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航天相机用基于１５５３犅总线高精度

温度控制系统

张　鹏，常　霞
（北京空间技术研究所，北京　１０００９４）

摘要：文章介绍了一种航天相机用基于１５５３Ｂ总线的测温控温系统的设计，测温部分通过电阻分压的方式采集热敏电阻的电压值进

而计算出热敏电阻的阻值，从而得出热敏电阻的温度，控温部分通过ＰＩＤ控制方法驱动加热片进行温度补偿，达到目标温度值；文中介

绍了系统的原理及电路实现、软件流程，对测温过程中产生的误差源进行了分析并提出修正方案；最后给出实测数据得出结论，该系统

测温精度优于０．１℃，控温精度优于０．３℃。
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０　引言

现在空间相机的分辨率越来越高，这使得相机焦距长，镜

头口径大，由于热胀冷缩的作用以及各种材料的热膨胀系数不

同，环境温度的的变化或相机结构温度的不均匀会导致光学元

件及结构件相对位置改变从而影响成像质量。这就需要对相机

进行主动温度补偿使相机工作在合适的温度下，以及保证良好

的温度均匀性，以保证良好的成像质量［１］。

为了达到预定的温控效果需要通过传感器采集相应点的温

度值并根据设定温度进行温度补偿。目前国内航天相机上主要

采用热敏电阻作为测温元件［２］。１５５３Ｂ总线是由于它的高可靠

性和灵活性，使其在航空航天以及军事工业中得到了广泛的应

用。本系统以某型号卫星相机负载为背景研制，通过１５５３Ｂ总

线接收卫星平台发送控温指令完成温度控制，并将温度遥测发

送至卫星平台，完成空间相机的测温控温功能。

１　系统设计及原理

系统主要分为测温部分与控温部分。通过测温电路采集热

敏电阻处的温度值，将该温度值通过１５５３Ｂ总线以及卫星测

控系统返回地面。同时可根据地面设定的温度值通经过一定的

控制算法驱动加热片进行温度补偿指定区域稳定在设计温度。

系统框图如图１所示。

图１　空间相机测温控温系统框图

１１　测温原理

热敏电阻的阻值随着温度的变化而变化，温度与阻值的关

系可以通过Ｓｔｅｉｎｈａｒｔ－Ｈａｒ公式精确描述
［３］。测温电路通过精

密的基准电压源和分压电路将热敏电阻的阻值转换成电压值；

再使用ＡＤ转换芯片对电压进行量化，微处理器读取ＡＤ转换

芯片的量化值，根据量化值———电阻对应关系及电阻———温度

关系计算出热敏电阻的温度值，测温原理如图２所示。

图２　测温原理
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１２　控温原理

控温原理：将加热片或半导体制冷器固定在需要温度补偿

的位置，对其施加方波电压的使加热片发热 （半导体制冷器制

冷）进行温度补偿，通过控制方波的占空比控制加热片的加热

量 （制冷量）。

２　电路实现

电路模块图如图３所示。

图３　硬件电路模块图

２１　分压电路：

精密电压源产生一个高精度的稳定的电压。犚１ 选用精密

电阻，由于热敏电阻犚３ 安装于被测物体表面，离测量电路较

远导线容易受到其他信号串扰，使用电容犆１ 滤波，犚２ 为信号

匹配电阻。通过分压电路将热敏电阻的阻值转变为电压值，分

压电路如图４所示。

图４　分压电路

２２　放大器＋犃犇转换电路

电路中放大器将放大倍数设置为１，作为信号调理使用。

由于放大器的输入阻抗为百兆欧级别，所以计算是可忽略犚２

信号匹配电阻 （３３欧），及模拟开关选通电阻 （２ｋ欧）的分

压作用。

ＡＤ转换电路将转换后的电压值量化为码值，由微处理器

读取转换后的码值进行换算后解析为温度值。受限于航天器件

等级和成本的制约，选用１２位量化的ＡＤ转换器件。

２３　温控驱动及保护电路：

控温驱动电路使用锁存器锁存微处理器的数据线信号作为

控制信号控制光耦器件的前端，光耦器件的后端连接加热片与

加热电源。由于产品运输、卫星发射过程中的振动等因素加热

片存在短路的故障模式 （卫星上的金属结构最终会与电源地连

接）［４］，所以每一个加热回路都使用熔断器做短路保护，为了

提高可靠性加热片使用如下图所示的非平衡并联的方式，选择

合适的电阻犚４ 使正常情况下９５％的电流通过熔断器犉１，当熔

断器犉１ 失效后，犉２ 可继续工作。

图５　控温驱动电路

２４　１５５３犅接口电路

相机属于卫星的载荷，为１５５３Ｂ总线上的一个节点，配

置为远程终端 （ＲＴ）使用。它接收卫星 （ＢＣ）发出的指令

并向卫星返回遥测数据，为了提高可靠性使用 Ａ、Ｂ两条总

线互为热备份使用。总线收发芯片与微处理器之间的接口信

号有数据信号，地址信号，控制信号，握手信号，中断信

号。该总线接收芯片具备多种工作模式，本设计中将其配置

为１６位缓存模式。总线收发芯片操作速度较慢，且和微处理

器之间为异步时钟系统，所以将ＺＥＲＯ－ＷＡＩＴ管脚置为逻

辑 “１”，使能ＲＥＡＤＹ信号，使用握手信号保证数据读取的

正确性，但总线收发芯片的 ＲＥＡＤＹ信号应与微处理器的

ＲＥＡＤＹ信号配合使用。微处理器与总线收发芯片之间的通

讯采用中断的方式，当总线上有消息时总线收发芯片发出中

断信号，微处理器进入中断处理程序进行消息读取和处理。

接口原理图如图６所示。

图６　总线接收芯片与ＤＳＰ接口原理图
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３　测温校正及控温算法

３１　测温校正

对于航空相机来说，在指定温度范围内测温精度达到

±０．１℃已经能满足要求，下面根据此指标分析各误差影响，

并对提出修正方案。根据图２的测温原理，影响测温精度的误

差来源有以下方面：

３．１．１　热敏电阻温度－阻值关系

热敏电阻的温度－阻值关系可由Ｓｔｅｉｎｈａｒｔ－Ｈａｒ公式精确

描述，经过对公式系数标定后精度可达０．０１℃，对于±０．１

℃的要求余量较大，所以忽略此项误差。

３．１．２　电路误差

热敏电阻经分压电路分压后输出电压 Ｕｉ进入模拟开关后

进入放大器，放大器做信号调理后进入ＡＤ转换器件，根据上

文分析，模拟开关和放大器对于电路转换关系并无影响。根据

分压电路图３以及ＡＤ转换原理得出：

犝犻
犝狊
＝

犚３
犚１＋犚３

＝
犆
４０９６

（１）

　　由式 （１）得：

犚３ ＝
犚１×犆
４０９６－犆

（２）

式中，犚３ 为热敏电阻阻值，Ω；犝犻为热敏电阻经分压电路分

压后的输出电压，Ｖ；犚１ 为１０Ｋ欧的精密电阻，Ω；犝狊为分

压电路基准电压源，Ｖ；犆为ＡＤ转换后的码值；

根据式 （２），热敏电阻阻值犚３ 与犚１ 及犆有关，对于热

敏电阻犚３，以某型号使用的负温度系数热敏电阻 ＭＦ６１为例，

根据Ｓｔｅｉｎｈａｒｔ－Ｈａｒ公式计算出２０℃时犚３ （２０）＝４８００．８

Ω，犆 （２０）＝１３２８，２０．１℃时犚３ （２０．１）＝４７８１．５Ω，犆

（２０．１）＝１３２５，１９．９℃ 时 犚３ （１９．９）＝４８２０．３ Ω，犆

（１９．９）＝１３３２，阻值变化犚３ （１９．９）－犚３ （２０．１）＝３８．８

Ω，变化率为，码值变换犆 （１９．９）－犆 （２０．１）＝７。犚１ 选用

精密电阻，阻值偏差±０．０５％，温度特性为±１０×１０－６／Ｋ，

相对热敏电阻在±０．１℃测温精度影响较小。影响码值犆的因

素较多，有元器件的误差影响，包括模拟开关、放大器的漏电

流引起的分压关系误差，放大器放大倍数误差、零偏误差，

犃犇转换器的量化误差、非线性误差、零偏误差；以及电路布

局布线干扰的影响等。这些误差中有些项目可对精度造成较大

影响，如犃犇转换器的零偏误差可达到±４个码值已超出±

０．１℃引起的码值变化。

３２　校正方法

航天产品对于其它产品有其特殊性，如产品批量少、对产

品体积重量敏感、要求产品可靠性高、由于国外禁运以及器件

等级要求等因素有些器件不可选用。根据以上特点，误差的校

正通过使用精密电阻源标定后拟合曲线，以及多次采集取平均

的方法。具体为：使用精密电阻箱模拟热敏电阻接入测温电

路，精密电阻箱的精度可达０．０２％可满足精度要求，使用精

密电阻箱模拟出测温范围内的一系列温度点的阻值 （步长越短

拟合的曲线越精确，一般根据测温范围取１℃或２℃），记录各

个阻值对应的码值，根据阻值和码值的对应关系拟合曲线，最

终程序中使用拟合的曲线关系推算出热敏电阻的阻值。同时为

了减少随机误差，对一路热敏电阻采用多次读数，去掉最大值

最小值，并取平均后的码值作为最终使用的码值。该方法优点

为不额外增加电路规模，而且可对整个电路各个环节的误差进

行修正，缺点是会额外增加标定的工作量，但由于产品数量少

所以选用该方法。

３３　控温算法

控温的过程是闭环控制的过程，设计中采用开关控制和

ＰＩＤ控制相结合的方法进行控温。开关控制模式是简单的开关

方式，当实际温度与所设温度相差较大时采用开关控制，可使

控温点迅速达到设定温度点附近，但是由于开关控制方式的局

限性和加热器的惯性，在目标温度值附近常有过冲，控温的稳

定性查。因此当控温点到达设定温度点附近时采用位置式ＰＩＤ

算法进行控制。位置式ＰＩＤ控制算法等效控制传递函数如图７

所示［５］。

图７　控温ＰＩＤ等效传递函数

图７的传递函数为：

狌
犲
（犲）＝犎（狊）＝犓狆（１＋

１

犜犻狊
＋犜犱狊） （４）

　　在时域的传递函数表达式：

狌（狋）＝犓犘（犲（狋）＋
１

犜犻∫
狋

０
犲（σ）犱σ＋犜犱

ｄ犲（狋）

ｄ狋
） （５）

　　对上式中的微分和积分进行近似：

∫
狋

０
犲（σ）犱σ≈犜∑

犖

犽＝０

犲（犽）

ｄ犲（狋）

ｄ狋
≈
犲（犖）－犲（犖－１）

犜

狋＝犖犜

（６）

式中，犖 是离散点的个数。

于是传递函数可以简化为：

狌（犖）＝犓犘犲（犖）＋犓犻∑
犖

犻＝０

犲（犽）＋犓犱（犲（犖）－犲（犖－１））

（７）

　　其中：

犓犻 ＝
犓犘犜

犜犻
　犓犱 ＝

犓犘犜犱
犜

（８）

式中，狌 （犖）为第犽个采样时刻的控制；犓犘 为比例放大系

数；犓犻 为积分放大系数；犓犱 为微分放大系数；犜 为采样

周期。

采样周期根据处理器的能力、器件响应速度以及被控对象

所处环境温度变换速率、热敏电阻响应时间等综合因素选择，

一般设置为秒级。ＰＩＤ参数根据工程经验初步选定数值后根据

测试结果微调。使用上述方法可将温度控制在０．３℃以内。

４　软件设计

软件通过１５５３Ｂ总线接收卫星平台发送的各种数据和指

令，经解析后进行相应的处理；采集软件运行过程中产生的遥

测量、温度数据和控温回路加热状态等遥测数据并打包，存入
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１５５３Ｂ总线接口芯片指定的数据区等待上传给卫星平台。软件

进行的所有动作都是受卫星平台的指令的调度，因此，软件采

用主程序循环执行和中断响应并发的工作流程。

软件定义了２个中断源：接收１５５３Ｂ总线数据和指令的中

断用外中断０，采集温度值及计算控温回路加热量用定时器０

中断。

４１　软件模块

该系统的软件主要包括主程序、ＭＩＬ－ＳＴＤ－１５５３Ｂ通讯

中断程序和测温控温程序。测温控温程序使用定时器实现，系

统的功能模块使用中断方式实现，软件的功能模块如图８示。

图８　软件模块图

４２　软件流程

电路上电后ＣＰＵ先延时５０ｍｓ等待各外围芯片状态稳定，

再对自身状态、外ＲＡＭ、定时器自检，将结果存入遥测包中

返回卫星平台，接着对各模块进行初始化，最后进入循环执行

模块，主要功能为更新遥测区以及喂狗。

图９　软件模块图

４３　软件安全设计

由于空间遥感相机的不可维修性，软件设计时考虑了热敏

电阻的失效故障模式。为了避免测量温度值异常导致加热片输

出异常，设置如下措施：

１）在软件中设置测量温度上下限，如果测量的温度超出

该限值则认为该测温回路异常，返回异常状态遥测，同时不再

控制该测温回路对应的控温回路。

２）更改热敏电阻与加热回路的对应关系，组成任意的闭

环回路。

图１０　１５５３Ｂ总线消息中断处理与定时器中断处理流程图

３）设置各加热回路强制加热或不加热的开环指令。

５　试验数据

５１　测温验证

以下为某型号的测试数据：

某热敏电阻阻值与温度关系为：

犜＝
２犃２

－犃１＋ 犃１
２
－４犃２（犃０－ｌｎ犚槡 ）

（９）

式中，犜为Ｋ，开尔文；犚为Ω，欧姆。

表１　热敏电阻值－温度公式系数表

Ａ０ Ａ１ Ａ２

－４．６２５６０ ４２０８．５０２７４ －１０９２１０．５５７１５

通过上述公式计算出１０℃～３０℃热敏电阻对应的阻值：

表２　热敏电阻温度－阻值表

摄氏温度（℃） 电阻值（Ω） 摄氏温度（℃） 电阻值（Ω）

１０ ７１５３．７ ２０ ４７２０．７

１２ ６５６９．４ ２２ ４３５７．３

１４ ６０３９．２ ２４ ４０２５．７

１６ ５５５７．６ ２６ ３７２２．９

１８ ５１１９．５ ２８ ３４４６．０

使用精密电阻箱设置上表中的阻值，记录转换后的码值：

表３　精密电阻箱标定数据表

摄氏温度（℃） 电阻值（Ω） ＡＤ码值

１０ ７１５３．７ ６ａ５

１２ ６５６９．４ ６５２

１４ ６０３９．２ ６００

１６ ５５５７．６ ５ｂ１

１８ ５１１９．５ ５６４

２０ ４７２０．７ ５１ｃ

２２ ４３５７．３ ４ｄ５

２４ ４０２５．７ ４９１

２６ ３７２２．９ ４５２

２８ ３４４６．０ ４１３
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　　根据上表数据拟合多项式：

犚＝犪６×犇
６
＋犪５×犇

５
＋犪４×犇

４
＋犪３×犇

３
＋

犪２×犇
２
＋犪１×犇＋犪０ （１０）

表４　拟合公式系数表

ａ６ ａ５ ａ４ ａ３ ａ２ ａ１ ａ０

３．８９３３

ｅ－０１４

－３．１７４９

ｅ－０１０

１．０７４０

ｅ－００６

－１．９２８３

ｅ－００３

１．９３９３

ｅ＋０００

－１．０３２１

ｅ＋００３

２．２８９４

ｅ＋００５

由式 （９）和式 （１０）即可通过码值计算出温度值。

试验验证：

使用电阻箱作为标准源设置一些温度对应的阻值，试验结

果如下：

表５验证数据表

摄氏温度

（℃）

电阻箱电

阻值（Ω）
ＡＤ码值

计算阻值

（Ω）

计算摄氏

温度（℃）

温度误差

（℃）

１５ ５７９２．６ ５ｄ８ ５７９３．０ １４．９８８ ０．０１２

１７ ５３３３．４ ５８ｂ ５３３６．９ １６．９７４ ０．０２６

１９ ５１１９．５ ５３ｆ ４９１１．７ １９．００９ －０．００９

２１ ４５３４．８ ４ｆ８ ４５３６．２ ２０．９８２ ０．０１８

２３ ４１８７．７ ４ｂ３ ４１８８．６ ２２．９８５ ０．０１５

２５ ３８７０．９ ４７１ ３８６９．７ ２４．９９８ ０．００２

由表 ５ 可 知 使 用 该 方 法 区 域 内 测 温 精 度 很 高，优

于０．１℃。

５２　控温验证

图１１为两路控温回路从室温分别控制到＋３℃和４２℃的

温度曲线，温度的稳定度优于０．３℃。

６　结论

本文介绍了一种航天相机用基于１５５３Ｂ总线的测温控温

图１１　控温曲线

系统的设计，介绍了该系统的原理及电路实现、软件流程，对

测温过程中产生的误差源进行了分析并提出修正方案。最后给

出实测数据得出结论，该系统测温精度优于０．１℃，控温精度

优于０．３℃。
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