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摘要：固体火箭发动机被广泛应用于航天运载火箭、导弹武器推进以及航天器姿态和轨道控制等领域，其尾焰温度是

评估推进剂燃烧性能和发动机工作效率的关键参数。由于固体火箭发动机尾焰具有高温、高压和强冲刷的特点，试验现场

环境通常伴随着强振动、强杂散辐射、粉尘污染和高噪音，这对测温技术提出了挑战。本文总结了现有固体火箭发动机尾

焰接触式测温和非接触式测温技术的发展状况，分析了现有测温技术的优势与不足之处，并指出多光谱辐射成像测温法及

其真温反演算法是目前及今后研究热点。
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Abstract: Solid rocket motors are widely used in space launch vehicles, missile weapon propulsion, and spacecraft attitude and 

orbit control. Its tail flame temperature is a key parameter in evaluating propellant combustion performance and the engine efficien-

cy. Due to the high temperature, high pressure and strong washout characteristics of the solid rocket motor exhaust flame, the test 

site environment is often accompanied by strong vibration, strong stray radiation, dust pollution and high noise, it's a challenge to 
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ture research frontiers.

Keywords: Solid rocket motor; Contact temperature measurement; Contactless temperature measurement; Multispectral ther-

mometry; Temperature inversion algorithm

Citation: GUO Zhifang, ZHOU Shiyuan. Temperature Measurement Technology of Solid Rocket Motor Tail Flame[J]. Journal 

of Telemetry, Tracking and Command, 2025, 46(3): 51-62.

0 引言

固体火箭发动机通过燃烧推进剂来实现能量

转换，进而产生推力。在航天运载火箭发射、导

弹武器推进及姿轨控制等方面，因其结构简单、

体积较小、发射响应快、适于长时间存储、使用

维护方便、可靠性高等特点得到广泛应用。目前，

世界有 90%以上的战略导弹、80%以上战术导弹

均采用固体发动机作为主要动力[1]。

固体火箭发动机尾焰温度是研究推进剂的燃

烧过程、了解发动机性能和优化发动机特性的重

要参数。在发动机工作过程中，喷管等部件及其

他零部件需要承受高温高压及高速燃气在发动机

工作过程中形成的复杂流场的考验[2]，而推进剂的

种类与成分繁多，发动机工况和燃烧反应进行程

度也不尽相同。因此，在固体发动机热防护材料

厚度精细化设计过程中，需要获取工作状态下内

壁面温度及尾焰温度等参数以供参考[3]。

固体火箭发动机的尾焰与一般火焰不同，具

有高温、高速和高压的特点，呈现出气固两相非
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平衡流的动态特征，其试车现场是一种强振动、

强杂散、多粉尘、强噪声的环境[4]。高速动态的尾

焰特性和不确定的光谱发射率对尾焰温度测量提

出了较大挑战。对固体火箭发动机尾焰测温的方

法根据测量形式分为接触式测温法和非接触式测

温法两类。接触式测温法主要包括高温热电偶法、

超声波导测温法、光纤测温法等，其优点在于测

量方法简单，所受干扰较小，可测得原位温度，

测量精度较高等。但也存在响应时间长、动态特

性差等问题，一般在测试中仅作为验证手段使用。

非接触式测温法主要包括红外辐射测温法，可调

谐半导体激光吸收光谱技术（TDLAS），多光谱辐

射成像测温法等，其优势为可测量温度上限高，

试验成本低，响应速度快，不影响被测温度场，

可重建火焰温度场图像。但也存在信号解调困难，

温度反演精度一般等问题有待开展进一步研究。

随着计算机科学水平与光学测试技术的不断

进步，测温技术逐渐向高精度和实时动态测试的

方向迈进，非接触测温法也逐渐成为测量瞬时高

温的主流方法。特别是在固体火箭发动机这种极

端工作环境下，非接触式测温技术能够在高温、

高压、高速气流及强振动等条件下实现实时、动

态的温度监测，从而为发动机性能评估和热防护

设计提供更加精确的数据支持。

本文旨在通过对固体火箭发动机尾焰温度测

试技术的综述，分析现有方法的优势、存在的问

题及未来发展展望，为相关研究提供理论依据和

技术参考。

1 接触式测温法

1.1 高温热电偶法

高温热电偶法即直接将高温热电偶暴露到待

测尾焰热流中从而直接获取温度信息，其测温原

理基于赛贝克效应，当两种不同的导体（通常是

金属）在两个接触点之间形成闭合电路，并且这

两个接触点的温度不同时，电路中就会产生电动

势（即电压）。这个电压与两接触点之间的温差成

正比，通过测量这个电压，可以推算出温度差，

从而实现温度的测量。高温热电偶法是接触式测

温法中应用最广泛的手段。目前的研究主要围绕

热电偶结构及偶丝材料设计展开。

2003年，Tagawa等[5]采用了不同直径的双热

电偶测量发动机燃烧室瞬态温度，显著提高了温

度测量的响应速度和精度，使其能够更快地捕捉

到瞬态温度变化。但热电偶的直径差异，使得测

量结果受对流换热系数变化的较大影响。

2011年，中国航天科工集团第六研究院第四

十一所李宏顺[6]等对美国Nanmac公司设计的自更

新快速响应热电偶进行了改进，并将其应用于测量

固体火箭发动机喷管喉衬内壁面上的瞬态温度和热

流密度，如图 1所示，其中 φ为探头至喷管出口距

离。为提高热电偶性能，将侵蚀型热电偶内的陶

瓷填充材料改换为金属钽，使侵蚀型热电偶材料

与喉衬材料完全一致，降低了热电偶对喉衬内温度

场的干扰。这种改进显著提升了热电偶的响应速

度，改进后探头的响应时间可达到 10 μs量级，在

固体发动机点火后1 s内工作正常，但随后失效。

2012年，南京理工大学成红刚[7]等针对发动机

接触式测温中常见的热电偶丝熔断及冲蚀破坏的

问题，提出了一种基于激光连续加热热电偶的方

法。研究了热电偶动态响应时间、电压变化率与

热流密度之间的函数关系，并提出了一种基于热

电偶动态响应特性的温度预估方法，为火箭发动

机高温高频瞬态温度的测量及预估提供技术支持。

但该方法在超出测温极限的 27.3%的范围后误差较

大，表明在极端高温条件下的应用还需继续研究。

2014年，上海航天动力技术研究所孙娜[8]等采

用内埋快响应烧蚀热电偶对发动机喉衬结构瞬态

温度进行测量，装置如图 2所示，并结合导热反问

题方法（Beck序列函数法）计算了其喉部内壁面

温度和热流密度。这种方法能够很好地同步测点

温度瞬态变化，并有效反映发动机工作状态。但

由于导热反问题方法对初始条件和边界条件较敏

感，因此测量结果存在较大不稳定性。

图1 侵蚀性热电偶安装示意图

Fig. 1 Installation diagram of aggressive thermocouples
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2018年，上海交通大学机械与动力工程学院

的赵业辉[9]等设计了一套相同尺寸不同材料的双热

电偶测温装置和热流测量计的组合测量装置，如

图 3所示。该装置的创新之处在于通过计算消去对

流换热系数，从而避免了引入经验公式可能带来

的误差，并利用此装置成功测量了发动机喷管外

高温燃烧产物的温度。其装置在 0.2 s即可达到稳

定状态，相比于传统设备响应速度增大了近 10倍，

并开展了试验数值模拟，其结果与实测结果近似，

验证了该装置的准确性和可靠性。

因为固体火箭发动机尾焰具有高温冲刷环境，

热电偶存在结构材料及强度等因素制约，耐冲刷

时间小，只能工作极短时间，随即失效，测量温

度上限低。同时，由于热电偶工作原理基于塞贝

克效应，存在温度梯度时产生电动势，将温度变

化转换为电信号输出的过程需要响应时间，故导

致响应速度慢、动态特性差，只能测得某一段时

间内平均温度，不能开展实时测量。另外，由于

热电偶测温方法获得的是单点温度信息，无法获

取完整的点火全过程温度图像，不能反演温度变

化及分布信息。

1.2 超声波导测温法

超声波导测温法是一种利用超声波在不同状

态介质中的传播速度与介质温度存在明确函数关

系的特征进行测温的方法。在理想气体中，随着

温度升高，分子振动加剧，声波传导速度随之加

快，超声波的传播速度与介质绝对温度的平方根

成正比。通过精确测量介质中的声速，从而可以

推导出介质的温度，原理如图 4所示。超声波导测

温法可适用于超高温环境，尤其适用于传统测温

手段难以应用的极端测温场景，是未来接触式测

温发展方向之一，目前的研究主要针对抗高温材

料选型及结构设计。

2012年，爱达荷国家实验室[10]对于极端高温

环境下超声测温传感器进行了相关研究。通过在

2 200°C的高温炉中进行实验验证，获得了超声测

温传感器的测试数据，具有非常好的重复性，尤

其是在 1 400°C ~2 000°C的范围表现出较高的精

度，传感器的测量精度在±10°C，对于超声高温传

感器的进一步发展提供了参考，并对其在极端高

温环境下的应用具有重要指导意义。

2018年，中北大学王凯[11]等设计了一套用铱

铑合金制作的超声测温传感器，并在超高温氧化

环境下进行了校准测试，可在 1 600°C环境下进行

测温，精确度和稳定性较好，表明铑铱合金的应

用可显著提高传感器的耐用性和可靠性。

2024年，太原师范学院褚惟诚[12]等设计了一

种铁镓合金材料与单晶氧化物相耦合制作的磁致

伸缩单晶波导超声测温传感器，利用铁镓合金的

高磁伸缩系数，可以在 1 200°C ~1 600°C范围内具

有良好的稳定性，误差范围不超过 0.375%，证明

了磁致伸缩材料在高温测温领域的可行性。

图4 超声波导测温原理图

Fig. 4 Ultrasonic waveguide temperature measurement

图3 双热电偶试验测量图

Fig. 3 Double thermocouple test measurement

图2 快响应热电偶测试装置

Fig. 2 Quick-responding thermocouples test set
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超声波导法理论测温上限较高，但由于需要

传感器或探头与被测介质接触，材料熔点温度存

在上限，其测温区间目前还无法完全涵盖固体发

动机尾焰温度范围；与此同时，不同的材料与介

质有不同的温度依赖性，因此所测温度的校准与

补偿较复杂；此外，在固体发动机试车环境下，

超声波信号存在较大的衰减与噪声，对测温精度

会产生极大影响。因此，超声波导法目前还处在

研究阶段，并未得到广泛应用。

1.3 光纤测温法

光纤测温法：利用 FBG（光纤布拉格光栅）

传感器，通过特定方法使光纤纤芯的折射率出现

周期性变化，从而产生空间相位光栅，其敏感元

件是光纤光栅。当宽谱光源发出的光入射到光纤

光栅后，满足布拉格条件的光波被反射，环境温

度会影响布拉格光栅的有效折射率以及光栅周期。

反射光的波长会随着光纤光栅所处环境温度的变

化而变化，通过解调反射波长即可得到被测温度

值，其测温过程原理如图 5所示。目前研究主要集

中于封装结构设计及信号解调，以提高光纤传感

器在极端环境下的稳定性和耐久性以及在复杂环

境下系统的分辨率和实时性。

1983年，美国DILL R R[13]率先成功研制出了

蓝宝石光纤黑体腔传感器，并成功地将其应用于

航空发动机、燃气轮机和战斗机等领域，这种光

纤传感器能够实现极高的瞬态测温，其瞬态测温

最高可达到 2 100°C。2013年，西门子公司和莱布

尼茨光子所[14]合作，利用飞秒激光在蓝宝石光纤上

刻写 FBG，利用 FBG 敏感特性，成功实现了

20°C～1 750°C范围内的温度测试。

2018年，深圳大学徐锡镇等[15]利用飞秒激光

逐行写入技术，在单晶蓝宝石光纤中成功制作了

光纤光栅，并系统分析了光纤直径、刻痕长度以

及光栅周期数对光栅反射率的影响，深入探索了

光栅参数与其性能之间的关系，为优化光纤光栅

的制备工艺提供了理论与实验支持。采用此技术

制备出的光纤光栅能够测试室温至 1 612° C的

温度。

蓝宝石光纤测温技术对参数交叉敏感。传感

器的封装结构设计复杂，解调及处理信号困难，

可靠性及稳定性还有待改进。目前，国内对于光

纤测温技术的研究基本还停留在实验室阶段，缺

乏工程应用的实例，能够应用于固体火箭发动机

尾焰高温测试的蓝宝石光纤测温技术仍需要开展

进一步的研究[16]。

2 非接触测温法

2.1 红外辐射测温法

红外辐射测温法基于物体的辐射定律，即通

过检测高温物体发出的红外辐射，进行光电转换

后得到待测温度，因其具有面成像、数据信息量

大的优点被广泛应用于瞬态高温测试中。

早在 2005年，西北工业大学贺博[17]等就提出

了一种结合红外成像与热电偶测量固体火箭发动

机羽焰温度的方法，实现了热图分析点与实际坐

标的变换，提高了温度测量的精度。但由于搭载

实验条件所限，利用该方法所测得的红外分布率

特征有待进一步验证。同年，装备指挥技术学院

聂万胜等[18]对火箭发动机羽焰红外辐射性能做了仿

真计算和实验，获取了红外光谱辐射强度数据，

但其研究的对象为液体发动机，而固体发动机尾

焰含有大量固体颗粒，可行性有待进一步验证。

2012年，Moran R P[19]等采用多台红外热像仪对固

体火箭发动机点火时羽焰辐射特性开展测量，通

过多点观测提高了数据的可靠性和全面性。

2017年，中国科学院大学韦丽清[20]等提出一

种高灵敏度短波红外系统，用于开展对常温目标

的热成像，系统装置如图 6所示，并展开了分析研

究和实验验证。该系统详细分析了系统时域和空

域噪声的产生机理，提出了提高短波红外成像信

噪比的方法，并通过搭载飞行试验进行了验证。

成功解决了短波红外系统动态范围小，无法实现

对复杂场景及辐射亮度变化大的目标开展高灵敏

度探测的问题，但未对比短中长波红外系统对同

一场景的热成像能力，需进一步开展试验验证。

2021年，中国科学院大学宋冲[21]等提出了一

种基于非下采样剪切波变换（NSST）和改进脉冲

耦合神经网络模型（PCNN）的短波红外多光谱图

图5 光纤测温原理图

Fig. 5 Optical fiber temperature measurement

··54



2025 年 5 月 遥 测 遥 控

像融合算法，该算法结合双相机编码孔径快照式

短波红外成像光谱仪开展测温，显著提升了图像

的融合精度，且具有更好的成像质量和稳定性，

但未考虑试车过程中尾焰实际发射率变化、大气

光谱吸收率对靶场测量的影响、探测器量子效率

及读出噪声等因素对不同谱段的差异化表现，可

能影响成像结果的鲁棒性和准确性，因此还需进

一步分析影响因素优化算法性能以提高其在复杂

测温环境下的适应性。2023年，电子科技大学张

泽展[22]等分析了材料发射率变化对测温精度的影

响，提出了考虑背景辐射影响的辐射测温算法，

设计了适用于航空发动机的红外测温系统，如图 7

所示并进行了测试评估，但其主要检测气体辐射

光谱，未考虑夹杂固体颗粒的情况。

红外辐射测温技术依赖于物体表面辐射率，

对动态温度变化的响应有限，固体发动机试车现

场为高动态变化环境，利用红外辐射测温技术可

能导致温度测量滞后。此外，固体发动机尾焰中

夹杂大量未充分燃烧的固体颗粒。固体颗粒与气

体的辐射特性不同会严重影响红外辐射测温的准

确性。

2.2 TDLAS技术（可调谐半导体激光吸收光谱

技术）

TDLAS技术：利用半导体激光器波长随注入

电流变化而变化的特性，通过控制器调制半导体

激光器，使其产生与目标分子吸收峰相近波数 ν

(m-1) 下的入射光强 Ii。当激光经过一定吸收光程的

待测区域与目标分子某一跃迁频率产生共振时，

入射光被吸收而发生能量衰减，导致透射光强 It减

少，根据光电探测器接收的光信号分析吸收光谱，

从而求解流场参数。测量原理图如图 8所示。目前

研究主要针对分子谱线动态测量及光学系统设计

与优化，以实现高精度高灵敏度的温度测量及提

高系统稳定性。

早在 1999年，斯坦福大学的Wehe 等[23]研制了

探针式 TDLAS 传感器（大小约为 2 cm～18 cm），

实现了对超燃冲压发动机中的温度、流速和水蒸

气浓度同时测量，并具有较好的准确度，但可测

温度上限较低，无法涵盖尾焰温度区间。2014年，

中国科学院力学研究所李飞等[24]基于TDLAS 技术

图6 高灵敏度短波红外系统

Fig. 6 High sensitivity shortwave infrared system

图7 短波红外光谱成像系统

Fig. 7 Shortwave infrared spectral imaging system

图8 TDLAS测量原理图

Fig. 8 TDLAS measurement principle
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获得了直连式冲压燃烧室出口温度的动态二维分

布，为燃烧室内的热力学分析提供了重要的试验

数据。2015年，西北核技术研究所陶波等[25]利用 

TDLAS 二次谐波免标定测温原理，在直连式超燃

冲压发动机试验台进行温度测量，并利用电控平

移台扫描的方式，详细测量了发动机出口段与扩

张段温度随空间的变化，进一步完善了温度场的

研究方法。2021年，上海理工大学邱聪聪等[26]借

助分子光谱仿真计算优选谱线对，检测羽流中的

H2O分子，并采用扫描波长直接吸收光谱-时分复

用（SDAS-TDM）策略，设计了用于碳氢燃料冲

压发动机羽流参数测量的 TDLAS系统，如图 9所

示，并利用预混平面火焰炉验证了该系统测温精

度，实现了羽流温度的在线测量，为冲压发动机

羽流参数研究提供了精确可靠的技术支持。

TDLAS法测温依赖于气体分子的吸收谱线，

而谱线在不同温度下的形态、强度及位置会发生

变化。在高温下，气体分子的运动速度增大，可

能导致谱线的形状变宽、偏移或者谱线的吸收强

度变化，从而影响测量结果的准确性，需开展复

杂的校准及补偿。另外，固体火箭发动机高温强

噪声的试车环境下存在强烈的背景辐射，干扰二

极管激光的吸收信号，降低测量精度。激光源和

光路元件（光纤、透镜等）在高温环境下也会发

生热膨胀或材料属性变化，导致激光束的聚焦、

传输效率或光路对准出现问题。

2.3 多光谱辐射成像测温法

多光谱辐射成像测温法是一种能够精确反演

辐射体真实温度的方法，利用多个光谱通道提取

目标在不同波长下的辐射强度信息，根据普朗克

辐射定律建立被测温度和发射率的方程组而求解

温度信息[27]。该方法凭借高精度和高稳定性，逐渐

成为固体发动机尾焰测温领域的重要研究方向

之一。

早在 20世纪 80年代，国外学者们就开始关注

多光谱温度计。1981年，Gardner等[28]成功研制出

6波长温度计，显著提高了温度测量精度，将温度

测量不确定度降到了 1%，为多光谱测温技术的实

用化奠定基础。1986年Hiernaut[29]等研制出亚毫秒

级的 6波长辐射高温计，在保证高精度的同时，提

高了多光谱高温计的测量速度。2004年，以色列

特拉维夫大学的 Sharon.Sade等利用旋转滤光片的

方法制成成像多光谱测量装置，通过滤光片轮的

转动和同步信号取得一帧内物体的多色温场图像，

但由于不能同步获得图像，采样帧率较低，动态

响应较差。2016年Rodiet等[30]分别从理论分析、数

值仿真、实验验证方面，研究了采用多光谱方法

测量具有非均匀发射率的物体温度时最佳波长的

选择，考虑了包括发射率变化在内的全局传递函

数的光谱变化，提出了一种基于最小二乘法的光

谱范围约束通用方法，减小了测温的相对误差。

2019年，圣光机大学的M.V.Mekhrengin等[31]开发

了一种测定燃烧室内高速燃气温度的多光谱测温

装置，如图 10所示，通过蓝宝石棒和光纤对燃气

取样及分光，再经反演得到真实温度，在 810°C~1 

120°C范围内测量相对误差达到 3%以下。2021年，

滑铁卢大学的Suleiman等[32]研究了利用多光谱法测

定高温物体时由于光谱发射率变化造成测量误差

的补偿手段，指出采用响应面法（RSM）可有效

对高温测量中的光谱发射率模型进行校准。2022

年，美国橡树岭国家实验室Neupane等[33]设计了一

种新型多红外通道高速表面温度计用于测定高速

燃气，装置安装示意如图 11所示，测定 4个离散

光谱区域的热辐射及发射率模型，通过非线性最

图10 燃气取样测温装置示意图

Fig. 10 Gas sampling temperature measuring device

图9 羽流温度TDLAS测量系统

Fig. 9 Plume temperature TDLAS measurement system
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小二乘优化得到温度，并在不同的温度和信噪比

水平范围内评估了温度计性能，在 400°C~800°C

范围内测温准确度可达到 97%，瞬态响应时间达

到20 μs。

1991年，哈尔滨工业大学戴景民[34]等采用棱

镜分光结构研制了多波长辐射高温计。并利用其

成功测量了火箭烧蚀材料表面真温以及发射率，

这是国内在非接触法测温领域的一个重大突破。

2000年，该课题组[35]又提出了一种新型热辐射高

温计，可同时测量目标平面上均匀分布的 6个测

量点，并覆盖 8个波段。其分光系统示意如图 12

所示，被成功用于航天发动机尾焰温度和发射率

测量中。

2010年，中国兵器工业第二一三所李占英[36]

等研制了一种 12波长的辐射温度计，并成功应用

于火工烟火药剂燃烧温度的测定，但由于测试对

象为火工烟火药剂，其温度及燃速较固体发动机

尾焰低，因此该系统测温应用范围和性能是否能

满足更高温度和更复杂环境下的测量需求还有待

进一步研究。2012年，哈尔滨工业大学孙崐等[37]

对多光谱高温计进行了改进，提出了光学远传结

构设计，使高温计主体与光学瞄准系统分离，提

高了系统的防爆性能；还设计了超高速同步数据

采集系统，显著提升了高温计的响应速度和数据

采样率；为进一步优化测量精度，提出了基于幂

函数模型的无源温区标定方法，所测数据精度优

于 0.7%，但该方法的验证停留在仿真层面，缺少

实测数据支持，还需开展更多验证测试。2015年，

哈尔滨工业大学梁培龙[38]等人研制了一套 3目标 6

波长辐射测温系统，用于测量火箭发动机羽焰流

场，装置示意图如图 13所示，采用了 3套独立的

测温系统，可实现对任意 3个目标的同时快速测

量，测温范围为 900 K~3 000 K，精度优于 3%。

2023年，中北大学李文哲等[39]搭建了一套 8通道面

阵多光谱测温系统，用于对航空发动机涡轮叶片

开展测温，提出了一种分段法校正传感器阵列的

非均匀校准方法，并利用亮度逼近法匹配最佳辐

射曲线，测温误差不超过 0.84%，综合不确定度为

1.71%，但只验证了稳态升温情况下的温度测量，

对于瞬态温度变化和规律性不强的高温辐射物体

未开展验证，需开展进一步研究。

把不同测温方法对固体火箭发动机尾焰测温

能力进行对比，如表 1所示。从表中可以看出，相

比之下，多光谱辐射测温法不需要辅助设备和附

加信息，对被测对象也无特殊要求，而且具有测

量温度上限高、精度高等优点，特别适合高温目

标的温度及材料的发射率的同时测量。另外，由

于固体火箭发动机尾焰中包含有多种组分，其存

在不同辐射光谱易于探测，因此多光谱辐射法逐

渐成为对固体火箭发动机尾焰温度开展测试的主

要手段及发展方向。目前对于多光谱辐射测温装

置的设计研制已相对成熟，可直接应用于固体火

箭发动机测温领域。对于多光谱测温系统的研究

相对集中于真温反演算法层面，下面对目前主要

图12 光学系统布置图

Fig. 12 Optical system installation

图13 三目标六波长测温仪

Fig. 13 Three target six wavelength thermometer

图11 多波长高速温度计

Fig. 11 Multi wavelength high-speed thermometer
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的真温反演算法进行介绍。

3 多光谱测温反演算法

多光谱辐射测温技术主要基于普朗克定律、

维恩位移定律和玻尔兹曼定律，采集待测物体在

多个波长下的辐射出射度信息，并通过转换后的

电压信号来反演目标真实温度。在真温反演过程

中，其核心任务是找到光谱发射率与波长或温度

等变量之间的函数关系。因此，常用的方法为用

含有波长或温度等因素的表达式代替光谱发射率。

然而，在假设过程中对发射率模型的选取往往缺

乏足够的理论支持，同时由于光谱发射率在实际

测量过程中具有瞬时多变性，假设的光谱发射率

模型与实际之间往往存在一定的差异，有可能导

致真温反演产生较大的误差。这一问题的存在，

强调了建立更加精准和可靠的光谱发射率模型的

迫切需求，因此对多光谱真温反演算法开展研究

是发展多光谱测温技术的重点与热点[40]，通过改进

现有的算法模型，可以有效提高真温反演精度，

满足固体发动机尾焰温度测量需求。目前常用的

多光谱测温反演算法模型主要包括以下几种。

3.1 基于发射率假设模型

发射率假设模型假设波长和光谱发射率间存

在某种关系，用含有波长的表达式代替光谱发射

率，由于反演精度较高，是目前使用最多的真温

反演算法模型。

1976年，Svet[41]等首次研究了光谱发射率与波

长之间的关系，在光谱发射率和波长之间建立数

学模型，采用含有波长的多项式近似代替未知的

光谱发射率，反演出真温和光谱发射率，为真温

反演提供了新的理论支持。1981年，Gardner[28]等

探索了非线性方法在真温反演过程中的应用前景，

利用计算机处理技术，用非线性最小二乘法建立

了 lnε(λ,T)=a+bλ的函数关系。为验证这一假设，

对钨等金属材料开展真温反演，提高了反演精度。

1995年，哈尔滨工业大学戴景民等[42]提出了一种

光谱发射率和波长之间自动寻阶的数据处理方法，

分析了光谱发射率与波长之间的关系，从而实现

动态调整波长阶次的目的，优化了波长模型的结

构，所提出的数据处理方法也能够适用于某一类

或某几类材料的真温和光谱发射率的求解问题。

1997年，哈尔滨工业大学卢小冬等[43]提出了一种

基于镜像拓展思想的波长数据处理方法，通过将

波长为零时的数据从外推值转变为内插值进行处

理，极大地提高了数据分析与处理的可靠性和稳

定性，为后续测温计算提供了坚实的基础。2000

年，Mazikowski等[44]对光谱发射率与波长之间的

关系进行了分析，提出了以 lnε(λ,T)=a0+a1λ+a2λ
2为

基本关系的 3阶对数模型，并基于此模型建立了真

温反演方法。2012年，辛成运等[45]对模型进一步

优化，基于维恩公式，提出一种基于光谱发射率

的多光谱真温构建方法，无需对数据做归一化

处理。

3.2 基于真温和发射率假设模型

真温和光谱发射率假设模型又称二次测量法，

是基于光谱发射率和真温间存在某种线性关系的

原理，通过处理两个不同温度点的测量数据来求

取被测目标的真温及光谱发射率，较适用于采样

周期很短的连续测温过程。利用此方法得到的真

温反演精度较高、鲁棒性较好，在工程实践领域

也得以广泛应用，但由于在计算过程中会构建庞

大的发射率模型库，迭代过程过长，效率较低，

目前的研究主要集中于在保证计算精度的同时提

高迭代速率。

2001~2003年，哈尔滨工业大学孙晓刚等[46]提

出二次测量法的理论模型，并成功地通过迭代的

方法对真温和光谱发射率开展了求解，并在固体

火箭尾焰真温测量中开展应用[47]，取得了显著效

表1 固体火箭发动机尾焰测温技术对比

Table 1 Comparison of temperature measurement techniques for solid rocket motor tail flame

测温方式

热电偶法

超声波导测温法

光纤测温法

红外辐射测温法

TDLAS法

多光谱辐射测温法

测温上限

2 300 K左右

1 700 K左右

2 000 K左右

3 000 K左右

2 500 K左右

3 500 K左右

响应速度

慢（ms~s级）

慢（ms~s级）

较快（μs~ms级）

较快（μs~ms级）

快（μs级）

较快（μs~ms级）

抗尾焰噪声能力

较强

一般

较强

较弱

较弱

较强

测温精度

一般

一般

高

一般

极高

高

··58



2025 年 5 月 遥 测 遥 控

果，证明了二次测量法能够满足复杂工程环境的

测量需求，为固体发动机尾焰温度测量提供了可

靠的技术手段。2011年，孙崐等[48]进一步拓展了

二次测量法的应用范围，采用棱镜分光技术，通

过假设光谱发射率与真温之间在很窄波段内存在

线性关系，完成了爆炸火焰的真温及光谱发射率

的反演，并开展了测量精度分析，实现了 900°C~ 

3 500°C温度范围的精确测量，为高温环境下的热

参数测量奠定了坚实的基础。2017年，东北林业

大学顾伟宏等[49]对二次测量法进行进一步改进，提

出了一种基于发射率偏差约束的真温反演算法，

将二次测量法中发射率连续迭代转变为发射率偏

差约束后迭代，拟合了光谱发射率偏差和温度偏

差之间的函数关系，在保证反演精度的前提下极

大地提高了计算效率，为复杂环境下测温提供了

可参考的解决方案。同年，哈尔滨工业大学的梁

美等[50]增加了发射率模型的非线性约束条件，优化

了发射率模型结构，剔除了冗余数据，极大地提

高了计算速率。

3.3 其他约束条件下的算法模型

近年来，学者们又提出了一些无需假设发射

率，利用其他约束条件来反演目标真温的算法模

型，由于这些方法不需要假设发射率，因此消除

了由于假设发射率模型和实际之间存在差异进而

导致的计算误差，整体计算精度较高，取得了较

好的效果。

2018年，长春理工大学杨艺帆等[51]利用发射

率的缓变特性，假设第 2n个波长处对应的发射率

与第 2n-1波长处的发射率相等，大大减少了未知

数数量，从而能在无需发射率假设模型的基础上

反演温度，该方法具有较高的适应性和计算速率。

2019年，哈尔滨工业大学张福才等[40] 将真温的反

演问题转变成求解目标函数极小值的优化问题，

提出了一种基于约束优化原理的单目标函数极小

值的真温反演方法，无需假设光谱发射率模型。

相比于二次测量法，在相同的初始条件下真温反

演速度提高了 98%以上，为实际应用中的高效测

温提供了重要支持。2023年，东北林业大学朱自

民等[52]基于参考温度模型，利用同一时刻获得的各

个通道反演的温度值与平均值的差值趋近于“零”

为约束条件，实现了发射率的迭代优化，提高了

迭代速度和抗噪性能。2024年，哈尔滨工程大学

高山等[53]提出一种基于Alpha-ResNet的多光谱测温

方法。该方法通过构建Alpha谱模型来反映真实发

射率，利用 Alpha 谱和 ResNet50 神经网络实现了

发射率模型的自动判断，并利用利希滕贝格算法

对多光谱数据进行温度反演，具有更高的反演精

度和反演稳定性，具有更高的准确性和计算稳定

性。同年，中北大学张璇等[54]利用基于优化思想的

多光谱温度测量方法，将温度场不同子区域的测

温模型进行耦合，建立多光谱温度场测量函数，

结合约束优化算法以及子区域不同波段之间的温

度关联性建立缺失信息之间的统计规律，在弥补

信息缺失的同时，摆脱了温度测量技术对于材料

谱特性的依赖，所提出的测温方法在600 K~2 400 K

范围内精度可达到1.53%~12.05%。

在利用先验假设模型进行计算时，一般需要

代入多种发射率模型反复尝试，导致计算结果与

真实值往往存在较大误差。同时由于实际数据

（各通道的亮度）存在一定的分散性，在进行温度

反演时，虽然通过优化算法能够得到某一温度和

发射率的最佳估计值，但理论亮度和真实亮度之

间的偏差往往无法完全消除，这种偏差来源于数

据本身的波动性，无法完全消除。

4 结束语

火箭发动机尾焰部分处于高温强冲刷环境中，

要求测温系统具有测量区间大、响应速度快且受

背景噪声影响小的特点。本文对比分析了当前对

固体火箭发动机尾焰开展测温的接触式测温和非

接触式测温技术，得出结论：采用多光谱辐射测

温技术更符合尾焰测温需求。当前多光谱辐射测

温技术已较为成熟，已在固体火箭发动机测温领

域开展应用，但其真温反演算法还需改进，在利

用先验假设模型进行计算时，一般需要代入多种

发射率模型反复尝试，导致计算结果与真实值之

间往往存在较大误差。因此还需探索准确度更高、

普适性更强的反演算法。
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