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航空发动机主燃油执行机构容错控制
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摘要：为了在主燃油计量活门位移传感器出现故障时仍能实现航空发动机全包线范围内的转速自适应控制，根据航空发动机

转速自适应控制原理提出了一种基于零极点配置原理的容错控制方法，根据高压转子转速控制计划与实测转速之间的误差对主

燃油控制电液伺服阀电流进行闭环运算，并运用零极点配置原理将控制参数与转速自适应控制相融合，参数在全包线范围内随发

动机状态变化进行自适应调整，通过半物理模拟试验对该容错控制方法进行了验证。结果表明：该容错控制方法能够在全包线范

围内保证数字电子控制系统稳定工作，并具有较好的稳态和动态性能，发动机高压转子转速稳态波动量在±0.15%以内，超调量和

下降量分别在 0.63%和 0.61%以下，而且容错控制方法实施方便、自适应性强，对提高航空发动机数字电子控制系统的工作可靠

性具有重要作用。
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Fault-tolerant Control for Main Fuel Actuator of Aeroengine
WANG Song，GAO Ya-hui，GAO Feng，DUAN Shao-dong，WANG Jian-feng

（AECC Aero Engine Control System Institute，Wuxi Jiangsu 214063）

Abstract：In order to realize the adaptive speed control within the full envelope of the aeroengine when the displacement sensor of the
main fuel metering valve fails, a fault-tolerant control method based on pole-zero configuration was proposed according to the aeroengine
adaptive speed control principle. According to the error between the high pressure rotor speed control plan and the measured speed, the
main fuel control electro-hydraulic servo valve current was calculated in the closed loop control system. The pole-zero configuration princi⁃
ple was used to integrate the control parameters with the speed adaptive control, and the parameters were adaptively adjusted with the en⁃
gine state change in the full envelope. The semi-physical simulation test was conducted to verify the fault-tolerant control method. The re⁃
sults show that the fault-tolerant control method can ensure the stable operation of the digital electronic control system in the full envelope,
and exhibits good steady-state and dynamic performance. The steady state error of the high-pressure rotor speed is within ± 0.15%, the
overshoot and undershoot are below 0.63% and 0.61% respectively. The fault-tolerant control method is easy to implement and strong in
adaptability. It plays an important role in improving the reliability of aeroengine digital electronic control system.

Key words：FADEC; Pole-zero configuration; fault-tolerant control; adaptive speed control; aeroengine
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0 引言

航空发动机控制系统任何部件的故障都可能对

发动机的安全造成危害，因此必须提高控制系统的可

靠性[1]。容错控制是提高系统可靠性和安全性的一

种有效途径，是保证系统安全的最后一道防线[2-3]。

航空发动机控制系统中的传感器工作环境恶劣，是控

制系统中的可靠性薄弱环节之一。受到发动机体积

和质量的限制，传感器不能采用大量的硬件余度，因

此需要研究软件容错控制算法，以保证在传感器出现

故障时仍能安全控制发动机[4-6]。当 1个传感器或多

个传感器出现故障时，通过 1个故障调整逻辑改变调

节计划，使用非故障传感器继续控制发动机，允许控

制系统的性能有所降低，但能保证发动机的安全[2]。

中国学者近年来针对智能容错控制技术开展了

一系列研究，包括模糊理论、自适应理论和神经网络
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理论等 [7- 9]，基于机载实时模型的故障重构技术也取

得了一些成果[1,10, 11]，但考虑到发动机的工作特性与算

法的适应性等问题，这些方法还停留在理论研究层

面，与在工程中应用还存在一定的差距。王松等[2]对

喷口分油活门位移传感器故障后的容错控制方法进

行了研究，验证了通过调整控制结构进行容错控制的

可行性；蒋平国等[3]对主燃油计量活门位移传感器故

障后的容错控制方法进行了研究，实现了在没有位移

反馈情况下的容错控制，并进行了半物理模拟试验验

证，但是未给出故障后全包线范围内的自适应控制方

法。鉴于主燃油流量控制对发动机控制系统的重要

性，有必要对主燃油执行机构容错控制方法进行深入

研究。

本文在分析了转速自适应控制原理的基础上，提

出了基于零极点配置原理的主燃油执行机构容错控

制方法，根据高压转子转速控制计划与实测转速之间

的误差对主燃油控制电液伺服阀电流进行闭环运算，

并运用零极点配置原理将控制参数与转速自适应控

制相融合，参数在全包线范围内随发动机状态变化自

适应调整。通过主燃油计量活门位移故障的容错控

制试验，对本文提出的主燃油执行机构容错方法进行

试验验证。

1 转速自适应控制

航空发动机数控系统正常转速闭环控制原理如

图 1所示。图中，N2 DEM为高压转子转速期望值；N2为

高压转子转速反馈值；eN2为转速闭环误差；WF DEM为主

燃油流量期望值；WF为实际主燃油流量；LWF DEM为计

量活门位移期望值；LWF为计量活门位移反馈值；eLWF
为计量活门位移闭环误差；IWF为电液伺服阀驱动电

流。控制器采用串行双回路PID控制，外闭环是高压

转子转速控制环，小闭环是主燃油计量活门位移控制

环。外闭环（转速闭环）控制器根据高压转子转速控

制回路闭环运算当前供往航空发动机主燃烧室的燃

油流量期望值，并转化为主燃油伺服小闭环控制回路

计量活门位移期望值，主燃油伺服小闭环控制器根据

计量活门位移期望值与反馈值通过闭环运算得到执

行机构电液伺服阀驱动电流，执行机构在电液伺服阀

的驱动下，计量出供给到航空发动机主燃烧室的燃油

流量[12-13]。

航空发动机控制系统无故障时的控制回路主要

环节传递函数如图2所示[14]。

航空发动机小偏差数学模型[14]为
Ke

Te s + 1（其中

Ke为惯性环节放大倍数；Te为时间常数），控制器采用

PI控制器Kp ( 1 + 1
T i s

)（其中Kp为比例系数，Ti为积分

时间常数），忽略执行机构的影响（时间常数Th=0），通

过转速控制器的校正，期望整个控制回路的闭环传递

函数为 1阶惯性环节
1

Tm s + 1（其中 Tm为时间常数），

从而既有良好的动态响应特性，又有较高的稳定裕

度，因此整个控制回路开环传递函数
1
Tm s

为

Ke
Te s + 1

Kp ( )T i s + 1
T i s

= 1
Tm s

（1）
通过将零点和极点对消的方式（零极点配置原

理）[15]，令T i = Te，可得PI控制器参数

Kp = Te
TmKe

（2）
T i = Te （3）

根据发动机相似理论，当发动机工作状态相近

时，对应点上同类物理量的比值不变，某些物理量的

组合参数不变，即相似参数也保持不变，由文献[15-
16]可知 KeP和

TeP

T
是相似参数（其中 P 为压力，T 为

温度），令控制算法中Tm为常值，即Tm=C，则
Kp = Te

CKe
（4）

Kp
T
=
TeP

T
CKeP

（5）

此时
Kp
T

为相似参数。可以得出全包线范围内
图1 正常转速闭环控制原理
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图2 正常转速控制回路主要环节传递函数
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的控制参数

Kp = Kp0 T
T0

（6）

T i = T i0·P0P ·
T
T0

（7）
式中：P0 = 101.325Pa；T0 = 288.15K；Kp0 和 T i0 为标准

状态下的控制参数。

2 容错控制方法

当主燃油计量活门位移发生故障后，图1中小闭环

回路无法形成闭环，为了继续进行转速闭环控制，可以

改变控制算法进入另一种控制模式，直接根据高压转

子转速控制计划与实测转速之间的误差，对执行机构

电液伺服阀的驱动电流进行闭环运算，控制液压执行

机构计量出供给航空发动机主燃烧室的燃油流量[12]。

此时，图 1中的小闭环回路断开，忽略伺服阀特

性的影响，将执行机构模型简化为
Kac
s
（其中Kac为执

行机构增益），为了实现在没有计量活门位移传感器

反馈情况下的容错控制，将控制器由 PI控制器改为

PD控制器 Kp ( 1 + Td s )（其中 Td为微分时间常数），以

补偿执行机构带入的积分作用，相当于从增量式控制

算法转变为位置式控制算法，原来的积分项变成比例

项，比例项变成微分项。此时，容错控制回路主要环

节传递函数如图3所示。

通过转速控制器的校正，期望整个控制回路开环

传递函数为
1
Tm s

，即

Kp·( 1 + Td s )·Kacs ·
Ke

Te s + 1 =
1
Tm s

（8）
通过上述零极点配置法可以得到PD控制器参数

Kp = 1
Tm·Kac·Ke

（9）
Td = Te （10）

式中：Kac为液压执行机构特性，在全包线范围内保持

一致，不需要进行高空修正；Ke和 Te为发动机特性，

在全包线范围内具有相似换算特性，需要对其进行高

空修正。

与正常转速控制的控制参数对比，即式（9）、（10）
与式（2）、（3）对比有

TdI = T iN2 （11）
KpI = KpN2

T iN2·Kac
（12）

从式（11）、（12）中可见，在正常转速控制参数的

基础上，只需要获得Kac便可得到容错控制器的控制

参数KP I和Td i，并且此控制参数根据相似原理在全包

线范围内随发动机参数变化在线调整，具有良好的自

适应性。另外，对于发动机和执行机构个体之间的差

异，只会对发动机简化模型中的 Ke和 Te或执行机构

的Kac产生影响，只需要对这些参数进行适当调整即

可适用。

3 试验验证

基于以上容错控制方法，在某型航空发动机全权

限数控系统半物理模拟试验台进行试验验证。某型

航空发动机数控系统半物理模拟试验原理如图 4所
示。图中，EEC为真实的数字电子控制器（Electronic
Engine Controller，EEC）；控制对象为发动机模型机；

主泵控制装置、加力喷口控制装置、泵、导叶作动器、

流量计、传感器等均为真实试验部件；电机用来给燃

油泵提供动力，同时模拟发动机的转速信号；温度模

拟电路和压力模拟电路通过电电转换分别模拟航空

发动机压力信号和温度信号。

基于零极点配置原理的容错控制方法的实施过

程主要包括如下4个步骤：

（1）在全数字仿真平台上对发动机模型进行辨

识，获取各典型转速点对应的发动机模型参数Ke和Te；

（2）根据小闭环试验数据辨识得到各典型转速

图3 容错控制回路主要环节传递函数

Kac
s

Ke
Te s + 1

图4 某型航空发动机数控系统半物理模拟试验原理
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点下的主燃油执行机构增益Kac；

（3）根据式（2）、（3）、（6）、（7）得到全包线范围内

正常转速控制各典型转速点的控制参数Kp和Ti；

（4）根据式（11）、（12）得到全包线范围内的容错

控制各典型转速点的控制参数Kp I和Td I，并将其写入

控制器的FLASH存储器中。

起动发动机模型至慢车状态，通过故障模拟装置

模拟主燃油计量活门位移故障，分别进行正常转速控

制和容错控制的稳态及加减速试验（从正常状态切换

至故障状态时，高压压气机转速产生大约 1%的扰

动，调整时间约为 1 s，由于扰动量和扰动时间相对较

小，对发动机的影响几乎可以忽略）。在无故障条件

下和在计量活门位移传感器出现故障条件下发动机

的加减速试验曲线如图 5所示，性能数据见表 1。图

中，N1为低压转子相对物理转速，N2为高压转子相对

物理转速，PLA为油门杆角度。从图 5和表 1中可见，

在无故障时的正常控制和有故障时的容错控制下，系

统都是稳定的。无故障时 N2稳态波动量为±0.08%，

有故障时 N2稳态波动量有所增加，但保持在±0.15%
以内，在发动机允许范围之内。无故障时加减速的

N2超调量为0.31%，N2下降量为0.36%；有故障时N2超

调量和下降量有所增加，但增加量不大，都在可接受

范围内。在全包线的各典型包线点上也进行了验证，

在 H=0 km、Ma =0.8和 H=11 km、Ma=0.8包线点下容

错控制加减速曲线分别如图 6（a）、（b）所示。从图中

可见，上述控制方法在全包线范围内都是适用的，控

制性能参数与标准状况下的接近。另外，在全数字仿

真平台上对该容错方法也进行了全包线范围内的仿

真验证，其结果与半物理模拟试验结果接近，进一步

验证了该方法的可行性。

此外，在主燃油计量活门位移传感器出现故障时

还可以使用另一种容错控制方法，即采用传感器模型

计算值代替真实传感器反馈值继续进行控制。但由于

受电液伺服阀零偏等因素的影响，模型不可能与传

感器采集值完全一致，试验已验证采用这种方案不

可行[3]。

4 结论

（1）在分析了转速自适应控制原理的基础上，提

出了基于零极点配置原理的主燃油执行机构容错控

制方法，已经通过半物理模拟试验验证，保证控制系

统具有较强的稳态性能和动态性能。采用该控制方

法后能保证N2稳态波动量在±0.15%以内，加减速的

N2超调量和下降量分别在 0.63%和 0.61%以下，都在

可接受范围内。

（2）这种控制方法的创新点在于将执行机构模型

进行简化，调整控制器形式，运用零极点配置原理得

到具有明确物理意义的控制参数，而且将控制参数与

正常转速自适应控制的控制参数相融合，控制参数根

据相似原理在全包线范围内随发动机参数变化在线

调整，具有良好的自适应性，且实施方便，对提高航空

发动机数控系统的工作可靠性具有重要作用。
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