A1 (Eb1−Eb2)

1/ε1− (1/ε2−1) A1/A2
(16)

q =
Q
A1

由公式 (6)知 ，则：

J = Eb−
(

1
ε
−1

)
q (17)

 3.2   同心球计算结果验证

通过数值计算输出，并对角系数进行完整性验

证[14]。输出小球外壁面的有效辐射 J=3 196.452W/m2，

经公式 (16)、(17)计算所得有效辐射 J=3 171.33W/m2。

由于角系数为一个纯几何因子，取值仅与空间中两表

面的形状大小和几何位置相关，与所研究表面的温度

和发射率等特性无关。理论上，只要不断的增加网格

量，就可以使角系数计算的结果更趋近真实值。则辐

射热流量和辐射热流密度将更逼近真实值，该数值模

拟计算结果与理论计算结果只相差 25.122 W/m2。误

差占计算结果 7‰，满足验证假设，说明自定义编程

计算具有一定的可靠性和可行性。

由于在实验环境条件下，不同温度下不同的表面
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发射率；燃气的热辐射干扰；燃烧烟尘沉积物的污染；

叶片高速度；其他叶片和环境的反射辐射这五大影响

因素不能完全规避，也无法就某一个影响因素进行实

验验证分析。文中研究内容仅限于对含端壁涡轮导

叶的反射辐射，有效辐射进行分析计算，是减少了其

他干扰影响因素，特定环境下的数值模拟计算。

 4    涡轮叶片热辐射计算及分析

 4.1   涡轮叶片计算模型

 4.1.1    涡轮叶片计算模型建立

文中选取涡轴发动机中具有复合冷却结构的一

级导叶为研究对象，其结构如图 5所示，叶片沿中截

面切平面内部结构如图 6所示。导叶全周期数目为

20，计算域中只考虑单个叶片及由叶片所建立的流体

域通道，叶片流体通道上下壁面设置为旋转周期边

界。叶片叶根及叶顶处同端壁连接受到高温端壁导

热作用影响，叶片固体外侧与高温燃气接触，与高温

燃气接触的外表面设置为耦合换热边界。叶片中外

部冷却主要为气膜冷却，内部冷却为套筒冲击冷却及

内部流场对流换热冷却，并在尾缘劈缝前设置绕流

柱，改变流动状态来强化对流换热冷却。

 
 

图 5  涡轮导叶结构模型

Fig.5  Structural model of turbine guide vane
 

 
 
 

图 6  叶片截面示意图

Fig.6  Schematic diagram of blade section
 

 

二次流从端壁单侧进入叶片内部流体域，端壁外

侧与涡轮机匣内部二次流直接接触，从而进行对流

—导热换热。计算域的上下壁面设置为旋转周期边

界，从而对整个环形叶栅流体通道中叶片外表面的辐

射换热进行分析研究。采用非结构化网格对叶片模

型进行划分，叶片网格结构如图 7所示。

 
 

Inlet

main

Outlet

Inlet

cold

(a) 叶片通道示意图
(a) Schematic diagram

  of blade channel 

(b) 叶片固体域网格
(b) Blade solid domain grid

(c) 叶片气膜孔附近网格
(c) Grid near blade film hole

(d) 叶片附近边界层网格
(d) Grid near blade boundary layer

图 7  叶片网格划分

Fig.7  Blade grid division
 

 

模型采用流固耦合方式进行数值模拟计算，经过

网格无关性验证后，模型网格划分数量确定为 50万，

对涡轮导叶外表面和内表面以及气膜孔区域附近的

流体域设置 8层边界层，同时设置第一层网格高度为

0.05 mm，保证湍流模型及壁面函数所需求的 y+值。

绕流柱及尾缘劈缝等体积较小的结构进行局部加密，

得到更加精细的网格分布。计算工况中辐射模型采

用 DO模型。离散方法采 COUPLE算法，计算过程中

的参数离散采用二阶迎风格式。在数值模拟过程中，

固体域叶片和端壁材料统一设置为镍；流体域介质为

混合气体介质和理想气体。其余边界条件设置如表 1
 

表 1  边界条件设定

Tab.1  Boundary condition setting
 

Boundary condition Values
Total gas inlet pressure/MPa 1.454
Total gas inlettemperature/K Non-uniform total temperature

Total pressure at cold flow inlet/MPa 1.5
Total temperature of cold flow inlet/K 750

Gas inlet turbulence 25%
Cold flow inlet turbulence 5%
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所示。

壁面有效辐射计算的矩阵维数数组定义 15 700×

15 700，叶片与端壁发射率为 0.6，迭代精度为 10 e-3,

通过获取叶片与端壁的面网格数据，对整个计算域进

行循环计算，进而方便地进行各网格单元的黑体辐射

力、角系数、克罗内克算符的计算。采用高斯消去法

的原理。对公式 (13)进行有效辐射的计算，进而输出

叶片的有效辐射，表面辐射分布情况，使用 TECPLOT

进行整合计算并输出误差分布情况。

有关数值模拟过程中辐射相关变量设置应注意

以下几点：

1) 经调研叶片壁面辐射相关文献可知[18]，燃烧室

出口辐射强度约 100 000 W/m2，可以进而将其折算成

温度为 1 530 K的黑体辐射强度，参考该值给定导叶

进口黑体辐射温度为 1 400、1 600、1 800 K；

2)出口辐射温度主要是衡量导叶下游动叶壁面

的辐射影响程度，其值基于当地燃气平均温度计算，

当发动机处于 OEI状态时，燃气温度提升，动叶表面温

度提高，定义出口黑体辐射温度为 1 200、1 400、1 600 K，

来计算出口辐射强度对导叶叶片外表面温度的影响；

3)将发射率的值定义为 0.2、0.6、0.8[19]。H2O、

CO2、N2 和 O2 的组分占比为 0.05、 0.1、 0.7、 0.15。

表 2给出了计算工况中辐射相关变量的参数设置。
 
 

表 2  导叶辐射多参数敏感性分析算例编号设置

Tab.2  Example  number  setting  for  multi  parameter

sensitivity analysis of guide vane radiation
 

Example
number

Entrance
temperature/K

Emissivity of
wall

Radiation
type

Export
temperature/K

1 1 400 0.6 Wall/Gas 1 400

2 1 600 0.6 Wall/Gas 1 400

3 1 800 0.6 Wall/Gas 1 400

4 1 600 0.6 Wall 1 200

5 1 600 0.6 Wall 1 600

6 1 600 0.8 Wall 1 400

7 1 600 0.2 Wall 1 400
 
 

 4.1.2    收敛判别标准

文中的收敛标准判断需满足以下三个要求：

1)各项残差稳定在 10−3 以下；

2)叶片表面温度不再随迭代步数变化；

3) UDS输出值趋于稳定。

 4.2   叶片计算结果与分析

 4.2.1    叶片不同进口辐射强度对红外测温误差的影响

为研究不同进口辐射强度条件下，涡轮导叶在端

壁反射辐射下的传热特性的影响，输出其有效辐射分

布，改变进口辐射强度，在保证气体组分、叶片发射

率、出口黑体辐射温度相同，不考虑燃气辐射影响的

基础上选取算例 1、2、3，通过计算其在端壁反射辐射

情况下的有效辐射分布，以叶片壁面温度 (T-wall)分

布为基准进行对比研究。

从图 8可知，在计算收敛后，其壁面温度分布如

图 8(b)、 (e)、 (h)所示，随着入口黑体辐射温度从

1 400 K提升至 1 800 K，叶片尾缘和叶片压力面的温

度较高。再通过公式 (14)反算出在该有效辐射下的

温度分布 (T-eff)，如图 8(a)、(d)、(g)所示，在改变进口

黑体辐射的温度条件下，对叶片的壁面温度影响主要

集中在叶片压力面区域，叶片压力面温度明显高于叶

片吸力面区域，其次影响较大的区域主要为叶片前缘

区域，这是由于进口黑体辐射温度投入辐射主要照射

在叶片压力面及叶片压力面前缘附近，这部分区域接

受到了较大的辐射能流。

为进一步分析，将误差分布沿叶高方向输出，

得到其误差分布如图 9所示。笔者将沿不同叶高

位置提取到的数据排列在−1~1之间，规定前缘中

间位置为 0处，则压力面中间位置在−0.5处，吸力

面中间位置在 0.5处。通过比较在不同进口辐射温

度条件下的叶片误差分布，可以定性看出入口辐射

温度的提高对于叶片前缘和压力面的温度变化影

响最大，尾缘部分次之，且在有气膜孔的区域误差

较为明显。由于入口直接受到燃烧室出口燃气辐

射的作用，叶片前缘对于入口辐射温度的改变敏

感，且尾缘部分冷却措施较少，受到端壁壁温温升

的影响，使得此处辐射热流较大，带来较高的温度

回升。由公式 (15)得误差分布 (T-dif)分析，如图 8

(c)、(f)、(i)所示，在叶片前缘区域计算误差最显著，

高达到 37.68 K。压力面在主流和二次流的综合作

用下，反算出来的误差只在 25 K左右。计算的有

效辐射分布情况，进一步修正了叶片在不同进口辐

射强度条件下的壁面误差分布情况。
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Casel

Case2

Case3

T-eff:
1 081.83 1 191.75 1 301.67 1 411.59

1 136.79 1 246.71 1 356.63 1 466.55

T-wall:
1 042.53 1 127.70 1 212.88 1 298.05

1 085.12 1 170.27 1 255.47 1 340.64

T-dif:

−193.23 −127.25 −61.28 4.69
−160.24 −94.27 −28.29 37.68

T-eff:

1082.96 1 193.11 1 303.26 1 413.41
1 138.03 1 248.18 1 358.33 1 468.48

T-wall:

1 045.84 1 130.57 1 215.31 1 300.04
1 088.21 1 172.94 1 257.68 1 342.41

T-dif:

−193.46 −129.25 −65.03 −0.81
−161.35 −97.14 −32.92 31.30

T-eff:

1 084.66 1 195.09 1 305.52 1 415.95
1 139.87 1 250.30 1 360.73 1 471.16

T-wall:

1 049.99 1 134.22 1 218.45 1 302.68
1 092.10 1 176.33 1 260.56 1 344.79

T-dif:

−180.00 −119.77 −59.54 0.69
−149.89 −89.66 −29.43 30.80

(a) (b) (c)

(d) (e) (f)

(g) (h) (i)
X

Y
Z

图 8  不同进口辐射强度的叶片壁面温度及误差分布

Fig.8  Temperature and error distribution of blade wall with different inlet Radiant intensity 

 

Inter blackbody radition temperature 1 400 K

Inter blackbody radition temperature 1 600 K

Inter blackbody radition temperature 1 800 K

Inter blackbody radition temperature 1 400 K

Inter blackbody radition temperature 1 600 K

Inter blackbody radition temperature 1 800 K

Inter blackbody radition temperature 1 400 K
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Inter blackbody radition temperature 1 800 K
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图 9  不同进口辐射强度的叶片壁面误差沿叶高分布

Fig.9  Distribution of blade wall error along blade height with different inlet radiant intensity 
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 4.2.2    叶片不同出口辐射强度对红外测温误差的

影响

为研究出口辐射强度条件下对涡轮导叶在端

壁反射辐射下壁面温度分布的影响，选取算例 4、2、

5，其出口黑体辐射温度分别为 1 200 、1 400 、1 600 K，

通过计算其在端壁反射辐射情况下的有效辐射分

布，以叶片壁面温度分布为基准进行对比研究。从

图 10可知，随着出口黑体辐射温度的升高，辐射热

流量占比逐渐增大，吸力面靠近尾缘壁面处存在较

为明显的温升。如图 10(b)、(e)、(h)所示，叶片吸力

面与尾缘受到出口黑体辐射温度的影响更高。出

口黑体辐射温度为 1 600 K时，叶片吸力面及尾缘

误差在 10 K左右，主要影响区域在叶片吸力面区

域，且温升都较小，未能对叶片外表面分布产生较

大程度的影响。

为进一步分析，将误差分布沿叶高方向输出，

得到误差分布如图 11所示。笔者将沿不同叶高位

置提取到的数据排列在–1~1之间，规定前缘中间

 

T-eff:

1 081.31 1 191.13 1 300.95 1 410.77
1 136.22 1 246.04 1 355.86 1 465.68

T-wall:

1 045.50 1 129.58 1 213.66 1 297.74
1 087.54 1 171.62 1 255.70 1 339.78

T-dif:

−193.17 −129.18
−33.19 30.80−161.17

−65.19
−97.18

−1.20

T-eff:

1 082.96 1 193.11 1 303.26 1 413.41
1 138.03 1 248.18 1 358.33 1 468.48

T-wall:

1 045.84 1 130.58 1 215.33 1 300.07
1 088.21 1 172.95 1 257.70 1 342.44

T-dif:

−193.46 −129.24 −65.02 −0.80
−161.35 −97.13 −32.91 31.31

T-eff:

1 083.40 1 193.75 1 304.10 1 414.45
1 138.58 1 248.93 1 359.28 1 469.63

T-wall:

1 046.56 1 131.39 1 216.22 1 301.05
1 088.97 1 173.80 1 258.63 1 343.46

T-dif:

−193.60 −129.34 −65.08 −0.82
−161.47 −97.21 −32.95 31.31

X

Y
Z

Case4

Case2

Case5

(a) (b) (c)

(d) (e) (f)

(h)(g) (i)

图 10  不同出口辐射强度叶片壁面温度及误差分布

Fig.10  Distribution of blade wall temperature and error at different outlet radiant intensity 
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位置为 0处，则压力面中间位置在–0.5处，吸力面

中间位置在 0.5处。在发动机实际工况下，下游动

叶的等效黑体辐射温度远小于 1 600 K。对于文中

计算工况而言，只在吸力面尾缘部分辐射能流较

大，因此出口黑体辐射温度的变化对于涡轮导叶的

影响较小。
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图 11  不同出口辐射强度的叶片误差沿叶高分布

Fig.11  Distribution of blade error along blade height for different outlet radiant intensity 

 

 4.2.3    不同表面发射率对红外测温误差的影响

叶片表面发射率是研究金属吸收和发射辐射

的重要参数之一。由于金属叶片表面发射率受温

度影响较大，加入辐射会使叶片外表面温度产生较

大变化，叶片热侧表面受到来自其他壁面辐射的来

源主要由相邻导叶、动叶及相邻端壁组成。

文中叶片端壁未设置冷却措施，所以其温度高

于相邻导叶外表面温度，辐射热流更大，由相邻端

壁发射和反射的辐射热流会对叶片热侧接收热辐

射产生一定程度上的影响。选取算例 6、2、7，三个

算例中叶片的表面发射率分别为 0.8和 0.6和 0.2，

通过计算其在端壁反射辐射情况下的有效辐射分

布，以叶片壁面温度分布为基准进行对比研究。

当壁面发射率从 0.8、0.6、0.2递减时，叶片压

力面前缘区域的温度受发射率的影响较小，有效辐

射反算的温度误差分布如图 12所示。发射率越

大，其在叶片压力面的腮区处的误差也越大。为进

一步分析，将误差分布沿叶高方向输出，得到误差

分布如图 13所示在叶片前缘处的影响较叶片中部

区域影响更大，叶片压力面区域较吸力面影响次

之。笔者将沿不同叶高位置提取到的数据排列在

–1~1之间，规定前缘中间位置为 0处，则压力面中

 

T-eff:

1 066.30 1 162.24 1 258.17 1 354.11
1 114.27 1 210.21 1 306.14 1 402.08

T-wall:

1 045.94 1 130.62 1 215.30 1 299.98
1 088.28 1 172.96 1 257.64 1 342.32

T-dif:

−103.25 −56.10 −8.96
61.76−79.68 −32.53 14.61

38.19

X

Y
Z

T-eff:

1 082.96 1 193.11 1 303.26 1 413.41
1 138.03 1 248.18 1 358.33 1 468.48

T-wall:

1 045.84 1 130.57 1 215.31 1 300.04
1 088.21 1 172.94 1 257.68 1 342.41

T-dif:

−193.46 −129.24 −65.03 −0.81
−161.35 −97.14 −32.92 31.30

T-eff: T-wall: T-dif:

−352.14 −260.61 −169.08 −77.55
−306.37 −214.84 −123.32 −31.79

Case6

Case2

Case7

(a) (b) (c)

(d) (e) (f)

(h)(g) (i)
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间位置在–0.5处，吸力面中间位置在 0.5处。

由于气膜孔在前缘位置排布，相较叶片本身角

系数较大，在压力面及吸力面气膜孔附近温度变化

更为剧烈，叶片表面发射率的改变使叶片可以接收

更大的辐射热流，在发动机实际工况下，叶片通道

内环境温度较高，由于金属材料的发射率对温度敏

感，且随温度的升高而增大，发射率的变化会对于

叶片表面温度分布产生较为明显的影响，在高温

时，热辐射对于叶片外表面温度变化的影响更大。

 5    结　论

通过对端壁—叶片模型进行有效辐射和误差

的计算，讨论多种辐射因素改变的情形下，对涡轮

导叶在端壁反射辐射影响下的传热特性影响进行

分析和研究。

1)通过同心球验证模型，验证了 UDF自定义编

 

T-eff: T-wall: T-dif:

−103.25 −56.10 −8.96
−79.68 −32.53

X

Y
Z

T-eff: T-wall: T-dif:

−193.46 −129.24 −65.03 −0.81
−161.35 −97.14 −32.92

T-eff:

1 104.87 1 210.37 1 315.87 1 421.37
1 157.62 1 263.12 1 368.62 1 474.12

T-wall:

1 045.70 1 130.45 1 215.20 1 299.95
1 088.08 1 172.83 1 257.58 1 342.33

T-dif:

−352.14 −260.61 −169.08 −77.55
−306.37 −214.84 −123.32 −31.79

Case6

Case2

Case7

(a) (b) (c)

(d) (e) (f)

(h)(g) (i)

图 12  不同表面发射率叶片壁面温度及误差分布

Fig.12  Wall temperature and error distribution of blades with different surface Emissivity 
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图 13  不同表面发射率叶片误差沿叶高分布

Fig.13  Error distribution of blades with different surface Emissivity along blade height 
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程在同心球封闭腔辐射换热计算的可行性，该方法

在涡轮叶片等类似的三维曲面进行网格单元角系

数等复杂的计算方面有优势，输出的叶片有效辐射

分布能准确分析出叶片在工况下所受到的辐射能

流分布情况，对评估叶片温度具有重大意义。

2)当进口黑体辐射温度在 1 400~1 800 K之间，

表面发射率为 0.6时，进口辐射强度是对叶片换热

影响最大的因素，通过输出有效辐射和误差的分布

规律，进一步论证进口辐射温度影响区域主要是叶

片前缘区域。

3)出口黑体辐射温度的变化对于涡轮导叶的

影响较小。温度影响区域主要为叶片前缘区域，而

反算的温度误差不超过 40 K。其对真实工况下叶

片外表面换热量的影响程度有限，在真实工况下可

以近似忽略其对叶片表面温度及换热热流量带来

的影响。

4)叶片表面发射率与温度成正相关，当叶片表

面发射率增大时，叶片表面温度随之均匀升高。
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Research on the error influence mechanism of infrared temperature
measurement of turbine guide vanes with end walls

Zhai Yingni1，Liang Zhijie1*，Meng Xianlong2，Liu Cunliang2

(1. Department of Mechanical and Electrical Engineering, Xi'an University of Architecture and Technology, Xi'an 710055, China;

2. School of Power and Energy, Northwestern Polytechnical University, Xi'an 710072, China)

Abstract:　
Objective　With the rapid development of national defense industry and science and technology, more in-depth
application and research of gas turbine engines in aviation, power generation, chemical industry, ship and power
engineering are also conducted. Due to the complex working environment of turbine blades, the particularity of
temperature measurement, and the interference of wall and gas radiation, the traditional temperature measurement
technology has been unable to meet its needs. In order to accurately measure the working temperature of turbine
blades in complex high-temperature environments, ensure that the highest temperature and temperature gradient
on the  blade surface are  suitable  for  the  blade design life,  and improve the  safety  and efficiency of  gas  turbine
operation, infrared temperature measurement technology was used to correct the temperature of the blades under
high operating conditions.
 

Methods　With a discretized pure three-dimensional model and a radiation correction method based on infrared
temperature measurement of turbine blades, the temperature error verification calculation of turbine guide vanes
with end walls was carried out using numerical simulation combined with User Defined Function (UDF) custom
programming.  Custom  programming  was  used  to  perform  reliability  verification  calculations  on  the  classic
concentric  sphere  model,  such  as  angle  coefficients  and  effective  radiation.  Based  on  this  method,  the  angle
coefficients of each grid element between the end wall and turbine guide vanes were calculated, and the radiation
heat  transfer  between the blade surfaces  was calculated.  The surface radiation characteristics  distribution of  the
turbine guide vanes was output, and the radiation energy flow distribution of the turbine guide vanes under this
operating  condition  was  derived  using  Boltzmann's  law.  We  calculated  and  analyzed  the  temperature  error
distribution  of  turbine  guide  vanes  with  end  walls  under  different  error  influence  mechanisms,  explored  the
influence of thermal radiation environment on blade surface radiation characteristics, and discussed the effect of
effective radiation on turbine blade temperature measurement.
 

Results and Discussions　From Figure 8, it can be seen that after convergence, as the inlet blackbody radiation
temperature  increases  from 1400  K to  1800  K,  the  temperature  at  the  trailing  edge  and  pressure  surface  of  the
blade is  higher.  Under  changing the  temperature  conditions  of  imported blackbody radiation,  the  impact  on the
wall  temperature  of  the  blade  is  mainly  concentrated  in  the  pressure  surface  area  of  the  blade.  The  pressure
surface temperature of the blade is significantly higher than that of the suction surface area, and the second most
influential  area  is  mainly  the  leading  edge  area  of  the  blade;  From Figure  10,  it  can  be  seen  that  as  the  outlet
blackbody  radiation  temperature  increases,  the  proportion  of  radiation  heat  flow  rate  gradually  increases,  and
there is a significant temperature rise near the trailing edge wall of the suction surface. As shown in Figure 10 (b),
(e),  (h),  the  suction  surface  and  trailing  edge  of  the  blade  are  more  affected  by  the  outlet  blackbody  radiation
temperature. When the export blackbody radiation temperature is 1600 K, the calculated error of the blade suction
surface and trailing edge is about 10 K. The impact area of the export blackbody radiation is mainly in the blade
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suction surface area,  and the  temperature  rise  is  relatively  small,  which has  not  had a  significant  impact  on the
distribution  of  the  outer  surface  of  the  blade;  When  the  wall  emissivity  decreases  from  0.8,  0.6,  and  0.2,  the
temperature  in  the  leading  edge  area  of  the  blade  pressure  surface  is  less  affected  by  the  emissivity.  The
temperature error distribution of the effective radiation inverse calculation is shown in Figure 12. The larger the
emissivity, the greater the error at the gill area of the blade pressure surface. From the error distribution Figure 13,
it can be seen that the influence at the leading edge of the blade is greater than that in the middle area of the blade,
and the influence in the pressure surface area of the blade is secondary to that of the suction surface.
 

Conclusions　When  the  temperature  of  imported  blackbody  radiation  is  between  1  400  K  and  1  800  K,  the
intensity of imported radiation has the greatest impact on blade heat transfer; Based on the effective radiation and
the calculated error distribution, it can be concluded that the main area affected by the inlet radiation temperature
is the leading edge area of the blade, with a maximum calculation error not exceeding 2.82%; Through effective
radiation  and  error  distribution,  it  can  be  seen  that  the  change  in  outlet  blackbody  radiation  temperature  has  a
relatively small impact on the turbine guide vanes, and the temperature affected area is mainly the leading edge
area of the blade. The maximum calculation error shall not exceed 2.35%; The emissivity of the blade surface is
positively correlated with temperature. As the emissivity of the blade surface increases, the surface temperature of
the blade uniformly rises accordingly. Under real operating conditions, the changes in the physical properties of
blade materials are relatively small, and the impact of changes in physical parameters caused by blade temperature
changes can be approximately ignored in engine design.

Key words:　turbine  blades;         numerical  simulation;         radiation  heat  transfer  calculation;         radiation
characteristics;      reflected radiation;      view factor
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