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摘要：在航空发动机试车过程中，针对数字电子控制器采集低压涡轮出口燃气温度

（T6）高于试车台数采系统采集值的现象，进行了多轮测温试验，并结合 T6测温原理、热电

偶及补偿导线电气特性等，提出了从数字电子控制器电路板终端进行温度标定的方法，以

确保在发动机实际试车过程中控制器测量的 T6值更接近真实温度。试验结果表明：在航

空发动机试车中采用在数字电子控制器 T6采集电路板的补偿导线终端进行标定的方法

后，由数字电子控制器与试车台数采系统采集的 T6值相差 1℃以内，证明该标定方法准

确可行。
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Investigation and Application of Calibration Method for Aeroengine Low
Pressure Turbine Exit Temperature
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Abstract: The phenomenon of low pressure turbine exit temperature sampled by the digital electric controller was higher than test
stand digital collection system in the course of aeroengine trial test. Multiple temperature measurement tests were carried out, combined
with the principle of T6 temperature measurement, electric characteristics of the thermocouple and compensatory lead etcetera. The
method of temperature calibration from the end of digital electric controller circuit was brought to ensure the temperature of T6 measured
by digital electric controller was closed to the actual temperature in the process of engine trial test actually. The test results show that the
T6 value difference between sampled by the digital electric controller and sampledty test stand digital collection system is no more than
1益, the fact proves that the calibration method is accurate and feasible.
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0 引言

航空发动机低压涡轮出口燃气温度（T6）是衡量

发动机性能和试车过程监控的重要参数之一，测量的

准确性会直接影响发动机性能评价的准确度[1-2]。在某

型航空发动机试车过程中，由于数字电子控制器比台

架数采系统采集的 T6高 30 ℃，造成控制系统对发动

机提前限温，导致主机状态降低，严重影响了发动机

性能。

本文为获取准确的T6值，在发动机试车台及控制

系统试验室分别开展了 T6测温试验，通过对测温通

道各环节逐步排除验证及理论分析，最终找到 2套温

度测量系统存在差异的根本原因，并给出了正确的标

定方法。

1 热电偶的测温原理分析及排故过程

1.1 热电偶的测温原理

涡轮出口燃气温度测量系统由 8支热电偶（采用

双余度设计）、补偿测量器和补偿导线束组成。热电偶

工作原理[3-4]如图 1所示[5]。其原理是将 2种不同材料

的均质导体 A、B组成闭合回路。A、B偶丝称为热电

极，放在被测对象中，感受温度变化的一端称为工作
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端或热端，另一端称为自由端或冷端。从图中可见，当

t>t0时，导体 A的电子密度大于 B的，则在回路中产

生温差电势 eA(t, t0)和 eB(t, t0)，接触电势 eAB(t)和 eAB(t0)，

形成热电流，该过程为热电效应。回路中总热电势等

于各电势的代数和 [6]，即 EAB(t，t0)=eAB(t)+eB(t, t0)-eAB(t0)

-eA(t, t0)。

热电偶是测量温度的感温元件，利用热电效应将

温度信号转换为电信号再由仪表显示出来。热电偶所

产生的热电势与其两端的温度值有关，本身不能消除

冷端温度变化对测温的影响，不起补偿作用，因此采

用补偿导线把热电偶的冷端延伸到温度比较稳定的

控制室内，连接到仪表端上。

目前，T6测量采用热电偶进行。将热电偶放在低

压涡轮出口燃气流中，冷端通过补偿导线与测量系统

相连，电偶上的热电势取决于热端和冷端的温度[7]。由

于热电偶和补偿导线内阻的平衡，在集电环将热电偶

并联的情况下，得到热电势的平均值。采用热电偶测量

T6的电气原理如图 2所示。8支热电偶中每组信号均

采用并联方式：1路信号通过补偿导线输出至数字电

子控制器，另 1路信号通过补偿导线传输至地面数采

系统，2路信号分别用于控制和监视发动机状态。

1.2 热电偶排故试验

发动机测温用的 8支热电偶检测结果表明，热电

偶工作稳定，测量误差在 1%内，满足使用要求。因此，

排除因热电偶故障导致采集系统产生差异的可能性。

2 2种 T6采集通道准确性验证

为验证数字电子控制器与台架数采的 T6采集温

度差异来源，在试车台分别进行采用加热炉加热热电

偶方式的测温试验及在试车过程中测量 T6采集电压

的试验。

2.1 采用加热炉方式的测温试验

采用温度检定炉提供温场环境，将放在炉中的 K

分度热电偶与温度控制器相连，用来测量炉温并将温

度信号反馈给温度控制器。将标准 S分度热电偶放置

在检定炉中间位置，用于测量准确的温场温度，多功能

数表与标准 S分度热电偶相连并输出其电压值，通过

查 S分度表将电压值转化为温度值，该温度值作为比

对的标准值。将另 1支 K分度热电偶放在检定炉中感

受温场温度，其输出信号经台架端子排传输至数字电

子控制器和台架数采 T6测量通道，2个系统采集到 T6

值后与标准 S分度热电偶输出温度值进行比较。

热电偶是测量偶丝两端的温度差，因此必须知道

热电偶冷端的温度，才能最终测量出热电偶测量端的

温度[8]。由于测量端的温度可能较高且不断波动,为使

测量设备显示更准确，通常用补偿导线将热电偶自由

端延伸到温度恒定的场所[9]。热电偶的冷端补偿一般

采用冰点法和冷端补偿法，本次试验采用冰点法。将

上述 3支热电偶的补偿导线与测量仪表采用的普通

导线连接点置于冰点补偿器中，并保持恒定 [10]，确保

每支热电偶的输出值均为相对冰点零度温度值，T6测

温试验原理如图 3所示。

2.2 试验现象

采用如图 3所示的试验原理及接线关系，当壁温炉

加热恒定后，S分度热电偶输出的对应温度为 526 ℃，

此时控制器输出温度为 558 ℃，台架测量 T6 值为

526 ℃，证明台架测量 T6值接近实际温度，数字电子

控制器测量的 T6值比实际温度约高 30 ℃。

2.3 电信号测量试验

在某型发动机试车过程中，慢车时在台架端子排

处测量进入数字电子控制器的 T6信号电压值为 14 mv，

按照 K分度热电偶的对应关系，其对应温度为 343℃，

图 1 热电偶工作原理
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图 2 热电偶测温电气原理
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数字电子控制器硬件电路的补偿温度约为 23℃，因此

数字电子控制器的 T6输出温度值应为 366℃。而实际

控制器输出值为 396℃，此时台架 T6值为 367℃。

上述 2种试验结果表明，台架测量的 T6值更接

近发动机实际 T6值，数字电子控制器采集的 T6 值比

实际温度约高 30 ℃，所以其采集通道测温不准确，

其原因应主要从数字电子控制器 T6测温原理及控制

器与台架的接线差异等方面查找分析。

2.4 数字电子控制器 T6采集通道工作原理

数字电子控制器 T6采集通道硬件电路采集到输

入的电压值后，经过滤波、放大电路以及 A/D转换等

环节将电压值转换成计算机码值。数字电子控制器软

件通过 T6 标定曲线将计算机码值转换成电压值，并

与数字电子控制器内部 T6温度补偿模块的电压值叠

加，最后用数字电子控制器软件程序根据 K分度表

的对应关系将电压值转换成温度值，并在上位机上显

示输出，数字电子控制器 T6采集通道工作原理如图 4

所示。

2.5 T6采集通道电缆结构关系

台架数采系统 T6 测温补偿端在发动机试车间，

冷态时补偿导线两端温度一致，其采集通道接线关系

如图 5所示；而控制器采用的补偿方式是将补偿端延

长至试车监控间的控制器电气插座处。二者冷端补偿

温度不一致。

2.6 试验结果与理论分析

由于数字电子控制器 T6标定曲线采用多功能校

准仪在发动机试车间的发动机集电环插头处发出设

定温度所对应的电压信号，由数字电子控制器进行采

集，如发动机试车间温度为 -10 ℃，放置数字电子控

制器的室温为 20 ℃，补偿导线将多功能校准仪发出

的电压信号传输至数字控制器 T6采集模块的同时，

由于其特殊的电气特性，产生的反热电势也叠加在电

路中，导致在标定过程中数字电子控制器采集到的各

温度值比设定值均相应约低 30 ℃。在发动机试车过

程中，由于热电偶所处的环境温度高，根据热电偶及

补偿导线的工作原理，导体的电子温度从高向低处

走，因此不会产生反热电势，所以用该标定方法进行

发动机试车，由数字电子控制器采集的 T6温度值比

实际值约高 30℃。

台架电缆结构的台架 T6补偿修正端位于发动机

试车间，与标定时信号发生端处于同样环境温度下，

因此对台架 T6进行标定时，补偿导线的冷、热端温度

相等，不会产生热电势。从 T6修正端至台架端子排之

间使用普通导线，不存在补偿导线的热电势效应，所

以台架测量的 T6值更接近实际温度。

3 改进方案

鉴于以上试验及理论分析，为避免标定时补偿导

线两端的温差叠加在电路中产生反热电势，影响发动

机标定及试车过程中数字电子控制器 T6采集值，并确

保数字电子控制器 T6采集值的准确性，要求在数字电

子控制器 T6采集电路板的补偿导线终端进行标定。

4 结束语

采用在数字电子控制器 T6采集电路板的补偿导

线终端进行标定的方式进行某型发动机试车，在试车

过程中由数字电子控制器采集的 T6 值与台架 T6 值

几乎一致，差值在 1 ℃范围内。试车结果表明：在数

字电子控制器 T6温度采集电路板的补偿导线终端进

行标定的方法准确可行。
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