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基于犘犔犆的航天器地面测控系统通用化设计研究

吴美金，王秉臣，卢逸斌，邵　琼，谈　寅
（上海宇航系统工程研究所，上海　２０１１０９）

摘要：航天器地面有线前端测量控制系统是航天器开展整器测试的支持设备；为解决该系统在多个航天器测试中存在重复设计、通

用性差的问题，为提高系统的质量和可靠性、降低研制风险、节约研制经费，在基于ＰＬＣ的航天器地面测控系统工作原理的基础上，对

系统研制开展通用化设计研究；通过硬件模块化、组件选型统一化、接口设计标准化、软件功能层次化和可配置化，提高了设备的通用

性和互换性；研制的测控系统在多个航天器型号间得到了延用和重用，取得了较好的效果。
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０　引言

航天器在总装和环境试验期间以及在发射前，需要对器上

的各项电性能进行测试。航天器地面有线前端测量控制系统

（以下简称 “地面测控系统”）是航天器开展整器测试的支持设

备，主要实现航天器的有线状态控制和有线参数测量。

地面测控系统扮演了整器加电测试前的辅助、测试过程中

关键状态控制、重要信号测量的角色，几乎在每个航天器型号

地面测试中均需使用。随着航天器型号的增多和复杂程度的提

高，地面测控系统的造价也很可观。而不同型号的地面测控系

统在功能上大同小异，为每个型号研制一套地面测控系统的做

法显然是不经济的［１］。研究地面测控系统的通用化设计，在减

少重复劳动，节约经费，缩短研制周期，降低研制风险，提高

产品质量和可靠性方面具有重要意义。

可编程控制器 （ＰＬＣ）是以微处理器为基础，综合计算机

技术、自动化技术和通讯技术而发展起来的一种新型工业控制

装置。它将传统的继电器控制技术和现代计算机信息处理两者

的优点结合起来，成为工业自动化领域中最重要、应用最多的

控制设备［２］。目前，构建自动测量控制系统的主流方案大部分

采用基于ＰＬＣ或ＰＸＩ总线的平台实现。相比较基于 “ＰＸＩ总

线机箱＋控制器＋测量控制单元”构建的测控系统，采用基于

ＰＬＣ实现的测控系统具有可靠性高 （西门子、三菱、ＡＢ的

ＰＬＣ产品平均无故障时间均达到了２０万小时以上）、编程简

单、通用性强的优点［３］。为此，本文对基于ＰＬＣ的航天器地

面测控系统设计开展研究，阐述了系统实现的工作原理与通用

化设计的方案。

１　系统概述

１１　功能与组成

地面测控系统的具体功能主要包括：器上母线电压、母线

电流、重要单机加电状态、开关通断状态的测量；地面供电电

源参数的测量；器上有线控制指令输出、射前电脱插脱落控

制；地面供电电源输出通断控制等。

依据功能需求，硬件设计以单元模块化、接口标准化、兼

具可扩展性为设计原则，将专用的接口单元模块独立研制，以

实现最大程度的通用性。典型的硬件系统组成框图如图１所

示，主要由前端调理机、ＰＬＣ、程控电源、以太网交换机、控

制计算机等组成。前端调理机为专用模块，其他模块均为通用

模块。

前端调理机是系统的唯一对外模块，用于实现器地信号的

转接、归类、匹配、隔离及驱动。它将输入输出信号分为控制

信息、状态信息及模拟量信息［４］。前端调理机一方面接收

ＰＬＣ的控制指令，通过继电器电路，实现指令的驱动输出。

另一方面，将器上和地面供电电源的模拟量信号隔离分压后送

ＰＬＣ采集、处理，开关量信号直接送ＰＬＣ采集处理。

ＰＬＣ一方面通过以太网接收控制计算机的控制命令，根

据内部逻辑程序，控制ＰＬＣ内各Ｉ／Ｏ模块工作；另一方面将

采集到的状态参数信息组帧打包后送计算机显示、存储。程控

电源负责为器上继电器线包或前端调理机供电。
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图１　地面测控系统组成图

１２　工作原理

典型的基于ＰＬＣ的测量控制系统硬件设计原理如图２所

示，其中，ＰＬＣ主要由电源模块、ＣＰＵ 模块、Ｉ／Ｏ模块 （包

括继电器输出模块、晶体管输出模块、模拟量输入模块、数字

量输入模块）组成。电源模块作为系统电源，给ＣＰＵ模块和

Ｉ／Ｏ接口模块背板供电。ＣＰＵ模块完成ＰＬＣ程序存储、数据

计算与处理、通信交互等功能。Ｉ／Ｏ模块完成信号的测量与

控制。

图２　硬件设计原理图

１．２．１　输出控制原理

对驱动负载较小 （通常小于１Ａ）的应用采用 “晶体管输

出模块＋继电器板”输出控制，对驱动负载较大 （通常不小于

３Ａ）的应用采用 “继电器输出模块＋大功率继电器”输出控

制。晶体管输出模块和继电器输出模块可依据实际驱动负载电

流大小选用相应模块。

晶体管输出模块与前端调理机中的继电器接口如图３所

示，ＰＬＣ通过晶体管输出模块集电极开路门 （ＯＣ门）输出，

该接口上拉到继电器的线包，通过晶体管的开关，控制继电器

线包通断电，从而驱动继电器触点动作，实现动合触点信号的

输出。通过设置ＰＬＣ内计时器，可控制晶体管开关时间，从

而实现继电器触点闭合时间的控制。继电器板的引入是为了提

高输出动合触点的集成度，单块继电器板集成不少于１６个继

电器。继电器输出模块与大功率继电器接口控制原理与之

类似。

１．２．２　模拟量测量原理

外部模拟量通过模拟隔离板分压、隔离后，输入至ＰＬＣ

模拟量输入采集模块。模拟隔离板采用分压电路和基于变压器

图３　开关量输出控制接口图

耦合的隔离芯片ＡＤ２０２实现。图４是模拟隔离板单个通道的

原理图，其中，ＩＮ１＋、ＩＮ１－为模拟量输入的正负线；Ｒ１、

Ｒ７将输入模拟量分压到标准的０～１０Ｖ （可根据实际输入电

压采用相应的电阻）。模拟隔离板实现了器地模拟量采集的隔

离和模拟量通道间的彼此隔离。

图４　模拟量测量接口图

１．２．３　开关量测量原理

对外部待测开关量的动合触点一端上拉至２４Ｖ，另一端

输入到ＰＬＣ的数字量输入模块，测量接口如图５所示。当外

部开关量触点闭合时，ＰＬＣ数字量输入模块输入２４Ｖ，接收

到状态信号。开关量测量通过光耦隔离电路实现器地的隔离

采集。

图５　开关量测量接口图

１３　犘犔犆冗余方式

航天工程对可靠性要求高，因该系统直接用于航天器临射

前测试，在基于某些类型故障发生概率很小或几乎不可能发生

的前提下，为实现对一些关键信号加以控制和状态的监控［５］，

ＰＬＣ往往采用冗余设计。冗余方式的选择直接影响到系统设

计，因此确定ＰＬＣ冗余方式是实现通用性的前提。

ＰＬＣ冗余方式主要有 “硬冗余”和 “软冗余”两种架构

（图６）。硬冗余是将ＰＬＣ内的电源、ＣＰＵ模块、底板总线等

独立为主备份两套子系统，是一套全方位的热冗余架构。ＰＬＣ
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主份系统与备份系统的信息交互通过ＣＰＵ模块上的光纤数据

线以及同步模块来完成。单个子系统故障失效时，可自动、快

速、无扰动地切换到另一个子系统，继续从断点处执行用户编

写的逻辑控制程序。切换工作依靠集成的ＰＬＣ产品自主实现，

不需外围控制。西门子的Ｓ７－４００ＰＬＣ、ＡＢ公司１７５６系列的

部分ＰＬＣ型号，均是硬冗余架构。硬冗余架构的优点是故障

切换时间短、可靠性高，缺点是成本高。

图６　ＰＬＣ冗余方式

软冗余是仅将ＰＬＣ内的ＣＰＵ模块冗余，两个ＣＰＵ上均

运行相同的 ＰＬＣ软件。软件运行过程中相互通信，当单个

ＣＰＵ出现故障时，依靠ＰＬＣ内的故障诊断程序自主切换至另

一ＣＰＵ继续工作。软冗余故障切换时间较硬冗余长，但成本

低，适合规模较小的应用场合。

２　通用化设计

２１　硬件层面

对于不同系列的航天器，器上信号设计原理和信号接口的

差异性使得前端调理机通常需要专门设计。对于同一系列的不

同航天器型号，通过规范和统一器上接口标准，同时在前端调

理机的测量控制路数上采取最大包络设计，并保持一定的可扩

展性，可以实现前端调理机的通用。

ＰＬＣ采用模块式结构，采取 “搭积木”的方式组成系统，

它由机箱和各模块组成。模块选用商业化产品，选择空间大，

如ＡＢ公司１７５６系列ＣｏｎｔｒｏｌＬｏｇｉｘＰＬＣ机架，它具有４～１７

个插槽的多种机架可供用户选择。ＰＬＣ内的任意模块 （电源

模块、控制模块、Ｉ／Ｏ模块、通信模块等）可插在任意插槽

中。设计时机架选型上可预留一定数量的Ｉ／Ｏ模块插槽，后续

只需改动ＰＬＣ软件和控制计算机软件就能实现功能的扩展。

系统内部各个模块除前端调理机外，均采用标准的Ｅｔｈｅｒ

Ｎｅｔ／ＩＰ、ＣｏｎｔｒｏｌＮｅｔ等网络通讯。前端调理机与ＰＬＣ之间、前

端调理机与航天器之间的连接按信号类型归一为若干规格的电

接口 （如Ｊ１４Ａ、Ｊ３６Ａ、Ｙ２７系列电连接器），实现同一套ＰＬＣ

与不同前端调理机、同一套前端调理机与不同航天器的连接。

２２　软件层面

控制计算机软件实现的功能主要包括：向ＰＬＣ软件发送

开关型指令或脉冲型指令；向程控电源发送电源参数设置与功

率输出控制命令；接收ＰＬＣ软件回传的采集数据帧，完成电

压、电流、开关通断状态等数据的处理、显示及存储；安全报

警功能等。

软件的通用化设计主要是通过对地面测控系统的功能、性

能和工作流程进行分析，提取共性的、确定的和不变化的因素，

按照层次化、模块化和通用化的思想，构建通用化测控软件平

台框架。依据软件内部各部分功能，将软件结构分为测试处理

层和配置服务层两个基本层次，软件平台框架如图７所示。

图７　上位机控制软件架构框图

测试处理层按照指令控制、数据采集、数据显示和数据存

储功能进行子模块编程，以减少了后期更改的工作量，提高软

件子模块对不同型号应用的适用性。对于需要专用化的部分，

采取可配置化设计思路，采用更改参数配置文件的方式实现软

件升级或重构，实现系统软件在同类型号和不同类型号之间的

延用或重用［６７］。

参数配置文件的一个实例如表１所示。常用的可配置项包

括：参数代号和名称、采集参数的类型 （０：模拟量、１：开关

量）、模拟量处理变换公式；输出指令代号和名称、输出指令

类型 （阶跃、脉冲）、脉冲指令宽度、电源通信所使用的地址

等。采用参数可配置化方案减少了软件更改的工作量，提高了

对不同航天器型号的适用性。

表１　地测参数配置文件示意图

Ａ Ｂ Ｃ Ｄ Ｅ

１
航天器

代号

参数

代号
参数名称

参数

类型
交换公式

２ ＸＸ ＤＣ００１ 母线电压 ０ Ｙ＝３０Ｘ

３ ＸＸ ＤＣ００２ 母线输出电流 ０ Ｙ＝１０Ｘ

４ ＸＸ ＤＣ００３ 电池组ａ充放电电流 ０ Ｙ＝２０Ｘ－５０

５ ＸＸ ＤＣ００４ 电池组ｂ充放电电流 ０ Ｙ＝２０Ｘ－５０

６ ＸＸ ＤＣ００５ 电源管理器＋５Ｖ１ ０ Ｙ＝Ｘ

７ ＸＸ ＤＣ００６ 供电继电器接通状态 １ Ｙ＝Ｘ

８ ＸＸ ＤＣ００７ 星箭模拟分离状态 １ Ｙ＝Ｘ

９ ＸＸ ＤＣ００８ 火工品插头连接指示 １ Ｙ＝Ｘ

３　试验结果与分析

结合现有型号特点，系统实现采用ＰＬＣ硬冗余架构，整套

系统集成在１９英寸宽、１．６ｍ高的机柜中。机柜内ＰＬＣ选用

ＡＢ公司的１７５６ＣｏｎｔｒｏｌＬｏｇｉｘ系列标准机架 （支持最大１０个插

槽模块同时工作）。为减少ＰＬＣ与前端调理机之间的硬线接口，

进一步提高ＰＬＣ机箱的通用性，将Ｉ／Ｏ模块集成在前端调理机

中，使得ＰＬＣ与前端调理机通信仅需采用标准的 ＴＣＰ／ＩＰ、

ＣｏｎｔｒｏｌＮｅｔ１７５６－ＣＮ网络通信接口。程控电源统一选用Ａｇｉｌｅｎｔ

５７６８Ａ程控可编程电源 （开路电压８０Ｖ，最大输出电流１９Ａ）。

前端调理机对外接口主要采用Ｙ２７系列电连接器。

总的来说，设计的系统主要通过以下方面提高了通用性：

（下转第２０页）



　　 计算机测量与控制　 第２４


卷· ２０　　　 ·

表２　距离捕获时间

次数 纯侧音距捕时间／ｓ 音码距捕时间／ｓ

１ １７．３ ２６．３

２ １８．２ ２７．４

３ １６．９ ２８．５

４ １６．６ ２５．８

根据３．２节距离捕获时间分析原则，纯侧音测距距离捕获

时间理论估算值应为１５．５ｓ，音码测距距离捕获时间理论估算

应为２２．５ｓ。实测结果略大于理论估算，是因为存在干扰信号

和测量误差。音码混合测距捕获时间比纯侧音测距长，是因为

纯侧音测距侧音个数只有９个，而音码测距解模糊码个数为

２０个。

４２　测距误差分析

对两种测距体制的距离测量结果进行数据分析，结果如图

４所示。

可以看出，本文提出的音码混合测距系统误差均值约为

－４．４ｍ，且相对稳定；而传统的纯侧音测距系统误差均值为

－８．７ｍ，且波动较大。因为传统的纯侧音测距主音频率为

５００ｋＨｚ，本文提出的音码混合测距主音频率为１ＭＨｚ，大大

提高了距离测量精度；传统的纯侧音测距解模糊过程复杂，实

现起来难度较大，使得距离测量精度降低，而音码混合测距采

用解模糊序列码进行距离结算，易实现，且距离解算精度高。

５　总结

针对深空探测存在目标距离远、信号强度衰减大、信号传

输时延大等特点，本文在分析纯侧音测距和伪码测距的基础

上，设计了一套音码混合测距方案，详细分析了音码混合测距

信号的发送、接收过程和距离解算、跟踪原理。最后进行了实

验研究，结果表明，本文提出的测距方案系统测距误差较小，

精度高。

图４　测距系统误差分析
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１）通过将ＰＬＣ内的Ｉ／Ｏ模块改装到前端调理机中，ＰＬＣ

机箱内劲安装控制器、电源及通信模块，简化了ＰＬＣ与前端

调理机的接口，实现了ＰＬＣ机箱的对多个航天器的完全通用；

２）前端调理机通过预留一定测量控制路数并归一化对外

接口，实现了通过适应性修改就能满足不同航天器测试的

需要；

３）控制软件采用统一的 Ｗｉｎ７操作系统平台和 Ｖｉｓｕａｌ

ＳｔｕｄｉｏＣ＃开发环境，通过软件层次化、模块化和可配置化，

减少了软件为适应不同型号测试进行更改的工作量。

４　结论

本文对基于ＰＬＣ的航天器地面测控系统设计和工作原理

进行了介绍，给出了提高系统通用性的实施路径。测控系统通

用化设计与研制打破了以往每个型号配置一套设备的格局，经

过探索和尝试不断提高了系统的可适用化程度，通过软硬件两

个层面的通用化设计提高了产品质量和可靠性，减少了重复设

计，缩短了研制周期，同时降低了开发成本。研制成果在深空

探月、实践系列、载人航天等多个航天器型号得到了不同程度

的延用和重用，后续需进一步规范和统一器地测控信号接口来

提高系统的通用性。

参考文献：

［１］王庆成．航天器电测技术 ［Ｍ］．（第１版）．北京：中国科学技术

出版社，２００７．

［２］沈　军．基于ＰＬＣ的风量测量控制系统设计 ［Ｄ］．上海：上海交

通大学，２００７．

［３］胡　涛，苏建良，石剑锋．ＰＬＣ技术与应用及其发展分析 ［Ｊ］．

机床与液压，２００５，１２ （３）：１３５ １３７．

［４］李　立．航天器地面供配电设备接口设计技术 ［Ｊ］．计算机测量

与控制，２０１３，１１ （６）：４４７ ４５０．

［５］宋征宇，刘亮亮．基于硬解题的ＰＬＣ设计及其在测发控系统中的

应用 ［Ｊ］．航天控制，２０１２，３０ （５）：７８ ８２．

［６］张洪光．航天器供配电测试设备硬件模块化、软件配置化设计思

路 ［Ｊ］．航天器工程，２０１０，１９ （１）：７２ ７６．

［７］赵吉明，任　亮，杨　枫．基于配置文件的航天器供配电测试软

件一体化设计方法 ［Ｊ］．计算机测量与控制，２０１４，２２ （７）：

２３１６ ２３２０．


