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摘要: 以某型发动机为控制对象, 研究航空发动机全权限数字电子控制系统 (FAD EC)。对数控系统的总体

结构、控制规律、故障诊断及余度设计、电子控制器、液压机械装置、控制软件开发等关键技术分别进行了

讨论。通过试飞, 验证了该数控系统功能和性能及其关键技术。试飞结果表明, 使用全权限数字电子控制系

统取代传统的液压机械调节器不仅扩展了发动机控制系统的控制功能, 同时也更有效地发挥了航空发动机

的性能, 改善了发动机的操纵性、维护性和可靠性。
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Abstract: A full autho rity digital electron ic engine con tro l system is developed. Key

techn iques such as system construction, con tro l rules, fault diagnostic app roach, electron ic

con tro ller, hydraulic m echan ical un it, and con tro l softw are are discussed. Functions and

perfo rm ances of the FAD EC system are evaluated by fligh t testing. A s a result, the functions of

the con tro l system are enhanced and the perfo rm ances of engine are imp roved.
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符号表

FAD EC——全权限数字式电子控制

LVD T——线位移传感器

PWM ——脉宽调制

B IT——机内自测试

PL A ——油门杆角度ö(°)

N 1——低压转子转速ö(% )

N 2——高压转子转速ö(% )

p 1——发动机进口压力ö100Pa

p 2——高压压气机进口压力ö100Pa

p 4——低压涡轮出口压力ö100Pa

T 1——发动机进口温度ö(℃)

T 4——低压涡轮出口温度ö(℃)



H ——飞行高度öm
M a——飞行马赫数

L z——主燃油计量活门位移ömm

L j——加力燃油计量活门位移ömm

L p——喷口作动筒位移ömm

W F——主燃油流量ö( löh)

W FR——加力燃油流量ö(löh)

　　航空发动机全权限数字电子控制技术是现代

航空推进系统技术中的一项新技术, 这项技术利

用以计算机为核心的数字电子控制系统取代传统

的液压机械调节器, 依靠计算机强大的数字计算

能力和逻辑处理能力, 完成比液压机械调节器更

先进、更复杂的计算, 改善发动机的操纵性、充

分挖掘发动机的性能潜力。但由于发动机工作范

围宽、工作环境恶劣, 可靠性要求高, 使航空发

动机数字电子控制系统的研制具有极大的技术难

度。

为了全面突破航空发动机全权限数字电子控

制系统的各项关键技术, 我国从二十世纪八十年

代后期开始将航空发动机全权限数字电子控制系

统研究列于国家计划, 该计划确定以某型发动机

为验证机, 研制满足全飞行包线需要的航空发动

机全权限数字电子控制系统样机, 并通过数字仿

真、半物理模拟试验、环境试验、地面台架试车、

高空台模拟试验及装某型飞机飞行演示验证等过

程, 对数控系统不断改进、完善, 使数控系统走

向成熟, 达到工程实用的程度。

航空发动机全权限数字电子控制技术涉及到

多个学科领域及多项技术, 本文介绍主要的关键

技术。

1　系统总体

　　某型发动机全权限数字电子控制系统的主要

组成部件有: 数字电子控制器, 带液压机械备份

的主燃油供油装置, 加力燃油供油装置, 尾喷口

控制装置, 各种传感器及压力传感器盒, 继电器

箱, 状态操纵盒, 开关控制盒, 信号灯盒等。数

控系统原理框图如图 1所示。

控制系统采用了双通道、带液压机械备份的

总体结构形式, 关键传感器采用双余度设计, 电

液转换装置采用双线圈设计。数控系统能对传感

器、执行机构及电子控制器进行故障诊断、余度

管理和切换。当一个通道控制时另一个通道在热

备份状态。当前通道检测到故障时能自动地或手

动切换到热备份通道工作。

全飞行包线的控制规律是总体设计技术的核

心之一。由于航空发动机在不同功率状态和不同

飞行条件下工作时, 发动机模型参数变化二十多

倍, 而且呈非线性变化, 为了保证在全飞行包线

工作时的稳定性,设计了一种自适应控制规律,当

图 1　数控系统原理框图

F ig. 1　Schem atic of the FAD EC system
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发动机的状态和飞行条件发生变化时, 通过引入

发动机换算转速、进口大气压力、进口大气温度

等参数对控制规律进行修正, 保证发动机在全包

线有足够的稳定鲁棒性。发动机的主燃油流量控

制回路和加力燃油流量控制回路是一个强耦合的

系统, 在设计这两个控制回路的控制规律时, 采

用了拉开两系统的截止频率和引入前馈控制的综

合方法对系统进行了解耦。为了保证发动机起动、

加减速, 加力接通和断开等功能状态转换过程平

稳、快速且不超温、不超转、不喘振, 引入换算

参数进行上述过渡过程的控制。

控制系统的故障诊断是另一个难点。通过故

障模式分析, 归纳出系统可能发生的四十多种故

障情况。根据不同的故障模式采取不同的诊断方

法。传感器及输入通道的故障诊断采用初值检查、

变化率检查、变化范围检查及标准信号检查等方

法, 重要的是确定故障阈值保证不漏报故障和误

报故障。电子控制器开关量输出模块、脉宽调制

输出模块设有回检信号, 软件在输出后检测其回

检信号来判定输出通道及执行元件的故障, 这种

方法需要确定回检信号的动态响应时间才能作出

正确的判断。回路检测是一种有效的故障诊断方

法, 控制软件中设计了 3个回路检测, 这种方法

需要建立一个回路的数学模型, 数学模型的精度

决定了故障诊断准确度, 用这种方法不仅可以诊

断硬故障还可以诊断回路中缓慢漂移的软故障。

控制系统的一种或多种故障使原控制规律无法实

现时, 控制系统需进行自动调整, 采用余度控制

规律进行控制, 保证发动机的安全。根据故障性

质, 控制系统的故障对策程序分为三类, 对一般

故障 (非控制传感器、双余度中的一个传感器故

障等) 则切换余度, 并给出提示; 对重要故障则

改变控制规律, 发动机降低性能, 减少功能, 闪

烁故障信号灯;对严重故障则转液压机械备份。保

证控制系统在各种工作状态能安全、平稳转换是

余度切换的关键, 控制系统采用了热备份的工作

状态, 并接收主控通道的工作信息, 使备份通道

始终跟随主控通道,从而保证控制系统平稳转换。

对单余度传感器故障处理采用了解析余度技术,

用非故障传感器信号的估值来替代故障传感器。

2　电子控制器

　　电子控制器的原理方块图如图 2所示, 电子

控制器采用双通道、四CPU 模块化结构, 每个通

道由采集模块和控制模块组成, 采集模块和控制

模块之间采用并行DM A 通讯, 双通道之间采用

并行DM A 通讯, 控制模块与飞机系统或地面监

测装置之间采用串行通讯。独立的切换电路模块

控制双通道之间及与液压机械备份之间的互相切

换。

电子控制器的关键技术之一是热设计技术,

分别研究了飞机载和发动机载两种类型的电子控

图 2　电子控制器原理方块图

F ig. 2　Schem atic of the digital con tro ller
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制器, 在飞机载的情况下, 电子控制器长期工作

的环境温度为- 55～ + 70℃, 短时达+ 90℃。在

发动机载的情况下, 电子控制器工作环境温度高

达 110℃。发动机载控制器采用的是油冷机箱,用

燃油作为冷却介质, 在最高环境温度下, 控制器

内部温度不超过介质温度加 12℃温升。飞机载控

制器采用自然冷却。热设计主要考虑是电路模块

的散热、电路功耗设计合理、功率器件位置安排

和高低温下电路性能的变化等因素。其中, 防止

高低温下电路性能的恶化或失效是关键, 几乎所

有模拟电路在高低温下性能都发生漂移。当环境

温度变化时LVD T 电路模块输出电压变化最大

达到 8% , 大大高于 012%的系统要求。对该问题

研究了三种电路方案, 经多次的高低温试验, 使

电路温漂控制在要求的范围。

电磁兼容性设计也是电子控制器的关键技

术, 发动机的电子控制器不同于其它的机载电子

设备, 要从发动机的起动开始控制, 起动机的电

流高达几百安培, 同时还有其它一些大电流的开

关电器及点火器等的动作, 使得电子控制器的电

磁环境异常恶劣。在控制器设计时, 采取了综合

措施来提高电子控制器的抗电磁干扰能力, 这包

括模块的分割、信号的隔离、滤波、接地、电源

滤波器和控制器的屏蔽等方面采取的具体措施。

更重要的是与外界有联系的电路要有一个好的电

路结构, 要有强的干扰抑制能力。在系统调试和

机上地面试验时分别在频率量输入电路、小信号

放大电路、切换电路等发现严重的干扰现象, 都

是通过改进电路来排除干扰的。

电源电路也是重点要考虑的,发动机起动时,

供电电压从标准的 27 V 跌落到 8 V , 变化范围已

超出现有标准电源模块的工作范围, 因此电源电

路必须设计一种电压提升电路, 同时电源电路还

要有耐一百伏以上高压的能力。

为了有效地进行控制系统的故障诊断, 电子

控制器需要设计B IT 检测电路, 与软件结合对输

入和输出通道进行检测。模拟量通道和频率量通

道中设计了一种标准信号检测电路。开关量输出

通道专门设计了一种微电流管线故障检测电路。

PWM 电路在平衡状态时, 输出电流为零, 因此,

不能用直流电流的检测方法, 设计了一种状态检

测电路。

3　液压机械装置

　　液压机械装置包括带备份的主燃油供油装置

和加力燃油供油装置, 主燃油供油装置原理如图

3所示。加力燃油供油装置的组成与主燃油供油

装置基本相同。

图 3　主燃油供油装置原理图

F ig. 3　Schem atic of the m ain fuel hydro2
m echan ical un it

燃油供油装置采用电液伺服阀直接控制斜盘

角度的方式计量燃油,这种计量方式结构简单、重

量轻、可靠性高, 并具有功耗小、温升低的特点。

斜盘角度是燃油流量内环回路的关键参数, 通过

线位移传感器 (LVD T ) 来测量。由于供油装置的

进口燃油是经过燃滑油散热器后的燃油, 最高温

度达 120℃。高温下LVD T 温漂严重, 使燃油计

量精度显著下降, 同时高温使电液伺服阀性能降

低, 燃油计量回路的静差随温度变化。为了解决

这些问题, 在LVD T 解调电路中使用了一种带除

法运算的温度补偿电路, 补偿LVD T 的一部分温

漂, 在液压机械装置上安装了温度传感器, 通过

软件对LVD T 温漂和静差的变化作进一步的补

偿。

备份调节器要保证在数控系统故障的情况下

起到安全返航的作用。备份调节器设计的关键是

在尽可能简单的结构下能控制发动机在全飞行包

线内最大状态以下稳态工作并具有空中起动的能

力,同时还必须考虑在数控系统向备份转换时,发

动机应平稳过渡, 状态基本不变。为此, 备份调

节器设计为两段式工作, 当转速大于 85%时, 由

N 1 转速调节器闭环控制, 当转速小于 85%时由

压差计量活门开环供油。通过保持给定一致使其

能平稳转换。

4　控制软件
　　控制软件是控制系统的核心, 控制系统通过

控制软件完成先进的、复杂的控制规律的计算,实

现对发动机的控制, 图 4是主燃油控制回路软件
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图 4　主燃油控制回路软件算法框图

F ig. 4　M ain fuel con tro l law s block diagram

算法框图。同时, 控制软件还必须对系统进行管

理, 完成信号的输入、输出、量纲转换、数据存

储、参数修改、数据通讯、故障诊断、解析余度

和系统重构等多项功能。

该软件运行在双通道、四CPU 的嵌入式控制

器中, 采集模块和控制模块各有一套程序。4个

CPU 的程序独立运行时, 需要相互通讯, 并在时

序上保持一致。由于控制软件的复杂性和对发动

机安全的重要性使得控制软件成为控制系统的最

关键因素。

控制软件的开发按照国军标要求的步骤进

行, 它包括软件需求分析、软件概要设计、软件

详细设计、软件编码、软件代码走查、软件模块

测试和软件系统测试等过程。

软件需求分析采用了结构化程序分析方法,

使用数据流图模型,自顶向下对系统实现的功能、

性能和数据接口进行详细的分析。航空发动机控

制系统的特点是功能复杂,功能之间互相关联,实

时性要求高。需求分析的重点是准确无误的定义、

描述这些功能, 将各种功能按软件特点分解和归

类, 进行功能模块划分, 使得每个模块具有高内

聚、低偶合的特性, 模块的复杂度适中, 扇入、扇

出数合理。软件需求分析说明在软件的开发过程

中要始终与控制软件保持一致。

软件测试是软件开发过程关键步骤, 是保证

软件可靠性的重要措施。该控制软件的测试分三

个层次, 第一个层次为软件代码走查, 通过非软

件开发人员, 对软件代码进行逐行解读、质疑来

发现软件中存在的缺陷和错误。第二个层次为软

件模块级测试,对控制软件的每一个模块的结构、

功能和性能进行测试。结构测试采用白盒方法,检

查路径覆盖率。模块功能和性能测试采用黑盒方

法, 需要设计测试用例和桩模块与被测模块共同

运行, 检查程序运行结果是否满足功能和性能要

求, 测试用例采用等价划分、边界值分析和因果

分析等方法生成。第三个层次为系统级测试, 软

件已固化在电子控制器中, 通过一专门研制的测

试环境, 与控制器构成闭环, 进行仿真测试。测

试环境包括一套硬件接口电路,能模拟传感器、执

行机构及电气逻辑等硬件特性; 一个发动机实时

模型作为被控对象; 一个测试用例生成软件。根

据需求分析生成各种测试用例,它包括功能测试、

边界测试、异常测试、综合测试总计 293条测试

用例。测试时, 发现了软件缺陷 3个, 文挡缺陷

8个。经改进后又进行了回归测试, 回归测试用例

247条, 回归测试证明软件缺陷和文挡缺陷已全

部排除, 未发现新的软件缺陷。

5　试飞验证

　　数控系统装某型飞机前经过了各种试验的考

核。包括: 6个部件通过了 48项环境试验; 300多

小时的可靠性试验; 200多小时的半物理模拟试

验; 累计 108小时数控发动机台架试车; 19个试

验点 25小时的高空台模拟试验。

数控发动机换装某型飞机左发动机, 右发保

持不变, 加装达明V 机载测试系统, 对数控发动

机测试参数和电子控制器通讯传送参数进行数据

记录和实时遥测监控。
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试飞期间数控发动机总工作时间为 28小时,

飞行共 39架次, 共完成 100多项试验任务。试飞

项目包括: 稳定性试验; 加减速性试验; 起动试

验; 转换试验; 无约束性操作检查试验等。

试飞表明, 在飞行包线范围内的各种飞行状

态下以及在特技飞行动作中, 数控发动机均能稳

定工作; 加速性改善, 见图 5; 加力接通和切断过

程平稳, 见图 6; 数控双通道之间转换无扰动, 数

控与液压机械备份之间转换平稳、安全, 见图 7;

在起动包线内, 能成功地完成空中起动。

图 5　H = 6 km , V b= 600 km öh 加减速

F ig. 5　H = 6 km , V b= 600 km öh A ccelerating and

decelerating responses

图 6　H = 6 km , V b= 500 km öh 接通加力

F ig. 6　H = 6 km , V b= 500 km öh Turn

on afterburn ing

通过试车和试飞验证了数控系统与液压机械

控制系统相比具有显著的优越性。数控系统能充

分挖掘发动机的潜力, 台架推力的调整试验使发

图 7　H = 10 km , M = 115数控与液压机械备份转换

F ig. 7　H = 10 km , M = 115 T ransition betw een

digital con tro l mode and backup con tro l mode

图 8　H = 10 km , V b= 580 km öh 空中起动不成功

F ig. 8　H = 10 km , V b= 580 km öh U nsuccessful

air start

图 9　H = 10 km , V b= 580 km öh 空中起动成功

F ig. 9　H = 10 km , V b= 580 km öh Successful

air start

252 航 空 动 力 学 报 第　19　卷



图 10　H = 6 km , V b= 370 km öh 接通加力

F ig. 10　H = 6 km , V b= 370 km öh Turn

on afterburn ing

动机的推力提高了 2% , 油耗降低 1%。数控系统

可以取消许多操纵限制, 试飞时, 成功地完成了

多项无约束性操作检查试验。数控系统可以快速

更改控制规律, 在高度为 10 km , 表速为 580 km ö

h 的冷机起动时, 起动失败。经分析对软件计算的

起动供油量进行了修正,第二天飞行时起动成功,

见图 8和图 9。数控系统可以扩充边界, 图 10表

明, 在高度为 6 km , 表速为 370 km öh 时 (小于

加力接通边界 130 km öh) , 加力接通仍然较平稳。

数控系统还扩充了许多功能, 如自动空中起动、

T 4 限温、训练状态、故障诊断及处理、数据监视

记录等, 提高了发动机的使用维护性。
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