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自适应变结构神经网络
在航空发动机故障诊断上的应用

西北工业大学　　谢寿生3 3 　樊思齐

【摘要】　根据样本空间的内积特性,提出一种无需迭代学习的自适应变结构神经网络。它的特点

是学习速度快,准确性高,且能根据出现的新样本,随时改变结构。在对某型航空发动机故障诊断

中,比原软件包采用的方法在准确性方面有显著提高,而且维护工作量减少, 并具有实时处理能

力,因此有着良好的推广应用前景。
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1　引　言
　　航空发动机工作过程和结构极其复杂,它的可靠性的高低直接影响着飞行安全,如何发展

成一套完整可靠准确的监视和诊断系统,是各国专家所努力的目标。目前,基于规则的专家系

统对处理浅知识有一定效果,但对于由复杂系统组成的深知识推理,速度较慢,诊断效果较差。

人工神经网络的出现和发展,提供了解决这一问题的途径,文献[ 2, 3 ]在这方面进行了一些报

道,但就其使用的方法来说,大部分采用BP 算法,由于它是以期望值与实际值之差的平方和

为目标函数求极小,因此,对初始值较敏感,容易使学习过程陷入某个局部极小点,隐层节点的

选取依赖经验,算法的稳定性与节点选取存在矛盾。本文直接根据所提供的样本空间的内积特

图 1　自适应变结构神经网络及学习原理

性,无迭代地一次确定神经网络各种权矩阵,将其用

于某型发动机起动系统的故障诊断中,并和该诊断

系统原采用的方法相比,准确性很高。

2　自适应变结构神经网络原理
　　自适应变结构神经网络模型的结构如图 1 所

示。神经网络的输入层有 n 个神经元,隐层有 h 个神

经元,输出层有m 个神经元。输入层第 j 个神经元

到隐层第 i个神经元之间的互连权值W ij ,隐层第 i

个神经元与输出层第 k 个神经元之间的互连权值为

V k i。输入层到隐层之间权矩阵W ij的建立,是通过欧

氏空间的内积原理。一种故障模式可以对应一组或



几组典型故障样本,每一组故障样本,在欧氏空间中形成一个 n 维矢量; 一组典型故障样本对

应一个隐层节点,输入节点到某个隐层节点的权值,为该故障样本的单位化矢量。故障诊断的

过程是,对于输入的任一故障样本,可以看成是一个 n 维矢量,分别计算输入样本矢量与典型

样本矢量的内积。内积越大,表明该故障样本越接近某一典型故障,由此,可以构造出权矩阵

W ij。而对于隐层到输出层的权矩阵V k i,则可以通过文献[ 4 ]介绍的具有一定模糊特性的作用

函数的引入而获得。隐层和输出层节点作用函数分别为:

f 1 (x ) =
x　　x > 0

0　　x ≤ 0
　　;　　f 2 (x ) =

Η
1 + exp (x ) -

Η
2
　　x > 011

　0　　　　　　　　x ≤ 011

(1)

式中 Η为阈值,由诊断的故障模式确定。因此,从上式可知,根据故障模式,可以解析地唯一确

定V k i权矩阵。

设已知变结构神经网络的结构为{n , h , m },对于故障发动机的任意一对输入输出样本分

别为 X{ = (x 1,⋯, x 2, x n ) T , Yϖ= (y 1,⋯, y 2, ym ) T ,首先将输入样本量化, 根据对症兆的区分需

要,一般使输入参数在[ - 1, 3 ]之间变化,然后再规范化,其目的是便于不同故障样本与典型故

障样本进行比较,因此有:

X{ ′= X{ ö‖X{ ‖ (2)

式中,‖X{ ‖表示X{ 的矢量模, X{ ′表示X{ 的单位化矢量。
为了确定权矩阵W ij ,将输入层到隐层之间的权矩阵W ij看成是 h 个维数为 n 的矢量,于

是,输入样本对隐层节点的输入信息,可看成是输入矢量与 h 个典型故障矢量的内积,依据内

积的大小,可以确定故障样本与典型故障的似然度,因此有:

r i = 6 W i, jx
′
j　　　　 ( i = 1, 2,⋯, h ) (3)

r = m ax
1≤i≤h

ri (4)

　　取 c作为评判标准, c值越大,隐层节点数越多,故障诊断的准确性越大,一般 c为 018～

110。如果 c≤r≤110,则表明该故障已十分接近存储在神经网络结构中的某种典型故障,神经

网络结构已有该故障的特征信息,不需再学习。如果 r< c,则表明神经网络结构中,没有该故

障信息。因此,在隐层中增加一个神经元,设置权值W h+ 1, j ( j = 1, 2,⋯, n) ,并且令:

W{ h+ 1 = X{ ′ (5)

如果对应故障样本的故障模式也为新知识,则再增加一个输出节点,而且权值为V k , h+ 1 (k = 1,

2,⋯,m + 1)。

根据 (1)式表示的作用函数,因此隐层节点的输出为:

x ″h+ 1 = f 1 (rh+ 1) (6)

所以神经网络的输出为:

y k = f 2 (V k , h+ 1x ″h+ 1)　　　　 (k = 1, 2,⋯,m ) (7)

　　若令神经网络输出等于发动机故障模式输出,将故障模式输出代入 (7)式, 得到权矩阵

V k , h+ 1的解析表达式:

V k , h+ 1 = (- 1)
ln [ (Η- 2y dk ) ö(Η+ 2y dk) ]

x ″h+ 1
　　　　 (k = 1, 2,⋯,m ) (8)

式中, y dk为发动机故障模式输出,要保证 (8)式有意义,必须满足:

Η- 2y dk > 0 (9)
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3　应　用
　　将本文提出的方法应用于某型航空发动机起动系统。该起动系统的输入样本有 12个故障

信息,如 x 1 代表起动按钮, x 2 代表起动电压, x 3 代表转速, x 4 代表转速开始指示时间, x 5 代表

点火信号灯, x 6 代表转速指示情况 (n< 1600转ö分) , x 7 代表转速指示情况 (n> 1600 转ö分) ,

x 8 代表温度开始指示时间, x 9 代表点火电嘴工作情况, x 10代表温度上升速度, x 11代表温度指

示数值, x 12代表起动时间,对每个故障信息进行量化,对于本系统 x 在 0, 1, 2, 3中取值。在分

析了该型发动机服役近 40年来起动系统 900多个故障事例后,从中归纳出 115个典型故障事

例,并总结出 23种故障模式; 另外,为了提高故障诊断的准确性,对每一种故障模式,选取了 5

个信息相关的典型故障样本。用自适应变结构神经网络进行学习,得到神经网络结构为{12,

115, 23}。由于相同故障模式样本间的症兆信息相近,采用数理统计方法很难进行故障诊断,而

且常常造成误诊,极大地影响了故障诊断的准确性,本文对隐层输出值最大的节点,进行加权,

表 1　神经网络法诊断结果 (Ym ax) 1与数理统计法诊断结果 (Ym ax) 2 对比

Ä 实际故障样本对应结果 (Ym ax) 1 (Ym ax) 2

1

2

3
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7

8

9

10

11

12

13

14

15

16

17

18

19

20

21

22

23

电源 (5) , J 9继电器或双发按钮电路断路;或者低压起动。

起动电磁活门不工作;或被赃物堵塞及负极线接触不良。

热电偶损坏。

汽油泵气塞或不工作;被赃物堵塞;调压活门压力太小;燃料开关忘记打开或主燃料泵故障。

起动附件电门没接通。

地面电源 (2)号线故障; (4)号线断或脱焊。

贫油起动;或剩余供油量为零。

富油起动。

回油活门锈蚀、紧涩、卡死。

油门操纵系统调整不当; 3°电门间隙过大;或损坏。

起动电嘴点火不正常或副油道堵塞。

放油活门胶垫老化、裂纹,煤油从放油活门漏出机外,使喷嘴前压力降低,引起零化不良;

地面电源电压过低。

分配器反调过量,积油过多或引射管堵塞。

操纵盒上油泵电门没有放在“点火”位置;或装油封电门时装反或接触不良。

分配器顺调过多。

双发按钮没按平,一边接触;接触器积炭严重。

喘振 (操纵不准确,慢车转速过大)。

放气带电磁活门不工作 (起动第二台时,第一台放气带不关闭;离心活门薄膜破裂)。

喷口不在最大截面位置。

慢车域调整不当。

冬秀气温过低。

夏季气温过高。

严冬存放时,放油活门胶垫收缩、硬化,引起油封后第一次起动困难。
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大大提高了诊断的准确性。从对 23种故障模式的 115组故障样本进行回顾性检验证明,本文
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提出的方法,诊断准确性极高,达到 100◊ ; 而原诊断系统采用数理统计模型识别故障,准确性

只有 85◊ 左右。从表 1是从 115组故障样本对应的 23种故障中,分别选取 23种故障样本,采

用两种方法诊断的结果。表 1可以看到,本文对 23组故障样本进行诊断,结论全部正确;而采

用数理统计方法进行诊断,有 3 组故障样本出现误诊: 原为第 3 种,诊断为第 8 种; 原为第 5

种,诊断为第 12种;原为第 21种,诊断为第 3种。航空产品极其复杂,诊断准确性高,可降低外

场排故工作量,同时也避免了因拆卸不当造成的人为故障,因此,不论从装备完好率,还是从经

济性角度考虑,意义都是很大的。另外,该系统对新出现的故障具有自学习功能。为此,专门把

已训练好的结构改为{12, 110, 22},在回顾性检验中,特别将第 23种故障模式的 5组故障样本

输入到该神经网络模型中, 神经网络模型根据 r< c 的判断模式, 自动将结构改为{12, 115,

23},以适应新故障的诊断要求。

4　结　论
　　本文提出的方法对航空发动机这类复杂系统在各种工况都是适用的,该神经网络方法的

学习速度快,准确性高,算法稳定,并具有实时处理能力; 若插入多级决策,诊断准确性还可提

高,因此有着良好的推广应用前景。另外,该方法也适用于航空发动机建模等复杂非线性系统

辨识问题。

参　考　文　献

1　Cooper D J ,M egan L M , et al. D istu rbance Pattern C lassificationn and N euro- A dap tive Contro l. IEEE Contro l System ,

1992

2　陈大光等. 燃气涡轮发动机故障诊断的人工神经网络法. 航空动力学报, 1994, 9 (4) : 344- 348

3　刘小勇等. 采用BP 网络辨识发动机数学模型. 航空动力学报, 1996, 12 (2) : 153- 156

4　M ichaelL emmon. Competit ive L earn ing w ith Generalized W inner- T ake- A ll A ction. IEEE T ransactions on N euralN et2

wo rk s, 1992, 3 (2) :

5　L o C F. N eural N etwo rk Based Expert Systerm fo r Comp resso r StallM onito ring. A IAA : 91- 2500, 1991

(责任编辑　王震华)

073 航 空 动 力 学 报 第　12　卷



index.

Key W ords　L iqu id p ropellan t rocket engines　Fualt detect ion　T h resho ld value　
P robab ility den sity funct ion

APPL ICAT ION OF ADAPT IVE VAR IABL E
NEURAL NETWORK TO AEROENGINE FA IL URE D IAGNOSIS

X ie Shousheng and Fan Siq i
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A new adap t ive variab le neu ra l netw o rk is developed acco rd ing to

the inner p roduct fea tu re of samp le space. T h is m ethod does no t need to itera te learn ing. It

fea tu res that its self- learn ing velocity is fast, accu racy is h igh, and it is ab le to change self
- st ructu re on w o rk acco rd ing to p roducing new samp le. It has been app lied to a type of aero2
engine start system , its accu racy of fa ilu re d iagno sis is p rio r to the o rig inal one, and the m ain2
tenance w o rk is cu t dow n. M oveover it has capab ility fo r rea l- t im e fa ilu re d iagno sis, w h ich

open s up b righ t p ro spect fo r its p ropagat ion.

Key W ords　A dap t ive con tro l　Failu re d iagno sis　N eu ral netw o rk　A erocraft engines

NEAR D EAD BEAT CONTROL OF AN AEROENGINE
SPEED SIM ULAT ION SY STEM

Sheng W anx ing and Da i Ruwe i
(Ins titu te of A utom a tion , Ch inese A cademy of Sciences, B eij ing　100080)

W ang Sun’an and Sh iW e ix iang
(School of M echan ica l Eng ineer ing , X i’an J iaotong U n ivers ity , X i’an　710049)

ABSTRACT　　　　T he near deadbeat con tro l design w as app lied to an aeroengine

speed sim u la t ion system fo r fligh t handling sim u la t ion. H igh pow er dem and of the aeroengine
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