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屏蔽式总温探针流动与换热分析
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摘　要：采用定常/非定常数值模拟方法研究了某屏蔽式总温探针的流动与换热特点，讨论了来流马赫数、进出口面积比

对其稳态误差的影响，给出了不同条件下屏蔽式总温探针稳态误差的变化规律。结果表明，在来流马赫数 0.5条件下，与

仅考虑对流换热相比，导热与辐射使屏蔽罩表面最高温度降低约 19K；气流在屏蔽室的头部和中部区域形成两个主要的涡区，

其中中部的肾型涡尺度最大，是屏蔽室里的主控涡；在高来流马赫数条件下，速度误差和导热误差对进出口面积比的变化

非常敏感，总误差随进出口面积比的增大而迅速增大；对于本文研究的探针，在Ma=0.6时，出口半径从 1.5mm减小至 0.5mm，

探针总稳态误差将增大超过 12K。
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航空发动机内部流体温度的准确测量是保证其可靠持

久运行的基础。对于气流温度的测量，总温探针是最常被采

用的接触式测量工具[1，2]。其中屏蔽式总温探针被广泛应用

于高温高速的来流总温测量。屏蔽式总温探针所指示的温

度是偶丝节点与周围气流对流换热，沿偶丝导热以及与屏蔽

室内壁辐射这三种换热方式综合作用的结果，偶丝节点的体

平均温度与气流的总温存在差异，通常将这三种换热方式导

致的测温偏差分为速度误差、导热误差以及辐射误差[3]。

为了提高屏蔽式总温探针的测温精度，国内外学者进

行了大量的研究。其中 Moffat[4] 总结的经典的稳态误差理

论，由于使用方便并具有一定的预测精度，受到广泛的认可。

美国国家航空航天局（NASA）[5]、Goldstein 和 Schereer[6] 以

及 Glawe[7] 等，为使屏蔽式总温探针在高温和较高来流速度

条件下都具有较高的测温精度，在这方面开展了很多试验研

究。国内的北京长城计量测试技术研究所 [8] 也在这方面进

行了较多的研究，基于试验数据总结出了一些预估稳态误差

的经验公式。由于经验公式一般是针对典型探针的典型工

况进行试验得到的，随着来流工况以及探针几何形式的改

变，这些经验公式的精度也随之受到影响，因此其工程适用
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性较窄。另外，经验公式依赖于试验数据，因此需要花费大

量资金进行试验。目前，利用 CFD 技术研究探针稳态误差

和动态响应正成为一种趋势。马宏伟[9~12]、赵俭[13~15]、张伟

昊和杨伟平[16]、张伟昊和 Zahir 等采用数值模拟方法开展了

大量关于探针稳态误差分析的研究。

基于已有研究基础，本文采用数值模拟方法研究了某

屏蔽式总温探针在典型工况下探针周围及内部的流动和换

热特点，分析了来流马赫数和屏蔽罩进出口面积比对探针稳

态误差影响，给出了不同条件下屏蔽式总温探针稳态误差的

变化趋势。

1 研究对象及方法
本文研究对象为常用于航空发动机尾气测量的屏蔽式

总温探针，具体的尺寸与所使用的材料见图 1 和表 1。

鉴于屏蔽室里的流动具有较强的三维非定常性，本文

采用非定常数值模拟的方法研究探针周围及其内部的流动

和换热特点。计算过程中采用三种不同的模拟方式：（1）流

场计算（不考虑屏蔽罩导热，辐射）；（2）流热耦合（CHT）计

算；（3）考虑辐射的流热耦合（RCHT）计算。
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图 1　屏蔽式热电偶几何尺寸及所使用的材料参数（单位：mm）

Fig.1　 Geometry parameters and materials of the shielded 
thermocouple（Unit：mm）

表 1　屏蔽式热电偶所使用材料的热物理性质

Table 1　 Thermophysical properties of materials used for 
shielded thermocouple

名称 材料
导热系数 /

（W/（m·K））
发射率

屏蔽罩

左偶丝

右偶丝

偶丝结点

不锈钢

镍硅合金

镍铬合金

（左右偶丝的平

均值）

15.00
29.71
19.25
24.48

0.85
0.90
0.90
0.90

三维数值模拟采用 CFX 软件，同时求解流体域与固体

域，采用时间追赶有限体积法，多重网格技术加速收敛。空

间离散采用二阶迎风格式，时间离散采用二阶后差欧拉格

式。考虑到边界层对换热的影响，采用 SST 湍流模型。计

算中进口边界条件给定总温、总压，出口给定平均静压，尾喷

管外壁面给定换热系数和环境温度，具体设置参数见表 2。

计算工质设定为变比热容燃气，其中动力黏度由 Sutherland

公式给定。

表 2　数值模拟的边界条件

Table 2　Boundary conditions of numerical simulation

边界条件 数值设定

进口总温 /K
进口总压 /Pa
出口静压 /Pa

换热系数 /（W/（m2 ·K））
环境温度 /K

1004.06
179780
214410

25
293

本文选取涡轮出口尾喷管作为计算域，如图 2 所示，进

口截面位于探针上游 19.5 倍屏蔽罩外径处，出口截面位于

探针下游 39 倍屏蔽罩外径处，在尾喷管内沿周向均匀布置

4 个探针，为了减小计算量，周向选择 1/4 周期作为计算对

象。屏蔽罩外的流体域采用结构化网格，并对进气孔截面

和出气孔截面处的网格进行加密。屏蔽室里的流体域采用

非结构网格，偶丝及屏蔽罩等固体域采用非结构网格。本

文所用数值模拟方法及网格借鉴了本团队之前的相关研究[3，16]，

其可靠性已得到验证，限于篇幅，本文不再赘述。网格如 

图 3 所示，其中流体域网格数为 277 万，固体域网格数为

80.3 万，偶丝结点 10 万，左右偶丝各 10.5 万，屏蔽罩 49.3

万。偶丝结点的 y+ 小于 1.2，其余壁面的 y+ 均小于 5，满足

CFX 中 SST 湍流模型的计算要求。

图 2　计算域示意图

Fig.2　Sketch map of computational domain

图 3　子午面网格示意图（单位：mm）

Fig.3　Sketch map of mesh in the meridian plane（Unit：mm）

2 探针流动与换热分析
非定常数值计算需要较大的计算量和计算时间，因此，

2.1 节和 2.2 节只针对屏蔽式总温探针的典型使用工况——

马赫数 Ma=0.5 工况进行非定常计算和结果分析。为了更

好地描述屏蔽式总温探针的流动换热特点，选取典型截面对

探针周围以及屏蔽罩内的流动和换热特性进行分析，典型截

面的定义如图 4 所示。其中，图 4 左为 ZY 流向，屏蔽罩进

口中心的截面 Slice1，偶丝节点中心截面 Slice2；图 4 右为

屏蔽室截面 Slice3，屏蔽罩截面 Slice4。

Slice 1

Slice 2

Slice 3

Slice 4

A

B

图 4　特征截面示意图

Fig.4　Sketch map of characteristic sections
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2.1 屏蔽罩周围的流动与换热特点

图 5 给出了屏蔽罩周围时均马赫数 Ma 和流线分布，

图 6 分别给出了 Slice1 与 Slice2 截面时均马赫数 Ma 和流

线分布。结合图 5 与图 6 所示，来流一部分在屏蔽罩前端

滞止后，沿屏蔽罩两侧外壁逐渐加速，并在屏蔽罩壁面的圆

柱 85°左右的地方离开屏蔽罩外壁，在其后方形成一对基本

对称的旋涡。另一部分绕屏蔽罩的半球形顶部流动，并在后

方分离，背对进口侧形成旋涡 1，该旋涡影响了 Slice1 截面

屏蔽罩后方的旋涡，使两个漩涡的涡核距离变大，如图 6（a）

所示。在 Slice2 截面，屏蔽罩出气口处，气流从屏蔽室里加

速喷出，形成射流，与周围的气流掺混。喷出的气流主要分

成三支：一支气流向上卷形成旋涡，该旋涡的尺度较小；一

支气流向下卷形成旋涡 2，该旋涡的尺度较大，如图 5 所示；

最后一支气流高速喷出，使得 Slice2 截面屏蔽罩外壁后面的

旋涡向后面推移，并与主流掺混，如图 6（b）所示。

图 5　 探针周围时均马赫数Ma 和流线分布

Fig.5　 Time averaged Mach number and streamline distribution 
around the shield tube

图 7 给出了不同模拟方式下屏蔽罩外壁温度分布。从

图 7（a）可以看出，对于流场计算（不考虑屏蔽罩导热和辐

射），气流在屏蔽罩前端滞止，这部分区域温度最高。随着

气流绕屏蔽罩外表面的加速，温度逐渐降低，在屏蔽罩侧端

85°左右，气流速度达到最大，该区域的外壁温度最低。随

着气流的分离，分离点后面屏蔽罩的外壁的温度基本一致。

对于局部区域，如屏蔽罩出气口，受到喷出的气流影响，靠近

出气口的屏蔽罩外壁温度较其他的地方温度低。

从图 7（b）、图 7（c）可以看出，考虑了屏蔽罩导热的流

热耦合（CHT）计算以及带辐射模型的流热耦合（RCHT）

计算，屏蔽罩表面温度分布较流场计算（不考虑屏蔽罩导热

与换热）时有较大变化。屏蔽罩出气口以下区域，其温度受

导热的影响比较大，与流场计算结果有较大的区别；而出气

口以上区域，其温度分布和流场计算的屏蔽罩表面温度分布

基本一致。屏蔽罩导热使得屏蔽罩的最高温度降低约 13K， 

（a）Slice1 截面

（b）Slice2 截面

图 6　不同截面的马赫数Ma 和流线分布

Fig.6　 Mach number and streamline distribution of different 
section

图 7　不同模拟方式的屏蔽罩外壁温度分布

Fig.7　 Temperature distribution outside the shield tube under 
different simulation methods

这主要是因为在流热计算时，将屏蔽罩的底部设置成对流换

热的第三类换热边界条件。同时屏蔽罩外壁的温度（平均

温度为 978.8K）较喷管壁面温度（平均温度为 940K）高，屏

蔽罩向喷管壁面辐射能量，使得屏蔽罩表面最高温度又下降

约 3K。

2.2 屏蔽罩内的流动与换热分析

带辐射模型的流热耦合（RCHT）计算更接近探针的实

际工作状态，因此，本小节只针该计算结果进行屏蔽罩内的
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流动和换热特性的分析。

图 8 和图 9 分别给出了屏蔽罩内的流动拓扑结构、温

度分布以及马赫数分布。从图中可以看出，来流垂直入射

屏蔽室，在屏蔽室内滞止后分为两支，一支气流在半球形的

屏蔽室顶部流动，并在半球的顶部形成漩涡（A 区），不断旋

转，并伴随着一部分气流倒流出进气孔。另一支气流方向改

变 90°后往屏蔽室的出气孔方向分流动，气流不断地减速并

以一定角度冲击偶丝节点（C 区）。由于来流速度高以及屏

蔽室较短，气流撞击屏蔽罩后来不及完全转弯，卷起旋涡，并

不断旋转形成以 Slice3 截面为对称面的肾型涡对（B 区），

该涡区最大约达到 80% 的屏蔽室内径宽度，在径向上最大

约达到 3/4 倍的屏蔽室长度，成为了屏蔽室内的主控涡。另

外，B 区的肾型涡对和 A 区的球形涡在屏蔽罩进口形成一

个喉道，对屏蔽罩的进口处的气流起着“堵塞”作用。

图 8　屏蔽室里的流动拓扑结构和温度分布

Fig.8　 Flow topologies and temperature distributions in the 
shield tube

图 9　屏蔽室里的流动拓扑结构和马赫数分布

Fig.9　 Flow topologies and Mach number distributions in the 
shield tube

2.3 来流马赫数与屏蔽罩进出口面积比对稳态误差的影响

与试验相比，通过数值模拟方法得到屏蔽式总温探针

各项的稳态误差，不仅具有一定的精度和可靠性，而且比较

快捷且节省试验经费 [9]。参考文献 [16] 对稳态误差的计算

方法，研究了来流马赫数 Ma=0.2、0.4、0.6 三种工况，以及

屏蔽室进出口面积比 α=4.24、9.55、38.2（分别对应出口半

径为 r=1.5mm、1mm、0.5mm）三种条件下速度误差、导热误

差、辐射误差以及总误差的大小及变化趋势。

图 10 给出各项稳态误差随屏蔽室进出口面积比的变

化曲线。从图中可以看出，对于速度误差，在较低来流马赫

数 Ma=0.2 条件下，其对进出口面积比的变化不敏感。在较

高来流马赫数 Ma=0.6 条件下，速度误差随着进出口面积比

的增加先减小后增大，所以存在一个最佳的进出口面积比使

速度误差值最小。在进出口面积比保持不变的情况下，速度

误差随来流马赫数的增加而增大，在 Ma=0.6 时，速度误差

变化值能超过 8K。

图 10　不同来流马赫数下稳态误差随进出口面积比的变化

Fig.10　 Steady state error varies with the outlet radius under 
different Mach numbers

对于导热误差，在较低来流马赫数 Ma=0.2 条件下，其

对进出口面积比的变化不敏感。随着来流马赫数的增大，导

热误差随着进出口面积比的增加而增大，在 Ma=0.6 时，变

化值超过 3K。在进出口面积比保持不变的情况下，导热误

差随来流马赫数的增加而增大，变化值超过 6K。

对于辐射误差，在进出口面积比保持不变的情况下，辐

射误差随来流马赫数的增加先减小后增大。在来流马赫数

保持不变的情况下，辐射误差随进出口面积比的增加而增

大，变化值超过 3K。

对于总的稳态误差，在较高来流马赫数 Ma=0.6 条件

下，其随进出口面积比的增大而迅速增大，这主要是由于在

较高来流马赫数下，速度误差受面积比影响较大。在低来流

马赫数 Ma=0.2 条件下，辐射误差占总误差的比重最大，在

进出口面积比 α=9.55 时，比重达到 75.38%。在高来流马赫

数 Ma=0.6 条件下，辐射误差占总误差的比重减小，速度误

差、导热误差所占的比重逐渐增大，在进出口面积比 α=9.55
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时，辐射误差所占比重下降为 36.27%。

3 结论
本文采用数值模拟方法研究了屏蔽式总温探针流动与

换热的特征，主要结论包括：

（1）在来流马赫数 Ma=0.5 的条件下，导热和辐射对屏

蔽罩表面温度分布影响较大；与仅考虑屏蔽罩对流换热（不

考虑屏蔽罩导热和辐射）相比，导热使屏蔽罩表面最高温度

能降低约 16K；导热与辐射综合作用时，表面最高温度能降

低约 19K。

（2）气流在屏蔽室内会形成两个涡区，头部区域的球形

涡和中部区域的肾型涡区，其中肾型涡区是屏蔽室里的主控

涡。在来流马赫数 Ma=0.5 的条件下，肾型涡能达到 80% 的

屏蔽室宽度，在径向能占据约 3/4 的屏蔽室长度。

（3）随屏蔽罩进出口面积比增大，总温探针总稳态误差

增大。在低来流马赫数 Ma=0.2 条件下，速度误差和导热误

差对进出口面积比的变化不敏感，辐射误差是决定总误差变

化的主要因素；随着来流马赫数的提高，速度误差和导热误

差对进出口面积比的变化逐渐敏感，总误差随进出口面积比

的增大而迅速增大；对于本文研究的探针，在 Ma=0.6 时，出

口半径从 1.5mm 减小至 0.5mm，探针总稳态误差变化将超

过 12K。 
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Aerodynamic and Heat Transfer Analysis of a Shielded Total Temperature 
Probe
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Abstract: The steady/unsteady numerical simulation method was used to study the aerodynamic and heat transfer 

characteristics of a shielded total temperature probe. The effects of inflow Mach number and the ratio of inlet and outlet 

area on the steady state error were discussed. The results show that， under the condition Ma=0.5， heat conduction 

and radiation can reduce the maximum surface temperature of the shield by about 19K compared with only considering 

convective heat transfer， and the airflow will form two main vortex regions in the head region and the middle region of 

the shielding chamber， and the size of the renal vortex region in the middle of the shield chamber is the largest. The 

velocity error and heat conduction error are sensitive to the change of the inlet and outlet area ratio， and the total error 

increases rapidly with the increase of the inlet and outlet area ratio. At Ma=0.6， the exit radius is reduced from 1.5mm 

to 0.5mm， and the total steady-state error of the probe will exceed 12K.

Key Words: shielded total temperature probe； steady state error； conjugate heat transfer； inflow Mach number； 

aspiration rate
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