
智能仪器与传感技术
计算机测量与控制．２０１８．２６（６）　

犆狅犿狆狌狋犲狉 犕犲犪狊狌狉犲犿犲狀狋牔 犆狅狀狋狉狅犾　


　
·２８１　　 ·

收稿日期：２０１８ ０２ ２６；　修回日期：２０１８ ０３ １２。

基金项目：军委装备发展部“十三五”装备预研领域基金重点项目

（６１４０９２３０２０３０１）。

作者简介：李振伟（１９８１ ），男，河北文安人，硕士，工程师，主要从

事航天器热试验测控技术方向的研究。

文章编号：１６７１ ４５９８（２０１８）０６ ０２８１ ０４　　ＤＯＩ：１０．１６５２６／ｊ．ｃｎｋｉ．１１－４７６２／ｔｐ．２０１８．０６．０７１　　中图分类号：ＴＰ２１２．１ 文献标识码：Ａ

基于 犕犈犕犛的航天器表面新型测温

传感器设计与实现

李振伟，刘泽元，刘　畅，朱　熙，王　晶
（北京卫星环境工程研究所，北京　１０００９４）

摘要：为满足返回式航天器再入过程中瞬态高温的测量需求，文章基于微机械电子系统 （Ｍｉｃｒｏ－ＥｌｅｃｔｒｏＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｙｓｔｅｍｓ，

ＭＥＭＳ）技术设计了一款新型表面瞬态测温热电偶传感器；该型测温传感器结构设计采用便于安装且与被测物表面易于接触的针型结构，

并选用Ｋ型 （ＮｉＣｒ－ＮｉＳｉ）热电偶材料作为传感器热电极，对传感器热电偶热结点及其引线设计、制作工艺进行研究，并采用磁控溅射

技术实现了传感器测温端面热接点及其引线的制备；最后，采用自行设计的基于ＬＸＩ总线的测温传感器性能测试系统对该型测温传感器

进行了物理试验验证，结果表明该型薄膜热电偶相比普通热电偶，能够更好地与被测物表面有效贴合，测量温度可高达８００℃，响应时

间较短，相对误差小于０．５％，能够很好地应用于返回式航天器表面高温的瞬态测温。

关键词：微机械电子技术；瞬态测温；薄膜热电偶；验证试验
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０　引言

ＭＥＭＳ （Ｍｉｃｒｏ－Ｅｌｅｃｔｒｏ－Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ－Ｓｙｓｔｅｍｓ）是以微

纳米技术为基础，对微纳米材料进行设计、制造和测控的高科

技技术，是集成电路技术的智能化延伸。ＭＥＭＳ系统有着微

型化、低成本、低能耗、高精度等优点。未来的太空技术发展

将更重视成本，为节约成本，未来将更多的采用 ＭＥＭＳ器件

取代空间飞行器及有效载荷上体积大、质量重的器件。甚至，

ＭＥＭＳ器件将取代完整的子系统，如姿态控制器、姿态测定

器、地球传感器和相控阵天线等。相对于传统的设计方案，

ＭＥＭＳ器件的应用，将有助于减小飞行器载荷尺寸，降低载

荷质量［１］。

随着我国在深空探测、天地往返以及高超声速飞行器等领

域的快速发展，对航天器试件表面瞬态温度测量有着更高的要

求。在航天器飞行过程中，因高速摩擦气动热效应致使其表面

温度急剧升高，此时，测量得到航天器及相应结构件的表面温

度，能够更好地反映航天器表面温度特征，为航天器热控系统

提供数据参考［２３］。在当前航天器热试验和飞行过程中，多采

用普通热电偶对其表面温度进行测温。然而，对于高超声速飞

行器和天地往返式飞行器而言，航天器表面温度会出现急剧变

化，而普通热电偶因本身结构、比热容及安装方式等因素，测

量结果存在明显迟滞性和较大误差，难以满足表面瞬态高温的

准确测量要求。

为解决上述问题，本文研制了一种基于 ＭＥＭＳ技术的新

型薄膜热电偶，用于航天器表面瞬态高温测量。目前，薄膜热

电偶温度传感器已经成功用于测量枪膛在子弹射出后膛壁的温

度变化、内燃机壁面的瞬变温度、切削刀具工作时的温度变

化、涡轮叶片温度等［４］。但由于航天器结构比较特殊，无法同

其他应用场合相同，直接将薄膜沉积在被测表面上。对此，本

文设计了一种针型薄膜热电偶结构，该型热电偶以耐高温陶瓷

材料为基体组件，选用Ｋ型热电偶材料 （ＮｉＣｒ－ＮｉＳｉ）作为热

电极，并采用射频磁控溅射技术在基体组件上制备热电偶薄

膜，其热接点厚度为微米级，比热容远远小于普通热电偶，能

与产品表面有效贴合，迅速、准确测量高达８００℃的瞬态温
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度，更好地满足航天器的表面测温的需求。

１　薄膜热电偶工作原理与结构设计

１８２１年，俄罗斯的德国物理学家托马斯·约翰·塞贝克

（ＴｈｏｍａｓＪｏｈａｎｎＳｅｅｂｅｃｋ）发现了热电偶现象，温度变化会使

两种不同导体的结合处形成电压。热电偶电极产生的电势正比

于两个连接结间的温差：

Δ犞 ＝α狊Δ犜 （１）

　　式 （１）中，Δ犞为热电偶电极产生的热电势，Δ犜为热电

偶冷热端温差，α狊 为塞贝克系数
［５］。

在长期的工业实践中，逐渐形成了几种标准的热电偶，如

Ｂ型 （ＰｔＲｈ３０－ＰｔＲｈ６）热电偶、Ｓ型 （ＰｔＲｈｌ０－Ｐｔ）热电偶、

Ｒ型 （ＰｔＲｈｌ３－Ｐｔ）热电偶、Ｋ型 （ＮｉＣｒ－ＮｉＳｉ）热电偶，不

同的热电偶的热电极材料不同。本文采用符合国标的 Ｋ型热

电偶的电极材料ＮｉＣｒ和ＮｉＳｉ进行 ＭＥＭＳ薄膜工艺开发。

为符合航天器表面瞬态测温的实际应用情况，更好的贴合

航天器结构表面，本文设计了针型结构的薄膜热电偶，如图１

所示。该型热电偶结构分为基体头部和基体尾座部分。热电偶

以耐高温陶瓷为衬底，并在端面沉积覆盖 Ａｌ２Ｏ３ 绝缘膜；然

后，选用Ｋ型热电偶材料 （ＮｉＣｒ－ＮｉＳｉ），采用射频磁控溅射

技术在端面 Ａｌ２Ｏ３ 绝缘膜制备热电偶薄膜；最后，在热电偶

薄膜上沉积Ａｌ２Ｏ３ 绝缘膜，防止热电偶薄膜因长时间受到摩

擦、冲刷、撞击、腐蚀等原因造成脱落或断裂，对热电偶薄膜

提供良好的电气绝缘和物理保护作用。该型热电偶能够与被测

航天器表面进行有效贴合，测温时间常数较小，且结构强度较

高，可靠性较好［６］。

图１　针型薄膜热电偶结构设计示意图

端面为热电偶热结点所在面。如图２所示，采用射频磁控

溅射技术，在基体头部端面左右半圆面制作 ＮｉＣｒ薄膜和 ＮｉＳｉ

薄膜，形成感温面，薄膜厚度狋约为２μｍ，等温面的直径＞

５０狋，与此同时，将两种热电偶电极材料薄膜进行小区域搭

接，形成一个热接点，其几何面积远小于感温面面积。热接点

是薄膜热电偶的感温点，比热容远小于普通热电偶，能够实现

瞬态温度测量，是薄膜热电偶测温性能优势所在，也是薄膜热

电偶制备工艺的难点所在。

２　薄膜热电偶 犕犈犕犛制作工艺研究

本文所研究的 Ｋ型薄膜热电偶采用 ＭＥＭＳ工艺进行加

工。ＭＥＭＳ微加工技术是对传统微电子技术的扩展。在衬底

选择上，从传统的硅材料拓展到陶瓷、玻璃、塑料等多种材

料，在工艺上，也增加了电镀、铸模、激光、腐蚀等形式，使

芯片加工手段由平面工艺拓展到立体工艺。本传感器器件在加

工过程中采用了光刻、剥离、溅射等 ＭＥＭＳ工艺
［７］。由于该

衬底为非常规平面衬底，在加工实现的过程中，具有比较大的

图２　热电偶接点示意图

难度。为解决该问题，本文创新性的设计和制作了部分工装夹

具，实现了３Ｄ器件光刻、剥离、溅射等 ＭＥＭＳ工艺的实施。

２１　靶材制备

Ｋ型薄膜热电偶的电极材料采用溅射工艺进行制备，溅射

设备采用ＫＪＬＣＬＡＢ１８。溅射工艺采用一定能量的粒子 （离子

或中性原子、分子）如氩离子，轰击靶材表面，使靶材近表面

的原子或分子获得足够大的能量而最终逸出靶材表面，并沉积

在热电偶的衬底上。因此，靶材的纯度将影响热电偶电极的制

作效果，并将影响薄膜热电偶的测温精度。为保证溅射工艺的

效果，本文按照原子计量比研制了纯度为９９．９９％的Ｎｉ９０Ｃｒ１０、

Ｎｉ９７Ｓｉ３ 和Ａｌ２Ｏ３ 的靶材。

２２　工艺实施流程

针状薄膜热电偶的制作工艺主要包括：陶瓷基底制作、引线

端子制作、线条加工、热接点加工、引线端的封装等。在工艺实

施过程中，按照预先设计的工艺流程，协调统一，依次进行。

２．２．１　基体选材与结构设计

传感器基底作为薄膜热电偶的载体，是其主要的组成结

构。由于薄膜热电偶最高测温范围达８００℃，这就需要基体材

料具有较好的耐高温性能；另外，由于热电偶测温热接点位于

基底头部端面位置，要求基体材料具有较低的热导率。本文选

用了耐高温、低导热系数的Ａｌ２Ｏ３ 陶瓷作为基体的材料。

２．２．２　引线端子的设计

根据热电偶均质导体定律，为防止在制作引线端子时引入

第三种材质，造成引线两端因本身存在的温度梯度产生热电

势，从而引入测量误差，本文在采用溅射工艺在基体头部端面

制作热电偶薄膜的同时，采用与热电偶两电极材料相同的靶材

分别制作其电气引线，然后用高温陶瓷胶粘结在基体尾座侧面

的凹槽内，并做磨平抛光处理，引线端子制作效果如图３示。

图３　引线端子制作示意图

２．２．３　热电偶引线制作工艺分析

常用的热电偶接点及线条图形的制作方法分别有剥离法和

刻蚀法。当采用剥离法进行热接点及线条图形制作时，使用特

制铝箔胶带作为掩膜，并通过冲压成型工艺或者激光蚀刻两种

工艺将热电偶接点及线条设计图形转移到铝箔胶带上，然后进

行ＮｉＣｒ／ＮｉＳｉ薄膜溅射，溅射厚度为１μｍ，最后将铝箔胶带

结掉，形成热电偶的热电极镀膜图形。但是，在采用剥离法进

行热接点溅射过程中，温度的变化会造成铝箔和基底的粘附力

的变化，导致掩膜图形的失真。

为解决上述问题，本文采用激光刻蚀的方法进行热电偶接
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点及线条的制作。该方法不采用掩膜的方式转移图形，而是直

接将热电偶接点及线条图形设计图纸输入到激光控制器中，控

制激光光斑的移动，将不需要的薄膜熔蚀掉。刻蚀激光的产生

采用１０６４ｎｍ波长的光纤激光器，位移精度为１μｍ，可确保

热电偶接点及线条图形的高精度转移。线条设计宽度２５０μｍ，

实测宽度２５４．３０μｍ，陶瓷衬底先整体放在溅射台里面溅射

ＮｉＣｒ／ＮｉＳｉ薄膜１μｍ，然后放在激光刻蚀设备上进行刻蚀。

２．２．４　热电偶接点制备方法研究

热电偶接点作为薄膜热电偶测温回路中最核心的部位，直

接接触被测温表面，与被测温表面快速达到热平衡，并由塞贝

克效应的存在而产生热电势信号，实现温度值到电信号的转

变。由图２可知，热电偶头部端面ＮｉＣｒ薄膜和 ＮｉＳｉ薄膜相互

交叠的区域形成热接点，其直径大小为２００μｍ，厚度２μｍ。

在制备热接点前，本文分别对机械掩膜法和曝光掩膜法进行研

究分析。当采用机械掩膜法时，使用精密线切割将ＳＵＳ３０４不

锈钢薄板按照设计图形切出掩膜板，并设计出相应的工装，将

已经做好线条薄膜的陶瓷衬底放置在里面，并将需要镀膜的位

置露出，然后放入溅射设备，进行 ＮｉＣｒ和 ＮｉＳｉ薄膜的溅射。

由于机械掩膜边缘粗糙度比较大，并且工装的精度也比较差，

加工出来的结点图形效果较差。

为进一步提高图形的准确度，本文采用曝光掩膜法进行热

电偶接点的制备。首先，在陶瓷基体头部顶端涂覆感光油墨或

者热压感光干膜，将转移了头部端面热接点设计图的菲林掩膜

掩盖在陶瓷基体头部顶端，用ＵＶ灯对菲林掩膜进行曝光，并

放到显影液中进行显影，通过上述方法可将薄膜热电偶基体头

部端面的热接点图形转移到陶瓷柱顶端；然后，将该陶瓷柱放

入到溅射设备中，采用ＮｉＣｒ和ＮｉＳｉ电极靶材进行薄膜磁控溅

射；最后，将溅射后的基体放到剥膜液或者丙酮中进行油墨或

干膜的溶解处理，处理后仅有电极热接点及其覆膜留在基体头

部，由此实现了薄膜热电偶的接点制备。热接点制备方法如图

４示。

图４　薄膜热电偶热结点设计图、菲林掩膜和实物显微图

２．２．５　引线端封装

在热电极接点薄膜制作完成后，将１ｕｍ厚的 Ａｌ２Ｏ３ 薄膜

溅射到整个芯体上，进行表面绝缘。采用高温陶瓷胶将陶瓷半

圆片粘结在尾部封装成圆柱体，然后采用电阻焊接技术将 Ｋ

型热电偶补偿线与端子焊接，实现针型薄膜热电偶的全部设计

与实施。

３　试验验证与结果分析

为实现本文所设计的薄膜热电偶整体性能的验证，自行研

发了热电偶性能测试系统，该系统主要由测控计算机、测量仪

器、程控电源、红外灯阵、恒温场铜板及石墨毡等组成。实际

测试时，在恒温场铜板背面中心直径２００ｍｍ圆周上均匀安装

５支Ｋ型普通热电偶和２支 Ｋ型针状薄膜热电偶，以保证所

有热电偶处于均匀的温度场。通过读取目标温度下薄膜热电偶

和Ｋ型热电偶的热电势，并根据热电偶标定系数换算出热电

偶温度值，以Ｋ型普通热电偶的温度测量值为实际值，薄膜

热电偶测量值通过与Ｋ型普通热电偶 （裸偶）测量值的对比

分析，考核薄膜热电偶承受高温冲击的能力以及测温性能。

图５　薄膜热电偶性能测试系统

本文选用的５支Ｋ型普通热电偶和２支Ｋ型薄膜热电偶

的编号如表１所示。为验证本文所研究的薄膜热电偶测温范围

满足０～８００℃的性能，试验以５支Ｋ型普通热电偶的平均值

作为温度场实际值，并将铜板加热至８５０℃，超出的５０℃作为

余量，从而验证薄膜热电偶的准确性与可靠性。试验后，测温

点数据结果及其分析如图６、图７所示。

表１　试验用热电偶编号表

Ｋ型普通热电偶 １＃ ２＃ ３＃ ４＃ ５＃

Ｋ型薄膜热电偶 ６＃ ７＃

图６　铜板实际温度与薄膜热电偶温度对比曲线

图６为温度场铜板及薄膜热电偶的温度曲线。由图６可

知，在１０７ｍｉｎ处，设备对铜板进行加热时，铜板实际值与６

＃、７＃薄膜热电偶测量温度值均快速上升，铜板温度场在

１２７ｍｉｎ时达到８５０度左右。铜板在２０分钟内从２９．６℃升至

８５０．１℃，平 均 升 温 速 率 ４１．２℃／ｍｉｎ，最 大 升 温 速 率 为

７８．８℃／ｍｉｎ；２个薄膜热电偶平均温度在２０分钟内从２９．６℃

升至８５３．２℃，平均升温速率４１．２℃／ｍｉｎ，最大升温速率为

７８．９℃／ｍｉｎ。
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图７　薄膜热电偶温度测量误差曲线

为实现薄膜热电偶的性能分析，将６＃、７＃薄膜热电偶

温度测量值与铜板实际值进行对比分析，得到图７。其中图７

（ａ）中的绝对误差值为薄膜热电偶温度测量值与铜板实际温度

的差值，图７ （ｂ）中的相对误差为薄膜热电偶的各个时刻薄

膜热电偶的温度测量绝对误差与铜板实际温度值的比值。从图

６、图７综合可知，薄膜热电偶对比普通Ｋ型热电偶，尽管受

基底材料漏热影响，但薄膜热电偶薄因为其比热容小，快速升

温过程中，其响应时间仍能快于普通Ｋ型热电偶 （裸偶），而

且薄膜热电偶最大相对误差小于±０．５％，最大绝对误差值为

３．６７℃，能够满足８００℃以上高温测量，最大测温误差在±４℃

以内，能够满足后续试验使用要求。

５　结论

本文针对高超声速飞行器以及天地往返飞行器等领域的器

表高温瞬态测量的需求，研制了一种针状薄膜热电偶。选用耐

高温陶瓷材料制作基体，采用射频磁控溅射技术在基体上制备

Ｋ型热电偶薄膜线条及其热结点，重点研究并优化了热电偶

薄膜线条和热结点的制作工艺。采用热电偶性能测试系统对该

型薄膜热电偶进行了性能验证试验，试验结果表明结果显示该

型薄膜热电偶响应时间小，实时性好，测量相对误差小于

０．５％，具备应用于快速飞行器在复杂环境下器表高温瞬态测

量的条件。
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４　结束语

本文对民用直升机噪声适航合格审定噪声符合性验证噪声测

量系统设计背景、设计过程及应用情况作了简要介绍，试验结果

表明，该方法可行高效，与传统试验方法相比，因为能够现场判

断试验数据的有效性，所以可以减少不必要的备份飞行架次，更

不需要重复试验，大大提高工作效率和经济效益。但该系统还有

许多不够完善的地方，需要在以下几个方面加以改进：

１）随着计算机、测试设备的不断发展，一般设备都具备总

线通讯功能，可以考虑将相关辅助测试设备，如大气环境、轨迹

测量设备接入测控系统计算机，试验过程中自动得到相关数据；

２）通过遥测系统
［１３］，将相关机载信号直接接入测控系

统，实时得到相关数据；

３）开发气象、轨迹等偏差修正程序，集成到测量系统，

现场即可得到最终试验结果；

４）制作使用手册，指导整个试验，降低一般试验技术人

员对适航条例学习要求，提高工作效率。

该系统虽然是针对直升机开发的，根据适航条例要求，对该

系统做相应修改，也可以作为其它航空器噪声适航合格审定使用。
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