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并行鲁棒观测器对发动机减小
转速信号的故障分离
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(空军工程大学 工程学院, 陕西 西安, 710038)

摘要: 通过对减小转速故障信号产生机理的研究, 提出了一种基于多重模型假设下的并行鲁棒观测器残差输

出的故障分离方法,建立了实际系统的正常工作状态和 4种故障工作模式, 将该方法应用于某型航空涡扇发

动机导致减小转速信号产生的传感器的故障检测与分离。数字仿真和误差分析结果显示,文中提出的方法可

靠性高, 故障定位准确,对发动机减小转速信号的故障分离行之有效。
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Fault Isolation of Aeroengine Speed Decreasing Signal

Based on Parallel Multiple Robust Observers
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Abstract: T hrough researching o f the mechanism causing engine speed decreasing

signal, a method o f fault isolat ion for certain turbofan aero engine based on parallel mult iple

robust observ er s w as proposed. Normal condit ion and four fault modes for the actual sy stem

w er e established. Then the method w as applied to fault detect ion and isolat ion of the

aer oeng ine senso rs that cause the speed decr easing signal . Results of numer ical simulation

and error analy sis show that this method is highly rel iable and highly accurate in fault

isolat ion.
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　　容错控制和故障诊断技术是在 60年代为发

展高性能飞机和保证航天系统的可靠性而发展起

来的一门应用型边缘学科。由于它具备故障发生

时能及时实现容错控制, 不存在重构容错控制中

因分离延迟而引起的控制性能变坏的问题, 因而

被广泛应用在航空航天领域
[ 1, 2]
。

据不完全统计,俄罗斯 1992～1998年的飞行

事故和事故征候情况统计结果分析是:一等飞行

事故中机械故障占 25% ; 116起飞行事故征候中,

机械故障占到 71%。而机械故障中,因出现减小

转速信号导致空中被迫停车 45起,占 39%。由此

可以看出,现有的监控告警系统减小转速信号故

障成因的模糊性和单一传感器的可靠性,增大了

飞行的不安全性,也增加了事故症候和事故等级



的次数。因此十分有必要对减小转速故障信号的

机理开展研究, 以提高突变和渐变性故障定位的

准确性及应急排故的快速性 [ 3]。

本文提出了一种基于多重模型假设下的并行

鲁棒观测器残差输出的故障分离方法 [ 3, 4] , 并用于

某型航空涡扇发动机减小转速信号的故障诊断。

通过对其机理的深入研究, 建立起导致减小转速

信号产生的几种故障模式以及该故障模式下的并

行鲁棒状态观测器数学模型。仿真结果显示,本文

提出的方法对发动机减小转速信号的故障检测与

分离行之有效。

1　减小转速故障信号成因及分析

　　据统计, 2001年以来某型飞机减小转速信号

故障成因统计如表 1所示。从表 1不难看出,其故

障可以分为两类, 一类是发动机内部系统故障, 一

类是传感器故障,两者各占 50%。对于发动机内

部系统的故障, 应该采取减小转速信号的故障处

置方法;而对于传感器故障,则应从提高传感器工

作可靠性和加强传感器检测两方面来减少和提前

发现传感器故障, 提高飞行安全性。

表 1　某型飞机减小转速信号故障成因统计表

Table 1　Decrease speed fault cause statistics

for an aeroengine

原　　因 次数 频率/ % 位 置

轴承故障

金属屑传感器

滑油温度传感器

滑油压力传感器

增压转换活门故障

滑油附件故障

燃油串入滑油系统

发动机超温

7

6

2

1

1

1

1

1

35

30

10

5

5

5

5

5

发动机

传感器

传感器

传感器

传感器

发动机

发动机

发动机

实际分析,导致减小转速故障信号产生有如

下 7 个信号:滑油温度 TM、滑油压力 P M、振动值

Bm、低压转速 nL、金属屑、滑油增压转换活门和发

动机超温。对于以上信号,一般采用测量该型传感

器的阻值来检测其突发性故障,而对于渐变性故

障,滑油中金属屑的含量是否超标需使用光谱分

析仪。由于飞参数据中仅当滑油超温时才记录滑

油温度,为了检测该型传感器的渐变性故障,需要

检测该传感器的线性度, 根据其变化趋势给出故

障诊断结果。

对于 PM , B m和 nL 以及发动机超温引发的减

小转速信号渐变性故障, 如传感器参数漂移型软

故障, 因为其需要经过一段时间后才达到故障的

程度,传统的阻值测量法很难发现。为此,本文提

出了一种基于多重模型假设下的并行鲁棒观测器

残差输出的故障分离方法, 通过建立相应状态的

发动机小偏差鲁棒数学模型,实现实时故障分离。

2　并行鲁棒观测器的设计

　　设系统可能发生的故障集为 F= { f i, i= 1,

2, ⋯, n} ,设计一组鲁棒观测器, 使第 i 个鲁棒观

测器对故障 i的发生具有鲁棒性,而对其余的故

障发生敏感,则第 i个故障的发生可通过下面的

决策逻辑实现[ 5]。

为此,本文定义:

r
*
=

1　　r i > �

0　　r i ≤ �
( 1)

式中: r i 为第 i个鲁棒观测器的残差。若�
m

j = 1
j≠1

r
*
j =

1且 r
* = 0,则 f i 故障发生,图 1为该过程的故障

诊断原理框图。

图 1　故障诊断原理图

F ig . 1　T he pr inciple o f fault Diagno sis

假设系统有 n 种故障模式, 则系统可能处于

正常工作状态或 n种故障工作状态的某一个故障

工作状态,即系统可能的工作状态集为{M i, i= 0,

1, ⋯, n} ,M 0表示正常的状态,M i 表示系统处于

第 i 个故障模式的状态。设系统处于第 i个故障

状态的状态方程描述为:

M i∶
x
�
i = Aix i + Biui + f si

yi = Ciyi + f 0i

( 2)

　　对应 M i 工作状态设计状态观测器 Oi ,则 Oi

的数学描述为:

O i∶
x
� 
i = Aix

�
i + Biui + f si + Ki ( y� - y )

y
�
i = Cix

�
i + f 0i

( 3)
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定义:

�j = x
�
j - xj　,　ej = W( y�j - y j )

为 O j 系统的残差, W为误差权值矩阵, x 与 y 分

别为实际系统的状态变量和观测变量。

由观测器残差方程可知, 当实际系统与观测

系统匹配得很好时,系统的数学模型能够较好地

反映系统的动态特性, 状态观测器能较好地跟踪

系统状态的变化, 观测器的残差值应该较小,最理

想的状况是实际系统与观测器完全匹配,此时残

差应该最小, 趋近于零。反之,当实际系统与观测

器系统之间存在着较大的误差时, 此时的残差输

出应该较大。

因此, 在实际故障诊断过程中将会出现如下

两种情况:

( 1) 实际系统处于 M i 状态,观测器亦处于对

应 M i 状态的 Oi 状态, 即观测器与系统处于匹配

状态。

( 2) 实际系统处于 M i 状态,观测器处于对应

M j 状态的 Oj 状态,即观测器与系统处于不匹配

状态。

当实际系统处于 M i 状态,观测器亦处于对

应 M i 状态的 Oi 状态时, 由式( 2)～( 3)和系统残

差的定义可知:

��i = ( Ai + K iC) �i　,　ei = WCi�i ( 4)

　　由于K i 是针对式( 2)的系统描述设计的观测

器, 因此( Ai+ K iC)是稳定的, 观测器的残差取决

于观测器输出与实际系统输出的初始误差, 当初

始误差较小时,残差是一个较小的值。

为了满足( Ai+ KiC)的所有特征值能够任意

配置, 选择( Ai+ KiC) = - �I , 式中 �为正的标量
常值, I 为单位矩阵,则 K i 的解为:

Ki = - ( Ai + �I) ( CT
C) - 1

C
T ( 5)

　　当际系统处于 M i 状态,观测器处于 Oj 状态

时,由式( 2)～( 3)和系统残差的定义可得:

x
� 
j = Aj x

�
j + Bjui + f sj + K j ( y�j - Cix i - f oi ) ( 6)

x
� 
i = Aix

�
i + Bjui + f si + K j ( y

�
j - Cj x

�
j - f oj ) ( 7)

　　因此有:

��= ( Aj + KjCj ) x
�
j - ( Ai + K jCi) x i + ( Bj - Bi ) ui +

( f sj - f si) + Kj f oj - K jf oi ( 8)

ej = Cjx
�
j - Cix i + f oj - f oi ( 9)

　　�j 和 �j 不仅与系统的初始观测误差有关, 还

与模型的不匹配情况有关, 表现出不同于模型匹

配时的特征。利用这一差异可以构成不同的决策

分离函数,本文采用滤波比较法实现故障的分离。

滤波比较法取一个时间区间段残差的平均信

息作为决策信息, 对脉冲型扰动的抑制作用较好。

这里定义:

E ( l, k) = 1
M �

k

j= k- M + 1

ej ( 10)

式中 M 表示滤波的数据窗长度。其实现故障分离

的决策规则是若:

!E (l, k) ! = min
1≤i≤N

!E ( i, k ) ! ( 11)

则整个系统具有故障 l。其中M 的选择应适当, 太

大会增加计算负担和诊断延时,太小时滤波作用

不明显。值得说明的是,该方法在不同的状态观测

器和不同的动态下,对状态观测跟踪的能力是有

差异的。因此,将滤波判别法与阈值判别法结合起

来应用,效果更好。

3　发动机减小转速信号的故障分离

　　本文以某型涡扇发动机为例来研究发动机减

小转速信号的故障分离[ 6]。由于某型发动机电子

控制器的调节规律是按照进口总温 T 1对涡轮后

燃气温度 T 4、低压转速 nL 和高压转速 nH 进行调

节的特点,本文根据 T 1 将飞行包线进行划分为

29个区, 然后选定每个区域合适的标称工作点以

及建立该区域的发动机小偏差数学模型
[ 7, 8]
。为了

简化模型,选取涡轮后燃气温度 T 4、振动值 Bm、

滑油压力P M、低压转速nL 和高压转速 nH 作为状

态变量,飞行高度 H、马赫数 Ma、喷口面积 A e、燃

油供油量 mf、低压压气机导流叶片角  1、高压压
气机静子调节角  2为控制量,则发动机的状态方

程为:

!x�= A!x + Bu + Ar

y = C!x - Dr

!u = - Ny = - NC!x + NDr

( 12)

式中 N为输出反馈控制阵,其它变量定义如下:

!x = [ !Bm, !PM , !T 4 , !nL , !nH ]
T

!u = [ !H , !m, !A e, !mf , ! 1, ! 2] T

r = [ ∀Bc, ∀Pc, ∀T c, 0, 0]
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它们分别表示状态变量、控制变量和参考输入。

选取飞行高度为 10 km、发动机处于训练-

战斗最大状态时,采用输出反馈极点配置设计方

法将控制系统的极点配置在合适位置,则在该飞

行状态下闭环系统的状态方程描述如下:

!x�=

- 1. 917 9 - 0. 643 1 - 0. 237 2 - 0. 918 5 - 0. 550 4

- 0. 629 2 - 2. 022 7 - 0. 476 0 - 5. 902 5 - 5. 823 3

0. 384 6 - 0. 072 6 - 0. 787 2 - 1. 917 2 1. 867 7

0. 431 5 - 0. 010 2 - 0. 046 7 - 1. 255 2 0. 924 5

- 0. 988 4 - 0. 465 5 - 0. 145 0 - 0. 726 6 - 1. 084 2

!x +

0. 934 2 0. 649 6 0. 165 6 0. 689 2 0. 990 6

0. 8819 1. 0534 0. 2546 4. 0544 9. 0060

- 0. 231 4 0. 151 9 - 0. 418 7 1. 388 2 0. 700 9

- 0. 352 3 0. 044 0 0. 057 7 0. 211 1 0. 319 0

0. 996 0 0. 464 5 0. 085 4 0. 456 3 0. 336 5

r

y =

1 0 0 0 0

0 1 0 0 0

0 0 1 0 0

0 0 0 1 0

0 0 0 0 1

!x +

1 0 0 0 0

0 1 0 0 0

0 0 1 0 0

0 0 0 1 0

0 0 0 0 1

r ( 13)

　　假设系统的状态有如下 5种:

( 1) M 0态,即系统处于正常工作状态, 对应

的状态方程描述如表达式( 12)。

( 2) M 1态,即涡轮后燃气温度 T 4传感器故

障。

( 3) M 2态, 即振动传感器 Bm 故障。

( 4) M 3态, 即滑油压力传感器 PM 故障。

( 5) M 4态, 即低压转速传感器 nL 故障。

当系统处于 M 1～M 4 态, 某一类传感器发生

渐变性故障(即传感器参数漂移型软故障)时, 其

相应的反馈控制输入为 0, 根据式( 12)不难求得

它们各自的状态方程描述。

分别针对 M0～M4 系统设计状态观测器, 根

据式( 4)～( 5) ,分别得到对应 M0～M 4的状态观

测器O 0～O4。

4　实验仿真结果

　　在实现故障检测与分离时,考虑到传感器的

测量输出通过反馈对系统各状态产生的影响, 使

各状态均带有非随机故障值,导致各滤波器残差

都失去零均特性, 不能完成故障分离。

为此,普遍的办法是采用统计决策方法,设定

故障门限来进行故障检测和分离, 但这种方法可

能由于随机干扰的影响, 有一定比率的虚警和误

警。本文采用滤波比较法,选取一个时间区间段残

差的平均信息作为决策信息,有效地抑制了随机

脉冲型扰动的影响,能够准确地实现故障的检测

与分离,即简单又可靠。

图 2　系统处于正常状态时的故障分离决策值

F ig . 2　Fault isolation value when system is normal

图 2～图 6分别描述了实际系统处于正常状

态以及故障状态时的传感器渐变性软故障决策

图。这里采用滤波比较法实现故障分离,决策量的

定义和计算如式( 10)所示, 实现故障分离的决策

规则如式( 11)所示。考虑到实际系统需求,设置滤

波的数据窗长度 M = 5。从图 2～图 6可以看出,

当系统处于正常状态时,其残差决策量满足:
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!E ( 0, k) ! = min
0≤i≤4

!E( i , k) ! ( 14)

　　依照滤波比较法可以判定,系统处于 M0态。

而当系统某一传感器发生渐变性故障时,遵循同

图 3　T 4温度传感器故障时的故障分离决策值

F ig . 3　Fault isolation value when senso r T 4

is faulty

图 4　振动传感器故障时的故障分离决策值

Fig . 4　Fault iso lat ion value w hen sensor Bm

is faulty

图 5　滑油压力传感器故障时的故障分离决策值

F ig . 5　Fault isolation value when senso r P M

is faulty

图 6　低压转速传感器故障时的故障分离决策值

Fig. 6　Fault iso lation value w hen sensor nL

is faulty

样的残差决策规则,分别计算出 O0～O4这 5个观

测器对应的残差决策量, 然后比较得出残差决策

量绝对值的最小值,通过其对应的状态观测器, 即

可以确定某个传感器发生故障。

表 2　系统模型误差分析表

Table 2　Error analysis for system model

绝对误差 相对误差/ %

Max M in Max M in

nH

nL

T 4

Bm

P M

0. 022 9

0. 026 5

7. 018 0

0. 397 4

0. 124 5

2. 283 0 e- 004

1. 014 0 e- 004

0. 317 2

0. 001 4

9. 483 2 e- 004

2. 02

1. 616 7

6. 70

5. 731

4. 72

0. 017 258

0. 026 869

0. 30

0. 11

0. 085 952
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　　在上述飞行状态下, 将本文建立的发动机小

偏离数学模型的观测结果与飞行中实际飞参记录

数据进行比较,误差分析结果如表 2所示。从表中

可以看出,本文建立的发动机小偏离模型与发动

机实际运行状态基本吻合, 控制精度满足系统要

求并达到了良好的控制效果。对飞行包线内的其

它区域仿真, 也得出同样的结论。

5　结　论

　　本文提出了一种基于多重模型假设下的并行

鲁棒观测器残差输出的故障分离方法,并应用于

某型航空涡扇发动机导致减小转速信号的传感器

的渐变性故障检测与分离。在某些时候,未建模动

态和干扰等未知因素与传感器渐变性软故障具有

同样的方向特性,这些未知因素的存在是引起虚

警和漏警、降低检测性能的一个重要因素。因此,

对未知输入的鲁棒性是决定基于观测器故障诊断

方法成败的关键。本文通过对减小转速故障信号

机理的深入研究,建立起导致该故障发生的几种

故障模式以及该故障模式下的并行鲁棒状态观测

器。仿真结果显示,本文提出的方法可靠性高, 故

障定位准确, 对航空发动机减小转速信号的软故

障检测与分离行之有效。
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