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摘要：针对某型燃气轮机低排放燃烧室出口温度场测量无法采用常规气冷受感部的实际问题，基于高温陶瓷复合材料设计并

应用了一种无冷却高温受感部。通过对高温陶瓷复合材料进行力学性能试验、氧化规律试验，首次将该材料应用于受感部主要承

力部件，降低了设计及装配复杂度，避免了在试验过程中引入冷却介质、过多占用台架资源的问题，同时通过“内埋”式屏蔽罩设计

提高了受感部的测试精度，计算结果表明：受感部的综合误差满足±1%的测试精度要求。燃烧室温度场测量试验结果表明：高温

陶瓷复合材料能够在 1200 ℃以上的高温环境下作为受感部主要承力部件使用，且温度数据变化情况与试验状态变化情况一致，

能够反映燃烧室出口温度分布规律。
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Design and Application of Uncooled High Temperature Probe of Gas Turbine
LI Hong-yu，LIU Xu-peng，ZHANG Xiao-dong，ZHANG Long，FANG Ming-lei

（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract：To solve the problem of the unadopted conventional air-cooled probe to measure the outlet temperature of a gas turbine low-
emission combustor during rig test，an uncooled high temperature probe based on high temperature ceramic composites was designed and
applied. Through the test analysis of the mechanical properties and oxidation law of high temperature ceramic composites，the material was
applied to the main load-bearing component of the probe for the first time.This new design reduced the complexity of the probe，avoided
utilizing coolant and occupying testing resources，and improved the measurement accuracy through the introduction of embedded shields.
The calculation results show that the total error of the probe meets the requirement of ±1%. The test results show that high temperature ce⁃
ramic composites can be used as the main load-bearing component at a high temperature above 1200 ℃. The measuring results varied con⁃
sistently with the test states，which can represent the temperature distribution law of the combustor outlet.

Key words：high temperature probe; high temperature ceramic composites; uncooled; embedded shield; low-emission combustor; gas
turbine
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0 引言

燃烧室是航空发动机及燃气轮机 3大核心部件

之一，是发动机动力的主要来源。燃烧室性能研究是

先进发动机研制的先决条件，而燃烧室出口温场分布

测量及燃烧效率计算是燃烧室性能研究的主要手段，

因此，安全可靠、精度满足使用要求的高温测量技术

尤为重要[1]。

目前，学者们已对燃烧室测温技术进行了广泛的

研究。毛茂华等[2]详细地叙述了燃烧室温度场激光

测量技术的特点，并对具体的测量技术原理、方法进

行了介绍；王培勇等[3]使用可见光拉曼散射系统对管

形火焰的质量分数场和温场进行了测量，证明了试验

测量结果与 CFD数值模拟具有较好的一致性；许琳

等[4]利用超声测温原理设计了 1套基于铱铑合金传感

器的超声测温系统，应用于模拟航空发动机燃烧室出

口温场测量试验中，并与热电偶测量数据进行了对比

分析；Wei[5]等同样采用铱铑合金设计了超声温度测

量系统，并进行了试验，该装置可获得 1600°C以下的

超声波信号，其温度拟合曲线为室温至 1600°C；王燕
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山等[6]对红外光谱测温技术原理及优缺点进行了分

析；杨勇军等[7]对光纤测温技术的使用条件、限制和

影响进行了分析和总结；王明瑞等[8]对比分析了 4种
高温测量技术，指出燃气分析测试方法在燃烧室出口

温场测量方面具有可测量高温、高压环境性能可靠、

成本低等优势；刘岩等[9]设计了一种适用于燃烧室出

口温度测量的气冷探针，并利用 CFD软件对探针的

冷却效果进行了详细分析，最终应用于某单头部燃烧

室试验件出口温场测量中，实现最高测温2005 K。然

而，在上述各种测量手段中，除接触式的受感部测量

方法外，其他几种均有各自的弊端，但目前所使用的

常规气冷受感部在试验过程中需引入冷却介质对壳

体进行降温处理以保证强度，导致燃气与壳体之间存

在明显的温度差异，进而造成测量结果具有较大的传

热误差；同时，由于前缘冷却效果不理想[10-11]，经常造

成屏蔽罩损坏返修，耽误试验进度；而且在实现冷却

结构的同时，极大的增加了设计及装配复杂度，并在

使用时需台架提供额外的冷却设备；同时在诸如燃气

轮机低排放燃烧室等出口较小且需布置多个测点的

测试条件下，常规气冷受感部在结构上根本无法实

现，不能满足测量要求。

某型燃气轮机低排放燃烧室综合燃烧性能试验

出口温度场最高温度超过 1200 ℃，要求在极其有限

的空间内布置 5个测点，按等环面分布。结构上，常

规气冷受感部测点无法排布，不能满足试验要求。针

对该问题，本文基于高温陶瓷复合材料研制了一种用

于测量燃烧室出口性能参数的无冷却高温受感部，并

成功应用于燃烧室试验中。

1 无冷却高温受感部设计方案

1.1 主承力件设计及相关试验

高温陶瓷复合材料在高超声速飞行器等领域已

得到一定程度的验证[12-14]，其高温强度、热震性以及

高温抗氧化性等关键指标比较适合高温受感部的研

制，因此本文将其作为受感部主承力件即支杆的使用

材料。该材料的属性和制备工艺决定了其不适合焊

接，因此支杆需进行一体化加工，首次采用“内埋”式

屏蔽罩结构，主承力件设计方案如图 1所示。“内埋”

式屏蔽罩相较于常规的受感部屏蔽罩结构能够使测

量端距屏蔽罩进口的距离尽可能大，保证受感部测量

端的屏蔽效果，减小辐射误差，在发动机燃气温度测

量领域，这一距离一般取

为屏蔽罩内径的 1~4倍[15]，

既能保证装配的可操作性

又尽可能减小了辐射误差。

由于高温陶瓷复合材

料首次应用于燃烧室出口

高温燃气测量，为保证其

作为承力件的高温力学性

能满足试验需求，特对其进行了相关试验，高温陶瓷

复合材料力学性能试验结果见表1。

此外，对该材料进行了氧化规律试验，高温陶瓷

复合材料氧化规律试验结果见表 2。在 1100~1800 ºC
氧化温度下，材料的氧化层厚度随着时间的推移在相

同量级上有较大差别，但是相对整个支杆厚度而言，

高温形成的氧化层厚度并不大，经过计算，氧化层厚

度变化不大于 5×10-5 mm/s便能满足设计要求，且文

中所做的燃烧室试验时长在4 h以内，因此，可以预见

在试验过程中形成的氧化层是可接受的，不影响试验

正常进行。

1.2 受感部总体方案设计

由于高温陶瓷复合材料不具备焊接条件，本文采

用压接的形式固定陶瓷支杆，安装座采用GH3044材
料，偶丝采用 I级精度 S偶，为保证绝缘性，偶丝正负

极穿套氧化铝增韧陶瓷管

并在支杆内部灌注耐高温

水泥对其进行固定，尾部

灌注高温阻燃密封胶进行

密封，无冷却高温受感部

方案如图2所示。

图1 主承力件设计方案

试验温度/℃
弯曲强度/MPa
杨氏模量/GPa

室温

385.4
980

800
374.7
570

1000
283.2
460

1400
192.7
240

1600
178.7
130

表1 高温陶瓷复合材料力学性能试验结果

氧化温度/℃
1100
1300
1400
1600
1800

（氧化时间/min）/（氧化层厚度/μm）
10/5
10/7
10/7
10/10
10/10

20/6
20/8
20/8
20/12
15/12

30/6
30/10
30/10
30/15
20/15

60/10
60/15
60/15
60/18

表2 高温陶瓷复合材料氧化规律试验结果

图2 无冷却高温受感部方案

陶瓷基支杆
高合护套

安装座
压紧装置

尾部附件

内埋式屏蔽罩
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图3 支杆静强度计算结果

2 无冷却高温受感部强度计算

本文设计的无冷却高温受感部应用于某型燃机

低排放燃烧室出口，该截面温度、压力均较高，需对设

计的受感部进行强度校核，以保证能够安全有效地完

成相关试验。燃烧室出口附近无转子件，且受感部安

装截面无显著激励因素，因此只对受感部进行静强度

校核。根据安装条件，可将受感部等效为悬臂梁结

构，沿燃烧室出口径向承受均匀气动载荷P为

P = Cx k
k + 1 P*λ2ε ( λ ) （1）

式中：Cx为裕度系数，取 1.3；k为绝热指数，取 1.33；P*
为来流总压；ε ( λ )为燃气密度函数

ε ( λ ) = ( )1 - k - 1
k + 1 λ2

1
k - 1

（2）
式中：λ为气流速度系数

λ = V

2k
k + 1 RT *

（3）

式中：V为气流速度；R为气体常数；T *为来流总温。

根据燃烧室出口气动参数及式（1）~（3）计算得

到试验最大状态时支杆前缘所受的气动载荷。利用

Workbench软件对支杆进行强度分析，支杆静强度计

算结果如图3所示。

从图中可见，支杆所受最大应力在根部，为 26.5
MPa，对照表1高温陶瓷复合材料力学性能参数可知，

设计的支杆结构具有足够的静强度裕度储备，满足使

用要求。

3 无冷却高温受感部误差分析

用于燃烧室出口稳态温场测量的测试受感部，其

误差构成主要包括速度误差、辐射误差、导热误差、静

态误差4部分。

3.1 速度误差

测量高温燃气的受感部速度误差为

ΔTv = ( )1 - r
æ

è

ç

ç
çç
ç

ç
ö

ø

÷

÷
÷÷
÷

÷
k - 1
2 Ma2

1 + k - 12 Ma2
T * （4）

本文设计的受感部“内埋”式屏蔽罩结构有较好

的滞止效果，能够将电偶的复温系数 r提高至 0.95~
0.99，这里取 0.95。Ma为燃气马赫数，T*为燃气总温，

则可计算得到受感部最大使用状态的速度误差为

0.18 K。
3.2 辐射误差

在高温燃气测量领域，辐射误差可利用经验公式

进行估算

ΔT r = 313.16K r
MaPs

( )T j
100

-0.18 é

ë
êê

ù

û
úú( )T j

100
4
- ( )Tw
100

4
（5）

式中：Ma为燃气马赫数；K r为辐射修正系数，对于屏

蔽罩结构受感部，K r可取（19.1±1.6）×10-4；T j为测量端

温度，可近似为气流总温；Ps为气流静压；Tw为滞止室

壁温

Tw = T * - ( )1 - r
æ

è

ç

ç
çç
ç

ç
ö

ø

÷

÷
÷÷
÷

÷
k - 1
2 Ma2

1 + k - 12 Ma2
T * （6）

由于屏蔽罩壁温与裸漏热电偶测得的气流温度

一致，因此，此时式（6）中 r取 0.86。将本文试验最大

状态参数带入式（6）可计算出辐射误差为0.056 K。
3.3 导热误差

根据无限长枢轴热传导理论，在稳态、且忽略辐

射换热的条件下，电偶的导热误差为

ΔTc = Tg - T j = Tg - Tb
ch
é

ë
êê

ù

û
úúL

4α1
λmd

（7）

式中：Tg为气流有效温度；Tb为热汇温度；L为热电极

的浸入长度；λm为热电极的导热系数；d为偶丝直径，

为燃气对热电极表面的换热系数。

一般来讲，增加热电极的浸入长度或减小偶丝直

径均能减小导热误差，但偶丝直径受到强度、寿命和

工艺性等因素的限制不易改变，可通过增加浸入长度

减小导热误差。在测试精度要求较高的环境中，浸入

强度/Pa2.6466e7 Max
2.3526e7
2.0585e7
1.7644e7
1.4704e7
1.1763e7
8.8227e6
5.8821e6
2.9416e6
987.57 Min

距离/m 0
0.02

0.04
0.06

0.08
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长度与偶丝直径的比值大于 20便可忽略导热误差，

本文设计的无冷却高温受感部其偶丝浸入流场的长

径比已达到220，可完全忽略导热带来的测试误差。

3.4 静态误差

本文设计的无冷却高温受感部采用 I级精度 S型
热电偶，其在使用温度范围内的铂铑 10-铂 S偶允许

偏差见表3[16]。

因此，在受感部的最高使用状态下，可以计算得

到所用偶丝的静态误差为ΔTs。
3.5 综合误差

受感部的综合误差由速度误差、辐射误差、导热

误差和偶丝静态误差共同构成

ΔT = ΔTv + ΔT r + ΔTc + ΔTs （8）
得到受感部的综合误差与最高使用温度的最大

相对误差为-0.128%，满足±1%的测试精度要求。

4 无冷却高温受感部应用

在某型燃气轮机低排放燃烧室出口温度场测量

试验中，使用本文设计的受感部共 4支，每支受感部

沿出口径向布置 5个测点，累计试验 130 min。试验

后的受感部如图 4所示，对 4支受感部测点进行绝缘

性和通断性检查未发现异常。但发现受感部支杆表

面泛白，这是由于高温陶

瓷复合材料氧化后在表面

形成致密保护膜造成的，

属于该种材料的正常属

性。支杆前缘的氧化膜经

过高温燃气的冲刷已经脱

落，受感部前缘细节如图 5
所示。可见在氧化膜脱落

后，支杆表面无异常，不影

响正常使用。通过分析试

验数据可知，所测得的温

度数据变化规律与试验状

态变化规律一致，测得的

最高温度大于1200 ℃。

5 结论

（1）高温陶瓷复合材料会在支杆表面形成氧化

膜，但并不影响正常使用，可满足在 1200 ℃以上的高

温环境下作为受感部主承力件的使用要求。

（2）采用高温陶瓷复合材料及“内埋”式屏蔽罩结

构，减小了受感部的传热误差，所设计的受感部综合

误差完全满足测试精度要求；且由于支杆采用一体化

加工，大大降低了设计及装配复杂度。

（3）燃烧室出口温场测量试验结果表明，利用设

计的无冷却高温受感部所测得的温度数据变化情况

与试验状态变化情况一致，能够反映燃烧室出口温度

分布规律。

（4）在测试截面空间有限且需布置多个测点的环

境中，基于高温陶瓷复合材料的受感部具有较大的应

用前景和价值。但考虑该材料的脆性问题，在振动较

大的场合应充分考虑受感部动强度裕度，做好受感部

使用寿命的评估分析。
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