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摘要：为解决射流预冷试验中遇到的常规带罩温度探针接点遇水问题，基于气液两相流环境设计了 1 种防水温度传感器。通

过设计滤水和隔热结构，避免了水对测量结果的干扰。现场校准试验结果表明：在 100～450 ℃，该传感器的测温值比常规带罩温

度探针的低 1.0%～1.1%。射流预冷试验结果表明：防水传感器在一定水气比下是有效的；与常规带罩温度探针反向测试的截面平

均总温估算值对比表明，在来流 343.3 ℃、水气比 5.5%的工况下，在雾化充分的测量截面，剔除个别遇水测点，防水传感器测温值明

显比热电偶的高，差值最高达 11.8%。，说明防水传感器可以有效减小传热误差。
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Design of Water-proof Temperature Sensor for Jet Pre-cooling Test
GENG Xin袁WANG Xiao-liang袁XUE Xiu-sheng

渊AECC Shenyang Engine Research Institute袁Shenyang 110015袁China冤
Abstract: In order to solve the water contact problem of conventional temperature probe with cover in jet pre-cooling test袁a water-

proof temperature sensor was designed based on the gas -liquid two -phase flow environment. By designing water filtration and heat
insulation structure袁the interference of water to measurement results was avoided. The results of field calibration test show that the
temperature measurement value of the sensor is 1.0%耀1.1% lower than that of the conventional temperature probe with cover at 100耀450 益.
The test results of jet pre-cooling show that the water-proofing sensor is effective at a certain water-gas ratio. The estimation of cross-
section average total temperature of water-proofing sensor is compared with that of conventional temperature probe with cover. The results
show that under the working conditions of 343.3 益 of incoming flow袁5.5% of water-gas ratio and sufficient measurement cross-section of
atomization袁the temperature measurement value of water-proofing sensor is obviously higher than that of thermocouple with excluding
individual water contact measuring points. The difference is up to 11.80% and it is indicated that the water-proof sensor can effectively
reduce the heat transfer error.
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0 引言

近年来高速飞行器已经成为航空领域的重要研

究方向，射流预冷技术是其发展的关键技术之一[1]。该

技术通过在发动机进口前的射流段内喷入适量冷却

水降低压气机进口温度，使气流温度下降，密度增大，

从而增加进入发动机的空气流量，进而增大推力[2]。喷

水量是否合适极大程度决定着射流预冷技术的实施

效果。

国内外对射流预冷技术开展了大量研究。该技术理论

在 20 世纪 50 年代由 Wilcox 等[3]首次提出；60 年代，

Jones 等[4]尝试在组合发动机进口将喷射水雾化来增

大发动机的推力；90 年代，Meher-Homji 等[5]和 Bhar-

gava 等[6]对推力技术和组合发动机设计进行了详尽的

研究；2002 年以来，Chaker 等[7-9]对组合发动机的射流

段内的雾化过程进行了大量的理论和试验研究，建立

了水滴雾化计算模型并阐述了喷嘴设计方案；Sanaye

等[10]和 Kim 等[11]在不同水气比下对射流蒸发过程进
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行了建模分析；Daniel Golden 等[12]在前人研究的基础

上，侧重对小压气比的发动机进行不同喷水量下发动

机的燃气排放和推力的研究。国内对该技术的研究多

集中在理论研究方面。李成等[13]建立了射流预冷却吸

气式涡轮火箭发动机性能计算模型，在给定航迹和控

制规律下分析了不同压气机进口限制温度对喷水量、

净推力和比冲的影响；商旭升等[14]通过理论分析对射

流预冷过程进行建模，但该计算模型建立在喷入压气

机前的水完全蒸发这一假设前提上，而在实际试验

中，受流场不均匀性的影响，纯水未必完全转化；涂洪

妍等[15]通过计算流体力学技术对射流预冷过程进行

了数值模拟，在试验过程中遇到了射流段内总温耙子

遇水测试值偏低的问题。目前，射流预冷技术的测试

研究尚不成熟，有必要通过试验对射流段内的实际温

度进行测试研究。

射流预冷试验伴随着复杂的气动力学和热动力

学过程，在试验中会发生水滴蒸发、温度畸变和气体

成分改变等现象，给测试带来了很大困难。常规的温

度测试采用热电偶进行接触式测温，偶丝接点不可避

免地与水接触而影响测试结果。本文设计防水传感器

可用于射流预冷试验的温度测试，为该技术的研发提

供必要的技术保障。

1 探针结构设计

为降低喷水对测量结

果的干扰，需要在热电偶

接点处将水与气体分离，

设计的防水传感器如图 1

（a）所示。通过焊接在支

杆侧面的测试探头实现

滤水和隔热，正对来流测

温。测试探头的结构如图

1（b）所示。

1.1 滤水结构设计

防水传感器的滤水功能通过滤水罩和滞止室实

现。滤水罩的结构进口小出口大，呈喇叭形扩张。试验

中滤水罩正对来流测试温度。气流中混有的水进入滤

水罩后被分流为沿内壁流出和中心流出 2 部分：内壁

附近的液滴受到张力作用而吸附在内壁上，并在气流

作用下由喇叭形扩张端排出；因为水滴密度远大于空

气，所以中心处水滴会因惯性保持直线运动穿过滤水

罩。设计滞止室内径 椎Dz 略大于进气滤水罩内径

椎D，在一定程度上防止从滤水罩中心穿过的液滴附

着到滞止室内壁，流入壳体 2 中。同时，在壳体 2 与滞

止室连接的位置设计尖角，进一步避免部分附着在滞

止室内壁的水滴流入壳体 2 中。内壁的水滴运动到达

尖角上后，在气流作用下被劈开，形成更细小的水滴，

随气流运动至 椎D0 孔排出。通过上述方法滤除水滴。

1.2 隔热结构设计

防水传感器的隔热功能主要通过壳体 1、2 嵌套，

形成空气隔热层实现。防水传感器探头气流流路如图

2 所示。从图中可见，来流气体经过滤水罩进入滞止

室后，受滞止室出口 椎D0 缩小的影响，压力升高。部

分气流回流至壳体 2 中。经壳体 2 排气孔 椎D2 排出

至壳体 1 中，再经壳体 1 排气孔 椎D1 排出至试验器

流道中。壳体 1、2 在装配后存在空腔，气体在运动到

壳体 2 的末端 椎D2 孔后排出到壳体 1 中，在壳体 1

一端逆向运动到另一端的

椎D1 孔，在空腔内形成气

体隔热层。这样相较于常

规单层壳体结构，提高了

电偶的外屏蔽罩（壳体 2）

的温度，减小了单层结构

中附着液态水的支杆壳体

对测温元件造成的传热误

差[16]。

1.3 测温设计

为了减小传热误差，在测量气流温度的热电偶外

通常装有滞止室。通过调节滞止室进出口面积比调节

速度误差和辐射误差。在喷水试验中，气流温度往往

较低，所以屏罩和热电偶之间的辐射误差较小，主要

需要控制速度误差。气流进入滞止室后将沿运动方向

由 椎D0 孔排出。因排气出口内径缩小，导致出口压力

升高。所以，在主流路中一部分气体将被滞止，并回流

至壳体2 中。相较于进入滤水罩的来流速度，壳体 2内

分流的气流速度已经减小，所以速度误差较小。设计

壳体 1 的排气孔 椎D1 和壳体 2 的排气孔 椎D2 与壳体

2 直径 椎D20 相同，以提高壳体 2 的排气速度，并防止

混进壳体 2 的细小水滴的堆积。

2 试验设备

为研究组合发动机射流段内的雾化过程，在小型

图 2 防水传感器探头

气流流路

（a）防水传感器

（b）测试探头

图 1 防水传感器结构
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图 6 1截面探针温度分布 图 7 各截面测试仪表分布

射流段内进行模拟试验。小型射流段如图 3 所示，试

验件两端与试验台连接，测试截面直径为 300 mm。在

前测量段设置射流预冷装置。在射流预冷装置后依次

间隔 700 mm 设置 3 个温度测试截面。试验中射流段

喷出冷却水，将 0 截面进入高温气体冷却。射流水作

软化处理，防止喷嘴堵塞。

3 校准试验

利用油槽在静态环境下对防水传感器进行标定，

满足 I 级允差要求。为了衡量防水传感器在试验中的

测温效果，在小型射流预冷装置上，使用带罩温度探

针与其对比，进行现场校准，带罩温度探针结构如图

4 所示。在迎气流方向，每个测试截面均布 4 支测试

探针，探针角向装配结构如图 5 所示。其中，探针 1 与

水平方向夹角为 45毅，按顺时针顺序编号。

校准工作分 2 个阶段

进行。在每个阶段，达到目

标气源总温后，保持状态

点温度稳定并采集 3 s 温

度数据，采样率 10 Hz；在

不喷水的条件下，按照 50

℃的梯度，在 80～420 ℃

内进行进气加温试验。第 1 阶段，在 1 和 2 截面的探

针 1～探针 4 都装配温度探针。第 2 阶段，在 1 和 2

截面的探针 1 和探针 3 装配温度探针，探针 2 和探针

4 装配防水传感器。第 1 阶段主要研究流场温度是否

均匀，第 2 阶段对防水传感器和带罩温度探针测试效

果进行对比分析。

第 1 阶段试验结果表明，2 个截面内流场温度均

匀。第 2 阶段试验结果表明，2 个截面相同探针的温

度偏差在 0.5 ℃内，数据具有一致性。探针 1、3 温度

平均值 t24 和探针 2、4 温度平均值 在 2 个阶段测量

结果见表 1。

以 t13 为横坐标，t24 为纵坐标，进行函数拟合，比

较带罩温度探针和防水传感器测温差异。将 2 个阶段

的数据建立拟合曲线，1 截面探针温度分布如图 6 所

示。从图中可见，散点近似呈线性关系，在被测试区间

100～450 ℃内的拟合效果较好，可以反映数据分布

情况。防水传感器的测温值 tF 始终低于温度探针测

温值 tw，2 种探针的温度差值随着温度升高而增大，

受防水传感器探头结构的影响，传感器测温值 tF 比带

罩热电偶测温值 tw 低 1.0%～1.1%。

4 射流预冷试验验证

为检验防水传感器在射流预冷试验中的测温效

果，使用带罩温度探针测点背对气流进行反向测试。

通过对其总温估算值与防水传感器测温值的对比，来

检验防水传感器的测温效果。测试效果受环境水气比

的直接影响，试验水气比范围 3%～6%。各截面测试

仪表分布如图 7 所示。在每个测试截面均布 4 支插入

式探针，分别为 3 支温度探针 1、2、3 和 1 支总压探

针。探针 1 与水平方向夹角为 45毅。壁面上均布 4 支

静压探针。3 个截面上的测试仪表分布相同。

5 理论温度计算方法

为了对测试结果进行判断，需要在不同水气比下

计算气体理论温降。在射流段 0 截面到射流段出口，

假设射流水完全转化为水蒸气，则这个过程中水和空

气的能量交换方程为

W w

W a
hw2-hw1蓸 蔀+r+ hv3-hv2蓸 蔀蓸 蔀=驻hA （1）

式中：hw1 为液态水的初始焓；hw2 和 hv2 为饱和蒸汽和

图 4 带罩温度探针结构

图 5 探针角向装配结构

第 1 阶段

第 1 阶段

第 2 阶段

第 2 阶段

77.4

77.3

76.6

75.7

表 1 1截面数据 ℃

127.5

127.4

127.0

125.5

175.9

175.8

175.0

174.9

224.7

224.7

226.0

223.0

274.4

274.5

276.1

272.3

323.6

323.6

324.9

320.8

375.0

374.9

374.6

370.3

424.1

424.0

423.0

419.5

0 截面
射流预
冷装置 1 截面 2 截面 3 截面

700700700

图 3 小型射流段
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饱和液态水的标准焓；r 为汽化潜热，其数值可根据

温度和压力数据在水和水蒸气表中确定；hv3 为完全

蒸发为水蒸气后水蒸气的焓；W w 和 W a 分别为水和来

流干空气的质量流量；驻hA 为计算得到干空气焓的变

化，由此可求出最终空气的温度。

改变W w

W a
值，即可得到不同的水气比下降温后空

气的温度。该计算方法的思想与文献[15]所述相同。

6 结果与讨论

试验结果表明：在一定水气比下防水传感器可以

有效防水，但随着水气比增大，防水传感器的防水能

力降低。在进气总温为 343.3 ℃、进气总压为 124

kPa、空气流量为 4.88 kg/s、水气比为 5.5%的条件下，

防水传感器测试效果达到了临界状态，仅就此工况对

温度测试结果进行分析。

6.1 防水能力

在试验中的 3 个截面内，总压探针和壁面静压探

针的转接透明尼龙引气管内都流入了水滴，且在 3 截

面防水传感器有 1 个测点示数明显低于水的沸点，说

明在 3 截面射流装置喷出的水仍未完全蒸发，试验环

境可用于检验防水传感器的防水能力。本试验水气比

为 5.5％，3 截面距离射流预冷装置的距离约为 7～8

倍小型射流段内径。这与文献[15]中数值研究的结论

一致，即在水气比为 3％时的完全蒸发距离为试验器

内径的 10 倍，随水气比的增大，完全蒸发距离增加。

测温探针需要在射流预冷试验过程中避免测点

与水接触，以免带来不可修复的损失。在试验过程中

测点温度明显低于水的沸点，且在停止喷水后，测点

温度恢复至气流入口温度，以此作为测点遇水的判断

依据。试验结果表明：将温度探针反向测试后，各测点

均未遇水。而防水传感器在 1 截面有 8 个测点遇水，

2、3 截面也分别有 1 个测点遇水，说明在当前水气比

下该结构的防水能力已达上限。

1 截面防水传感器的防水能力较差，这可能是受

防水传感器结构设计和试验喷嘴雾化效果共同影响

所致。在小型射流段中，1 截面距离喷嘴较近，水滴的

直径相对较大，易堵塞在滞止室中，造成测点遇水，在

传感器设计和喷嘴选型上对此问题进行改善。而在整

机试验中，射流段直径增大，该问题会随着测量截面

到喷嘴的距离与直径等比例增大而改善。相对而言，

在 2、3 截面，液滴与气流混合充分，受喷嘴直接喷水

影响较小。在这 2 个截面，防水传感器各有 1 个测点

防水失效，这主要与防水传感器探头的结构设计有

关。可对探头上滤水罩直径 椎D、滞止室出口直径

椎D0 和滤水罩排水尺寸 h 等进行优化，提升防水传感

器的防水能力。

6.2 测温效果

分别应用防水传感器和带罩温度探针进行射流

预冷试验测试，剔除测点遇水的温度点，对所有测点

取算术平均值。测试结果和水完全蒸发理论计算结果

见表 2。

从表 2 中可见，防水传感器在 1 截面平均温度明

显低于在 2、3 截面的，这与理论上气体温度逐渐降低

相矛盾，测试结果并不能表明气流温度。试验结果表

明：防水传感器在 1 截面的 9 个测点中有 8 个遇水，

仅有 1 个测点在 100 ℃以上。但整个传感器都受到

了水极大的影响，所以该测点也很可能受到水传热误

差的影响，造成较大测试误差。

除 1 截面外，防水传感器获取的温度数据高于温

度探针的反向测试值，最大差值为 24.1 ℃。热电偶的

温度误差主要包括速度误差、辐射误差、导热误差和

静态误差 4 部分。在射流预冷试验环境中，上述误差

的综合影响只会造成测量的温度低于气体实际温度。

所以相较于温度探针，防水传感器测量温度更接近于

气体真实温度。说明防水传感器结构具有相对较好的

隔热作用。这是因为在壳体 1、2 之间形成了气流隔热

层，减小了水的传热误差。而温度探针则因为支杆上

附着的水膜产生显著的导热误差。防水传感器在 2、3

截面的测试值相差较小，说明水蒸发造成的气体降温

量已经接近稳定。该测试值略小于完全蒸发后的气流

理论温度，考虑到测试误差的存在，该测试结果在一

定程度上是合理的。

使用温度探针反向测试结果对截面总温进行估

算。在试验中气流马赫数 Ma=0.22，反向测试值与静

温差别不大。假设温度探针的反向测试值为静温，根

据总温计算公式[16]

测温仪器

温度探针

防水传感器

进气

总温

342.9

343.3

表 2 温度试验数据

1 截面

171.7

140.5

2 截面

169.0

193.1

3 截面

174.5

192.3

完全蒸发

气流理论

温度

194.9

194.0

℃

未遇水测点的平均温度
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T*

T =1+ k-1
2

Ma

2
（2）

式中：T* 为气流总温；T 为气流静温；k 为绝热指数，

是气体定压比热与定容比热的比值，对于空气，k=1.4。

计算求得 T*

T =1.01。估算的总温仍明显小于防水

传感器的测温值，可见温度探针存在较大的测温误

差。计算结果表明，不考虑雾化较差的 1 截面，防水传

感器未遇水的测点测温平均值比温度探针平均值估

算的总温值高，在 2 截面最多高达 11.8%。综上，虽然

目前在水气比为 5.5％及以上的试验环境下，防水传

感器的防水效果还不理想，但相较带罩温度探针反向

测试的截面平均总温估算值，防水传感器未遇水的测

点温度平均值更接近气体的真实温度。

7 结论

本文从工程实际出发，针对射流预冷试验的气液

两相流环境设计了 1 种防水温度传感器，为射流预冷

技术试验运行提供了必需的测试手段。

（1）现场校准试验结果表明：在 100～450 ℃，防

水传感器的测温值比带罩温度探针的低 1.0%～

1.1%。

（2）在射流预冷试验中，防水传感器在一定水气

比下可以有效防水，随着水气比的增大，部分测点无

法保证防水，可以通过对滤水罩直径和滤水罩排水尺

寸等方面做进一步优化。

（3）防水传感器具有的较好隔热结构，可以有效

减小传热误差。与带罩温度探针反向测试的截面平均

总温估算对比表明：在来流 343.3 ℃、水气比为 5.5%

工况下，在雾化充分的测量截面，剔除个别遇水测点，

防水传感器测温值明显比热电偶的高，差值最多高达

11.8%。
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