
２０２０ 年 ２ 月

第 ３８ 卷第 １ 期

西 北 工 业 大 学 学 报

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
Ｆｅｂ．
Ｖｏｌ．３８

２０２０
Ｎｏ．１

ｈｔｔｐｓ： ／ ／ ｄｏｉ．ｏｒｇ ／ １０．１０５１ ／ ｊｎｗｐｕ ／ ２０２０３８１００９５

收稿日期：２０１９⁃０１⁃２１ 基金项目：国家自然科学基金（１１７０２１７７）资助

作者简介：关鹏（１９８４—），西北工业大学博士研究生，主要从事航空发动机导向叶片热冲击研究。
通信作者：艾延廷（１９６３—），西北工业大学教授、博士，主要从事航空发动机整机振动分析与抑制研究。 ｅ⁃ｍａｉｌ：ｙｔａｉ＠ １６３．ｃｏｍ

热电偶涂层对导向叶片温度测量影响的数值研究

关鹏１， 艾延廷１，２， 徐毅３， 赵明１， 田晶２

１．西北工业大学 动力与能源学院， 陕西 西安　 ７１００７２； ２．沈阳航空航天大学 航空发动机学院， 辽宁 沈阳　 １１０１３６；
３．中国航发四川燃气涡轮研究院， 四川 江油　 ６２１７０３

æ

è
ç

ö

ø
÷

摘　 要：为分析涂层测温结构对航空发动机涡轮导向叶片表面温度测量精度的影响，建立了测温结构

的数学模型。 以热流耦合理论为基础，采用 ＳＳＴ⁃γ⁃θ 湍流模型求解动量和能量方程，研究了涂层位置、
涂层厚度和前缘形状对叶片待测区域温度的影响。 研究表明：考虑转捩的 ＳＳＴ⁃γ⁃θ 具有较好的数值

计算精度，其温度计算结果与试验误差不超过 １０％；当涂层前缘位于转捩点附近时，涂层对测量精度

的影响较大；与叶盆中部和叶背前缘相比，涂层对叶背中部和叶背尾缘的测温精度影响较小；当涂层

厚度小于总温边界层厚度时，测量精度几乎不受影响；将涂层前缘加工成圆角可以有效减小涂层对叶

盆面测温精度的影响。
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　 　 航空发动机作为航空飞行器的动力装置，正不

断向大推力、大推重比的方向发展。 随着航空发动

机性能的提高，其工作温度也相应地持续提高。 ２０
世纪 ６０ 年代以来镍基单晶合金材料的耐高温性在

涡轮叶片制造中提高了 １０２℃ ［１⁃２］。 近年来，发动机

工作温度接近甚至超过材料的许用温度，热端部件

表面温度的准确测量对发动机设计水平的提高具有

重要的现实意义。
目前，涡轮导向叶片表面温度主要的测量方法

有传统热电偶测温、红外辐射测温［３］、示温漆测

温［４⁃５］、薄膜热电偶测温［６］ 等。 由于热电偶具有结

构简单、制造方便、测量范围广、精度高、惯性小和输

出信号便于传输等诸多优点，一直都是航空发动机

叶片测温的主要测量元件［７⁃９］。 通过热电偶测量叶

片表面温度的主要难点在于安装和制备方法。 由于

叶片表面光滑，传统使用中热电偶是通过填埋或金

属蒙皮的方法固定在金属表面的。 采用填埋安装

时，由于叶片厚度方向的温度梯度，测量点温度难以

与表面保持一致，因而无法准确测量叶片表面温度，
此外还会造成试件表面的破损。 而采用金属蒙皮焊

接固定又会导致热电偶受感部周围存在缝隙，造成

较大的接触热阻。 为解决传统热电偶安装方法中存

在的弊端，提高涡轮叶片表面温度测量的精度，中国

航发四川燃气涡轮研究院徐毅等人［１０］ 发明了一种

将熔融态耐高温绝缘材料 Ａｌ２Ｏ３ 粉末直接喷涂至涡

轮叶片基底上的热电偶安装方案，简称为涂层测温。
该方案的工艺流程为：①表面吹沙处理，增加待测表

面粗糙度；②使用高能等离子喷枪喷涂 Ａｌ２Ｏ３ 粉末

材料，形成绝缘层；③利用高温胶带和等离子材料喷

涂工艺完成功能层制备；④利用高温胶带和 Ａｌ２Ｏ３

粉末制备保护层；⑤通过平行微隙焊接工艺和激光

焊接技术完成热电偶裸丝与后端高温补偿导线连

接，最后将高温胶带揭去，完成涂层制作。 其详细工

艺流程可参考文献［１１⁃１２］。
相对于金属蒙皮［１３］，Ａｌ２Ｏ３ 涂层、金属基底和热

电偶头部之间几乎不存在接触间隙，是一种新式的

热电偶安装制备工艺。 但涂层具有一定的厚度，其
边缘易对涡轮叶片表面的燃气流动产生干扰，该测

量方法的准确性还有待进一步的评估和验证。
由于实际涡轮叶片测温试验中，影响涂层测温
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精度的因素较多，如固体导热、接触热阻、辐射环境、
信号传输及处理等，难以通过试验手段精确分析某

单一因素对误差的影响，且多次试验成本较高。 近

年来，随着 ＣＦＤ 热流耦合技术的发展，对流体换热

问题的计算精度有较大提高，较多研究者开始采用

仿真方法预测涡轮叶片的工作环境和表面温

度［１４⁃１６］。 Ｚｈａｎｇ 等［１７］ 利用 ＳＳＴ⁃γ⁃θ 输运模型，并在

此基础上开发了三维共轭传热求解器，该求解器在

预测 ＭａｒｋⅡ叶片气动流场及温度场方面均取得了

与试验值较为符合的结果。 董平［１８］ 利用气热耦合

方法，对典型的 ＭａｒｋⅡ叶片和 Ｃ３Ｘ 导向叶片的转捩

流动进行预测，结论表明边界层流动状态对无气膜

冷却涡轮叶片表面的传热过程有较大的影响，ＳＳＴ⁃
γ⁃θ 对叶片表面边界层转捩现象预测较为精准。 刘

建华等［１９］在 Ｍａｒｋ ＩＩ 模型的基础上，对带有多层热

障涂层隔离的导向叶片的隔热效果进行了热流耦合

分析。 在温度测试精度及影响因素评估方面，Ｚｏｕ
等［２０］采用了 ＣＦＤ 数值方法对热电偶的测量误差的

来源和范围进行了仿真，文章中考虑了气体辐射对

测温的影响。 此外，也有学者指出在气体流速较高

时，辐射所带来的误差较小［２１］。
为详细分析涂层测温中涂层对叶片表面温度和

燃气环境的影响，本文以 ＭａｒｋⅡ叶片为原型，根据

实际情况，建立 ４ 个典型位置的涂层模型，基于热流

耦合仿真技术，讨论涂层的位置、厚度和前缘形状对

涡轮导向叶片表面温度的影响，为提高叶片表面温

度测量准确性，修正热电偶测量误差提供参考。

１　 物理模型及计算方法

１．１　 计算模型

所研究的叶片叶型数据参考文献［１６］的叶片

平面坐标和高度数据，通过 Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ⁃ＤＭ 建模软

件中的样条线（ｃｕｒｖｅ）拟合而成，然后经放样计算获

得整个叶片的三维模型。 该叶片为 ＭａｒｋⅡ型导向

叶片，其几何参数如表 １ 所示。
表 １　 叶片几何尺寸

叶栅距 ／
ｍｍ

叶高 ／
ｍｍ

轴向弦长 ／
ｍｍ

实际弦长 ／
ｍｍ

安装角 ／
（°）

１２９．７４ ７６．２ ６８．５５ １３６．２２ ６３．６９

典型的热电偶涂层安装试件如图 １ 所示。 根据

图 １　 热电偶涂层测温试样

热电偶涂层的结构，在 ＭａｒｋⅡ叶片模型上，建立了 ４
个涂层的典型位置，分别位于叶背前缘、叶背中、叶
背后缘、叶盆处，标准的涂层尺寸为 ５０ ｍｍ×５０ ｍｍ×
１ ｍｍ。 叶片模型及涂层的位置如图 ２ 所示。 其中，
图 ２ａ）中 ２ 处黑线位于涂层下方叶片表面 ５０％叶高

处，表示实际使用中热电偶测量点可能处于的位置，
命名为 Ａ 线和 Ｂ 线。 考虑到涂层多采用喷涂形式，
边缘一般会带有一定的圆角，为研究圆角半径 Ｒ 对

测量点附近温度的影响，在 １ ｍｍ 厚度涂层模型的

基础上建立了 ３ 种圆角形式，如图 ２ｂ）所示。

图 ２　 叶片模型及涂层形式

根据文献［１６］，选用 ５４１１ 号试验工况，其进出

口边界条件如表 ２ 所示。 叶片中有 １０ 个径向圆柱

形对流冷却孔，其直径、冷却气体质量流量、中径处

平均总温 Ｔｍｉｄ和冷却气体进口总温 Ｔｉｎ 见表 ３，冷却

气体出口静压为 １７５ ７１３ Ｐａ。

６９
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表 ２　 Ｍａｒｋ Ⅱ叶片的进出口边界条件

进口边界条件

总温 ／ Ｋ 总压 ／ Ｐａ 湍流度 ／ ％ 气流角 ／ （°）

出口边界

条件

静压 ／ Ｐａ

７８８ ３３７ ０９７ ６．５ ９０ １７５ ７１３

表 ３　 冷气通道进口条件

编号 直径 ／ ｍｍ 流量 ／ （ｇ·ｓ－１） Ｔｍｉｄ ／ Ｋ Ｔｉｎ ／ Ｋ

１ ６．３ ２４．６ ３３６．３９ ３２６

２ ６．３ ２３．７ ３２６．２７ ３１６

３ ６．３ ２３．８ ３３２．６８ ３２２

４ ６．３ ２４．７ ３３８．８６ ３２８

５ ６．３ ２３．３ ３１８．９５ ３０８

６ ６．３ ２２．８ ３１５．５８ ３０５

７ ６．３ ２３．８ ３２６．２６ ３１３

８ ３．１ ７．７５ ３５９．８３ ３３５

９ ３．１ ５．１１ ３６０．８９ ３３０

１０ １．９８ ３．３４ ４１４．８５ ３５４

１．２　 材料参数

数值计算中，流体的工质设为理想可压燃气，其
定压比热容 ＣＰ 为 １ ００４．４ Ｊ ／ ｋｇ·Ｋ，分子黏性 μ 和

导热系数 Ｋ 均表示为温度 Ｔ 的函数［１６］

μ（Ｔ） ＝ μｃ
Ｔ
Ｔｃ

æ

è
ç

ö

ø
÷

３ ／ ２ Ｔｃ ＋ Ｓ
Ｔ ＋ Ｓ

（１）

Ｋ（Ｔ） ＝ λ０
Ｔ
Ｔｃ

æ

è
ç

ö

ø
÷

３ ／ ２ Ｔｃ ＋ Ｓ
Ｔ ＋ Ｓ

（２）

式中， λ０ ＝ ０．０２６ Ｗ ／ ｍ·Ｋ，Ｓ ＝ １１０，Ｔｃ ＝ ２７３．１１ Ｋ，
μｃ ＝ １．７９ × １０ －５。

根据文献［２１］，叶片材料选用标准 ３１０ 型号不

锈钢（Ｃｒ２５Ｎｉ２０），其传热系数较低（约为不锈钢的

１ ／ ４），密度 ρ ＝ ８ ０３０ ｋｇ ／ ｍ３，比热 Ｃｐ ＝ ５０２ Ｊ ／ ｋｇ·Ｋ，
固体的导热系数 Ｋｓ 为温度 Ｔ 的线性函数

Ｋｓ ＝ ０．０１１ ５Ｔ ＋ ９．９１０ ５ （３）
　 　 涂层的材料为氧化铝（纯度为 ９６％），其密度为

３ ８００ ｋｇ ／ ｍ３，导热系数为 ２５ Ｗ ／ ｍ · Ｋ，比热容

为８８０ Ｊ ／ ｋｇ·Ｋ。
１．３　 网格划分

对湍流的模拟选用 Ｍｅｎｔｅｒ 和 Ｌａｎｇｔｒｙ 提出的间

歇因子与动量厚度的雷诺数双方程 ＳＳＴ⁃γ⁃θ 湍流模

型［２２］。 该转捩模型是基于局部变量的转捩模型，并

对前人提出的模型作了较大改进，通用性和准确性

都得到很大提高［２３］。 网格采用 ＡＮＳＹＳ⁃Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ
提供的 Ｍｅｓｈ 工具进行划分。 由于边界层内流体的

速度和温度变化较大，需要对边界层内网格进行加

密。 根据进出口条件估算叶片附近气体的雷诺数为

１０５ 量级，为满足 ＳＳＴ⁃γ⁃θ 模型计算精度要求，需要

ｙ＋数尽可能接近于 １。 根据 ＣＦＤ⁃Ｏｎｌｉｎｅ 提供的 ｙ＋计

算器的估算结果［２４］，将近壁面第一层网格厚度划分

为 １ μｍ，此后每层间距以 １．５ 的比率增加，共划分

了 １５ 层近壁面网格。 在叶片冷却通道内以同样方

法生成近壁面网格，其第一层网格厚度为 ０．０１ ｍｍ，
增长比为 １．５，共 １５ 层。 燃气区采用混合网格划分，
叶片和涂层部分则采用以六面体为主导的网格划

分。 涂层部分在涂层厚度方向上划分为 １０ 层网格，
在流－固、固－固交界面网格进行加密。 网格交界面

数据采用 ｇｅｎｅｒａｌ ｇｒｉｄ ｉｎｔｅｒｆａｃｅ（ＧＧＩ）格式传递。 经

网格独立性试验选择网格总数约为 ９０８ 万。 其中，
流体网格为 ７７５ 万、叶片网格为 ７０ 万、涂层网格为

６４ 万，网格如图 ３ 所示。

图 ３　 计算网格

１．４　 求解过程

边界设置为无滑移壁面，燃气两侧采用周期性

边界条件。 传热模型为总能模型，求解格式为二阶

向后欧拉法，湍流数值采用高精度求解格式。 当气

体马赫数达到 ０．３ 以上时，气体动能对换热的影响

变得显著，因此设定传热模型为总能模型，并使用

ＣＦＸ 特有的高速壁面换热模型增加求解精度。 当

连续性、动量、湍流和能量各残差曲线和设定的监测

点温度趋于稳定，所有的流体进出口质量流量相对

误差小于 １０－６时，认为计算收敛。 为方便对比定义

对流换热系数 ｈ、相对温差 δ 为

７９
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ｈ ＝ ｑ
（Ｔ０ － Ｔｓ）

（４）

δ ＝
Ｔｔｕ － Ｔｍ

Ｔｍａｘ

× １００％ （５）

式中， Ｔ０ 为燃气入口总温，Ｔｓ 表示固体温度，Ｔｔｕ 为

带有涂层时的叶片温度 Ｔｍ 为无涂层叶片表面温度，
Ｔｍａｘ 为无涂层叶片最大温度，根据仿真结果，其值取

为 ６８８ Ｋ。

２　 结果及讨论

２．１　 计算结果验证

数值策略的验证采用了 Ｈｙｌｔｏｎ［１７］ 报告中 ５４１１
号试验的结果数据。 分别取无涂层及涂层厚度为

１ｍｍ 时，５０％叶高处的压力、对流换热系数及温度

结果与试验值对比，对比结果如图 ４ 至 ６ 所示。 由

图 ４ 可见，无涂层叶片压力计算结果和实验数据吻

合较好，在吸力面上轴向弦长（轴向弦长记为 Ｌ）约
Ｘ ／ Ｌ＝ ０．２ 和 Ｘ ／ Ｌ＝ ０．４ 处前后都存在较大的压力梯

度。 值得注意的是此处 ＳＳＴ⁃γ⁃θ 模型的预测结果与

实验值有一定的偏差，这是因为激波发生附近边界

层分离诱发转捩，边界层内梯度较大，产生所谓“激
波－边界层”相互作用。 在燃气流经激波面时，燃气

中的压强、密度、温度和流速都会发生较大的变化，
因此激波点可视为间断点，具有很强的非线性特征，
造成较大的计算误差，这也是目前一个公认的有待

解决的数值计算问题［２７］。

图 ４　 叶片中径壁面压力分布（Ｌ 为弦长）

如图 ６ 所示，激波附近叶片表面温度突然下降

后急剧上升，原因是转捩点附近发生附面层分离，气
体内能向动能转化，燃气温度下降。 激波后附面层

重新生成，气体的湍流动能得到加强，换热速度增

加，温度上升。 由图 ５ 和图 ６ 可知，无涂层叶片表面

中径处传热系数 ｈ 和无量纲的静温 Ｔ 的分布趋势与

实验相仿，尽管在吸力面有一定偏差，但多数偏差点

小于 １０％，在可接受范围内。

图 ５　 叶片中径壁面换热系数分布

图 ６　 叶片中径壁面温度分布

２．２　 涂层位置的影响

涂层在叶片不同位置时的表面流线分布及表面

温度分布如图 ７ 所示。 如图 ７ａ）所示，叶片表面的

流线在涂层周围形成绕流，在涂层前后缘形成漩涡。
当叶片表面覆盖涂层时，表面流动状态与流体流动

时遭遇障碍物的情况相似。 根据张俊婷等人［２８］ 的

研究，当流体流经长方体障碍物时，在障碍物的最高

点处即出现边界层分离，且长方体的回流区比半圆

形障碍物和流线型障碍物大。 由于涂层的结构近似

为长方体，故在涂层的前壁面最高点处也会发生边

界层分离现象，分离点的气体流速及换热系数波动

较大。 如图 ４ 和图 ５ 所示，涂层前缘和尾缘均出现

较大的压力和传热系数波动。 尽管局部的传热系数

较大，但相对于整个涂层边缘处的面积很小，经过涂

层的展向传热（固体导热）边缘处的温度分布仍比

较均匀。 如图 ７ｂ）所示，涂层边缘处温度略微升高，
可以推断实际使用中测量点靠近涂层边缘时，可能

导致测量值偏大。
图 ８ 为涂层位于不同位置时，叶片中径面的相

对温差分布。 由图中可知，涂层处叶片温度明显升

高，当涂层位于叶背前缘时，温度波动最大，相对温

差达到 １２．８％。 根据图 ４ 至图 ６ 的计算结果，涂层
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前缘位于转捩点附近时，易发生速度边界层分离造

成较大的温度波动。 使用涂层测温时应避免涂层前

缘位于转捩点附近。 同时，可以观察到涂层的前缘

和尾缘处，叶片温度明显高于其他位置。

图 ７　 叶片表面流线及温度分布

图 ８　 叶片中径处相对温差分布

２．３　 涂层厚度的影响

引入涂层后，叶片表面的燃气环境所受影响较

大，如图 ４ 和图 ５ 所示，涂层前后均出现明显的波

动，除此之外涂层还导致转捩、回流等现象发生。 由

于涂层周围气体流动的状态非常复杂，因而单独讨

论其对速度边界层或热边界层（即：温度边界层）的
影响都不足以说明引入涂层后叶片温度发生改变的

原因。 叶片与燃气间热交换过程的本质是气体内部

分子碰撞金属表面将动能传递给金属表面分子的过

程。 在不考虑辐射情况下，气体和固体间的热交换

的驱动力由两部分组成，一种为大量气体分子的宏

观运动，即动温，ＴＶ；一种为气体分子的无规则运动，
即静温，两者之和为气体的总温，其表达式为

Ｔ∗ ＝ Ｔ ＋ ＴＶ ＝ Ｔ ＋ ｖ２

２Ｃｐ
（６）

式中， ｖ 为气体的流速。 为分析涂层对叶片对流换

热的影响，定义总温边界层的厚度为从物面到约等

于 ９９％外部流体总温处的垂直距离。 取涂层前缘

周围 ６ ｍｍ×８ ｍｍ 的局部区域为分析对象，其近壁面

气体总温的分布形式如图 ９ 所示。
总温边界层的厚度用于表示单位面积内固体能

够从气体内获得能量的大小。 工程上希望采用涂层

测温方法后，总温边界层厚度可以尽量维持原状，以

９９
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确保叶片温度不受到涂层的影响。 因此，在理想情

况下涂层厚度应尽可能小于总温边界层的厚度。 由

图 ９ 可知，叶盆面总温边界层的厚度低于叶背面，因
此，叶盆面的总温边界层对涂层的厚度更加敏感。
对比叶盆区和叶背区涂层对总温边界层的影响可

知，在同样厚度下，叶盆区的总温边界层厚度低于叶

背区。 进一步对比总温边界层厚度的相对增加量

（总温边界层厚度的相对增加量＝（添加涂层后的总

温边界层厚度－无涂层时的总温边界层厚度） ／无涂

层时的总温边界层厚度））可知，叶盆区总温边界层

厚度的相对增加量明显大于叶背区。 这也是叶背区

涂层对测温的影响远小于叶盆区的主要原因。

图 ９　 涂层厚度的影响（由左至右 Ｄ 依次增加 ０．５ ｍｍ）

图 １０　 涂层厚度对测量点附近温度分布的影响

　 　 图 １０ 为涂层厚度对标记线 Ａ、Ｂ 无量纲温度的

影响，定义 Ｃ 为涂层沿流线方向的长度。
如图 １０ａ）所示，叶背处涂层厚度对温度的影响

小于叶盆面，当涂层厚度大于 ０．５ ｍｍ 时，涂层厚度

对叶盆区温度的影响增加；当涂层厚度大于 ２ ｍｍ
时，叶背面的温度才开始受到较大的影响，这进一步

说明了总温附面层厚度与涂层厚度之间的关系。 从

计算结果分析，仅当涂层厚度小于 ０．５ ｍｍ 时，热电

偶涂层才不会对涂层测温的精度造成较大的影响。
此时，有涂层时的温度与无涂层时温度接近相等，平
均相对温差仅为 ２％。
２．４　 涂层圆角的影响

图 １１ 为涂层前缘平面垂直于叶片表面和涂层

前缘为圆角时的马赫数分布图。 当涂层前缘平面与

叶片表面垂直时，涂层前缘的平面阻碍了流体的运

动。 气体直接撞击涂层的前缘，形成了很小的气旋

（如图 １１ 中速度矢量图所示），气旋消耗了气体的

动能并降低了气体的流速，因而流过垂直涂层壁面

的气流没能加速形成激波。 当涂层前缘为圆角时，

００１
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流线型的涂层前缘减小了气动阻力。 在这种情况下

气体的流速进一步增加，在流经涂层前缘后形成了

一个弱激波。 与叶背前缘的强激波相似，燃气流经

涂层前缘的弱激波后，燃气的温度先下降后升高。

图 １１　 中径截面马赫数分布及涂层前缘边界层

图 １２　 涂层圆角对埋设位置温度分布的影响

　 　 图 １２ 为涂层前端圆角的半径对标记线 Ａ、Ｂ 无

量纲温度的影响。
如图 １２ａ）所示，当位于叶背中部的涂层前端为

圆角时，受到激波的影响，沿燃气流动方向涂层区的

温度先偏小再增大。 如图 １２ｂ）所示当位于叶盆区

中部的涂层前缘为圆角时，沿燃气流动方向的温度

同样呈现先偏小再偏大的规律，但两者的作用机理

是不同的。 当叶盆区的涂层前缘为圆角（流线型）
时，涂层前端不会发生激波。 此时，涂层对叶盆区测

温的影响仅体现为涂层自身的隔热作用。 由于叶盆

面的对流换热速度较低，涂层起到了明显的隔热

作用。

３　 结　 论

基于热流耦合技术研究热电偶安装涂层对涡轮

导向叶片温度测量精度的影响，分别比较涂层厚度、
位置及形状对常规测量点附近气动参数及温度的影

响，主要结论如下：
１） 叶片表面不同位置的温度受涂层的影响程

度不同，叶背区中部和尾缘的涂层对测温的影响远

小于叶盆区中部和叶背区前缘的涂层，当涂层前缘

靠近叶片转捩区时，测温误差将大幅增加；
２） 热电偶涂层会使总温边界层的厚度增加，相

比于叶背，叶盆面的总温边界层厚度受涂层影响较

大，当涂层厚度等于或大于总温附面层时测量误差

将大幅度上升，当涂层厚度小于 ０．５ ｍｍ 时，涂层测

温的精度达到 ９８％；
３） 涂层前缘为圆角时可有效避免涂层前缘的

燃气流发生流动滞止，从而提高涂层测温的精度，与
叶背中部相比，涂层前缘形状对叶盆中部的测温精

度影响更大。
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