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高温气流温度测量与校准技术

赵俭

（航空工业北京长城计量测试技术研究所，北京 １０００９５）

摘　要：高温气流温度是国防武器装备研制生产试验中需要准确测量的重要参数，为武器装备的性能评价、
状态监控等提供数据支撑。本文介绍了国内外在高温气流温度测量与校准技术方面的研究进展，分析了各技术分

支的优缺点，希望能够为国防科技领域的高温气流温度测量提供参考，解决高温测量的难题。
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０　引言

在国防科技工业领域，高温气流温度是重要的测

试参数，主要用来评价武器装备性能，进行状态监控

等。高温气流温度的准确测量可以为武器装备的设计、

生产、试验和使用等提供必要的数据支撑，对武器装

备的技术指标验证和可靠性评价起着至关重要的作用。

高温测量是测试领域公认的难题，对于高温气流

温度而言，除了高温，还综合了气流的作用，使得测

量变得更加复杂，尤其是在国防武器装备的试验、使

用等过程中，温度传感器或测温系统处于诸如高温、

高压、高速、强冲击、强振动等复杂恶劣的环境中，

给温度传感器或测温系统的可靠性、准确性等都带来

了严峻的挑战。多种因素综合作用会对测量结果产生

影响，需要对高温气流温度传感器或测温系统进行校

准，以保证其测量的准确度。

１　国外研究进展

早在１９世纪初，就有人发现用温度计测量空气流
的温度时，并不总是能得到正确的测量结果［１］。１８８７

年的美国陆军首席通信官年报，详细讨论了在使用防

雨棚时，温度计本身的误差以及空气温度的测量误

差［２］，此后，关于气流温度测量的研究和试验问题被

大量的报道。二战前的德国，出于武器装备的研制需

要，对气流温度测量技术进行了系统的研究。二战结

束后，美国继承了德国的研究成果，并从 ２０世纪 ５０
年代开始，在气流温度测量和校准方面做了大量的工

作，并发表了许多论文和技术报告。与此同时，前苏

联也在气流温度测量和校准方面开展了全面系统的

研究。

美国通用汽车公司的 ＲＪＭｏｆｆａｔ，建立了用于气
流温度传感器校准的１２００Ｋ热校准风洞，加热装置采
用燃气轮机燃室，从参考段到试验段采用双层壁绝热

洞体，在参考段内设计了一个双重混流器和一个压入

筛网的热衰减器［３］。美国国家航空航天局（ＮＡＳＡ）
Ｌｅｗｉｓ研究中心的ＧｅｏｒｇｅＥＧｌａｗｅ等人，建立了１４２０Ｋ
热校准风洞、用于温度传感器恢复特性校准的常温校

准风洞以及用于温度传感器动态特性校准的常温校准

风洞，针对各种不同结构尺寸的裸露式和单屏蔽式气

流温度传感器，在校准风洞上进行了大量的试验，得
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到了不同类型的气流温度传感器在不同温度、压力、

马赫数条件下的辐射修正系数、恢复修正系数和时间

常数等试验数据，并根据试验数据，给出气流温度传

感器辐射修正系数、恢复修正系数和时间常数的经验

公式［４］，为此后气流温度传感器的设计、气流温度的

测量与校准等奠定了基础。英国罗 · 罗公司的

ＰＳｍｏｕｔ等人，针对密度对气流温度传感器性能的影
响，在剑桥大学的变密度风洞上，对气流温度传感器

进行了改变密度条件下的恢复特性校准，并建立了相

关分析模型［５］。

由于水冷式和气冷式温度传感器的测温误差大，

所以外壳无冷却的干烧式温度传感器表现出了良好的

应用前景，但干烧式温度传感器的材料选择是个难题。

美欧等国在干烧热电偶方面进行了深入的研究，选用

耐温更高的热电偶材料以及外壳（支撑）材料制成温度

传感器，可以不使用水冷或气冷，测温结果更准确。

对于外壳材料，除选择耐高温的陶瓷材料、贵金属材

料等，经表面改性处理的难熔金属材料也是个理想的

选择。难熔金属使用温度高，但不抗氧化，如能在其

表面进行防氧化保护，解决表面改性处理工艺问题，

便能将其作为干烧式温度传感器的外壳长期可靠使用。

美国的ＥｔｅｎｋｏＡ等人采用电镀沉积法，在难熔基材表
面制备出厚度为１０μｍ至几个毫米的柱状晶铱涂层［６］，

工作温度达２４７３Ｋ，正常运行１７ｈ没有任何被破坏的
迹象。研究表明，涂层的纯度对涂层的韧性和高温强

度具有显著影响［７］。欧洲的 Ｍａｕｒｙ等人采用热壁式
ＣＶＤ在钨表面制备出多晶的、致密的、没有织构结构
的铱涂层，其厚度１～２μｍ；并制备出多层铱，有利
于保护基材高温抗氧化［８］。

ＮＡＳＡＬｅｗｉｓ研究中心的 ＨｅｒｂｅｒｔＡＷｉｌｌ提出了一
种脉冲式热电偶，用于测量高于普通热电偶熔点的气

流温度。脉冲式热电偶是一支气冷热电偶，首先通过

试验或理论计算的方式获得热电偶的动态响应特性函

数（一阶指数函数）。将脉冲式热电偶安装于被测温场

中，测量前，打开冷却气，使热电偶指示较低的温度。

测量开始后，关闭冷却气，使热电偶感受到被测气流

温度迅速上升，当温度接近热电偶的熔点时，再次打

开冷却气，使热电偶指示温度降低。最后，采用一阶

指数函数来预测热电偶的最终温度。利用该方法，测

得了２４００Ｋ的高温气流温度［９］。法国的 ＯＰｉｎ等人在
高超声速飞行器研究计划 ＰＲＥＰＨＡ中，采用与此类似
的方法，通过Ｂ型热电偶温度传感器瞬态测量结合有
限元计算，测得了超燃冲压发动机氢／氧预混火焰的温

度，测量结果与光学方法相差约５％［１０］。

ＮＡＳＡＧｌｅｎｎ研究中心的 ＧｕｓｔａｖｅＦｒａｌｉｃｋ等人研制
了基于黑体空腔的高温气流温度传感器，测温上限可

达２６７０Ｋ。该传感器用 ＢｅＯ陶瓷制成管状黑体空腔，
头部设计成盲端，用蓝宝石光纤将腔底的红外能量传

输至多光谱测温仪。传感器总长度为２８０ｍｍ，黑体腔
的外径为８ｍｍ，由于采用了耐高温材料，传感器无需
水冷。ＢｅＯ材料的导热性能良好，黑体腔底面内外温
度基本一致。根据一维枢轴导热理论，可以计算得到

气流温度［１１］。

ＮＡＳＡＧｌｅｎｎ研究中心的 ＰｅｔｅｒＳｔｒｕｋ与凯斯西储大
学的ＲｕｓｓｅｌｌＶａｌｅｎｔｉｎｅ等人提出了一种细纤高温计，将
直径为２５４μｍ的 ＳｉＣ细纤置于被测高温气流中，用
高分辨力ＣＣＤ相机获取 ＳｉＣ细纤的热图，根据温度与
光强的对应关系，得到 ＳｉＣ细纤沿其轴向的温度分布。
建立关于ＳｉＣ细纤的热平衡方程，根据热平衡方程求
解气流温度。该方法的优点是对温场干扰小，响应快，

可实现一维温场测量，但在求解热平衡方程时不确定

因素较多，而且由热图解析细纤表面温度时也存在误

差，对比验证试验结果表明，在１２００Ｋ以上时，细纤
高温计与热电偶之间相差约３５％［１２］。

２０世纪６０年代，ＧＥ公司的 ＷｉｌｌｉａｍｓｏｎＲＣ等人
发展了用燃气成分来间接推算燃气温度的方法，英国

的ＢｉｄｅａｕＲＪ等人在此基础上进行完善，目前燃气分
析法在多种测温场合得到了应用。根据燃气成分计算

燃气温度的方法有效率／余气系数法和焓值守恒法等，
焓值守恒法是根据燃气成分和焓值计算燃气温度。图１
为燃气分析和热电偶测温的结果对比，可见，燃气分

析与热电偶测得的温度场趋势相同，但由于热电偶在

高温段辐射误差较大，所以，在测量截面的中心高温

区，热电偶的测量温度低于燃气分析的测量温度［１３］。

用燃气分析法间接测量高温燃气温度，测温上限高，

是常规测量方法的有力补充，但仍有一定的局限性，

如测温结果受理论模型的影响大，难以测量多点温度，

响应速度慢等，而且也存在校准的问题。

针对航空发动机１ｋＨｚ的动态高温气流温度测量，
ＮＡＳＡＬｅｗｉｓ研究中心的ＤＬＥｌｍｏｒｅ等人提出了一种基
于多偶频率补偿型的温度测量系统。该系统采用三种

不同丝径的热电偶组成温度传感器，并配备高速计算

机用于频率补偿计算［１４］。当偶丝直径不同时，由于偶

丝与气流的对流换热系数不同，其固有频率（均视为一

阶系统）也不同，丝径越小固有频率越高。热电偶采用

平行对焊跨流式结构，不同丝径的偶丝伸出长度略有
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图１　燃气分析与热电偶测温结果对比

不同。分别对三个不同丝径的热电偶建立热平衡方程，

结合有限元计算，经傅立叶变换和反变换后，可求解

得到真实的动态高温气流温度。日本宇宙航空研究开

发机构的 ＴａｋｅｓｈｉＨｏｓｈｉｎｏ将双偶补偿技术用于斯特林
发动机的动态高温测量，试验结果表明，用双偶补偿

技术测量的结果，优于此前所使用的最细的热

电偶［１５］。

Ｂｕｔｔｓｗｏｒｔｈ和 Ｊｏｎｅｓ研制了一种自加热双基温度传
感器，可以测量高达 １８０ｋＨｚ的动态高温气流温度。
该传感器包括两个用石英制成的半圆柱，在两个半圆

柱的滞止点分别装有一支薄膜式的铂电阻温度计，通

过电加热的方式使两个半圆柱表面达到不同的温度。

忽略粘性耗散效应，气流总温等于有效温度，则气流

总温为半圆柱１的表面温度和热流以及半圆柱２的表
面温度和热流的函数。半圆柱１和半圆柱２的表面温
度可由其表面的铂电阻温度计测得，而半圆柱１和半
圆柱２的热流则可根据半无限大平板模型求得。温度
传感器安装在弹射机构上，测量时，将传感器快速移

入被测环境中，整个测量过程持续约１００～２００ｍｓ，测
量过程结束后，再将传感器快速移出。采集系统将记

录的数据传入计算机，计算得到待测气流总温［１６］。

ＰａｓｓａｒｏＡ等人在此基础上进行改进，采用石英和堇青
石两种不同材料的半圆柱作基体，并增加了两支热电

偶，用于热流计算。该温度传感器在塞斯特的真实尺

寸燃烧室上得到了实际应用，并取得了满意的

结果［１７］。

当热电偶用于发动机近壁气流温度测量时，由于

导热误差大，难以得到满意的测量准确度。针对该问

题，日本玉工业大学的 ＡｔｓｕｓｈｉＩｓｈｉｈａｒａ提出了嵌入
式“倒Ｕ型”热电偶［１８］（如图２所示），并对不同偶丝直
径情况下的最佳热电极夹角进行了研究，如对于丝径

５０μｍ的热电偶，热电极夹角应大于１２０°，采用该型
热电偶，大大提高了近壁气流温度测量的准确度。此

外，美国Ｅｄｗａｒｄｓ空军基地的 ＤＡＡｌｓｐａｃｈ等人也采
用嵌入式细丝热电偶（丝径２５μｍ）测量了固体推进剂
的火焰温度［１９］。

图２　嵌入式“倒Ｕ型”热电偶

对于连续工作于高温大热流环境中的燃烧诊断用

高温气流温度传感器，结构设计和制造受到了严峻的

考验，目前所广泛采用的方法是对传感器壳体进行冷

却，而传统的传感器制造技术，限制了冷却通道的几

何形状与尺寸，导致冷却效果下降，同时也使传感器

本身的尺寸受到限制。美国阿诺德空军基地的 Ｇｒｅｇｇ
ＲＢｅｉｔｅｌ等人，将电铸技术引入到高温气流温度传感
器的制造中，从而设计出形状复杂的冷却通道，提高

冷却效果，并有效节约了空间。将镍等金属材料电沉

积到铝芯体上，成型后再将铝芯体去除，即可得到空

心的传感器外壳结构［２０］。

针对高温气流温度测量的参考标准问题，ＮＡＳＡ
Ｌｅｗｉｓ研究中心的ＧｅｏｒｇｅＥＧｌａｗｅ提出了一种抽气式 Ｓ
型音速热电偶温度传感器［２１］。该传感器有一个屏蔽

罩，屏蔽罩内设置一个音速喷嘴，热电偶丝接点位于

音速喷嘴内部，依靠后部抽气，使得喷嘴内的气流达

到音速。理论上说，由于热电偶丝接点附近的气流速

度高，传感器的辐射误差和导热误差都非常小，对传

感器进行速度误差修正后，可达到很高的测量准确度。

但后来人们发现，热电偶丝接点所在的位置，并不能

保持理想的稳定音速，因此，其输出的温度值，也呈

现出不稳定状态。尽管该传感器稳定性差，但仍为后

人研制高准确度的参考标准温度传感器提供了可供借

鉴的依据。

ＮＡＳＡＧｌｅｎｎ中心的ＳｕｌｅｙｍａｎＡＧｏｋｏｇｌｕ等人，提
出了一种基于细纤的高温气流温度校准技术。该技术

利用某些低发射率的高纯度金属氧化物纤维（纤维直径

在６０～４００μｍ之间），根据纤维材料的熔点提供高温
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气流温度的标准值。校准时，用一台 ＣＣＤ相机和一台
红外相机来观测纤维的光学特性，当纤维熔化时，其

光学特性会发生突变，记录此时被校准温度传感器的

指示温度，则纤维材料熔点即为同一时刻的参考标准

温度。采用该方法，可校准２０００Ｋ以上的高温气流温
度，校准不确定度可达１５Ｋ［２２］。

近年来，国外发展了多种非接触式温度测量技术，

如相干反斯托克斯拉曼散射光谱技术（ＣＡＲＳ）、瑞利散
射测温技术、可调谐二极管激光器吸收光谱技术（ＴＤ
ＬＡＳ）、声学法高温测量技术等。这些非接触式测温技
术，测温上限高，不干扰被测流场和温场，但测量结

果均为气流静温，这些技术要投入工程应用，还需要

做大量的研究工作。而基于热电偶的测温技术，在新

材料、新工艺、新方法的带动下，仍焕发出勃勃生机，

在未来武器装备研制、生产的高温气流温度测量中，

将发挥不可替代的作用。

２　国内研究进展

１９７６年，航空工业计量所开始筹建动态温度校准
实验室（迄今为止我国唯一的动态温度校准实验室），

此后的二十余年中，动态温度校准实验室陆续建立了

系列化的校准风洞群，目前该风洞群的气流温度覆盖

室温至１９７３Ｋ，气流马赫数范围为０１～０９５，压力为
常压［２３］。从２０００年开始，动态温度校准实验室系统
开展气流温度测量与校准方法研究，建立了气流温度

校准技术体系和标准体系。

原航空工业６０６所及国内一些高校也在气流温度
测量技术方面做了相关研究。６０６所的张中亭，介绍了
双屏蔽抽气式热电偶的结构与特点，并研究了抽气率

对其恢复修正系数的影响规律。该型热电偶具有两层

屏蔽罩，通过抽气使气流加速，从而使得辐射误差和

导热误差足够小，而速度误差则可以通过风洞上的校

准结果来进行修正，因此双屏蔽抽气式热电偶适合作

为高温气流温度传感器校准的参考标准。与音速热电

偶相比，双屏蔽抽气式热电偶对偶丝接点的位置没有

过于严格的要求、更容易加工、准确度更高，已受到

了国内外的广泛认可［２４］。虽然双屏蔽抽气式热电偶被

用于高温气流温度的参考标准，但在特定的工况条件

下，要想得到理想的设计结构，使传感器真正地达到

高准确度，并不是一件容易的事。双屏蔽抽气式热电

偶的精度，对传感器的结构、尺寸以及外部工况条件

等因素高度敏感。

航空工业计量所的赵时安等人参照ＮＡＳＡＬＦＰＬ发

表的技术报告ＮＡＳＡＴＰ１０９９中所提供的有关结构尺寸，
分别制作了 Ｌ型裸露式和 Ｌ型单屏蔽式两种典型结构
的温度传感器，并在热校准风洞上，对所制作的两种

温度传感器进行了辐射修正系数校准和不确定度分析，

与ＮＡＳＡＬＦＰＬ的有关结果进行了比较。结果表明，二
者的辐射修正系数一致性良好，换算成气流有效温度，

相差约０６％～０８％［２５］。

中国纺织大学的曹家枞提出了一种四热电偶法，

用于小空间条件下的高温透明气流温度测量。这种方

法采用四种不同丝径的热电偶测量同一位置的气流温

度，热电偶的丝径越小，对流换热系数越大，传热误

差越小，针对四支热电偶列出一组热平衡方程并求解，

可得到真实的气流有效温度，再进行速度误差修正，

即可得到气流总温。四热电偶法是在三热电偶法的基

础上发展起来的，主要是为了解决三热电偶法的计算

式对实测温度过于敏感的问题。结果表明：四热电偶

法高温气流温度测量结果与Ｈｉｌｌ的零值外推法测量结果
非常吻合，据此，对零值外推法做了扩展，使得其适用

的偶丝直径从０５～１０ｍｍ扩展到０５～１５ｍｍ［２６］。四
热电偶法为高温气流温度的准确测量提供了一种新型

的方向，可望作为高温气流温度传感器校准的参考

标准。

西安交通大学的朱建宁等人提出了一种双热偶加

热补偿式高温气流温度测量方法。该方法采用两支特

征尺寸不同的裸露式热电偶测量同一位置的温度，对

热电偶进行适当的加热，以补偿辐射热损失。通过调

节两加热器的功率，使得两支热电偶输出的电势差为

零。分别列出两支热电偶的热平衡方程，对方程求解，

即可得到真实的气流有效温度，经速度误差修正后，

可得到气流总温［２７］。这种方法与三热电偶法相比，具

有更高的准确度。

清华大学的朱德忠与航空工业计量所的廖理等人，

通过高温热像仪测量碳化硅支杆表面的温度，同时以

装在碳化硅支杆中的两支热电偶作为温度分布测量的

基础，并辅之以相关传热计算模型，测量了热校准风

洞的高温气流温度场，为高温气流温度场的测量提供

了一种现实可行的方法［２８］。兵器２０４所的王宏等人利
用红外热像仪，采用宽带红外辐射测温方法，测量了

双基及改性双基等金属含量小的固体推进剂发动机流

场辐射温度，并在热校准风洞的高温气流环境中对测

温系统进行了标定［２９］。

中北大学的王楠楠、李仰军等人研制了以蓝宝石

光纤为敏感元件的气流总温传感器，对传感器屏蔽罩
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内部的温场、流场进行数值仿真，并对传感器进行了

优化设计与误差分析［３０］。中北大学的郝晓剑等人提出

了一种利用蓝宝石光纤黑体腔温度传感器外推测量高

温的新方法，建立了测量瞬态高温的黑体腔外推模型，

利用分离变量法对其求解，拓展了蓝宝石光纤传感器

的测温上限［３１］。海军某部的高政民等人，采用基于蓝

宝石黑体腔光纤传感器的瞬态温度测量系统，测量了

导弹实弹发射时２０１３Ｋ的燃气流温度，为导弹研制过
程中的试验数据综合分析提供了可靠依据［３２］。基于蓝

宝石光纤的总温传感器具有响应快，抗电磁干扰，高

温稳定等优点，适用于某些特殊场合的温度测量，但

蓝宝石光纤相对较脆，在制作与使用过程中容易发生

断裂，而且由于蓝宝石光纤不易弯折，难以制成多点

式温度传感器。

中国空气动力研究与发展中心的伍军等人采用单

铱铑热电偶作敏感元件，设计成单屏蔽式温度传感器，

测量了超燃冲压发动机模型燃烧室的 ２５００Ｋ气流温
度，但热电偶丝在使用一段时间后会熔断［３３］。航空工

业３０４所采用表面改性的钨铼热电偶作敏感元件，设
计成半屏蔽式温度传感器，测量了超燃冲压发动机燃

烧室出口的２６００Ｋ气流温度，每支传感器装有三支热
电偶，其中一支用于测量气流温度，另外两支分别用

于测量屏蔽罩后壁和侧壁的表面温度，以进行辐射误

差修正，修正后的气流总温与理论计算结果非常接近。

针对原有单铱铑热电偶负极脆断的问题，航空工

业计量所发明了负极合金化的增韧型双铱铑热电偶，

并成功应用于发动机试验的２３００Ｋ气流温度测量。另
外，航空工业计量所通过精细化结构设计，结合新型

耐高温材料，研制了多种高精度、高可靠性的实用型

高温气流温度传感器，常压条件下的校准结果表明，

温度传感器的测量误差均不超过２％，而高压使用时测
量误差最大不超过１％。

国内的高温气流温度测量技术，经数十年的发展，

已逐渐形成体系，基于新原理的高温气流温度测量技

术，也在各领域不同程度的展开，而推行传统测量方

法的规范化、标准化，同时致力于先进测量方法的研

究，将是我国未来一段时间内高温气流温度测量技术

的发展重点。

３　结论与展望

高温气流温度测量与校准技术，多年来不断发展

进步。世界各国的科技工作者，在测温材料与工艺研

究、传感器建模与仿真、结构优化设计、传感器性能

校准试验研究以及新原理测温方法探索等方面都做了

大量的工作，使得高温气流温度测量与校准技术进入

了一个崭新的阶段。

总体来说，国外发达国家在高温气流温度测量与

校准技术方面所做工作有如下特点：①用于装备研制
生产试验或使用的高温气流温度传感器结构类型相对

较少，便于对每一种温度传感器的性能做系统深入的

研究；②相关专业机构对高温气流温度传感器性能的
影响规律展开大量的研究，形成了完备的数据库以及

完善的数学模型；③针对一些特殊场合高温气流温度
测量与校准的需要，利用新材料、新工艺等，发展了

多种新型测量与校准方法；④对基于光学、声学等新
原理的测温方法，进行广泛深入的研究，为未来更高

的测温需求提供了技术储备。

对比国外技术发展趋势，针对我国技术现状，今

后应在以下几方面持续投入技术关注：①基于复杂现
场环境的测温模型建立；②高测温上限、高精度、高
可靠性的高温气流温度测量；③高温气流温度传感器
与测温系统极限条件下的校准；④高温气流温度测量
规范化、标准化；⑤基于光学、声学等新原理的高温
气流温度测量技术研究。
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