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高速气流总温探针恢复特性评估技术研究

杨兆欣,顾正华,张文清

(中国空气动力研究与发展中心设备设计及测试技术研究所　 绵阳　 621000)

摘　 要:总温测试精度是风洞测试与控制系统的关键指标,技术指标可高达 0. 1℃ 。 实现该指标主要考虑高速气流造成的总温

测试速度误差。 为了实现总温探针性能的可靠评估和测试误差高精度补偿,设计了一种双层滞止罩总温探针,提出了总温探针

恢复系数估计方法,并在引导试验风洞上开展了验证试验。 试验结果表明:所设计的双层滞止罩探针比传统总温探针受流场干

扰更小、具有更稳定的测试性能,所提出的总温恢复系数估计方法可以有效补偿高速气流造成的速度误差,其中常规总温探针

恢复系数评估方法比现行工程方法补偿精度可提高 8 倍。 研究结果可以在空气动力学地面试验设备推广应用,为风洞温度测

试技术的进步奠定坚实的技术基础。
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Abstract:The
 

total
 

temperature
 

measurement
 

precision
 

is
 

a
 

key
 

index
 

of
 

the
 

measurement
 

and
 

control
 

system
 

of
 

the
 

wind
 

tunnel.
 

The
 

technical
 

index
 

requirement
 

of
 

total
 

temperature
 

measurement
 

is
 

up
 

to
 

0. 1℃ ,
 

and
 

the
 

temperature
 

measurement
 

error
 

with
 

velocity
 

is
 

the
 

main
 

consideration
 

of
 

the
 

index
 

requirement.
 

To
 

achieve
 

the
 

reliable
 

performance
 

assessment
 

of
 

the
 

total
 

temperature
 

probe
 

and
 

high
 

precision
 

compensation
 

of
 

the
 

temperature
 

measurement
 

error
 

with
 

velocity,
 

a
 

total
 

temperature
 

probe
 

with
 

double
 

stagnation
 

cover
 

is
 

designed.
 

The
 

evaluation
 

method
 

of
 

the
 

recovery
 

coefficient
 

is
 

proposed,
 

and
 

evaluation
 

experiments
 

are
 

implemented
 

in
 

the
 

pilot
 

wind
 

tunnel.
 

Experimental
 

results
 

show
 

that
 

the
 

total
 

temperature
 

probe
 

with
 

double
 

stagnation
 

hood
 

is
 

less
 

disturbed
 

by
 

the
 

flow
 

field
 

than
 

the
 

traditional
 

total
 

temperature
 

probe.
 

And
 

the
 

test
 

performance
 

is
 

much
 

more
 

stable.
 

The
 

proposed
 

method
 

for
 

the
 

recovery
 

coefficient
 

could
 

compensate
 

the
 

temperature
 

measurement
 

error
 

due
 

to
 

the
 

high-speed
 

flow
 

effectively.
 

Compared
 

with
 

the
 

current
 

engineering
 

method,
 

the
 

compensation
 

accuracy
 

of
 

the
 

proposed
 

evaluation
 

method
 

for
 

the
 

traditional
 

total
 

temperature
 

probe
 

recovery
 

coefficient
 

is
 

8
 

times
 

higher.
 

The
 

research
 

results
 

can
 

be
 

applied
 

to
 

the
 

aerodynamics
 

geoclimatic
 

test
 

facilities,
 

which
 

provide
 

good
 

fundaments
 

for
 

the
 

progress
 

of
 

the
 

measurement
 

technology
 

of
 

the
 

wind
 

tunnel.
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0　 引　 　 言

尖端的测试技术是引领科学技术发展的重要基
础 [ 1-2] 。 气流总温是空气动力学领域关注的重要参

数,其测试水平是关系到空气动力学试验数据是否可

信、流场校测评估是否可靠,风洞总温控制参数评价

是否准确的重要基础 [ 3-5] 。 风洞气流总温测试与其它

领域的温度测试相比,具有鲜明特点的是具有总温测

试速度误差影响 [ 6-8] 。 在气流马赫数较低或总温测试

要求不高的情况下,通过设计总温探针滞止罩减小总

温测试速度误差,基本可以满足工程要求 [ 9] 。 目前,
我国空气动力学试验对于高马赫数总温测试也基本

沿用该方法 [ 10] 。 对于满足风洞流场均匀性、一致性
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和重复性的阶段性发展要求,该方法具有一定的合理

性。 但是随着我国武器装备的自主发展和空气动力

学试验技术的不断进步,早已突破了对于气动试验温

度测试的单纯性要求 [ 11-12] ,对于总温测试正确度的要

求越来越高,现有技术已无法满足学科发展对于总温

测试的需求。
本文是针对风洞气流总温测试误差 0. 1℃ ,气流

马赫数 1. 3 工况的专项测试技术研究,需要对现有测

试技术实现较大突破。 该项技术研究对于促进风洞

测试技术发展、提升流场校测可靠性水平均具有积极

意义。

1　 基本原理

在气流场中放入总温探针后,探针附近的气流速

度降低,动能转化为热能。 理想情况下,探针可以实现

动能至热能的完全转换,这时温度传感器感受的是真

实的气流总温[13] 。 事实上,总温探针无法实现气流速

度的完全滞止,总有一部分动能形式的能量损耗,转换

为温度形式就是速度误差。 总温测试速度误差的数学

表达形式为[14] :
ΔTv = T0 - T j (1)

式中:T0 为气流总温真值;T j 为气流总温测试值。
动能转化为热能的比率通常采用恢复系数予以描

述,恢复系数越大表示动能转化热能比例越高。 恢复系

数的数学表达形式为[15] :

R =
T j - Ts

T0 - Ts
(2)

式中:Ts 为气流静温的真值。
为了对不同总温值对应的总温测试速度误差进行量

值评估,通常采用相对误差的形式,则式 ( 2) 可以转

化为:

ΔTv

T0

= (1 - R)·

κ - 1
2

Ma2

1 + κ - 1
2

Ma2( ) (3)

式中:κ 为气体绝热指数;Ma 为气流马赫数。
在总温测试过程中,导热误差、辐射误差与速度误差

同时存在,不同马赫数和雷诺数条件下,各类误差在综合

误差中所占的比重不同。 导致总温探针恢复系数随着马

赫数和雷诺数的变化而波动。
为了全面解决高速气流总温测试问题,需要从两个

方面入手:一是总温探针的设计,目的是解决总温恢复系

数波动问题;二是总温探针恢复系数评估方法的建立,目
的是解决总温测试速度误差补偿问题。

2　 总温探针设计

2. 1　 常规总温探针形式

总温探针结构通常由滞止室、温度传感器、排气孔等

组成[16] ,如图 1 所示。

图 1　 总温探针结构

Fig. 1　 Total
 

temperature
 

probe
 

structure

气流高速流动时,静温较低,温度传感器支杆、封装

外壳、导线为持续热流散热提供传导路径,其中,流体介

质静温与传感器感温部之间的温度差,为热量传递提供

了传导方向与传导驱动力。 热电偶轴向空间温度分布示

意图如图 2 所示。

图 2　 热电偶轴向空间温度分布

Fig. 2　 Axial
 

space
 

temperature
 

distribution
 

of
 

thermocouple

如图 2 所示,整个温度传感器沿轴向空间分布是连

续变化的。 其中传感器感温部置于被测流体介质主流区

域内(边界层以外区域),温度与被测流体介质温度接

近,同时远离感温部的导线温度与外部环境温度接近,在
温度传感器中形成明显的温度梯度。 温度传感器置于主

流区域内中尺度越长,造成的温度测试误差越小,反之,
温度测试误差越大。 由图 2 可以得到:当传感器感温部

温度与气流总温相等时,测试误差 ert 达到最小值 ert = 0;
当传感器感温部温度与气流静温相等时,ert 达到最大值

ert = 1。 温度梯度造成的温度传感器导热误差可以表

示为:

ert =
ΔTm

ΔTg-s

× 100% (4)
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式中: ΔTm 表示温度传感器感温部与气流静温之间的差

值;ΔTg-s 表示高速气流总温与静温之间的温度差值。
式(4)中, ΔTm 与 ΔTg-s 随着马赫数和雷诺数变化,

会出现较大波动,而且,当高速气流进入总温探针头部

后,气流速度并无法完全停滞,滞止效应受到马赫数的影

响明显。 因此,总温探针测试误差会受到马赫数和雷诺

数变化的显著影响。
2. 2　 双层滞止罩总温探针形式

风洞进行气动试验时( 特别是高雷诺数风洞和高

马赫数风洞) ,大跨度的马赫数和雷诺数变化会对总温

探针测试性能造成较大影响。 为了尽量减小工况条件

变化对于总温探针性能的影响,保证探针性能的稳定

可靠,设计了双层滞止罩总温探针结构形式,结构示意

图如图 3 所示。

图 3　 双层滞止罩总温探针结构

Fig. 3　 The
 

structure
 

of
 

total
 

temperature
 

probe
 

with
 

double
 

stagnation
 

hood

当气流进入总温探针头部,经过内层滞止罩和温度

传感器的两次滞止降速后,由内层滞止罩排气孔进入到

外层滞止室,完成第 3 次滞止降速,之后经过外层滞止罩

排气孔流出,完成第 4 次滞止降速。 主要技术特点为:
1)气流速度滞止效应明显。 气流动能转化为热能较

为充分,可以达到较高的恢复系数;
2)减小温度测试导热误差。 温度传感器在滞止罩内

的结构基本上不存在明显温度梯度,可以有效减小导热

误差;
3)减小温度测试辐射误差。 内层和外层滞止室形成

滞止温度保护气环境,可以有效减小辐射误差。

3　 恢复系数评估方法

风洞试验需要进行马赫数、压力、温度等各种工况阶

梯控制。 严格地讲,每个雷诺数和每个马赫数都对应一

个不同的总温探针恢复系数。 为了解决工程应用的适用

性问题,需要将各工况条件下的恢复系数进行统一(下文

称为“恢复系数统一值”),同时要求对应的总温测试速

度误差补偿结果可以满足总温测试误差技术要求。 鉴于

常规总温探针形式在风洞试验中的重要地位,将其纳入

研究范围仍然具有重要的实践意义。

3. 1　 双层滞止罩探针形式恢复系数评估方法

恢复系数可以认为是随马赫数和雷诺数变化的函

数,可以表示为如下形式:
R = f(Ma,Re) (5)

式中:Re 为气流雷诺数。
不同的风洞试验工况对应不同的气流马赫数和雷诺

数,由式(5)可得:
R1 = f(Ma1,Re1)
R2 = f(Ma2,Re2)
…
Rn = f(Man,Ren)

(6)

式中:下标 1,2,…,n 表示变试验工况车次序号。
基于双层滞止罩原理分析和试验结果验证,可知双

层滞止罩恢复系数基本不受马赫数和雷诺数的影响。 因

此,可以认为当风洞马赫数和雷诺数变化时,由此带来的

双层滞止罩恢复系数评估误差趋势分布基本呈随机分布

规律,即马赫数和雷诺数变化对于测试结果影响的权值

基本一致。
可以直接将不同工况条件下得到的恢复系数进行数

学平均处理,实现各工况下恢复系数的统一,其计算形式

可以表示为:

RUNI =
1
n

·∑
n

i = 1
f(Ma i,Rei) (7)

式中:RUNI 表示“恢复系数统一值”。
3. 2　 常规总温探针形式恢复系数评估方法

在工程应用中,常规总温探针恢复系数处理方法

通常也采用求数学平均值的方法来获取“ 恢复系数统

一值” 。 对于评价风洞流场均匀性的应用场合,只需要

保证不同总温探针响应特性的一致性,而对于测试结

果的正确度要求较低,这种处理方法由于计算方法、流
程处理简单便捷,有其合理意义。 但是对于测试结果

的正确度要求较高的场合,这种方法会造成较为严重

的系统误差。
在风洞试验段核心试验区,气流状态基本可以认为是层

流。 气流进入稳定段具有较低的速度,经过收缩段气流加速

后,在控制体边界处,剪切功也是由流体的粘性力作用完成。
对于该控制体,定常流动能量方程可以写为:

m cp(T0 - Ts) - v2

2
é

ë
êê

ù

û
úú = ∮

c. v.
(dQ

· - dW
·

) (8)

式中: v为气流速度;dQ
·
为控制体的热传导率;dW

·
为控制

体的剪切功率;m 为单位时间穿过控制体的流体质量;
cp 为气流定压比热容。

由式(2)和(8),可得:

R = 1 + 2
mv2∮

c. v.
(dQ

· - dW
·

) (9)
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基于热传导率和剪切功的计算公式,可以将式(9)
转换为如下形式:

R = 1 + ∮
c. v.

λ ∂T
∂y

- μv ∂v
∂y

ρvAx
v2

2cp

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

dA (10)

式中: ∂T / ∂y 为垂直于气流方向的当地温度梯度;∂v / ∂y
为垂直于气流的速度梯度;λ 为热传导系数;μ 为流体粘

度;
 

ρ 为气流密度;Ax 为控制体的当地横截面积;dA 为边

界区域变化率。
另有,雷诺数、马赫数的计算公式:
Re = ρvD / μ

Ma = v / γRTs

(11)

式中:D 为气流入口特征长度;γ 为气体比热比;R 为气体

常数。
对于常规总温探针而言,由于气流速度滞止不完

全、温度梯度较为明显等因素影响,由式( 10) 与( 11)
可知,总温探针的恢复系数与雷诺数和马赫数呈强相

关关系。 此时,式(6)中的 R1 ,R2 ,…,Rn 评估误差分布

并非为随机误差分布规律。 因此,常规总温探针通过

求数学平均值的方法计算“恢复系数统一值”会造成严

重的系统误差。
由于该型探针恢复系数会受到马赫数和雷诺数的明

显影响,可以按照流场条件对于结果影响的权值分配的

方法进行恢复系数的评估。
首先,需要建立测量模型的目标函数。 为了保证在

不同总温条件下,总温测试速度误差满足 0. 1℃ 的要求,
建立以总温测试速度误差相对结果为评价依据的目标函

数,由式(3)可得:

f(x1,x2) = (1 - x1)·

κ - 1
2

x2
2

1 + κ - 1
2

x2
2

( ) (12)

式中: f(x1,x2) =
ΔTv

T0
,x1 = R,x2 = Ma。

目标函数取值范围:

f(x1,x2) ≤
ΔTv

T0
(13)

“恢复系数统一值” 对应的总温测试速度误差应当

保证与速度误差测试值相差不超过 0. 1℃ ,可得:

Δf(x1,x2) ≤ 0. 1
T0

(14)

式中: Δf(x1,x2) 为目标函数量值误差。
基于函数系统误差合成原理,由测量模型目标函数

量值误差范围反推得到恢复系数的取值范围:
∂f

∂x1
Δx1 + ∂f

∂x2
Δx2 ≤ 0. 1

T0
(15)

式中: Δx1 和Δx2 分别为恢复系数测试误差和马赫数测试

误差。
由式(15)可以得到 Δx1 的取值范围:

- 0. 1
T0

+ ∂f
∂x2

Δx2( ) ∂f
∂x1

≤ Δx1 ≤
0. 1
T0

- ∂f
∂x2

Δx2( ) ∂f
∂x1

(16)
基于式(16) 即可得到各马赫数和雷诺数工况条件

下的 Δx1 的取值范围, 从而得到最终的“ 恢复系数统

一值”。

4　 总温参数测试试验

开展总温参数测试试验的目的包括两方面:一是对

各类总温探针性能进行评估;二是对总温恢复系数评估

方法进行试验验证。
4. 1　 总温参数测试试验设计

开展试验的平台是引导试验风洞,具备本试验所需

要的气动模拟条件。 试验方案原理图如图 4 所示。

图 4　 总温参数测试试验原理示意图

Fig. 4　 The
 

scheme
 

diagram
 

of
 

test
 

principle
 

of
 

total
 

temperature
 

parameter

为了实现探针性能和恢复系数的评估,需要在风洞

内建立一个可靠的总温基准。 由于稳定段与试验段距离

近、热损失小,可以认为稳定段总温与试验段总温是相等

的,且稳定段气流速度极低,总温测试速度误差可以忽略

不计[17] 。 因此,可以在稳定段内安装高精度温度传感器

作为总温的量值基准。 将待评估总温探针安装于风洞试

验段,该部段可以为开展探针特性研究提供持续可靠的

标准流场。
4. 2　 量值基准及参数校准方法

在进行总温探针性能评估验证和总温探针恢复系

数评估验证试验中,需要确立量值基准的是总温参数

和马赫数。 具体需要通过相关的校准技术实现量值的

溯源。
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1)总温参数校准方法

总温参数的校准主要是针对总温基准传感器的校准。
首先总温基准传感器应当选用稳定性较好、精度较高的传

感器。 对比各类工程常用传感器性能,本文选用高精度等

级的铂电阻传感器作为总温基准传感器。 在开展校准实

验时,为了保证总温基准测试系统的整体精度,采用了系

统级校准方法。 具体是将计量机构的温度基准量传至包

括总温基准传感器、温度变送器、数据采集器在内的测试

系统,从而保证了总温参数测试系统的量值准确性。
2)马赫数参数校准方法

马赫数是导出参数,其计算方法如下:
P0

P
= 1 + γ - 1

2
Ma2( )

γ / (γ-1)

(17)

Ma = 2
γ - 1

P0

P( )
(γ-1) / γ

- 1é

ë
êê

ù

û
úú (18)

式中:P0 为试验段总压;P 为试验段静压。
如式(18)所示,马赫数是总静压比值的函数。 在进

行试验段总压和静压测试时,为了尽量减少对于总温探

针测试结果的影响,总压测点选用稳定段总压、静压测点

选用试验段入口静压,并分别通过高精度绝压传感器实

现压力测试。 马赫数参数的校准通过总压传感器和静压

传感器校准实现。 在开展校准实验时,为了保证压力测

试系统的整体精度,采用了系统级校准方法。 具体是将

计量机构的压力基准量传至包括绝压传感器、数据采集

器在内的测试系统,从而保证了压力参数测试系统的量

值准确性。

4. 3　 总温探针性能评估及验证

基于恢复系数理论推导,得到各类总温探针在总压

200
 

kPa,总温 280
 

K、200
 

K、150
 

K 工况下的恢复系数及

总温测试速度误差评估结果,分别如图 5、6、7 所示。

图 5　 200
 

kPa,280
 

K 条件下不同滞止罩性能测试结果对比

Fig. 5　 The
 

comparison
 

result
 

of
 

performance
 

test
 

of
 

different
 

stagnation
 

cover
 

in
 

the
 

condition
 

of
 

200
 

kPa,
 

280
 

K

图 6　 200
 

kPa,200
 

K 条件下不同滞止罩性能测试结果对比

Fig. 6　 The
 

comparison
 

result
 

of
 

performance
 

test
 

of
 

different
 

stagnation
 

cover
 

in
 

the
 

condition
 

of
 

200
 

kPa,
 

200
 

K

图 7　 200
 

kPa,150
 

K 条件下不同滞止罩性能测试结果对比

Fig. 7　 The
 

comparison
 

result
 

of
 

performance
 

test
 

of
 

different
 

stagnation
 

cover
 

in
 

the
 

condition
 

of
 

200
 

kPa,
 

150
 

K

以上性能测试试验结果表明:双层滞止罩总温探针

具有更高的恢复系数和更小的总温测试速度误差,与探

针设计理论分析结果一致。 在其它工况条件下的试验结

果也具有相同的结论,受限于篇幅不再冗述。

4. 4　 总温探针恢复系数评估方法验证

1)双层滞止罩探针恢复系数评估方法验证

由双层滞止罩探针形式恢复系数评估方法可以得到

“恢复系数统一值”,并依此计算对应总温测试速度误

差。 本文以总压 200
 

kPa,总温 150
 

K 工况为例,计算结

果如图 8 所示。
“恢复系数统一值” 对应总温测试速度误差与速度

误差测试值之间最大差值出现在马赫数值为 0. 3 的位

置,差值为 Δ = 0. 09℃ ,满足总温测试误差技术要求。 其

它工况的测试结果比对具有相同的结论,在此不再冗述。
可以证明所提出的双层滞止罩总温恢复系数评估方法的

有效性。
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图 8　 200
 

kPa,150
 

K 条件下双层滞止罩恢复系数评估

方法验证结果

Fig. 8　 The
 

verification
 

result
 

of
 

the
 

recovery
 

coefficient
 

valuation
 

method
 

for
 

the
 

double
 

stagnation
 

cover
 

in
 

the
 

condition
 

of
 

200
 

kPa,
 

150
 

K

2)常规总温探针恢复系数评估方法验证

由常规总温探针形式恢复系数权值分配评估方法可

以得到“恢复系数统一值”,并依此计算对应总温测试速

度误差。 本文以总压 200
 

kPa,总温 200
 

K 工况为例,计
算结果如图 9 所示。

图 9　 常规总温探针恢复系数评估方法验证结果

Fig. 9　 The
 

verification
 

result
 

of
 

the
 

recovery
 

coefficient
 

valuation
 

method
 

for
 

the
 

traditional
 

total
 

temperature
 

probe

“恢复系数统一值” 对应总温测试速度误差与速度

误差测试值之间最大差值出现在马赫数值为 0. 4 的位

置,差值为 Δ = 0. 25℃ ,无法满足总温测试误差技术要

求。 原因在于,常规总温探针恢复系数随马赫数变化波

动较大,以“恢复系数统一值”无法与各工况下试验数据

实现匹配。 因此,无法通过单一的恢复系数估计结果满

足所有试验数据的速度误差补偿精度要求。
为此,本报告采取了恢复系数分段评估的方法。 以

Ma= 1. 0 为界,将总温测试速度误差曲线分为两段,分别

进行补偿。 由常规总温探针形式恢复系数评估方法,计
算结果如图 10 所示。

图 10　 常规总温探针恢复系数分段评估验证结果

Fig. 10　 The
 

evaluation
 

result
 

of
 

the
 

recovery
 

coefficient
 

valuation
 

method
 

for
 

the
 

traditional
 

total
 

temperature
 

probe
 

with
 

segmentation

“恢复系数统一值” 对应总温测试速度误差与速度

误差测试值之间最大差值出现在马赫数值为 0. 9 的位

置,差值为 Δ = 0. 1℃ ,可以满足总温测试误差技术要求。
将恢复系数评估结果在其它工况进行总温测试速度误差

补偿验证,基本满足测试误差技术要求。 可以证明所提

出的常规总温探针恢复系数分段评估方法的有效性。
3)常规总温探针恢复系数评估方法结果对比

为了进一步说明本文所提出的常规总温探针恢复系

数权值分配评估方法的有效性,通过与工程应用采用的

求数学平均值的方法进行对比验证。 以总压 200
 

kPa,总
温 200

 

K 工况为例,计算结果如图 11 所示。

图 11　 权值分配与数学平均评估方法速度误差对比结果

Fig. 11　 The
 

comparison
 

result
 

of
 

the
 

weight
 

allocation
 

and
 

the
 

mathematical
 

average
 

evaluation
 

method

如图 11 所示,数学平均值“恢复系数统一值”评估方

法对应总温测试速度误差与速度误差测试值之间最大差

值出现在马赫数值为 1. 2 的位置,差值为 Δ1 = 0. 8℃ 。
“恢复系数统一值”权值分配评估方法对应总温测试速

度误差与速度误差测试值之间最大差值出现在马赫数值

为 0. 9 的位置,差值为 Δ2 = 0. 1℃ 。 二者相比,差异达到
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8 倍。 因此,可以进一步证明所提出的常规总温探针恢

复系数分段评估方法的有效性。

5　 结　 　 论

针对风洞总温参数精细化测试要求,开展了高速气

流总温测试技术研究。 为了减小试验工况变化对于总温

恢复系数的影响,设计了双层滞止罩结构的总温探针结

构形式。 同时,为了解决总温测试速度误差补偿问题并

满足工程实用性要求,分别对双层滞止罩探针和常规总

温探针进行了总温恢复系数评估方法研究,此外,为了满

足常规总温探针恢复系数波动带来的统一评估结果的适

定问题,进一步提出恢复系数分段评估方法。 在引导试

验风洞开展了总温参数测试验证试验,试验结果表明双

层滞止罩探针比常规总温探针受流场环境干扰影响更

小、具有更好的恢复特性、更稳定的测试性能;文中所提

出的总温恢复系数权值分配评估方法比现有工程方法的

总温测试速度误差补偿精度提高了 8 倍,可以满足总温

测试误差 0. 1℃的技术要求。
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