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便携式火箭发动机地面试验测量与控制系统

李新田，俞南嘉，李君海，蔡国飙
（北京航空航天大学 宇航学院，北京１００１９１）

摘　　　要：根据火箭发动机地面试验对测量与控制的要求，设计了一套用于火箭发动机地面试验数据采

集与控制的便携式测控系统．测控系统硬件基于ＮＩ（Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔｓ）公司的ＵＳＢ（ｕｎｉｖｅｒｓａｌ　ｓｅｒｉａｌ　ＢＵＳ）

数据采集与控制设备开发，集测量与控制功能于一体，便携性好，通用性强；软件基于模块化设计思想，采用

ＬａｂＶＩＥＷ编程环境开发，人机交互界面友好，通用性强，可扩展性好．该测控系统平台已成功应用于多次发

动机地面试验，能满足多种类型的火箭发动机试验对测控的需求．
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ＬａｂＶＩＥＷ

　　和一般工程试验相比，火箭发动机地面试验
具有高成本、高风险等特点，需要获取的信息量
大，关键参数测量精度要求高，因此要求配套测控
系统具有较高可靠性及精度，以确保试验的成功
性和有效性［１］．针对不同类型的火箭发动机地面
试验对测控的要求，各研究所与高校开发了相应
的测控平台［２－７］．中国航天科技集团公司第四研究
院基于 ＶＸＩ（ＶＭＥｂｕｓ　ｅＸｔｅｎｓｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ｉｎｓｔｒｕ－

ｍｅｎｔ）总线开发了固体火箭发动机测控系统［２］，
国防科学技术大学基于 ＶＸＩ总线建立了固体火
箭发动机地面试验柔性自动测试系统［３］，西北工
业大学基于ＰＸＩ（ＰＣＩ　ｅＸｔｅｎｓｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ｉｎｓｔｒｕｍｅｎ－
ｔａｔｉｏｎ）总线技术建立了固体冲压发动机地面试验
测试系统［４］．ＶＸＩ是一种模块化仪器的公用系统
总线结构，具有电磁兼容性好、可移植性强和组建
系统容易等优点．ＰＸＩ总线在 ＰＣＩ（ｐｅｒｉｐｈｅｒａｌ
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ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　ｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔ）总线技术的基础上发展
而来，具有结构紧凑、成本较低等优点，同时吸收
了ＶＸＩ总线的触发总线、本地总线与系统时钟技
术，在测试系统中应用较广．基于 ＶＸＩ与ＰＸＩ总
线的测控系统在便携性、即插即用上表现欠佳，相
应的测控平台多为固定式．固定式火箭发动机地
面试验测量与控制系统便携性差，只用于固定场
所的火箭发动机试验中，每个试验点均需有配套
的测控系统平台，造成资金与资源的严重浪费．近
年来，随着基于 ＵＳＢ（ｕｎｉｖｅｒｓａｌ　ｓｅｒｉａｌ　ＢＵＳ）总线
的数据采集与控制卡采样速率与测控通道数的提

升，使得便携式火箭发动机地面试验测量与控制
系统的开发引起大家的关注．南京理工大学基于

ＮＩ（Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔｓ）公司的ＵＳＢ－６００８数据
采集与控制卡设计了一种便携式固体火箭发动机

测试系统［７］，其系统可用于固体火箭发动机试验
的数据采集，但不具备完整的测量与控制分系统，
对于需要发送多路控制信号的液体火箭发动机和

固液混合火箭发动机试验，系统难以满足使用要
求．因此，在满足火箭发动机试验测量精度高、测
控通道数量多要求的前提下，开发一套集测量与
控制功能于一体，具有通用性、便携式的火箭发动
机地面试验测量与控制系统具有很强的研究意义．
本文根据火箭发动机地面试验对测量与控制

系统的普遍要求，基于 ＮＩ　ＵＳＢ高性能数据采集
与控制设备，设计了一套具有通用性的便携式火
箭发动机地面试验测量与控制系统．硬件系统采
用便携式的测控箱实现各种测控元件的集成，将
测量系统与控制系统集成于一体，各硬件设备间
的安装连接方便，便携性好，通用性强；软件系统
利用ＬａｂＶＩＥＷ编程环境开发，采用模块化设计，
其开发与硬件系统的设计独立开来，可用于其他
基于 ＮＩ测控设备的硬件平台，软件人机交互界
面友好，具有很好的可扩展性和通用性．该系统软
硬件平台已成功应用于多次 Ｈ２Ｏ２／ＨＴＰＢ（ｈｙ－
ｄｒｏｘｙｌ－ｔｅｒｍｉｎａｔｅｄ　ｐｏｌｙｂｕｔａｄｉｅｎｅ）固液火箭发动
机地面试验、Ｎ２Ｏ／Ｃ３Ｈ８ 小推力火箭发动机试验
中，能满足多种类型的火箭发动机试验对测控系
统的要求．

１　设计要求

结合火箭发动机试验自身的特点以及测控系

统的便携性特征，对此便携式火箭发动机地面试
验测量与控制系统的设计提出如下要求［８］：

１）能进行压力、温度、流量、推力等试验参数

的测量；

２）试验场所远离测控地点，信号传输线缆
长，需有效控制传输过程中的信号干扰和衰减；

３）测控系统自身具有校准方法，能对传感器
本身或环境因素引起的零点偏移进行校准；

４）可对点火装置、电磁阀等控制元件进行手
动控制及精确时序控制；

５）试验测控点较多，要求系统具有较高的测
量精度和可靠性；

６）具有完整的数据采集、存储、回放与后处
理功能；

７）系统具有很好的通用性，能满足不同类型
的发动机试验对测控系统的需求；

８）系统便携性好，硬件间的安装连接方便，
可用于不同地点的火箭发动机地面试验中．

２　硬件系统设计

２．１　硬件构成

便携式火箭发动机地面试验测量与控制系统

硬件主要由测控用的计算机、数据采集与控制卡
以及便携式测控箱组成，是实现发动机试验测量
与控制的基础．为满足测控系统的便携式要求，将
测控所需的直流电源、信号隔离器、放大芯片、继
电器及手动开关集成到便携式测控箱中，与外部
的数据采集与控制卡相连，并由计算机中测控系
统软件控制．与试验间的数据信号Ｉ／Ｏ（ｉｎｐｕｔ／

ｏｕｔｐｕｔ）端口采用标准航空插头形式，通过测控屏
蔽线缆与测量传感器（压力、温度、流量、推力等）
及控制元件（电磁阀、点火器等）相连．便携式火箭
发动机地面试验测控系统硬件构成如图１所示，
系统照片如图２所示．

２．２　数据采集与控制卡

数据采集与控制卡采用 ＮＩ公司 Ｍ 系列

ＵＳＢ－６２５１高速多功能ＤＡＱ（ｄａｔａ　ａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ）设
备，有１６路ＡＩ（ａｎａｌｏｇ　ｉｎｐｕｔｓ）通道，分辨率为１６
位，最大采集电压为±１０Ｖ，最高采样率达每秒

１．２５Ｍ采样点，可满足一般试验对数据采集的要
求；数字Ｉ／Ｏ通道共２４路，采用ＴＴＬ（ｔｒａｎｓｉｓｔｏｒ－
ｔｒａｎｓｉｓｔｏｒ　ｌｏｇｉｃ）逻辑电平，单通道电流驱动能力
为２４ｍＡ，输出通道数可满足绝大部分试验需要，
输出信号通过功率放大芯片驱动继电器，对试验
进行控制．

２．３　供电系统

便携式测控箱内的信号隔离器、继电器，以及

３５６１
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图１　便携式测量与控制系统硬件构成
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图２　便携式测量与控制系统硬件照片

Ｆｉｇ．２　Ｐｈｏｔｏ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｏｒｔａｂｌｅ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ａｎｄ

ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ

发动机上用于测量的各种压力、温度等传感器，其
供电电压均为２４ＶＤＣ（ｄｉｒｅｃｔ　ｃｕｒｒｅｎｔ），因此在
测控箱内配备２４ＶＤＣ电源，为系统正常工作供
电．为保证系统具有良好的可扩展性，将供电系统
分为测量供电、常规控制供电及电火控制供电三
路，在需要时可切断其中任意一路的电源而不影
响其余路正常工作，以有效保证试验的安全性．如
出现突发情况时根据需要可只关闭常规控制路电

源而测量路仍正常工作，可正常监视压力等试验
参数．点火控制路与常规控制路分开，有利于试验
的安全性．三路供电均设有外接电源扩展端口，在
测控负载较大或内部电源不能满足点火器功率要

求时可外接电源，提高了系统的通用性和扩展性．

２．４　测量部分

根据试验的安全性要求，试验间常与测控间

距离较远，信号传输线缆可能长达数百米甚至更
长，为降低信号传输过程中的干扰和信号衰减，测
控线缆采用屏蔽线，传输信号采用４～２０ｍＡ标
准电流．电流传输下限为４ｍＡ而不为０，可有效
进行线路断路时的故障检测．测量信号进入便携
式测控箱后通过信号隔离器，将４～２０ｍＡ的电

流信号转换为０～５Ｖ电压信号，经数据采集卡后
由计算机中的测控软件采集获取．

２．５　控制部分

数据采集卡的控制通道信号输出为ＴＴＬ逻
辑电平，电流驱动能力较弱，需经过测控箱中的功
率放大芯片才能驱动继电器，对试验系统进行控
制．功率放大芯片采用 ＵＬＮ－２８０３Ａ，其基极最大
电流为２５ｍＡ，集电极最大电流为５００ｍＡ，最大
输出电压为５０Ｖ，满足２４Ｖ小型继电器的使用需
求．ＵＬＮ－２８０３Ａ内部设有保护二极管，将 ＣＯＭ
（ｃｏｍｍｏｎ　ｆｒｅｅ　ｗｈｅｅｌｉｎｇ　ｄｉｏｄｅｓ）端接电源正极，能
在发送关闭信号时有效释放继电器等感性负载的

电容．控制输出功率放大电路如图３所示．图中，

Ｐ０．０ 为 数 字 信 号 输 出 端；ＤＧＮＤ （ｄｉｇｉｔａｌ
ＧｒｏｕＮＤ）为数字信号公共地；１Ｂ为功率放大芯片
基极；１Ｃ 为 功 率 放 大 芯 片 集 电 极；ＧＮＤ
（ＧｒｏｕＮＤ）为功率放大芯片公共地．

图３　控制输出功率放大电路图

Ｆｉｇ．３　Ｃｉｒｃｕｉｔ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｏｕｔｐｕｔ

ｐｏｗｅｒ　ｍａｇｎｉｆｉｅｒ

继电器的输出端通过控制线缆与试验间的电

磁阀、点火器等控制元件相连，由计算机中的测控
软件进行控制．测控箱上同时设有手动开关和急
停开关，以保证测控系统的可靠性和试验的安
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全性．

３　软件系统设计

测控系统软件基于 ＬａｂＶＩＥＷ　８．５平台开
发．ＬａｂＶＩＥＷ是由ＮＩ公司推出的图形化软件开
发集成环境，程序采用Ｇ代码（图形化编辑语言）
编写，具有直观、开发效率高等特点［９］．结合 ＮＩ
公司自身的硬件平台，ＬａｂＶＩＥＷ 提供设备驱动
程序，含有大量测控相关的库函数，在火箭发动机
试验测量与控制领域中有很好的应用［１０－１２］．且可
通过 Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　＆Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ　Ｅｘｐｌｏｒｅｒ模拟
虚拟的硬件设备，计算机无需连接真实硬件就可
对程序进行测试，大大提高了系统开发的方便性．
为增强软件的通用性、扩展性和维护性，软件

系统采用模块化设计，单个模块完成特定功能，通
过主程序有序组织在一起．测控系统软件与硬件
独立开来，也可用于其他基于 ＮＩ公司测量控制
设备的硬件平台中．软件的设计同时具有试验无
关性，不针对特定的试验开发，使其具备很好的通
用性，可用于不同类型的火箭发动机试验中．
为满足火箭发动机试验对测控的需求，测控

系统软件分为主程序模块、设备管理模块、测量通
道配置模块、零偏校准模块、控制通道配置模块、
测控综合操作模块、控制模块、时序配置模块、试
验模块、数据处理模块和帮助模块．各模块之间的
关系框架如图４所示．模块的数据信息均以配置
文件的形式集中存储，便于各模块之间的数据传
递和参数的及时更新．下面介绍软件系统实现和
主要模块的作用．

图４　测控系统软件模块框架图

Ｆｉｇ．４　Ｆｒａｍｅｗｏｒｋ　ｏｆ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ａｎｄ　ｃｏｎｔｒｏｌ

ｓｏｆｔｗａｒｅ　ｍｏｄｕｌｅｓ

３．１　软件系统实现

ＬａｂＶＩＥＷ程序通过前面板与后面板共同实
现程序功能．前面板用于各控件的显示和用户测
控操作，为人机交互界面．测控系统软件主要模块

前面板如图５所示．软件系统在前面板的设计上
尽可能地保证简洁性和易操作性．后面板为程序
的代码部分，前面板的控件在后面板均有相应的
控件相对应，各控件之间的数据通过数据连线以
数据流的形式传递．图６为测控系统程序试验模
块中用于完成参数测量的后面板部分程序．

图５　测控系统软件主要模块前面板

Ｆｉｇ．５　Ｆｒｏｎｔ　ｐａｎｅｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍａｉｎ　ｍｏｄｕｌｅｓ　ｆｏｒ　ｔｈｅ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ａｎｄ　ｃｏｎｔｒｏｌ

ｓｙｓｔｅｍ　ｓｏｆｔｗａｒｅ

３．２　设备管理模块

设备管理模块用于管理数据采集与控制卡，
对模拟输入通道及数字Ｉ／Ｏ通道数目进行配置
并设定设备的启用状态，根据需要的测控通道数
和采样率要求对测控设备进行扩展，以满足不同
试验的要求．

３．３　测控通道配置模块

根据试验所需的测量参数和控制参数，试验
前需对测控通道进行配置．测量通道配置模块用
于对数据采集通道进行配置，根据传感器类型、量
程、信号输出类型、输出范围以及信号隔离器的信
号转换关系，建立被测物理参数与采集数据之间
的对应关系，为试验时参数的监控及数据采集做
准备，测量通道配置模块界面如图７所示．由于每
次试验环境的变化、外部干扰及传感器本身的测
量误差等因素，可能使传感器测量零点产生一定
的偏移，为了减小此零偏对测量结果带来的误差，
试验前需通过零偏校准模块对传感器进行零偏较

准．该程序模块能自动根据设定的传感器参数，对
所选择的全部通道进行自动化校准．控制通道配
置模块用于对数字Ｉ／Ｏ通道进行配置，建立各控
制通道名称与设备通道号之间的对应关系，用于
试验过程中的控制．测量通道与控制通道配置完
成后生成相应的配置文件供其余模块调用．
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图６　试验模块后面板部分程序

Ｆｉｇ．６　Ｐａｒｔｉａｌ　ｐｒｏｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｍｏｄｕｌｅ

图７　测量通道配置模块

Ｆｉｇ．７　Ｍｏｄｕｌｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｃｈａｎｎｅｌｓ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

３．４　测控综合操作模块

根据不同试验的要求，试验前可能需要进行
气密检查、推进剂加注增压等步骤，其操作通过测
控系统软件中的测控综合操作模块和控制模块完

成．测控综合操作模块是集实时参数采集和手动
控制于一体的综合操作面版，用于试验过程对所
有测点参数的实时监视和无需精确时序的输出信

号手动控制．将测量与控制功能集成到一个统一
的模块中，有利于在给出控制信号的同时，及时监
视各测点参数的变化情况，掌握试验状态的动态
变化过程，保证试验安全有序地进行．测控综合操
作模块面板设有１２路控制通道配置模块，当试验
中的控制通道数多于１２路时，可通过单独的控制
模块进行输出控制．

３．５　正式试验相关模块

时序配置模块、试验模块及数据处理模块用
来共同实现正式试验的时序配置、试验参数监视、
时序控制输出、数据的采集存储及后期的数据处
理等功能．对于液体火箭发动机和固液火箭发动
机，其推进剂供给管路阀门的开启、点火信号的发
送以及发动机的工作时间等需通过时序精确设

定，时序配置模块正是用于试验时序配置及管理
的程序模块，是测控软件具备通用性的前提．试验
时序及相关试验信息设置完毕后，进入试验环节，
试验模块的运行界面如图８所示．左侧数据显示
窗口能实时显示６路测量信号的曲线，右侧控制
信号指示灯显示各控制信号的即时输出状态，下
方进度条显示试验工作时间．试验结束后软件自
动存储各通道测量信号，供数据处理模块调用．图

９显示为试验后通过数据处理模块调出的试验数
据，通过该模块可进行数据显示、曲线积分以及数
据和曲线的导出等操作．

图８　试验模块

Ｆｉｇ．８　Ｍｏｄｕｌｅ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ
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图９　数据处理模块

Ｆｉｇ．９　Ｍｏｄｕｌｅ　ｏｆ　ｄａｔａ　ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

４　系统应用

该便携式火箭发动机地面试验测量与控制系

统已成功应用于多次 Ｈ２Ｏ２／ＨＴＰＢ固液火箭发
动机及Ｎ２Ｏ／Ｃ３Ｈ８ 小推力火箭发动机试验中．下
面结合一次 Ｈ２Ｏ２／ＨＴＰＢ固液火箭发动机试验
介绍系统应用．
试验前需进行试验间发动机的安装，测控间

便携式计算机、数据测量与控制卡及便携式测控
箱之间的连接，以及试验测控点与便携式测控箱
之间测控线缆的连接．试验设有压力、推力测量通
道共１１路，点火器、电磁阀控制通道共３路．
安装连接完毕后启动相应的测控系统软硬件

平台，通过测控系统软件启用所选的数据采集与
控制卡，并对测控通道进行配置，设置各测量路

ＤＡＱｍｘ物理通道的通道名称、传感器参数、信号
隔离器参数、测量结果与信号隔离器之间的对应
关系和通道启用状态等．测量通道与各传感器正
常连接后，对各通道进行零偏校准．通过控制通道
配置，建立各控制路ＤＡＱｍｘ物理通道与通道名
称的对应关系，用于时序配置与试验控制．
完成各通道的配置后可通过测量与控制综合

操作面板完成对各试验测点的参数监控及各控制

点的控制输出，以完成试验前的气密性检查，氧化
剂加注增压等操作．
试验中，需对点火信号、氧化剂主阀及氮气吹

除阀给出控制时序，设定各信号输出的先后顺序
及各信号间的时间间隔．表１为此次 Ｈ２Ｏ２／ＨＴ－
ＰＢ固液火箭发动机试验时序配置．

表１　Ｈ２Ｏ２／ＨＴＰＢ固液火箭发动机试验时序配置

Ｔａｂｌｅ　１　Ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｈ２Ｏ２／ＨＴＰＢ　ｈｙｂｒｉｄ　ｒｏｃｋｅｔ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

序号 绝对时间／ｍｓ 相对时间／ｍｓ 开关名称 信号 控制通道

０ ０ ０ 点火信号 开 ＵＳＢ－６２５１／ｐｏｒｔ０／ｌｉｎｅ０

１　 ２００　 ２００ 点火信号 关 ＵＳＢ－６２５１／ｐｏｒｔ０／ｌｉｎｅ０

２　 ６００　 ４００ 氧化剂主阀 开 ＵＳＢ－６２５１／ｐｏｒｔ０／ｌｉｎｅ２

３　 ３０　６００　 ３０　０００ 氧化剂主阀 关 ＵＳＢ－６２５１／ｐｏｒｔ０／ｌｉｎｅ２

４　 ３０　６００　 ０ 氮气吹除阀 开 ＵＳＢ－６２５１／ｐｏｒｔ０／ｌｉｎｅ１

５　 ５０　６００　 ２０　０００ 氮气吹除阀 关 ＵＳＢ－６２５１／ｐｏｒｔ０／ｌｉｎｅ１

图１０　主要试验曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｉｎ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

　　试验时序及相关试验信息设置完毕后，进入
正式试验环节，通过图８的试验模块启动试验．试
验结束后软件自动存储各通道测量数据，经数据
处理模块导出试验数据后的主要试验曲线如图

１０所示．图中ｐｔ 为储箱压力，ｐ１ 为文氏管前压
力，ｐｃ为燃烧室压力，Ｆ为推力．

５　结　论

根据火箭发动机地面试验对测控的要求，设
计了一套具有通用性的便携式火箭发动机地面试

验测量与控制系统，和固定式测控系统相比，有效
节约了测控系统建设的资源与资金．系统硬件基
于ＮＩ　ＵＳＢ数据采集与控制设备开发，采用便携
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式测控箱对测控元件进行集成，具有很好的便携
性和通用性；软件系统基于ＬａｂＶＩＥＷ 编程环境
开发，采用模块化设计，具有通用性强、人机交互
界面友好和扩展性强等特点．该便携式测量与控
制系统软硬件平台已成功应用于多次火箭发动机

发面试验中，能满足多种类型的火箭发动机试验
对测控系统的需求．
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