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    摘  要 为了控制液体火箭发动机起动过程中故障的发展 以便提高发动机的可靠性与安

全性 在其关键部件损伤与系统性能之间折衷考虑 实施减损控制 提出一种以减小部件损伤

为目的的发动机开环控制结构 并对其所涉及的相关模型作了简短的分析 通过综合分析减损

控制律 可对控制输入序列进行优化选择 仿真研究了某火箭发动机起动过程实施减损控制后

的两个实例 结果表明通过减损控制 可以实现在系统性能不明显损失的情况下 较大幅度地

减小关键部件损伤  
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Research of damage-mitigating control for startup 

process of liquid-propellant rocket engines 
Wei Pengfei, Wu Jianjun, Chen Qizhi 

Inst. of Aerospace and Material Engineering, National Univ. of Defense Technology, Changsha 410073, China  

    Abstract A goal of this paper is that evolution of the critical component fault is controlled so 

that the reliability and security of the liquid propellant rocket engine (LRE) are improved. The 

tradeoff between the dynamic performance and the critical component damage is considered to 

implement the damage mitigating control (DMC). This paper presents an open loop control structure 

to reduce damage of the critical components of the LRE. The related models in the DMC for LREs are 

analyzed. To select a suitable control input sequence, the DMC law is analyzed and synthesized. 

During the startup process of a certain kind of LRE, the two cases which adopt the DMC are 

simulated. Results indicate that substantial decrease in the damage of critical system components can 

be achieved by insignificant loss of the system dynamic performance. 
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1  引言 

在液体火箭发动机的起动阶段 各组件的工

作过程都是非稳态的 并且极其复杂 发动机所

有参数必须在短暂的时间内 一般为几十毫秒到

几秒 从初始状态过渡到主级工作状态 呈现高

度非线性特征[1] 国内外大量的研制实践证明 液

体火箭发动机工作过程中发生的故障 如燃烧室

涡轮叶片的烧蚀与推进剂供应管路的破裂等 绝

大多数发生在起动阶段[2] 发动机在这一阶段出现

故障 轻则破坏产品 重则毁坏试验或发射设施

因此 可以说液体火箭发动机的工作可靠性在很

大程度上取决于其起动的可靠性 同时 对液体

火箭发动机起动过程的研究 是当前火箭发动机

研制过程中的重点与难点 目前 采用试验与数

值仿真方法对液体火箭发动机起动过程中的一些

问题作了较为深入的研究 例如文献[2]在建立某

型火箭发动机的起动动力学模型的基础上研究了

其起动特性 通过对试车过程的分析进一步验证

了模型 着重分析了影响发动机起动的主要因素

文献[3]对某型火箭发动机进行了起动过程的数值

仿真 起动过程故障数值仿真与故障检测方法的

研究 这些研究代表了我国当前在液体火箭发动

机起动过程研究中的最新发展 但是 在液体火

箭发动机健康监控技术的研究中 提出了新的研

究课题 如火箭发动机系统中关键部件的寿命预

测 对故障的主动控制等[4,5]  

为了实现健康监控的目的 通常采取以故障

诊断为核心的容错控制策略 容错控制一般以启

动冗余备份和系统重构技术来实现 由于航天系

统本身的复杂性和特殊性 对于液体火箭发动机

采用启动冗余备份和系统重构等控制措施基本上

是不可行的 因此 近年来围绕着液体火箭发动

机健康监控系统的故障控制措施开展研究 一种

称为减损与延寿控制 Damage Mitigating and Life 

Extending Control DMLEC 的技术应运而生

液体火箭发动机延寿控制的基本概念是由

Lorenzo与Merrill于 1991年首先提出的[6] 随后

美国宾州州立大学机械工程系 Asok Ray 教授的

研究小组十多年来以减损与延寿控制技术为研究

方向开展了一些理论与应用基础研究 文献[7]较

全面地分析了他们的贡献  

本文基于对火箭发动机工作过程的故障进行

主动控制的思想 重点分析火箭发动机起动过程

减损控制问题 以某型火箭发动机为例 在其起

动过程中 分别研究了以减损为目的的控制输入

序列优化选择与实施减损控制后的系统性能与关

键部件损伤之间的折衷  

2  减损控制问题分析 

2.1  减损控制结构分析 

减损控制不仅可独立地作用于整个系统 也

可作为分层递阶结构控制系统的有机部分作用于

系统 减损控制的一般方法是在系统动力学模型

的基础上 首先结合系统中关键部件的结构动力

学模型及其损伤信息来预估该部件的损伤 并将

该损伤信息与系统输出作为综合分析减损控制律

时的重要信息 然后应用某种优化策略 在系统

性能与关键部件损伤之间寻求恰当的折衷 最终

形成以减损为目的的最优控制输入序列 控制系

统的动态行为 使系统性能与关键部件之间的损

伤达到期望的折衷程度 根据此分析过程 形成

如图 1所示的一种开环形式的减损控制系统结构

即本文在研究液体火箭发动机起动过程减损控制

时所采用的减损控制结构  

 

图 1  开环减损控制结构框图 

Fig.1  Structural framework of an open-loop damage-mitigating control  
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2.2  减损控制模型分析 

在减损控制研究中 根据其较为明显的模块

化特点 可分为系统动力学特性分析与建模 关

键部件结构动力学分析与建模 结构材料损伤特

性的分析与建模以及减损控制算法的分析 综合

与控制器的设计这四个模块分别进行研究 下面

就本文所研究的对象分别进行分析  

某型液体火箭发动机的动力学模型的统一形

式表示如式 1 所示 详细模型可参见文献[1,3]  

0 0( ) ( ( ), ( ), ) ( )

( ) ( ( ), ( ), )

X t F X t U t t X t X

Y t G X t U t t

 = =


=

&
  (1) 

其中 ( )X t 为系统状态变量 在本文的研究中

选择燃烧室压强及其混合比 燃气发生器压强及

其混合比 主涡轮转速 氧化剂入口流量与燃料

入口流量 ( )U t 为控制输入变量 选为流量调节器

的输入指令 ( )Y t 为系统输出变量 取为系统状态

变量 t为时间 0X 是初始状态变量  

涡轮泵是液体火箭发动机的重要组件之一

在高温 高压 高转速下工作 涡轮叶片是一种

几何形状比较复杂的结构组件 主要承受本身质

量离心力 作用于叶身表面的气体载荷 复杂的

温度场以及工作过程中的上述各因素的瞬态变化

所引起的振动响应等 因此叶片也是发动机系统

的关键零件之一 在某种程度上 可以认为它决

定着发动机的工作寿命 涡轮叶片的结构模型[8]

描述为  

( ) ( ( ), )Q t H Y t t=             (2) 

其中 ( )Q t 表示叶片应力危险点处的应力载荷向

量  

在建立涡轮叶片材料的连续时间损伤模型 9

的基础上 应用线性损伤累积法则估算结构材料

的损伤 其模型的数学表述为  

0

( ) ( ( ), ( ), )
   , 0, [ , ]

( ) ( ( ), ( ), ) f

D t S D t Q t t
S T t t t

D t R D t Q t t

 =
> ∀ ∈

=

&
  (3) 

其中 ( )D t& 是损伤变化率 ( )D t 是累积损伤

0[ , ]ft t 是系统工作时间区间  

3  减损控制律的综合分析 

减损控制要求在系统性能不发生明显损失的

前提下 较大幅度地减小关键部件的损伤 具体

体现在减损与延寿控制律的综合分析方面 在分

析过程中 必须考虑两个指标 系统性能目标函

数 perfJ 与关键部件损伤目标函数 damageJ 由于此二

者相互冲突 因此需要在它们之间进行折衷考虑

故可形成如式 4 所示的多目标优化问题  

    ( )

[ , ]

( )

lower upper

prescribe

J Y,U,D

U U U

U k const

D D


 ∈


=
 ≤

∑
& &

minimize

subject to
       (4) 

其中 向量化目标函数 ( ) [ , ]damage perf TJ Y,U,D J J=

约束 [ , ]lower upperU U U∈ 限定了控制输入U的上下边

界 ( )U k const=∑ 表明对系统性能的限定 即不

允许其发生明显损失 prescribeD D≤& & 是损伤变化率

约束  

为了表示发动机的系统性能 可选择燃烧室

压强 Cp 与混合比 CK 燃气发生器压强 Gp 与混合

比 GK 主涡轮转速 n 氧化剂入口流量 om& 与燃料

入口流量 fm& 这七个性能参数构造目标函数 perfJ

为了定量考虑系统性能的损失 因此 将上述各

性能参数如式 5 进行标准化处理 
( )SS

SS

Y Y
Y

Y

−
∆ =             (5) 

其中 ( ), , , , , ,
T

C C G G o fY p K p K n m m= & & 下标 SS

表示 Y 的稳态值 由于这些性能参数对系统性能

的影响程度不同 且 Y∆ 的正负性不确定 因此采

取加权二次型性能指标控制系统工作过程中各性

能参数的变化 故 

0

 

 

ftperf T

t
J Y M Y dt= ∆ ∆∫          (6) 

其中 加权系数 7 7M R ×∈ 且为对角阵 根据各性能

参数对系统性能的影响程度确定  
由于关键部件的累积损伤 [0,  1]D ∈ 且 D 是

非减函数 故其变化率 D& 为非负值 因此目标函

数 damageJ 可表示为 

0

 

0  
( )

ftdamage

t
J D D Ddt= − + ∫ &        (7) 

其中 0D 是初始损伤 该目标函数不仅限制了损
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伤 D的最终值 也限制了它的变化速率  

由于减损控制实现系统性能目标函数与关键

部件损伤目标函数之间的折衷时 其程度依各自

的重要性而定 因此 应用线性加权和形式对其

进行权衡 则将多目标优化问题 4 中的向量化

目标函数转化为一个标量形式的单目标函数 如

式 8 所示  

perfdamage JWJWJ 21 +=         (8) 

其中 1W 与 2W 分别为损伤目标函数与性能目标函

数的加权系数 利用数值方法求解时 首先需在

时间区间 0[ , ]ft t 内对该连续问题进行离散化处理

则求解过程如图 2所示  

 

 

图 2  LRE减损控制律综合分析流程图 

Fig.2  Flow chart of DMC law analysis and 

synthesis for LRE 

 

4  应用实例研究 

4.1  实例一 起动过程中控制输入序列的优化选择 

    一般地 要求发动机的起动过程平稳 可靠

且控制输入简单 因此 可设定在发动机的起动

过程中 控制输入 U 保持不变 在本文的研究范

围内 主要考虑减小关键部件损伤 并且不明显

损失发动机的起动性能 考察控制输入及其作用

时间对液体火箭发动机涡轮叶片的损伤的影响  
仿真计算条件 给定 [0,  1]U ∈ ( )U k const=∑

4E 6prescribeD = −& 性 能 指 标 加 权 系 数

(1, 1, 1, 1, 1, 1, 1)M diag= 考察不同的控制输入作

用下系统性能与涡轮叶片损伤的变化情况 结果

如图 3所示  

图 3A给出了不同的控制输入及其作用时间

图中不同的直线表示不同的控制输入 标记 ∗N

表示优化过程未成功终止下的解 显而易见 随

着控制输入数值的减小 其作用的时间延长 但

是在约束 ( )U k const=∑ 的限定下 总的控制作用

是不变的 即保证了系统达到主级稳态工况时

各性能指标不发生明显损失 这可从图 3B中得到

验证 图 3B给出了在不同的控制输入下 起动过

程中燃烧室压强的响应情况 显然 当起动过程

结束 发动机达到主级稳态工况时 燃烧室压强

与设计值吻合得较好 几乎没有出现偏差 燃烧

室压强大约在 0.3秒以后 随着控制输入作用时间

的增大 其增长变缓 表明起动过程趋于平缓

并且当起动控制输入停止作用后 燃烧室压强发

生较小幅度的短暂波动后即稳定于设计值 这个

现象说明起动过程可靠 图 3C给出了涡轮叶片损

伤变化率的响应情况 从图 3C可看出 损伤变化

率随着控制输入作用时间的增大而其最大值逐渐

减小 表明通过变缓起动过程 可以减小损伤

图 3D所示的涡轮叶片的累积损伤响应情况即可

验证此结果 图中累积损伤随着控制输入作用时

间的增大而减小 并且累积损伤的增长随着损伤

变化率最大值出现时间的延缓而延缓 因此 综

合考虑发动机起动过程的特性与关键部件损伤的

限制 可以选择起动过程控制输入的取值范围

图 3A给出了控制输入及其作用时间的取值范围

如图中虚线区域所示 该结果可为液体火箭发

动机起动控制输入方案选择提供有价值的参考
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图 3A  控制输入序列                                 图 3B  燃烧室压强 

Fig.3A  Control input sequences                           Fig.3B  Combustor pressure 

 

 
图 3C  损伤变化率                                 图 3D  累积损伤 

Fig.3C  Damage rate                            Fig.3D  Damage accumulation 

 

图 3  起动过程控制输入最优选择的仿真结果 

Fig.3  Simulation results of optimal selection for control inputs during the startup process 

 

4.2  实例二 起动过程的减损控制 

以某型液氧/煤油发动机为研究对象 将涡轮

叶片作为关键部件 对该发动机的起动过程实施

减损控制 通过给定不同的损伤变化率约束 考

察系统性能的损失与涡轮叶片损伤的减小情况  
仿真计算条件 给定 [0,  1]U ∈ 与 ( )U k const=∑
加权系数 1 2( , ) (5E 3, 1)W W = + 各性能指标的加权

系数 (10, 20, 1, 1, 1, 1, 1)M diag= 表示在各性能指

标中 认为燃烧室压强与混合比是最为关心的变

量 其余性能指标的重要程度相同 且低于燃烧

室压强与混合比 指定的损伤变化率 prescribeD& 的取

值如表 1所示 仿真结果如表 2与图 4所示  

表 1  损伤变化率约束 

Tab.1  Constraints on damage rate 

约  束 无约束 约束 1 约束 2 约束 3 

prescribeD&   5×10 6 1×10 6 5×10 7 
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表 2  LRE起动过程减损控制作用下涡轮叶片损伤与系统性能参数的仿真结果 

Tab.2  Results of performance specification and blade damage of DMC for LRE during startup process 

 
燃烧室压强

MPa 
燃烧室 
混合比 

燃气发生器 
压强/MPa 

燃气发生器

混合比 
涡轮转速

rpm 
氧化剂质量 
流量/(kg/s) 

燃料质量流

量/(kg/s) 
损伤 
减损倍数 

参考值 18.719 2.415 37.362 55.078 18841 305.057 117.319 1.888×10 6 

约束 1 18.655 2.418 37.181 55.319 18792 304.126 116.941 1.143×10 6 

相对偏差 -0.34% 0.12% -0.48% 0.44% -0.26% -0.31% -0.32% 1.652 

约束 2 18.646 2.422 37.161 55.398 18787 304.155 116.747 1.137×10 6 

相对偏差 -0.39% 0.29% -0.54% 0.58% -0.29% -0.30% -0.49% 1.661 

约束 3 18.328 2.438 36.265 56.666 18540 299.883 114.283 7.608×10 7 

相对偏差 -2.09% 0.95% -2.94% 2.88% -1.60% -1.70% -2.59% 2.671 

 

图 4 给出了在上述仿真计算条件下得到的系

统性能指标变量的响应与涡轮叶片损伤变化率与

累积损伤 表 2 给出了起动过程结束时发动机系

统各性能指标变量与涡轮叶片累积损伤的结果

图 4A给出了几种仿真情况下的控制输入序列 可

看出在损伤变化率约束的作用下 控制输入的变

化规律趋于复杂 在起动过程的前半阶段控制输

入值增大 而在后半阶段其值减小 并且随着约

束条件变得越严厉 则控制输入越复杂 图 4B给

出了燃烧室压强在损伤变化率约束作用下的响应

情况 几乎没有明显地偏离其参考值 这说明系

统性能没有发生较大的损失 这可从表 2 中得到

验证 性能指标变量中绝对值最大的相对偏差为

2.94 而最为关心的燃烧室压强与混合比的相对

偏差的绝对值仅为 2.09 与 0.95 且在此情况

下 涡轮叶片的损伤减小 2.671倍 相应的损伤变

化率与累积损伤分别如图 4C与 4D所示 可看出

在约束条件作用下 损伤变化率的最大值明显地

减小 损伤变化率的突变被抑制 在起动过程的

前半阶段 各性能指标变化增长较其参考值略快

而在后半阶段增长变缓 即减损控制使发动机的

起动过程在较高工况时变缓 通过这个变化 使

得损伤变化率以较低的水平分布在起动过程中

从而减小了累积损伤 如图 4D所示 并且在减损

控制的作用下 燃烧室压强上的超调量被抑制

与损伤变化率的结果进行比较 则可知损伤变化

率在约 1.5秒处的峰值也被抑制 经分析可知 这

正是损伤得以减小的原因  

 

 

图 4A  控制输入序列 

Fig.4A  Control input sequences 

 

 
 

图 4B  燃烧室压强 

Fig.4B  Combustor pressure 
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图 4C  损伤变化率 
Fig.4C  Damage rate 

 

 
图 4D  累积损伤 

Fig.4D  Damage accumulation 

 

图 4  LRE 起动过程减损控制仿真结果 

Fig.4  Simulation results of DMC for LRE 

During the startup process 

 

5  结论 

仿真结果表明 在液体火箭发动机的起动阶

段实施减损控制 可以通过优化发动机的控制输

入序列 抑制关键部件上损伤变化率的突然增加

并使其降到较低的水平 从而实现减小损伤的目

的 同时 这种控制使得起动过程变缓 且系统

性能发生略微的损失 而可以较大幅度地降低关

键部件的损伤 从而延长发动机的工作寿命 另

一方面 施加在损伤变化率上的约束越严厉 系

统的性能损失越大 同时得到的减损效益越大

说明了在系统性能与关键部件损伤之间的折衷程

度不同 则所获的结果亦不同 此外 由于线性

加权和法在综合分析减损控制律时 处理多目标

优化问题在基本思路上所存在的局限性 导致求

解效率较低 因此 应用诸如遗传算法 模糊逻

辑与神经网络等智能计算技术综合分析减损控制

律是一个重要的研究方向  
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