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基于PLC和WinCC的火箭发动机
热真空试验控制系统
沈传兵，苏杭，朱子勇

(北京航天试验技术研究所，北京100074)

摘 要：为了验证液体火箭发动机热防护和热管理措施的合理性和有效性，模拟飞行程

序全过程，考核发动机及各组合件在热真空环境下的适应性能，需要搭建热真空试验平台。

试验要求考核发动机五个关键部位的试验性能，各个部位的热流值是一个随着时间变化的参

数。介绍了热真空试验平台控制系统模拟真空环境及温度环境的要求、技术途径和调试过程。

控制系统采用PLC和wincc组态软件，调节模拟装置的输出功率，达到需要的热流条件；采

用真空泵抽真空方式使发动机的环境压力接近真空，各项指标符合试验要求。
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Control system for liquid rocket engine heat--vacuum

test based on PLC and WinCC
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Abstract：To validate rationality and reliability of heat protection and heat management measure

for 1iquid rocket engine，a platform of thermal vacuum test is needed to be constructed to simulate the

entire process of the flight program，and examine adaptability of rocket engine and each subassembly

under the condition of thermal vacuum．The requirements，technological approaches and debugging

process that the control system of heat．vacuum test platform simulates vacuum and heat environments

are introduced．The PLC and WinCC configuration software are adopted in the control system to

adjust the output power of the simulation device to meet the needed heat flow condition．The vacuum

pump is used to make the environment pressure of the engine close to vacuum，and each index accord

with the test request．
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0 引言

在发动机研制过程中，需要验证多种试验状

态下液体火箭发动的适应性能，其中很重要的一

项指标就是在空间环境里的热真空条件下发动机

的热防护和热管理措施的合理性和可靠性。为了

验证液体火箭发动机在热真空条件下的特性，试

验台搭建热真空环境，通过热源模拟装置来产生

热环境，利用真空泵来模拟真空环境，发动机进

行模拟热真空环境飞行试验获取试验参数，完成

发动机性能的鉴定。本文主要介绍热真空试验控

制系统的原理、组成和实施方案

1控制系统方案组成和功能

在热真空环境模拟试验中，控制系统由计算

机控制系统、驱动电压调节装置、热源模拟装置

和抽真空装置、测量参数采集装置组成。系统原

理图如图1所示。

图1系统原理图

Fig．1 Schematic diagram of control system

1．1热环境模拟装置

热环境模拟装置由热辐射源、动力配电、反

射板等组成。

根据试验要求，需要安装5个灯阵，考核发

动机重要部位的适应性能，灯阵代号分别为A，

B，C，D和E。A灯阵照射点以发动机氢泵为中

心，覆盖面积约0．6x0．7 m2，在此位置需要产生

5．7 kW／m2，26 kW／m2和39 kW／m2 3个热流密度

值；B灯阵照射点以氧泵为中心，覆盖面积0．6×

0．6 m2，此位置需要产生5．7 kW／m2和26 kW／m2

2个热流密度值；C灯阵照射点以阀门盒支板为

中心，覆盖面积约0．5x0．7 m2，此位置需要产生

2．6 kW／m2，16．9 kW／m2两个热流密度值；D灯阵

照射点以减压阀为中心，覆盖面积约0．5x0．5 m2，

此位置需要产生2．6 kW／m2，16．9 kW／m2两个热

流密度值；E灯阵照射点以发动机气瓶为中心，

此处覆盖面积约为0．5x0．7 m2，此位置需要产生

2．6 kW／m2，16．9 kW／m2和26 kW／m2 3个热流密

度值。

由于石英灯具有热效率高、热惯性小等优

点，采用石英灯阵作为热辐射源。石英灯阵由8

根额定功率8 kW的石英灯组成，灯阵的驱动电

压是高压交流电。灯阵的背板由2 mm厚的不锈

钢板作为反射板，既可用来安装固定灯管，又可

将石英灯的部分热能反射回试验件表面，提高热

能的利用率，改善热流分布。

1．2驱动电压调节系统

根据试验要求，灯阵的输出热流密度值是变

化的，而热流密度值与灯阵的输出功率直接相

关。为了调整石英灯阵的输出功率，需要一套控

制石英灯阵驱动电压值的设备。本文采用朝阳温

控的PS36E型号的三相晶闸管调整器，带有

Modbus通讯功能，可将各种设定值和电压电流

功率等参数读取至上位机，有利于控制系统的实

时操作。

此型号调整器额定电压AC380V，输入信号

为4～20 mA电流，具有过电流报警、过电压报

警、负载断线报警、负载不平衡报警、电源缺相

报警及散热器超温报警等功能，对试验系统的安

全性具有重要保障。

1．3计算机控制系统

试验要求发动机试验真空舱内压力在40～

100 Pa范围内，热源模拟装置应能分区、分段程

序控制，各个灯阵热驱动电压能独立调节，热流

密度值应控制在要求值的3％范围内。试验要求

灯阵的输出功率变化精度高，实时操控性强。

PLC在工业自动化领域内具有可靠性高，抗干涉

能力强，控制精度高，性价比高等优点。计算机

控制系统由PLC和工控机组成。PLC选型为

SIEMENS S7—300型号，工控机选型为西门子嵌

入式工控机SIEMENS IPC547C。工控机和PLC
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之间通过工业以太网和TCP／IP协议连接。

1．4抽真空装置

抽真空装置由高真空蝶阀、真空泵组和真空

管路组成。真空泵组在停止抽吸后，真空舱内的

压力会逐渐上升。在热真空试验中，需利用继电

器控制方式实现蝶阀的远控，保持真空舱内的真

空度。

真空泵组的抽气速率为1 600 L／s，极限真空

度为o．06 Pa，高真空蝶阀的漏气速率为1．33x10。3

Pa·L／s，反应时间小于3 s，能够实现试验要求的

真空度控制要求。

2软件设计和功能

控制系统采用SIMATIC WinCC组态软件和

STEP7软件开发。

2．1 WinCC与PLC的连接

PLC硬件包括CPU314、数字输入D116×

DC24模块、模拟输出A08x12Bit模块、CP343-1

Lean型号以太网通讯模块。工控机带有CP5611

型号板卡。在PC机上进行硬件组态，硬件组态

顺序为电源模块、CPU模块、DI模块、DO模

块、AO模块和以太网通讯模块。修改通讯模块

CP343—1的参数，增加一个以太网络，激活复选

框IP Protocol is being used，并设定IP地址及子

网掩码。

WinCC软件安装在工控机上。打开WinCC

软件，在通道单元PROFIBUS的快捷菜单中选择

添加驱动程序SIMATIC s7 Protocll Suite，修改变

量管理选项新建一个TCP／IP连接，单击连接属

性对话框，打开连接参数对话框，在“以太网地

址”文本框中按格式输人所要连接的PLC上的通

讯处理器地址(与在PLC通讯模块设置的参数相

同)。

2．2 PLC程序设计

在PLC程序编制之前，在Symbol Editor对

话框中设置输入输出地址，如表l所示。

程序编制采用模块化编程方式，OBl模块为

主程序，每个灯阵的程序为一个程序模块，供主

程序调用。这种编程模式逻辑清晰，程序执行效

率高。程序流程如图2所示。

表1 PLC地址分配

Tab．1 PLC address distribution

图2软件设计流程图

Fig．2 Flow chart of software design
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2．3 WinCC的通信与组态

运行WinCC程序，建立单用户项目“RZK”，

单击项目资源管理器中的“变量管理”，在其菜

单下的SIMATIC S7 PROTOCOL SUITE中的TCP／

IP协议下新建连接“Dengzhen”，右键单击连接

“Dengzhen”建立5个变量组：time f灯阵实际运

行时间和程序运行总时间6个变量，为浮点数

32位IEEE 754类型)；U—Value(灯阵时间输

出电压值，为浮点数32位IEEE 754类型)；

runtime—set(灯阵各阶段运行时间设置，为浮点

数32位IEEE 754类型)；U set stage(灯阵各阶

段运行电压设置，为浮点数32位IEEE 754类

型)；runsign(灯阵运行标志，为二进制变量)。

在项目资源管理器中的图形编辑器中创建名

为Dengzhen．pdl的画面，如图3所示，其中只画

出了A灯阵的工作图形，另外4个灯阵原理相

同。变量Sys_Acttime为程序运行的总时间，变

量A_Aettime为A灯阵的运行时间，均属于time

变量组。A—U—Value为A灯阵输出电压值，属于

U_Value变量组。A—U—stagel为第一阶段A灯阵

输出电压，属于U—set stage变量组。

A_time—stagel为第一阶段A灯阵工作时间，属于

runtime—set变量组。画面中的A灯阵的阶段输出

电压和工作时问参数值可以根据试验要求实时修

改。

匦巫亟虱
厂—————————1—A time—stage lJ l A_U_stage 2 1][A_time_stage 3
-!I-____-_______。_．__-___一臣g曼圃[耍亘画
图3 A灯阵电压控制画面

Fig．3 Voltage control menus of A light array

3调试结果

按照试验要求设置相关参数，其中

A—U—stagel设置为370，U—set—stagel设置为90，

A—U—stage2设置为830，U—set—stage2设置为

160，A—U—stage3设置为870，U—set stage3设置

为320。启动真空蝶阀，发动机周围压力值达到

1 Pa，运行WinCC和PLC程序，A灯阵产生的

热量如图4所示。
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图4 A灯阵时间与热流关系图

Fig．4 Direction between time and heat flow

produced by A light array

A灯阵附近的热量值变化趋势与程序设定的

电压值吻合。调试B，C，D和E 4个灯阵后试

验结果均达到性能指标。

4结束语

热真空试验控制系统采用了PLC和组态软件

等组成软件系统，利用热源模拟装置、电压调节

器和真空泵等组成硬件系统，实现高空环境的地

面仿真模拟。通过试验结果数据的分析，热流参

数和真空度符合试验要求，发动机及其组件的性

能得到完整考核。控制系统实现了远距离的自动

化控制，避免了试验现场不确定性因素影响，时

序控制精度高。
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