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航空发动机热电偶传感器稳态测温偏差分析
孙昊博，毛晓奇，朱传龙

（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘 要：为了满足航空发动机上高温、高压、高来流马赫数的恶劣工作环境下的使用需求，对某型航空发

动机上选用的低压涡轮后热电偶传感器开展热风洞校准试验及测温准确性分析,明确热电偶传感器测温偏差

的影响因素，并通过一种基于表面传热系数推导公式的测温偏差修正方法对校准结果进行计算验证，结果表

明，计算方法合理可行，计算结果与测量结果一致性良好，在全部试验点偏差量均小于 0. 6%。针对现有校准设

备无法完全模拟航空发动机真实工况的问题，对校准结果进行修正计算，修正计算结果与真实气流温度偏差在

0. 7%以内，传感器的稳态测温偏差能够满足在该型航空发动机上的使用需求。
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Analysis of steady⁃state temperature measurement deviation of
thermocouple sensors on aeroengine
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Abstract： In order to meet the application requirements of the aeroengines under harsh
working environment of high temperature， high pressure and high incoming Mach number， the
hot wind tunnel calibration and temperature measurement accuracy analysis were carried out for
the low⁃pressure turbine rear thermocouple sensor selected for an aeroengine，and the influencing
factors of temperature measurement deviation of the thermocouple sensors were identified. A tem⁃
perature measurement deviation correction method based on the derivation formula of convective
heat transfer coefficient was used to validate the calibration results. The results showed that the
modified method was reasonable and feasible，and the calculation results were in good agreement
with the measurement results， the deviation was less than 0. 6% in all test sites. Considering the
problem that the hot wind tunnel cannot fully simulate the real operating conditions of aeroen⁃
gines， the modified method was used to correct the calibration results， the deviation between the
correction results and the real air temperature was less than 0. 7%， so the low ⁃pressure turbine
rear thermocouple sensors can meet the application requirements of this type of aeroengine.
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在航空发动机领域，低压涡轮后温度是重要

的测试参数，低压涡轮后温度测量的准确与否，

会直接影响到对发动机性能及状态的判断 [1]。因

此，保证低压涡轮后温度测量的准确性十分重

要。目前某型涡扇发动机上用于测量低压涡轮

后温度的传感器为热电偶型传感器。由于低压

涡轮后高温、高压、高来流马赫数的复杂恶劣工

作环境影响，该类传感器在测量温度时会受到辐

射误差、导热误差、速度误差等测量误差的影响，

导致实际测量的温度低于气流的真实温度，而在

航空发动机领域，对温度测量准确性的要求很

高，为保证发动机上低压涡轮后温度测量的准确

性，需对选用的热电偶型温度传感器稳态测温偏

差开展进一步研究，明确其是否能够满足发动机

的使用需求。

美国、俄罗斯等国从 20世纪 50年代开始，就

开展了大量关于传感器测温偏差校准的研究 [2]。

George等针对不同尺寸的裸露式和单屏蔽式气

流温度传感器，通过热风洞校准，明确了温度、压

力、来流马赫数对温度传感器测温偏差的影响，并

根据试验数据总结了辐射修正系数、恢复修正系

数和时间常数的经验公式 [3]。Paniagu等则着重研

究了偶丝结点尺寸、偶丝长径比和来流角度对稳

态测温偏差的影响 [4]。国内关于温度传感器测温

偏差校准的研究起步较晚，但目前也有了一些研

究成果，赵俭详细总结了国内外在气流温度测量

与校准技术方面的研究进展，分析了各校准技术

的优缺点，为国内开展高温气流温度测量提供参

考 [5]。杨伟平等采用流热耦合数值模拟方法研究

并分析了某型屏蔽式热电偶受速度误差、导热误

差和辐射误差影响的大小和变化趋势，研究了偶

丝长径比以及屏蔽罩进出口面积比等对屏蔽式热

电偶测温偏差的影响规律，并依据研究成果，对原

屏蔽式热电偶进行了改型设计 [6]。

目前，有关热电偶传感器测温偏差校准的研

究很多，但多集中于理论分析或一些风洞校准试

验上，少有结合航空发动机高温、高压、高来流马

赫数等复杂恶劣的工作环境下热电偶传感器的测

温准确性分析。本文以某型涡扇发动机上选用的

低压涡轮后热电偶传感器为例，首先明确其稳态

测温偏差的影响因素，然后分别通过常温风洞校

准设备和热风洞校准设备对传感器的速度误差和

辐射误差进行校准，依据校准结果，明确测温偏差

大小随来流马赫数、测量温度的变化趋势。最后，

针对现有风洞校准设备上试验工况无法完全模拟

航空发动机真实工况的问题，通过一种基于表面

传热系数推导公式的修正方法对试验校准结果进

行修正。根据热风洞校准结果和修正计算结果对

比可知，基于表面传热系数的修正方法合理可行；

根据修正结果可知，低压涡轮后热电偶传感器能

够满足航空发动机上的使用需求。

1 测温偏差影响因素分析

以本文所研究的低压涡轮后热电偶传感器为

原型，建立其测温偏差影响因素的简化模型如图

1所示。

热电偶型传感器的稳态测温偏差受辐射误

差、速度误差和导热误差三方面因素影响 [7⁃8],其中

辐射误差是测温偏差的主要来源 [9⁃12]。对于热电

偶型温度传感器来说，偶丝与其周围的壁面之间

存在换热，这种换热通过热射线的运动实现，称为

热辐射。对于热电偶，其换热面积 F比壁面面积

小得多。辐射换热量可写作
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式中C 0为黑体辐射系数，其值为 5.67 W/( m2 ⋅K4 )；
ε为热电偶丝的表面发射率（黑度系数）；F为换热

面积（m2）；T j 为热电偶传感器指示温度（K）；Tw

为环境壁温（K）。

相比于辐射误差，速度误差对测温偏差的影

响不大。一般在来流马赫数Ma>0.20时，应考虑

速度误差对测量结果的影响 [6]。

速度误差主要是由于气流滞止和空气黏性的

作用，使得传感器测温端靠近表面的内层温度降

低，测量得到的气流有效温度低于气流总温，气流

有效温度与气流总温间的差值即为速度温差。速

图 1 热电偶型传感器简化模型

Fig.1 Simplified model of thermocouple sensor
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度温差可通过恢复率表示。

γ= T g

T 0
（2）

式中 γ为恢复率；T g为气流的有效温度（K）；T 0为

气流总温（K）。

除辐射误差和速度温差外，导热误差也是测

温偏差的影响因素之一。导热误差主要受传感器

结构影响。某型涡扇发动机上测量低压涡轮后温

度的传感器结构为圆柱形，该型传感器的导热误

差可写作

T g - T j =
T g - T d
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式 中 L 为 浸 入 长 度（m）；h 为 表 面 传 热 系 数

（W/( m ⋅ K )）；λ为导热系数（W/( m ⋅ K )）；d为传

感器直径（m）；T d为支座温度（K）。

由式（3）可知，增加浸入长度 L或减小传感器

的直径 d，均可增加传感器的导热热阻，因此 L/d
越大，导热误差越小。一般来说，当温度传感器的

长径比 L/d≥ 10时，其导热误差可忽略不计 [13]。

通常所说的长径比，包括热电偶丝的长径比和屏

蔽罩的长径比，热电偶丝的长径比很容易满足

L/d≥ 10的条件，而由于空间、强度等的限制，屏

蔽罩的长径比则不容易满足，但屏蔽罩的温度只

是作为一个间接的影响量，通过影响温度传感器

的辐射误差而起作用。因此，也可说明温度传感

器的测温偏差中辐射误差占主要成分。

本文所分析的低压涡轮后热电偶传感器

L/d≥ 10，在该条件下，导热误差对传感器测温

偏差的影响可忽略不计。

2 传感器测温偏差校准

2. 1 恢复特性校准

在对热电偶传感器进行测温偏差校准前，应

先在常温校准风洞下测量传感器的总温恢复率，

修正速度温差对测温偏差的影响。常温校准风洞

设备示意图如图 2所示。

气流温度为常温，模拟某型涡扇发动机上低

压涡轮后热电偶传感器工作的真实工况，选取来

流马赫数Ma为 0.30、0.35、0.40三个状态对总温

恢复率进行测量，本文所分析的低压涡轮后热电

偶传感器为双通道结构，通过常温风洞测得各通

道下传感器总温恢复率如表 1所示。

根据表 1中各工况下的恢复特性校准结果，

可得到不同气流温度下低压涡轮后热电偶传感器

双通道的速度温差如表 2所示。

表 2 速度温差

Table 2 Speed errors

823

973

0. 30

0. 30

0. 35

0. 35

0. 40

0. 40

0. 30

0. 30

0. 35

0. 35

0. 40

0. 40

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

0. 495

0. 385

0. 825

0. 660

1. 045

0. 880

0. 630

0. 490

1. 050

0. 840

1. 330

1. 120

气流总温/K Ma 通道 速度温差/K

表 1 总温恢复率

Table 1 Total temperature recovery rates

Ma

0. 30

0. 30

0. 35

0. 35

0. 40

0. 40

通道

A

B

A

B

A

B

总温恢复率

0. 999 1

0. 999 3

0. 998 5

0. 998 8

0. 998 1

0. 998 4

图 2 常温风洞校准设备示意图

Fig.2 Sketch map of normal⁃temperature wind tunnel
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1 173

0. 30

0. 30

0. 35

0. 35

0. 40

0. 40

A

B

A

B

A

B

0. 810

0. 630

1. 350

1. 080

1. 710

1. 440

续表

气流总温/K Ma 通道 速度温差/K

由表 2可知，速度温差在气流总温为 1 173
K，Ma=0.40时最大，为 1.71 K；在气流总温为

823 K，Ma=0.30时最小，为 0.385 K。速度温差

对测温偏差的影响很小，在全部试验点偏差量均

在 0.2%以内。

2. 2 稳态测温偏差校准

稳态测温偏差试验采用连续式热校准风洞进

行，该类风洞主要用于气流温度传感器动态特性

校准、辐射修正系数校准、测温偏差校准 [14]。校准

设备示意图如图 3所示。

图 3中试验段气流实际温度可由双屏蔽吸气

偶结构的标准温度传感器测得 [15]。该类型传感器

是经过特殊设计的，传感器上测温端设有内外两

层屏蔽罩，偶丝置于内屏蔽罩内部，在进行测温偏

差校准时，通过对内外屏蔽罩间的流道进行抽气，

增强气流与内外屏蔽罩之间的对流换热，达到减

小标准温度传感器的辐射误差和导热误差的目

的。同时，通过在内屏蔽罩上设计合理的滞止结

构，减小标准温度传感器的速度温差 [16⁃17]，最终保

证标准温度传感器能够测量到气流的真实温度。

稳态测温偏差校准时，将双屏蔽吸气偶结构

的标准温度传感器与低压涡轮后热电偶传感器安

装于热校准风洞试验段核心区的同一截面上，调

整到规定的气流温度、来流马赫数工况并充分稳

定后，采集并记录试验数据，得到低压涡轮后热电

偶传感器在该工况下的稳态测温偏差 [18]。

本次试验模拟低压涡轮后热电偶传感器在发

动机上的真实使用工况，选取 823、973、1 173 K三

个温度点，每个温度点分别测量来流马赫数Ma
为 0.20、0.30、0.35、0.40下的稳态测温偏差，燃气

介质压力均为常压。测温偏差随温度、来流马赫

数的变化趋势如表 3和图 4所示。

图 3 高温风洞校准设备示意图

Fig.3 Sketch map of high⁃temperature wind tunnel

表 3 测温偏差

Table 3 Temperature measurement deviation

气流总温/K

823

973

1 173

Ma

0. 20

0. 20

0. 30

0. 30

0. 35

0. 35

0. 40

0. 40

0. 20

0. 20

0. 30

0. 30

0. 35

0. 35

0. 40

0. 40

0. 20

0. 20

0. 30

0. 30

0. 35

0. 35

0. 40

0. 40

通道

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

测温偏差/K

1. 59

-0. 09

2. 16

0. 19

1. 72

-0. 54

-0. 41

-1. 62

9. 71

7. 61

8. 03

6. 66

9. 58

7. 84

6. 93

6. 13

15. 19

14. 26

13. 72

12. 50

7. 81

9. 89

6. 05

8. 37
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本文所研究的低压涡轮后热电偶传感器为 K
型热电偶，由于传感器中 A、B通道选用的是两条

互不关联的热电偶丝，因此，受 K型热电偶自身特

性影响，两条通道间的温度测量结果存在一定差

异。由图 4可知，在全部试验点低压涡轮后热电

偶传感器的双通道一致性良好，偏差不超过 3 K。

在气流总温一定时，随着来流马赫数增加，测温偏

差有减小的趋势；在来流马赫数一定时，随着温度

增高，测温偏差有增大的趋势。

个别试验点的非线性特征主要受热电偶自身

特性、传感器滞止结构和热校准风洞测量的不确

定度影响，总体上测温偏差符合理论变化趋势。

3 工况修正

如果低压涡轮后热电偶传感器在发动机上的

实际使用工况与校准工况完全一致，那依据校准

结果，即可得到传感器在实际使用过程中的测温

偏差。但实际情况却并非如此。

与发动机上的真实工况相比，本次试验选择

的高温风洞稳态校准设备无法完全模拟燃气介质

压力与环境壁温。其中环境壁温对传感器测温偏

差的影响在工程上可以忽略不计 [13]，因此，热校准

风洞试验与发动机真实工况下的差异主要体现在

燃气介质压力上。下面，通过一种基于表面传热

系数推导公式的测温偏差修正方法对燃气介质压

力带来的差异进行修正，得到发动机真实工况下

的稳态测温偏差。

依据文中第 2节中对测温偏差影响因素的分

析可知，速度温差及导热误差对测温偏差的影响

不大，辐射误差是测温偏差的主要来源。在稳态

和忽略导热的情况下，传感器与气流之间的对流

换热量Q v、传感器与壁面之间的辐射换热量Q r两

者的热平衡式可写作

Q v = Q r （4）
而传感器与气流之间的对流换热量 Q v又受

表面传热系数 h的影响。

Q v = hF (T g - T j ) （5）
将式（4）与式（5）代入式（1），传感器的辐射误

差计算公式也可写作

T g - T j =
C 0 ε
h

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê( T j

100 )
4

- ( Tw

100 )
4ù

û

ú
úú
ú

（6）

根据式（6）进行计算，在标准大气压下，低压

涡轮后热电偶传感器在不同气流温度和来流马赫

数下的辐射误差计算值如表 4所示。

在忽略导热误差的情况下 [13]，测温偏差主要

由速度温差和辐射误差组成，通过第 2节中总温

恢复率试验和稳态偏差校准试验，可以得到传感

器的速度温差和总的测温偏差，剔除总的测温偏

差中速度温差的影响部分后，即可得到低压涡轮

后热电偶传感器辐射误差实测值如表 5所示。

对比表 4、表 5中各试验点辐射误差计算值与

实测值间的差值见图 5。
由图 5可知，低压涡轮后热电偶传感器辐射

误差的计算值与实测值差异在 A通道（气流总温

表 4 辐射误差计算值

Table 4 Calculation of radiation error

气流总温/K

823

973

1 173

Ma

0. 20

0. 30

0. 35

0. 40

0. 20

0. 30

0. 35

0. 40

0. 20

0. 30

0. 35

0. 40

辐射误差/K

3. 40

2. 80

2. 81

2. 44

8. 68

7. 07

6. 62

6. 16

14. 01

11. 34

10. 52

9. 85

图 4 测温偏差变化趋势

Fig.4 Change trend of temperature measurement deviation
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为 1 173 K，Ma=0.40）时最大，为 5.51 K；在 B通

道（气流总温为 973 K，Ma=0.35）时最小，为 0.34
K。理论计算与热风洞校准结果在全部试验点的

偏差量均小于 0.6%，由此可知，通过热校准风洞

试验结果能够证明修正方法的可靠性。

针对热风洞校准设备无法模拟发动机实际工

况中燃气介质压力的问题，对辐射误差计算公式

进行推导。由式（6）可知，辐射误差受对流换热的

影响，表面传热系数越高，传感器的辐射误差越

小。而对流换热的强烈程度又可通过努塞尔数

Nu表示。努塞尔数越大，则说明对流换热越强。

努塞尔数可写作

Nu= hd
λ

（7）

本次校准的低压涡轮后热电偶传感器偶丝截

面为圆形，气流方向与偶丝垂直，该类传感器的努

塞尔数也可写作 [13]

Nu= 0.44Re0.5 （8）
式中 Re为雷诺数，表示黏性流体运动情况的相似

准则数，雷诺数的物理意义是流体微团所受的惯

性力与黏性力之比。

Re= ρvd
μ

（9）

式中 ρ为介质密度（kg/m3）；v为气流速度（m/s）；

μ为动力黏度（Pa ⋅ s）。

在压力不太高的情况下，根据完全气体状态

方程，有

ρ= p
RT

（10）

式中 p为气流静压（Pa）；R为气体常数；T气流静

温（K）。

由式（7）~式（10）可知，表面传热系数可通过

下式计算：

h=
0.44 ( )pvd

μRT

0.5

λ

d
（11）

根据上述表面传热系数的推导公式可知，表

面传热系数受压力和气流速度影响的变化趋势是

一致的，而表面传热系数又直接影响传感器的辐

射误差，因此，在计算传感器的辐射误差时，可以

通过改变气流速度（来流马赫数）的方式来反映压

力变化对辐射误差的影响。

由于热风洞校准设备中燃气介质压力为常

压，无法模拟发动机低压涡轮后的高压环境，因

此，可将高压低速的工作环境转换为高速低压的

条件，并通过式（6）、式（11）进行计算。以某型发

动机中间状态为例，该状态下低压涡轮后热电偶

传 感 器 的 工 作 环 境 约 为 Ma=0.25，压 力 为

0.4MPa，因此可将其高压低速工作环境转换成表

6中常压条件下（气流总温为 1 173 K，Ma=1）的

表 5 辐射误差实测值

Table 5 Measurement of radiation error

气流总温/K

823

973

1 173

Ma

0. 30

0. 30

0. 35

0. 35

0. 40

0. 40

0. 30

0. 30

0. 35

0. 35

0. 40

0. 40

0. 30

0. 30

0. 35

0. 35

0. 40

0. 40

通道

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

A

B

辐射误差/K

1. 670

-0. 190

0. 905

-1. 200

-1. 460

-2. 480

7. 400

6. 170

8. 550

6. 960

5. 600

5. 010

12. 910

11. 870

6. 460

8. 810

4. 340

6. 930

图 5 辐射误差计算值与实测值差异对比

Fig.5 Comparison of the results between calculation
and measurement
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计算结果。

由表 6可知，中间状态下低压涡轮后热电偶

传感器的辐射误差计算结果为 6.26 K，与不考虑

燃气介质压力条件下的辐射误差实测值相比，缩

小近一半，该状态下测温偏差能够满足发动机使

用需求。

4 结 论

本文以某型涡扇发动机高温、高压、高来流马

赫数等复杂恶劣的工作环境为例，对低压涡轮后

热电偶传感器的测温准确性进行了研究，可以得

到以下一些结论：

1）热电偶传感器测温偏差主要受辐射误差

的影响，辐射误差随着气流速度和工作压力的增

加而降低；随着测量温度的增加而增加。

2）本文采用的基于表面传热系数推导公式

的测温偏差修正方法能够反映传感器真实的测温

偏差，理论计算与试验结果一致性良好，全部试验

点偏差量均小于 0.6%。

3）针对现有的试验设备无法完全模拟发动

机真实工况的问题，通过一种基于表面传热系数

推导公式的测温偏差修正方法对校准结果进行修

正，修正计算结果与气流温度偏差在 0.7%以内，

能够满足发动机的使用需求。
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