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一种飞行器电缆插接状态自动化检测方法
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摘要：新一代飞行器的电气系统越来越复杂，依靠主观识别方法检测电缆插接状态，人工失误轻则烧毁星上设备，重则导致任务失

败；提出一种飞行器电缆插接状态自动化检测方法，通过插接状态检测编码和信号变换设计，确保检测电路占用尽量少的电连接器资源

和背板资源；通过信号走线优化设计，避免检测电路增加电缆分支数，降低电缆加工和敷设成本；通过电源走线优化设计，确保测试电

路与星上电路隔离；文章方法无需飞行器加电即可自动检测电缆插错、漏插等问题，提高了飞行器综合测试的安全性和可靠性。
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０　引言

飞行器系统集成过程中，设备成熟度差异导致星载设备分

阶段、分批次安装；用户需求变更导致星上设备频繁拆装更新

软件；除电性能测试外，卫星还要完成力、热等多项大型试

验。上述原因导致飞行器系统集成过程中频繁进行电缆插拔

操作。

传统研制模式下，依赖人工主观识别的方法完成成百上千

根电缆的插接状态检查。新一代飞行器电气系统越来越复杂，

依靠主观识别方法识别电缆插接状态，人工失误轻则烧毁星上

设备，重则导致任务失败，亟待实现电缆插接状态的自动化检

测，体现在以下方面：

（１）电缆插接状态确认费时、费力，耗费了大量人力资

源，延长了飞行器研制周期；

（２）飞行器尺寸越来越大，测试模式由分舱测试转为合舱

测试，电子设备布局紧凑，人工确认过程易发生星上设备磕碰

的质量事故；

（３）电子产品轻小型化，飞行器普遍采用Ｊ６Ｗ 型、Ｊ３０ＪＨ

型等小型电连接器［１］，设备插头间距更小，除外围插头外，其

他电缆插头的插接状态在视线上不可达。

近年来，国内学者针对电缆插接状态检测的问题进行了广

泛研究。赵文生等人［２］采用插件助拔器颜色、位号、防误插编

码等多种方式配合的方法，避免印制电路板、电源、微波模块

的安装位置错误。洪雷［３］提出一种检测电路实现对地面供配电

设备电缆插接状态的自动化检测。然而，上述文献只针对一类

器件 （电缆）的插接状态进行检测，但未涉及如何完成飞行器

多种类型、成百上千根电缆插接状态的自动化检测问题。

本文分析了飞行器电缆网的技术特征，从检测电路电缆网

设计、插接状态检测电路设计、检测电路供电设计、数据判读

设计等四个方面，提出一种资源消耗少、系统集成代价低的飞

行器电缆网插接状态自动化检测方案。

１　系统方案

飞行器一般配置多个分系统和若干台独立设备。为方便描

述，将飞行器配置的独立设备总数记作犛，分系统总数记作

犜，分系统犼 （犼∈ ［１，犜］）配置的终端个数记作犓犼。飞行器

电缆插接状态自动化检测的信息流图见图１，包括地面检测系

统、独立设备犻 （犻∈ ［１，犛］）、分系统犼设备犽犼 （犼∈ ［１，

犜］，犽犼∈ ［１，犓犼］），分系统犼管理器 （一般大型分系统，如

控制分系统、数传分系统配置分系统管理器）、电缆插接状态

检测电路等。

地面检测系统为检测系统提供工作电源。在独立设备犻 （犻

∈ ［１，犛］）配置电缆插接检测电路，负责检测该设备上电缆

的插接状态，编码后传输给星－地接口电路。在分系统设备犼

设备犽犼 （犼∈ ［１，犜］，犽犼∈ ［１，犓犼］）配置电缆插接检测电

路，负责检测该设备上电缆的插接状态，编码后经分系统管理
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器传输给星－地接口电路。星－地接口电路将犛个独立设备

和犜 个分系统的电缆插接信号通过解码模块转化为数字信号

并传送到地面检测系统。地面检测系统自主判读飞行器电缆接

插状态的正确性。

图１　飞行器电缆插接状态自动化检测系统信息流图

１１　检测电路电缆网设计

飞行器电缆网的有向图模型表明［４］，如果将插接状态检测

信号直接从设备电连接器引出到星－地接口电路，检测电路电

缆将与该设备连接器上其他信号的电缆分支连接在一起，飞行

器电缆网的分支数可达上百个———其一，电缆网设计、加工、

运输、敷设的难度极大；其二，电缆插接状态检测电缆一般只

包含两根线缆，在多分支电缆的加工、运输、敷设过程中，检

测电路电缆极易折断。

因此，电缆插接状态检测系统设计需考虑的首要问题是如

何优化检测电路电缆网设计。本文采用以下设计措施降低检测

电路电缆网的复杂度：

（１）检测信号简化设计：在被检测设备中，除了采用电缆

插接状态检测模块，增加一个插接状态信号转换模块，将多条

电缆插接状态的数字信号编码转化为一个模拟信号，从而显著

减少设备检测电缆的对外输出信号数量。

（２）信号合路输出设计：将检测电路电源、电缆插接状态

检测模拟量遥测信号、设备固有的遥测信号集中在一个电连接

器上，减少被测设备的电缆分支数。

（３）传输链路简化设计：针对星载设备一般均与遥测采集

电路相连的特点，将星－地接口电路配置在卫星工程遥测接口

单元中。在星－地接口电路的输入端，利用设备遥测电缆分支

传输飞行器电缆插接状态检测信号；星－地接口电路负责将犛

个独立设备和犜 个分系统总计犜＋犛＋∑
犜

犼＝１

犓犼个电缆插接信号

通过模数转化电路转化为数字信号，并采用 ＲＳ４２２传输线输

出；在星－地接口电路输出端，利用星地遥测电缆分支传输电

缆插接状态数字信号。

通过以上设计措施，检测电缆沿着飞行器原有电缆分支走

线，一方面，有效减少了电缆分支的数量；另一方面，检测电

路线缆与其他信号一起走线，确保检测电缆的工艺可靠性。检

测系统电缆走线设计见图２所示：

（１）如 “电缆 Ｗ００１”所示，地面检测系统通过 “星箭电

缆”为工程遥测接口单元提供一组检测电源线缆和一组电缆插

接状态数字信号线缆。

图２　检测电路电缆网设计

（２）如 “电缆 Ｗ００２”所示，独立设备犻 （犻∈ ［１，犛）采

用遥测信号插头接收检测电源电压、检测电路回线，并将该单

机内部的插头检测模拟信号输出给工程遥测接口单元；在独立

设备犻与工程遥测接口单元之间仅增加３根信号线，但不增加

电缆分支数；

（３）如 “电缆 Ｗ００３”所示，分系统ｊ管理器采用遥测输

出插头接收工程遥测接口单元的自检电源、回线，并将该分系

统的犓犼 个设备的接插件插接状态模拟信号、１个该分系统管

理器的插头插接状态模拟信号送至工程遥测接口单元；分系统

犼管理器与工程遥测接口单元之间仅增加３＋犓犼 根信号线，但

不增加电缆分支数；

（４）如 “电缆 Ｗ００４”和 “电缆 Ｗ００５”所示，分系统犼

设备犽犼 （犼∈ ［１，犜］，犽犼∈ ［１，犓犼］）采用遥测信号插头接收

来自分系统ｊ管理器的检测电源电压、回线，并将该单机内部

的插头检测模拟信号输出给工程遥测接口单元；在分系统犼设

备犽犼 与分系统犼管理器之间仅增加３个信号线，但不增加电

缆分支数。

１２　插接状态检测电路设计

电缆插接状态检测电路设计见图３，包括插头插接状态检

测逻辑设计、检测信息编码设计、检测信号输出设计等。

插头插接状态检测逻辑设计如图３ “模块１”所示，每个

设备插头预留两个检测接点，与该插头连接的电缆端对应的两

个信号线缆短接。当电缆采用正确的方式连接在设备插头上

时，接插逻辑导通；当电缆未插接，或者将不匹配的电缆插接

在设备插头上时，接插逻辑不导通。

为了避免同种类型接插件错位插接，在选取接插件接点进

行通断状态检测时，采用以下设计原则：

（１）信号分配设计：在每台单机的同型接插件上，用于检

测电缆插接状态的两个接点必须不同。例如，插头１、插头２

均为Ｊ３６Ａ－５２ＴＪ接插件，插头３为Ｊ３６Ａ－３８ＴＫ接插件，插

头４为Ｊ３６Ａ－９ＴＫ接插件，则插头１选择接点２，５１，插头２

选择点１３，３９，插头３选择接点２，３７，插头５选择接点２，

８。为了检测接插不到位的现象，尽量选择位于接插件对角线

上的接点作为电缆插接状态的检测信号。

（２）保护电路设计：单机接口电路采取限流、限压保护设

计。当同一台单机相同类型的接插件互换时，单机不因过流、



　　 计算机测量与控制　 第２４


卷· ５４　　　 ·

过压、极性差错导致受损。电路保护设计见参考文献［５］。对于

极性敏感的信号，在信号分配时，按照插针编号将设备接插件

信号分为两个部分，前一半接插件接点分配正极性信号，后一

半接插件接点分配负极性信号。

检测信息编码设计如图３ “模块２”所示。以设备上两个

接插件上的电缆插接状态检测为例，通过Ｒ－２Ｒ梯形电阻网

络［６］该设备上两个插头上的电缆插接状态转化为一个模拟电压

量。 “插头插接状态检测逻辑”反映各种电缆插接状态组合，

由此导致检测信号电压存在显著差异：当全部电缆都正确插接

时，检测信号为０．２５Ｖｄｄ （Ｖｄｄ代表检测电源电压）；当其中

某个插头未插接时，检测电源通过图中的虚线分支提升检测点

电压，例如，当插头１未插时，则检测信号电压为０．３６Ｖｄｄ。

检测信号输出设计：如图３ “模块３”所示，每台设备将

代表该设备全部插头插接状态的模拟电压量和该设备其他的模

拟量遥测信号集中在遥测采集插头上输出。检测电路电源占用

接点１，检测电路地占用最后一个接点，另外选择一个信号线

作为检测信号线。

图３　设备电缆插接状态检测设计

图４　检测电路供电系统设计

１３　检测电路供电设计

检测系统供电设计如图４所示。检测电路采用干电池供

电，电压不超过飞行器设备安全保护电路所允许的最高保护电

压。星箭电缆经遥测插头 Ｙ０１为工程遥测接口单元提供检测

电源。工程遥测接口单元通过底板总线将检测电源分路成若干

路，经遥测插头Ｘ０２为分系统犼管理器提供检测电源，经遥测

插头Ｘ０３为独立设备ｉ提供检测电源。分系统管理器经遥测插

头Ｙ０４接收检测电源，通过底板总线进一步分路成若干路，

经遥测插头Ｘ０５为分系统犼设备１提供检测电源，经遥测插头

Ｘ０６为分系统犼设备犽犼 提供检测电源。分系统设备１、分系统

设备犽犼、独立设备犻分别通过遥测插头Ｙ０７、Ｙ０８、Ｙ０９接收

检测电源。检查电源、回线分别使用遥测插头第一个和最后一

个接点———检测电源与飞行器其它信号完全物理隔离，在飞行

器不加电的条件下即可实现插头状态自动化检测。

１４　数据判读设计

采用Ｐｅｒｌ语言生成各种电缆插接组合状态下的电阻网表

文件，采用 Ｈｓｐｉｃｅ电路仿真软件计算各种电缆插接组合状态

下的检测信号电压值［７］，通过电子系统自动化软件生成各种电

缆插接状态下的电压判读策略。将自动生成的判读策略部署在

地面测试系统，地面测试系统根据检测电压即可自动判读星上

电缆插接状态的正确性。

２　试验结果及分析

飞行器电缆网包括低频电缆网、总线电缆网、载荷数据电

缆网、火工品电缆网、高频电缆网。通常，总线电缆、载荷数

据电缆、火工品电缆、高频电缆占电缆总数不足２０％，这几

类电缆采用专用电连接器，没有多余接点用于插接状态检测；

卫星８０％以上的电缆属于低频电缆网，采用Ｊ６Ｗ、Ａｉｒｂｏｒｎ、

Ｊ１４Ａ、Ｊ３６Ａ、Ｊ３０ＪＨ、Ｊ５９９等电连接器，定义电连接器上尚

未定义的接点作为插接状态检测信号，采用本文方法可实现该

类电缆插接状态的自动化检测。

本文方法已应用于某高分辨率光学遥感卫星。该卫星搭载

一台高分辨率可见光相机，配置高速数传、测控、供配电、数

管、环境监测、控制与推进等分系统。整星共有２９７根电缆、

８０７个电缆分支，其中低频电缆网１９１根６６５个分支，１５５３Ｂ

总线和Ｓｐａｃｅｗｉｒｅ总线电缆２８根６４个分支，ＴＬＫ２７１１载荷数

据电缆４８根 （单分支）、火工品电缆７根 （单分支）、高频电

缆２３根 （单分支）。采用本文方法后，根据卫星测试计划和产

品投产矩阵，自动生成卫星各个测试阶段的电缆插接状态判读

策略，在卫星加电前，３秒钟可实现６６５个电缆分支插接状态

的自动化检测，电缆插接状态自动化检测率达８２％。此外，

１５５３Ｂ总线电缆、Ｓｐａｃｅｗｉｒｅ总线电缆、ＴＬＫ２７１１电缆的同

型插头的接点信号定义均相同，即使插接错误也不会导致

设备损坏，卫星加电后通过应用数据判读即可确认这三类

电缆是否插接正确。因此，该高分辨率光学卫星仅需要人

工检查火工品电缆、高频电缆总计３０个电缆分支，即可避

免电缆插接错误导致的设备损坏事故。与传统方法相比，

该卫星人工确认电缆插接状态的工作量减少了９６％。

３　结论

针对飞行器系统集成测试过程中电缆插接错误导致测

试进度延误、甚至烧毁星上设备的问题，本文提出一种电

缆插接状态自动化检测方案，彻底解决了飞行器低频电缆

的插错问题。该方案具有以下优点：

（１）在飞行器不上电条件下，实现了电缆插接状态的

自动化检测，避免人工疏忽导致的测试进度延误，甚至烧

毁飞行器设备的问题；

（２）解放了宝贵的人力资源，节约了系统测试的准备
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时间；

（３）检测电路电缆网基于飞行器原有的电缆网布线，仅在

设备端增加数个电阻网络构成的信号编码电路，在电缆网中增

加几根电缆检测信号线，不影响设备的原有设计，不增加新的

电缆分支，检测系统实现代价低。

本文方法适用于飞行器电缆插接状态检测，也可以推广应

用于飞机、火箭、武器等大型装备电缆插接状态的自动化

检测。
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内部时钟作为采集时钟，采用动态变采样模式，采样频率犳狊

取决于电容测微仪频响犳犮、转盘全周的采样点数犖 以及精密

离心机的转速ω 三个因素。三者关系如式 （６）～式 （７）

所示。

在稳定转速ω下，设在转盘全周采集 犖 个点，则采样频

率犳狊由下式确定：

犳狊＝
２π
ω
×犖 （６）

　　由上式可知，犖 值不变时，采样频率犳狊应随不同的转速

ω变化。设电容测微仪的频响为犳犮，为使电容测微仪采集到有

效信号，设离心机转动频率为狉狆犿／犿犻狀，则犖 应由下式确定，

犖 取整数：

犖 ≤
犳犮×６０
狉狆犿

（７）

　　本项目中电容测微仪截止频率为８ｋＨｚ，令犖 值为１６００，

则转盘圆周将被等分为１６００点，转盘的最大转动频率为５

Ｈｚ，则犳狊＝８ｋＨｚ，当转盘的转动频率为１Ｈｚ，则采样频率

应设为１．６ｋＨｚ，依次类推。

３　动态半径测量结果

按照定位测试法开展了多次动态半径的测量，获取了精密

离心机４个定位平台的动态半径测量原始值，某次典型测试的

１＃定位平台动态半径测量原始值如表２所示，动态半径随犵

值变化如图７所示。

表２　１＃定位平台动态半径测量原始值表

离心加

速度

Δ犚１１

（μｍ）

Δ犚１２

（μｍ）

Δ犚１３

（μｍ）

Δ犚１４

（μｍ）

Δ犚１５

（μｍ）

１ｇ ０．１６３ ０．１７８ ０．１８３ ０．１８８ ０．１９１

５ｇ ０．７８３ ０．８０６ ０．８１１ ０．８２２ ０．８５０

１０ｇ １．５２６ １．５４９ １．５６３ １．５６２ １．５８７

２０ｇ ３．１３５ ３．１３６ ３．１２９ ３．１９８ ３．１３７

３０ｇ ４．８３０ ４．８３４ ４．９３９ ４．８０７ ４．９０７

４０ｇ ６．５５５ ６．６７９ ６．５２７ ６．６５０ ６．７９９

５０ｇ ８．５２２ ８．５８８ ８．４４８ ８．５４７ ８．５１８

６０ｇ １０．６４２ １０．８５６ １０．７２０ １０．７４３ １０．７６０

７０ｇ １２．２５２ １２．３８５ １２．４９４ １２．５７５ １２．５７８

８０ｇ １４．２９７ １４．４０４ １４．６４３ １４．５０９ １４．５７９

９０ｇ １６．３９６ １６．２４９ １６．２２６ １６．２５８ １６．２７７

１００ｇ １８．４８８ １８．５５０ １８．５０２ １８．９２４ １８．７８５

图７　１＃定位平台动态半径随犵值的变化趋势图

由图７可知，１＃动态半径随犵值的变化基本呈线性关系，

后续对数据进行处理，对测量不确定度进行评估，测量标准不

确定度为σ＝０．２１μｍ。

４　结论

本文介绍了一种适用于高精度精密离心机动态半径的外基

准定位测试法，对定位测试技术的可行性进行了论证，结合变

采样率数据采集技术，实现了动态半径的精确定位测量，实践

表明，动态半径的测量标准不确定度为０．２１μｍ，测试稳定，

可为更高精度精密离心机动态半径的测量提供参考。
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