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高温热端部件表面温度测量的系统设计

胡玮宸，张学聪，董磊，蔡静*

（航空工业北京长城计量测试技术研究所，北京 100095）

摘 要：随着燃气涡轮机的不断改进，其叶片温度越来越接近材料的耐温极限，但目前市面上的测

温仪器并不能较精确地反映叶片温度和分布，为解决此问题，设计扫描式辐射测温系统，该系统工作时

探针安装在发动机外壳上，对准叶片表面，叶片散发的红外辐射经由探针前端的反光镜反射进入探针中，

通过探针尾部的光纤传入控制器中，对其光信号进行处理，转化为温度值。通过对扫描探针进行流场与

温度场耦合仿真，结果表明：在以 0. 1 kg/s的流量通入 25 ℃冷却气，且探针探测时间不超过 15 s的情况

下，整个探针内部可在发动机内被有效的保护；探针端部流体压强约 17. 0 MPa，大大高于燃气的压强

1. 4 MPa，故表明此区域可以将高温燃气隔绝在外，使其不进入探针内部接触反光镜。在实验室开展实验

对该系统进行验证，结果表明：探针在各个温度点的重复性和稳定性均不超过 7. 5 ℃，该测温系统可以满

足涡轮叶片表面温度测温的使用需求。
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System design for surface temperature measurement of high 
temperature hot end components
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Abstract: With the continuous improvement of gas turbine, its blade temperature is getting closer to the temperature tolerance 

limit of materials. However, the current temperature measuring instruments on the market cannot accurately reflect the blade tempera⁃
ture and distribution. To solve this problem, a scanning radiation temperature measuring system is designed. When the system is work⁃
ing, the probe is installed on the engine casing and aimed at the surface of the blade. The infrared radiation emitted by the blade is re⁃
flected by the reflector at the front end of the probe and enters the probe. It is transmitted to the controller through the optical fiber at 
the end of the probe, and the optical signal is processed and converted into a temperature value. Through the coupling simulation of the 
flow field and the temperature field of the scanning probe, the results show that the whole probe can be effectively protected in the en⁃
gine when 25 ℃ cooling gas is introduced at a flow rate of 0.1 kg/s and the probe detection time is not more than 15 s; the fluid pressure 
at the end of the probe is about 17.0 MPa, which is much higher than the gas pressure of 1.4 MPa, so this area can isolate the high-
temperature gas to prevent it from entering the probe and contacting the reflector. Experiments were carried out in the laboratory to 
verify the system. The results showed that the repeatability and stability of the probe at each temperature point did not exceed 7.5 ℃,
that the temperature measurement system can meet the needs of turbine blade surface temperature measurement.
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0　引言

在改进燃气涡轮机的系统效率过程中，持续

的设计开发能获得更高的操作温度和压力。随着

使用的材料越来越接近其性能极限，叶片整体性

的评估越发重要，因此了解叶片表面的温度分布

也至关重要［1］。计算流体力学的方法虽然可以预

估叶片温度，但最终仍要测量发动机的实际

温度［2］。

现有多种测量叶片表面温度的方法，主要分

为接触式和非接触式测温两种，最广泛使用的是

示温漆和热电偶的接触式测温法。示温漆涂在叶

片表面，涡轮在适当的工作条件下，运行后示温

漆颜色发生变化，可以指示出达到的最高温度，

该技术优势是从整个叶片表面得到数据，劣势是

不能提供实时测量、分辨力低、只能指示最大温

度。将热电偶埋入被测叶片表面，可以获得更高

的精度，并能在工作条件下提供实时测量。然而，

安装成本及相关的测量系统 （遥测系统、滑环）

成本高，只能从离散的、数量有限的位置测量，

传感器寿命有限［3］。

相反，光学辐射测温法是一种非常典型的非

接触测量方法，能在连续的叶片表面测量全部工

作条件下的数据［4］。光学辐射测温计在燃气轮机

领域已使用 40 余年，尽管高温计系统的基本理论

是一样的，但如在电子器件、计算、机械设计和

制造方法上的进步已使得系统能力和性能有了巨

大的改进［5］。要求高温计能适应更苛刻的发动机

环境，并能逐步测量到由于更复杂的冷却设计产

生的温度梯度细节。此种测温计采用非接触式辐

射测温法，因涡轮叶片处于发动机内涵道中，故

探针安装在发动机外壳上，对准叶片表面，叶片

散发的红外辐射进入探针中［6-7］，并对其光信号进

行处理，转化为温度值［8］。

非接触测温的典型产品就是测温探针，现如

今，市场上已经有了国外品牌的测温探针，但销

售价格昂贵、非自主可控，且存在缺点，比如

Rotadata 的探针，后端探测器与探针集成在一体，

集成度虽高，但造成整体体积大、重量大的问题，

不适合安装在体积较小的发动机上，且测温精度

只有 1%，还存在提升测温精度的空间；西门子的

探针也是后端探测器与探针集成一体，由于没有

旋转的反光镜机构，体积稍小，但不具备扫描的

功能，其测温精度也是 1%［9］。因此，设计扫描式

辐射测温系统的目的不仅仅是从“零到一”地做

出一款产品，而是根据需要与可能，保证产品的

测温精度以及国产化自主可控的能力，为推动国

产涡轮叶片辐射测温系统提供有力支撑［10］。

1　测温系统概述

扫描式辐射测温系统分为扫描探针、控制器

和上位机三部分，其中探针的作用是将发动机涡

轮叶片辐射温度的光信号传入光纤中，光纤连接

到控制器上；控制器的作用是对输入的光信号进

行初步的处理，转换成电信号，通过网线连接上

位机；上位机的作用是处理控制器上传的数据包，

经计算生成温度和温场。根据用户实际使用需求，

设计的测温系统的示值误差和重复性均需在±7. 5 ℃
以内。

扫描探针使用时需安装在发动机外壳上，上

有可伸缩的气缸，正常探针处于退出发动机的状

态，气缸气管与控制器相连接，通入压缩空气时，

带动气缸使探针伸入发动机内涵道中，涡轮叶片

的辐射温度由探针端部的反光镜，反射进探针内

部，最后经由探针尾部的光纤传入至控制器进行

信号初步的处理［11，12］。如图 1所示，涡轮叶片的辐

射温度由探针端部的反光镜，反射进探针内部，

最后经由探针尾部的光纤传入至控制器进行信号

初步的处理，然后通过连接的上位机计算温

度［13，14］。探针反射镜扫描原理示意图如图2所示。

其中扫描探针前端含有一个扫描反射镜，在

位移机构的带动下，可以在涡轮叶片的叶根到叶

顶范围内沿径向进行一维扫描测量，加上发动机

工作时涡轮叶片沿切向的转动，可以合成涡轮叶

片表面的二维温度场分布。

图1　发动机剖面示意图

Fig.1　Schematic diagram of engine cross section
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2　扫描探针结构设计

扫描探针主要分为：视管组件、吹扫缸、气

缸、扫描机构四个关键结构，探针的主要结构半

剖图如图 3所示。反光镜在使用时需要旋转，光信

号经由反光镜折射后需要透镜组改善光路，故设

计了视管组件；扫描探针在使用时需考虑到耐压、

耐高温，故设计了吹扫缸；在发动机外壳上需要

伸入、退出等动作，故设计了气缸；反光镜旋转

需要有外力进行驱动，故设计了扫描机构。 

视管组件包含了光学组件、反光镜、拉杆三

个主要部件，作用是将涡轮叶片上发出的辐射光

经过反光镜反射，进入光学组件，经由透镜传入

光纤中［11，12］。

为避免发动机内涵道燃气进入扫描探针，在

探针外壳上设计了吹扫缸部件，内有吹扫进气口，

在测温装置工作过程中不断向扫描探针内输入高

压干燥空气，即可在通光孔处形成正压，将高温

燃气完全阻隔在探针外部，起到冷却作用，避免

扫描探针内部各组件因过热而损坏。探针整体安

装在发动机上时，应有安装法兰，故将安装法兰

设计与吹扫缸为一体，吹扫缸底部法兰为安装法

兰。上面焊接的管为气管，里面通入高压冷却气

体，通过探针外壳的气孔，到视管中的反光镜部

分，实现给整个深入发动机中的部件降温。

气缸的作用是控制扫描探针动作，在测量时

将探针前端推入发动机内涵道，测量结束后推动

探针前端离开内涵道，避免探针持续受到高温气

流加热。气缸底座设计与吹扫缸一体，节约空间，

内含活塞，通过气缸进气口通入高压气体后运动。

扫描机构由精密步进电机 （直线滑台） 及固

定架、刚性拉杆组成，电机联动视管组件中的拉

杆，带动里面反光镜在一定角度范围内往复偏转

扫描［15］。

3　控制器结构设计

控制器主要作用是实现控制探针气缸运动、

处理采集的信号，为功能集成模块，主要包含了

FPGA、电子盒、气缸电磁阀、气缸减压阀、电源、

电机控制器、触摸屏、ARM 控制板。其中电源负

责给电机控制器、FPGA、电子盒、ARM控制板供

电。由于其运行环境为常温常压，故控制器设计

为标准 17英寸 4U机箱大小，内部包含上述所有器

件，均通过螺丝方式固定在底板上。

采集部分是电子盒通过光纤连接探针，将输

入的光信号转化为电信号，经由FPGA进行初步的

信号转化、处理；探针中反光镜控制部分为通过

电机控制器控制，电机控制器连接FPGA控制；气

缸电磁阀、减压阀控制气缸的伸入/退出，经由

FPGA控制。FPGA连接 ARM 控制板，可进行初步

的信号处理和温度计算，若实现温场重建，则需

要连接上位机进行数据计算。

4　探针流场与温度场仿真

根据探针的使用场合，探针头部需要接触发

动机内高温高压燃气。由于探针内反光镜的安全

温度约为 100 ℃，而燃气温度约 2000 K，探针采取

了通入冷却气的方式对探针内部，特别是反光镜

处降温。为考察冷却气是否能有效冷却探针内部，

进而保护反光镜，特展开探针的流场与温度场耦

合仿真。

计算利用 Ansys Fluent 软件进行，采用瞬态

（Transient） 分析，压力与速度求解利用耦合

（Coupled）方法进行，其中动量、湍流能量和耗散

能量离散采用二阶迎风 （Second order upwind） 方

图2　探针反射镜扫描原理示意图

Fig.2　Schematic diagram of probe mirror scanning principle

图3　探针主要结构半剖图

Fig.3　Half-section diagram of the main structure of probe
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法，总时长15 s。
图 4和图 5展示了计算 15 s后的流场压力分布

云图。由图可知，在整个冷却气经过的流体域中，

入口处和中部部分区域，最高压强可以达到约

36. 07 MPa，表明这些区域的流阻较大。在探针头

部，流体压强约 17. 0 MPa，大大高于燃气的压强

1. 4 MPa，故表明此区域可以将高温燃气隔绝在

外，使其不进入探针内部接触反光镜。在冷却气

出口处，由于流速较大，为负压区 （最低约为

-3. 38 MPa），故此处有燃气存在，这点可以从图 5
的温度场分布中得到印证。

整个探针的温度场分布（15 s时）见图 6、图

7。由于冷却气（以及受热时间较短）的作用，探

针的高温区域集中在顶部没入高温燃气的区域以

及燃气入口处，而探针内部，热量会沿着探针壁

通过传导的形式进入探针内壁，内壁温度最高约

为 1660 ℃。但是由于反光镜没有直接接触探针内

壁，热量无法通过传导方式进入反光镜，而内部

的冷却气流的强制对流换热也较好地隔绝了热量

通过对流传入反光镜，使得反光镜处的温度较低，

没有超过其耐受温度 100 ℃。此结果表明，在冷却

气温度为 25 ℃、流量为 0. 1 kg/s工况下，冷却气能

很好地保护探针内部结构免受外部高温燃气的破

坏。当然，需要说明的是，根据探针测试过程整

个计算只考察了探针在高温燃气中检测 15 s的温度

场，如果更长时间地将探针放置于高温燃气中，

可能会导致更多区域出现高温，还需要进行更多

计算。

图5　探针头部压力分布与流线图

Fig.5　Pressure distribution and streamlines of probe head

图4　探针总体压力分布与流线图

Fig.4　Probe overall pressure distribution and streamlines

图6　探针整体温度场分布

Fig.6　Probe overall temperature field distribution

图7　探针头部温度场分布

Fig.7　Temperature field distribution of probe head
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5　实验验证

对扫描式辐射测温系统的稳定性、重复性和

精度进行了实验验证。扫描式辐射测温系统的标

准器选用两台温度范围分别为 300 ~ 1200 ℃和 600
～1600 ℃的黑体辐射源组成，对探针进行首次温

度标定后，开展稳定性测试［8，16］，每隔 10 min 测

量其 1000 ℃的示值，共计 60 min，稳定性数据

见表 1。经过两次断电并间隔 24 h，开机后的测温

重复性数据见表 2，表 2中各个温度点初始值为探

针标定后示值。

6　技术难点及关键工艺

6.1　探针外壳前端

探针使用时，前端需要伸入发动机中进行测

温，探针前端承受的温度变高，虽设计时增加了

保护气以保护内部不被破坏，但是前端外观被烧

黑氧化（此处国外Rotadata探针并无提及是否更换

了材料），故后改版采用耐高温贵金属材料 Ptlr10
制作，该材料熔点约 1600 ℃，能够承受发动机内

涵道中的高温不被氧化，但由于贵金属和探针主

体材料 0Cr25Ni20钢熔点差异过大，外壳承接段与

前端焊接过程需要特殊处理。经过多次尝试，最

后采取将前端尾部加工出外螺纹和倒角，承接段

加工内螺纹和倒角，二者螺纹配合后进行焊接，

焊接时承接段的不锈钢表面镀镍并加银丝，使用

真空钎焊炉焊接，比一般的氩弧焊要复杂得多。

前端重做后经高温测试，可正常保证金属光泽无

明显氧化痕迹，如图8、图9所示。

6.2　反光镜

反光镜的反射率很大幅度影响设备测温的下

限，因此降低反光镜的表面粗糙度至关重要。

反光镜设计的尺寸很小，表面尺寸为 4 mm × 
11 mm，大幅增大了加工难度，经各种测试，最终

增加了铰刀、镜面加工以及超声波清洗的工艺，

镜面加工时采用毛轮加 W1，W0. 5 研磨膏抛光打

磨，最终能够使得反光镜表面粗糙度达到 10 μm级

别，大幅增加了反射率。

6.3　自主可控

相比于国外 Rotadata 和西门子的整套测温系

统，此测温系统将进口件全部更换了国产自主可

控的零件，涉及的零部件有：探针内部的直线滑

台、电机；控制器内的探测器、FPGA电路板、气

缸电磁阀；上位机使用国产自主可控列表中的电

脑，采用银河麒麟 V10 的操作系统，软件自主开

发，实现了100%国产化。

表1　60 min内稳定性测试

Tab.1　Stability test within 60 min
时间/min

初始

10
20
30
40
50
60

示值/℃
1003.2
1003.2
1003.4
1003.5
1003.3
1003.2
1003.0

表2　重复性测试

Tab.2　Repeatability test ℃
黑体

温度点

550
900

1000
1200
1300
1500

初始

553.2
900.0

1003.2
1200.0
1301.6
1500.0

第一次断电
后示值

555.0
901.3

1004.1
1200.9
1302.3
1501.0

第二次断电
后示值

552.6
899.5

1003.4
1200.4
1301.9
1500.3

图8　不锈钢材料探针高温测试后样品图

Fig.8　Sample diagram of stainless-steel probe after 
high temperature test

图9　贵金属材料高温测试后样品图

Fig.9　Sample diagram of precious metal probe after 
high temperature test
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7　结论

经过流场与温度场耦合仿真分析可知，探针

头部流体压强约为 17. 0 MPa，大大高于燃气的压

强 1. 4 MPa，表明此区域可以将高温燃气隔绝在

外，使其不进入探针内部接触反光镜；在以 0. 1 
kg/s 的流量通入 25 ℃冷却气，且探针探测时间不

超过 15 s的情况下，整个探针内部特别是反光镜处

的温度都未超过其耐受温度 100 ℃，表明在此种工

况下，探针反光镜可以得到有效保护，不会被燃

气高温损坏。在实际测试中，探针还会受到外部

流场压力、发动机振动等多种复杂外部激励的影

响，后续还需开展现场试验验证；通过标准黑体

测得，扫描式辐射测温系统的示值误差、稳定性

和重复性在各个测温点均不超过7. 5 ℃。

综上，与国外的Rotadata和西门子的测温系统

对比，两者误差指标均为 1%，该扫描式辐射测温

系统的测温精度更好，探针前端采用的贵金属材

料可以使探针能够精确测得上限 1500 ℃的同时也

不会被高温烧黑，且探针部分体积小，能旋转的

反光镜可以适应更多型号不同和叶片大小不同的

发动机，且满足国产自主可控的使用需求。

发动机的型号有很多，本文只研究了探针沿

涡轮叶片径向安装的发动机型号，还有部分发动

机是轴向安装的，目前此扫描式辐射测温系统并

不适用于此种发动机，未来还需对探针部分进行

结构优化，探索是否能够做出对两种发动机都能

够测试的测温系统。
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