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摘要：为了满足智能高性能航空发动机高温、高振动、高冲击的苛刻工作要求，采用 MEMS（Micro-electro-mechanical-system，

微机电系统）薄膜技术制作了发动机涡轮叶片原位集成高温温度传感器，并进行了高温下的温度试验和振动冲击试验。试验结果表

明：热电阻传感器温度的线性良好，可以实现在高温环境下的温度控制；叶片原位温度传感器及其连线系统可以在规定的苛刻的振

动与冲击试验指标下安全、可靠地工作，振动与冲击之后连接特性没有变化。将该原位集成传感器应用在涡轮叶片表面，不仅可以

原位测量 800 ℃的环境温度，而且具有很高的机械强度，可以承受 40g 的振动和 100g 的冲力。
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A Robust Embedded MEMS High-temperature Sensor for Aero-engine Turbine Blade
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Abstract: In order to satisfy the high temperature, high vibration and impact environments inside the high performance and
intelligence aeroengines袁 in-situ integrated MEMS sensor was fabricated on turbine blades surface. A series of high temperature tests
together with vibration and impact tests were carried out on these embedded sensors. The tests results show that the thermal resistance of the
MEMS sensor has a good temperature linear relationship and can realize high temperature control. These sensors and connection system can
work safely and reliably under the specified harsh vibration and impact test conditions. The characteristic of the connection system is
unchanged after the test. Therefore袁 these in-situ integrated sensors can be applied on turbine blades surface to measure the ambient
temperature up to 800 益 with high mechanical strength袁which can withstand the vibration of 40g and the impact of 100 g.
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0 引言

在关键部位安放测量温度与应力、压力与热流量

等关键参数的传感器对于研发高效能航空发动机以

及航空发动机的智能化具有重要的促进作用[1]。传统

的温度传感器体积偏大，安装工艺复杂，影响气流环

境，并且不容易安装在发动机某些特定的部位，比如

有一定曲率的涡轮叶片表面[2]。而利用微制造技术制

作的薄膜型传感器厚度只有微米量级，可以集成在一

些关键部位而不会给发动机运行环境造成扰动[3]，

从而得到准确的航空发动机运行参量数值，为航空发

动机“智能化”提供实时数据。

随着集成电路工艺的发展，微制造技术[4-5]和超精

密机械加工技术衍生出更多新型微纳制造技术。用光

刻的方法将微图案转印在涡轮叶片表面，然后利用化

学或物理的方法在基底材料上刻蚀与淀积各种功能

薄膜并形成特定的结构和器件，可以将传感器、电子

元器件和执行器整合为 1 个微控制系统，不会影响气
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流流场性能，具有动态特性好、测量精度高，并且可实

现点阵分布式测量，对小空间涡轮叶片榫槽边缘及涡

轮叶片尖端的温度等参数测量是非常有意义的。航空

发动机是 1 个高速、高温、高振动的复杂机动系统，尤

其在涡轮运转的部位，离心力大、振动交变负荷高，高

温高应力高振动的问题尤为突出[6]。转子不平衡、发动

机内部气流哮喘造成涡轮叶片剧烈振动[7]，在发动机的

起动初期速度增加很快。例如在温度较低时，在起动过

程中发动机振动值为 7 mm/s，而在高温过程后停车

46 min 再次起动，最大振动值可达 100 mm/s 左右[8]。

本文研究了 1 种采用 MEMS 薄膜技术制作的航

空发动机涡轮叶片高温温度传感器，并对传感器与连

线系统进行了一系列苛刻的振动冲击试验。

1 涡轮叶片 MEMS 原位集成传感器的制作

与表征

薄膜原位集成 MEMS 热电阻传感器采用微加工

工艺制作，即采用软模板转印的方法[9]，在涡轮叶片表

面原位微集成了 Pt 薄膜热电阻。此曲面微制造工艺

利用 1 张软质易于弯曲的模板将传感器图形转印至

涡轮叶片表面。选用 1 个校徽图案，使用 200 mm 硅

片压印制作 1 张具有热电阻传感器图形的 PDMS 软

质转印模板，如图 1 所示。

利用此 PDMS 软模板在叶片基底上实现图形化

掩膜。在 PDMS 上涂上 琢- 氰基丙烯酸乙酯，将 PDMS

压印到叶片表面形成传感器图形。琢- 氰基丙烯酸乙

酯是 1 种快速黏着剂，具有一定黏度，在转印过程中

PDMS 上的 琢- 氰基丙烯酸乙酯可瞬间快速固化在涡

轮叶片基底表面，利用 琢- 氰基丙烯酸乙酯在表面的

图形用 Lift-off 工艺最终实现薄膜 Pt 热电阻的微结

构。Lift-off 的工艺过程是：首先将涡轮叶片放在薄膜

溅射室中利用磁控溅射的方法在叶片上沉积 500

nm 的 Pt 薄膜，溅射功率为 600 W、溅射压强为 2×

10-4 Pa。薄膜溅射完毕，将整个叶片浸泡在丙酮中佐

之以超声将 α- 氰基丙烯酸乙酯去除，而沉积在其上

的 Pt 膜层被剥离，形成膜传感器的图形。由此形成的

叶片表面白金的 3 维形貌及尺寸如图 2 所示。从图中

可见图形复制效果良好。

测量了航空发动机涡轮叶片表面原位集成高温

传感器的高温电学特性。薄膜温度传感器高温测量试

验是在能够将温度升高并且保持在高达 1300 ℃氮

气环境下的高温箱式炉内进行。试验开始之前将进行

引线烧结工艺后的涡轮叶片放置在高温箱式炉内部

炉膛（底部中心，然后将 2 根长度为 1 m、直径为 0.2

mm 的铂丝与热电阻传感器电极引线相连接，将其引

出炉子外部连接多功能万用表。升温至 800 ℃后自

然冷却至室温，测量热电阻值及热障涂层绝缘层电阻

值随温度变化的响应情况。

在 800 ℃或更高的高温环境下，一般陶瓷材料

的电绝缘性能会降低[10-13]，会影响传感器特性。因为如

果衬底绝缘层开始电导通，热敏电阻会通过衬底导通

的并联电阻而影响测量精度。为了在涡轮叶片上原位

集成薄膜热电阻，通常首先需要在热电阻传感器和涡

轮叶片金属基底之间喷涂 1 层在 800 ℃下具有良好

电绝缘特性的陶瓷层，此次研制的 MEMS 薄膜热电

阻所采用的绝缘基底热障涂层是 1 层氧化锆（ZrO2）

陶瓷基底，由于陶瓷基底的绝缘特性会随着温度改变

而改变，直接影响到热电阻值随温度的变化结果，因

此有必要在测量高温热电阻传感器高温电阻特性的

同时测量绝缘电阻值。利用与之前薄膜热电阻相同的

烧结引线测量技术分别连接 2 个不同的热电阻传感

器电极焊接引线，将其引出炉子外部连接多功能万用

图 1 MEMS 微制造传感器的 PDMS软质模板

（a）校徽图案 MEMS 传感器

图形（放大 34 倍）

（b）梳状热电阻图形

（放大 300 倍）

图 2 利用 PDMS转印在叶片上的图形
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表，将万用表调至测量电阻档，即可同时测量电阻传

感器及其陶瓷基底绝缘电阻的温度特性。叶片表面氧

化锆（ZrO2）陶瓷基底绝缘电阻值在温度为 25～800

℃的变化过程如图 3 所示。从图中可见，在室温条件

下，绝缘电阻值为 200 MΩ，超出测量量程，而在高温

条件下，陶瓷层的电阻值减小，绝缘电阻随温度的变

化基本呈指数关系，通过改良陶瓷材料，高温陶瓷材

料的高温电绝缘性能在 800 ℃下保持在 2 kΩ 左右，

对于 50 Ω 的热电阻带来的误差是 2%，但后续可以

通过校准，得到温度和电阻的对应曲线对测量温度进

行修正。

从图中可见，电阻温度的线性良好，可以实现在

高温环境下对温度实时监控，实现高温温度传感器的

工程学目的。

2 振动冲击试验

根据叶片的形貌和尺寸加工了固定的夹具，以确

保在振动和冲击试验的整个动态过程中，带有传感器

的叶片稳固在测量系统中。带有传感器和焊接连线的

叶片在振动台上固定的实际图片如图 4 所示。夹具的

榫槽和叶片的边缘尺寸线对应，夹具两端可以根据叶

片的宽度微调。振动和冲击传感器被安装在振动台上

监控和检测振动的频率与强度，这些传感器通过加速

度或速度传感器来测量振动与冲力强度[14，15]。发动机

涡轮叶片和振动传感器与振动基座构成 1 个完整的

振动测试构件系统。

振动试验测试装置包括振动台和控制系统，如图

5 所示。电动振动试验系统（Electro-dynamic Vibra-

tion Test System）的额定冲击力是 100 kN，频率为 1～

2700 Hz，最大加速度可达 100g，最大位移为 51 mm，

最大负载为 800 kg。

抗振动指标界定为 10～2000 Hz，40g。鉴于最大

位移限制为 51 mm，在低频段把振动强度调整为 6g，
随着频率的提高，振动强度逐渐增大至 40g，振动强

度的试验方案如图 6 所示。

冲击试验测试装置如图 7 所示。垂直冲击试验台

（Vertical Shock Tester）的最大负载值为 100g，冲击脉

图 3 叶片表面热电阻传感器及 ZrO2绝缘涂层基底绝缘电阻

随温度变化特性曲线

图 4 固定上在振动台上的薄膜热电偶单元传感器

图 5 振动试验测试装置

图 6 振动强度试验方案

Pt 连线
Pt 焊点

MEMS
薄膜
传感器

叶片
夹具

振动传感器

万用表

振动台 控制终端
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冲的持续时间为 1.5～40 ms，峰值加速度可达 600g，
此冲击台可进行常规的半正弦波、后峰锯齿波等波形

的冲击试验。

发动机涡轮叶片表面原位集成的 MEMS 薄膜传

感器器件的薄弱点主要有 3 处，集中在不同材质的结

合部：（1）薄膜材料与叶片基底材料的界面部位，在高

振动强度（幅度和频率）下，薄膜可能会脱落；（2）传感

器的电极与焊接点，由于焊点材料和薄膜材料不尽相

同，其结合处也成为容易断开的软肋点；（3）焊接线与

焊点之间的连接，由于焊接线在振动与冲击过程中的

剧烈运动和变形扭曲，可能会造成连接处折断。为此，

每次振动冲击试验后，都要用电学测量方法来验证传

感器的连接状况，传感器等任何 1 个薄弱环节出了问

题，都会对测量结果造成影响。

在振动与冲击验证试验的过程中利用万用表测

量和比较振动冲击前后的电阻值，如果连接没有断

开，电阻值一致，说明结合力满足验收振动冲击要求。

该结合力包含了 3 项内容：薄膜和叶片表面的结合

力、焊点的结合力、连线的结合力和抗振动能力。任何

1 项出了问题，都可能使得测量的电阻值发生变化。

振动试验过程分为 2 部分：（1）3 min 扫频：振动

频率由 10 Hz 逐渐升至 2000 Hz，然后回扫至 10 Hz；

（2）在 270 Hz、40g的条件下，振动 20 min。对于冲击

试验，冲击强度定为 100g、8 ms，半正弦波，带有传感

器的叶片分别冲击 5 次。每次的振动与冲击试验前后

都要用万用表验证叶片集成的传感器（热电阻型传感

器和热电偶型传感器）。实际的振动试验的加速度扫

频曲线和 5 次冲击试验加速度测量曲线如图 8 所示。

从图中可见，扫频振动和冲击试验的重复性非常好，

振动和冲击强度每次都达到预定的要求。在每次振动

和冲击试验后都测量了 MEMS 热电阻和热电偶的连

接特性，结果表明，连接特性没有变化，叶片原位温度

传感器在规定的苛刻的振动与冲击试验指标下可安

全、可靠地工作。

3 结论

（1）制作了高温原位集成涡轮叶片传感器，不仅

具有良好的温度测量功能，而且有很强的抗冲击和抗

振动能力。

（2）电阻温度特性在 800 ℃下还保有良好的线

性，可以实现在高温环境下的温度监控，实现高温温

度传感器在航空发动机及其相关领域的工程学应用。

（3）MEMS 原位集成涡轮叶片传感器系统在

10~2000 Hz、40g、20 min、270 Hz 的振动试验，以及冲

击强度 100g、8 ms 的半正弦波冲击试验下可安全、可

靠地工作。
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