
1996年 12月收稿; 1997年 3月收到修改稿。

3 本文系哈工大校管航天基金资助项目,编号: 960241049

3 3 男　23岁　博士生　哈尔滨工业大学 241教研室　150001

第 13卷　第 1 期 航空动力学报 V o l113 N o11

1998 年 1月 Journa l of Aerospace Power Jan. 　1998

液体火箭发动机推进剂检漏技术的综述3
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【摘要】　在液体火箭发动机发射前,必须进行完整性试验。完整性试验包括对推进剂和其它液体

系统的泄漏检测。建立一个能实现推进剂泄漏故障自动检测的系统是很必要的。本文对液体火箭

发动机的泄漏故障检测方法进行了综述,对已用于或可能用于液体火箭发动机检漏的技术进行分

类和详细评述,指出了液体火箭发动机检漏技术的几个发展方向。
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1　引　言

　　在液体火箭发动机中,泄漏故障是最常见的和极其危险的故障,在火箭发射时,泄漏 (漏

液、漏气)造成发射失败或推迟的情况屡见不鲜。1990年,NA SA 研制的空间运输系统 (ST S)

在 ST S- 35和 ST S- 38发射前和 ST S- 41飞行中都经历了主推进系统 (M PS)过度氢泄漏事

件。ST S- 35, ST S- 38发射前所发生的泄漏导致该运输系统在找到泄漏源前被停飞[1 ]。美国

洛克达因公司于 1990 年曾对其研制生产的 SSM E, F - 1, J - 2, R S- 27, L R 89- NA 5 (7) ,

L R 105- AN 5 (7) 7种泵压式火箭发动机在试验和飞行中出现的 84379 次非正常事故进行了

研究,从中筛选出 1771次较为严重的故障,通过简单的 FM ECA 及 FTA 归结为 16种失效模

式,其中发动机泄漏故障几乎占 70% [2 ]。

在火箭推进工业中,发射的准备阶段包括许多检验测试,许多分零件的装配和组合件装配

的完整性检测过程包含对各种推进剂及其它液体系统的泄漏检测;外部储箱装入时,要进行接

管的泄漏试验;轨道飞行器需要尽极大的努力来充分检查小推进剂系统和空间往返主发动机,

任何一个液体管道零件更换和工作时,必须进行泄漏检验以确定系统的完整性。所有这些高质

量的检验要消耗大量的工时和费用[3 ] ,建立一个快速有效的泄漏自动检测系统是很有必要的。

90年代以来, A IAA 召开的国际推进技术会议中,液体火箭发动机的检漏技术占据了很重要

的地位。早期采用的泄漏检测偏重于硬件方面,如可燃气体探测器、压降检测器、电阻温度计

(R TD )或热电偶检漏、通过热导线点燃来检测氢外泄漏[4 ]等。由于计算机在各领域的应用和

现代控制理论的发展,近年来,逐渐出现了软硬件相结合的检漏新方法。本文将对用于或可能

用于液体火箭发动机检漏的技术进行归纳和评述。



2　检漏方法

2. 1　传统检漏法[5 ]

　　传统的检漏法需要人工参与和强度高的劳动,用这种方法检漏要消耗数以千计的工时,直

接影响地面工作的费用。这种方法适用于产品的检漏,评定产品的泄漏率。

传统检漏法一般可分为“液体ö气泡”试验法和“装袋”试验法。
“液体ö气泡”检漏法:“液体ö气泡”法就是用一种液体涂抹在所有可疑泄漏点 (法兰盘、设

备进出等) ,当给系统增压时,观察所涂液体处是否有气泡产生。这种检漏方法的可靠性决定于

能否保证在所检部位均涂上了一层液体,不要因液体的流失而漏检。这种方法在阀门外泄漏和

管道泄漏的检测中得到应用。

图 1　用袋装法检漏的装置图

“装袋”检漏法[6 ]:“装袋”法就是将被检

测的部件装入一个塑料袋中,当用一种气体

给部件增压时,用质谱仪或气体探测器来检

测这种气体。装袋的设计必须确保能测量出

贮箱推进剂的泄漏率,其原理见图 1所示,它

采用氮气来充袋。

定义: y漏= Q 漏ö(Q 氮+ Q 漏)

由此可得: Q 漏= y漏 (Q 氮+ Q 漏)

因为Q 氮µ Q 漏,所以泄漏率可表示为:

Q 漏 • y 漏Q 氮 (1)

　　方程 (1)适用袋中泄漏气体均匀混合,并处于稳态时。

这类方法广泛用于发动机的泄漏检测,如目前国内普遍采用的氦质谱检漏技术就属此类。

由于检漏时所用的工质和温度、压力条件等均与发动机实际工作条件有较大差异,运用该技术

标定出来的漏率和实际漏率不匹配,可靠性差。此时,检漏系统浓度检测灵敏度只有百万分之

几,勉强适合发动机的泄漏检测,而且在实际检测时需要抽真空,这样检漏时间长、费用高。

近年,欧洲空间局和欧洲空间技术中心研制了一种新型的发动机泄漏检测系统[7 ]。这种系

统的特点是:检测灵敏度高,可靠性高,检测周期短。该系统由机械泵和涡轮分子泵构成主真空

系统;由机械泵和小型的涡轮分子泵构成管道真空系统;而由钛升华泵作为质谱仪的主真空系

统。整个检漏系统由取样系统、真空系统、质谱计检测系统组成。在检漏时,用氮气冲洗容器,

被检部件冲入氦气或氟里昂、碳氢化合物。当发生泄漏时,示漏气体在容器里累积一段时间之

后,由取样系统引入质谱仪真空室。由于钛升华泵对氮气和惰性气体的抽速比达一万倍,质谱

室中的氮气被大量地抽出,而惰性气体大量地留在质谱室里。该技术的检测灵敏度很高,且不

必抽真空。该系统的浓度灵敏度达百亿分之一,而且在强度和可靠性方面都经受了考验。

2. 2　基于点式传感器的检漏法

　　这种检漏法的原理:金属氧化物半导体敏感器件的基本元件是二氧化硅绝缘体,它位于钯

合金 (PdöA g 或 PdöN i)栅极和 n 型硅基片的中间。当器件暴露时,会使周围的氢从金属表面

游离,渗入到钯栅中。在金属绝缘体内界面形成一层Pd- H 偶极子,并且改变耗尽层的电荷分

布。外界的氢,钯金属渗出的氢, Pd- H 偶极层达到了平衡。当所有的吸收点被充满时,所测到

的量值反映周围氢的量级。这个过程是可逆的,因此传感器可以跟踪量级的减少和增加。文献
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[ 8- 16 ]对氢微型传感器的结构特性、灵敏性、热力性、鲁棒性等给出了详细的描述。

图 2　多点泄漏故障自动检测系统

目前, NA SA L ew is 研究中心研

制了基于氢微型传感器的自动检漏系

统,并指出这个系统用于火箭发动机

氢泄漏检测的强大潜力; 它可应用于

地球至轨道的火箭发动机的氢泄漏自

动检测[15- 17 ]。该系统由三部分组成:

一个传感器阵列、一个信号处理装置

和一个诊断处理器[18 ] ,见图 2。

此泄漏检测系统的基本传感器是
能提供指示本地氢压电信号的固态微
型传感器。这些传感器分布在推进系
统的燃料箱,供应管路和发动机元件
上。
氢传感器通过网络系统连接起来,这个网络控制并接收传感器的原始读数,然后将电信号

转化为氢浓度的数值。该网络的特点在于能够进行分布式的信号处理,它收集、处理并记录传

感器的测量值。数据一旦被收集,便串行传递给地面的数据处理装置。在该装置中执行泄漏检

测运算。一个实用的系统可能要用 250～ 300个有源传感元件。为了减少电缆数量,可以用一

根单独的电缆多路扫描一串传感器,几根电缆先连接到每一分布的信号处理器;然后通过一个

单独的串行总线把信号处理器和地面的数据处理器连接起来。

该系统拥有的一系列处理算法,可对传感器网络的原始测量数据进行转换,综合和评估。

每个传感器的测量值均根据温度、压力以及其它校准变量作了校正,对传感器动态特性也作了

预先补偿并删除异常数据。该系统采用规则库专家系统和神经网络算法来综合区域和 点传感

的信息,综合燃料系统外形和飞行器型式的信息。目前该系统设置了两种神经网络结构,第一

个网络可给出可能的泄漏源;第二个网络可以依据初始传感器响应数据实时地计算出泄漏量。

系统的最终输出是一组泄漏的数据,给出按可能性排序的各泄漏位置及其泄漏量的估计值,用

这些数据可模拟出泄漏的羽状图像。在任何给定的时间段,可用这些数据显示出包括发动机部

件图形的三维图像。通过内插运算来逼近传感器之间的氢气浓度的空间分布,从而模拟出泄漏

羽烟图像。

这种泄漏检测系统用氢传感器阵列覆盖整个发动机的空间,可以实时地提供泄漏源和泄

漏量级的信息。由于氢传感器信号反映本地瞬时氢含量的可靠程度影响了氢泄漏源和量级的

确定,所以它仍然不能准确地对泄漏故障源进行定位,而且不能同时检测组元氢、组元氧和燃

气的泄漏。

2. 3　基于红外图像处理的检漏法

　　基于图像处理技术的检漏法只需用少数的传感器件即能以很高的空间分辨率监测发动机

的泄漏点,它采用的是一种面式传感器,从而可以使硬件系统得到很大的简化,提高了可靠性。

从成像的原理来看,可分为基于红外吸收成像的检漏法和基于热成像的检漏法。

基于红外吸收成像的检漏法:用一种红外吸收性强的气体充压,红外相机来监测发动机的

自然热辐射,当气体或推进剂泄漏时,吸收了一定范围波长的红外线,通过红外相机过滤成像;
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然后用计算机可以对图像进行数字化、存储和分析,从而来检测泄漏故障。

文献[ 19 ]运用红外吸收技术在试验台上对火箭发动机进行了检漏测试,文献[ 20 ]把此技

术应用到 SSM E 的实时泄漏故障监测。此检漏法的特点[19 ]: (1)不同推进剂对红外线的吸收的

波长范围是有差异的,利用分光计,然后进行光谱分析,可以有效地识别是何种推进剂的泄漏;

(2)推进剂泄漏时,由于推进剂的红外吸收会产生云状图像,泄漏点处的图像呈环状,这样可以

准确地进行泄漏故障的定位; (3)这种检测技术对在红外相机标定的波长段上红外吸收性很强

的推进剂 (MM H , N TO 等)的泄漏时,具有很高的灵敏性,但对在这波长段上红外吸收性弱的

推进剂的泄漏灵敏性差,具有一定的局限性。

基于热成像的检漏法:红外成像系统是把物体发生的红外辐射经光学成像系统、光机扫描

系统投射到液氮致冷红外探测器上,探测器把红外辐射信号转变成电信号,经放大和处理后在

视频显示器上得到与物体表面温度分布相对应的“实时热图像”。物体自身的红外辐射强度反

映了其温度,能提供物体热状态的重要信息。

热成像诊断法在机械设备故障诊断领域中,得到了广泛的应用[21 ]。对采用低温推进剂的

发动机,如氢氧火箭发动机,当推进剂泄漏时,泄漏点周围温度迅速降低,破坏正常工况下的温

度场分布;当燃气泄漏时,温度很高,伴随着很强的热辐射;而热像仪可测得整个发动机热状态

分布图,通过计算机处理所测的发动机的“实时热图像”,提取故障特征量,再利用模式识别技

术来确定故障的类型、量级和泄漏源[22 ] ,就可以实现推进剂的自动泄漏检测。

热成像技术具有如下特点[23 ]: (1)可进行非接触检测; (2)可给出空间分辨率和温度分辨

率都较好的发动机温度场的二维图像; (3)可进行快速和实时测量,允许我们进行瞬态研究和

大范围发动机的快速观测,并可记录与重放发动机外壳温度场及其演变过程,进行数据显示、

计算、处理和分析; (4)热像仪是一种非接触性的测温仪器,它对低温推进剂泄漏和高温燃气泄

漏的检测具有很高的灵敏度。

3　结论及展望

　　随着火箭推进工业的发展,对推进剂的泄漏故障的检测和定位要求也越来越高,从早期的

以硬件为主的方法逐步发展到以软件为主,软硬件相结合的方法。目前已研制出一个应用于飞

行器发射实时的氢泄漏检测系统实验型。该系统由三部分组成:一个多路传输的传感器阵列、

信号处理装置和诊断软件。所有组成部分都已试制样机并验证。

借鉴国外对火箭发动机推进剂泄漏故障检测的研究经验,针对目前我国的状况,火箭发动

机检漏技术的发展会趋于以下几个研究方向: (1)提高现有检漏系统的可靠性。检漏时所用的

工质和温度、压力条件等均与发动机实际工作条件有较大差异,使试验漏率和实际漏率出现偏

差,造成检漏系统不可靠,通过改进检漏工艺以及试验漏率的标定方法可望解决; (2)改进现有

检漏技术,使之具有较短的检测周期和较强的通用性。现有的技术所需的检漏时间太长,而且

通用性不强,这样投资成本和运行成本都较高,不能满足实际生产和研制的需要,可以通过改

进系统设计和提高系统自动化水平等措施来解决,欧洲空间局和欧洲空间技术中心研制的检

漏系统可供借鉴; (3)研究先进新型的传感器,使之具有更高的灵敏度、鲁棒性和可靠性。(4)研

究推进剂的自动泄漏检测系统,以适用于试验或飞行等复杂情况时的检漏; 配套研究灵敏的、

实时性好的泄漏故障检测算法; (5)建立泄漏故障的数据库,以用于统计分析和泄漏故障检测

方法及其监控系统方案的验证。
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tha t the film coo ling effect iveness w ou ld be m uch greater than that found in the dow n stream

of a circu lar ho le.

Key W ords　Jet　F low fields　Experim en t

A SURVEY ON PROPELLANT L EAK D ETECT ION
TECHN IQUES FOR L IQU ID ROCKET PROPUL SION SY STEM

W ang J ianbo and Y u Daren
( D ep t. of Energy Eng ineer ing and Con trol, H a rbin Ins titu te of Technology , H a rbin　150001)

ABSTRACT　　　　T he in tegrity test of L iqu id Rocket Engine (L R E) m u st be carried

ou t befo re its launch. T he tests include the leak detect ion of liqu id p ropellan t and o ther liqu id

system s. It is necessary to set up an au tom ated p ropellan t leak detect ion system. T h is paper

summ arizes the leak detect ion techn iques of L R E, w h ich are classif ied in to group s and con sid2
ered in deta ils. F inally, severa l p ro spects of the leak detect ion techn iques are p resen ted.

Key W ords　L iqu id rocket engines　P ropellan ts　L eakage　Fau lt detect ion

“POW ER- LAW”AND“QU ICK”SCHEM ES
IN NUM ER ICAL STUDY OF NONSYMM ETRY D IFFUSER

Xu J ingle i, Shujuan Huang, Xu Zhong
(D ep t. of Energy and Power Eng ineer ing , X i’an J iaotong U n ivers ity , X i’an　710049)

ABSTRACT　　　　Spezia le’s non linear k - Εmodel is u sed to calcu la te the tu rbu len t

f low in non symm etry diffu ser. A t ten t ion is focu sed on effect of the tw o typ ica l convect ive dif2
ference schem es,“Pow er- L aw”and“QU ICK”schem es, on the perfo rm ance of the models
( the standard and non linear k- Εmodels). T he resu lts show that bo th convect ive difference

schem es have lit t le effect on the p redict ion of the models. So it is no longer to puzzle b ra in

abou t cho ice of convect ive difference schem es, w hen app lying to non linear k- Εmodels.

Key W ords　D iffu sers　T u rbu len t f low　M athem atica l models

N um erica l compu ta t ion

APPL ICAT ION OF A SECOND - ORD ER UPW IND
SCHEM E TO P ISO AL GOR ITHM

L in W e idong, W ang Zhenguo, Zhou J in
(1s t D ep t. N a tiona l U n ivers ity of D ef ense Technology, Changsha　410073)

ABSTRACT　　　　N um erica l sim u la t ion of sp ray com bu st ion in liqu id p ropellan t

rocket engine w ith P ISO algo rithm w as imp lem en ted. A second- o rder upw ind schem e devel2
oped by the au tho rs w as com b ined w ith theP ISO algo rithm to en su re the num erica l accu racy.

T he N avier- Stokes equat ion in cylindrica l coo rd inates w as tran sferred in to genera l cu rvilin2
ear coo rd inate system and discret ized by fin ite- vo lum e m ethod w ith non - staggered grid.

T he body- fit ted grid genera ted by T TM m ethod w as u sed in the calcu la t ion. A stochast ic

sp ray model w as emp loyed to determ ine the drop let in it ia l condit ion s, and the chem ical reac2
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