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气膜冷却叶片热冲击分析网格生成技术
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摘 要: 针对涡喷 2 型航空发动机涡轮的导向叶片，建立气

膜冷却叶片几何模型，利用分块拓扑法在不切割几何体的情

况下生成高质量的结构化网格，并根据湍流模型的要求对近

壁面网格尺寸进行优化。根据该型发动机地面实验数据，以

发动机技术状态参数为依据定义边界条件，对生成的网格进

行稳态及瞬态数值模拟。研究表明: 一体化网格生成可以减

小系统误差，提高计算精度; 第一层网格厚度对网格质量影

响较大，应综合考虑 y + 的精确值进行设定; 数值模拟结果同

实验数据基本吻合，此网格生成方法具有工程应用价值。
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引 言

在现代航空燃气涡轮发动机的设计研发中，涡

轮前温度的限制是制约发动机性能的关键因素［1］。

涡轮导向叶片承受来自燃烧室内高温燃气的直接冲

击，相对于气流力和机械振动载荷而言，温度载荷是

其工作过程中的主要载荷形式。叶片抗热损伤性能

的研究，对提高发动机综合性能具有重要意义，已经

成为发动机设计的研究热点之一［2］。由于材料的

限制，导向叶片耐热性的提高依赖合理的冷却结构

设计，如对流冷却、喷射式冷却、气膜冷却和发散冷

却等。其中，气膜冷却效果比对流和喷射式好，相对

发散冷却来说技术上比较成熟。传统的气膜冷却叶

片设计中采用壁面绝热冷却效率对气膜孔冷却效果

进行评估［3 ～ 5］。考虑到叶片的展向换热速度较高，

气动设计与冷却结构设计是相辅相承的，因此，气热

耦 合 计 算 成 为 气 膜 冷 却 叶 片 设 计 的 必 要 手 段

之一［6］。

气膜冷却叶片冷却结构复杂，网格生成存在困

难，尤其在气热耦合计算中不同的湍流模型对近壁

面网格尺寸有较高要求［7］，如何在保证近壁面微网

格尺寸的前提下获得高质量的网格结构是网格生成

技术的难点。为此，国内外开展了许多相关研究，

Yoshiara 采用基于非结构化网格的气热耦合求解器

研究了 MAＲKII、C3X 型叶片的传热过程，说明了传

热计算的精度依赖于网格的质量和转捩模型的精

度［8］; Alizadeh 在传统的气热耦合的基础上，用一维

的流体网络法代替冷却结构的计算，提高了耦合计

算的效率［9］; 周驰等人建立了涡轮流场与叶片温度

场的气热耦合数学模型，并阐述了详细的计算方法

和耦合方法［10］; 陈凯等人详细描述了全尺寸的气膜

冷却扭叶片的几何生成技术和复杂结构化网格生成

技术，并给出了该类网格生成时应遵循的原则［11］。

本研究在文献［11］的基础之上对其网格创建

方法加以改进，以 ICEM 为基本工具讨论在不切割

气体域的前提下实现全结构化网格划分，着重描述

近壁面网格生成以及气孔与内外流道交接面处的网

格处理方法。为测试不同网格的实用价值，以中国

燃气涡轮研究院熊庆荣等人的实验研究为基础［12］，

对包括文献［11］所述网格( 简称: 分区网格) 的 3 种

不同的网格模型进行计算验证，总结不同网格的可

行性与实用性。
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1 气膜冷却叶片几何建模

1． 1 叶片建模

几何建模的主要工作是建立叶片与气体域模

型，其实质是找到一种数学方法描述模型的几何结

构。气膜冷却叶片几何结构复杂，其径向具有一定

的弧度，轴向弯曲呈弓形，因此其侧面是空间曲面。

这种不等截面的空间几何结构会给六面体网格的近

壁面加密带来一定的困难，因此需要对叶片结构进

行一定的简化，包括: 叶片简化为无扭转( 导向叶片

的扭转角较小) ，内部冷却气流通道简化为上方向

进气等。本研究选取涡喷 2 高压涡轮导向叶片为原

型，以 Workbench 提供的建模工具 DM 实现计算区

域的建模，叶片模型如图 1 所示。

图 1 气膜冷却叶片三维模型

Fig． 1 3D model of film cooling blade

叶片壁厚均值为 1 mm，高度为 60 mm，弦长为

70 mm。两个冷却腔室之间以换热肋片隔开，这样

做可以有效分配冷气流量且可以起到加强换热的作

用。气冷叶片前缘开设 3 排气孔，孔径为 0． 7 mm，

尾缘开设 2 排气孔，孔径为 1 mm，前缘中心线位置

孔数为 10 个，其余位置每排孔数为 9 个。冷却气孔

位置如图 1( c) 所示。前 3 排开孔位置对应 BC 的弧

长百分比为 30%、57%、82%，即图示点 A1，A2，A3。

后 2 排开孔位置为 66% 弦长处。冷却气孔 A1，A2，

A3与流向夹角均为 90°，A1和 A3与径向夹角为 30°，

A2与径向夹角为 45°，D1，D2与流向夹角为 30°，径向

夹角为 90°。
1． 2 气体域建模

气体域主要包括冷却内腔体，外部燃气流道和

冷却气孔，传统的方案是将 3 个区域分别处理，再分

别绘制网格，最后通过 CFD( 计算流体力学) 软件进

行网格组装，通常采用 GGI( 交接面) 形式。GGI 连

接方式是一般网格交界面的简称，这种形式根据交

界面的网格节点排布方式，通过差值计算将 A 区域

节点的数值计算结果分配到 B 区域上，再根据网格

疏密程度平均分配节点数值。这种传统形式建立的

连接结构数据传递是非连续的，不同域间的数据交

换必然带来不可忽视的系统误差。对于气孔和内外

流道间的计算区域来说，其流动状态和换热状态都

是非常复杂的，该区域求解的精确与否直接决定数

值计算的最终结果。因此，应采用一体化建模形式，

即在不切割内外流道的情况下生成网格( 简称: 整

体网格) ，从而避免因网格连接而造成的系统误差。

根据以上分析，采取如下建模方式: 将叶片端部

平面设为基准面建立气体域外轮廓草图，通过流线

型边缘设计，使燃气流道尽可能符合叶片表面的形

状，经拉伸、布尔运算等操作一次成型气体域模型，

其几何结构如图 2 所示。

图 2 气体几何模型( mm)

Fig． 2 Geometry model of gas domain( mm)
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2 分块化结构拓扑与网格生成

网格的基本单元类型分为结构化和非结构化两

类［13］，结构化网格的特点是每一个节点与其相邻位

置之间的连接关系固定不变，因而计算机不需要设

置相应的数据去确认节点间的位置关系。结构化网

格具有网格生成质量好，数据结构简单，容易实现区

域边界拟合，易于计算流体数据等特点。对于同一

物理问题在同样节点数下，结构化网格的求解速度

是非结构网格的 3 倍，且求解精度更高［14］。热冲击

属于瞬态过程，需要进行一系列稳态计算以求逼近

叶片的真实换热过程。由于进行多步稳态求解时，

每个时间子步都要求达到收敛精度，计算时间较长，

收敛性也难以得到保证，因而选用结构化网格。应

用网格绘制工具 ICEM 可以实现分区结构化网格生

成，从而很好的解决复杂几何体统一生成贴体六面

体网格的问题。具体方法是: 将计算域分成若干个

子域，为每一个子域分配一个六面体的单元块，建立

点与点，线与线，面与面的映射关系，从而将每个块

内的结构化网格组合在一起形成整个计算域网格

结构。
2． 1 近壁面尺寸的确定

湍流的形式由流体域内时间与空间的波动组

成，是一个非稳态且复杂的过程，湍流形态计算的正

确性是热流耦合中流固换热求解的关键。为了更好

的处理低雷诺数下的近壁面数值计算，同时有效的

预测温度的传播可以选用 k － ω 湍流模型。CFX 的

k － ω 模型是基于威尔科克斯对该模型的发展而成

的修正模型。此模型求解了输运方程，一个关于湍

流动能 k; 另一个关于湍流频率 ω。

 ρ( )k
t

+ !· ρ( )Uk = !· μ +
μt( )2

![ ]k + Pk －

0． 09ρkω ( ρω)
t

+ !·( ρUω) = !· μ +
μt( )2

![ ]ω +

5ω
8kPk － 0． 075ρω2 ( 1)

式中: !—拉普拉斯算子，μt —湍流黏度，μ—流体

黏度，Pa·s; Pk —湍流生成速率，由 k － ε 模型求

得。为了避免停滞区域湍流动能的增加，在生成项

中引入一个限制数，即 Pk = min( Pk，climε) 。对于 k
－ ω 模型，clim = 10 。公式中除独立变量密度 ρ ，

kg /m3和速度 U ，m/s 外，其它由 N － S 方程求得。

针对低雷诺数的情况，k － ω 模型一般要求 y +

＜ 1，y + 表示离壁面最近的网格节点到壁面的距离，

为无量纲变量，它和黏度系数 ν 的关系可以由( 2 )

式表示。

y+ =
τω /槡 ρ·Δn

ν
( 2)

式中: τω —壁面剪切应力 Pa，由所取湍流模型求

得; Δn—离壁面最近的两个节点间的距离 mm，即

第一层网格的厚度。

由式( 1) 、式( 2 ) 可知，近壁面网格的厚度必须

由 CFD 模拟的结果确定。对于简单流场可以先利

用动量方程对流体的雷诺数进行计算，再根据流动

方向的特征长度估算第一层网格的厚度。根据实际

发动机设计参数估算第一层网格厚度应低于 4 μm。
2． 2 燃气流道拓扑结构

如图 2 所示，气体通道由 3 个部分组成，包括两

个冷气腔体和一个燃气流道。外流道和两个内冷腔

可以看作互相嵌套的曲面六面体，它们共用上下端

面。因此，只要在流道内沿叶片弦向分块，将流道分

割成若干个小块，并使这些块的边界与叶片的边缘

相互关联从而拟合出叶片的几何形状。在叶片的周

向以相同的方式处理，在径向平面采用局部切割方

法沿气孔的边线切割块结构，再删除固体区分块即

可生成流体域的雏形。拓扑结构生成应遵循先整体

后局部的原则，在考虑气孔结构分块拓扑之前应采

用 O 网格对叶片周围及内冷腔体的近壁面处进行

划分以便为近壁面处的网格加密。在叶片的前缘以

气孔为基准将流体域切割为若干层，这些叠层分别

表示冷热参混区和普通流域。在参混区，由于冷热

气体参混，还需要进行局部加密。拓扑结构及表面

网格，如图 3 所示。

在气孔处详细处理块结构分布，是气体域网格

生成的关键。考虑到气孔结构微小且对整体网格节

点数影响较大，对其进行加密将大幅增加网格节点

数，通常在气孔处只能采用比较粗大的网格，但稀疏

的网格节点显然不能表述气孔附近复杂的流动状

态。将同列及同行的气孔划分至一个块，只对块内

的网格节点进行局部加密，这样不仅可以增加气孔

内网格的密度，同时又避免了网格数量的急剧增加。

为实现气孔内的近壁面加密，将气孔近似看成一个

·72·
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六面体结构，为每个气孔设置一个小块，取气孔进出

口平面为基准面建立内凹 O 型拓扑结构。这种加

密的网格延展至与气孔相邻的两个拓扑块的内部，

在它们的外边界面形成 5 个相邻的梯形块结构，从

而实现近壁面网格的内闭合。采用这种方式既避免

了气孔与内外流道交界面上节点的间断，又防止了

因气孔边缘几何结构突变而产生的负网格。气孔内

部的分块结构及孔内网格如 4 图所示。

图 3 流道拓扑及网格

Fig． 3 Calculation modeland mesh division

2． 3 叶片网格划分

叶片的拓扑结构类似气体域分块结构，整个叶

片的两个内腔同样可以视为近六面体结构，沿弦向

划分若干块，建立内外边界与块边界间的映射关系。

叶片尾部较为尖窄，不易于块的合理过渡，因而此处

网格变形较大，稍有不慎可能产生负网格。本文对

叶片的尾缘采用 Y 形剖分结构，从而避免了尖角的

产生。叶片气孔处与燃气通道的处理方式大体相

同，区别是不需要为叶片的近壁面网格加密。可以

近似将径向和流向气孔看成一排，按前缘冷却气孔

的孔径截成横向和纵向的分块，最后删除气孔间的

分块即可。气孔边缘节点数应与气体域的孔间节点

数相同。叶片 几 何 拓 扑 及 网 格 如 图 5 ( a ) ～ ( d )

所示。

图 4 气孔拓扑结构及内部网格

Fig． 4 Air holeand mesh division

图 5 叶片拓扑结构

Fig． 5 Topological structure of blade

2． 4 网格质量的检查

Workbench ICEM 对网格质量的衡量标准常见

的包括: 最小面角、最大面角、最大长宽比、最大体积

比、矩阵( 2 × 2 × 2) 等，针对 CFX 求解器一般要求网

格质量( 矩阵( 2 × 2 × 2) ) 大于 0． 4。不同情况下的

网格质量如表 1 所示，由表 1 可以看出，叶片网格总

·82·
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体质量较好，气体域网格质量随着第一层网格厚度

的减小逐渐下降。这种变化趋势反映了气孔与内外

腔体连接面上网格单元体的扭曲，是一种很难被完

全消除的影响因素。因此，近壁面第一层厚度并非

越低越 好，必 须 根 据 流 场 条 件 对 y + 的 分 布 进 行

分析。

表 1 结构化网格质量评定

Tab． 1 Structured － mech quality assessment

数值 叶片
气体域( 近壁面厚度 /μm)

1 2 3 4

最小面角 / ( ° ) 8． 2 － 30． 5 17． 4 19． 5 21． 5

最大面角 / ( ° ) 89． 6 89． 8 89． 9 89． 9 89． 9

最大长宽比 49． 2 － 1 804 1 349 1 040 663

最大体积比 53． 2 － 4 089 1 525 919 735

矩阵( 2 × 2 × 2) 0． 55 － 0． 8 0． 27 0． 42 0． 43

3 计算实例

3． 1 边界条件

为检验生成网格的合理性，以叶片实际测量温

度为依据，采用 CFX 稳态及瞬态算法对网格的准确

性、收敛性进行验证。取高温合金 K417 作为叶片

材料［15］，采 用 理 想 气 体 作 为 气 体 模 型。取 文 献

［12］中相关发动机的技术状态参数，根据相关数据

可以估算出冷气入口总温为 491． 8 K，冷气入口总

流量 2． 35 g /s，燃 气 入 口 总 压 522． 23 kPa，总 温

1 312． 84 K，出口总压 520． 23 kPa［16］。选取普朗特

数 Pr 为 7． 24［17］，边界设置为无滑移壁面，燃气两侧

采用周期性边界条件，求解格式为二阶向后欧拉法，

求解精度为 10 －6。设置瞬态计算总时间为 50 s，单

个时间步为 0． 5 s。

3． 2 计算结果

应用 CFX 基于以上述边界条件对流体域进行

稳态求解。y + ( 网格距离) 的分布如图 6 所示，由图

可知，前缘及气孔周围的 y + 值较高，前面已经分析

过气孔处网格曲面的扭曲，在气孔的边缘这种情况

尤为明显。在第一层网格厚度为 4 μm 时，y + 超过

5，不能满足 k － ω 模型的需求。综合网格质量和 y +

值最终确定第一层网格厚度为 3 μm。此时的 y + 值

并不是严格小于 1 的，其值在极小范围内大于 2 且

不超过 3，因而可以满足计算要求。应用此网格在

规定的时间尺度下进行瞬态计算，结果证明该网格

收敛性较好。取叶片不同位置温度上升曲线如图 7

所示，由图可见，在 30 s 后叶片前后缘表面中心处

温度变化较小。

图 6 y + 的分布计算结果

Fig． 6 Contour of calculated y +

图 7 叶片不同节点的温度变化曲线

Fig． 7 Temperaturevariation with different

points on the blade

为比较不同网格结构的计算性能，分别采用非

结构化网格、分区网格及整体网格进行同样边界条

件下的瞬态热流耦合数值计算。利用 ICEM 强大的

四面体网格自动划分功能，采用八叉树方法生成非

结构化网格。网格生成过程遵循先整体后局部的原

则，即先生成体网格，再生成面网格，最后生成近壁

面的棱柱网格，网格结构如图 8 所示。其中，所有的

燃气网格数及叶片网格数均设为 300 万和 60 万。
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取 50 s 时的叶片温度场计算结果与地面试验结果

进行对比。

图 8 非结构化网格

Fig． 8 Unstructured mesh

图 9 不同网格计算结果与实验对比

Fig． 9 Calculation results with different meshes

compared to exerimental results

图 9 显示了 50 s 时不同网格下的叶片温度云

图及示温漆试验结果。由图 9 ( a) 和图 9 ( c) 可知，

非结构化网格与整体网格的计算结果较为接近。在

相同位置处数值模拟的结果接近实验结果，误差分

别为 3% 和 5% 左右。观察叶片前缘发现结果存在

差异，由于网格生成时此处的 y + 值略高，因而对计

算结果的精确性造成一定影响。根据计算结果，非

结构化网格与结构化网格最接近实验值，满足瞬态

换热分析的要求。同时，笔者注意到在采用非结构

化网格时，计算用时是采用结构化网格的三倍，因而

非结构化网格更加耗费计算资源。由图 9 ( b) 可知

采用 GGI 形式连接气孔与内外气体流道的方式所

生成的网格，温度值与温度分布结果均与实际不符，

可以判断分区网格生成策略不能满足热冲击仿真模

拟的需要。

4 结 论

以涡喷 2 高压涡轮导向叶片为原型，详细叙述

了气膜冷却叶片从几何建模到网格生成的过程，提

供了从几何建模到复杂网格生成的一系列关键性技

术要素。针对热流耦合计算对近壁面网格厚度的严

格要求，系统地说明了气膜冷却叶片近壁面网格加

密及第一层网格尺寸的确定方法。摒弃了在气体域

建模中拆解几何模型的方法，采用结构化网格，一体

化分块拓扑形式完成对气体域网格的生成。主要结

论如下:

( 1) 在处理气孔内网格时，利用气孔进出口截

面生成内 O 型网格，并使帖体网格贯通相邻分块区

域，在相邻块的边缘区内完成近壁面网格的内闭合，

采用这种方式实现了一体化气体域网格生成，避免

了因建模而产生的系统误差，优化了气体域的网格

结构;

( 2) 近壁面网格质量随着第一层网格厚度的减

小而下降，当厚度缩小至 1 μm 时出现了负网格结

构，随着近壁面网格厚度的增加 y + 值逐渐加大。因

此，只有综合考虑网格质量与 y + 的计算结果才能最

终确定第一层网格的厚度;

( 3) 以相关发动机技术参数为依据，估算导向

叶片的工作环境。采用相同工况的边界条件对 3 种

气膜冷却叶片的网格结构进行稳态和瞬态分析。并

将温度计算的结果与该型发动机地面示温漆实验相

对比，发现结构化与非结构化网格均能很好的模拟

热冲击叶片温度场，但非结构网格计算时间较长。

此外，拆解几何模型的方法计算结果误差较大，不能

满足热冲击仿真模拟计算的需要。
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temperature and the output power as the independent variable and the objective function，respectively． The system

performance was compared under two conditions，and the influences of system stages on the performance were ana-

lyzed． The results show that the use of diversion technology can improve the optimal evaporation temperature and the

performance． With the increase of the stages，the performance is gradually improved． When the stage is five，the out-

put power and the thermal efficiency with diversion are increased by 189． 47 kW and 0． 31% relative to OＲC sys-

tem，respectively． There is a great significance in using cascade diversion technology，in term of achieving a greater

degree of energy recycling． Key words: cascade diversion，Organic Ｒankine cycle，evaporation temperature，genetic

algorithm，stages of system

某系统散热器用热管传热性能试验研究 = Experimental Study for the Heat Transfer of Heat Pipe used as

Heat Sink for Metro Vehicle Traction Drive System［刊，汉］JIAO Xue-jun( CＲＲC Zhuzhou Times Equipment

Technology Co． ，Ltd，China，Post Code: 412000) ，PAN Ming-wang，HE Ｒong( CＲＲC CSＲ-AVC Thermal Technolo-

gies ( Zhuzhou ) Co． Ltd． ，China，Post Code: 412000 ) / / Journal of Engineering for Thermal Energy ＆ Power．

－ 2016，31( 10) ． － 20 ～ 24

Gravity heat pipe heat sink cooling technology is preferred for metro vehicle traction drive system． This paper first

analized the factors affecting the heat transfer capability of the heat pipe as a heat sink for a subway，and it was

found that the liquid filling is the key to the performance of a heat pipe． Then the Nusselt vertical wall film conden-

sation theory formula was corrected to be suitable for the engineering application，and used to determine the filling

quantity of metro traction system radiator with heat pipe，which was calculated at 2． 85 g． Additionally，according to

the national standard test method for heat pipe，heat transfer performance of different filling quantities of heat pipe

were studied，and the thermal resistances with different liquid filling amount were obtained under rated power． The

optimum filling amount was then determined to be 3 g through the analysis of experimental data，indicating the good

agreement between test results and theory calculation． Meanwhile，the heat transfer limit test verified that the 3 g fill-

ing amount has an appropriate design margin and can ensure the traction system reliability under overload condi-

tions． Key words: metro vehicle traction drive system，heat sink，gravity heat pipe，liquid filling quantity，heat

transfer experiment

气膜冷却叶片热冲击分析网格生成技术 =Grid Generation Technology for the Analysis of Air-film Cooling

Vane subjected to Thermal Shock Load［刊，汉］GUAN Peng，AI Yan-ting，BAO Tian-nan( Liaoning Key Labo-

ratory of Advanced Measurement and Test Technology for Aircraft Propulsion System，Shenyang Aerospace Universi-

ty，Shenyang，Liaoning，China，Post Code: 110136) ，SHI Xiao-jiang ( Key Laboratory of Aeroengine High Alti-

tude Simulation Technology，AVIC Gas Turbine Ｒesearch Institute，Jiangyou，Sichuan，China，Post Code:

621703) / / Journal of Engineering for Thermal Energy ＆ Power． － 2016，31( 10) ． － 25 ～ 31

Mesh division is the basis for thermal shock numerical simulation of film cooling blade and turbine cascade． Be-

cause of the complicated structure of film cooling blade as well as strict requirements on the first layer thickness for

numerical heat transfer simulation，grid generation scheme is the key of this issue． In this paper，the geometry of
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Gas Turbine II nozzle guide vane was used，and structured grids of high quality were generated using the method of

block topology without cutting geometry． The near wall grid size was optimized according to the requirement of tur-

bulence model． Based on the ground experimental data，boundary conditions were defined and the generated grids

were tested in both steady-state and transient simulations． The results show that integration of grid generation can

reduce the system error and improve the calculation accuracy． The first layer has a greater influence on the quality

of grid，so it should be determined by considering the y + value． The simulation results using this structured grid a-

gree well with the experimental data，indicating the engineering application value of the grid generation technology

presented in this paper． Key words: film-cooling，thermal shock load，structured grid，block topology，first layer

thickness，temperature field

1 000 MW 核电汽轮机高压缸启动过程热应力及汽密性分析 = Numerical Analysis of Thermal Stress and

Steam Tightness for the High-pressure Cylinder of a 1 000 MW Nuclear Steam Turbine in the Startup

Phase ［刊，汉］WEI Hong-ming，CAI Lin，HOU Xiu-qun，XIE Dan-mei，GAO Jian-shu ( Power and Mechanical

School，Wuhan University，Wuhan，Hubei，China，Post Code: 430072) / / Journal of Engineering for Thermal Energy

＆ Power． － 2016，31( 10) ． － 32 ～ 37

Steam turbine high-pressure casing is the steam passage component with high temperature and pressure，where its

inner wall surface contacts with steam directly． When the unit commitment and load change，the drastic change of

steam parameters is likely to cause deformation of cylinder body． The operating data of nuclear power plant show that

the high-pressure cylinder of nuclear power steam turbine is prone to excessive stress，deformation and steam leak-

age phenomenon． In this paper，the finite element method was used to calculate the startup process of 1000MW nu-

clear power half-speed turbine high-pressure cylinder，and the temperature and stress situation of high pressure cyl-

inder during the boot process were analyzed，followed by the study of the vapor tightness of cylinder split． The results

show that during the boot process，the maximum thermal stress of high-pressure cylinder occurs in the moment the u-

nit just reaches the rated load ( 217 MPa) ． And the temperature difference and stress of the shaft seal of high-pres-

sure cylinder is relatively large，while the contact pressure of split is fairly small． Key words: nuclear turbine，cyl-

inder deformation，thermal stress，steam tightness

循环流化床锅炉散热损失的测试与估算分析 = Test and Estimation of Heat Loss for Circulating Fluidized

Bed Boiler ［刊，汉］ JIAO Tong-shuai，YAN Wei-ping ( North-China Electric Power University，Baoding，China，

Post Code: 071003) / / Journal of Engineering for Thermal Energy ＆ Power． － 2016，31( 10) ． － 38 ～ 42

With the current national standard and industry standard，the separator and the boiler body are considered to be in

the same specific heat load when estimating the heat loss of circulating fluidized bed boiler． In order to evaluate the

rationality of this method，a 440t /h circulating fluidized bed coal-fired utility boiler was tested to quantify the heat

loss and its uncertainty was analyzed． The boiler was divided into 134 zones and 1333 measurement points． And the

heat loss of the boiler system was measured at 0． 731% with the uncertainty of 0． 08%，indicating great test accura-

cy． According to the national standard and industry standard，the estimated heat loss，however，was only 0． 432% ．
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