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温敏涂料 TSP热流密度测量方法及应用

刘 旭， 彭 迪， 刘应征
( 上海交通大学机械与动力工程学院，上海 200240)

Methods and Applications of Heat Flux Measurement Using TSP
LIU Xu， PENG Di， LIU Ying-zheng

( School of Mechanical Engineering，Shanghai Jiao Tong University，Shanghai 200240，China)

摘 要: 温度敏感涂料( temperature-sensitive paint，TSP) 可以实现高空间分辨率的温度测量． 基于时间解析温度数
据计算热流密度是典型的导热反问题． 基于一维双层导热模型，通过解析或数值求解的方法计算热流密度，是上
述问题的通用解法． 在工程应用中，可根据试验工况简化一维双层导热模型，采用更简便的方法进行热流计算．
TSP 测量热流的精度受涂料厚度、TSP 测温真实位置和材料热物性变化等因素影响，相应地可以在涂料设计、物
理建模以及计算方法等方面进行完善，提高 TSP 热流测量的精度． TSP 热流测量在暂冲式和激波式两类高超声速
风洞中均已得到成功应用，文章结合两个应用实例对工程应用中的挑战与对策进行了讨论．
关键词: 温度敏感涂料; 热流密度; 导热反问题; 导热模型; 高超声速风洞

中图分类号: O351．1 文献标识码: A
Abstract: Temperature-sensitive paint can be used to measure the temperature field with high spatial resolution． Determina-
tion of surface heat flux based on the temperature history measured by TSP is a typical inverse heat conduction problem． The
problem can be solved by analytical and numerical solutions based on a one-dimensional double-layer heat conduction mod-
el． In engineering applications，the heat conduction model can be simplified to obtain easier calculation methods． The accu-
racy of heat flux measurement using TSP is affected by the factors including thickness of coating，position of TSP tempera-
ture measurement and temperature dependency of thermal properties，which can be improved in paint design，physical mod-
eling and calculation methods，correspondingly． The heat flux measurements using TSP have been successfully carried out
in regular hypersonic wind tunnels and shock tunnels． In this paper，two cases were used to discuss the challenges and
countermeasures in engineering applications．
Key words: temperature-sensitive paint; heat flux; inverse heat conduction problem; heat conduction model; hypersonic
wind tunnel

引 言

从高超声速风洞试验中获取的精细热流密度

分布对高超声速飞行器热防护设计具有重要意

义［1-2］． 高超声速流动中的一系列复杂流动现象，如
边界层转捩、激波附面层干扰等［3-5］，都会伴随具
有三维特征的热流分布． 此时传统的单点式传感器
空间分辨率低，难以满足全场精细化测量的需求．
温度敏感涂料( temperature-sensitive paint，TSP ) 是

一种非接触式光学测温技术，能够实现高空间分辨

率的温度场测量［6］，近年来已广泛应用于各类风洞

中的气动热测试． 美国、德国、日本在 TSP 技术的
开发与应用起步较早，相对成熟． Liu 等早期利用
TSP 研究了 Ma = 10 气流中乘波体模型的表面换
热［7］． Hubner 等在激波风洞中利用 TSP 分别对椭
圆锥升力体和双锥模型进行了气动热测量［8-9］． 随
后，TSP 成为研究高超声速转捩的有效手段，例如
普渡大学研究组在其高超声速静风洞中利用 TSP
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开展了圆锥模型表面热流密度与边界层转捩研

究［10-11］． 德国 DLＲ在其 HEG 高焓激波风洞中利用
TSP 对细长圆锥与斜板等模型进行了表面热流测
量［12-14］． 日本 JAXA在其 0．44 m高超声速激波风洞
中也针对压缩拐角等模型开展了 TSP 热流测量工
作［15］，并探究了 TSP 厚度对测量精度的影响［16］．
我国在 TSP 技术的开发与应用起步较晚，但近年来
发展较为迅速． 尚金奎等在中航工业空气动力研究
院模型风洞中利用 TSP 预测边界层转捩［17］． 张扣
立等总结了 CAＲDC激波风洞中 TSP 在边界层转捩
研究、局部干扰区热环境研究和复杂外形飞行器热
环境研究等领域方面中的应用［18］． Peng 等在南航
0．5m高超声速风洞中利用 TSP 测量了 HB-2 标模
表面的热流分布［19］，并在 CAＲDC的同类型风洞中
利用 TSP 测量了多体分离模型级间的温度分布［20］．
牛海波等在国防科技大学静风洞中利用 TSP 研究
了高超声速流动中压缩拐角斜面上 Grtler 涡造成
的换热影响［21］． Zhu 等在北京大学静风洞中利用
TSP 研究了高超声速边界层中二次模态不稳定性对
气动加热的影响［22］．
典型的 TSP 测试系统如图 1所示，在激发光的

照射下，TSP 吸收激发光能量，随后辐射出不同波
长的光信号． 由于光致发光中的热猝灭效应，其辐
射光强随温度升高而降低． 因此，通过温度标定曲
线，可以将相机采集到的 TSP 光强分布转换为温度
分布． 为了增强 TSP 辐射光在模型表面的反射，同
时增大 TSP 的温度变化范围，提高信噪比，在喷涂
TSP 前可先在模型表面喷涂一层白色底漆，底漆厚
度通常要明显大于 TSP． 如果底漆与 TSP 的热物性
参数接近，可将 TSP 与底漆一并视为均质涂层．
基于 TSP 测得的时间解析温度结果计算热流

密度分布是典型的导热反问题，普遍存在于薄膜电

阻温度计等接触式传感器的应用中［23］． 但相比薄
膜电阻温度计，TSP 测量中热流计算更复杂． 薄膜
电阻温度计利用绝热基体表面的金属薄膜测量温

度进而计算热流． 由于金属薄膜的导热能力明显强
于基层，因此金属薄膜对导热过程影响较小，可以

将导热过程简化为绝热基体材料的一维半无限大

导热问题，金属薄膜测得的温度对应于绝热基体材

料的表面温度． 而 TSP 涂料通常由高分子材料构
成，其导热能力很低，此时涂料的存在会对导热过

程产生较大影响，TSP温度通常明显高于基层表面

温度，尤其是金属模型． 因此在计算热流时，须考
虑包含 TSP 涂料与模型基层的双层导热模型． 同
时，考虑到热流在法向的传导远大于侧向，因此通

常采用如图 2 所示的一维双层有限大导热模型进
行计算，其中涂层表示单独的 TSP 或 TSP 与底漆
构成的复合涂层．

( a) Without primer

( b) With primer

图 1 典型 TSP 测试系统
Fig． 1 Typical TSP test system

图 2 一维双层导热模型
Fig． 2 One-dimensional double-layer heat conduction model
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Liu等针对一维双层有限大模型下的导热反问
题做了详细的讨论与分析，并基于 Laplace 变换推
导出一种解析求解方法［24-26］． 同时，一些数值方法
也可以用于求解该问题． 但是，由于考虑了双层介
质，上述两类方法都相对复杂． 在实际应用中，往
往希望能够简化导热问题从而获得更快速的计算

方法． 图 3梳理了 TSP 测量中导热模型的简化过程
以及对应的计算方法． 一种简化方法是模型采用热
物性参数与 TSP 接近的非金属材质( 如 PVC 等) ，
从而可将 TSP 和模型基层看作单一均匀介质． 当热
流在模型内部的影响深度有限时，可将导热过程简

化为一维半无限大问题，进而利用 Cook-Felderman
方法计算热流［16］． 当热流影响仅局限于底漆层时，
前述 TSP 与底漆构成的复合涂层，也满足一维半无
限大假设． 而对于金属模型，尽管其导热能力明显
高于涂层，当风洞运行时间较短时，也可进行一定

简化． 此时，考虑到热量在金属基层内被迅速传导，
短时间内基层表面温度变化不大，可以近似为初始

温度． 这样可将导热问题用只有涂层的一维单层导
热模型来描述，再根据离散 Fourier定律，基于涂层
内的温度梯度计算热流［7］． 对于喷涂有底漆的情况
( 见图 1( b) ) ，TSP 测得的温度可视为涂层上表面
温度，涂层下表面温度与金属基层表面温度相等近

似为初始温度，涂层内的温度梯度可通过计算 TSP
温度变化与涂层厚度的比值得到．

图 3 导热模型简化过程及对应的计算方法
Fig． 3 Simplification process of heat conduction model

and corresponding calculation method

图 4归纳总结了 TSP 热流测量相关文献中的
试验工况及其对应的热流计算方法． 其中横坐标表
示风洞运行时间内的热影响层厚度与基层厚度的

比值，该参数越小说明越接近半无限大假设． 图中

纵坐标表示基层和涂层的热渗透参数［26］的比值，

该参数接近于 1时涂层和基层可以视为均质层，而
该参数越小表明基层和涂层的导热能力相差越大．
因此，图 4可划分为两个特征区域: 左上方区域对
应一维半无限大假设，下方区域对应只考虑涂层的

一维单层假设． 左上方区域一般包含两种试验工
况: 测试风洞为运行时间较长的暂冲式风洞，测试

模型为非金属材质; 测试风洞为运行时间很短的激

波风洞，测试模型为喷涂一定厚度绝热底漆的金属

模型． 下方区域试验工况中的模型为金属材质，测
试条件包括暂冲式风洞和激波风洞． 在热流计算方
法的选择上，左上方区域( 一维半无限大假设) 大

多使用 Cook-Felderman 方法计算热流，下方区域
( 只考虑涂层的一维单层假设) 大多使用离散

Fourier定律方法计算热流，而基于一维双层导热模
型的解析和数值求解方法适用于两个区域，更具普

遍性．
下面将首先详细介绍一维双层导热模型的两类

解法( 解析解和数值解) ，以及两种简化后的导热模

型解法． 随后深入分析 TSP 热流测量精度的主要影
响因素，包括 TSP 厚度，TSP 测得温度的真实位置
以及材料热物性变化等． 最后结合作者所在课题组
的工作，展示 TSP 在暂冲式风洞与激波风洞两类典
型高超声速风洞中的气动热测试应用实例．

图 4 文献中基于 TSP 热流计算方法
Fig． 4 Calculation methods of heat flux based

on TSP in the literature
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1 基于 TSP的热流密度计算方法

1．1 一维双层有限大导热模型
对于如图 2所示的导热模型，涂层和基层的瞬

态导热的控制方程为［26］


t

－ ai
2

y2( ) θi( t，y) = 0 ( 1)

式中，i = p或 b，分别代表涂层和基层． a = k /ρc表
征热扩散系数，k，ρ和 c 分别表示热导率、密度和
比热容． θ = T( t，y) － Tin表征温度变化，其中 Tin为

初始温度．
涂层上表面边界条件为

qs( t) = kp
θp( t，Lp )

y
( 2)

忽略涂层和基层之间接触热阻，则涂层与基层界面

的边界条件为

θp( t，0) = θb( t，0) ( 3)

kp
θp( t，0)
y

= kb
θb( t，0)
y

( 4)

基层底面的边界条件为

kb
θb( t，－ Lb )

y
= hcθb( t，－ Lb ) ( 5)

式中，hc 为对流换热系数，一般为经验常数． 如果
底面是绝热边界条件，则 hc = 0． 基于 Laplace 变化
可推导出的解析解为

qs( t) =
ρpcpkp
π槡 ∫

t

0

珚W( t － τ)
t －槡 τ

dθps( τ)
dτ

dτ ( 6)

上式的离散形式为

qs( tn ) 
ρpcpkp
π槡 ∑

n

i = 1

θps( ti ) － θps( ti－1 )

tn － t槡 i + tn － ti－槡 1

×

［珚W( tn － ti ) + 珚W( tn － ti－1 ) ］ ( 7)

其中，涂层的影响以及有限大基层的影响包含在 珚W
参数中，上述公式的推导以及珚W参数的表达式可参
见 Liu等的工作［26］．
除了上述解析解方法，一些数值方法也可以用

于一维双层有限大导热模型下的热流计算． 其中
Cai等［27］提出了一种迭代算法，用以修正涂层变热
物性对热流计算的影响． 该方法的算法流程如图 5
所示． 计算过程中的 Φ是用于联系 θ和 qs 的矩阵，

可通过有限差分或有限元等方法求解导热正问题

得到． 在处理变热物性导热问题时，矩阵 Φ每次迭
代都需要更新一次．

图 5 Cai等提出的一种迭代算法的流程图［27］

Fig． 5 Flow chart of an iterative algorithm proposed by
Cai et al［27］

除了上述迭代算法，本文补充了两种常用于导

热反问题的正则化算法: 共轭梯度方法［28-30］和

Levenberg-Marquardt( LM) 方法［31-32］． 该类数值方法
的核心是求解一个最小值问题，其目标函数为

G( X) =∑
n

i = 1
［Ti，meas － Ti，cal( X) ］

2 ( 8)

式中，n为测得的时间尺度上的数据点，Ti，meas 表示

某个时刻测得的温度，而 Ti，cal为某个时刻计算得到

的温度，X 为待反演参数，可以是涂层表面热流，
也可以是导热过程中其他参数，如热物性参数等．
( 1) 共轭梯度方法
共轭梯度法［30］中，待反演参数的迭代公式为

XP+1 = XP － βPdP ( 9)

式中，P为迭代次数，d为搜索方向，β为搜索步长．
搜索方向 d的计算公式为

dP =

Δ

G( XP ) + rPdP－1 ( 10)

式中，

Δ

G为目标函数的梯度

Δ

G( X) = 2JT［Tcal( X) － Tmeas］ ( 11)

4



第 5期 刘旭，等: 温敏涂料 TSP 热流密度测量方法及应用

J为敏感系数矩阵

J =

T1，cal( X)
x1

T1，cal( X)
x2

…
T1，cal( X)
xm

T2，cal( X)
x1

T2，cal( X)
x2

…
T2，cal( X)
xm

   
Tn，cal( X)
x1

Tn，cal( X)
x2

…
Tn，cal( X)
xm

























( 12)

敏感系数矩阵 J中的元素可以通过差分方法计算．
公式( 10) 中的 r为共轭系数

rP =

Δ

GT( XP )

Δ

G( XP )

Δ

GT( XP－1 )

Δ

G( XP－1 )
( 13)

公式( 9) 中 β的计算公式为

βP =
( JPdP ) T Tcal( X

P ) － Tmeas[ ]

( JPdP ) T( JPdP )
( 14)

迭代过程的停机准则为

GP+1 － GP ＜ ε ( 15)

式中，误差限 ε为一个很小的数．
共轭梯度法的计算步骤为:

步骤 1 初始化误差限 ε 和待反演参数向量 X;
步骤 2 根据公式( 10) ～ ( 14) 计算搜索方向和

步长;

步骤 3 根据公式( 9) 更新待反演参数;
步骤 4 检查停机准则，如果满足则停止迭代，

否则重复步骤 2和 3．
( 2) Levenberg-Marquard ( LM) 方法
在 LM方法［32］中，待反演参数迭代公式为

XP+1 = XP + δ P ( 16)

其中，δ 由以下公式确定

［JTJ + μdiag( JTJ) ］δ = JT［Tmeas － Tcal( X) ］ ( 17)

式中，μ 表示阻尼系数，diag 表示取对角线元素． J
是敏感系数矩阵，和共轭梯度方法中的定义一致．
停机准则也和共轭梯度方法中一致．

LM方法的迭代过程为:
步骤 1 初始化误差限 ε 和待反演参数向量 X;
步骤 2 计算敏感系数矩阵;
步骤 3 根据公式( 16) 更新待反演参数;
步骤 4 检查停机准则，如果满足则停止迭代，

否则重复步骤 2和 3．
针对一维双层导热模型，解析解的方法相较于

数值解更方便，但是由于在推导解析解的过程中使

用了常物性假设，因此对变热物性问题，解析解方

法略显不足． 此外，未来在将一维导热模型推广至
三维导热模型的过程中，数值解相比解析解更容易

实现． 在上述 3种解析解方法中，第 1 种迭代方法
相较于后两种正则化方法，算法过程更简单，但是

正则化方法不仅可以实现导热过程中热流的反演，

还可以实现其他导热过程中参数( 如材料的热物性

参数) 的反演． 而正则化方法中，LM 方法迭代速度
相比共轭梯度法更快，算法相对简洁，但在欠定问

题中，共轭梯度方法对初值敏感性相对共轭梯度方

法更小，适用于求解缺少初始时段温度信息情况下

的热流密度．

1．2 简化的导热模型
当基层材料的热物性参数与 TSP 接近时，可将

TSP 和基层一并视为均匀介质． 当热流在模型内的
热影响深度有限时，导热模型可以简化为一维半无

限大． 该问题具有如公式( 18) 所示的解析解［16］．

qs( t) =
ρpcpkp
π槡

θps( t)

槡t
+ 1

2 ∫
t

0

θps( t) － θps( τ)
( t － τ) 3 /2

dτ[ ]
( 18)

式( 18) 的离散形式为

qs( tn ) 
2 ρ槡 ck

槡π
∑

n

i = 1

θps( ti ) － θps( ti－1 )

tn － t槡 i + tn － ti－槡 1

( 19)

该公式最早由 Cook等提出［33］，在测热技术中得到
广泛使用． 对比公式( 7) 和( 19) 可以发现，当珚W = 1
时，公式( 19) 简化为公式( 7) ．
当基层材料的导热能力远高于 TSP 时，若风洞

测试时间较短，基层温度变化小，可将其近似为初

始温度． 因此可以忽略基层，只研究涂层内部的导
热过程． 这里的涂层指的是 TSP 与底漆构成的复合
层． 风洞运行一段时间后 ( τ∝ L2

p /αp ) ，其内部的温

度可近似为线性分布( 沿法向) ，根据离散 Fourier
定律可以计算得到热流［7］．

qs( t) = kp
θps
y
≈ kp

θps
Lp

( 20)

式中，θps为涂层表面的温度变化，由于 TSP 厚度相
对于底漆小得多，可以将 TSP 测得的温度变化视为
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涂层表面温度变化; kp和 Lp分别为涂层的导热系数

和厚度． 为提高热流计算精度，Liu等给出一种考虑
基层温度变化的修正方法［10，26］．

qs( t)  kp
θps( t)
Lp

－

ρpcpkp
π槡

θps( t)

槡t
+ 1

2 ∫
t

0

θps( t) － θps( τ)
( t － τ) 3 /2

dτ[ ]
( 21)

上式右边第 1 项即为离散 Fourier 定律，第 2 项是
修正项，修正了基层温度变化带来的影响．

2 热流密度测量精度的影响因素

影响 TSP 热流测量精度的因素主要包括 TSP
的厚度，TSP 测得温度的真实位置，涂层等材料的
热物性随温度变化等． 这些因素的影响程度与试验
工况以及所采用的热流计算方法紧密关联．

Nagai等［16］通过实验方法研究 TSP 厚度对热
流计算结果( 采用 Cook-Felderman方法) 的影响，发
现厚度越小，计算结果越精确． Liu 等［24］研究了
TSP 厚度对热流计算结果的影响，发现厚度对非金
属基层的影响程度要远弱于金属基层． 同时，TSP
厚度在空间的不均匀分布也会影响热流计算的精

度． TSP 和底漆一般由空气喷枪喷涂于模型表面，
喷涂过程中，很难保证厚度在空间上分布均匀．
TSP 厚度可由测厚仪测量，但测厚仪为单点式测量
方式，难以获得全场厚度分布． 针对该问题，Liu
等［10］提出利用风洞运行期间 TSP 测得温度的衰减
曲线确定其厚度的空间分布．

Ozawa 等［12］基于理论分析 TSP 厚度对热流计
算的影响时，指出了另一个影响因素，即 TSP 内部
存在明显的温度梯度，这导致 TSP 测得的温度( 即
表观温度) 并不是其表面温度，而是位于 TSP 表面
和底面之间某一位置处的温度． Liu 等［24］认为由于
TSP 很薄，可以将 TSP 测得的温度视为 TSP 的平均
温度． 但这种近似方法的误差将随 TSP 厚度与热流
密 度 的 增 加 而 变 大． 针 对 该 问 题， Liu
等［34］建立了 TSP内部的光传输模型 ( 如图 6所
示) ，进而推导出以下 TSP 的表观温度公式

Tapp

Tref

= f －1
∑M

j = 1
Dexc，s，jDemi，s，j

∑M

j = 1
Dexc，s，jDemi，s，j / f( Tj /Tref )










( 22)

式中，Tapp 为 TSP 的表观温度，Tref 为参考温度，M

为 TSP 被划分的子层数，函数 f为 TSP 的标定曲线
函数，Dexc，s，j 和 Demi，s，j 分别为相机与 TSP 子层的辐
射传递因子． 由上述公式可知，TSP 测得的温度与
TSP 内部的热传导、光传输以及涂料敏感性等因素
有关，影响因素多，相互作用机制较为复杂． 进一
步分析表明，表观温度与平均温度之间的差异是普

遍存在的． 仅在涂层较薄，表面热流较小，基层导
热能力较差的情况下，平均温度和表观温度差异较

小，此时可以将表观温度近似为 TSP 层的平均温度
计算热流．

图 6 TSP 层内光的传输模型
Fig． 6 Model of light transfer inside the TSP layer

测试过程中，当 TSP 温度变化较小时，其材料
的热物性参数如导热系数，比热容等可视为常数．
当风洞运行时间较长，热流较高时，TSP 温度变化
较大，其材料的热物性参数会随之发生明显变化，

此时基于常热物性的热流计算将存在一定误差． Cai
等［27］研究了变热物性对热流计算的影响，并提出

利用迭代算法计算热流从而修正该影响． TSP 的热
物性参数与其配方及制备工艺相关，一般可采用类

似的 PVC等材料的热物性参数作为替代，也有文
献测得所用的 TSP 在某个温度下的热物性参数，但
是目前较宽温度范围内完整的 TSP 热物性参数信
息较为缺乏． 针对该问题，结合 TSP 测温数据和热
流传感器数据的在线标定方法可以用于反演风洞

运行期间 TSP 内热物性参数的平均值［13，35］．

3 TSP在高超声速气动热测试中的应用

3．1 暂冲式风洞
常规暂冲式风洞的总温不高，但运行时间相对

较长，可以持续几秒到几百秒． 在该类风洞中利用
TSP 进行气动热测试过程中，尽管热流密度较小，
但当持续时间较长时，模型表面升温也比较明显．

6
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此时对于金属模型而言，一维半无限大假设不再成

立，而使用离散 Fourier 定律时须考虑基层温度变
化幅度对计算结果的影响． 对于非金属模型而言，
当热流影响深度未到达模型底面时，一维半无限大

假设仍相对合理，但须考虑 TSP 测温真实位置以及
变热物性对热流计算的影响． 下面以作者所在课题
组在南京航空航天大学高超声速风洞( NHW) 中开
展的工作为例详细说明 TSP 热流测量方法［19］．

NHW风洞是一座高压吹-真空抽暂冲式风洞．
试验来流 Ma = 5，总温 T0 ≈ 500 K，风洞运行时间
约为 8 s． 试验模型为 HB-2 标准模型，其外壳由
10 mm 厚的 PVC 制成． TSP 直接喷涂于 PVC 外壳
表面，喷涂厚度在 20 μm左右． 测试系统示意图如
图 7所示．

图 7 测试系统示意图
Fig． 7 Schematic diagram of test system

室温下 PVC的热物性参数为: ρ= 1 300 kg /m3，

c= 1 540 J / ( kg·K) ，k = 0．16 W/ ( m·K) ． TSP 的
热物性参数与 PVC 相近，且 PVC 基层较厚，满足
一维半无限大假设，根据前面的讨论可以考虑使用

Cook-Felderman方法计算热流． 但是 TSP 测得的温
度并不是表面温度，在该试验中可视为 TSP 的平均
温度，即 TSP 内部 10 μm处的温度． 由于风洞运行
时间较长，期间 TSP 的温度变化显著，导致变热物
性的影响不可忽略． 因此直接采用 Cook-Felderman
方法将引入一定温差． 针对上述问题，采用了迭代
方法进行修正，其数据处理流程如图 8 所示． 基于
迭代算法与直接采用 Cook-Felderman 方法的热流
计算结果对比如图 9所示． 考虑到 TSP 测温位置以
及变热物性的影响后，迭代算法得到的热流值明显

小于 Cook-Felderman 方法的结果． 直接采用 Cook-
Felderman方法计算热流，其误差约为 20%．

图 8 数据处理流程
Fig． 8 Flow chart of data processing

图 9 迭代算法与 Cook-Felderman方法计算结果对比［19］

Fig． 9 Comparison of results obtained by iterative scheme
and Cook-Felderman method［19］

对 TSP 测温结果中的每一个像素点的温度数
据采用上述迭代算法计算后，即可获得时间解析的

热流场． 特定时刻下模型表面的流向热流分布如图
10所示，t = 3 s时的热流数据与文献值［36-37］吻合较
好，t =7 s 时热流分布相对于参考值有所偏离． 这
是由于随着测试的进行，侧向导热的影响越来越

大，使得一维半无限大假设不再满足．

7
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图 10 模型表面流向热流分布［19］

Fig． 10 Streamwise heat flux distributions on the model［19］

3．2 激波风洞
激波风洞总温上限高，但运行时间较短，一般

为几毫秒到几十毫秒． 尽管风洞持续时间短，热流
的影响深度有限，但当来流总温较高时，所产生的

高热流也会导致模型表面明显的温度变化． 对于非
金属模型或喷涂有一定厚度底漆的金属模型而言，

由于满足一维半无限大假设，可以采用 Cook-Fel-
derman方法计算热流，但须考虑 TSP 厚度、TSP 测
温真实位置和变热物性影响． 对于未喷涂底漆的金
属模型而言，采用离散 Fourier 定律的热流计算结
果受 TSP 厚度、TSP 热物性和基层表面温度变化影
响很大，精度较差． 同时，高焓激波风洞中 TSP 测
量还面临一个重要挑战: 高总温来流将伴随有明显

的自发光效应，严重干扰 TSP 的信号质量［38-39］． 可
采用的解决方案包括提升 TSP 信号强度并使用窄
带滤镜以提升信噪比，或者开发图像处理技术分离

背景光与 TSP 信号． 下面以作者所在课题组最近在
中科院力学所 JF-12风洞开展的工作为例，具体探
讨在此类极端条件下进行 TSP 测量的挑战与对策．

JF-12风洞是一座高超声速飞行复现风洞，能够
模拟 Ma = 5～9，高度 25～50 km飞行环境，运行时
间达到 130 ms 以上，远超国际同类型风洞［40-41］． 试
验时风洞的来流 Ma = 7，总温 T0 = 3 000 K．测试系
统如图 11所示． 测试模型为一进气道部件，模型由
不锈钢制成( 热物性参数为: ρ = 8 825 kg /m3，c =
420 J / ( kg·K) ，k = 20 W/ ( m·K) ．模型中轴线上布
置有一列热流传感器( B1-B12) ． 实验前选择了中轴
线附近两块区域直接喷涂 TSP，对测量技术进行验
证． 考虑到风洞测试环境比较恶劣，TSP 喷涂较厚，
但其真实的厚度以及测温范围内的热物性参数难

以准确确定，这对热流测量提出了挑战． 同时，风

洞启动时强烈的背景辐射光，严重干扰了 TSP 的光
信号，导致风洞运行前一段时间的 TSP 数据难以使
用，这进一步提高了热流测量的难度．

图 11 测试系统示意图
Fig． 11 Schematic diagram of test system

针对上述一系列问题与挑战，提出一种在线标

定 TSP 参数的方法，利用部分热流传感器数据结合
TSP 测温数据反演得到 TSP 的厚度以及热物性参
数，再基于一维双层导热模型，利用数值方法计算

热流，具体流程如图 12所示． 试验过程中个别热流
传感器数据异常，最终选择了 TSP 附近的 B5，B6
和 B10 这 3个传感器进行处理． 传感器附近的 TSP
温度数据如图 13 所示，由于风洞启动时背景辐射
光过强，无法提取初始 40 ms 的 TSP 温度数据． 这
里反演 TSP 厚度以及热物性参数使用的是前述 LM
方法． 计算热流时选用共轭梯度法． 这是由于缺少
了初始时段的温度信息，因此待求解变量( 热流)

多于已知量( 温度) ，成为欠定的导热问题． 经过仿
真验证，在初始值设置合理的情况下，共轭梯度法

仍能够有效地反演得到 40 ms以后的热流数据．
结合热流传感器的结果和 TSP 的测温结果反

演得到的 TSP 参数为: ρck = 1．54 × 105 kg2 / ( K2·
s5 ) ，k /L = 6．6 × 10 －4( m2·K) /W．根据这两个参数
即可确定TSP 内的导热过程． 考虑到风洞运行期间
TSP 温度变化较大，同时 TSP 厚度的空间分布也不
是完全均匀，因此反演得到的参数实际上是综合了

8
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温度变化与厚度不均匀效果的平均值．

图 12 数据处理流程图
Fig． 12 Flow chart of data processing

图 13 热流传感器附近 TSP 的测温结果
Fig． 13 Temperature histories measured by TSP

near heat flux gauges

根据反演得到的 TSP 参数结合 TSP 温度数据计
算得到的热流结果如图 14所示． TSP 测得的热流结
果与热流传感器结果吻合较好，验证了反演参数以

及共轭梯度法计算热流的有效性． 在 TSP 厚度及热
物性参数难以精确获得的情况下，这种结合热流传

感器数据进行在线标定的方法不失为一种有效的工

程方法． 该方法还能够应对高总温测试条件下部分
TSP 数据由于强烈背景辐射干扰而缺失的困难．

图 14 TSP 与热流传感器结果对比
Fig． 14 Comparisons between results measured by

TSP and heat flux gauges

4 结论与展望

温敏涂料 TSP 可实现高空间分辨率的全场温
度测量，进而可基于 TSP 温度数据计算热流密度．
热流计算的通用方法是基于一维双层导热模型使

用解析解或数值方法求解导热反问题． 在实际应用
中，可对上述问题进行以下简化: ( 1) 当基层热物
性参数与涂层接近时，可以将涂层和基层视为均匀

介质，将导热过程简化为一维半无限大，从而利用

Cook-Felderman方法计算热流; ( 2) 当基层导热能
力远大于涂层时，可以将导热问题简化为只考虑涂

层的一维单层导热模型，采用离散Fourier定律方

9
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法计算热流． 计算过程中，应考虑涂层厚度、TSP
测得温度的真实位置和热物性随温度变化等因素

的影响．
考虑到暂冲式风洞与激波风洞的各自特点，在

上述两类高超风洞中利用 TSP 进行气动热测量的
方法也有所区别． 在暂冲式风洞中，可采用基层材
料与 TSP 热物性匹配的方法，从而满足一维半无限
大假设，再利用迭代算法修正 TSP 测温位置以及材
料热物性变化的影响，即可获得准确的热流结果．
在高焓激波风洞中，在不锈钢基层上直接喷涂

TSP，基于一维双层导热模型，利用热流传感器数
据在线标定得到 TSP 的厚度以及热物性参数，接着
利用共轭梯度法基于 TSP 温度数据反演得到热流．
后续为进一步提高热流测量的精度，可在以下

几方面做出改进:

( 1) 改进喷涂技术，提高 TSP 厚度分布的均匀
性，发展高精度全场涂层测厚技术;

( 2) 尽可能减小涂层厚度，采用导热能力较差
基底，从而减小将 TSP 测得温度视为平均温度带来
的误差;

( 3) 获取准确的 TSP 热物性参数以及其随温度
变化关系;

( 4) 将一维导热模型推广至三维导热模型，减
小侧向导热的影响．
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