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关系矩阵法在发动机执行机构

故障检测中的应用
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摘 � � � 要: 作为航空发动机控制系统的重要组成部分, 执行机构的故障检测与隔离目前尚缺少有效方法.

本文提出了一种新颖的解决问题途径,利用相互关系矩阵,通过发动机输出与控制器指令计算执行机构输出

的偏差,可以达到检测、隔离多个执行机构故障的目的. 数字仿真表明,这一方法在航空发动机执行机构故障

检测中,具有较高的准确性.
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Abstract: Curr ent ly there is no eff icient method to detect and isolate the failure of actu�
ators, which ar e an integr al part of aero�eng ine control system. In this paper a novel tech�
nique w as int roduced, w hich allow ed to formulate the dif ference about the actuato rs output

through the contr oller�s command output and the eng ine�s actual output by means o f inter ac�
t ion matr ix . T herefo re, the failure of mult iple actuators could be detected and iso lated suc�
cessfully. The digital simulat ions demonst rate that this str ategy has a high accuracy w hen it

is applied in failures detect ion o f the actuato rs of aero�engine control sy stem.
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� � 航空发动机是一个复杂的非线性系统,工作

环境又相当恶劣, 要求控制系统具有极高的安全

性、可靠性和有效性 [ 1�2] , 这种要求有时比提高控

制系统的性能更为重要,因为系统一旦发生恶性

事故就有可能造成巨大损失 [ 3] . 随着对航空发动

机性能要求的不断提高,发动机及其控制系统越

来越复杂,故障随时可能出现在系统中的任何一

个传感器、执行器等部件上[ 4�5] ,这就需要控制系

统能及时的检测并进行判断隔离, 实现安全意义

上的容错控制[ 6�7] .

目前,通过国内外很多人的研究,航空发动机

控制系统的传感器故障诊断与容错技术日趋成

熟,工程应用效果也相当可喜.但是对执行机构故

障检测的研究却比较少,有一些这方面的研究也

是基于执行机构本身的数学模型[ 2] ,大大增加了

控制系统的质量和复杂程度, 这对于提高发动机

的总体性能是不利的.

本文针对航空发动机控制系统中执行机构的

常见故障,基于控制对象发动机模型,利用相互关

系矩阵[ 8]来诊断执行机构的故障.
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该方法对系统内部进行解耦, 通过发动机实

际输出与控制器指令, 计算得到执行机构实际输

出的偏差,因而可以成功检测、隔离控制系统执行

机构输出不等于输入的故障. 该方法目前很容易

应用于发动机地面检修时定状态检测执行机构故

障.在建立发动机全包线状态空间模型的基础上,

也可以应用于飞行状态中的执行机构实时监控.

1 � 理论背景

考虑一个 n阶, r 维输入, q 维输出的可控可

观测系统

x( k+ 1) = Ax( k)+ Bu( k)

y( k)= Cx( k) ( 1)

对于 p �0

x( k+ p ) = A
p
x( k )+ Gup ( k)

y p ( k)= Ox( k) + Tup ( k) ( 2)

其中 up ( k )和 yp ( k)为 k 时刻经过 p 步之后的输

入输出数据组成的向量. 即

up ( k) =

u( k)

u( k+ 1)

 

u( k+ p- 1)

, yp ( k) =

y( k )

y( k+ 1)

 

y ( k+ p- 1)

G= [ A
p - 1

B,  , AB, B]

O= [ C, CA,  , CA
p - 1

]
T

T=

0 0 0  0

CB 0   
CAB CB 0  

   0

CA
p- 2

B  CAB CB 0

为了考虑每个输入对系统的影响, 对 x( k + p )

展开

x( k+ p )= A
p
x( k) + G1u

( p)
1 ( k)+  + Gru

( p )
r ( k) +

B1u1( k+ p - 1)+  + Bru r ( k+ p- 1)

yp ( k)= Ox( k)+ T1u
( p )
1 ( k) +  + Tru

( p )
r ( k)

( 3)

其中

B= [ B1 , B2 ,  , Br ]

Gi= [ A
p- 1

Bi ,  , A
2
Bi , ABi ]

u
( p)
i ( k)=

ui ( k )

ui ( k+ 1)

 

u i ( k+ p- 2)

Ti=

0 0  0

CBi 0  0

CABi CB i 0  

   0

CA
p- 2

Bi  CABi CBi

引入相互关系影响矩阵Mi

x( k+ p )= A
p
x( k) + G1u

( p)
1 ( k)+  + Gru

( p )
r ( k) +

B1u1( k+ p- 1)+  + Bru r( k+ p - 1) +

Miy p ( k)- Miy p ( k)=

(A
p
+ MiO) x( k )+ ( G1 + M iT1)u

( p)
1 ( k)+  +

( Gr+ MiT r )u
( p )
r ( k )- M iy p ( k)+

B1 u1( k+ p - 1) +  + Bru r ( k+ p- 1) ( 4)

可得 k+ p 时刻系统输出

y ( k+ p )= (CA
p + CMiO)x( k)+

( CG1+ CMiT1 )u
( p )
1 ( k) +  +

(CGr + CMiT r)u
( p)
r ( k)- CMiy p ( k)+

CB1 u1( k+ p - 1) +  + CBru r ( k+ p- 1) ( 5)

对于第 i个输入, 令上述方程中状态量 x( k )的系

数和非第 i 个输入的u
( p)
j ( k)的系数为零, 得 CM i

加强条件

CA
p
+ CM iO= 0

CGj+ CMiT j= 0, �  j ! i ( 6)

即对于第一个输入 i= 1, CMi 必须满足

CM1 [O, T2 ,  , Tr ] = - [ CA
p
, CG2 ,  , CGr ]

( 7)

在式( 6)中 CMi 共有未知数个数( C为 q ∀ n 矩

阵,M i 为 n ∀ qp 矩阵)

q ∀ qp= pq
2

而方程总数为

qn+ ( r- 1) q( p- 1)

所以

pq
2 �qn+ ( r- 1) q( p- 1)

为 CMi 存在(M i 存在)的必要条件.

即 p 必须满足

p ( q- r+ 1) �n- r+ 1 ( 8)

在这个条件下,M i 矩阵的列数至少等于行数, 根

据这个结构,还有本身所包含的信息可知,对于独

立的输入,该矩阵一般为列满秩,这样, 只要式( 8)

满足,该矩阵一定存在.

同时也要求

q- r+ 1> 0
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即独立的传感器数至少等于独立的执行机构数

( q�r ) , 这样在众多执行机构中的故障才能被

辨别.

对于第 i个输入

y ( k+ p )= (CGi+ CMiT i )u
( p )
i ( k) - CM iy p ( k) +

CB1u1( k+ p - 1)+  + CBru r ( k+ p- 1) ( 9)

令

N
T
i ( CBj ) = 0, �  j ! i

即寻找 CBj 正交向量N
T
i ( q �r, 因此不难找到) .

将 N
T
i 代入式( 9)

N
T
i y ( k+ p )= N

T
i ( CGi+ CMiT i ) u

( p)
i ( k)-

N
T
i CM iy p ( k)+ N

T
i CB iu i ( k+ p- 1) ( 10)

考虑到执行机构故障即为其实际输出(亦即控制

对象的实际输入)不等于其输入(控制器指令) ,假

设其偏差量为 z i ( k ) , 则控制对象的实际输入

ui ( k)为控制器指令 u
� -

i ( k)与偏差量 z i ( k)的和,

将 z i ( k)代入式( 10)

N
T
i y ( k+ p ) = N

T
i (CGi+ CMiT i ) #

[ u
� - ( p)

i ( k)+ z
( p )
i ( k) ] - N

T
i CM iy p ( k)+

N
T
i CBi [ u

� -
i ( k+ p- 1)+ z i ( k+ p- 1) ] ( 11)

则执行机构故障所产生的偏差 z i ( k)带来的控制

对象输出偏差如下:

e i ( k+ p )=

N
T
i (CGi+ CM iT i ) z

( p)
i ( k)+ N

T
i CB iz i ( k+ p - 1)

( 12)

即

e i ( k+ p )= N
T
i y ( k+ p )+ N

T
i CM iy p ( k)-

N
T
i (CGi+ CM iT i ) u

� - ( p)
i ( k)- N

T
i CBi u

� -
i ( k+ p - 1)

( 13)

那么

ei ( k )= N
T
i y ( k )+ N

T
i CM iy p ( k- p )-

N
T
i (CGi+ CM iT i ) u

� - ( p)
i ( k- p )- N

T
i CB i u

� -
i ( k- 1)

( 14)

展开

ei ( k)= �0 y( k)+ �1 y( k- 1) +  + �py ( k- p ) +

�1 u
� -

i ( k- 1)+ �2 u
� -

i ( k- 2)+  + �p u
� -

i ( k- p )

( 15)

其中

[ �p , �p- 1 ,  , �1 , �0 ] = [ N
T
i CM i , N

T
i ] ( 16)

[ �p , �p- 1 ,  , �2 , �1 ] =

- [N
T
i ( CGi+ CMiT i ) , N

T
i CBi ] ( 17)

这样,通过观察 e i ( k)的值就可以判断第 i 个执行

机构是否发生故障. 理论上无故障时 z i ( k)= 0,即

ei ( k) = 0, 所以,当 ei ( k ) !0,说明第 i个执行机构

发生故障,其值越大,执行机构偏移量 z i ( k)越大.

2 � 应 � 用

下面针对某型航空发动机模型进行验证.

由于航空发动机是一个非线性系统, 取其在

零高度零马赫数时设计点附近稳态工作点进行增

量归一化处理后的线性化离散状态空间模型

x( k+ 1) = Ax( k)+ Bu( k)

y ( k) = Cx( k )+ Du( k )

其中 u= [ w f ; A 9 ] ,两个输入量分别为主燃油量和

尾喷口面积; x= [ N l ; N h ] , 状态量选择为发动机

高、低压转子转速.输出量不影响系统状态,为简

化对象,只选择最能代表发动机工作状态的高、低

压转子转速, 则 n= q= r= 2(也满足 q �r) .由式

( 8)选择: p= 2( p �1, 为了反映式 ( 15) ~ ( 17)系

数的一般性,故选择两项,太多则导致机载系统计

算量过大,且在非线性模型解耦不是很理想的情

况下诊断精度大大降低) . 文中, 执行机构 1为主

燃油执行机构,执行机构 2为尾喷口执行机构.

故障检测系统原理和程序计算流程如图 1 、

图 2所示.

图 1 � 执行机构故障检测原理

Fig� 1 � Pr inciple of actuator s fault detection

1) 执行机构无故障,给系统输入 u= [ 1; 0] ,

输出如图 3 所示. 可见 e1 可以迅速收敛达到稳

态,理想情况下 e1 应该为零, 此时稳态值为

0� 000 043. 为了说明相对误差, 找到 e1= 0 的状

态, 此时u1= 1� 000 163, u
� -

1= 1, 则其相对误差精

度为( 1� 000 163- 1) / 1= 0� 016 3% , 相应的执行

机构 2为( 1� 000 004 75- 1) / 1= 0� 000 475%, 满

足实际需求.此偏差产生的主要原因是计算过程

中的舍入误差,在保留四位小数的情况下即为理

想状态,不会出现故障的误报.

2) 执行机构出现固定漂移故障 (恒偏差故
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障, 液压机械中由于回程误差等原因经常出现

的故障)和随时间累积的恒增益故障 (一些缓慢

的漂移或执行机构由于老化等不自主的松动发

生的漂移) . 以两执行机构同时发生同种类型

(恒偏差)和不同种类型(恒偏差和恒增益)故障

为例说明.

在 1� 5~ 2� 5 s 之间对尾喷口执行机构施加

1%正漂移故障, 2~ 3s之间对主燃油执行机构施

加 1%正漂移故障, 如图 4所示. e很容易判断发

生了突变( e 的阈值稍后确定) , 这对于硬故障的

检测很准确.

在 1� 5~ 2� 5 s 之间对尾喷口执行机构施加

图 4� 执行机构 1%正增益故障系统输出

Fig� 4 � System output w ith 1% + o ffset AF

1%正漂移故障, 2~ 3s之间对主燃油执行机构施

加斜率为 0� 5的斜坡故障,如图 5所示.对于两执

行机构故障的检测都很准确, 对于软故障能进行

准确检测.且在执行机构 1故障逐渐增大的情况

下,执行机构 2故障的检测效果并没有受到明显

的影响.

图 5 � 执行机构 1%正增益和随时间漂移故障时系统输出

F ig� 5 � System output w ith 1%+ o ffset AF and

constant ga in about time AF

3) 执行机构出现卡死故障, 这是最为严重的

故障.即 u不能跟随 u
� - 的变化, 且为某一恒定

值. 本文中不允许两执行机构同时卡死, 否则发

动机状态无法调节, 以其中之一卡死进行说明.

执行机构 1处在 u1= u
� -

1 = 1时, 在 1� 5 s给指令

u
� -

1 以 0� 5单位斜坡加大供油量, 而 u1 在跟随到

1� 125( 1� 75 s) 时卡死固定, u
� -

1 仍持续加大至

1� 25( 2 s)后,以 0� 5单位斜坡减小供油量至初
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始状态 u
� -

1= 1. 如图 6 可以准确检测故障(执行

机构 2类似) .

图 6� 执行机构卡死故障时系统输出

Fig� 6 � System output wit h constant output AF

3 � 检测中 e阈值的确定

下面以执行机构 1恒偏差故障为例来确定 e

的阈值.阈值太大会导致故障漏报,太小则容易误

报.考虑控制器指令 0� 15%噪声(标准正态分布,

方差 0� 0005, 均值为 0, 下同) ,在 1� 5~ 2� 5s施加

主燃油量 0� 5%正漂移,如图 7.考虑到发动机控

制系统工作条件的恶劣,为了提高可靠性可大致

将阈值设为| e1 | < 0� 5 ∀ 10
- 3

,可以成功实现对主

燃油量 0� 5%以上的偏移故障的检测(对于执行

机构 2上述两项指标分别为 0� 5 ∀ 10- 4 , 1%) .这

里默认来自传感器的发动机输出量经过了滤波

处理.

图 7� 控制器指令 0� 15%噪声下 0� 5%正增益故障

系统输出

F ig� 7� Sy st em out put w ith 0� 5% + offset AF and

input noise

实际控制系统中,发动机输入输出量均受到

不同程度的噪声污染, 如果发动机输出量不经过

滤波处理直接进入检测系统, 对于正常系统的闭

环运行倒没有太大危害,但对于检测的准确性却

有着至关重要的影响. 仿真表明发动机输入噪声

对该检测系统影响并不大,但输出噪声的影响则

很严重.图 8(图( a)为输出量带噪声, 图( b)为输

入量带噪声)对比图 4,同一条件下仍采用上述阈

值,当输出量的测量噪声很大时( 0� 3%) , 将无法

实现准确的故障检测. 此时对发动机输出量进行

滤波是必要的,滤波后的参数能成功检测文中所

述执行机构各种故障. 对图 8 工况下输出量经

Kalman滤波器处理后检测时故障特征十分明

显,效果与图 4非常接近.

图 8 � 在图 4 工况下发动机输出输入量带噪声时

系统输出

F ig� 8 � System output w ith plant output no ise and

input no ise at Fig 4

4 � 结 � 论

本文通过基于控制对象的方法,即应用相互

关系矩阵将发动机控制器指令与执行机构实际输

出的差异(即执行机构故障)通过发动机输出的偏

差表现出来,很便捷的实现了对执行机构常见故

障的检测.数字仿真表明该方法切实可行,具有较

高的检测准确性.同时,该方法可以推广到多执行

机构故障的检测、隔离以及实时控制系统的在线

检测.

最后要说明的是,本文最终的应用背景是基

于发动机的非线性模型,其中有很多影响因素限
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制了检测效果, 影响了参数的选择.本文某些参数

也是出于这个考虑, 为提高系统非线性模型下的

兼容性、鲁棒性做出的选择,限于篇幅, 本文只给

出了在线性模型中开环系统下的检测效果.
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