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摘要：为了对发动机的主燃烧室供油量控制器、喷管喉部面积控制器、风扇进口可调导叶角度控制器、压气机进口可调导叶角

度控制器进行故障诊断，建立了基于简化 n+1 残量方法的非线性机载实时模型，并结合常增益扩展卡尔曼滤波器建立执行机构控
制参数估计器，利用非线性部件级模型模拟飞行包线内发动机执行机构的软故障。仿真结果表明：执行机构控制参数估计器在飞行

包线内能实现较高精度估计，且具有较好的稳定性。
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Abstract: In order to perform fault diagnosis on main combustion fuel supply quantity controller, the nozzle throat area controller, fan

inlet guide vane angel controller and compressor inlet guide vane angle controller for aeroengine, the on-board real time nonlinear model
was established based on n+1 residual method, and actuator control parameter estimator was established combining with constant gain
extended Kalman filter. The actuator soft fault within the whole flight envelope was simulated by a nonlinear component-level model. The
simulation result shows that actuator control parameter estimator provides high precision and stability within the whole flight envelope.
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0 引言

执行机构是发动机控制系统必不可少的组成元

件，发动机的工作环境易造成执行机构故障，发动机

必须具有能检测执行机构故障的系统，以提高控制系

统的可靠性。早在 20世纪 70年代，Wallhagen首先提

出用传感器的解析余度技术来提高发动机控制系统

的可靠性[1]；同时期，麻省理工学院提出了故障诊断技

术[2]；随后，Willsky、Himmelblau相继发表关于动态系

统故障检测与诊断的相关研究成果[2-3]；现有的数字电

子控制系统[4-5]故障诊断方法通常采用基于模型的参

数估计法[6]，主要应用于传感器输出型故障；执行机构

故障并不是输出型故障，基于模型的方法下执行机构

故障诊断比传感器故障诊断更具有挑战性[7]；执行机

构故障诊断大多数针对主燃油流量和喷管喉部面积[8]，

而在实际发动机故障中，由于进口风扇和高压压气机

导叶角执行机构故障导致的发动机性能损失并不罕

见，若能估算出进口风扇和高压压气机导叶角的值将

在一定程度上简化排查发动机故障工作；实时的发动

机状态监控和状态估计是发动机性能寻优控制得以

实现的关键，实现更加实时全面的发动机状态监控的

有效途径是建立发动机机载实时模型[9-10]。
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本文针对基于机载模型航空发动机控制系统执

行机构问题，建立机载实时模型并评估模型的实时

性，根据状态变量模型建立常增益扩展卡尔曼滤波器

估计的最优估计公式，对燃油控制装置等进行软故障

模拟并估计。

1 机载实时模型

1.1 非线性模型建模

建立部件级发动机数学模型的思路是：已知发动

机各部件特性，给定发动机调节规律，从进气道、风

扇、高压压气机、主燃烧室、高压涡轮、低压涡轮、外涵

道、混合室、加力燃烧室到尾喷管，逐一建立气体流动

方程、热力过程方程和发动机共同工作方程并组成非

线性方程组求解，确定发动机的共同工作点。该模型

能够考虑所有条件对发动机特性的影响，当部件特性

精度提高时，模型能以相应的精度模拟发动机的静态

和动态性能，并计算截面性能参数和整机性能参数[11]。

1.2 简化 n+1残量方法

发动机模型的计算时间主要取决于每一步热力

学计算所需的时间和热力循环的计算次数，利用简化

n+1残量方法来减少热力循环的计算次数。在利用

n+1 残量方法求解时建立初始迭代矩阵需要计算

n+1次热力循环，其中 n为误差变量数。通常情况下，
此部分的计算不能省略。为了进一步提高运算速度，

提出了简化 n+1残量方法。该方法在连续进行多次运

算且前后 2次计算输入量相差不大的情况下，可利用

上一步运算所产生的迭代矩阵直接构建本步初始迭

代矩阵，将构建初始迭代矩阵计算次数减小到 1次，

从而大幅度提高了运算速度。

令：X 为发动机的状态变量低压转速和高压转速
[nL，nH]。U为发动机的控制输入主燃烧室供油量、喷
管喉部面积、风扇进口可调导叶角度、压气机进口可

调导叶角度[mf，A 8，琢F，琢C]和环境条件飞行高度（km）

和马赫数[H，Ma]的总和。则设第 k 次计算时，按照标
准 n+1残量法计算，在第 1步中计算得到的初始残差

向量为

Ek
0
=F（U，X） （1）

在第 2步中计算得到迭代的初始残差矩阵为

Ek
i
=F（U，X+驻X i），i=（1，2，…，n） （2）

而在第 k+1次计算时，在第 1步中计算得到的初

始残差向量为

Ek+1

0
=F（U+驻U，X） （3）

在第 2步中需要计算迭代初始残差矩阵为

Ek+1

i
=F（U+驻U，X+驻X i），i=（1，2，…，n） （4）

在标准 n+1残量法中需要计算 n次热力循环求
取，由于函数 F（U，X）是连续可导的，因此可对其 1

阶泰勒展开得

F（U+驻U，X+驻X）≈F（U，X）+

坠F（U，X）坠X 驻X+ 坠F（U，X）坠U 驻U （5）

其中

坠F（X，U）坠X ≈ F（X+驻X,U）-F（X，U）驻X （6）

坠F（X，U）坠U ≈ F（X,U+驻U）-F（X，U）驻U （7）

分别为函数 F（U，X）对变量 U和 X 的 1阶偏导

数，可以得出

F（U+驻U，X+驻X）≈F（U+驻U，X）+

F（U，X+驻X）-F（U，X） （8）

即当 驻X，驻U与 X，U相比均很小时，可以得出

Ek+1

i
≈Ek+1

0
+Ek

i
-Ek

0
（i=1,2,…n） （9）

由此，在迭代过程中，当 2次迭代过程的调节器输

入及环境变量相差不大时，可以利用上一次迭代运算

取得的 Ek
0
、Ek

i
和本次迭代第 1步中所获得的 Ek+1

0
，不用

进行热力计算，得到迭代初始矩阵 Ek+1

i
，再利用 Ek+1

i
迭

代求解方程组。即原有 n+1残量方法计算中第 2步里

的 n次热力计算可以省略。
1.3 实时性评估

对模型进行地面（H=0 km，Ma=0）状态节流特性计

算，并进行实时性评估，

仿真曲线如图 1所示。从

图中可见，计算稳态过程

平均需要 3.56 ms，能够满

足实时性需求。

2 执行机构闭环回路系统

发动机主燃油流量控制闭环回路原理如图 2所

示。从图中可见，位置给定后通过适当的校正得到执

行机构控制量数字信号，经转换变为电信号控制电液

伺服阀，继而调节滑阀阀芯位移，拖动作动筒以改变

计量阀开度。位移反馈传感器的输出信号与执行机构

图 1 模型实时性仿真
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输出相对应，若二者有偏差，控制器将给出偏离控制

信号，继续通过电液伺服阀调节滑阀阀芯位移，直到

位移反馈传感器的输出信号与执行机构输出相差在

允许裕度范围内[12-13]。

本课题研究的执行机构故障诊断不分别考虑执

行器（电液伺服阀和计量活门）故障和位移反馈传感

器故障，将 1个执行机构故障认为是实际输出物理量

与其输入指令之间稳态时的不一致。

3 执行机构故障状态参数估计

3.1 基于模型的故障诊断系统

研究执行机构故障状态参数估计，需要了解故障

诊断系统。在建立涡扇发动机解析模型的基础上，利

用发动机真实试车数据修正后的解析模型和参数估

计器进行故障诊断。可测截面参数与机载模型估计出

的可测截面参数估计值的偏差，通过参数估计器得到

部件特性和控制参数。估计值与真实值的差值构造残

差，通过故障检测判断是否存在故障并隔离出疑似故

障部件。根据诊断结果利用寻优控制优化发动机性

能，若有传感器或执行机构故障，需用机载模型输出

参数重构故障传感器或执行机构。基于模型的故障诊

断原理如图 3所示[14]。

3.2 参数估计器

根据故障诊断系统得到参数估计器的结构如图

4所示。参数估计方法通常是求取可测的发动机输出

量 y和相应的模型输出y赞之间的偏差，将偏差乘以增

益矩阵 K，用结果修正状态估计值x赞、控制量u赞或健康

参数浊赞，使状态估计值逐
步接近真实发动机状态

x、控制量 u 和部件特性
退化情况。选用的非线性

性能参数估计器增益矩

阵的设计方法为常增益扩展卡尔曼滤波方法。

3.3 常增益扩展卡尔曼滤波器

执行机构故障模拟为硬故障偏差。考虑系统噪声

和测量噪声时，含有执行机构故障的航空发动机状态

空间模型，对在某个飞行条件下的某 1个平衡点进行

线性化，则发动机的线形化模型可表示为

驻x觶=A驻x+L驻浊+B驻u'

驻y=C驻x+M驻浊+D驻u' （10）

式中：A、B、C、D、L、M 为发动机状态矩阵；x 为状态
变量向量；浊为健康参数向量；u'=u+b 为加入执行机
构偏差后的控制输入向量，u为控制输入向量，b 为执
行机构偏差；y为发动机可测输出向量。

考虑到系统的动态噪声和量测噪声，状态空间模

型可描述为

驻x觶=A驻x+B驻浊+L驻u'+棕
驻y=C驻x+D驻浊+M驻u'+自 （11）

式中：棕，自为互不相干的零均值白噪声信号，其协方
差阵分别为 Q和 R。

由于 u'是被估计向量，将 u'与 x合并作为增广
的状态变量，即

驻x觶

驻u觶 '

杉

删

山山山山山山山山

煽

闪

衫衫衫衫衫衫衫衫
=

A B
0 0

驻x
驻u'

+
L
0

驻浊+棕

驻y=[C D]
驻x
驻u'

+M驻浊+自 （12）

经过卡尔曼滤波器的最优估计为

驻x赞

驻u赞 '

杉

删

山山山山山山山山

煽

闪

衫衫衫衫衫衫衫衫
=A軒驻x赞

驻u赞 '

杉

删

山山山山山山山山

煽

闪

衫衫衫衫衫衫衫衫
+L軒驻浊+K（驻y-驻y赞）

驻y赞=C軒驻x赞

驻u赞 '

杉

删

山山山山山山山山

煽

闪

衫衫衫衫衫衫衫衫
+M驻浊 （13）

其中

A軒=
A B
0 0

，L軒=
L
0
，

图 2 执行机构闭环回路原理

图 3 基于模型的故障诊断原理

图 4 参数估计器结构
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C軒=[C D]，K=PC軒TR-1。

x赞、u赞 '、y赞为估计值；K为卡尔曼滤波增益矩阵

K=P·C軒T·R-1 （14）

P为由协方差矩阵构成的 Riccati 方程的解，可

求解下式计算得到

A軒P+PA軒T+Q-PC軒TR-1C軒P=0 （15）

A軒、C軒已知，给定 Q和 R即可求解 Riccati方程，得

到增益矩阵 K。选用常增益扩展卡尔曼滤波器，即为在
飞行包线内不同点使用同一卡尔曼滤波增益矩阵，此

矩阵为地面最大状态下计算得到，由于常增益扩展卡

尔曼滤波器不需要在线计算增益矩阵，计算量大幅减

少。该方法中的控制参数修正过程所需的计算量较小，

主要计算量为计算 1次发动机非线性动态模型[15-16]。

4 仿真计算

选取部件级非线性模型代替真实发动机。选取设

计点设计 K阵，其中 Q阵和 R阵分别为

Q=

1e-9

1e-9

1e-9

1e-9

1e-9

1e-9

杉

删

山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山

煽

闪

衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫

R=

5e-5

2e-4

2e-4

1e-3

1e-4

8e-4

2e-4

5e-4

杉

删

山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山山

煽

闪

衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫

军用小涵道比涡扇发

动机典型的工作包线如图

5所示。为评估控制参数估

计器在不同飞行条件下的

估计的精确度和稳定性，

选取飞行包线内 A (0，0)、B
(10，1.0)、C (12，1.6)、D(20，

1.2)和 E(20，1.6)，分别进行执行机构控制参数估计。

发动机在各工作点均处于最大状态。

为了模拟参数估计器在真实发动机上的工作，需

要考虑实际系统的测量误差。假设各传感器的测量误

差分别为：高、低压转速(±10 r/min)，风扇、压气机和

混合室的出口总温(±2 K)、风扇出口总压(±300 Pa)、

压气机出口总压(±1000 Pa)，混合室出口总压(±400

Pa)。对非线性模型输出量加入相应幅值的高斯白噪

声信号来模拟量测噪声。部件级非线性模型代表执行

机构发生故障的真实发动机，设主燃油WFB执行机

构在第 10 s发生硬故障偏大 0.05 kg/s，喷口 A8执行

机构在第 20 s发生硬故障增大 0.03 m2，风扇进口可

调导叶角 琢F在第 10 s发生硬故障偏开 1毅，压气机进
口可调导叶角 琢C在第 20 s发生硬故障偏开 2毅。

仿真计算结果如图 6~15所示。

图 6 h=0 km、Ma= 0处Wfb

和 A8估计结果

图 7 h=0 km、Ma= 0处 琢F

和 琢C估计结果

图 5 军用小涵道比涡扇发动机

典型的工作包线
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图 8 h=10 km、Ma =1.0处

Wfb和 A8估计结果

图 9 h=10 km、Ma =1.0处

琢F和 琢C估计结果

图 10 h=12 km、Ma=1.6处

Wfb和 A8估计结果

图 11 h=12 km、Ma=1.6处

琢F和 琢C估计结果

图 12 h=20 km、Ma=1.2处

Wfb和 A8估计结果

图 13 h=0 km、Ma=1.2处

琢F和 琢C估计结果

图 14 h=20 km、Ma=1.6处

Wfb和 A8估计结果

图 15 h=20 km、Ma=0.6处

琢F和 琢C估计结果
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从图 6~15中可见，各执行机构控制参数的估计

值均逐渐逼近各自给定的偏移量。其中，主燃油流量

W fb的估计误差为 0.001 kg/s，喷口 A 8的估计误差为

0.001 m2，风扇导叶角 琢F的估计误差为 0.01毅，压气机
导叶角 琢C 的估计误差为 0.001毅。在飞行包线内 A
(0，0)、B(10，1.0)、C(12，1.6)、D(20，1.2)和 E(20，1.6)5 个

状态点处均能准确跟踪执行机构控制参数的变化。

从各图中还可见，W fb 和 A 8 的偏移量估计值在

10 s内均能达到精度要求，琢F和 琢C均能达到精度要

求。在多状态点多次反复计算中，各控制量的估计均

收敛，初步验证了执行机构控制量估计器在飞行包线

内具有较好的稳定性。

5 结论

通过本文研究，可以得到以下结论：

（1）基于机载模型的卡尔曼滤波方法的发动机执

行机构控制参数估计器，对工作在飞行包线内不同工

作点处的模拟发动机的执行机构软故障均能准确地

进行估计；

（2）在飞行包线不同工作条件下，执行机构控制

参数估计器均能够较为稳定的跟踪控制量的变化，初

步验证了基于机载模型的卡尔曼滤波的执行机构故

障诊断方法在全包线内具有较好的稳定性，在工程实

践中有较好的应用前景。
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