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摘　　　要 : 提出了一种基于模糊逻辑的航空发动机数控系统多故障的识别方法.首先采用 Takagi2Sugeno

( T2S)模糊模型描述一种涡喷发动机数控系统的非线性模型 ,然后应用全解耦奇偶方程进行多故障的检测和

隔离 ,并结合卡尔曼滤波器识别出传感器和执行器故障参数.仿真结果表明 ,针对传感器和执行器同时发生

故障的情况 ,此方法能有效检测故障 ,并能准确识别出故障参数.
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Abstract : A met hod for multiple fault s identification of aircraf t engine digital cont rol

system based on f uzzy logic was presented. First of all , a nonlinear model of t he digital con2
t rol system of some t urbo2jet engine was built up wit h int roduction of Takagi2Sugeno ( T2S)

f uzzy model , and t hen f ull2decoupling parity equation was applied to detect and isolate the

multiple fault s , in combination wit h Kalman filter in identifying the fault parameters of sen2
sors and act uators. The simulation result s show t hat t his met hod can effectively detect and i2
solate t he multiple fault s. Also , it can precisely identify t he parameters of t he fault s.
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　　航空发动机控制系统由早期的液压机械式控

制系统发展到现在的全权限数字电子控制 ( FA2
DEC)系统 ,使发动机性能有了很大提高 ,同时也

对发动机控制系统的可靠性提出了更高的要求.

故障诊断是提高系统可靠性的重要手段.传感器

和执行器是控制系统中的重要部件 ,对其进行故

障检测和识别对提高系统的可靠性具有重要

意义.
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国内外有很多文献对航空发动机数控系统中

的传感器和执行器故障进行了研究. 80 年代中

期 ,Merrill [ 1 ]等人即围绕传感器故障检测、隔离和

重构开展了一系列研究 ,他们使用一组卡尔曼滤

波器 ,每个滤波器针对特殊故障进行设计 ,当一个

传感器出现故障时 ,仅有一个使用正确假设的滤

波器能保持低冗余值 ,从而检测出发生故障的传

感器.文献[ 2 ]则是采用多重故障假设法与卡尔曼

滤波结合进行故障检测.文献[3 ]采用基于数学模

型方法对执行机构的故障诊断进行了研究.这些

方法主要是采用卡尔曼滤器并结合一些其他方法

构成.文献[ 425 ]则是应用神经网络方法完成传感

器故障检测、隔离和重构.这种方法利用传感器测

量数据训练神经网络 ,训练好的网络用于系统传

感器故障诊断.以各传感器测量值作为神经网络

输入 ,通过比较神经网络输出值与其相应的传感

器实际输出来检测故障.

上述文献中用到的诊断方法主要有两大类 :

基于卡尔曼滤波器和基于神经网络.这些研究都

取得了丰硕的成果 ,其中 ,对于传感器故障的研究

较多 (不管是单个还是多个传感器) ,传感器和执

行器同时发生故障的情况则相对较少.同时 ,涉及

故障识别问题的文献也相对较少.

奇偶方程 ( Parity equation)是一种基于解析

模型的诊断方法 ,经常用于线性系统.这种方法产

生的残差理论上仅当故障出现时非零 ,由此可检

测出故障 ,而全解耦奇偶方程可使产生的残差仅

对特定故障敏感[ 6 ] .对于非线性系统 ,引入 Taka2
gi2Sugeno ( T2S)模糊模型可以得到相应的全解耦

奇偶方程 ,能够解决非线性系统的诊断问题.

本文以某型涡轮喷气发动机的数控系统为研

究对象 ,建立了其 T2S 模糊模型描述的数学模

型 ,然后 ,应用全解耦奇偶方程的方法对传感器和

执行器同时发生故障的情况进行研究 ,利用奇偶

方程产生的残差进行故障检测和隔离 ,并结合卡

尔曼滤波器对故障模型参数进行识别.

1　航空发动机数控系统的 T2S模糊
模型描述　

111　航空发动机数控系统局部线性模型

某型涡轮喷气发动机数控系统原理图如图 1

所示[7 ] ,其中α代表油门杆角度 ,为控制系统的指

令输入 ,它与发动机转速的实测信号相减 ,作为

Proportion integration differentiation ( PID) 控

制器的输入.控制器输出信号经处理后输出给电

机驱动器 ,驱动器控制电机2泵的转速 ,从而控制

发动机的供油量 ,实际的供油量对应一个发动机

的实际转速.此过程不断迭代调节 ,直到给定转速

与发动机实际转速的偏差信号在允许范围之内 ,

调节过程结束.这是一个典型的闭环控制过程 ,整

个过程采用等转速控制规律.

假设数控系统可用非线性模型描述为

x·( t) = f [ x( t) , u( t) ]

y( t) = h[ x( t) , u( t) ]
(1)

其中 x( t) ∈Rn为系统状态 , u( t) ∈Rp 为控制输

入 , y( t) ∈Rq 为测量输出.在工作点处进行小偏

差线性化可得到各工作点处的局部线性模型.

航空发动机也是一个复杂的非线性系统 ,在

其工作点处进行小偏差线性化 ,可得到涡轮喷气

发动机的简单传递函数为[8 ]

G( s) =
X n ( s)
Xmf

( s)
=

Kt

Tt s + 1
(2)

其中 X n ( s) 和 Xmf
( s) 代表发动机转速和供油量相

对增量的拉氏变换.相对增量是指参数绝对值与基

准值之比 ,例如转速的相对增量 n =Δn/ nj , nj 表

示转速基准值 ,通常取 nj = n0 , n0 为原稳定状态

转速 ,本文仿真中取 n0 = 3000 r/ min.其他参数的

相对增量类似得到. Kt 和 Tt 是发动机放大系数

和时间常数.

发动机采用上述模型 ,其中 Kt 和 Tt 通过参

考资料并结合相似理论近似计算得到[8 ] ;其他各

图 1　数控系统原理图

Fig. 1 Schematic diagram of the digital control system
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器件也是参考相应资料得到其参数 ;对于 PID控

制器 ,利用 Simulink 仿真 ,根据数控系统性能指

标要求 (稳态误差不大于 015 % ,超调量不大于

2 %～ 4 % ,过度过程时间不超过 1 ～ 2 s) ,设计

PID各参数值.

由上可得到工作点 l处数控系统的线性模型为

x
·

l ( t) = Fl x l ( t) + Gl u ( t)

yl ( t) = Hl x l ( t) + El u ( t)
(3)

其中 xl = [ n　nm 　um 　x1 　x2 ]
Τ为五维状态向

量 ,n代表发动机输出转速 ,nm代表电机输出转速 ,

um代表驱动器输出电压 , x1和 x2是 PID环节得到

的两维状态 ; u =α为输入量 ,代表油门杆角度 ;

yl = [ n　nm 　um ]
Τ为输出向量 ,取的是状态向量

的前三维 ; Fl , Gl , Hl , El 是相应维数的矩阵 ,具体

如下 ,矩阵中参数值为数控系统中各部件的参数.

Fl =

-
1
Tt

Kt

Tt
Ky 0 0 0

0 -
1
Tm

Km

Tm
0 0

-
Kh

Th
Ku Kp +

Kd

Td
K2 0 -

1
Tm

Kh

Th
Ku -

Kh

Th
Ku

- Ki K2 0 0 0 0

-
Kd

T2
d

K2 0 0 0 -
1
Td

,

Gl = 0 0
Kh

Th
Ku Kp +

Kd

Td
K1 Ki K1

Kd

T2
d

K1

Τ

, 　Hl =

1 0 0 0 0

0 1 0 0 0

0 0 1 0 0

,　El = 0 0 0 Τ

　　将 (3) 式离散化可得到离散的数控系统局部

线性模型 ,如 (4) 式所示 ,其中 Al ,Bl ,Cl ,Dl 为离

散化后与 F l , Gl , Hl , El 相对应的矩阵.

xl ( k + 1) = Al x l ( k) + Bl u ( k)

yl ( k) = Cl x l ( k) + Dl u ( k)
(4)

112　航空发动机数控系统 T2S模糊模型描述

T2S模糊模型[9 ] 由一系列描述非线性系统输

入输出关系的 IF2T H EN 模糊规则组成 ,它首先

将非线性系统在各工作点附近线性化 ,得到一系

列局部线性模型 ,然后将所有局部线性模型的输

出进行融合 ,从而得到描述系统全局性能的全局

模型[ 6 ] .

工作点 l处的模糊规则可描述如下 :

规则 l ( l = 1 ,2 , . . . , N) :如果 w ( t) 为 M l ,则

数控系统线性模型为式 (3) 所示.其中 w ( t) 为前

件变量 ,它也可是一个向量 , M l 为模糊集 ,下标 l

对应非线性系统的第 l 个工作点以及相应的第 l

条模糊规则 , N 为总的规则数.

给定输入向量 u( t) ,则系统的全局状态 x( t)

和输出 y( t) 如 (5) 式所示

x·( t) = ∑
N

l = 1

μlw [ w ( t) ][ Fl x l ( t) + Gl u ( t) ]

y( t) = ∑
N

l = 1

μlw [ w ( t) ][ Hl x l ( t) + El u ( t) ]

(5)

其中μlw [ w ( t) ]为前件变量 w ( t) 的隶属度 ,需满足

(6) 式的约束条件

∑
N

l = 1

μlw [ w ( t) ] = 1

0 ≤μlw [ w ( t) ] ≤1 , 　l = 1 ,2 , ⋯, N

(6)

数控系统在一定稳定状态下 ,其非线性受飞行

条件变化影响 ,飞行条件可用 ( H , Ma) 表示 , H ,

Ma代表飞行高度和马赫数.本文所建模糊模型 ,前

件变量取为 H和 Ma ,隶属函数选取三角形隶属函

数.系统工作点及模糊集隶属函数如图 2所示.

图 2　高度 H和马赫数 M a的隶属函数

Fig. 2 Membership function of height and Mach number

可令

μlw [ w ( t) ] =μ3
lw [ w ( t) ] ∑

N

l = 1

μ3
lw [ w ( t) ] (7)

其中μ3
lw [ w ( t) ]为模糊规则 l的执行度 ,取

μ3
lw [ w ( t) ] =μl H ( H) ·μlMa ( Ma) (8)
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其中μl H ( H) 和μlMa ( Ma) 分别代表飞行高度和马

赫数的隶属函数.

综上 ,数控系统的 T2S模糊模型为

　　　　　　　　x·( t) =

∑
N

l = 1

μl H ( H) ·μlM a ( Ma) ·[ Fl x l ( t) + Gl u ( t) ]

∑
N

l = 1

μl H ( H) ·μlM a ( Ma)

　　　　　　　　y( t) =

∑
N

l = 1

μl H ( H) ·μlM a ( Ma) ·[ Hl x l ( t) + El u ( t) ]

∑
N

l = 1

μl H ( H) ·μlM a ( Ma)

(9)

　　同样 ,将 (9) 式离散化可得到离散的数控系

统模糊模型.

2　全解耦奇偶方程故障参数识别

211　多故障的全解耦奇偶方程

考虑航空发动机数控系统 (9) ,假设系统不存

在扰动输入 ,对其工作点 l ( l = 1 ,2 , ⋯, N) 处的

局部线性模型 (4) 建立全解耦奇偶方程[6 ] .

对 s + 1个最新测量数据 yl ( k - s) 到 yl ( k) ,有

Yl ( k) = Hl 0 x( k - s) + Hlc U ( k) (10)

其中U ( k) = [ uT ( k - s) ⋯uT ( k) ]T为执行器实际

输入 ,Yl ( k) = [ yT
l ( k - s) ⋯yT

l ( k) ]T 表示传感器

正常输出 ,矩阵 Hl0 , Hlc 为

Hlc =

Dl 0 ⋯ ⋯ ⋯ 0

ClB l D l 0 ⋯ ⋯ 0

ClA lB l ClB l D l 0 ⋯ 0

… … … … … …

ClAs- 2
l B l ⋯ ⋯ ClB l D l 0

ClAs- 1
l B l ClAs- 2

l B l ⋯ ClA lB l ClB l D l

Hl0 = Cl ClA l ⋯ ClA
s- 1
l ClA

s
l

T

定义 k时刻的奇偶方程为

rl ( k) = vT [ Zl ( k) - Hlc U c ( k) ] (11)

其中 Zl ( k) 为与 Yl ( k) 对应的传感器的实际输出 ,

U c ( k) = [ uT
c ( k - s) ⋯uT

c ( k) ]T 为执行器指令输

入 , rl ( k) 为残差. v为奇偶向量 ,满足

vT H 3 = 0 (12)

其中 H 3 利用矩阵 Hl0 , Hlc构造 ,可使残差仅对特

定故障敏感.

如果式 (11) 产生的残差对系统状态解耦、对

扰动解耦且仅对特定故障敏感而对其他故障解

耦 ,那么称之为全解耦奇偶方程.

根据数控系统的 T2S模糊模型 ,全局残差为

r( k) = ∑
N

l = 1

μlw [ w ( k) ] rl ( k) (13)

当全解耦奇偶方程的 3个条件均满足时 ,残

差仅当特定故障时非零 ,由此根据下式可检测

故障 :

‖r( k) ‖≤ rh ,正常

‖r( k) ‖> rh ,故障
(14)

其中 rh 为残差阈值 ,可由统计得出.

针对全解耦奇偶方程条件中的特定故障 ,提

出“敏感对”的概念 :“敏感对”是指特定的传感器

和执行器组合 (比如一个 (或几个) 传感器与一个

执行器的组合) ,与其对应的残差仅对敏感对中的

传感器和执行器故障敏感 ,而对系统状态、扰动及

其他传感器和执行器故障不敏感.

假设敏感对 ( j , i) 为传感器 j和执行器 i的组

合 ,则相应的全解耦奇偶向量 vlj i 应满足

vT
lj i [ Hlj0 　Hljci ] = 0 (15)

其中 Hlj0 , Hljci 为使全解耦奇偶向量满足条件的

相应矩阵 ,由矩阵 Hl0 , Hlc 构造 ,具体过程为[10 ] :

首先 ,考虑奇偶向量仅对传感器 j敏感 ,可得

Ylj ( k) = Hlj0 x( k - s) + Hljc U ( k) (16)

式 (16) 为传感器 j 无故障时的表达式. 其中

Ylj ( k) 代表数据窗内传感器 j的正常输出值 ,矩阵

Hlj0 , Hljc 分别为将 (10) 式的 Hl0 , Hlc 中的 Cl ,Dl

用与传感器 j 对应的行向量 Clj ,Dlj ( Clj ,Dlj 分别

为 Cl ,Dl 中的第 j 行) 代替后形成.

k时刻的残差可表示为

rlj ( k) = vT
lj [ Zlj ( k) - Hljc U c ( k) ] (17)

其中 Zlj ( k) 为对应 Ylj ( k) 的实际输出 ,vlj 需与状

态解耦 ,即满足

vT
lj H lj0 = 0 (18)

为使残差仅对第 i个执行器输入敏感 ,而与

其他执行器解耦 ,奇偶向量还需满足

vT
lj i H ljci = 0 ,　i = 1 ,2 , ⋯, p (19)

其中 p为动态系统执行器个数 ,vji 为对传感器 j

和执行器 i 敏感的奇偶向量 ,矩阵为
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Hljci =

D 3
lj 0 ⋯ ⋯ 0

Clj B 3
l D 3

lj 0

Clj A lB 3
l Clj B 3

l D 3
lj … …

… … … 0

Clj As- 1
l B 3

l ⋯ Clj B 3
l D 3

lj

其中 D 3
lj ,B 3

l 为从D lj ,Blj 中划去第 i个元素形成 ,

该元素对应第 i个执行器.

综上 ,即得到 (15) 式.

根据 T2S模糊模型 ,对敏感对 ( j , i) 敏感的全

解耦奇偶方程为

rji ( k) = ∑
N

l = 1

μlw [ w ( k) ]vT
lj i [ Zlj ( k) - Hljc U c ( k) ]

(20)

根据 (20) 式产生的残差仅对传感器 j 和执

行器 i故障敏感 ,达到了故障隔离的目的 .实际

应用过程中 , Zlj ( k) 均采用数控系统传感器实际

测量数据 Zj ( k) ,虽然实际测量数据 Zj ( k) 与局

部线性模型中的传感器数据 Zlj ( k) 有所差别 ,但

是隶属函数μlw [ w ( k) ] 会削弱其影响 ,使残差

rji ( k) 在无故障时近似为零、发生特定故障时变

化较大 .

同理 ,也可得到相对其他类型敏感对 (比如一

个执行器和几个传感器组合)的全解耦奇偶方程.

212　故障参数识别

假设数据窗内同一传感器有相同的故障状

态 ,则传感器 j的故障模型可表示为

Zlj ( k) = Ylj ( k) + f j ( k) ·E (21)

其中 f j ( k) 为传感器 j的故障模型参数 , E是 s + 1

维元素均为 1的列向量.

同样 ,假设数据窗内同一执行器有相同的故

障状态.另外考虑到其他执行器输入的改变对残

差 rji 没有影响 ,假设其他执行器具有与执行器 i

相同的故障模型.因此执行器 i的故障模型可表

示为

U ( k) = Uc ( k) + f i ( k) ·Eu (22)

其中 f i ( k) 为执行器 i的故障模型参数 , Eu是 ( s +

1) p维元素均为 1的列向量.

将式 (21) 和 (22) 代入式 (20) 中 ,并考虑到

v
Τ
lj i H lj0 x( k - s) = 0 ,推导有

rji ( k) = ∑
N

l = 1

μlw [ w ( k) ]v
Τ
lj i [ f i ·Hljc Eu + f j ·E] =

φji ( k)θji ( k) (23)

将模型误差等不确定因素造成的影响考虑为

残差的噪声项 ,则有

rji ( k) =φji ( k)θji ( k) + n( k) (24)

φji ( k) =

∑
N

l = 1

μlw [ w ( k) ]vT
lj i H ljc Eu ∑

N

l = 1

μlw [ w ( k) ]vT
lj i E

θji ( k) = f i f j
Τ

n( k) 是均值为零、协方差阵为 R( k) 的白噪声.

通过 (23) 式可以看出 ,为使残差信息包含执

行器故障模型参数 ,全解耦奇偶向量还要满足

vΤlj i H ljc ≠0 (25)

考虑参数向量的动态模型为随机游走过程

θji ( k + 1) =θji ( k) +ε( k) (26)

其中ε( k) 为独立高斯随机向量 ,其均值为零、协

方差矩阵为假设已知的 Q( k) .根据式 (24) , (26)

由卡尔曼滤波可估计出故障模型参数.

在实际系统中 ,可能有多种敏感对组合 ,选择

其中的部分敏感对建立全解耦奇偶方程 ,即可根

据产生的残差估计出系统所有传感器和执行器故

障模型参数.

3　仿真验证

以某飞机发动机数控系统为例 ,工作点选取

及模糊隶属函数如图 2 所示 ,各工作点处局部线

性模型如式 (4) 所示. 仿真时利用所构造的数控

系统 T2S模糊模型产生传感器数据 (实际应用中

采用实际的航空发动机数控系统传感器数据) ,代

入 (20) 式产生残差 ,以此进行故障识别.

假设故障识别时 ,飞机的飞行高度 H = 5

km ,马赫数 Ma = 015 .采样周期Δt = 0105 s ,仿

真时间 t = 10 s ,选择数据窗 s为 5 .敏感对选择 4

组 ,分别为 : ( A , S2 , S3 ) , ( A , S1 , S3 ) , ( A , S1 , S2 ) ,

( A , S1 ) ,其中 A ,S1 ,S2 ,S3 分别代表执行器和 3

个传感器.故障模型取为

f a =
0 t < 5 s

012 t ≥5 s
　f s1 =

0 t < 5 s

011 t ≥5 s

f s2 =
0 t < 5 s

012 t ≥5 s
　f s3 =

0 t < 5 s

013 t ≥5 s

(27)

其中 f a 代表执行器故障 , f s1 , f s2 , f s3 分别代表 3

个传感器故障 , t ≥5 s时 ,执行器和 3个传感器均

发生恒偏差故障 ,具体幅值如式 (27) 所示.

图 3给出了多故障时故障参数估计的仿真结
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果 ,其中各图右上角的小图为故障发生前后的局

部放大图.可以看出 ,无故障发生时参数估计值在

零附近 ,当数控系统发生多故障时 ,这种方法能准

确的识别出故障参数值.

图 3　多故障时故障参数估计

Fig. 3　Parameter evaluation of multiple fault s

4　结　论

本文将航空发动机数控系统用 T2S模糊模

型描述 ,在每一个工作点处得到系统局部线性模

型多故障的全解耦奇偶方程 ,然后用 T2S模糊模

型将各个全解耦奇偶方程产生的残差进行融合 ,

从而得到非线性系统多故障的全解耦奇偶方程.

全解耦奇偶方程产生的残差仅对特定故障敏感 ,

对其他故障解耦 ,有效地检测并隔离了故障.对多

个敏感对建立全解耦奇偶方程 ,得到了足够的残

差信息 ,采用卡尔曼滤波方法估计出了故障参数

值.仿真结果表明 ,这种方法能有效检测出系统的

多故障 ,并能准确识别出传感器和执行器的故障

参数.另外 ,应用全解耦奇偶方程方法也可以检

测、隔离和识别出数控系统中单个 (或多个)传感

器 (或执行器)故障.
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