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摘要: 提出一种基于自回归模型的自适应阈值检测算法用于监测液体火箭发动机地面试验的稳态过程,该算

法由两个阶段组成。第一阶段的检测算法阈值由不同试车台次的稳态参数测量值的自回归模型的估计值、标

准偏差和带宽系数计算, 第二阶段的检测算法阈值由稳态过程的参数均值的自回归模型的估计值、标准偏差

和带宽系数计算。用某大型液体火箭发动机的地面试验数据进行验证,结果表明该算法能有效可靠地监测发

动机的运行状态。
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Abstract: An adapt ive threshold algorithm consist ing of tw o stages based on autoregressive

model w as presented for monitoring the steady process of L iquid Propellant Rocket Eng ine

( LRE) in g round test . For the first stag e, the thresholds are calculated with the estimation val-

ues, standard deviat ion and band-w idth factors estimated by autoregressive model for steady pa-

rameter measurement v alues obtained from many dif ferent engine tests. Standard deviat ion and

band-width factors w hich are t rained by test data with the t raining algorithm are used at the be-

ginning of the steady process of the engine test. For the second stag e, the thresholds are calculated

w ith the predict ion values estimated using autoregressive model for steady parameter measure-

ment mean values from many dif ferent engine tests. The standard deviation and band-w idth fac-

tors were used in the next steady process. T he adaptive threshold algorithm based on autoregres-

sive model w as verif ied with the LRE ground test data. T he results show that the approach can

ef fectively and reliably monitor the LRE operation status.
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　　在液体火箭发动机的故障检测中,红线系统

或门限(阈值)检测是工程上最简便、最常见的一

种基于发动机输出信号的检测方法。从早期的液

体火箭发动机到 SSME ( Space Shut tle M ain En-

gine) , 许多发动机都用这种方法来检测故障
[ 1]
。

但是, 由于红线系统采用比较简单的门限(阈值)

检测方法,导致故障覆盖面有限,早期的故障检测

能力不高, 且常发生故障的误检或漏检等现象。

故障的误检或漏检是由阈值的大小不合适造成

的,阈值过小则会引起误报、过大则会漏报, 所以

最好是能根据工作条件, 自适应地改变阈值的大

小,降低误报率和漏报率。另一方面, 液体火箭发

动机地面试验的主要目的之一是获得发动机的性

能参数[ 2] ,为发动机的研制、改进和使用提供依据

和技术支持。因此, 在试验(试车)监测中, 阈值过

大,不能保证试验(试车)安全,阈值过小, 则不能

在保证安全的情况下尽可能多的获得发动机的性

能参数。本文根据我国发动机地面试验的现有的

试验数据和国内外关于自适应阈值监测发动机运

行状态的研究情况,提出一种基于自回归模型的

自适应阈值监测算法, 用于液体火箭发动机地面

试验的监测中。

1　自适应阈值检测算法

　　运用自适应阈值进行液体火箭发动机状态监

测的思想最早体现在上世纪80年代中后期开始研

制的用来替代地面试验红线系统的异常与故障检

测系统( SAFD: Sy stem for Anomaly and Failure

Detection) ,该系统已于20世纪90年代初期应用于

SSME 的地面试验
[ 3]
。SAFD 算法采用统计置信

区间方法,分3个阶段计算监测参数的阈值, 第一

阶段的阈值是根据预测值和预先计算的标准偏差

而得到的,第二阶段的阈值是根据稳态开始时刻

的参数测量值和预先计算的标准偏差而得到的,

第三阶段的阈值是根据稳态过程前两秒的均值和

标准偏差得到的, 因而具有一定的自适应能力, 比

简单的红线系统能更早地检测出故障,可靠性也

有所提高[ 1, 3～6]。由于 SAFD第三阶段的参数阈值

由参数在算法的第二阶段的测量数据计算, 缺乏

自适应能力。另外,在实际试验(试车)中有些参数

在算法的第二阶段的统计特性和它在整个稳态期

间的统计特性有较大的差异,使这些监测参数的

阈值变得不合适。而且带宽系数的确定主要根据

工程师的判断和经验, 采用试错的方法确定,缺乏

有效的措施。此外, SAFD 对测量参数之间存在的

相关关系亦未考虑。

为改进 SAFD, 1997年发表的文献[ 4～7]提

出了“自适应阈值算法”ATA ( Adaptive T hresh-

old Algorithm)、“自适应相关算法”ACA ( Adap-

tive Correlation Algorithm)、“自适应加权和平方

算法”AWSSA ( Adapt ive Weighted Sum Square

Algorithm )、“包络线算法”EA ( Envelop Algo-

rithm )和“自适应相关安全带算法”ACSB ( Adap-

tive Correlative Safety Band)。

用 AT A 计算稳态过程的参数阈值仍分为3

个阶段进行, 第一、第二阶段计算阈值的方法与

SAFD相同,第三阶段采用递推计算的参数均值

和标准偏差以及由专门设计的训练算法确定的带

宽系数,求出自适应的阈值。由于测量参数在物理

上相互关联,测量值之间存在一定的相关关系, 而

ATA 对此未作考虑。因此, 在对发动机试验数据

进行大量统计分析的基础上,考虑参数之间的相

关关系,利用统计理论,文献[ 5, 7]又导出了 ACA

及其简化形式 AWSSA。用试验数据进行离线检

测验证的结果表明, ATA, ACA 和 AWSSA 算法

的检测效果良好,但对各参数的测量可靠性要求

高,计算量大。基于试验数据统计的“包络线算法”

EA 用于检测起动瞬变过程的故障。

EA 比较简单, 计算量较小,各参数之间互不

影响。试验结果表明,即使对同型号的液体火箭发

动机,由于制造工艺的改进,测量设备和仪器的更

新等, 测量参数在试验中也往往表现出量值和统

计特性等方面的差异, 导致原测量数据均值的漂

移,采用统计测量数据的均值进行阈值设计,将有

可能发生故障的误检和漏检。因此,在能保证发动

机地面试验安全的情况下, 不利于发动机的性能

测试。而且, 采用统计的方法,需要大量的统计样

本。本文将根据时间序列分析的思想,运用自回归

模型进行自适应阈值检测算法的设计。在保证发

动机地面试验安全的情况下,尽可能多的获得发

动机的性能数据。

2　自回归模型分析

　　对于大多数的机械设备及其系统工作过程而
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言,传感器信号被认为是动态系统的输出, 并以时

间序列的形式表现出来。时间序列中含有信号的

大量信息,这是通过数据的先后顺序和数据的大

小及趋势来反映的。从系统的角度来看,这种观测

数据是某一系统对外界作用的响应, 反映了系统

的运行状态。自回归模型 AR( Autoregressive)模

型是时间序列分析中最基本的、也是实际应用最

广的参数模型。它描述了这样一种序列,即观测值

x t, 可以表示成过去若干时刻观测值 x t- 1 , x t- 2 ,

⋯, x t- p和当前时刻观测噪声 �t 的线性组合。即:

x t = �1x t- 1 + �2x t- 2 + ⋯ + �px t- p + �t ( 1)

其中: �t 是零均值、方差是  2�的平稳白噪声, 称 x t

是阶数为 p 的自回归序列,简记为 A R( p )序列,

而 ��= (�1 , �2, ⋯, �p ) T 称为自回归参数向量,其分

量 �j , j= 1, 2, 3,⋯, p 称为自回归系数。其物理意

义表示的是当前时刻的数据与前面时刻的数据有

关系, 前面时刻的数据对当前时刻的数据的影响

程度与参数 �有关。x t 对 x t- 1, x t- 2, ⋯, x t- p的这

种依赖关系称为自回归, 即 Autoregressive。对于

一个具有某种规律的信号序列,序列观测值之间

的内在联系凝聚在模型参数 p (模型阶数) , �之
中,它反映了系统运行状态的变化趋势。当模型参

数 p , �确定后, 便可以用历史观测值 x t- 1 , x t- 2 ,

⋯, x t- p对机器或设备的状态 x t 进行预测。

设 { x t, t= 0, 1, 2, ⋯}是零均值平稳序列。序

列的 l 步预测,是根据{ x t, t= 0, 1, 2,⋯}的取值对

未来 t+ l 时刻的随机变量 x t+ l ( l > 0)作出的估

计,估计量记作 x
�
t ( l ) , 它是 x t, x t- 1, ⋯的线性组

合。引进估计空间:

! t = x  x = �
∞

j= 0
cj x t- j , �

∞

j = 0
c
2
j < ∞ ( 2)

　　根据平稳线性最小均方预报, 即 x
�
t ( l )∈! t,

且使得:

E{ [ x t+ l - x
�
t( l) ] 2) } = m in时

有下列基于自回归模型的预报差分方程成立:

x
�
t( l ) = �1x�t ( l - 1) + �2x�t ( l - 2) +

⋯ + �px�t( l - p )　　l > 0 ( 3)

又 x
�
t( l ) = x t- l , l≤0。对( 3)式递推下去就会有1, 2

步预报公式:

x
�
t( 1) = �1x t + �2x t- 1 + ⋯ + �px t- p+ 1 ( 4)

x
�
t( 2) = �1x t ( 1) + �2x t + ⋯ + �px t- p + 2 ( 5)

　　详细的公式推导请参见文献[ 8, 9]。因此, 可

以对观测到的平稳数据序列利用 AR 模型进行系

统运行状态的相关预测。

稳态参数是指在发动机工作的平稳段内参数

值的变化比较稳定的参数, 是衡量发动机性能的

主要参数 [ 2]。液体火箭发动机在给定推力级稳态

工作期间, 其稳态参数(如压力、流量、转速、温度

等)表现为较好的平稳特性,故而可以利用时间序

列分析方法建立单一监测参数的时间序列分析模

型。在发动机正常稳态工作下,所建立的模型能正

确地描述其参数序列[ 10]。因此, 完全可以利用自

回归模型进行液体火箭发动机地面试验监测的阈

值问题研究。

3　基于自回归模型的自适应阈值

　　设{ x t , t= 0, 1, 2,⋯}为观测到的随机序列。

均值 ∀t 表示随机变量 x t 的取值中心,记为 ∀t= E

( x t )。方差函数  2t 表示随机变量 x t 对于均值函数

∀t 的偏离程度, 记为:

 2t = Var ( x t ) = E [ ( x t - ∀t)
2
]

　　由切比雪夫不等式可知
[ 11]

, 对于任一给定的

正数 �,有:

P( !x t - ∀t !≥ �) ≤  2t / �2 ( 6)

取 �= n , 则有:

P( !x t - ∀t !≥ n t ) ≤ 1/ n2 ( 7)

　　即其观测序列依给定的概率位于其均值附近

与此概率有关的一个区间 C: [ ∀t- n t , ∀t+ n t]之

内。故可由测量参数是否位于某个区间 之内来进

行故障检测。称 n为带宽系数, C 为正常区间。发

动机试验测量值的正常区间一般小于由切比雪夫

不等式确定的区间, 其带宽系数 n由其本身的分

布规律确定 [ 5, 6]。因此,在给定工况下可以用多次

试验的稳态参数的测量值和均值组成序列对下一

次发动机试验参数的测量值和均值进行估计, 计

算出监测阈值( x�t±n t)或(∀�t±n )。预计的测量
值和均值的估计按公式( 4)进行计算。算法的设计

如图1所示, 以推力室压力测量参数监测为例。

图1中所设计的算法是从发动机起动的瞬变

过程结束时刻和稳态过程的开始时刻进行的,有2

个阶段组成。对于大型运载火箭用的大功率发动

机来说,起动时推力室要经过若干个中间级,或者

连续而缓和地持续4～5 s 后才过渡到推力状

态 [ 12]。从某液体火箭发动机过去的地面试验数据

来看,大多数情况是从试验开始4 s以后就以两秒

为间隔进行采样, 也就是说,在4 s以后,发动机进

入稳定工作状态。而事实上许多参数仍在缓慢地

变化, 这个过程大约持续4～6 s。但对于已定型的

发动机而言,这种变化规律是一定的。因此, 将试
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验开始后4～12 s作为该算法监测某液体火箭发

动机地面试验的第一阶段。在这一阶段, 按2 s的

采样间隔计算有5个时刻的测量值,将不同台次发

动机在同一时刻试验正常时的参数测量值按试验

的先后顺序组成序列按公式( 4)进行预估,

图1　基于自回归模型的自适应阈值算法示意图

F ig. 1　Sketch o f the adaptive threshold algor ithm

based on AR model

可以得到下一次发动机试验在该时刻该测量参数

的估计值,再加上该序列中观测值的最大标准偏

差  的适当倍数(带宽系数) , 就得到了这一时刻

该测量参数的监测阈值。依此类推,可得到第一阶

段5个时刻的监测阈值。第二阶段持续到一个稳态

过程的结束时刻。由于该阶段参数变化是一个稳

定的变化过程, 正常情况下,测量值的变化很小,

因此可以用测量参数在这一阶段的均值进行衡

量。将不同台次的发动机正常试验的测量参数值

在该阶段的均值按试验的先后顺序进行排列, 构

成一个均值观测序列。对该序列按公式( 4)进行预

估,得到下一次发动机试验在该阶段该测量参数

均值的估计值, 再和该均值序列的标准偏差一起

构成了第二阶段的监测阈值。

当发动机的混合比改变时, 意味着一个稳态

过程的结束, 另一个稳态过程的开始,对该稳态过

程的监控同样可以用上面的方法完成发动机的运

行状态监测。

4　实例分析

　　推力室压力是衡量发动机性能的直接参数,

下面以某大型液体火箭发动机推力室压力参数为

例,说明地面试验的阈值构造过程。选用某液体火

箭发动机的13次正常点火试验的数据按试验的时

间先后来构造序列。用曲线表示如图2和图3所示,

图中横坐标 T 1 , T 2, ⋯表示的是发动机地面试验

正常点火的试验台次号, 图2中3条曲线表示的是

监测的第一阶段同一型号不同台次的发动机在3

个测量时刻 t1 , t 2和 t3的推力室压力参数的测量

值。图3中的纵坐标表示的是同一型号不同台次的

发动机在给定工况的情况下稳定段(监测的第二

阶段)推力室压力参数测量值的均值。图2和图3中

4条曲线的变化趋势说明了该大型发动机研制日

趋完善和成熟,性能参数的变化日趋稳定,因此用

自回归模型对其参数预测是完全可以的。将这4个

数据序列进行零均值化处理后用公式( 4)进行估

计,模型定阶为5, 得到第一阶段 t1 , t 2和 t3时刻的

预测值分别为3. 485, 3. 531和3. 558,原序列的均

值分别为3. 610 62, 3. 651 77和3. 741 62, 标准偏

差分别为0. 092 89, 0. 096 52, 0. 134 1; 第二阶段

的均值估计值为3. 730 7, 原均值序列的均值为

3. 835 47,标准偏差为0. 087 31。带宽系数按文献

[ 4, 5]的方法训练,这样就得到了推力室压力的监

测阈值。

图2　发动机不同试车台次的推力室压力参数测量值

Fig. 2　Measured values of the thrust chamber

pr ess parameter

图3　发动机不同试车台次的推力室压力参数

测量值的均值

F ig . 3　Mean values of the measur ed values of the

thrust chamber pr ess parameter
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在计算出各参数的阈值以后, 采用多参数准

则和持续性准则来检测发动机的运行状态, 认为

若同时出现3个超出正常区间的参数和在第一阶

段连续出现5次( 1 s时间内)以上, 第二阶段连续2

次以上参数出现异常情况就认为系统可能出现故

障。

用后期试验的数据对基于自回归模型的自适

应阈值算法进行检验, 试验号分别为 T 193D1,

T193D2, T 231D1, T 231D2, T232, T233。这6次发

动机正常点火试验的测量数据均通过基于自回归

模型的自适应阈值算法的检验,没有出现故障的

误检测。

用试验号 T20, T 234, T 311的3次试验在稳态

期间出现异常情况的试验数据进行检测,发现监

测效果较好。其中 T 20次试验是由于氢涡轮泵转

速的“伪信号”超过了原试验台红线系统的转速上

限而自动关机,导致试验失败。基于自回归模型的

自适应阈值检测方法捕获到了这一过程,但由于

只有氢转速的一个测量值超过上限, 根据多参数

准则而没有报警。需要说明的是由于所采用的数

据检验样本在稳态期间(含工况转换时间)的采样

间隔为2 s,两采样点之间采用线性插值, 在发动

机出现异常情况下,可能与实际测量值不符,因而

在这里没有比较故障的检出时间。

5　结　论

　　( 1) 用某大型液体火箭发动机的6次正常试

验和3次异常试验数据来检验其用13次地面试验

实测数据构造的基于自回归模型的自适应阈值算

法,结果表明该算法是有效的、可靠的。配合我们

研制的地面试验数据管理系统,可以很方便地提

取监测阈值。

( 2) 从所统计不同台次的发动机试验参数的

曲线趋势看, 用正常试验的测量数据,通过自回归

模型构成的自适应阈值进行发动机地面试验监测

是科学的,合理的。能在保证发动机试验安全的情

况下, 尽可能的获得试验数据, 为发动机的研制、

改进和使用提供保障。

( 3) 该算法与具体的发动机无关, 可用于多

种发动机的地面试验检测。由于对该算法检验的

数据样本有限, 该算法仍需要用各种数据样本进

行检验。
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