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航天器热电偶检测系统的设计与实现

冯　尧，刘泽元，梁　硕，刘　阳
（北京卫星环境工程研究所，北京　１０００９４）

摘要：热电偶测温广泛应用于航天器真空热试验的温度测量中，目前对于航天器总装阶段的热电偶实施没有一种快速有效的方法进

行正确性验证；传统依靠人手触摸测点观察热电偶阻值变化方法存在一定的局限性，为了提高热电偶检测的准确性和有效性，设计了一

种便携式的热电偶检测系统，实现了对热电偶短路、开路和粘贴位置正确性的检测；基于 ＭＡＸ３１８５５的温度采集模块可以快速采集和显

示热电偶温度，加热模块的出风口温度控制和加热温度限制能够保证检测过程中航天器的安全性；实际测试表明，该系统具备在现场灵

活对航天器表面热电偶进行检测的能力，测试效率高，具有很高的实用性。
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０　引言

热电偶是航天器真空热试验中最常用的温度传感器之一，

热试验准备阶段要完成热电偶的布置与粘贴，并进行电连接

器的焊接［１２］。热电偶检测正是对上述工作结果的正确性进行

验证的一种方法，是试验准备阶段的关键工序。目前，航天

器上热电偶的检测都需要在热试验前接上热试验测控系统的

测量仪器进行，但是在总装阶段缺少足够的验证手段，只能

通过加强过程控制来保证结果。而对于热试验支架、工装等

粘贴的热电偶检测普遍采用用手去触摸，通过万用表测量电

压值，定性判读人体接触对热电偶温升产生的热电势变化。

实际测试过程中，航天器上的热电偶测温点一般不允许人体

直接接触，使用万用表测试热电势又对人员经验依赖较大，

无法准确有效进行检测。因此，本文设计了一种航天器热电

偶检测系统，可以实现热电偶的短路、开路故障检测，温度

采集，气动加热和对应关系判定，提高了热电偶检测工作

效率。

１　系统结构及原理

航天器热试验测温热电偶一般采用Ｔ型热电偶单线制引

线方式，每４８路热电偶为一组通过电连接器引出
［３］，因此，

本文的相关设计也是以热电偶单线制测温为基础的，系统组

成如图１所示。本系统以Ｔ型热电偶为对象进行热电偶检测

系统的设计与开发，系统由温度采集模块和加热模块两部分

组成。在温度采集模块中航天器表面待检测热电偶经信号接

入单元引入热电偶检测系统温度采集模块，数据采集单元对

热电偶的原始值进行采集，结合冷端温度计算出待测热电偶

的真实温度，通过Ｚｉｇｂｅｅ无线传输技术
［４］将实时温度数据发

送至加热模块，人机交互单元实时显示热电偶温度值和变化

曲线。操作人员手持加热模块对热电偶进行加热，加热模块

根据热电偶温度控制差值控制加热丝通断和风扇风速，防止

温度过高对航天器表面造成破坏，实时显示热电偶温度值和

加热时间。检测过程中待检测热电偶由测试人员根据热电偶

节点表和粘贴位置选择确定，温度采集模块的中央控制单元

根据热电偶温度变化情况和加热热电偶节点号的对应关系做

出热电偶实施正确性判定，给出检测结论。

２　温度采集模块设计

２１　热电偶温度采集模块

本模块基于 ＭＡＸ３１８５５和Ｃ８０５１Ｆ０２０展开热电偶温度数

据采集电路的设计。ＭＡＸ３１８５５芯片是 ＭＡＸ公司生产的一

种热电偶至数字输出转换器，带有冷端补偿检测和修正，内

置１４位模／数转换器 （ＡＤＣ）、数字控制器、ＳＰＩ兼容接口，

以及相关的控制逻辑，能够将Ｔ型热电偶热电势信号转换成

数字量。该芯片的温度分辨率为０．２５℃，最高温度读数为＋
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图１　系统组成图

１８００℃，最低温度读数为－２７０℃，能够检测热电偶短路和

开路［５］。

图２　温度采集模块组成图

在本系统的设计中，为了提高系统的可靠性和可维护性，

整个热电偶温度采集电路采用模块化设计，每一个模块上置８

路热电偶采集芯片，同时采用多个 ＭＡＸ３１８５５并行采样处理

的方式以提高系统在测量热电偶时的温度响应时间，如图３

所示。

图３　３１８５５并行连接电路图

ＭＡＸ３１８５５提供简单的ＳＰＩ兼容接口 （只读），本系统将

８个 ＭＡＸ３１８５５的ＳＣＫ （时钟端）和 ＣＳ （片选端）并行连

接，然后将８个ＳＯ （数据输出端）分别输出至单片机!

，通

过这样的级联方式可以同时将８片的 ＭＡＸ３１８５５的数据并行

读出。ＭＡＸ３１８５５每次的输出的数据格式位３２的二进制数

据，考虑其最大时钟频率 （小于５ＭＨｚ）和总线上的寄生电

容，每个 ＭＡＸ３１８５５最快可以在１０微秒的时间内将温度值读

出，由于本设计采用模块化并行读取的方式，因此最快在１０

微秒
!

可以将８片 ＭＡＸ３１８５５的温度数据读出，那么读取４８

个热电偶最快可以在６０微秒!

完成一个循环周期，可以实现

很高的热响应速度。但是，考虑到内部冷端温度转换、外部

热电偶温度转换和热电偶故障检测三项转换需耗时７５毫秒，

同时为了减少数字电路在高速数据传输中出错的几率，将数

据的读取周期设定为１秒。

数据 读 取 电 路 主 芯 片 采 用 了 Ｃ８０５１Ｆ０２０ 单 片 机，

Ｃ８０５１Ｆ０２０是高度集成的混合信号单片机，具有高速 ＡＤＣ子

系统，并包含两个独立的１２位 ＤＡＣ。设计中需要对４８个

ＭＡＸ３１８５５的信号进行读取，为了提高读取的速度和单片机

ＩＯ的利用率，对输入模块进行了分组，采用８×６的模式进行

分组，８个 ＭＡＸ３１８５５为一组，这８个 ＭＡＸ３１８５５共同使用

ＣＳ （片选）ＣＬＫ （时钟），然后每个 ＭＡＸ３１８５５的数据输出

口 （ＳＯ）单独输入到单片机!

。采取该方式可以很方便扩展

采集模块，最多可以再扩展２个热电偶模块，达到６４路。程

序读取时，只需要提供对应的片选和时钟，便可以将８片的

ＭＡＸ３１８５５的数据同时读入单片机，依次给每个模块提供ＣＳ

和ＳＣＫ，６次即可将４８个通道的热电偶数据读出。

２２　冷端温度补偿

通常情况下，ＭＡＸ３１８５５器件通过其内部的冷端补偿对

冷端的温度变化进行检测和修正。器件首先测量内部管芯温

度，该温度与冷端的温度相同，然后测量待测热电偶的输出

电压，并将其转换为补偿之前的热电偶温度值。将该值叠加

到器件的管芯温度即冷端温度，计算得到待测热电偶的实际

温度。对于本系统而言，由于热电偶的接入端位于整个检测

系统的外部、且航天器热电偶测温采用单线制进行，而

ＭＡＸ３１８５５位于检测系统内部电路板上，器件的冷端温度并

不是实际的冷端温度，需要对冷端补偿部分进行重新设计。

图４　冷端温度补偿

冷端温度补偿系统设计如图４所示，其中Ｊ１为待检测热

电偶的铜－康铜连接点，Ｊ２、Ｊ３为航天器热电偶单线制测量

所使用的电连接器和本文的热电偶检测系统的铜－铜连接点，

Ｊ４、Ｊ５为航天器热电偶单线制测量所引出的铜公用线和康铜

公用线与冷端热电偶铜线和康铜线的铜－铜和康铜－康铜连

接点，Ｊ６为冷端热电偶的铜－康铜连接点。对于Ｊ４和Ｊ５，本
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系统使用ＯＭＥＧＡ公司ＳＭＰＷ系列热电偶合金电连接器将单

线制测温热电偶的铜、康铜公用线接入冷端热电偶，形成热

电偶测温回路，不引入第３种材质，可以有效保证系统测量

精度。由于Ｊ２、Ｊ３和Ｊ４是铜－铜连接点，Ｊ５是康铜－康铜连

接点，因此它们不会产生热电势，但Ｊ６是铜－康铜连接点，

将会添加一个相对于Ｖ１的电动势Ｖ２，而 ＭＡＸ３１８５５所测得

的电压值Ｖ将与Ｊ１和Ｊ２间温差成正比。这就是说，我们只

有在确定冷端热电偶Ｊ２的温度之后才能确定待检测热电偶Ｊ１

处的温度。Ｊ２处的温度由冷端温度测量单元进行采集，该单

元由ＰＴ１００铂电阻、等温腔体和 ＡＤ７７９９采集电路组成，等

温腔体的功能主要是为冷端热电偶和ＰＴ１００铂电阻提供一个

稳定、可靠、均匀并且可测的温度场。按照真空热试验温度

数据采集及处理相关要求，要确保该温度场的不均匀度不超

过０．１℃，并且在１分钟内温度变化量不超过０．０５℃
［６］。为

了保证等温腔提所提供的温度场在稳定性和均匀性上都能满

足设计要求，在检测系统内部将嵌入式工控机等发热器件与

ＭＡＸ３１８８等测量器件使用隔热泡沫进行了隔离，减少环境温

度的波动。冷端热电偶和ＰＴ１００铂电阻放置在等温腔体内部，

在其内部填充导热硅脂，保证温度场的均匀性。通过ＡＤ７７９９

采集ＰＴ１００铂电阻在恒流激励源下产生的电压值Ｖ３，计算得

出铂电阻的阻值，通过三次多项式拟合得到铂电阻温度值，

在等温腔的保证下可以认为铂电阻温度值即为冷端热电偶温

度值。

２３　温度修正

ＭＡＸ３１８５５假定温度和电压之间为线性关系，对于Ｔ型

热电偶，按照线性方程 （１）进行计算：

犞狅狌狋 ＝ （５２．１８μＶ／℃）×（犜′－犜犃犕犅） （１）

式中，犞狅狌狋 为热电偶输出电压，犜′为 ＭＡＸ３１８５５输出的待检测

热电偶温度，犜犃犕犅 为 ＭＡＸ３１８５５冷端温度。

但是实际测试中铜－康铜热电偶温度值和热电势值呈现

一定的非线性，且本系统以 ＭＡＸ３１８５５外部铂电阻温度作为

冷端温度，因此需要对器件输出的温度值进行修正，以获取

准确的待检测热电偶温度。

根据热电偶测温原理和中间温度定律，待检测热电偶温

度犜和冷端热电偶温度犜０ 所对应的热电势有如下关系：

犈犃犅（犜，０）＝犈犃犅（犜，犜０）＋犈犃犅（犜０，０） （２）

　　犈犃犅（犜０，０）为冷端温度为犜０ 时的热电势，可由分度表查

得；犈犃犅（犜，犜０）为冷端温度为犜０，热端温度为犜时的热电势，

用以补偿热电偶冷端温度的热电势，即式 （１）中的犞狅狌狋，可

由 ＭＡＸ３１８５５测得；计算可得犈犃犅（犜，０），此时，待检测的热电

偶温度犜就可以根据分度表计算得出。

由于热电偶的热电势与温度关系为非线性关系，而分度

表提供的又是温度和热电势的离散对应关系，为保证测量精

度就需要进行线性优化，一般使用式 （３）所示的多项式进行

热电势和温度的转换。式中随着狀的增加，多项式的精度也

会提高，但是高次多项式的计算对计算机来说是一项费时的

任务，可以在较小的温度范围使用低次多项式来节省时间，

获得更高的系统速度。根据Ｔ型热电偶特性，真空热试验中

一般在－２００～２００℃范围内将其划分为－２００～０℃，０～１００

℃，１００～２００℃三个区域，每个区域通过三次多项式做近似

处理：

狔＝犪０＋犪１狓＋犪２狓
２
＋…＋犪狀狓

狀 （３）

式中，当由冷端温度计算其对应热电势时，狓表示冷端温度

犜０，狔表示热电势犈犃犅 （犜０，０）；当由热电势计算待检测温

度时，狓表示热电势犈犃犅 （犜，０），狔表示待检测温度犜；犪０、

犪１、犪２、犪狀 为多次项系数。

综上所述，在热电偶温度修正中由测得的ＰＴ１００铂电阻

阻值犚计算可得冷端温度犜０，将犜０ 代入式 （３），狀取３，计

算可得犈犃犅 （犜０，０），根据测得的犞狅狌狋即犈犃犅 （犜，犜０），由式

（２）易得犈犃犅 （犜，０），将犈犃犅 （犜，０）代入式 （３），狀取３，

计算便可得待检测热电偶温度值犜。

３　加热模块设计

气动加热模块系统组成如图５所示，其利用发热电阻丝

吹出的热风来对待测热电偶进行加热，包括出风口温度测量

单元、加热单元、风速控制单元等，此外为了便于热电偶检

测工作的进行，在气动加热电路中还设置了温度显示电路模

块，该模块通过无线数传模块接收温度采集模块的待检测热

电偶温度数据。考虑到航天器产品表面温度的特殊性，为保

证产品安全，手持加热装置出风口温度设计为可控模式。加

热单元工作时，单片机将温度传感器采集到的出风口温度和

设定的出风口温度上下限进行对比，当温度小于下限温度时

开启继电器接通发热电阻丝进行工作，当测量温度大于上限

温度时关闭继电器切断发热电阻丝，保持出风口温度动态稳

定。风速控制电路采用ＰＷＭ 进行调速，根据待检测热电偶

温度实测值和设定值的大小控制鼓风机的出风量。中央控制

单元采用ＳＴＣ系列单片机，该系列单片机的ＩＯ端口的输出

能力比较强，并且抗干扰能力比较好，可以满足本模块的所

有功能。

图５　加热模块组成图

４　软件设计

软件系统基于 ＶｉｓｕａｌＢａｓｉｃ实现，采用图形化界面设计，

分为温度采集端和加热端两部分，主要实现系统设置、人机

交互、实时温度信息采集、无线数据互传、加热控制和检测

判断等功能。温度采集端软件实时显示各通道热电偶温度、

冷端温度、出风口温度和热电偶温度变化情况。进行热电偶

检测时，温度采集模块和加热模块配合使用，选定测点进行

加热，观察选定测点温度变化情况，软件根据预先设置的检

测判据给出检测结论。测试人员手持加热模块对待测热电偶

进行加热，加热端软件根据设定的出风口温度上限控制加热
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图６　软件流程图

电阻的闭合与断开，根据实测温度变化情况，采用ＰＩＤ算法

控制风扇转速，加热过程中利用目标控温范围与要求控温范

围的差距来弥补气动加热控制过程的滞后性，有效的减小控

温误差，避免加热区域温度过高，对航天器造成损伤。

５　测试结果及分析

选择某航天器星体外表面５支热电偶进行检测，设定加

热上限温度为３０℃，温度刷新周期１秒，根据经验设置检测

判据为温度变化率大于２℃。５支热电偶检测结果全部正常，

每支热电偶检测耗时约５秒，检测过程中，使用加热模块对

待检测点进行加热，检测点温度变化率满足检测判据条件时

软件给出检测结果正常的检测结论，加热模块停止工作。为

了对加热系统的安全性进行测试，测试人员持续对某检测点

进行加热，当检测点温度上升至３０℃附近时，出风量减小，

超过３０℃时，加热丝断开，风扇停止工作。测试结果表明，

检测系统温度采集模块能够快速准确的采集到热电偶的温度

数据，加热模块设计合理，控制精度高，安全性强。此外，

测试人员发现检测过程中各测点的温度上升和下降速率不尽

相同，这与各测点粘贴处的航天器表面结构、材料特性等

有关。

６　结束语

本文基于 ＭＡＸ３１８５５设计了航天器热电偶检测系统，该

系统能够同时测量４８通道的热电偶温度数据、采集周期短，

实时性高，可以根据需要对单点热电偶进行加热，加热模块

的出风口温度和热电偶加热上限温度可独立控制，安全性好。

实践表明，该系统在热电偶检测工作的推广应用，提高了检

测工作自动化程度，能够对检测结果进行客观、准确的判断，

对于保证热试验的顺利进行有着积极的意义。
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图６　跑车试验轨迹

５　结论

文章提出了一种基于ＯＭＡＰＬ１３８与ＦＰＧＡ的惯性姿态测

量系统硬件方案，进行了方案分析、软硬件设计，并完成了试

验验证，试验结果表明系统方案设计合理，姿态测量系统的姿

态测量精度和导航定位精度较高，具有一定的工程应用价值。
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