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摘    要： 一体化设计是航天运载器电气系统发展的主要趋势。回顾了国内外新一代运载火箭电气系统的发展现状，提

出了基于多余度系统总线和综合电子的新一代中型运载火箭“长征八号”电气系统架构，重点从系统集成一体化、供配电一

体化、软件一体化、测试一体化、测控一体化等方面介绍了电气系统一体化设计技术。结果表明：该设计技术不仅实现了

系统功能的一体化集成，而且实现了电气系统由传统的分系统研制到跨系统集成的突破。同时，该电气系统一体化设计技

术可简化测试发射流程，提高运载火箭快速发射能力，满足了新一代中型运载火箭在低成本、高可靠、快速发射的需求。
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引　言

航天运载器的水平反映了一个国家进入太空的能

力，是开展空间探测、利用和开发活动的基础和前

提。电气系统、动力系统和结构系统是组成航天运载

器的三大主要系统，其中电气系统是航天运载器的神

经中枢，集成控制、测量、安全等功能且设备构成复

杂多样，因此实现电气一体化设计一直是航天运载器

的重要发展趋势之一。同时，航天技术的发展也表明

模块化、组合化、集成化等电气一体化设计技术是提

高航天产品测试和操作效率十分有效的手段[1]。

国内运载火箭研制经历了5个阶段，共四代17种运

载火箭[2]，电气系统均以控制、测量等功能划分形成独

立的子系统，各子系统独立研制、生产、测试。由于

系统设计一体化程度不够，存在模块化和平台化程度

低、接口复杂且未实现统一规范、计算资源利用率低

及通信通道重复繁多等问题，在很大程度上造成了研

制资源的浪费，制约了航天运载器电气系统的研制成

本，也无法满足电气系统模块通用、资源共享、快速

交付等方面的发展需求。因此，我国新一代中型运载

火箭“长征八号”电气系统设计将突破以控制、测量等

功能划分的子系统独立研制模式，采用模块化、集成

化、组合化的电气系统一体化研制模式，有效降低运

载火箭的研制成本 [ 3 - 4 ]，简化测试流程，提高发射效

率，以应对商业火箭发射市场的低成本、快速测发的

需求。

本文总结分析了国内外主流运载火箭电气系统研

究现状和发展趋势，提出了基于多余度系统总线和标

准机内总线的电气系统架构，从系统集成一体化、供

配电一体化、软件一体化、测试一体化、天地测控一

体化等方面介绍了我国新一代中型运载火箭“长征八

号”电气系统一体化设计技术。

1    国内外运载火箭电气系统发展现状

1.1    国内发展现状

国内运载火箭电气系统早期按功能划分为控制系

统、遥测系统、外安系统，后期将遥测系统和外安系

统统称为测量系统，各系统独立研制，先独立测试后

再在火箭总装后共同测试。“长征”系列运载火箭传统

的控制系统从早期的简易计算装置实现控制逐步更新

换代到了“惯性测量设备–计算机”的方案，同时实现了

以提高可靠性为目标的冗余容错控制技术的应用，并

演化成多种冗余控制体系[5-6]，如双七表惯组+三冗余箭

载计算机，三六表惯组+三冗余箭载计算机，单十表惯

组+三冗余箭载计算机；制导控制方法也由传统的摄动

制导方法和PID稳定控制演变成采用更具鲁棒性的闭路
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制导控制方法。传统的测量系统早期以脉幅调制

（Pulse Amplitude Modulation，PAM）、脉冲幅度编

码调制（Pulse Amplitude Code Modulation，PACM）

体制为代表，遥测容量仅几百kbps。后期主要以脉冲

编码调制–调频（Pulse-Code Modulation-Frequency
Modulation，PCM-FM）体制为代表，遥测容量可达2 Mbps
以上，大规模的数字集成电路取代了分立模拟电路，

测量的主要指标也逐步与国际接轨。

新一代运载火箭控制系统基于冗余1553B数字总

线，采用以惯性测量装置+箭载计算机+执行机构的三

冗余体系架构，但以“计算机”为核心的集中控制被“计

算机＋各类控制器”的分布式控制所替代，各舱段由相

对独立的控制子系统实现分布式控制，产品逐步采用

模块化设计，不同配置模块可实现不同的功能。文献[7]
指出新一代运载火箭控制系统实现了模拟量控制向数

字量控制、单机级冗余向系统级冗余、集中式控制向

分布式控制、定制化向模块化、单一飞行控制向全面

飞行控制、固定判读向智能化数据分析的跨越。而新

一代运载火箭测量系统虽然仍采用PCM-FM体制，在

二次数据综合的拓扑架构下遥测码率可达10 Mbps，同

时逐步应用天基测控和遥测指令无线测控技术。新一

代运载火箭控制系统组成架构如图1所示。
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图 1    新一代运载火箭控制系统组成架构

Fig. 1    The control system configure of new generation launch vehicle
 

虽然新一代运载火箭控制系统采用模块化设计且

一定程度将多项功能模块集成在一台产品中。但并未

实现电气系统一体化设计或电气系统跨控制、测量等

分系统的集成设计，一定程度上造成电气资源的重复

配置，尤其大规模数字集成电路应用后，造成的计算

资源和配电资源的浪费更为突出，增加了电气系统成

本。文献[3]支持了这一论述：“我国目前的‘长征’系列

火箭还未能实现跨系统集成设计”；并提出采用系统集

成和一体化设计降低运载火箭成本的方法：“充分发挥每

个单机的功能，减少单一功能的设备，也可以降低成本。”

1.2    国外发展现状

国外运载器的电气系统技术特点以美国的新一代

“航天发射系统 ”（Space Launch System, SLS ）火箭、

SpaceX公司的“猎鹰”（Falcon）火箭，欧洲的“阿丽亚

娜6号”（Ariane 6）火箭和日本的“艾普斯隆固态燃料”

（Epsilon Launch Vehicle）火箭最具有代表性。

1）美国的新一代SLS火箭

美国的新一代SLS火箭继承了Ares火箭的部分研究

成果[8]，采用三冗余的1553B 总线方案，以三冗余（飞

控计算机、惯组、推力矢量）和双冗余（供配电系

统）为主，控制系统数据与测控组合之间采用传统

RS422通讯。电气系统软件架构采用分时分区实时操

作系统，实现箭载飞控计算机多任务的实时调度。

新一代SLS火箭电气系统以综合电子为基础，采

用了模块化、平台化的设计思想，通过模块的不同组

合构成不同产品[9]，产品使用统一的机箱。但是电气产

品种类仍然很多，产品的集成程度不高[10]。

2）SpaceX公司的Falcon火箭

作为国外民营航天的突出代表，SpaceX公司的

Falcon火箭更注重成本，电气系统技术充分体现了高

集成、模块化和接口简化的特点。

电气系统按照模块化、通用化、组合化的原则研

制 [ 1 1 ]，采用交换式冗余通信架构，三冗余飞控计算

机+双冗余惯组+卫星导航的控制方式，飞控计算机实

现飞行控制与测试数据采集处理的基础；各级采用了

独立的冗余锂离子电池[12]，以简化舱段间电气接口关

系并实现分级配电测试；各级还设置独立的发动机控

制计算机实现推力矢量控制。电气系统遥测功能在飞

行过程中是可选的，由独立的编码器使用RS232或
RS422通信给转换器，采用S波段遥测视频下行链路，
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C波段转发器用于跟踪。飞控计算机和地面通信计算

机采用以太网一体化通信方式，极大简化了火箭各级

及箭地间的接口。

3）欧洲的Ariane 6运载火箭

欧洲的Ariane 6运载火箭电气系统设计理念是：综

合电子系统架构下所有的电子设备可被抽象为一个由

模块化组成的信息处理单元，每个信息处理单元又由

不同的功能模块组成[13]。不同功能的模块组合成具有

不同功能的信息处理单元，各信息处理单元通过通讯

系统互联构成航天运载器中的各分系统。

Ariane 6火箭电气系统采用实时以太网（TTE）总

线作为全箭网络通信数据总线，各级设置交换机作为

信息集成和交换的中枢，比Ariane 5的信息交互系统更

简洁集成[13]。其电气设备基于通用模块的综合电子架

构，以相同的设计理念和机械结构，按照不同需求实

现不同功能板卡的组合，如将电源管理、线路检测与

时序控制、电磁阀驱动、遥测计算机、箭载计算机、

总线交换功能按照功能板卡的形式进行集成，称为集

成多功能单元设备（Centralized Multi-Function Unit,
CMFU） [13]。由于采用通用背板+不同板卡组合的模

式，不同的多功能集成单元由不同的功能板块组成，

如飞行控制单元由卫星导航接收机、惯性导航、遥测

数据处理、控制数据处理和电源板组成，每个多功能

集成单元还嵌入了遥测功能。

Ariane6火箭电气系统主要特点是通用模块的高集

成，尤其多功能集成单元实现了控制、测量功能的集成。

4）日本的Epsilon火箭

日本的Epsilon火箭[14]借用成熟技术和继承产品以

降低研发成本，电气系统主要特点是集成了测控技术

实现了一体化测试。一体化测试技术通过将部分测试

设备安装至箭上形成箭载自主检测系统，包括火工品

回路检查功能、起飞及分离模拟功能、状态监测功能

等。箭载自主检测系统称为ROSE（响应式运行支持设

备），3个子级上各有1台，主要功能是获得数据实施

自动检测并发送给地面移动发射控制系统。电气系统

采用高速网络与发射单元、发射安全控制中心等地

面支持设施相连。由此，电气系统与地面测控设备

构成一体化的测控系统 [ 1 5 ]，实现快速、经济和自主

测试。

Epsilon火箭电气系统控制、测量等系统的设备集

成度不高，但其实现了供配电一体化和测试一体化。

1.3    软件体系架构

随着电气系统高集成和高性能处理单元的应用，

软件体系架构在电气系统设计中越发重要。

1.3.1    国内航天器软件体系架构

国内航天器软件已广泛应用实时操作系统，基于

实时操作系统开发的航天器软件普遍采用分层体系结

构，该体系结构包括系统软件层、系统应用层、用户

应用层。其中，系统软件层一般包括硬件描述层、操

作系统层和端口驱动层等，用户应用层则与航天器的

功能相关，系统应用层是三层体系结构的中间层，针

对软件体系结构的研究主要集中在该层。三个子层均

可采用标准化、通用化的设计。

分层模块化体系结构研究重点在于软件复用方

面，可以有效解决体系结构层面和构件层面的复用问题。

1.3.2    国外航天器软件体系结构

国外航天器软件体系结构以具有可即插即用特点

的美国空军实验室（Air Force Research Laboratory，
AFRL）的空间即插即用电子系统（SPA）体系结

构和具有可运行维护特点的美国国家航空航天局

（National Aeronautics and Space Administration，
NASA）的核心飞行软件（Croe Flight System，CFS）
体系结构为代表。

SPA体系结构参考自适应即插即用技术的驱动标

准， 其核心是即插即用软件技术。即插即用软件技术

是其核心，具有自动发现识别部件、自动注册部件和

为部件自动配置及订阅服务等功能。SPA体系结构共

分为4层，最底部是部件层，由各种部件组成；部件层

之上是SPA软件的核心中间层；中间层之上是应用

层，通过应用层的核接口来访问中间层的即插即用部

件；最顶层为任务层，通过调用应用程序实现特定的

任务，如导航、遥感等。

CFS体系结构也属于分层结构，除了开发环境以

外共分为5层，即操作系统及板级支持包层、平台抽象

层、核心飞行程序层、应用程序库函数层和应用程序

层。在分层体系结构基础上，NASA专门将CFE设计为

独立的、可重用的核心飞行软件服务和操作环境任务

集，并提供软件总线服务，通过软件总线管理各个应

用程序发布的消息，并在各应用程序之间进行通信及

消息主题匹配。

1.4    小结

国内运载火箭电气系统一体化概念最早以测试发

射控制系统一体化为基础提出[16]，以控制系统地面测

试发射控制系统为基础，集成其他遥测、外安测发控

系统功能，完成运载火箭的综合测试及发射任务。对

于运载火箭电气系统而言，文献[3]提出了电气系统信

息化集成设计框架的理念，可利用总线技术形成信息

共享的通用平台，箭上各电气分系统与单机能够通过
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标准接口无缝地接入该平台，构成规模可大可小、配

置灵活、可根据不同任务级别选用不同等级的分系

统、单机及设备的统一架构，实现电气系统的通用

化、系列化、组合化。同样，文献[17]也提出了系统

集成是航天控制系统的发展方向，尤其文献[1]提出了

电气系统一体化可采用“控制与测量系统一体化设计”

的基本思路，借鉴航空系统集成模块电子系统架构开

展模块化、组合化、集成化设计。

国外运载器的电气系统是以综合电子系统架构为

基础，设计理念是“以类聚概念为核心，以公共模块为

载体，优化系统划分，采用新技术，强化保障性”。从

国内外运载火箭电气系统发展趋势来看，集成化、模

块化、组合化或综合化是火箭电气系统主流发展方

向。文献[1]从信息集成的角度对电气系统提出了4个
“一体化”的设计理念，其中控制与测量系统的一体化

设计，能够实现功能模块的集成、重用和重组，降低

开发成本，避免重复投资；自检测BIT与地面测试的一

体化设计，可实现快速发射和减少技术保障人员的目

标。同样，文献[7]展望了下一代运载火箭电气系统架

构，将是采用资源分布式设计的集成模块化的综合电

气系统，通过统一的交换式通信网络构成的分布式综

合模块化平台，实现由系统内集成向跨系统集成转

变、由主从式总线网络向交换式总线网络转变、由故

障吸收为主的容错体制向智能化的分布式主动容错架

构转变。此外，国际上也在研究基于 DIMA 架构的系

统级容错架构[18]，利用分布式架构的特点将电气系统

容错规模从单机内部扩展到全系统的级别，提高系统

的故障容限度。

国内外运载器电气系统软件架构研究现状可以看

出NASA等国外研究机构已经成功基于分层结构解决

了航天器软件重用问题，基于软件总线解决了软件即

插即用问题。国内学者借鉴了NASA的研究思路也提

出了某航天器软件总线体系结构，因此分层结构＋

软件总线可以作为未来国内航天器软件研制所采用体

系结构的思路。

综上所述，新一代中型运载火箭电气系统应采用一

体化设计技术，基于多余度系统总线和综合电子的体系

架构，以高集成度的模块组合实现电气系统产品数量和

规模大幅减少，有效降低运载火箭成本。同时，通过电

气一体化设计也可简化测试发射流程，极大提高运载火

箭快速发射能力，符合航天发射的发展趋势和潮流。

2    “长征八号”运载火箭电气一体化设计

新一代中型运载火箭“长征八号”电气系统完成了

导航、制导、控制、测量、安全自毁、利用调节等功

能，结合低成本、快速发射等研制需求，采用一体化

设计整合传统的控制、测量、利用等分系统功能，遵

循集成化、模块化和组合化的设计理念，实现了系统

集成一体化、供配电一体化、软件一体化、测试一体

化、天地测控一体化，尤其系统集成一体化不仅实现

了制导、导航、控制的组合集成化，而且实现了控制

与测量系统的多功能集成化设计。

2.1    基于多余度系统总线的电气系统架构

新一代运载火箭控制系统已实现模拟量控制向数

字化控制的跨越[7]，系统通过三余度的1553B总线实现

了全数字控制，通过低电压差分信号（Low-Voltage
Differential Signaling，LVDS）总线实现了箭地通信。

新一代运载火箭“长征八号”电气系统继承成熟技术，

采用在役火箭的三冗余1553B总线主从式系统架构能

够满足电气系统数据通信的基本需求，未来随着电气

系统更大规模的数据通信需求和更加智能化的控制容

错需求，必然会向通信速率更高的实时性交换式数据

网络发展，类似于Ariane6火箭采用的时间触发的实时

以太网（TTE）总线技术[19]，通信速率将达1 Gbit/s，
信号传输延迟将<1 μs，同步性和信号传输延迟相对于

1553B总线将有明显优势。

“长征八号”运载火箭电气系统架构如图2所示，其

以综合电子的集成控制组合为数据处理和飞行控制核

心，以各类传感器、数据采编器和摄像装置为外围敏

感器件，以伺服机构和末修调姿喷管为执行机构，以

锂电池和数字配电设备为供配电能源，基于三冗余的

1553B总线和高速422总线实现电气一体化信息通讯。

2.2    系统集成一体化

系统集成一体化设计遵循自顶向的设计原则，借

鉴航空系统的综合模块化电子系统（  I n t eg ra t ed
Modular Avionics，IMA）概念，即按处理单元实现的

功能形成具有通用性的各种功能模块，再基于标准机

内总线连接实现不同功能单元的组合设计。集成模块

化电子系统通过实现分散功能的集成组合化，增强了

模块级产品的重用性，而且有效简化系统设备间电气

接口及连接关系，解决了原系统设备功能单一、计算

资源利用率低及通信通道重复繁多等问题。

“长征八号”运载火箭电气系统集成一体化设计中，

机内总线采用国际上最新的计算机内总线标准

OpenVPX，但由于总线协议芯片为进口工业级，受

“高通信速率影响器件可靠性，芯片依赖进口”因素限

制。因此，系统将该总线架构和具有自主知识产权的

高速总线相结合，提出采用OpenVPX的结构设计，而
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内部通信采用航天自研高速总线。航天自研高速总线

基于光纤的高速冗余通信总线，支持点对点、双向环

和星型拓扑架构，具有带宽高、误码率低及可靠通信

的特点。

本章节将重点介绍电气系统集成一体化设计中最

具有代表性的GNC控制组合和多功能集成组合的一体

化设计。

2.2.1    GNC控制组合一体化设计

电气系统惯性测量和飞行控制两类功能以模块化

形成集成设备或者分立设置在以往火箭设计中都有应

用，前者如美国Atlas V火箭的容错惯性导航单元（含

冗余惯性测量系统和双冗余主从热备份飞行控制系

统）[20]以及欧洲的Ariane 6火箭将惯性测量功能作为部

件与其他功能块集成[13]；后者如美国SLS火箭的冗余惯
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图 2    “长征八号”运载火箭电气系统架构

Fig. 2    Avionics system architecture of launch vehicle LM-8
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性导航单元[21] 和箭载计算机[22]。

“长征八号”运载火箭电气系统设备GNC（Guidance
Navigation and Control）控制组合利用功能分区概念，

将功能相近、任务密切相关的功能模块化，即将惯性

测量、卫星定位、伺服功率驱动等功能模块化，与基

本CPU模块、供电模块和接口模块按综合电子架构集

成，形成了集成十表光纤惯组、飞行控制、伺服控

制、GNSS接收机为一体的GNC控制组合。相对于传

统运载火箭，相同功能的产品数量及重量均降低至了

原来的20%以下。其中，集成的十表光纤惯组由5个光

纤陀螺仪和5个石英加速度计组成，各自采用3正交和

2斜置的方式，同时惯组模块采用整体斜置10°方式，

即箭体坐标系O-X1Y1Z1和测量坐标系O-XsYsZs的转换关

系如下

O−X1Y1Z1
绕Y1转10◦−−−−−−→ O−X2Y2Z2

绕Z2转10◦−−−−−−→ O−XsYsZs

由O-X1Y1Z1至O-XsYsZs的方向余弦矩阵为

C = C1×C2 =

 cos Kz sin Kz 0
−sin Kz cos Kz 0

0 0 1

×
 cos Ky 0 −sin Ky

0 1 0
sin Ky 0 cos Ky


(1)

Ky = 10◦ Kz = 10◦其中： ， 。

斜置目的是为了减少箭地间惯性模块激励测试信

号，可在火箭竖立水平状态利用地速和重力判断惯性

模块单表工作状态。

GNC控制组合采用主频高达500 MHz的国产高性

能四核处理器，可分别用于导航、飞行控制、在线轨

迹规划和动力系统在线故障诊断，进一步提升电气系

统智能化水平。GNC控制组合组成如图3所示。
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图 3    GNC控制组合结构示意图

Fig. 3    Architecture of GNC module
 

2.2.2    多功能集成组合一体化设计

“长征八号”运载火箭电气系统多功能集成组合按

运载火箭不同舱段的电气功能需求不同，基于标准机

内总线由不同功能的通用模块组合实现而成。多功能

集成组合采用各种高性能的处理器，不仅具备BIT的能

力，且在采样精度、采样频率、数据处理等方面满足

测量系统数据采集处理的要求。基于可靠性、成本双

重因素进行综合分析，尤其测量分系统中的相关功

能，如对控制系统信号进行采样、编码、传输的各种

数据采集单元，发现其们已具备了与控制系统一体化

设计的条件。

因此，“长征八号”运载火箭电气系统通过将测量

数据综合、控制时序控制、利用调节功能、增压调节

控制、推力调节控制等功能的模块化，根据火箭各级

实现功能的差异，每级配置不同功能的模块和基础功

能模块相结合形成各级的多功能集成组合，实现了文

献[3]（2015年）提到的“我国目前的‘长征’系列火箭还

未能实现跨系统集成设计”突破，并按照文献[1]提出

的“控制与测量系统一体化设计”基本思路，将测量分

系统的数据综合功能即用于对全箭测量信息编码、综

合、传输的各种数据综合单元与周期任务不强且计算

量不大的控制系统功能开展集成设计。同时，由于多

功能集成组合实现了测量模块和控制模块的集成，需

进一步解决飞行控制设备浮地设计与测量系统无线发

射机接地设计的差异问题，电气系统采用光耦隔离的

串行通信方式实行两种不同设计功能模块之间的通信。

由于测量数据综合功能与控制功能均作为多功能

集成组合的内嵌模块，实现了控制信息与测量信息采

用机内高速总线的双向互通，尤其原测量系统通过压

力传感器和转速传感器采集的发动机数据，传输给控

制系统可作为动力在线故障诊断的基础信息，不仅支

持了全箭电气系统信息的一体化，而且为基于动力和

控制信息的非典型动力系统故障的诊断和控制重构开

拓了思路。

2.3    供配电一体化

电气系统一体化实现了跨系统集成设计，除体现

在系统功能和信息一体化方面外，还体现在控制、测

量功能设备的供配电一体化方面，以减少不同分系统

重复的供电单元模块和配电线路。“长征八号”运载火

箭电气系统与传统的“控制和测量分别采用独立供配电

系统方式”不同，而是采用一套供配电系统为所有箭上

电气系统设备供电，按级配置电池和配电组合，实现

了部段级测试。

电气系统供配电一体化，一方面需考虑传统控制

系统浮地与测量系统无线通信设备接地的兼容问题，

主要各集成组合采用二次电源模块内部隔离的方式，

实现不同功能设备配电的隔离；另一方面需考虑供配

电一体化不同配电母线的隔离以及各配电输出通道采

用熔断器或保护电阻的方式，实现对一次电源保护的
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安全性设计，以保证配电安全性。

同时，因为安全控制功能需在控制功能失效后发

挥作用，所以对于电气系统特殊的安全控制功能设备

的供配电，（相对于其他电气系统设备）应采用独立

电源和配电设备，以确保安全控制功能供配电的独立

性和安全性。

2.4    系统软件一体化

新一代中型运载火箭电气系统软件一体化在控

制、测量一体化的基础上，不再需要控制系统数据的

各种采集单元，测量信息主要由总线监视器获取，飞

行软件主要承担飞行控制与数据管理两个优先级不同

的任务，通过操作系统支持完成。

电气系统软件一体化架构采用同构型的分层组织

模型，分为操作系统、中间件、应用层，操作系统或

软件中间件可以屏蔽软件对不同硬件配置的依赖，从

而增强软件的重用性。其中，多核嵌入式操作系统的

应用，能够实现多任务调度管理、I/O管理、CPU及核

故障管理等重要功能；中间件在操作系统之上且与其

配合实现核间通信、CPU间通信服务；应用层在业务

划分之后，转化成任务实现具体的功能或功能组合，

以多任务调度的形式存在，满足控制功能多样性及集

成化带来的资源管理需求。电气系统软件一体化总体

架构见图4所示。
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图 4    电气系统软件一体化总体结构

Fig. 4    Integrated architecture of electrical system software

2.5    系统测试一体化

新一代中型运载火箭电气系统基于数字总线架构

和高集成多功能组合，设备自测试能力大幅提升，由

此需借助总线窃听技术与箭地高速测试总线，实现大

量机内自测试信息传输到测发控系统。

电气系统测试一体化实现了控制、测量测试信息

传输的一体化，以高速422总线传输PCM数据流形式的

电气自测试信息到测发控系统，实现基于模型和数据

驱动的自动判读。电气系统测试一体化设计还借鉴日

本Epsilon火箭的箭载测试思路，一体化测试功能集成

了火工品自动短路保护和解保、回路阻值及电磁阀动

态在线测试等功能，实现了临射前自主在线测试，并

使得火工品解保可以延长到发射前的最后时刻，由此

简化了射前操作并实现了无人值守。电气系统火工品

在线测试如图5所示。
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图 5    电气系统火工品在线测试示意图

Fig. 5    On-line testing of pyrotechnics in electrical system

测发控系统采用基于主控计算机+云平台的一体化

测试方案，可将传统控制、测量、动力测控、发射支

持系统、总体网等所有分系统的测控功能集成，并采

用云计算技术将计算任务分布在大量计算机构成的资

源池上，使用户能够按需获取计算力、存储空间和信

息服务，具有高存储容量、高吞吐、高性能计算能

力、高可靠性和可扩展性的优势。此外，后续开展的

测发控系统无人值守智能故障诊断系统的研究，可强

化电气系统测试一体化的智能分析与故障诊断能力。

2.6    天地测控一体化设计

目前运载火箭的飞行遥测主要依赖地面测控站和

测量船进行全程遥测数据接收和外弹道测量，对于地

面测控网络的依赖程度较高。随着天基中继卫星网络

建设并应用，运载火箭将逐渐降低对地面测控网络尤

其测量船的依赖。本章节重点介绍“长征八号”运载火

箭电气系统的天基测控设计技术，该技术逐步实现了

地基+天基的一体化测控方案，降低了测控成本。

2.6.1    无线测控架构设计

根据对火箭箭上遥测参数规模的测算，采用在一

级和二级各设置一个遥测下行通道的无线遥测架构，

其中：一级点频传输助推+一级遥测数据，二级点频传

输+二级遥测数据。根据火箭弹道设计结果，若完全采

用地基遥测将需要首区和至少1艘测量船参与飞行测控

任务。

为实现尽量减少甚至取消测量船的目的，从提升

测控对任务适应性、降低飞行测控成本等因素综合考

虑，火箭二级采用以天基测控为主，地基测控为辅的

一体化设计方案，并逐步向取消地基测控的完全天基

测控方案过渡；充分考虑首区测控资源、遥测数据传

输可靠性、综合效费比等因素，火箭助推+一级采用了

首区地基遥测方案。此外，安控采用了地基无线安控

与箭上自主安控相结合的设计。

2.6.2    天基测控设计

天基中继卫星系统是利用高轨卫星实现对中低轨
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道飞行器数据传输和跟踪测轨的空间信息传输系统，

具有覆盖范围广、实时性强、费用低的优点。目前，

美国、欧洲的数据中继卫星基本采用Ka频段实现高速

数据传输的链路。我国天链中继卫星可为运载火箭提

供S频段和Ka频段测控服务，S频段天基测控已经广泛

应用，最大传输带宽为1 Mbps；Ka频段天基测控系统

也在上面级中应用，各项目主要天基测控设备关键指

标如表1所示。
 
 

表 1    天基测控设备关键指标对比表

Table 1    Key indicators of space-based TT&C equipment

指标 A项目 B项目 C项目 D项目

重量/kg

中继测控

终端：≤2.3
相控阵

天线：≤ 7.2

中继测控

终端：≤ 2.3
相控阵

天线：≤ 7.2

中继测控

终端：≤ 8
相控阵

天线：≤ 12

中继测控

终端：≤ 3
相控阵

天线：≤ 15

功耗/W 不大于188 不大于188 不大于364 不大于316

信息

速率/Mbps
一代

中继：1
一代

中继：0.256
一代

中继：2
一代

中继：6
 
 

根据新一代中型运载火箭弹道设计，对首区各地

面测控站的跟踪测控区间进行仿真分析，结果见图6所
示。文昌、铜鼓岭、三亚、西沙4个测控站可完成火箭

起飞至二级发动机一次关机时间段内的地基测控任

务。为降低成本，考虑取消测量船，则天基测控系统

需完成火箭二级全部遥测参数在二级一次关机后的飞

行时段的测控任务。
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图 6    首区地面测控区间仿真分析图

Fig. 6    Simulation in first zone of TT&C interval
 

由于S频段天基测控系统最高传输带宽为1 Mbps，
传输速率受到限制，无法满足新一代中型运载火箭的

任务需求。因此，新一代中型运载火箭采用1套3 Mbps
带宽的Ka频段天基测控系统，系统由中继测控终端和

相控阵天线组成。

基于新一代中型运载火箭弹道，对天基测控弧段

进行仿真分析，天基指向角ALPHA、BETA仿真结果

如图7所示。中继卫星系统04星、02星均可对火箭二级

飞行段进行全程跟踪，从指向角优劣分析，采用中继

02星指向角变化范围小，且在大BATA角范围，对卫

星载荷影响小。安装角定位ALPHA为280°，中继02星
与火箭最远距离约41 190 km。
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图 7    天基测控仿真曲线

Fig. 7    Simulation of space-based TT&C
 

3    结　论

综合国内外运载火箭电气系统一体化设计技术特

点及发展趋势，介绍并分析了新一代中型运载火箭“长

征八号”的电气系统。“长征八号”火箭在借鉴国外技术

特点基础上，进一步提升形成了适合自身的系统集成

设计技术；提出了基于多余度总线的电气系统一体化

架构的设计，运用系统集成一体化设计、供配电一体

化、软件一体化、系统测试一体化、天地测控一体化

等技术实现了电气系统一体化设计，满足了低成本、

快速发射、无人值守的需求。新一代中型运载火箭电

气系统一体化研制的成功有待于飞行检验，也为我国
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下一代运载火箭如重型运载的电气系统研制提供了一

定的参考价值。
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Integrated Design Technology of Electrical System for the Long
March 8 Launch Vehicle
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Abstract：Integrated design is the main development trend of the spacecraft electrical system. The development status of

electrical system in the new generation launch vehicle at home and abroad is reviewed, and the integrated architecture of electrical

system based on the redundant system bus and integrated electronic architecture is put forward for the new generation medium Long

March 8 (CZ-8) launch vehicle. The integrated design technology of electrical system is introduced from the aspects of system

integration,  power supply integration,  software integration,  test  integration and telemetry integration.  The integrated design

technology will be used for the integration of system functions, and also for the breakthrough of the electrical system from traditional

sub-system development to cross-system integration. Therefore, the integrated design technology of the electrical system can be used

to simplify the test launch process and improve the launch capability, meeting the needs of a new generation of medium launch

vehicles with low cost, high reliability, and fast launch.
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Highlights：
●　The electrical system architecture of launch vehicle LM-8 is based on redundant system bus and integrated avionics.
●　The integrated technology follows the design concepts of integration, modularization and combination.
●　The integrated technology includes system integration, power supply integration, software integration, testing integration, and
telemetry integration.
●　The integrated technology will be used for the breakthrough of the electrical system from traditional sub-system to cross-system
integration.
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