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摘要：系统综述了气流总温测量与校准技术的研究进展，分析了气流总温测量误差，聚焦发动机等场景的总温测量与校准技术挑战，总结了高准确度、高温、高频气流总温测量、基于校准风洞的温度传感器稳态与动态校准方法等最新研究成果，探讨了多场耦合、极端工况下气流总温测量与校准的发展趋势，为提升复杂极端环境下总温测量准确度、支撑航空航天与动力系统高质量发展提供参考与思路。
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Research Progress on Total Temperature Measurement and Calibration Technology of Gas Flow
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Abstract：A system review is conducted on the research progress of total temperature measurement and calibration technology for gas flow. Measurement error in total temperature of gas flow is introduced, focusing on challenges in total temperature measurement and calibration technology on engine and other scenarios, the latest research progress on high-precision, high-temperature, high-frequency gas flow total temperature measurement, and steady-state and dynamic calibration methods for temperature sensors based on calibration wind tunnels is summarized.The development trend of total temperature measurement and calibration of gas flow under multi field coupling and extreme working conditions is explored, which can provide reference and way for improving the accuracy of total temperature measurement in complex and extreme environments and supporting the high-quality development of aerospace and power systems.
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0. 引言
气流总温指的是气流等熵滞止到速度为零时的温度[1]，气流总温测量是航空航天、动力机械等领域的核心基础，直接决定性能、安全与控制精度，是型号研制、生产、使用不可或缺的关键环节。气流总温是计算飞机真空速、高度以及发动机推力、效率的核心输入参数，直接影响飞机的燃油消耗、航程与载荷等。气流总温决定防冰启动时机、热防护设计与气动热载荷评估，测量不准会引发结构损伤或失控。航空发动机压气机、涡轮出口和级间的总温测量是效率优化与故障诊断的关键，对于发动机压气机、涡轮部件研制质量具有重要影响。对于超燃冲压发动机，来流总温的准确测量可保障燃烧稳定性与推力匹配，支撑制导与飞行控制，提升任务可靠性。另外，在高温、高速、强振动流场中，总温测量的准确度直接影响设备使用寿命，是先进动力系统工程化的核心。由于气流总温测量时存在误差，需要在模拟使用工况下，对测量气流总温的传感器进行校准，评估其稳态与动态性能或进行误差补偿修正。
气流总温测量往往涉及到极端量值、高频响、复杂工况等，测量难度大，针对气流总温测量难题，世界各国的科技工作者提出了多种测量技术，并分别在不同的场景下发挥了重要作用。随科技的不断发展，对于气流总温测量的新需求也在不断地出现，这就要求测试工作者针对性地发展新的测试技术，比如在温度上限的拓展方面，非接触式测量技术将会越来越多地在气流总温测量中发挥作用。同时，随装备研制等任务对测量准确度、频响的高要求，极端条件下气流总温稳态与动态校准技术也处于不断的变革中。
本文系统梳理气流总温测量的技术原理、主流方法与最新进展，深入剖析不同测量技术的适用场景与局限性，重点围绕速度误差、辐射误差、导热误差的产生机理与校准方法展开综述，最后展望极端环境下总温测量与校准技术的发展趋势，旨在为先进装备研制、温场测试及计量标准建立提供全面的技术参考。
1. 接触式气流总温测量误差
气流总温测量方法分为接触式和非接触式两大类，目前在型号研制、生产试验及装备服役中，主要采用接触式方法测量气流总温。采用接触式方法测量气流总温时，除敏感元件自身的静态误差外，还存在速度误差、辐射误差、导热误差和动态误差等。
[bookmark: OLE_LINK69][bookmark: OLE_LINK70]1.1速度误差
温度传感器在测量高速气流总温时，由于气流不能完全滞止，通常测得的温度会低于真实气流总温，在忽略辐射和导热的条件下，温度传感器在平衡后的温度，即为气流有效温度。总温与有效温度之差即为温度传感器的速度误差，通常用恢复系数、恢复率或恢复修正系数来评价温度传感器在同一总温和马赫数下速度误差的大小。恢复系数、恢复率和恢复修正系数受介质普朗特数、气流马赫数、气流温度、气流压力、传感器的几何特性与安装方向等多个因素的影响。
1.2辐射误差
温度传感器在测量高温气流温度时，会通过热辐射的方式向周围环境传递热量，导致温度传感器的指示温度低于气流有效温度，气流有偶丝和屏蔽罩表面发射率、对流换热、温度传感器温度与环境壁温等多个因素的影响。有效温度与温度传感器指示温度之差即为温度传感器的辐射误差，通常用辐射修正系数来评价温度传感器在同一工况下辐射误差的大小。辐射误差受温度传感器结构型式、热电偶偶丝和屏蔽罩表面发射率、对流换热、温度传感器温度与环境壁温等多个因素的影响。
1.3导热误差
温度传感器在测量高温气流温度时，一般支座温度都低于测量端温度，从测量端到支座存在温度梯度，热量将从高温的测量端向低温的支座传递，导致温度传感器的指示温度低于气流有效温度，气流有效温度与温度传感器指示温度之差即为温度传感器的导热误差，通常用导热修正系数来评价温度传感器在同一工况下导热误差的大小。导热误差受传感器长度与直径的比值、热电偶和支杆的导热系数、气流马赫数、传感器安装座温度等多个因素的影响。
1.4动态误差
[bookmark: OLE_LINK36][bookmark: OLE_LINK37][bookmark: OLE_LINK66]由于温度传感器均具有热惯性，因此当温度传感器测量动态气流温度时，不能立刻反映气流温度的变化。温度传感器指示温度只是其自身的温度，而不是气流温度，二者之间存在的偏差称为动态误差，通常用时间常数或热响应时间来评价温度传感器在同一工况下动态误差的大小。时间常数或热响应时间受介质质量流速、气流的紊流度、气流总温、阶跃温度变化量、导热、传感器结构和尺寸等多个因素的影响[1]。
1.5测温偏差
测温偏差是气流真实总温和被校准温度传感器指示温度的差值，是温度传感器各项误差相加的结果，其影响因素亦为各项误差影响因素的综合。由于各类误差的影响因素往往是互相矛盾的，所以在设计总温传感器时，需要权衡各影响因素，综合考虑。
2. 气流总温测量研究进展
[bookmark: OLE_LINK57][bookmark: OLE_LINK4][bookmark: OLE_LINK85][bookmark: OLE_LINK5][bookmark: OLE_LINK6][bookmark: OLE_LINK68][bookmark: OLE_LINK75]英国拉夫堡大学的C Bonham等人，针对发动机部件效率计算对气流总温、总压准确测量的需求，研制了一种总温总压复合探针（如图1所示）。该探针采用双屏蔽式结构，总温探针的敏感元件为四线制薄膜铂电阻，静态误差较小，结合双层屏蔽罩及合理的进、出气口设计，可以达到较高的测量准确度；总压探针采用皮托管结构，头部位于内屏蔽罩和外屏蔽罩之间靠后的位置，具有较好的滞止效果。结果表明，气流总温和总压测量不确定度均可达0.05%[2]。
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[bookmark: _Ref218524133]图1总温总压复合探针
Fig. 1 Combination Probe for Total Pressure and Temperature
[bookmark: OLE_LINK58][bookmark: OLE_LINK59][bookmark: OLE_LINK7][bookmark: OLE_LINK9][bookmark: OLE_LINK12][bookmark: OLE_LINK13][bookmark: OLE_LINK25][bookmark: OLE_LINK26][bookmark: OLE_LINK76]德国慕尼黑应用科学大学的Leonhard Polz等人，将布拉格光纤光栅作为敏感元件，研制出应用于压气机总温测量的五点总温测量耙（如图2所示），该测量耙在压气机的恶劣工况条件下使用，显示出良好的可靠性，总温恢复系数在0.79~0.99范围内。由于光纤的尺寸比较小，可以减小滞止罩的尺寸，从而减小测量耙对被测流场的干扰[3]。基于光纤光栅的总温测量耙，适用于狭小空间的总温测量，如对其结构进行优化设计，将具有良好的应用前景。
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[bookmark: _Ref218521600]图2基于光纤光栅的五点总温测量耙
Fig. 2Five Point Total Temperature Measurement Rake Based on Fiber Bragg Grating
[bookmark: OLE_LINK60][bookmark: OLE_LINK14][bookmark: OLE_LINK93][bookmark: OLE_LINK15][bookmark: OLE_LINK16][bookmark: OLE_LINK96][bookmark: OLE_LINK97][bookmark: OLE_LINK10][bookmark: OLE_LINK11][bookmark: OLE_LINK77][bookmark: OLE_LINK78]俄罗斯ITMO大学的M.V. Mekhrengin等人提出一种多光谱温度传感器（如图3所示），用来测量燃气涡轮发动机的燃烧室气流温度，该传感器由蓝宝石棒、金属护套、光纤束、控制板等组成，蓝宝石棒收集气流的热辐射信号，通过光纤束传递给控制板，解调成温度信号。传感器包含了8个硅探测器，其中7个涂覆有带通滤波器，在6个可见光通道上进行检测，中心波长在426nm~658nm范围内。用该方法测量1083K~1393K范围的气流温度，测量误差约为3%[4]。采用多光谱温度传感器测量气流总温，由于属于非接触测量，对被测流场无干扰，但实际上测量的是聚焦处的单点温度，难以获得温度场。
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[bookmark: _Ref218438642]图3多光谱温度传感器
Fig. 3 Multi Spectral Temperature Sensor
[bookmark: OLE_LINK61][bookmark: OLE_LINK62][bookmark: OLE_LINK23][bookmark: OLE_LINK24][bookmark: OLE_LINK22][bookmark: OLE_LINK19][bookmark: OLE_LINK21][bookmark: OLE_LINK79][bookmark: OLE_LINK80]美国GE的Guanghua Wang等人提出一种细线高温测量技术，该技术用SiC等材料制成细线，将细线置于被测温场中，由于细线直径小，达到热平衡后，细线的表面温度非常接近于其所在区域的气流温度，采用带有带通滤波器的近红外相机采集细线的热辐射信号，再经过辐射修正，得到细线所在区域的气流温度场，并用该方法测量了某模型发动机燃烧室试验器燃烧室出口的气流温度分布，经计算评估，在气流温度1700K、气流马赫数0.38时，测量不确定度约为53K[5]。细线高温测量系统示意图如图4所示。细线高温测量系统，由于细线尺寸较小，对被测流场干扰小，易于获得真实的气流总温场，但在气流速度高时，其机械可靠性受到挑战。
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[bookmark: _Ref218430878][bookmark: OLE_LINK17]图4细线高温测量系统
Fig. 4 Thin-filament High Temperature Measurement System
[bookmark: OLE_LINK63][bookmark: OLE_LINK64][bookmark: OLE_LINK29][bookmark: OLE_LINK30][bookmark: OLE_LINK81]瑞典隆德理工大学的A. Omrane等人提出了一种同时测量二维气流温度场和速度场的新方法，该方法将直径1μm~10μm的荧光粒子投入到被测高温流场中，并由紫外激光器激发，利用荧光粒子的发射光谱与温度的关系测量温度场，同时，将荧光粒子作为示踪粒子，利用粒子图像测量速度场[6]，测量系统如图5所示。基于荧光粒子的二维温度场/速度场测量系统，优势在于可以获得场信息，但对于一些不允许粒子污染的场景，则不便使用。

[image: ]
[bookmark: _Ref218416706][bookmark: OLE_LINK27][bookmark: OLE_LINK28]图5基于荧光粒子的二维温度场/速度场测量系统
Fig. 5 2D Temperature Field and Velocity Field Measurement System Based on Fluorescent Particles
[bookmark: OLE_LINK65][bookmark: OLE_LINK33][bookmark: OLE_LINK34][bookmark: OLE_LINK35]航空工业304所提出了增韧型双铱铑合金高温热电偶及其晶相调配方法，克服了传统B型热电偶测温上限低以及单铱铑热电偶脆性大的缺点，将高温气流温度稳定可靠测量上限由1973K提高到2300K。增韧型双铱铑合金热电偶，在发动机燃烧室出口总温测量中显示出了良好的应用效果，在极端复杂工况下的长期使用可靠性还有待进一步考察。
[bookmark: OLE_LINK38][bookmark: OLE_LINK39][bookmark: OLE_LINK40][bookmark: OLE_LINK41][bookmark: OLE_LINK86][bookmark: OLE_LINK87][bookmark: OLE_LINK82][bookmark: OLE_LINK44]航空工业304所提出并实现了基于表面改性的钨铼热电偶，结合半屏蔽式外壳结构设计以及壁温加权平均的辐射误差补偿技术，研制出2600K瞬态超高温气流温度传感器[7]（如图6所示），成功实现了2600K瞬态超高温气流温度测量，解决了超燃冲压发动机燃烧室出口的高温气流温度测量难题。基于表面改性的钨铼热电偶，在短时超高温测量中显示出了优异的性能，如能通过优化表面防护处理工艺，延长其使用寿命，则有望在未来新一代发动机等场景中得到广泛应用。
[image: D:\【秘密★10年】zh1\【秘密★10年】科研\【秘密★10年】已完成课题\科技部仪器专项\高温温度压力振动传感器开发与应用\照片\547_0922\IMG_6495.JPG]
[bookmark: _Ref218493991]图6 2600K瞬态超高温气流温度传感器
[bookmark: OLE_LINK1][bookmark: OLE_LINK2]Fig. 6 2600K Transient Ultra-high Temperature Gas Temperature Sensor
[bookmark: OLE_LINK50][bookmark: OLE_LINK51][bookmark: OLE_LINK55][bookmark: OLE_LINK56][bookmark: OLE_LINK52]针对高频气流温度的测量问题，航空工业304所研制了超细丝热电偶（如图7所示），工作偶丝直径为20μm，偶丝材料为铂铑10-铂，采用裸露跨流对焊形式，使用该热电偶成功测量了频率1kHz的交变气流温度。超细丝热电偶在测量1kHz以下的高频气流温度中显示出了良好的性能，同时由于其偶丝细，稳态误差也相对较小。
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[bookmark: _Ref218440463]图7超细丝热电偶
Fig. 7 Ultra-fine Wire Thermocouple
德国斯图加特大学的Knauss H.等人提出了一种测量气流总温波动的新方法，该方法采用两个原子层热电堆（ALTP）热流传感器同时测量瞬时热流，根据所测得的热流解算气流总温[8-10]。ALTP热流传感器由基体和制作于基体上下两端面的薄膜组成，基于塞贝克效应，上下两端面的薄膜之间由温差而形成热电势。传感器的频响在10kHz以上，与细丝热电偶相比，具有更高的强度和可靠性，但其温度上限受限于传感器材料自身的使用温度。
上述各类气流总温测量技术汇总如表1所示。
[bookmark: _Ref222899621]表1 气流总温测量技术汇总表
	测量手段
	技术原理
	技术参数
	提出单位

	双屏蔽式总温总压复合探针
	四线制薄膜铂电阻结合双屏蔽式结构设计
	测量不确定度0.05%[2]
	英国拉夫堡大学

	光纤光栅总温测量耙
	以光纤光栅为敏感元件，采用多点滞止式结构设计
	总温恢复系数0.79~0.99[3]
	德国慕尼黑应用科学大学

	多光谱温度传感器
	通过蓝宝石棒收集焦点处气流的热辐射能量，并解调成温度信号
	1083K~1393K范围内测量误差3%[4]
	俄罗斯ITMO大学

	细线高温测量系统
	将SiC等材料制成的细线置于被测温场中，将细线的热辐射信号解调成温度
	气流温度1700K、气流马赫数0.38时，测量不确定度53K[5]
	美国GE

	基于荧光粒子的二维温度场/速度场测量系统
	利用荧光粒子的发射光谱与温度的关系测量温度场，同时，将荧光粒子作为示踪粒子，利用粒子图像测量速度场
	可同时测量温度场和速度场[6]
	瑞典隆德理工大学

	增韧型双铱铑合金高温热电偶
	在双铱铑热电偶的基础上，对其负极进行合金化
	高温气流温度稳定可靠测量上限2300K
	航空工业304所

	[bookmark: OLE_LINK42][bookmark: OLE_LINK43]基于表面改性的钨铼热电偶
	钨铼热电偶表面改性，结合半屏蔽式外壳结构设计及壁温加权平均的辐射误差补偿技术
	瞬态超高温气流温度测量上限2600K[7]
	航空工业304所

	原子层热电堆传感器
	采用两个原子层热电堆热流传感器同时测量瞬时热流，根据所测得的热流解算气流总温
	[bookmark: OLE_LINK53][bookmark: OLE_LINK54]频响10kHz[8-10]
	德国斯图加特大学

	超细丝热电偶
	采用直径20μm的细丝热电偶
	频响1kHz
	航空工业304所


3. 气流总温校准研究进展
[bookmark: OLE_LINK71][bookmark: OLE_LINK72]3.1稳态校准
[bookmark: OLE_LINK67][bookmark: OLE_LINK73][bookmark: OLE_LINK74]从20世纪后半叶开始，美国通用汽车公司、美国航空航天局（NASA）等单位先后建立了一系列校准风洞，美国通用汽车公司建立了1200K热校准风洞，NASA建立了1420K热校准风洞（如图8所示）和常温校准风洞。NASA利用所建立的校准风洞，针对气流温度传感器开展了系统的试验研究，得到了不同结构类型的气流温度传感器在不同温度、压力、马赫数工况条件下的辐射修正系数和恢复修正系数，并拟合出关于气流温度传感器稳态性能的经验公式。图9为NASA所作温度传感器辐射修正系数特性曲线[11-12]。
[image: ]
[bookmark: _Ref218084318]图8 NASA的高温校准风洞
Fig. 8 High Temperature Calibration Wind Tunnel of NASA

[image: ]
[bookmark: _Ref218084441]图9 NASA所作温度传感器辐射修正系数特性曲线
Fig. 9 Radiation Correction Coefficient Curve of Temperature Sensors Made by NASA
针对燃气涡轮发动机对气流总温测量的高准确度要求（误差不超过0.5K），美国普渡大学从减小温度传感器导热误差和速度误差入手，开展了一系列研究。首先是设计了双偶探针，采用不同长径比的两支热电偶，进行导热误差的补偿修正。其次，对温度传感器进行恢复系数校准，并进行速度误差修正。恢复系数校准时，在稳定段的顶部和底部各布置1支总压探针测量气流总压，取其算术平均值用来计算试验段气流马赫数；调节各校准工况之前，为使试验段的被校温度传感器与上游温度一致，先在马赫数0.4~0.6的条件下对其进行预热[13,14]。
NASA设计了一种抽气式音速热电偶温度传感器[15]（如图10所示），传感器头部为单屏蔽式结构，屏蔽罩内有一个音速喷嘴，热电偶丝接点位于音速喷嘴喉道部位，通过真空泵抽气，将喷嘴内的气流加速到音速。由于热电偶丝接点附近的气流速度高，气流与偶丝间的对流换热得到显著加强，因而会抑制传感器的辐射误差和导热误差，再对传感器进行速度误差修正，测量准确度会大大提高，该传感器结构为后来的研究者设计双屏吸气偶等标准总温传感器奠定了基础。
[image: ]
[bookmark: _Ref218084519]图10抽气式音速热电偶
Fig. 10 Suction Type Sonic Thermocouple
[bookmark: OLE_LINK18][bookmark: OLE_LINK8]NASA提出了一种基于熔纤的高温气流温度校准技术，该技术利用氧化铝（Al2O3，熔点2320K）、氧化钇（Y2O3，熔点2690K）、钇铝石榴石（YAG，熔点2200K）、氧化铝钇铝石榴石共晶（熔点2095K）等低发射率的高纯度氧化物纤维熔化时熔点固定的特点，用纤维材料的熔点为高温气流温度传感器赋值。校准时，将纤维材料安装在可高速旋转的转台上，并置于高温流场中，缓慢升温，用一台CCD相机和一台红外相机实时观测纤维的光学特性，当纤维熔化时，其表面发射率会突然上升，相机观测到的图像会突然变亮，此时通过转台迅速将纤维移出高温区域，将被校准的温度传感器迅速移入到同一高温区域，记录此时被校准温度传感器的指示温度，则纤维材料的熔点即为被校准温度传感器所感受的标准气流温度，图11为基于熔纤的高温气流温度校准系统示意图 [16]。
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[bookmark: _Ref218084683]图11基于熔纤的高温气流温度校准系统示意图
Fig. 11 Schematic Diagram of High Gas Temperature Calibration System Based on Melting Fibers
[bookmark: OLE_LINK31][bookmark: OLE_LINK32][bookmark: OLE_LINK3]航空工业304所动态温度校准实验室建立了国内最完备的校准风洞群， 图12为其中的某热校准风洞，目前已建标的气流温度范围室温~1973K，气流马赫数范围0.1~0.95，压力为常压。此外，还研制了双屏吸气偶（如图13所示），通过对双屏吸气偶进行最优化设计，使其导热误差、辐射误差和速度误差都较小，双屏吸气偶的测量不确定度为0.4%（k=2）。以双屏吸气偶为参考标准，可对气流温度传感器开展测温偏差校准与辐射修正系数校准[17]。
[image: 燃烧室出口高温传感器测温偏差校准试验]
[bookmark: _Ref218084735]图12航空工业304所的热校准风洞
Fig. 12 Hot Calibration Wind Tunnel of 304 Institute of Aviation Industry
[image: D:\zh1\管理\照片\双屏吸气偶_1888.jpg]
[bookmark: _Ref218089001]图13双屏吸气偶
Fig. 13 Dual Screen Inspiratory Thermocouple
[bookmark: OLE_LINK83][bookmark: OLE_LINK84]2024年，航空工业304所研制完成了2300K热校准风洞（如图14所示），气流温度范围1000K~2300K，气流马赫数范围0.1~0.6，气流压力范围常压~1MPa。该风洞采用电阻加热、电磁感应加热和燃烧加热组合的方式实现高温，标准气流总温传感器采用大长径比L型双屏蔽式结构，敏感元件采用保护型双铱铑热电偶，标准气流总温传感器测量不确定度为0.4%（k=2）。
[image: ]
[bookmark: _Ref218084753]图14 2300K热校准风洞
Fig. 14 2300K Hot Wind Tunnel
[image: ]
图15大长径比L型双屏蔽式标准气流总温传感器
Fig. 15 Large Aspect Ratio L-shaped Double Shielded Standard Gas Flow Total Temperature Sensor 
3.2动态校准
利用校准风洞，配以动态温度激励源，可对气流温度传感器开展动态响应校准，得到温度传感器的动态性能。NASA在不同温度、压力、马赫数条件下开展了不同结构类型的气流温度传感器时间常数校准试验，并拟合出相应的经验公式[11]。航空工业304所研制了包括阶跃式、脉冲式和交变式等类型的动态温度激励源，其中阶跃式和脉冲式激励源主要用于获取温度传感器的时域性能指标，如时间常数、热响应时间等，交变式激励源主要用于获取温度传感器的幅频特性、相频特性等频域性能指标。另外，也可根据动态响应校准的数据，辨识出被校温度传感器的传递函数。阶跃式激励源主要是利用冷热气流掺混结合机械弹射的方式产生；脉冲式激励源利用脉冲式激光器加热，产生温度突变；交变式激励源利用特殊设计的转盘式交变温度发生器，产生周期性变化的温度。
4. 总结与展望
[bookmark: OLE_LINK20]在气流总温测量方面，针对不同的需求特点，各国的科技工作者提出了各种各样的测量手段[18-19]，均显示出了各自的优势，也分别存在一些不足，在使用时需要综合考虑。例如，针对航空发动机压气机气流总温等高准确度测量的需求，有双屏蔽式薄膜铂电阻、基于光纤光栅的总温测量耙等；针对高温气流总温测量的需求，有多光谱温度传感器、细线高温测量系统、基于荧光粒子的二维温度场/速度场测量系统、增韧型双铱铑合金热电偶、基于表面改性的钨铼热电偶等；针对高频气流总温测量的需求，有原子层热电堆传感器、超细丝热电偶等。此外，吸收光谱技术(LAS)等非接触式测温技术具有测温上限高、不干扰被测温场等优势，但温度测量结果均为静温，且在复杂场景的温度测量中误差较大，如能将非接触式测量技术与接触式测量技术相结合，实现优势互补，则将在未来的气流总温测量中显示出较强的优势。
在气流总温校准方面，美欧各国在20世纪开展了系统深入的研究工作，为国内的研究者提供了很好的借鉴，近年来鲜有系统研究，仅有一些零星的报导[20-22]。从20世纪70年代开始至今，国内在气流总温稳态与动态校准方面，开展了持续系统深入的研究工作，为应对越来越高的校准要求，气流总温校准的温度、速度、频响上限以及不确定度水平均在不断提高，目前已逐渐进入了科技攻关的“深水区”，对材料、工艺、计量方法、数学建模等都提出了严峻的挑战。
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