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变推力液体火箭发动机工况监测
和故障诊断实验研究

国防科学技术大学　　杨乐平
* * 　陈启智　王克昌

【摘要】　本文介绍了一种用于变推力液体火箭发动机地面试车的工况监测和故障诊断微机系统。

该系统能现场监测发动机各个工况的静态和动态性能参数, 根据监测系统提供的原始数据和曲

线, 可对变推力液体火箭发动机系统进行故障诊断。文中列出了相应的试验结果和曲线。
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1　前　言

　　为了满足我国航天技术进一步发展的需要, 国防科技大学研制了国内新一代具有多次起

动能力的一种双组元变推力液体火箭发动机。该发动机是由文氏管系统、喷注器系统、电磁

阀作动系统和微机控制系统组成的一个复杂系统。在发动机地面热试车过程中, 由于各种难

以确定因素的存在和影响, 发动机有可能出现与我们希望的调整状态或控制要求不相符合的

现象或结果, 这就需要在热试车现场对发动机静态参数和动态参数进行监测, 分析发动机的

主要工作部件是否处于正常工作状态。如果出现异常现象, 则必须对测试系统提供的原始数

据进行分析, 找出故障原因, 以便为发动机系统参数和控制系统参数的调整和确定提供依据。

这就是本文介绍的实验研究所需要解决的主要问题。

2　微机监测系统

　　微机监测系统主要由 IBM -PC/ XT 微机、Lab-Master 多功能数据采集板、传感器、放大

图 1　微机监测系统原理图

器及倍频器、显示器和打印机等硬件设备和相

应的软件组成。其系统原理如图 1所示。

变推力液体火箭发动机地面热试车程序的

特点是每个工况按一定的时间周期工作 (一般

我们将每个工况工作时间设置为 2秒)。采集程

序通过数据通讯与试车控制程序同步执行, 这

样我们可以确定每组采样值所对应的发动机具

体工况和工作时刻。当试车发动机在各个工况

稳态工作时, 微机监测系统以采样时间 T =

100ms对发动机如下十个主要参数进行采样处
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理: 燃烧室压力 Pc, 地面推力 F, 控制电压V c, 反馈位移 V f , 氧化剂文氏管入口压力P ivo, 燃

料文氏管入口压力 P iv f , 氧化剂文氏管出口压力 P evo, 燃料文氏管出口压力 Pev f , 氧化剂质量

秒流量 qmo, 燃料质量秒流量 qmf。

试车控制程序保证发动机每个工况工作时间为 2秒, 所以, 对我们确定的采样时间来说,

发动机每个工况有 20组静态参数采样值。处理结果显示在计算机屏幕上并存入磁盘供试车后

进一步分析。当变推力发动机在变工况过渡过程工作时, 微机监测系统以采样时间 T = 5ms对

以下三个动态参数进行采样处理: 燃烧室压力 P c、控制电压V c、位移反馈电压 V f。

经过计算机处理后, 在计算机屏幕上依次显示发动机各个工况瞬态响应曲线, 同时可用

打印机快速硬拷贝输出。

3　故障诊断分析与处理

　　该变推力液体火箭发动机采用了文氏管和喷注器同时调节的总体方案。可调汽蚀文氏管

和喷注器是影响该发动机整体性能的两个主要工作部件。在发动机实际地面热试车过程中,根

据对微机监测系统得到的原始采样数据进行分析, 即可分析并判断可调汽蚀文氏管系统和喷

注器系统是否处于正常工作状态。

图 2　不同工况文氏管压力恢复特性曲线

( 1) 为了达到控制推进

剂流量 (组元比) 的目的, 可

调汽蚀文氏管必须工作在充

分汽蚀状态。如果在发动机

工作过程中, 文氏管下游压

力超过其汽蚀压力恢复极

限, 就会破坏文氏管正常汽

蚀工作状态。可调汽蚀文氏

管在变工况工作过程中, 其

压力恢复系数随工况的变化而变化, 如图 2所示。

根据实际试车中采样得到的文氏管入口压力和出口压力, 可以计算出各个工况下文氏管

压力恢复系数。然后通过与各个工况实验前标定的文氏管临界压力恢复系数进行比较, 即可

判断出在发动机各个工况下, 文氏管是否处于汽蚀工作状态, 图 2给出了一次典型的试车结

果。该次试车中, 在发动机4. 5V 工况, 燃料文氏管下游压力超过汽蚀允许压力, 即处于非汽

蚀状态, 而在其他工况时, 燃料文氏管均处于正常汽蚀工作状态。

( 2) 大量试验结果证明, 喷注器针阀开度是影响该发动机静态性能的关键因素之一。喷

注器针阀开度能否得到有效控制, 是判断喷注器系统是否正常工作的主要依据。

从发动机设计结构看, 喷注器针阀是通过销子与杠杆机构机械联接, 因此, 总会存在一

定的配合间隙。而且, 为了满足喷注器针阀关机的需要, 我们还确实需要一定程度的配合间

隙。但是, 如果这个间隙大到使得喷注器针阀开度有一定的不确定性, 导致发动机静态性能

明显变差, 则是我们不希望的。通过下面介绍的分析处理方法, 可以对此做出有效判断。

当发动机处于稳态工作时, 假如在同一工况不同采样时刻, 文氏管调节锥位置 (反馈位

移) 和文氏管入口压力均相同, 此时如果喷注器针阀开度是确定不变的, 那么, 文氏管出口

压力也应该是相同的。反之, 如果文氏管出口压力发生了显著变化, 说明喷注器针阀开度发
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生了变化。但这一变化没有为反馈位移所反映, 正好说明是喷注器针阀与杠杆联接的间隙带

来的影响。表 1是一组实测结果 (所有数据均代表测量信号的电压输出值)。

表 1　实测结果

V c ( V) 1. 5039 1. 5039 1. 5039 1. 5039 ⋯⋯ 1. 5039 1. 5039

V f ( V ) 1. 5723 1. 5723 1. 5723 1. 5723 ⋯⋯ 1. 5625 1. 5625

P c ( V) 1. 3770 1. 3965 1. 4029 1. 4893 ⋯⋯ 1. 3916 1. 3232

P iv o (V ) 2. 3438 2. 3438 2. 3340 2. 3340 ⋯⋯ 2. 3730 2. 3730

P evo ( V) 0. 4736 0. 4980 0. 5225 0. 4883 ⋯⋯ 0. 5371 0. 5078

表 2　减小间隙后的实测结果

V c ( V) 0. 5176 0. 5176 0. 5176 0. 5127 ⋯⋯ 1. 5186 1. 5186

V f ( V) 0. 5615 0. 5615 0. 5615 0. 5615 ⋯⋯ 1. 4991 1. 4991

P c ( V) 0. 3857 0. 3771 0. 3857 0. 3786 ⋯⋯ 1. 1914 1. 2109

P iv o (V ) 2. 4609 2. 4609 2. 4609 2. 4609 ⋯⋯ 2. 3779 2. 3779

P evo ( V) 0. 5420 0. 5392 0. 5420 0. 5392 ⋯⋯ 1. 4084 1. 4111

图 3　变推力发动机控制系统框图

由表 1数据可见, 由间隙引起的文氏管出口

压力的变化, 导致发动机稳态室压变化的相对偏

差达 10%。这一结论已为实际试车结果所证实。

当我们在发动机冷试状态装配调试和系统参数调

整时, 减小销子与喷注器针阀的配合间隙, 上述

现象得到明显改善。表 2数据是采取相应技术措施减小间隙后的一组实测结果。

( 3) 变推力发动机变工况工作的控制是由微机控制系统来实现的, 如图 3所示, 它实际

上是一个闭环数字—采样控制系统。G ( Z) 表示过程动特性 (过程传递函数) , D ( Z) 表示

由计算机软件实现的数字控制器, K 为采样开关, K f 为反馈系数。根据实际比较, 这里数字

控制器 D ( Z) 采用 PI 控制规律较理想。当然, 由于试车中许多难以控制因素的存在, 为了

得到发动机满意的动态响应性能, P I控制器的参数: 比例增益 K c、积分时间 T d 等都需要现

场整定。微机监测系统提供的瞬态响应曲线, 即可为控制器参数现场整定提供依据。例如, 图

4a 是某次试车程序 ( 9102-2) 上升1. 5V 工况发动机的瞬态响应曲线。显然, 从曲线上反映出

系统阻尼较大, 响应较慢, 所以, 应增加PI控制器的比例增益系数K c。图 4b 是增大K c 后,

紧接着的一个试车程序 ( 9102-3) 发动机同一工况的瞬态响应曲线。

比较图 4可以看出, K c 增大后, 发动机动态响应明显加快, 但同时超调量也明显增加。由

此可见, 根据微机监测系统提供的动态响应曲线, 现场整定计算机 PI控制器的参数, 可以改

善和提高发动机不同工况动态响应特性。实际上, 如果在系统动态模型辨识方面开展进一步
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图 4　V c= 1. 5V 工况动态响应曲线

的工作, PI 控制器参数整定是可以通过优化计算自动完成的。

4　结　论

　　液体火箭发动机工况监测和故障诊断是近来航天技术领域国内外都比较重视的一个新的

研究课题, 有很大的实用价值。我们结合一种变推力液体火箭发动机的研制和地面试车, 在

此方面作了一些初步的工作, 尽管不十分成熟, 但却积累了一些成功的经验。

( 1) 对变推力液体火箭发动机热试车这样一个综合控制系统, 采用计算机监测系统进行

工况监测是十分必要的。它不仅可以及时和有效地发现异常现象, 而且也为发动机系统和试

车台系统参数的调整和控制提供了依据。

( 2) 试验结果证明, 通过对监测系统提供原始数据的分析处理, 对地面试车的变推力发

动机系统进行故障诊断, 不仅可行, 而且是十分经济的。

( 3) 我们研制开发的这套变推力液体火箭发动机微机监测系统, 具有硬件配置简单、经

济, 软件灵活, 使用方便, 工作可靠等特点, 有一定的推广应用价值。
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A PLATINUM- FILM RESISTANCE TEMPERATURE PROBE

FOR UNSTEADY FLOW MEASUREMENTS
Peng Jian, Jiang Haokang

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　　　　A plat inum-film r esistance temperature probe has been designed.

Steady tests show that the linearity erro r of the probe is less than 0. 5%. The thermal r e-

sponse of the probe has been checked by bo th shock tube and high f requency hot jet . It is

show n that the f requency response o f 6 kHz can be expected. According to heat tr ansfer anal-

ysis, the thermal properties and the size of the base bar are the main facto rs of the effect on

thermal response of the probe. The probe has been successfully used for measuring r otat ing

stall signals of a single stag e t ransonic compressor . T he study show s that the f ilm resistance

temperature pr obe features high fr equency response, f ine linearity , high sensit ivity and ease

to use, so it has a br ight pr ospect in applicat ion to unsteady f low measurements.

A PARALLEL MULTI-CHANNEL HIGH-SPEED

DATA ACQUISITION SYSTEM BHD 200-Ⅱ
FOR DYNAMIC MEASUREMENT IN TURBOMACHINE

Xong Zhang, Liu Xudong, Chen Wangmei, Jiang Haokang

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　　　　A parallel mult i-channel high-speed data acquisit ion system has

been designed for dynamic f low measur emaent in turbomachine. With the sw allow ing and

spitt ing capacity o f 800 kc/ s in all, the sy stem can parallelly sample and process 16-channel

signals. The st ructure, principles of oper at ion, funct ion and oper at ion of the sy stem are de-

scribed in detail and tw o typical applicat ion examples are g iv en.

EXPERIMENTAL RESEARCH ON CONDITION MONITORING

AND FAULT DIAGNOSIS
Yang Leping, Chen Qizhi , Wang Kechang

( National University of Def ense Technology )

ABSTRACT　　　　A micro-computer system is int roduced for condit ion monitoring

and fault diagnosis in the ground test ing of a thro tt ling liquid ro cket engine. The sy stem pr e-

sented is capable of monitor ing all condit ions of the stat ic and dynamic performance parame-

ters of the tested eng ine under each condit ion. Accor ding to the o riginal data and curves pro-

vided by the monitoring system, it is possible to realize fault diagnosis for the throt t ling liq-

uid rocket engine system in g round testing . T he corresponding test ing data and curves are

pr esented in the this paper.

THE MECHANISM OF LIQUID-COOLING OF VANE
IN HIGH-TEMPERATURE TURBINE

Liu Dezhang, Liu Minhou, Wu Weidong

(Nanj ing Aeronautical Institute)

ABSTRACT　　　　In this research kerosene is used as coolant instead of w ater in the

respect of ident ical and distinct properties. The heat t ransfer co ef ficient along full f low path
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