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适用于挂飞投放试验的高可靠分离检测系统设计

孙　建，吕天慧，朱　红，陈灿辉，武　杰
（中国运载火箭技术研究院 研发中心，北京　１０００７６）

摘要：挂飞投放试验在新型型号的研制过程中作为考核性试验项目应用得逐步广泛，分离检测作为挂飞试验的关键步骤，直接关系

试验成败，因此对于分离系统提出了高可靠的要求，针对分离机构、拓扑逻辑设计及信号检测设备等方面开展了详细的设计，采取了双

冗余等多种设计措施提升全系统的可靠性，设计结果可以吸收三度故障及部分四度故障，通过多次试验考核，表明该系统设计具有良好

的可靠性。
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０　引言

随着飞行器的发展，各种气动布局的飞行器、新概念飞行

器不断涌现，为了验证飞行器的各项性能，需要采取载机挂载

飞行器的投放飞行试验，国外各类飞行器比如Ｘ５１Ａ、Ｘ３７Ｂ

也开展过类似的飞行试验［１］。挂飞试验中，分离状态信号的检

测十分关键，并且持续时间非常短暂［２］，当飞行器检测到分离

信号后才开始自主控制，如果飞行器与载机已经分离，但未收

到分离信号，则飞行器不启动自主控制，导致试验失败，因此

试验对分离检测系统的可靠性要求非常高。本文主要针对挂飞

试验设计了一种简单、高可靠的分离检测系统。

１　系统组成

１１　系统架构

挂飞试验是指由载机运输挂载飞行器到指定空域时，载机

控制系统发出分离指令实现与挂载飞行器分离，分离开关平时

处于压紧状态，分离后开关由闭合转为断开，另外载机控制系

统与挂载飞行器的检测系统通过分离连接器通信，在分离连接

器内设置了跨接线，分离时由于机械力的作用将跨接线拉断，

正常情况下飞行器的检测系统同时采集到分离开关与分离开关

的跨接线分离信号。传统的分离机构一般由机构系统、液压系

统或者火工品构成，系统结构复杂，可靠性较低［３５］。本分离

检测系统由分离开关、分离连接器及检测设备构成，系统组成

如图１。分离检测系统接收到分离信号后，通过１５５３Ｂ通信接

口传输给飞行器控制系统，此后飞行器转入自主控制模式。

图１　系统架构图

１２　硬件设计

１．２．１　机械部分

该检测系统的机械部分为压紧开关，由于飞行器表面不是

光滑的平面，因此设计的压紧释放装置需要能够很好地适应飞

行器曲面外形尺寸，该开关平时受到外力作用处于压紧状态，

当外力消失时，开关可以瞬间释放，则检测系统可以检测到分

离信号，为了防止压紧开关在蒙皮上凸起过高，因此在设计时

需要预先考虑开关的行程，并可靠紧固安装，压紧开关结构设

计及在舱壁上的布局如图２所示。

１．２．２　电气部分

受到安装空间的限制，要求检测系统质量、体积应尽可能

小，并且能够满足系统实时性、高可靠性的要求，因此对电气

部分设计采取了模块化、集成化设计思路，并对通讯模块、采
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图２　压紧开关外形及安装示意图

集模块等关键部分采取了双冗余设计，其中处理单元选用ＴＩ公

司的ＳＭＪ３２０Ｃ６７０１算法处理专用芯片，该芯片实时性能高，运

算处理能力强，可以满足实时逻辑判决。采集系统的电气部分

由处理单元及外围电路、通讯接口模块、采集模块等部分构成。

１．２．３　处理单元

ＤＳＰ处理器模块为检测系统核心，外围模块包括时钟模块、

上电复位模块、调试接口模块、电平转换模块及 ＡＤ采集模块

等，外围模块用于配置ＤＳＰ正常工作，原理框图如图３所示。

图３　ＤＳＰ处理电路框图

时钟电路由独立的晶振构成，根据任务需求和处理速度，

频率选择２０ＭＨｚ，晶振输出信号和ＤＳＰ之间串联电阻，防止

振铃的产生。具体时钟电路见图４。

图４　ＤＳＰ时钟电路原理图

ＤＳＰ上电复位电路由电阻和钽电容组成，输出波形经过

施密特触发器进行整形后输入给ＤＳＰ，复位信号为高电平复

位，复位期间初始化所有变量值，复位完成后ＤＳＰ正常工作。

电路如图５所示。

图５　ＤＳＰ上电复位电路原理图

由于ＤＳＰ的供电需要３．３Ｖ和１．８Ｖ，因此需要对内部的

二次 电 源 进 行 转 换，转 换 芯 片 采 用 ＭＳＫ５２３２１．８ＴＤ 和

ＭＳＫ５２３２３．３ＴＤ，具体电路图如图６所示。

图６　供电电路原理图

ＤＳＰ要求可以单板和整机都具备调试功能，因此将ＪＴＡＧ

调试信号通过接插件引出到设备外，为保证信号的驱动能力，

通过５４ＨＣ２４４增加信号驱动能力来实现，具体见图７。

图７　调试电路原理图

１．２．４　１５５３Ｂ总线接口模块设计

由于挂载飞行器控制系统的通用数字接口均采用１５５３Ｂ

接口，因此采集系统内设计了总线模块，实现与飞行器的控制

系统进行通信，１５５３Ｂ总线为 Ａ／Ｂ双通道，在 Ａ总线出现故

障时可以自动切换到Ｂ总线，提升信号传输链路的可靠性。

１．２．５　采集模块

采集模块用于采集压紧开关及短跨线的分离信号，挂飞过

程中采集模块实时采集分离状态，正常分离过程时，采集模块

采集到四路压紧开关及两路短跨线信号，若只采集到其中某路
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图８　１５５３Ｂ接口模块框图

信号，则通过ＤＳＰ内部逻辑算法进行控制判别，接口设计如

图９所示。

图９　位置传感器接口示意图

１３　逻辑设计

为了确保分离可以可靠采集，在信号通路上设计了多条通

道，确保信号从产生、传输到判决传输链路均没有单点，信号

传输流程如图１０所示。

图１０　信息流图

Ａ路通道作为主份通道，采用４个压紧开关串并联相联，

通路中任意一个开关出现故障时，不影响正常输出，只有当

Ｔ１／Ｔ２或者Ｔ３／Ｔ４同时故障时才会出现链路故障，即一度故

障及部分二度故障安全，只有特定二度故障会出现故障；Ｂ路

通道作为备份通道，采取两路跨接线为信号触发端，其中任意

一路故障时不影响正常输出，可以吸收一度故障。

对整个检测系统而言，可以吸收多种故障模式［６］，一度故

障模式，即Ｔ１／Ｔ２／Ｔ３／Ｔ４或者Ｓ１／Ｓ２任意一点故障时，不影

响系统正常工作；二度故障模式时，梳理结果如表１。从表中

可以看出任意二度故障时系统都可以正常工作。

表１　二度故障模式下系统工作情况

故障点 结果

Ｔ１、Ｔ２故障 系统正常工作，通过Ｓ１／Ｓ２采集信号

Ｔ１、Ｔ３故障 系统正常工作，通过Ｔ２／Ｔ４采集信号

Ｔ１、Ｔ４故障 系统正常工作，通过Ｔ２／Ｔ３采集信号

Ｔ２、Ｔ３故障 系统正常工作，通过Ｔ１／Ｔ４采集信号

Ｔ２、Ｔ４故障 系统正常工作，通过Ｔ１／Ｔ３采集信号

Ｔ３、Ｔ４故障 系统正常工作，通过Ｓ１／Ｓ２采集信号

Ｓ１、Ｓ２故障 系统工作正常，通过通道Ａ采集信号

Ｔ１～Ｔ４、Ｓ１／Ｓ２任意一点故障 系统工作正常

　　三度故障模式共有２０种，在任意三度故障模式下检测系

统仍然可以正常工作；四度故障模式共有１０种，只有 Ｔ１、

Ｔ２、Ｓ１、Ｓ２同时故障与Ｔ３、Ｔ４、Ｓ１、Ｓ２同时故障两种模式

下检测系统工作异常，其余四度故障模式均不影响检测系统的

正常工作。考虑从工程实际应用角度来说，一般只考虑两度故

障，对于本系统来说，已经实现了三度故障正常工作，四度故

障部分情况仍然正常，因此整个系统具有良好的可靠性。

２　试验流程及结果分析

检测系统试验分为地面模拟试验及真实挂飞试验两部分。

在地面模拟试验时，设计了压紧开关测试台，试验流程如下：

１）将压紧开关压紧，并在分离接插件上连接短跨线；

２）连接好测试电缆，测试设备上电；

３）试验指挥发出 “分离”指令，操作测试台上操作手柄

释放压紧开关，并拉下钢索分离接插件；

４）实时分析监测数据，试验结束断电。

在试验过程中，为了验证检测系统的故障容错能力，开展

了故障模拟试验，模拟了可能出现的一度故障、两度故障及三

度故障，试验结果与预期分析一致，试验结果统计见表２。

表２　地面模拟试验结果统计

试验名称 试验次数 试验结果

正常分离试验 ６１次 检测结果正常

一度故障模拟试验 ６次 检测结果正常

两度故障模拟试验 １５次 检测结果正常

三度故障模拟试验 ２０次 检测结果正常

真实挂飞试验为载机挂载飞行器进行的分离试验状态，对

检测系统而言，工作流程与地面模拟试验流程一致，只是压紧

开关的释放及短跨线为真实状态，真实挂飞试验共进行了１１

次，每次试验检测系统均可靠采集到分离状态，未出现任何异

常状态，证明了设计方案的可靠性。

３　结论

本文设计了一种简易可靠的检测系统，系统由分离开关等

机械结构及双冗余检测设备等构成，通过分析表明该系统可以

吸收三度故障以及部分四度故障，解决了挂飞试验对分离信号

高可靠检测的问题，试验结果表明此设计方案具有良好的工程

可应用性，对其他有挂飞需求的试验型号具有借鉴意义。
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