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液体火箭发动机故障特性动态模拟3

国防科技大学　　吴建军3 3 　张育林　陈启智

【摘要】　以某大型泵压式供应系统液体火箭发动机为研究对象,建立了液体火箭发动机非线性动

态数学模型。针对已发生过或可能出现的故障形式,以阶跃形式输入,进行了故障状态下动态特性

模拟。数值方法用四阶定步长龙格—库塔方法发展而成的自适应变步长龙格—库塔法。计算结果

表明,所建模型较精确合理,数值方法满足故障模拟的要求。该工作为故障模式提取、监控参数优

化选择、基于模型的故障检测与诊断等发动机健康监控问题的研究奠定了基础。

　主题词:　液体火箭发动机　动态模拟　数学模型　故障检测　故障诊断

　分类号:　V 434. 1

大型液体火箭发动机由于其结构和工作过程的复杂性,其数学模型通常具有高维和非线

性的特点。在利用数学模型进行故障诊断时,由于在线实时计算能力的限制,必须在数学模型

的精确性与简单性方面进行折中。实际上,建立合理、适当的数学模型,是基于模型的故障检

图 1　发动机原理图

测与诊断的重要基础。按泵压式供应系统液体火箭发动

机故障检测与诊断的要求,所建立的健康监控的非线性

动态数学模型,其主要应用于:发动机故障状态下瞬态过

渡特性的研究、故障模式及效应分析、监测参数优化选

择、基于模型的故障检测与诊断算法的研究。

1　发动机非线性动态数学模型和数值模拟方法

1. 1　正常模型

　　图 1是一个泵压式供应系统液体火箭发动机的原理

图。图中简化了增压系统和控制气体线路。为了满足发

动机故障检测的要求,针对图 1所示的发动机系统,建立

了包含 11个独立状态变量的动态方程组 (推导略)。

dp cöd t = (1öV c)〔R T c + (5R T cö5rc) (1 + rc)〕qo + (1öV c)〔R T c - (5R T cö5rc) (1 + rc) rc〕qf

- (1öV c) R T c õLθc õA tc õ p c (1)　

drcöd t = R T cö(V c õ p c) (1 + rc) (qo - rcqf) (2)　

dp böd t = (1öV b)〔R T b + (5R T bö5rb) (1 + rb)〕qob + (1öV b)〔R T b - (5R T bö5rb) (1 + rb) rb〕qfb

- (1öV b) R T b õLθb õA tb õ p b (3)　
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drböd t = R T bö(V b õ p b) (1 + rb) (qob - rbqfb) (4)　
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(11)　

其中,状态变量 p c、rc、p b、rb、n、qom、qob、qo、qfm、qfb、qf 依次为燃烧室压力、燃烧室组元比、燃气发生器

压力、发生器组元比、涡轮泵转速、氧化剂总流量、副系统氧化剂流量、主系统氧化剂流量、燃烧

剂总流量、副系统燃烧剂流量、主系统燃烧剂流量。p oT为氧化剂泵入口压力; p f T为燃料泵入口

压力; R T 为燃气热值; A t 为面积; Γ为效率; J 为涡轮泵转动惯量; N u 伺服功率; Κ惯性流阻系
数; R 为流阻系数; Lθ 热力系数; Α为膨胀指数; Β涡轮落压比; Η比例系数; A 为叶轮尺寸对泵扬

程的影响系数; B 为流道部分几何形状的影响系数; C 为压力损失和进出口管的影响系数。

上述模型权衡了计算精度和计算复杂性,反映了系统工作在稳态工况附近时所产生的瞬

态过渡过程的主要机理,可较为精确地描述发动机的正常工作过程和检测发动机异常工作状

态的出现。在进行基于模型的故障检测算法时,对于离线仿真研究,可直接应用上述模型;对于

地面实时应用及机载在线应用,需对模型进行进一步处理。

1. 2　故障模型

　　若把上述方程组表示为状态空间形式,并且当发动机在某时刻发生了故障,则可用下面的

故障模型描述: Xα( t) = F [X (t) , Y (t) ]。其中, X∈R 11 (R 11表示 11维实数向量集) , F: D∈R 11→

R 11 (D 表示非线性映射) , Y 为故障矢量; X ( t) = [p c　rc　p b　rb　n　qom　qob　qo　qf m　qf b　

qf ]T , F [X (t) , Y ( t) ]= [f1 (X ( t) , Y ( t) ) , f2 (X ( t) , Y ( t) )⋯f11 (X (t) , Y ( t) ) ]T。

对于故障矢量 Y (t) ,在一般情况下,如果没有专门的试验数据就不能求得其各分量与时

间之间的关系。由于故障模拟主要用于了解在故障状态下的瞬态特性以及监测参数的选择等,

本文故障模拟时,把矢量 Y (t)以阶跃形式输入 (因为阶跃干扰对系统的作用最不利) ,并且一

般认为在某一时刻只发生一个故障。这样,矢量Y (t)就变为一标量,即可通过改变方程组中的

有关系数使之反映故障影响或加入反映故障影响的方程,进行故障模拟。

1. 3　数值模拟方法

　　求解上述 11个方程组成的微分方程组,需要解决如下问题:积分方法、积分步长、初值、计
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算精度。由于发动机流体—机械—热过程的本身特点,尤其是模型中包含了描述燃烧室、发生

器等能量高度集中释放的组件的动力特性方程,其变化频率很高,故对积分步长十分敏感。另

外,由于计算主要针对故障状态下的过渡特性,计算精度要求也很高。

综合比较各种数值计算方法,确定以四阶定步长龙格—库塔方法[ 1 ]为基础,发展并实现了

实用自适应变步长龙格—库塔方法用于故障模拟。初值的确定以文献[2 ]建立的模型为基础。

计算得出。计算表明,该方法计算时积分步长不小于 10- 5 (时间单位为秒) ,计算精度不小于

10- 6,数值计算有较好的稳定性。

自适应变步长龙格—库塔方法计算步骤如下: ( 1) 用步长 h try积分一次, 结果记为

{ xk+ 1
i, h }N

i= 1,再将步长缩小一半连续计算两步得到同一点的值,记为{xk+ 1
i, hö2}N

i= 1。 (2)记 errm ax =

m ax
i

û (xk+ 1
i, hö2- xk+ 1

i, h ) ö(Ε·xsca l ( i) ) û ,计算 errm ax。其中 Ε为给定的误差限,以控制计算精度,一般

取 Ε≥10- 6。xsca l ( i) = ûxk
i û+ ûh·f i ( tk, X k , Y) û。 (3)将 errm ax与 110进行比较。若 errm ax > 110,

则缩小步长 h try α S3 h try 3 err- 0125
m ax ,然后重新计算。这里 S为小于 110的安全系数,计算时取 S

= 019。若 errm ax≤110,则表示已满足精度要求,此步积分成功。考虑四阶龙格—库塔方法的截

断误差,利用两次计算作外插,得到了X k+ 1新近似值。X k+ 1
i = X k+ 1

i, hö2+ (1ö15) (X k+ 1
i, hö2- X k+ 1

i, h ) ,它

对五阶是精确的。为了选取下一步的步长,算法中取定误差界 errcon ,若 errm ax > errcon ,则步长取

为 S3 err- 012
m ax ,否则取为 43 h try。

2　计算结果及讨论

　　图 2～ 5给出了发动机在各种故障状态下其过渡过程特性的计算结果。在图中,时间取为

横坐标,纵轴上为相应参数瞬态值与额定值之比: pθc= p cöp 3
c , rγc= rcör3

c , pθb= p böp 3
b , rγb= rbör3

b , nθ

= nön3 , qλom = qom öq3
om , qλf m = qf m öq3

fm。

图 2　主活门未完全打开故障产生的过渡特性

图 2中 (a)为氧化剂主活门只打开 45°, (b)为燃料主活门只打开 45°, (c)为两主活门同时

只打开 45°的过渡特性。由图可以看出此类故障发动机主系统输出较故障前低的工况,但涡轮

工况变高。3种形式的故障发生后到达新的稳定工况的时间均小于 014秒,各参数发生剧烈变

化的时间均小于 0104秒。参数 p c、qom、qf m对此类故障是敏感的。由于氧化剂主活门位于氧化

剂主管路分支处之后 (A 点) ,由图 2 (c)可以看到,氧化剂主活门故障对发动机主系统输出特

性影响较大,对应该图,可以看到两主活门打开 45°,参数 qλf m在快速下降后又呈上升趋势。另
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外,燃料主活门故障 (图 1中B 点)直接影响了副系统的特性。若选择适当的参数 (如氧化剂喷

前压力、燃料管路分支处压力、流量 qo、qf 以及涡轮转速 n 等)组成参数模式,上述 3种类型的

故障是完全可以识别与区分的。

图 3　阻塞和泄漏故障产生的过渡特性

图 3 中 (a )为副系统氧

化剂过滤网 (图 1 中 C 点)

阻塞故障, (b)为副系统燃料

管路进入发生器处 (D 点)泄

漏故障产生的过渡特性。由

图可以看出副系统的故障将

使发动机整个系统进入新的

低工况。副系统参数p b、rb发

生了剧烈变化且时间极短

(小于 0103秒) ;主系统参数

p c 等及涡轮转速 n 变化较

缓慢, 且单调一致下降至稳

定低工况,整个过渡时间不小于 014秒。副系统及主系统对燃料管路泄漏较敏感,参数p c、n 均

有明显指示。由于实际工作过程中监测参数有限,仅靠测量的参数来判别此类故障存在困难。

若利用表示副系统特性的方程 (3)、(4)进行解析冗余,则此类故障可以识别及区分。

图 4　泵效率损失和汽蚀故障产生的过渡特性

图 4中 (a)为氧化剂泵效率损失, (b)为燃烧剂泵效率损失, (c)为氧化剂泵汽蚀等故障产

生的过渡特性。由图 4 (a)、(b)可以看出,此类故障将引起发动机工况下降。涡轮泵转速减小,

燃烧室压力、发生器压力均单调下降; 主系统氧化剂流量与燃料流量的下降基本上是同步的。

由此图可以看出,两泵效率损失产生的效应基本类似。原因在于泵效率的降低使其所需功率急

剧增大,这将导致涡轮泵转速的下降,同时,会引起两个泵的扬程减小。此类过渡工况的发生较

前几种故障形式缓慢,到达新的稳态工况的时间大于 015秒。由图 4 (c)可以看出,氧化剂泵汽

蚀时,参数 n、qom、p c 等起初均快速下降,而燃料泵的流量是增加的; 因为此时氧化剂泵所需功

率急剧下降使涡轮的负载减小。而后各参数又逐渐上升,说明氧泵汽蚀对主系统产生了比副系
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图 5　涡轮效率损失产生的过渡特性

统大的影响,到达新的稳态工况时,主系统输出下降,但副

系统及涡轮的输出均有所增强。整个过渡过程中参数变化

并非单调一致,过渡时间小于 015秒。泵效率损失与泵汽蚀

故障可用监测参数的变化率来区分。

由图 5可以看出,涡轮效率损失与泵效率损失主要区

别反映在参数 p b上 (图 5中 pθb 与 rγb 变化一致,曲线基本重

合)。用上面提到的解析冗余加上可测量参数可以区别这两

种故障。

故障引起的发动机过渡工况特性不仅与故障的形式、

大小有关,而且与故障发生的位置、故障本身的动态性质等

均有直接联系。通过对各种故障模拟分析、故障试车统计分

析等可以有效地提取故障模式,进行监测参数评价、传感器

配置等,为故障监控打下基础。本文仅对几种典型故障数值模拟的结果,从可监测与识别的角

度作了简要分析,其全面细致的工作需进一步研究讨论。

3　结　论

　　 (1)建立了用于故障模拟及故障检测的液体火箭发动机非线性动态数学模型;计算结果表

明,数学模型合理精确。

(2)发展并实现了用于发动机故障模拟的自适应变步长龙格—库塔数值计算方法。计算过

程及结果表明,该方法计算稳定性好、精度高,能够满足发动机故障模拟的要求。

(3)故障模拟结果合理,完全可以用于发动机故障模式提取及效应分析,可以用于对监测

参数的评价。此工作需进一步同实际试车结果结合、对比综合分析。
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speed and accuracy, and has good convergence.
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M athem atical models

TRANSIENT PERFORM ANCE SIM ULAT ION OF A LARGE L IQU ID
ROCKET ENGINE UND ER FAUL T COND IT IONS

W u J ian jun , Zhang Yul in , Chen Qizh i
(1s t D ep t. , N a tiona l U n ivers ity of D ef ence Technology , Changshe　410078)

ABSTRACT　　　　A non2linear dynam ic m athem aticalmodel fo r a large liqu id rocket engine

has been estab lished, w h ich comp rises no rm al models and fau lt models based on large liqu id rocket

engine w ith tu rbo2pump system. T he transien t perfo rm ance sim ulat ion has been perfo rm ed under

fau lt condit ions acco rding to jump input of various fau lt modes such as m ain valve fau lt, p ipeline
leakage, p ipeline b lockage, pump efficiency lo sses, tu rb ine efficiency lo sses, w h ich have occurred

in p revious ho t2fire tests o r w ill be po ssib le to occur in fu tu re. A dap t ive R unge- Kutta m ethod is

emp loyed to sim ulate. T he calcu lated resu lts show that the estab lished model is accurate and rea2
sonab le. T he num erical m ethod can sim ulate effect ively the transien t perfo rm ance of the fau lts.

Sim ulat ion resu lts are also discussed and analysed in detail. T he wo rk lays the foundat ion fo r fu r2
ther study on cho ice of fau lt modes, fau lt detect ion and diagno sis based on the model.

Key words　L iqu id p ropellan t rocket engines　D ynam ic models　M athem atical models

Fau lt detect ion　Fault diagno sis

SIM ILAR ITY ANALY SIS AND NUM ER ICAL SOL UT ION
OF N- S EQUAT IONS FOR LAM INAR FLOW

IN A ROTOR- STATOR SY STEM
Feng Qing and L iu Songl ing

(7th D ep t. , N orthwes tern P oly techn ica l U n ivers ity , X i′an　710072)

Zhou Bin (X i′an O il College)

ABSTRACT　　　　T he sim ilarity analysis fo r the N 2S equat ions and the boundary condi2
t ions of a ro to r2stato r system has been comp leted w h ich show s that the flow field is depeden t on

five param eters such as in let flow coefficien t, ro tat ional R eno lds num ber, gap rat io, sh roud2clear2
ance rat io and in let diam eter rat io. T he num erical resu lts fo r the lam inar flow field in the system

w ith an ax ial inflow and a radial ou tflow have been obtained by the S IM PL E m ethod. It is show n

that the gap rat io and the sh roud have a great effect on the ex istence of the ro tat ional co re; and the

co re tends to take fo rm and increase its ro tat ional speed w ith decreasing the flow coefficien t o r w ith

increasing the ro tat ional R eno lds num ber. Fo r the clo sed ro to r2stato r system the resu lts are in good

agreem ent w ith earlier wo rk done by the o ther au tho rs. Bo th the sim ilarity analysis and num erical
computat ion have test ified the conclusion that the radial velocity is dom inated by inert ia l term s and

the tangen t ial one is dom inated by bo th inert ia l and viscous term s. T he m in im um of the flow coeffi2
cien t requ ired to p reven t the ingress of gas in to the ro to r2stato r cavity has been calcu lated, and its

linear relat ion w ith the ro tat ional R eno lds num ber has been found, w h ich is consisten t w ith the

published experim ental data very w ell.

Key words　W heels (M ach ine elem ents) 　A ircraft engines　A ir flow

N um erical so lu t ion of N - S equat ion
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