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摘要: 对国内外军用航空发动机控制系统的研制现状和今后的发展方向进行了归纳和分析,主要对主燃油控

制、加力燃油控制、尾喷管控制、防喘控制、发动机状态监视和故障诊断各系统的技术特点,方案选择,研究动

向进行了介绍和评述。从航空发动机控制系统近年来取得的进展,特别是全权限数字电子控制 (FAD EC)技术

的研究和应用,可以看出航空发动机控制系统的发展潜力巨大,将会对飞机和航空发动机的研制和发展产生

巨大的影响。
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Abstract: T he paper review s and analyses the recen t research and developm en t of aero2
engine fuel con tro l system s. T he techn ical features, the techn ical mode selection and the research

trend of m ain fuel con tro l, afterburner fuel con tro l, nozzle con tro l, an ti2surge con tro l and engine

condition monito ring system are discussed. R ecen tly great p rogresses have been acheived in the

areas of aeroengine fuel and con tro l system s, especially in term s of the research and app lication of

Full A uthority D igital E lectron ic Con tro l System (FAD EC ) techno logy. T he developm en t of

above techno logy p roves that the aeroengine fuel con tro l system is very importan t fo r the modern

aeroengine in the future.
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　　随着航空发动机技术的不断进步和性能的不

断提高,其控制系统也由简单到复杂,并由液压机

械控制发展到全权限数字电子控制 (FAD EC)。军

用航空发动机控制系统主要完成主、加力燃油的

供油控制和发动机各种可变几何的控制等功能。

近年来 FAD EC 技术的引入,发动机状态监视和

故障诊断系统也综合到发动机控制系统中。由于

防喘控制的重要性和特点,也越来越被航空发动

机控制专家们所关注。

在现役作战飞机用的 F100, F110, F404,

M 88, EJ200, RB 199,РД233、АЛ231Ф等发动机中,

其发动机控制系统日趋成熟,具有较先进的性能,

能满足作战飞机发动机的要求。归纳分析这些系

统的特点和优缺点,对研制新的控制系统是非常



有益的[1～ 3 ]。

在发展第四代航空发动机的同时,也应注意

到发动机控制系统将有较大的突破和进展,突出

地表现在不带液压机械备分的双通道 FAD EC 系

统的采用,这无论对提高航空发动机性能潜力,减

轻重量,增加可靠性,缩短研制周期,还是易于改

变控制方案和控制规律,以及实现飞机ö推进综合
控制等方面都会带来显著的效益。与之不同的,俄

罗斯在发展 FAD EC 的同时,十分强调液压机械

备分的重要性。

本文对 21 世纪国外军用航空发动机控制系

统的研发和展望作一些综合介绍和评述,希望能

对我国航空发动机控制系统的发展有所参考和借

鉴。

1　主燃油控制系统的现状和发展

　　燃油增压泵——目前世界各国普遍采用离心

式燃油增压泵,多数为独立传动,也有的与主泵组

合在一个壳体里。增压能力一般为 013～ 018

M Pa,其稳定工作流量范围从发动机起动流量至

最大需用流量,最大流量设计值一般选在发动机

最大需用流量的 112～ 115倍。

主燃油泵——目前世界各国普遍采用齿轮

泵,其优点是流量大、体积小、可靠性高。高压大流

量的齿轮泵对轴承、封严的设计提出了较高的要

求。为了满足主燃烧室的供油要求,齿轮泵的出口

最大压力为 10～ 12M Pa,最大流量为 10 000～ 15

000 kgöh。齿轮泵是定排量泵,流量的调节要通过

回油活门来实现,因此在高空小表速等工况时,齿

轮泵排出的燃油大部分要返回到泵的进口,造成

温升过高,影响了齿轮泵的使用。为此,高压柱塞

泵作为主燃油泵也成为合理的选择,例如英国斯

贝发动机的主燃油泵就采用了变排量的柱塞泵。

柱塞泵的缺点是结构复杂,加工难度大,柱塞抗脏

性差,并且随着最大流量的增加,泵的体积和重量

增加较多,因此柱塞泵的流量一般在 10 000 kgöh

以下。最近俄罗斯研制了一种高压燃油柱塞泵

ПН285,最大出口压力为 22 M Pa,最大流量为 10

000 kgöh,既可作喷管油源泵又可作主燃油泵之

用[4 ]。

未来的泵油系统,为了适应系统结构简单,重

量轻、温升少 (由于泵的效率而引起的燃油温升)

以及可靠性高等要求,目前研究的方向趋于考虑

用重量较轻的离心泵作为发动机的主燃油泵。一

个离心泵不论是设计还是控制都是很简单的,只

是在小流量工况下它的性能较差,这在发动机的

起动过程中表现的特别明显,主要的解决办法就

是单独配置一个起动泵。另外一种较简单、省力的

解决办法是使用可变转速、可变流量的容积式泵,

这是未来发动机燃油系统的研究方向。

由于发动机控制参数逐年明显增加,如 F100

发动机要求有 6个控制回路, F119发动机则有 14

个控制回路之多。一般高性能的涡轮风扇发动机

控制系统具有多达 15 个传感器的输入和 7～ 10

个控制变量的输出,发动机控制系统变得越来越

繁杂,液压机械式调节器 (HM C)难以满足不断发

展的需求[5～ 8 ]。因此,目前主要应用的发动机控制

系统是: 采用全权限数字 电 子 控 制 系 统

(FAD EC) ,所有控制规律的实现、余度技术的管

理以及输入输出信号的处理均由 FAD EC 来完成

(见图 1)。未来的发动机控制系统将是一个由多

余度数字处理机管理的分布式控制系统。发动机

图 1　航空发动机控制装置的发展趋势

F ig. 1　T rend of aeroengine con tro l un its
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分布式控制系统是由中央微处理机通过高速数据

总线把各个分系统 (含有智能传感器和智能执行

机构)组合起来,完成各项发动机控制任务的先进

控制系统 (详见本文第 4节)。

2　加力燃油控制系统的现状
　　　　　和发展

　　高性能高推比发动机的发展和飞行范围的扩

大对加力燃油泵提出了大流量、高转速、高压比、

耐高温、抗振和工作可靠性高等要求。用于各类航

空发动机的加力燃油泵有柱塞泵、离心泵和汽心

泵。柱塞泵曾作为早期中小推力航空发动机的加

力燃油泵,因其流量有限、结构和工艺复杂、制造

精度要求高、抗脏性较差,使其在加力燃油控制系

统中趋于淘汰边缘。离心泵的流量大、单位流量的

泵质量小、成本低、结构简单、便于流量调节。但离

心泵的小流量温升高、压力摆动大,一度成为加力

燃油系统研究中的一个难点。俄罗斯的 P292300

发动机加力燃油控制系统采用两泵三用的设计方

案,即:主泵 (柱塞泵)提供主系统及小加力燃油;

加力泵 (离心泵)提供小加力以上的燃油; 当主泵

出现故障时,主系统及加力系统共用加力离心泵,

这样既避免了离心泵的小流量温升高、压力摆动

大的问题,又增加了主系统的余度。这是俄罗斯研

究离心泵扬长避短之处,简化了结构,增强了系统

的可靠性。АЛ231Ф发动机的加力燃油系统继承

了上述设计思想,并使主系统与加力系统功能相

互转换,日趋成熟。

FAD EC 控制的优势已被世界各国航空界所

注目,但液压机械式加力燃油计量装置以其特定

的功能仍是加力数控系统中必不可少的部分。目

前加力燃油计量装置具有结构简单,选用轻型材

料的特点。涡扇发动机加力燃油流量大,要求计量

装置的壳体流道和活门直径足够大; 与主燃油系

统相比,加力燃油计量装置的使用频率、调节精度

及使用可靠性要求稍低。为减轻重量,俄罗斯的

АЛ231Ф和法国的M 88发动机的加力燃油计量装

置都选用了表面硬质阳极化的铝活门和衬套,而

АЛ231Ф主燃油调节器则大量采用经热处理的硬

度高、加工粗糙度要求高、形位公差要求严的精密

偶件。为减小体积,M 88的加力计量活门采用型

面活门,而俄罗斯的加力计量装置则大量采用单

凸台活门,既减轻了重量,也避免了液动力等附加

力的影响。

3　喷管控制系统日趋复杂

　　发动机尾喷管控制用的油源通常选用液压

油、滑油或燃油作为工作介质。由于液压油和滑油

的粘度大、润滑性能好,因此容易泵压到较高的压

力水平,驱动高气动负荷的尾喷管。液压油源通常

借用飞机液压系统的液压油,这种方案的好处是

发动机无需设立独立的油源系统; 缺点是由于发

动机与飞机共用一个液压油源,会对飞机操纵系

统的动态特性产生不利的影响和可能因环境温度

高造成污染飞机的液压系统。英国斯贝发动机尾

喷管采用独立的滑油系统,能够较好地完成喷管

的控制任务,但是由于引入新的油源系统 (油箱、

油泵、油滤等) ,带来系统和结构的复杂性。目前多

数发动机喷管控制系统采用燃油作为工作介质,

喷管油源泵多选用高压柱塞泵,如АЛ231Ф发动

机的喷管油源泵最大出口压力为 22 M Pa,最大流

量为 3 600 löh (2 800 kgöh) ,并且已研制出在泵

质量不变 (815 kg)情况下,流量提高到 4 800 löh

(3 740 kgöh) ,首翻期由 300 h 提高到 1 000 h 的

喷管油源泵。

随着飞机和发动机性能的不断提高,对发动

机尾喷管的控制要求日趋复杂。由控制简单的收

敛喷管到控制收扩喷管的喉道面积和扩散段面

积。随着推力矢量喷管技术的发展,又由只控制喷

管面积发展到既控制喷管面积又控制喷管的转向

(俯仰喷管的上下摆动和轴对称喷管 360°的转向

控制) [9～ 11 ]。

发动机喷管控制一般采用闭环控制。多数发

动机采用涡轮总落压比为常数或为进口总温函数

的闭环控制 (如АЛ231Ф发动机) , 以此达到加力

时保持发动机主机状态不变。有的发动机采用保

持涡轮排气温度在中间和加力状态中保持不变或

为进口总温函数的闭环控制 (如 P292300 发动

机) ,以保持涡轮前温度基本不变。也有的发动机

采用保持在加力过程中风扇工作点不变 (如 F110

发动机) ,以保证风扇在整个工作过程中有足够的

喘振裕度。

推力矢量喷管的控制应由飞机控制系统和发

动机控制系统的高度综合来实现飞行姿态和飞行

任务的完成。此时发动机喷管控制由 1个自由度

发展到 2个或 3个自由度的控制。推力矢量喷管

的控制指令由飞控系统给出,发动机控制系统由

FAD EC (或液压机械式喷管调节器)通过传统的

收敛喉部面积作动系统 ( 1组电液伺服阀和作动
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表 1　各国典型推力矢量喷管及控制系统简况

Table 1　Typ ica l thrust vector nozzles and con trol system s

发动机ö飞机 矢量喷管类型
推力矢量

角ö(°)

矢量角控制速

率ö(°ös)

作动筒个数及

控制方式

F1002PW 2220

(F15 STOL öM TD )

F119 (F22)

二元收扩喷管

(2D öCD )
±20°

6个电液伺服阀,控制 6个作

动筒,组成 3个独立的驱动系

统 (收敛部分,上、下扩散板)

F1002PW 2229

(F152A CT IV E)

轴对称矢量喷管

(PöYBBN )

20°

(360°范围内)

3个液压作动筒控制扩散段,

3个空气作动筒控制收敛段

F1102GE2129

(F16)

轴对称矢量喷管

(AV EN )

17°～ 20°

(360°范围内)
60

3个液压作动筒调节扩散段A 9,

4个液压作动筒调节收敛段,

改进了 FAD EC 完成上述控制

АЛ231ФЮ

(Cy237)

轴对称矢量喷管,

俯仰运动
±15°

两对液压作动筒控制矢量喷管的

转向,原来的 16个燃油作动筒仍

控制A 8面积;飞控系统 (FCS)

直接给出矢量喷管转向的指令

筒)和 1套可以独立操纵喷管扩张鳞片的作动系

统 (3 组电液伺服阀和作动筒) ,实现收敛喉部面

积 (A 8)和扩散段面积 (A 9)的位置控制,满足飞机

推力矢量要求。

推力矢量技术目前已进入实用阶段,推力矢

量喷管偏转角度指标在 15°～ 20°之间 , 转向速度

一般达到 45°ös～ 60°ös之间。各国典型推力矢量

喷管及控制系统的简况见表 1。

4　FAD EC 技术的发展

　　国外从 70 年代中期就开始在民用航空发动

机 JT 9D 和军用发动机 F100 上进行了 FAD EC

系统的功能验证,明确证实了数字电子控制系统

能够满足发动机控制系统的性能、使用和维护等

各项指标的要求; 80年代中期波音 7572200 客机

在航线上使用了 PW 2037发动机, F100发动机也

开始在 F15战斗机上服役; 数字电子控制系统积

累了 100 多万飞行小时,无故障间隔时间超过 2

×104 h, FAD EC 系统展示的可靠性超出了予期

值。由于上述功能验证和可靠性验证的实现,使

FAD EC 系统在民用和军用航空发动机上得到了

普遍的应用[12, 13 ]。我国从 80 年代初就进行了

FAD EC 系统的予研工作,已取得了很大的进展。

目前 FAD EC 技术的新发展表现在:

· 传感器和执行机构——由于传感器数量

需求的不断增加带来发动机电缆和配线重量的不

断增加,传感器和执行机构在发动机控制系统中

的重量占有很大的比例。目前传感器的发展方向

是研制新型的光纤传感器和智能传感器,以适应

未来光纤通讯和分布式控制系统在航空发动机上

的应用。液压机械式执行机构趋向简单、可靠和通

用化结构,大大减少了体积和重量。

· 微处理机和数据通讯——微电子技术的

飞速发展促进了 FAD EC 系统电子硬件的不断更

新和小型化,集成度的增加也带来了可靠性的提

高。飞机通讯系统的发展趋于用一条总线的结构,

发动机控制器作为总线上的一个节点,不再采用

点到点的串行通讯,未来的航空发动机控制器将

是通过带余度的高速光纤数据总线把安装在发动

机上的新型智能传感器和智能执行机构连结起

来,大大地减少了电缆的数量和重量,并提高了系

统的可靠性 (见图 2)。

· 发动机综合控制系统——未来的发动机

不仅有燃油控制、可变几何控制, 还要有防喘控

制、推力矢量喷管控制等功能。同时发动机控制要

与发动机状态监视系统综合,还要与飞控系统、火

控系统综合。FAD EC 系统的研制可以使发动机

在全包线范围内实现不同的控制模式,复杂的控
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图 2　目前和未来航空发动机控制系统的连结

F ig. 2　Connection of now and future aeroengine con tro l system

图 3　飞ö发综合控制系统结构简图

F ig. 3　Schem e of in tegrated aircraftöengine con tro l

制计划,自适应控制、性能寻优控制和各种先进的

控制规律和算法,同时也将大大加快了发动机综

合控制系统的研制进程[14～ 17 ]。在航空发动机工作

参数已达到更高水平的情况下,进一步提高动力

装置性能的重要途径之一是实现动力装置与飞机

各系统的综合控制。从 80年代以来,美俄等技术

先进国家就在多状态飞机动力装置的综合控制方

面进行了深入的研究,可以预测实现发动机综合

控制可以充分发挥发动机的潜力,大大提高飞机

在各种状态下的飞行推力和飞行机动性[18～ 21 ]。图
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图 4　防喘系统的组成

F ig. 4　B lock diagram of a typ ical an ti2surge con tro l system

3是一个发动机综合控制系统方案的方块图。

5　发动机防喘系统的现状和发展

　　军用航空发动机的防喘控制系统主要是针对

飞机机动飞行和武器发射时防止发动机喘振和熄

火而设计的[22, 23 ]。在俄罗斯АЛ231Ф发动机、РД2
33发动机上都采用了防喘和消喘控制系统。近年

来我国的军用航空发动机发展了数字式防喘控制

系统,并取得了较大的进展。

发射武器的防喘系统利用切油或短时断油、

改变可变几何等办法,短时提高发动机的喘振裕

度,避免由于进口温度畸变造成发动机进入不稳

定工作的危险,并能自动恢复到正常的发动机工

作状态 (见图 4)。消喘系统则利用喘振压力信号

器提前感受压气机的喘振征候 (失速信号) ,自动

控制发动机的切油或短时断油、改变叶片角度、喷

管面积及进气道调节,消除发动机的喘振。消喘控

制系统的关键是研究可靠的喘振信号器和设计快

速有效的防喘控制方案。目前喘振信号器有静压

传感器和总静压差传感器,也可用高响应的压力

传感器通过高速采样、数字滤波后再用数控系统

的专门程序来判断喘振征候。防喘控制方案的制

定要针对具体的发动机,通过在地面台架、高空模

拟试车台、飞行试车台上进行逼喘试验,经过分析

找出最佳的防喘控制方案。在某型发动机的研制

中,通过大量试验,寻找到了最佳的防喘控制规律

——KC+ KO 电磁阀阶梯式降油,使系统承受发

动机进口热扰动的能力达到较高的水平: 进口平

均温升低于 ∃T = 90～ 97℃时, 能保证发动机稳

定工作; 进口平均温升高到 ∃T = 134～ 141℃时,

发动机会出现一次瞬间喘振,但在热扰动结束前

便被衰减掉,随后发动机恢复到原始稳定状态。

为了提高发动机在各种严酷飞行条件下 (恶

劣气象,大机动飞行,发射导弹等)的工作可靠性,

军用航空发动机应该配备性能良好有效的防喘系

统。该系统应同时具有预先防喘和主动消喘的两

种功能。实践证明采用数字式防喘系统是优良的

选择,数字式防喘系统可靠性高,编程灵活,适应

性强,能实现复杂的控制算法,比如在导弹发射的

预先防喘中,针对不同弹位、不同弹种和不同飞行

状态,采用不同控制规律和降油切油方法,实现了

全飞行包线范围内防喘控制的最佳化。可以预料

在未来的 FAD EC 系统中一定会将先进的防喘控

制综合在数控系统之中。

6　发动机状态监视系统的
　　　　现状和发展

　　发动机状态监视与故障诊断系统目前已成为

世界航空科技发展的热点之一。随着发动机

FAD EC 系统的发展, 发动机控制与状态监视系

统的一体化设计成为现实和可能,使发动机状态

监视系统日臻完善,从有限监视发展到扩展型监

视和综合监视,从半自动发展到全自动监视,从独

立设计发展到与飞机电子系统、发动机数控系统

的一体化设计。随着航空发动机及航空数字计算

机技术的发展,发动机状态监视和故障诊断系统

将向更高的水平发展。

发动机状态监视系统主要包括: 发动机重要
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参数的采集、处理和存储;发动机气路参数趋势分

析和气路故障诊断;发动机使用寿命监视;发动机

振动监视;发动机滑油系统监视;发动机控制系统

的监视和故障诊断等。随着“视情维护”的发展需

求,监视的参数和故障诊断的要求也将不断扩展。

国内根据外场维护的需要,对现役的发动机和新

研制的发动机都配置了不同的状态监视系统,有

的与飞参记录系统兼容,有的配置专用的状态监

视系统。如某型发动机的历程记录仪是一种发动

机寿命监视的专用装置,它能记录发动机总工作

时间 (TO T ) ,大状态工作时间 (FPT ) ,高温工作时

间 (T 4T ) ,高压转子主循环、次循环 1、次循环 2,

涡轮叶片蠕变ö应力寿命消耗系数 (H SF)等 7 个

寿命参数,以便监视发动机使用过程中的技术状

况和关键构件的寿命消耗情况。目前我们研制了

一种扩展的发动机状态监视系统,它的硬件与发

动机数字电子控制器采用一体化设计。正常工作

时A 机执行控制程序, B 机执行状态监视程序;

电子控制器A 机故障时,A 机的控制功能由B 机

实现,状态监视系统转换为最小工作模式,即只在

控制程序的时钟中断外时间里采集、存储监视参

数,并输送给飞参记录系统,等着陆后供地面站用

专用的发动机状态监视和故障诊断程序进行分析

检查之用。

7　航空发动机控制系统的发展趋势

　　目前国内外研制新一代航空发动机控制系统

的主要发展趋势是: 采用新的燃油泵系统和先进

电子硬件,提高 FAD EC 系统硬件的可靠性; 采用

先进的控制模式、控制算法, 并与其他机载系统

(进气道控制系统、飞控系统、火控系统等)相综

合,以获得更好的系统性能和提高控制品质;提高

系统的使用寿命, 降低系统的研制和使用成

本[24, 25 ]。

7. 1　改进供油系统的前景

　　近年来燃油供给系统研究工作的努力目标是

降低对燃油污染的敏感性、降低燃油的温升 20℃

～ 30℃、减轻供油系统的质量 1ö3～ 1ö2、提高系

统的可靠性和增加工作寿命。

采用离心式油泵替代齿轮泵和柱塞泵是目前

的研制方向,它可以减小系统对燃油污染的敏感

性。离心泵在小流量时的效率低,在供油量较小时

会造成燃油温度升高,解决这一问题的主要方向

是调节泵的供油量。有两种方法可以实现:调节泵

的转速或调节工作叶轮的几何参数。目前的研究

首选方案是用电传装置带动离心泵,难点是研制

体积小重量轻的电传装置,只有提高电传装置的

单位功率,才能在大供油量时有可接受的系统质

量。

7. 2　研制先进的电子控制器和分布式控制系统

　　目前航空发动机控制系统发展的技术基础是

应用电子技术及其相关技术的最新成就来研究先

进的电子控制器。首先是采用高集成度、耐高温的

电子元器件,构建智能化的控制系统,系统中的部

件之间用高速总线相连。到 2005年之后,电子控

制器的电子器件工作温度可望达到 200℃。

先进的分布式控制系统使用一系列智能化的

高可靠性的子系统,这些子系统的中央处理机实

现复杂的控制规律和调度功能。系统的可靠性由

硬件 (数字电子控制器中的双余度电子通道、备份

传感器、备份执行机构、余度总线、高可靠性的元

器件、独立的燃油泵传动装置)、软件 (抗干扰控制

算法、发生故障时恢复信息和重构控制)、系统的

内部自监视和自诊断等方面来保证。光纤传感器

的研制也是分布式控制系统的关键技术之一,采

用光纤传感器具有更强的抗电磁干扰能力,更高

的精度和可靠性。

耐高温电子元器件、高速传输总线 (传输速度

大于 107 bitös)、智能传感器和智能执行机构是

构建这种分布式控制系统的基础[26 ]。可以期望,

到 2010年至 2015年能研制出完全的分布式发动

机控制系统。

7. 3　研究制造未来发动机控制系统

　　　　　的先进技术和工艺

　　制造新一代的有竞争力的先进控制系统只有

在具备配套的先进技术和新产品的条件下才有可

能,这些技术有:

· 耐高温达到 150～ 350℃的高温半导体器

件;

· 用作测量装置的高温光电技术;

· 以砷化镓为基础的集成电路,比砷化硅的

集成电路快 5倍;

· 高速微处理器,每秒运算达 1亿次以上;

· 高单位功率的电传装置;

· 高性能的复合材料等等。

同时还应发展新的设计、分析和检查软件和

硬件的相关手段和设备,以及新的设计方法和新

的生产工艺。
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8　展　望

　　综上所述,近十年来国内外军用航空发动机

控制系统的研究已取得了很大的进步,伴随我国

航空发动机的自行研制过程,航空发动机控制系

统的研制也已达到了较高的水平。目前我们应结

合重点工程型号和预研工作的深入开展,赶上世

界先进水平,并应有自己的独创之处,为提供高质

量的航空发动机控制系统,建议从以下几方面多

做工作。

(1) 继续努力开展 FAD EC 系统的研制, 加

强可靠性研究和试验,特别应重视软件编程的可

靠性和测试方法的研究。结合型号研制和预先研

究工作加速 FAD EC 系统的发动机台架试验和飞

行试验。

(2) 重视各类先进燃油泵的设计与研制。任

何先进的燃油控制系统都离不开先进的高性能的

燃油泵。离心泵、齿轮泵、柱塞泵、汽心泵、旋板泵、

组合泵等各有其特点, 应力求具有重量轻、压力

高、流量大、成本低和便于流量调节等优点。

(3) 加强计算机辅助设计和制造技术在燃油

附件研制中的应用。这样可以达到产品设计、工装

设计、工艺设计、加工编程等工作并行进行,能提

高产品质量和缩短研制周期。

(4) 积极开展分布式控制系统和发动机综合

控制系统的预先研究。未来的 FAD EC 系统必将

是高可靠性的分布式控制系统。为此必须开展智

能传感器,智能执行机构,高速数据总线,光纤技

术,多余度数字控制机,网络技术,数据通讯,先进

的分布式控制软件等先进技术的预先研究工作,

为未来先进的数控系统设计打下坚实的基础。
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