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摘 要 : 为使固液捆绑运载火箭发射更具有可靠性和安全性，本文首次提出了一种基于三冗余架构的芯级液

体发动机健康诊断系统。在芯级液体发动机点火后，由箭上健康诊断系统根据红线算法对发动机状态进行诊断，

确认液体发动机状态正常后再进行固体发动机点火。通过地面发动机试车及飞行试验考核，结果表明：该发动机

健康诊断系统设计正确，能够及时有效地检测液体发动机工作状态，且未发生误警报或漏警报。
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Engine Health Diagnosis Technology for Solid-Liquid Bundled Launch Vehicle
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Abstract: In view of the irreversibility of solid propellant engine ignition in solid-liquid bundled launch vehicle，a
liquid engine health diagnosis system based on triple modular redundancy architecture is firstly proposed to improve the
reliability and safety of launch vehicle. After the liquid engine is ignited，the engine status is diagnosed by the onboard
health diagnosis system according to the red line algorithm. Then，the solid propellant engine is ignited after it is
confirmed that the liquid engine works under the normal condition. The results of ground engine test and flight test
show that the engine health diagnosis system is accurate and reliable and can detect the working state of liquid engine
timely and effectively without any false alarm or missing alarm.
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0 引言
液体火箭发动机健康诊断技术是提高运载火

箭发射可靠、安全的关键技术之一，近年来一直受

到各航天大国的高度重视。

美国的液体火箭发动机故障监测系统以航天

飞机主发动机（Space Shuttle Main Engine，SSME）
应用为代表，从 20世纪 70年代简单的红线关机系

统逐渐向集成化、平台化的趋势发展［1-4］。2004年设

计的先进健康管理系统通过箭载健康管理计算机

形成了实时振动监控、光学羽流异常监测和基于线

性发动机模型监测的 3个实时故障监测子系统［5-6］，

有效提高了 SSME在发射、升空阶段的可靠性和安

全性。近年来，美国在空间运载计划和集成空间运

输计划指导下，相继进行了多个先进健康监控或健

康管理系统的研发，包括火箭发动机健康管理系

统、集成健康监控系统、智能集成管理系统等多种

系统框架或方案［7-8］。美国的火箭发射系统大多配

备牵制释放系统，液体火箭发动机的健康检测也得

到了广泛应用。如猎鹰 9号火箭，其一级使用 9台
Merlin液氧煤油发动机，发射期间一级在发动机点
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火后仍系留于地面，自动检测系统确认发动机工

况，若检测到任何异常将执行自动安全关机，大幅

减小了发动机起动失败和性能不足的风险。俄罗

斯火箭发动机研制过程中研发了故障监测系统［9-10］。

以 RD-180火箭发动机为例，故障监测系统在发动

机起动前、起动过程和主级工作中均进行监测；起

动前监测流量调节器和燃料节流阀传动轴初始和

最终状态、燃料隔离阀蝶盘状态；起动过程中监测

起动箱增压气路、推力室燃料阀打开控制气路压力

信号计、涡轮泵转速；主级工作过程中监测涡轮泵

转速和燃料预压泵转速、氧化剂泵转子轴向位移、

主涡轮出口燃气温度。RD-180火箭发动机采用分

级起动方式，初级工况监测正常后才继续起动和发

射流程。

我国对液体火箭发动机健康监控系统的研究

多集中于地面试车及地面仿真［11-19］，目前国内尚无

在火箭发射中应用发动机健康诊断系统的先例。

2002年，西北工业大学于潇等［11］研制了一种液体火

箭发动机涡轮泵状态监测与故障诊断系统，并通过

了 2次发动机热试车考核。2008年，西安航天动力

研究所马红宇等［14］设计了液氧煤油高压补燃发动

机地面试车故障监控系统。2019年，西北工业大学

赵万里等［18］提出了一种递归结构识别（Recursive
Structure Identification，RESID）算法用于液体火箭

发动机故障诊断。此外，国防科学技术大学针对新

一代大推力液体火箭发动机设计开发了地面试车

故障实时检测与诊断系统［20-21］，并多次通过了地面

热试车的考核。2022年 CZ-6A运载火箭作为我国

新一代固液捆绑火箭，在国内火箭运载领域率先采

用了箭上液体发动机健康诊断技术，并圆满完成了

首次飞行试验任务，标志着国内运载火箭箭上液体

发动机健康诊断技术取得重大突破。

1 发动机健康诊断方案设计与实现

1.1 总体点火时序设计

在固液捆绑火箭总体构型中，运载火箭芯一级

采用我国新一代液氧煤油发动机，助推器采用大推

力固体发动机。对于液体发动机，若发动机起动失

败或性能不满足要求，只要火箭不离开发射台，均

可对液体发动机实施紧急关机，以保证箭体、卫星

载荷及发射设施的安全。但是固体发动机一旦点

火则不可逆，无法在发射台上实施紧急关机。

根据固液发动机推力建立时间的不同，在固液捆

绑火箭总体设计时采用芯级发动机先点火、固体发动

机后点火的方案。参考国外运载火箭牵制释放的原

理，在固体发动机点火前对芯级发动机进入额定工况

后进行健康诊断，判断发动机工作状态，若工作正常

则实施固体发动机点火，火箭起飞，否则紧急关闭芯

一级发动机，中止发射。这种点火时序设计方案充分

发挥固液捆绑火箭综合优势，极大地提高固液捆绑火

箭的点火安全性，保证了箭体、卫星载荷及发射场地

面设施的安全。

1.2 发动机健康诊断系统组成

液体发动机健康诊断系统主要由健康诊断控

制器、综合控制器、芯一级发动机传感器及变换器

组成，如图 1所示。芯一级发动机传感器及变换器

上电后全程采集发动机参数，并将参数传输至箭上

健康诊断控制器。健康诊断控制器以点火指令时

刻为基准，在发动机健康诊断区间内，判定芯级发

动机是否工作正常，若异常则向地面测发控系统及

箭上综合控制器发出紧急关机信号。综合控制器

以点火指令时刻为基准，执行芯级发动机点火程

序，当接收到紧急关机指令时，执行芯级发动机紧

急关机程序，同时停发固体发动机点火指令。

图 1 发动机健康诊断系统组成

Fig.1 Structure of the engine health diagnosis system
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1.3 健康诊断算法

1.3.1 诊断参数

液氧煤油发动机系统一般由火药启动器、电爆

管、涡轮泵、推力室、燃气发生器、蒸发器、活门、机

架、导管及控制组件等组成。发动机起动过程中的

故障大部分是由火药启动器、电爆管和活门引起，

在稳态工作段多易发生泄漏、涡轮泵故障等问题，

在关机过程中则易出现活门关闭不严、不动作等问

题，造成的后果有性能下降、部件损坏甚至发动机

爆炸。液体发动机故障模式见表 1。

每一种故障对应一定的故障特征参数，故障发

生时故障信息就会通过特征参数表现出来。根据

液体发动机的主要故障模式，其主要特征参数包括

转速参数和压力参数。各健康诊断参数表征发动

机状态情况见表 2。

1.3.2 诊断时间

芯一级发动机起动完成后火箭仍停留在发射

台，在此期间内健康诊断系统采集发动机参数信

息，根据诊断算法，自动得出发动机是否正常起动

的结论。

液体发动机点火后停留时间越长，越有利于提

高诊断结果的可靠性。但停留时间过长，一方面增

加了发动机的工作时间，对提高诊断可靠性的作用

有限；另一方面造成已加注推进剂的浪费，影响火箭

运载能力。因此，综上所述需选取合理的停留时间。

根据芯级发动机起动特性，发动机起动时由于

涡轮泵转速等主要参数变化剧烈，难以准确检测、

判断其参数状态是否异常，因此此时不进行健康诊

断，防止误关机。根据历次发动机试车（含极限边

界试车）及其飞行数据统计，发动机在起动后 2.40 s
内完成起动过程进入额定工况。各诊断参数进入

额定工况的时间见表 3。

为 提 高 诊 断 结 果 可 靠 性 ，同 时 避 免 推 进 剂

浪费，在芯级发动机起动 2.50 s后发动机参数波动

变缓，发动机进入稳态工作阶段，此时健康诊断系

统介入，采集发动机关键特性参数，对发动机工作

情况进行分析判断，健康诊断结束时间为发动机起

动 2.80 s后，诊断时长 0.30 s，如图 2所示。在芯级

发动机工作正常情况下，固体发动机在液体发动机

起动 3.00 s后实施点火，火箭起飞。

1.3.3 诊断算法

发动机健康诊断系统要求在较短的时间内

判别出发动机工作状态，因此选择算法简单、运算

量小的红线检测算法。发动机传感器的安全带设

置是红线算法的核心和难点，安全带过窄可能造成

表 1 液体发动机故障模式

Tab. 1 Malfunction modes of liquid engine

序号

1
3
5
7
9
11

故障模式

接头泄漏

启动器异常

热燃气泄漏

涡轮泵摩擦力矩增大

涡轮叶片断裂

轴承损坏

序号

2
4
6
8
10
12

故障模式

导管破裂

涡轮泵端面密封泄漏

活门泄漏

调节器偏差

管道小孔阻塞

活门工作异常

表 2 发动机健康诊断参数

Tab. 2 Parameters of engine health diagnosis

参数

转速参数

压力参数 1

压力参数 2

压力参数 3

参数表征情况

表征主涡轮泵运转情况，直接反映发动机工况水平

表征煤油一级泵运转情况、推力室煤油路建压情况

表征发生器煤油路建压情况，综合反映预燃室建压
情况和煤油二级泵运转情况

该 测 点 表 征 发 动 机 主 燃 室 建 压 情 况 ，直 接 反 映
发动机推力水平

表 3 各参数进入额定工况的时间统计

Tab. 3 Time statistics of each parameter entering the

specified working condition

诊断参数

转速参数

压力参数 1
压力参数 2
压力参数 3

地面试车状态时间/s
2.07~2.29
2.13~2.32
2.15~2.34
2.13~2.30

飞行状态时间/s
2.40

2.20~2.25
2.25~2.30
2.25~2.30

图 2 发动机健康诊断诊断时间要求

Fig. 2 Time requirement of engine health diagnosis
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误关机，过宽则敏感度不足，不能及时检测到故障。

为了在避免误关机的情况下尽早发现故障，健康诊

断算法在设计时采用“中心值+上下偏差”给定参

数安全带。安全带中心值采用发动机工艺验收试

车时的均值，上下偏差则根据不同入口压力和温

度、测量误差、信号噪声等干扰因素设定，且为避免

误关机留有一定的安全余量。

为提高诊断可靠性，在红线检测方法中，选定

的检测参数有 3种状态：正常、异常和剔除。正常状

态是指参数在安全带内；异常是指参数超出安全

带，但在传感器量程范围内；剔除是指参数超出量

程范围。发动机健康诊断算法设计原则为既要保

证发动机的故障能有效诊断出来，同时又不能因误

诊断而导致发动机误紧关。故在进行健康诊断算

法设计时，采用多参数联合诊断算法，确保诊断算

法的可靠性，如图 3所示。主要诊断逻辑如下：

① 各路诊断参数首先进行剔除判别，若参数超过传

感器量程则进行剔除；② 若参数在量程范围内，则

进行参数安全带判别，若参数连续 3次超过要求的

安全带，则认为该参数异常；③ 若有 3个及以上的

参数同时异常，则认为发动机异常。

1.4 健康诊断控制器冗余设计

为提高健康诊断系统可靠性，箭上进行发动机

参数诊断的控制器采用三冗余设计。控制器内的

3个主控采样模块运行功能相同的软件，接收来自

地面设备发出的点火信号，独自进行数据采样及参

数诊断，完成发动机关键状态参数采集及诊断功

能，最后通过硬件进行 3取 2处理，结果分别输出至

综合控制器和地面测发控系统。健康诊断控制器

功能架构如图 4所示，硬件架构如图 5所示。

图 3 发动机健康诊断算法逻辑

Fig. 3 Logic diagram of the engine health

diagnosis algorithm

图 4 健康诊断控制器功能架构

Fig. 4 Functions of the health diagnosis controller

图 5 健康诊断控制器硬件架构

Fig. 5 Hardware architecture of the health diagnosis controller
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电源模块包含电源子模块 1、电源子模块 2和电

源子模块 3，这 3个子模块相互独立，结构完全一致，主

要由滤波器和DC/DC模块组成。每个电源子模块均

产生 2档电源：±15、±5 V，其中±15 V为运算放大

器和AD采样电路提供电源，±5 V为其余控制电路

供电。为外部发动机供电的±15 V由电源子模块

1和电源子模块 2并联冗余供电，即使一路±15 V失

效，另一路仍能给发动机供电，以保证供电可靠性。

主控采样模块是健康诊断控制器的核心，由

3个采样子模块组成，形成三模冗余，3个子模块完

全一致。主控采样模块主要负责发动机各参数的

采集与处理、地面设备点火指令的接收、向综合控

制器发送紧急关机指令等。每个采样子模块接收

到接口模块发来的以 3取 2表决后的点火指令为时

间基准，在诊断区间内对发动机和传感器的各参数

进行采集、处理，判断发动机和传感器是否正常工

作，若出现异常，则向接口模块发出紧急关机指令。

接口模块是健康诊断控制器和地面设备、综合控制

器之间的信号传递模块，主要是接收地面设备的点

火指令、发送紧急关机指令。接口模块通过三路独

立的光耦接收点火信号。接口模块内设有由 3个固

态继电器组成的 3取 2表决电路，将 3个主控采样模

块各自输出的紧急关机信号通过硬件表决，输出最

终的紧急关机信号。

2 试验验证情况
为考核发动机健康诊断系统方案及单机设计的

正确性，箭上健康诊断系统参与发动机地面试车试验

考核。地面试车考核按 2种发动机工况进行开展：发

动机降工况试车和发动机正常试车。前者模拟发动

机工况下降工况，检查箭上健康诊断系统对发动机故

障诊断并实施紧急关机工作情况；后者模拟发动机正

常工况，检查箭上健康诊断系统正常工作情况。地面

试车时，发动机健康诊断区间设置为试车全程诊断。

2.1 发动机降工况试车

试车时间 510 s，前 400 s为额定工况，400~450 s
进行高工况考核，490 s开始降工况关机，发动机试

车工况变化如图 6所示。发动机降工况后，健康诊

断参数超出安全带范围，健康诊断控制器发出紧急

关机信号，考核了箭上健康诊断系统对发动机故障

情况的适应性。参数曲线如图 7所示。

图 6 发动机试车工况变化情况

Fig. 6 Schematic diagram of the engine test

condition change

图 7 变工况下的健康诊断参数曲线

Fig. 7 Curves of the health diagnosis parameters under

the variable test condition
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2.2 发动机正常试车

试车过程中转速参数、压力参数 1、压力参数 2、
压力参数 3曲线如图 8所示。进入诊断区间后，所

有诊断参数均在安全带范围内，未发生漏紧关、误

紧关现象。通过发动机试车试验，验证了系统间接

口协调匹配性及发动机健康诊断策略设计、软件实

现的正确性和有效性。

2022年 3月 29日，首次采用的发动机健康诊断

系 统 圆 满 完 成 了 新 一 代 固 液 捆 绑 运 载 火 箭

CZ-6A首飞任务，进一步验证了发动机健康诊断技

术设计方案的正确性。经对遥测数据分析，在诊断

区间内，健康诊断控制器 3块 CPU采集的数据一致

性较好。各参数均在安全带内，未发出紧急关机

信号。

3 结束语
本文对固液捆绑火箭中固体发动机点火后不

可逆的特点，首次采用了一种箭上发动机健康诊断

系统。经飞行试验验证表明，发动机健康诊断系统

方案合理可行，大幅提高了固液捆绑火箭的点火安

全性。该方案可以作为其他运载火箭或航天器发

动机健康诊断系统设计的参考。
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