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基于激波原理的气体动态温度校准装置研究
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摘　 要:基于气体介质动态温度校准需求,研制了一套基于激波原理的气体动态温度校准装置。 针对传统激波管产生激波持续

时间短无法激励温度传感器的问题,通过改造传统激波管结构,实现了激波过程后稳态温度气体持续流动,克服了传感器有效

激励问题。 为了实现快速响应温度传感器的高质量动态校准,通过激波过程温度幅值补偿研究,减小了温度幅值不稳定对于动

态校准结果的影响。 此外,通过激波非定常边界层对于温度的影响分析,得到了忽略温度随壁面参数变化的条件,提高了激励

信号发生的可靠性。 最后,基于试验手段对于校准装置的可溯源性进行了分析和验证,试验结果表明所研制的气体动态温度校

准装置可以产生阶跃上升时间为 1. 6
 

ms,稳态幅值为 320℃ ,持续时间为 40
 

s 的动态温度激励信号,基本满足温度传感器动态

校准需求。
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Abstract:According
 

to
 

the
 

requirement
 

of
 

the
 

gas
 

medium
 

dynamic
 

temperature
 

calibration,
 

a
 

set
 

of
 

gas-dynamic
 

temperature
 

calibration
 

devices
 

based
 

on
 

the
 

shock
 

tube
 

principle
 

is
 

developed.
 

In
 

terms
 

of
 

the
 

issue
 

that
 

the
 

temperature
 

sensors
 

cannot
 

be
 

excited
 

by
 

the
 

shock
 

tube
 

due
 

to
 

the
 

short
 

duration
 

of
 

the
 

shock
 

wave,
 

the
 

traditional
 

structure
 

of
 

the
 

shock
 

tube
 

is
 

reformed
 

in
 

this
 

article.
 

As
 

a
 

result,
 

the
 

continuous
 

flow
 

with
 

the
 

steady
 

temperature
 

after
 

the
 

shock
 

wave
 

procedure
 

is
 

realized,
 

and
 

the
 

effective
 

excitation
 

problem
 

of
 

the
 

sensor
 

is
 

solved.
 

To
 

realize
 

the
 

high-quality
 

dynamic
 

calibration
 

for
 

the
 

rapid
 

response
 

temperature
 

sensors,
 

the
 

impact
 

of
 

temperature
 

amplitude
 

instability
 

on
 

the
 

dynamic
 

calibration
 

results
 

is
 

reduced
 

by
 

the
 

research
 

of
 

temperature
 

amplitude
 

compensation
 

technology
 

during
 

the
 

shock
 

wave
 

procedure.
 

In
 

addition,
 

through
 

the
 

analysis
 

of
 

the
 

influence
 

of
 

shock
 

wave
 

unsteady
 

boundary
 

layer
 

on
 

the
 

temperature,
 

the
 

condition
 

of
 

ignoring
 

the
 

change
 

of
 

temperature
 

with
 

wall
 

parameters
 

is
 

obtained,
 

which
 

improves
 

the
 

reliability
 

of
 

excitation
 

signal
 

generation.
 

In
 

the
 

end,
 

the
 

traceability
 

of
 

the
 

calibration
 

device
 

is
 

analyzed
 

and
 

evaluated
 

with
 

the
 

experiments,
 

which
 

shows
 

that
 

the
 

proposed
 

gas
 

dynamic
 

temperature
 

calibration
 

device
 

can
 

generate
 

the
 

temperature
 

excitation
 

signals
 

with
 

the
 

step
 

rise
 

time
 

of
 

1. 6
 

ms,
 

a
 

steady
 

step
 

amplitude
 

of
 

320℃ ,
 

and
 

duration
 

of
 

40
 

s,
 

which
 

satisfy
 

the
 

dynamic
 

calibration
 

requirements
 

of
 

the
 

temperature
 

sensors.
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0　 引　 　 言

　 　 随着我国武器装备自主可控和航空发动机事业的飞

速发展,气体温度测试技术应用领域越来越广,需求愈加

迫切,且呈现高动态性、高精度、高可靠性等特点[1-3] 。 例

如,高超声速飞行器研制、高超声速边界层转捩热流测

试、航空发动机燃烧室温度测试、火箭尾焰温度测试、火
炮炸药等爆轰温度测试等[4-8] 。 实现上述场合动态温度

的准确测量,需要基于动态温度校准装置对于温度测试

系统进行性能评价,这是保证动态温度测试数据结果有

效、可靠的依据和基础。
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动态温度校准装置是提供测试系统温度量值基准和

动态特性依据的计量平台。 常用的动态温度校准装置包

括:水浴油浴装置、激光校准装置、电加热校准装置等,由
于其便携性、实用性,得以广泛应用。 但是应用于前述场

合动态温度测量时,由于校准介质与实际使用工况不一

致、温度上升过程不可控、校准温度幅值受限等问题,校
准结果与测试系统真实性能可能存在较大差异,导致校

准结果实用性下降[9-11] 。 当前,针对气体介质的动态温

度校准装置,具有代表性的是热风洞动态校准设备[12-13] 。
该设备具有温度稳定,温度上限高等优点,能够提供持

续、可靠的校准标准信号源,基本可以满足航空领域常规

温度传感器动态校准需求。 但该装置采用物理弹射方式

实现标准信号阶跃过程,对于快速响应温度传感器的动

态校准具有一定的能力局限。
为了满足我国航空航天领域对于高质量动态温度

测试需求,突破动态测试技术对于我国武器装备、超高

声速飞行器研制的制约作用,特别是可以针对快速响

应温度传感器实现有效校准,本文研制了基于激波原

理的气体动态温度校准装置。 该装置的特点是:一方

面利用激波温度阶跃快速上升特性,可以建立标准的

时域阶跃动态依据;另一方面利用高精度温度传感器

对于稳值温度过程进行评价,实现温度量值的可靠溯

源和量传。 由此,可以实现对动态温度测试系统的全

面评价。 本文是对动态温度校准原理、溯源方法的全

新设计,突破了现有动态温度校准装置在介质匹配、动
态特性可靠依据、高精度溯源等方面的限制。 对于航

空航天、兵器领域涉及的气体介质动态温度的精确测

量极具参考价值。

1　 动态温度激励信号发生机理

　 　 温度传感器一般认为是一阶动态系统,动态校准

激励信号通常采用阶跃信号形式[14] 。 由于气体分子稀

薄,通过传热的方式,难以产生快速的阶跃温度变化。
因此,本文利用激波压缩产生瞬态高温,解决激励温度

信号上升时间问题。 但是传统激波管产生激波过程的

持续时间仅为毫秒级,无法对温度传感器产生有效激

励[15] 。 因此,无法直接将激波管作为动态温度校准

装置。
针对以上问题,本文通过传统激波管的结构改造,

实现了激波过程后稳态温度气体持续流动,克服了激

波过程持续时间短造成的传感器无法有效响应问题。
动态温度激励信号发生具体分为两个阶段:1) 激波压

缩过程,作为阶跃温度上升过程基准;2) 稳态温度持续

过程,作为阶跃温度稳值过程基准。 以上两个过程产

生机理和产生作用具有较大差异,分别开展论述。

1. 1　 激波压缩过程机理分析

　 　 激波管是一种被膜片隔为两部分的腔体装置,在膜

片一侧充有高压气体为高压腔,膜片另一侧为低压腔。
若增大膜片两侧的压力差并大于膜片承压临界值,实现

自然破膜,则在低压腔内产生激波,激波管内流动空间分

布示意图如图 1 所示。 通常将激波管内流动简化为 4 个

空间区域,由激波波阵面至下游段为 1 区,激波波阵面与

接触面之间为 2 区,接触面与稀疏波波头之间为 3 区,稀
疏波与稀疏波下游段为 4 区[16] 。 经过激波压缩在低压

腔内产生气体温度阶跃变化,从而实现温度变化的快速

上升,可以作为阶跃温度上升过程基准。 但是,由于激波

持续时间过短,仅依靠激波压缩过程,无法对温度测试系

统产生有效激励。

图 1　 激波参数空间分布示意图

Fig. 1　 Schematic
 

diagram
 

of
 

the
 

spatial
 

distribution
 

of
 

shock
 

wave
 

parameters

1. 2　 稳态温度持续过程机理分析

　 　 稳态温度持续过程是指低压腔气体在激波压缩过程

之后,气流速度、温度等参数稳定的实现过程。 具体是通

过高低压腔基本恒定的压力差、均匀稳定的高压腔温度

控制等措施实现的。 其中,高低压腔基本恒定的压力差

是基于较大的高低压腔体积比和高压腔压力精密控制实

现的;均匀稳定的高压腔温度控制是基于循环结构体高

压腔、内置风扇、电加热器、外绝热层,在高压腔内产生高

温气体,并通过强制对流循环保证气流温度的均匀性。
在低压腔下游出口位置安装有节流喷嘴,实现低压段内

流速的精确控制。 节流喷嘴另一侧与真空泵连接。 气体

动态温度校准装置结构示意图如图 2 所示。
高压腔与低压腔通过膜片隔开,通过膜片两侧的压

力控制,实现膜片自然破裂,从而在低压腔内产生温度幅

值稳定、气流速度恒定的持续流场。
稳态温度持续过程与激波压缩过程接合,可以在低

压腔内同时实现气体动态温度信号瞬态过程发生和对温



　 第 5 期 杨兆欣
 

等:基于激波原理的气体动态温度校准装置研究 25　　　

图 2　 气体动态温度校准装置结构示意图

Fig. 2　 Schematic
 

diagram
 

of
 

the
 

gas
 

dynamic
 

temperature
 

calibration
 

device

度测试系统有效激励,可以实现对工程常用温度测试系

统有效校准。 但是对于快速响应温度传感器,激波持续

过程幅值不稳定性会反映在传感器响应结果中,从而影

响动态校准质量,因此,针对快速响应温度传感器动态校

准需要开展激波过程温度幅值补偿研究。

2　 激波过程温度幅值补偿研究

2. 1　 激波过程 3 区温度幅值的补偿

　 　 对 3 区温度幅值进行补偿,首先需要研究破膜后,激
波管内各参数基本情况。 本论文激波管校准介质采用高

温空气, 因此选择耐温值较高的铝箔膜片, 厚度为

δ= 0. 05 mm,低压段初始温度为 25℃ ,初始压力为常压,
低压腔入口直径 D= 28 mm。

激波参数中一个关键参数是初始膜片压力比,表示

在膜片破膜前时刻高压腔与低压腔压力的比值,该参数

由膜片临界压力值所决定。 初始膜片压力比与激波马赫

数是激波管流动的一个基本关系,可以表示为:

P41 = 1 + 2r
r + 1

(Ms
2 - 1)é

ë
êê

ù

û
úú ×

1 - r - 1
r + 1

a14 Ms -
1
Ms

( )é

ë
êê

ù

û
úú

- 2·r
r-1

(1)

式中:P41 为初始膜片压力比,Ms 为激波马赫数,r 为空气

比热容,a14 为低压腔与高压腔声速比,可以表示为:

a14 =
T1

T4
(2)

式中:T1、T4 分别为低压腔和高压腔的温度。
在激波过程中,若 P41、T1 为已知常值,破膜后,由

式(1)即可得到 Ms 与 T4 之间关系。 假设初始膜片压力

比 P41 = 6. 8,T1 = 298
 

K,可得如图 3 所示关系曲线,本文

为了表述方便,称之为 Ms -T4 基本关系曲线(在固定初

始膜片压力比条件下,Ms 与 T4 之间关系曲线),其物理

意义为在满足初始条件的情况下,膜片自然破裂后,Ms

与 T4 满足如图 3 所示规律。

图 3　 Ms-T4 基本关系曲线

Fig. 3　 Ms-T4
 basic

 

relationship
 

curve

由激波运动关系,可以得到 2 区温度值:

T2 =
[2rMs

2 - ( r - 1)]·[( r - 1)Ms
2 + 2]

( r + 1) 2Ms
2 T1 (3)

式中:T2 为 2 区温度值。
3 区温度与高压腔内温度比可以表示为:
T3

T4

= 1 + r - 1
2

M3( )
-2

(4)

式中:M3 为 3 区气流马赫数,T3 为 3 区温度。
M3 与 Ms 之间的关系可以表示为:

M3 =
a41( r + 1)Ms

2(Ms
2 - 1)

- r - 1
2

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

-1

(5)

由式(4)、(5)可得:

T3 = 1 + r - 1
2

a41( r + 1)Ms

2(Ms
2 - 1)

- r - 1
2( )

-1
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

-2

T4

(6)
由式(2)及式(6)可知,T3 与 T4,Ms 有关,在选定膜

片后,唯一决定于 T4,因此,可以通过调节 T4 实现对 T3

的补偿。
由式(3)、(6),在 T2 =T3 条件下,可得:
[2rMs

2 - ( r - 1)][( r - 1)Ms
2 + 2]

( r + 1) 2Ms
2 T1 =

1 + r - 1
2

a41( r + 1)Ms

2(Ms
2 - 1)

- r - 1
2( )

-1
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

-2

T4 (7)

由式(7)可得,Ms 与 T4 之间的关系曲线,如图 4 所

示。 在本文为了表述方便,称之为 Ms -T4 平衡温度曲线

(T2 =T3 条件下,Ms 与 T4 之间的关系曲线)。 其物理意

义为满足图 4 曲线的各 T4 值及对应Ms,即可实现激波过

程中 3 区温度幅值补偿改进。
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图 4　 Ms-T4 平衡温度曲线

Fig. 4　 Ms-T4
 balance

 

temperature
 

curve

综上,低温区幅值补偿,需要首先满足破膜后各区温

度及马赫数等参数基本关系,然后通过 T3 温度补偿机

制,即可实现对 T3 温度幅值的补偿。
2. 2　 激波过程 2 区温度持续时间补偿

　 　 2 区温度持续时间 Δt,是由激波速度 U、接触面速

度 u2 分别到达被校热电偶位置时间差决定的。 可以对

激波条件及被校传感器安装位置进行设计,尽可能减

小由于该部分温度间断造成对温度传感器动态响应的

影响。
本文采用的厚度为 δ= 0. 05 mm 铝箔膜片,在低压腔

入口直径 D= 28 mm 时,膜片临界压力值为 220
 

kPa。 设

置激波仿真初始条件为,低压段初始温度 T1 = 25℃ ,初始

压力为 P1 = 0. 1
 

kPa。
由 2 区激波基本关系式:
u2

a1

= 2
r + 1

Ms -
1
Ms

( ) (8)

式中:u2 为激波接触面速度,a1 为低压腔声速。

M2 =
( r - 1)Ms

2 + 2
2rMs

2 - ( r - 1)
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

1 / 2

(9)

式中:M2 为 2 区气流马赫数。
可得 2 区持续时间 Δt 为:
Δt = k × l (10)

式中:Δt 为 2 区温度持续时间,l 为被校温度传感器与膜

片之间的距离,k 可以表示为:

k = 1
u2

- 1
U( ) (11)

由式(10)可知,l 与 Δt 之间为线性关系,k 为 Δt 随 l
变化的斜率,由式( 11) 计算得出。 在低压腔温度 T1 =
25℃时,马赫数为 1. 59,由式(8) ~ (11)可得 l 与 Δt 之间

的关系,如图 5 所示。

图 5　 l 与 Δt 之间的关系曲线

Fig. 5　 Relation
 

curve
 

between
 

l
 

and
 

Δt

考虑到低压腔传感器安装空间以及低压腔与高压腔

之间连接空间,l 取值为 l= 50 mm,对应 Δt = 0. 09 ms。 因

此持续时间为 Δt 的温度波动,对于时间常数在毫秒级以

上的热电偶而言,可以忽略 2 区高温区对于动态校准结

果的影响,也就是说,可以认为阶跃温度变化初始温度为

T1,稳值温度为 T3。

3　 激波管中非定常边界层对于温度的影响

　 　 在激波运动过程中,会产生非定常边界层,从而影

响激波运动过程中的温度特性。 大量实验表明,实际

激波管流动中随着离开隔膜距离的增加,激波将会减

速,而接触面将加速,主要影响因素之一就是在激波管

壁面形成的边界层。 在实际激波流动中,可以观察到

层流和湍流两种边界层。 而且由于动态温度激励发生

装置中,产生的激波马赫数较小,强度较弱,层流和湍

流边界层均有存在,因此需要对边界层存在对于温度

场的影响进行研究。
在定常坐标系中,壁面本身也有一个热边界层,它类

似于相邻的流体,如图 6 所示。

图 6　 壁面热边界层示意图

Fig. 6　 Schematic
 

diagram
 

of
 

thermal
 

boundary
 

layer
 

on
 

the
 

wall
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假定在激波出现之前,流体和壁面处于同一温度 T1

(或 T4),忽略壁面参数的变化,固壁一维热传导方程为:
∂T
∂t

= aW-
∂2T
∂y2 (12)

或:
∂T
∂x

=
aW-

uW

∂2T
∂y2 (13)

式中:T 为气流温度,t 为时间尺度,aW- 为热扩散率,y 为

与壁面正交方向尺度,x 为壁面方向运动尺度,uW 为壁面

均匀速度。
假定气流粘性系数和气流速度均为 0,固壁附近气

流温度为常数,则式(13)的解为:
TW - T
TW - Tσ

= erf - y
2

uW

xaW-
( ) (14)

式中:erf 是误差函数符号,TW 为壁面气流温度,Tσ 为激

波 1 区温度(激波情况),或为激波 4 区温度( 稀疏波

情况)。
在壁面上,流体传给固壁的热流应当等于固壁向内

部传导的热流。 其中固壁向内传导的热流为:

qW- ≡ - K ∂T
∂y( )

W-

=
(Tσ - TW)KW-

(πxaW- ) / uW

(15)

式中: qW- 为壁面气流传导热流,K 为导热系数,KW- 为流

体向固壁传导时的导热系数,下表 W -
 

表示沿着
 

- y 方

向的壁面参数。
由绝热壁边界层参数关系,可以得到:

qW =- S′(0)(TW - Tr)
ueρWμW

2x
Cp

Pr
(16)

式中: Cp 为比热,Pr 为普朗特数,ρW 为壁面气流密度,μW

为壁面气流粘性系数,ue 为边界层外缘气流速度,Tr 为绝

热壁恢复温度, - S′(0) 为微分方程叠加系数。
利用上式,可以导出:

TW - Tr

Tσ

= A

Tr

Tσ

- 1

A + 1
≈ A

Tr

Tσ

- 1( ) + o(A2) (17)

式中:

A =- S′(0)
2
π
Pr

ue

uW

aW-

aW

KW

KW-
(18)

由于 A 和 Tr
 均为 TW

 的函数,因此利用式(17)求 TW

时必须进行迭代。
利用理想激波管关系式,对于空气介质,可得:
Tr

T1

= 1 + 2
uW - ue

6ue - uW
(19)

为了说明恢复温度与激波或稀疏波之间的温度关

系,定义式(20)。

ΔeT = Tr - T1 (20)
式(20)的物理意义在于,对于 ΔeT  >

 

0,热量从壁面

传入流体,对于 ΔeT  <
 

0, 热量从流体传入壁面, 对于

ΔeT = 0,壁面温度与流体温度保持平衡。
利用理想激波管关系式,对于空气介质,可得:

ΔeT1
= 1

3
(M2

s - 1) (21)

可以得到 Ms 与 ΔeT1
之间的关系曲线,如图 7 所示。

由图 7 可以看出,激波马赫数在[0,10] 区间范围,
ΔeT ≥ 0, 即热量始终是从壁面传入流体的。 实际动态校准

实验中,激波马赫数位于区间[1. 48,1. 60]内,对应的 ΔeT1 位

于区间[0. 48,0. 60]之间。 但是,激波 1 区过程持续时间非

常之短,对于气流温度幅值的影响可以忽略不计。

图 7　 Ms 与 ΔeT 间的关系曲线

Fig. 7　 Relation
 

curve
 

between
 

Ms
 and

 

ΔeT

对于稀疏波情况,当介质为空气时,可得:
Tr

T4

- 1 =-
2(8uW - ue)(ue - uW)

25u2
W

(22)

利用连续方程和等熵关系,可以得到:
uW

ue

= 6 - 5
P3

P4
( )

1 / 7
é

ë
êê

ù

û
úú

-1

(23)

式中:P3、P4 分别为激波过程 3 区和 4 区的压力。
由此,可以得到:

ΔeT =- 2 3
P3

P4
( )

1 / 7

- 2é

ë
êê

ù

û
úú 1 -

P3

P4
( )

1 / 7
é

ë
êê

ù

û
úú (24)

对于稀疏波过程,相较于激波短暂过程,作用时间要

长得多,对激励温度信号影响也较大。 对于动态温度激

励信号发生装置,在 T4 = 531
 

K,T1 = 298
 

K 的条件下,
Ms 与 P34 之间的关系曲线,如图 8 所示。 对于实际校准

实验激波马赫数范围[1. 48,1. 60]对应的 P34,如细节图

所示可知,位于区间[0. 157,0. 196]之间。
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图 8　 P34 关系曲线

Fig. 8　 The
 

shock
 

wave
 

relation
 

curve
 

of
 

P34

根据 P34 的区间范围[0. 157,0. 196]在图 8( a)中对

应区间,可以得到在 P34 区间范围内, ΔeT4 < 0。 因此对

于稀疏波而言,热量由流体传入壁面。

由 - S′(0) π
2Pr

ue

uW
≈ 1, 式(18)近似表示为:

A ≈
aW-

aW

KW

KW-
(25)

对于激波而言,利用式(17)和(19),可以得到:
TW - T1

T1
≈ 4 × 10 -4 M2

s - 1
3( ) (26)

对于稀疏波而言,利用式(17)和(19),可以得到:
TW - T4

T4
≈- 8 × 10 -4 3

P3

P4
( )

1 / 7

- 2é

ë
êê

ù

û
úú ×

1 -
P3

P4
( )

1 / 7
é

ë
êê

ù

û
úú (27)

由此可知,对于 Ms ≤ 3 的弱激波及所有的稀疏波,
假定壁温 TW 与初始温度 Tσ(T1 或 T4) 相等, 产生的误差

在 0. 1%以内。 在 Ms ≤ 9 的较强激波中,误差在 1% 以

内,而 Ms ≈ 27 时, 误差可达 10% 。 这是因为气体与金属

材料相比,其热传导率很低,所以 KW / KW- 很小。 因此,
忽略温度随壁面参数变化基本是合理的。

4　 可溯源性分析

　 　 本文所研制的基于激波原理的气体动态温度校准装

置是一套计量平台,开展校准试验需要满足可溯源性要

求。 可溯源性分析从溯源原理分析和溯源结果试验验证

两个方面开展论述。
4. 1　 动态温度激励信号溯源原理

　 　 由于激励信号是在校准平台低压腔内产生的具有显

著时变特性的信号,对于气流温度环境的时间、空间分辨

具有较高要求。
时间分辨要求主要针对激励信号时域信号高质量、

高动态溯源。 具体是将动态温度激励信号的激波压缩过

程和稳态温度持续过程,对应于温度上升过程溯源和温

度稳值过程溯源两个过程。 其中,温度上升过程为瞬态

变化,无法通过温度传感器进行精确评估。 基于激波过

程图 1 所示的激波过程机理分析,可知激波压缩导致温

度和压力阶跃变化为同步发生的物理过程[17] ,因此可以

基于高频响压力传感器对该激波压缩温度上升过程进行

评估,主要针对温度上升时间进行评估。 温度稳值过程

溯源评估可以基于完成量值传递的高精度温度传感器实

现,主要对于温度稳态幅值进行评估。 综上,通过高频响

压力传感器和高精度温度传感器共同组成动态温度激励

信号溯源系统实现动态温度信号的溯源,动态温度激励

信号溯源原理如图 9 所示。

图 9　 动态温度激励信号溯源原理图

Fig. 9　 Tracing
 

schematic
 

diagram
 

of
 

dynamic
 

temperature
 

excitation
 

signal
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空间分辨要求主要是指动态温度激励信号溯源系统

与被校准温度传感器是否表征同一物理点参数变化过

程。 其中高频响压力传感器和高精度温度传感器需要安

装于低压腔体内同一截面,保证感受激波波阵面空间统

一性,高频响压力传感器安装在腔体侧壁,高精度温度传

感器和被校准温度传感器感温端距离保持为毫米量级,
保证传感器感受温度空间统一性。 低压腔传感器具体安

装方法如图 10 所示。

图 10　 低压腔传感器安装示意图

Fig. 10　 Sensor
 

installation
 

diagram
 

of
 

the
 

low
 

pressure
 

chamber

4. 2　 动态激励信号溯源结果试验验证

　 　 为了对气体动态温度激励信号的性能指标进行定量

评估,需要进行现场试验。 试验条件为:高频响压力传感

器为固有频率 380
 

kHz 快速响应绝压传感器,高精度温

度力传感器测量精度为±0. 2℃ ,与采集系统之间接入精

度为 0. 1%的 50 倍隔离放大器,采样频率为 100
 

kHz,破
膜时,高压腔内温度为 328℃ ,高压腔内压力为 258

 

kPa,
选用 64 L / min

 

流量节流喷嘴,采集到高精度温度传感器

及高频响压力传感器响应信号经过归一化后如图 11
所示。

图 11　 高精度温度传感器及高频响压力传感器归一化响应

Fig. 11　 Normalized
 

response
 

of
 

high
 

precision
 

temperature
 

sensor
 

and
 

high
 

frequency
 

pressure
 

sensor

高频响压力传感器时域响应阶跃上升过程与高精度

温度力传感器时域响应稳态幅值过程通过数据融合,可
以得到气体动态温度激励信号实际运动过程,如图 12
所示。

图 12　 温度激励时域信号曲线

Fig. 12　 Temperature
 

excitation
 

signal
 

curve
 

in
 

the
 

time
 

domain

为了更加直观体现动态激励信号的上升过程,给出

图 12 中的局部放大图:高频响压力传感器上升过程的时

域局部曲线图。 由图 12 所示,可以得到气体动态温度校

准装置可产生的激励信号特征结果:激励信号上升时间

为 1. 6 ms,动态激励信号稳态幅值为 320℃ ,激励信号持

续时间为 40 s。

5　 结　 　 论

　 　 本章提出基于激波管原理的气体动态温度发生装

置。 针对传统激波管持续时间短的问题,通过对激波管

结构形式的改造,实现了对温度传感器动态校准有效持

续时间长度。 对于激波后稀疏波影响造成温度波动现

象,通过从低温区域温度持续时间及温度幅值两方面予

以补偿。 另外对温度对于气流非定常边界层对于温度幅

值的影响进行了定量研究,得到了忽略温度随壁面参数

变化的条件,实现了温度动态校准标准信号的发生。 同

时,基于激波运动机理分析,提出了高频响压力传感器和

高精度温度传感器响应信息融合的方法对动态激励信号

进行溯源,溯源试验结果表明,该校准装置可以产生较为

理想的温度阶跃标准信号。 本论文提出的动态温度校准

装置对于接触式温度传感器在气体介质条件下的动态特

性评价提供了有益的探索与尝试。
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