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摘　　　要：提出一种基于发动机基线模型的面向气路故障诊断的快速原型设计方法．考虑到基于模型的

发动机全包线范围的故障诊断方法需要有较高精度的模型，选择合适的换算参数对已有的相似变换参数进

行修正，建立适用于全包线的发动机基线模型，设计基于加权最小二乘算法的故障诊断模型，并将其写入至

ＣｏｍｐａｃｔＲＩＯ构建了发动机故障诊断的快速原型．通过对某型涡扇发动机试验表明：该种故障诊断的快速原

型设计方法是有效的．
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　　由于航空发动机工作环境复杂多变使其成为故
障多发机械．研究表明，发动机气路故障占发动机总
体故障的９０％以上，用于维护的费用也在成本性支
出中占很大比例［１－２］．为了使发动机安全可靠工作，

必须能对出现的故障快速定位，因此发动机故障诊
断对于发动机控制系统至关重要．如何能够快速有
效地设计发动机故障诊断系统，验证气路故障诊断
算法精度已成为发动机领域的研究热点［３－４］．
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快速原型是近年来发展成熟的一种系统开发

和仿真技术．快速原型是指利用虚拟仪器技术及
相应的硬件开发平台，通过快速建立系统模型，将
系统程序下载至硬件平台，对整个系统进行多次
仿真试验和实物在回路试验，完善系统原型及功
能要求，验证系统软件算法和硬件方案的可行
性［５］．快速原型设计技术特点是，具有开放的软硬
件开发环境，系统设计、软件编程和算法验证柔性
化，且易于实现，友好的人机交互开发界面，能自
动生成并下载至硬件平台用于试验验证［６］．
对于复杂的发动机故障诊断系统，采用快速

原型设计方法，可以快速生成系统的源代码，从而
大大缩短开发周期，在开发早期减少可能的错误
及缺陷，从而达到降低物耗，同时可以提高系统对
需求的适应性［７］．克服传统的基于实际物理平台
的设计周期长、设计成本和风险高的缺点．因此，
快速原型技术对于发动机故障诊断系统设计具有

显著的实用价值．
本文针对某型涡扇发动机气路故障，在

ＣｏｍｐａｃｔＲＩＯ平台上设计了基于基线模型的发动
机故障诊断快速原型系统．采用修正的相似变换，
建立了发动机性能参数的全包线范围内的稳态基

线模型，根据基线模型和发动机实际输出的残差，
利用变权重最小二乘算法进行气路故障诊断，在

ＣｏｍｐａｃｔＲＩＯ快速原型平台上验证了发动机气路
故障诊断系统精度要求．

１　发动机故障诊断基本原理

航空发动机气路诊断数据一般由飞机稳态巡

航状态下的测量参数获得，发动机在正常工作时，
测量参数随飞行条件、环境条件、发动机工作状态
等不同而发生变化，因此，不能直接用测量参数去
判断测量判断是否出现了故障，需要一组能代表
发动机健康状态下的参数值作为参考，即发动机
基线．发动机基线只跟发动机的工作状态有关，与
飞行环境、发动机故障等无关．
基于基线模型的发动机气路故障诊断是根据

发动机实际工作参数和基线模型比较得到的相对

偏差值，采用加权最小二乘算法得到发动机健康
状态参数．用于与基线比较的测量参数需通过数
据管理模块［８－９］，对其进行平滑、去除野点以及有
效性检查，避免非部件故障因素引起的误诊．基于
基线模型的气路故障诊断原理如图１所示．

图１　基于基线模型的气路故障诊断

Ｆｉｇ．１　Ｇａｓ－ｐａｔｈ　ｆａｕｌｔ　ｄｉａｇｎｏｓｉｓ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｂａｓｅｌｉｎｅ

２　基于基线模型的故障诊断算法

２．１　数据管理模块

由于发动机工作环境恶劣，发动机原始传感
器数据中存在与正常规律不一致的异常数据，且
测量噪声的影响，需要对原始测量参数进行平滑
和野点剔除等预处理．
根据３σ准则判断野点，基本思想是以给定的

置信概率９９．７％为标准，以３倍测量量的标准偏
差限为依据，超过此限的误差不属于随机误差范
畴，需要剔除．数据预处理步骤如下：

１）采用５点平均法将数据平滑，即

ｙｋ ＝ｙｋ－２＋ｙｋ－１＋ｙｋ＋ｙｋ＋１＋ｙｋ＋２５
（１）

然后对式（１）结果平方得到 （ｙｋ）２．

２）先将数据平方，再平滑得到ｙ２ｋ，计算
式如下：

ｙ２ｋ ＝ｙ
２
ｋ－２＋ｙ２ｋ－１＋ｙ２ｋ＋ｙ２ｋ＋１＋ｙ２ｋ＋２

５
（２）

　　３）计算样本的方差值Ｓ２ｋ

Ｓ２ｋ ＝ （ｙｋ）２－ｙ２ｋ （３）

　　４）对下一个数据进行检查，检验式如下：

ｙｋ－３Ｓｋ ＜ｙｋ＋１ ＜ｙｋ＋３Ｓｋ （４）

　　若式（４）成立，则认为ｙｋ＋１ 是正常的，否则即
为野点，应予以剔除．

２３４
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　　５）当判断为野点时其替换值为

ｙ^ｋ＋１ ＝ｙｋ－１＋ｙｋ２
（５）

　　有效性检查负责对测量参数的量程范围、参
数间相互关系进行校核，并判断传感器的突变与
斜率故障，当测量参数未通过有效性检查时，将对
该测量通道进行标记并不再使用该通道数据．超
限监视是对发动机关键测量参数进行监视，当超
过规定阈值能有效进行判别．

２．２　发动机基线模型

由于发动机测量参数随着飞行条件和环境的

不同而变化，因此，需要采用相似变换对发动机的
测量参数进行换算，使换算后的参数与发动机的
飞行状态无关，而只与发动机的工作状态有关．
故障诊断系统测量参数为 Ｎ１，Ｎ２，Ｔｅｇ，Ｗｆ，

ｐ１３，Ｔ２５，ｐ２５，Ｔ３，ｐ３．由于基于模型的故障诊断精
度直接依赖于基线精度，通过试验参数分析，转
速、温度、燃油量和压比不完全满足相似原理，因
此对现有的相似原理的换算参数进行修正，得到
适用于气路故障诊断的全包线范围精度较高的参

数换算关系．换算参数的表示方法如下：

换算转速Ｎ１／θａｔ２，Ｎ２／θａｔ２５
换算温度Ｔｅｇ／θｂｔ２，Ｔ２５／θｂｔ２，Ｔ３／θｂｔ２
换算燃油量Ｗｆ／θｃｔ２δｔ２
换算压比ｐ１３／δｄｔ２ｐｓｌ，ｐ２５／δｄｔ２ｐｓｌ，ｐ３／δｄｔ２ｐｓｌ

式中指数ａ，ｂ，ｃ，ｄ的取值根据具体发动机型号而
定；θｔ２和θｔ２５分别为风扇入口总温Ｔ２和高压压气
机入口总温Ｔ２５同海平面标准大气温度Ｔｓｌ之比；

δｔ２ 为风扇入口总压ｐ２ 和海平面标准大气压

ｐｓｌ之比．
考虑到相似变换后的发动机基线模型仅与发

动机的状态有关，对于大涵道比涡扇发动机选择
压比Ｅｐｒ为状态参数．采用最小二乘法确定相似
变换的修正指数，以风扇转子转速为例，对各种不
同飞行环境的状态进行仿真，设Ｅｐｒ为常数，可以
得到各个飞行环境下的测量参数 Ｎ（１）

１ 和Ｔ（１）
２ ，

Ｎ（２）
１ 和Ｔ（２）

２ ，…，Ｎ（ｎ）
１ 和Ｔ（ｎ）

２ ，上标ｎ表示在不同
飞行环境下得到的测量参数．

Ｎ１ｃ＝Ｎ（１）
１ ／θａ（１）ｔ２ ×ε１

Ｎ１ｃ＝Ｎ（２）
１ ／θａ（２）ｔ２ ×ε２


Ｎ１ｃ＝Ｎ（ｎ）
１ ／θａ（ｎ）ｔ２ ×εｎ （６）

式中Ｎ１ｃ为经过换算到标况下的转速，εｉ（ｉ＝１，

２，…，ｎ）是各个试验参数的实际换算值和理想换
算值之间的尺度偏差．式（６）可等价化为下式

ｌｎ　Ｎ（１）
１

ｌｎ　Ｎ（２）
１



ｌｎ　Ｎ（ｎ）

熿

燀

燄

燅１

＝

ｌｎθ（１）ｔ２ １

ｌｎθ（２）ｔ２ １
 

ｌｎθ（ｎ）ｔ２

熿

燀

燄

燅１

ａ
ｌｎＮ［ ］

１ｃ
＋

ｌｎε１
ｌｎε２


ｌｎε

熿

燀

燄

燅ｎ

（７）

　　根据式（７），指数ａ和换算转速Ｎ１ｃ的自然对

数的最小二乘法计算公式如下：

ａ
ｌｎＮ［ ］

１ｃ
＝ （ＡＴＡ）－１　ＡＴｙ （８）

式中

Ａ＝
ｌｎθ（１）ｔ２ ｌｎθ（２）ｔ２ … ｌｎθ（ｎ）ｔ２
１　 １ …［ ］１

Ｔ

ｙ＝ ［ｌｎ　Ｎ（１）
１ ，ｌｎ　Ｎ（２）

１ ，…，ｌｎ　Ｎ（ｎ）
１ ］Ｔ．

　　根据式（８）分别求出Ｅｐｒ在１．４０～１．８０范围
内变化的ａ值，如图２所示．

图２　不同Ｅｐｒ下变换指数ａ

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｄｅｘ　ａｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｅ　ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｅｐｒ

为了进一步改善在不同工作状态下，发动机
测量参数的相似变换精度，采用以Ｅｐｒ 为索引的
插值法，获得相似变换的修正指数．图３给出了

Ｎ１ 换算后随Ｅｐｒ变化曲线．
采用相似变换的修正指数得到的最大相对误

差不超过０．０５％，优于常规相似变换的０．１％，为
故障诊断用的基线建模提供了一定的精度保证．
表１给出了发动机性能参数在Ｅｐｒ＝１．５１状态时
的相似变换修正指数．

３３４
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表１　相似变换修正指数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｍｐｅｎｓａｔｅｄ　ｉｎｄｅｘ　ｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｅ　ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ

Ｎ１ Ｎ２ Ｔｅｇ Ｗｆ ｐ１３ Ｔ２５ ｐ２５ Ｔ３ ｐ３

０．４８５　 ０．４５４　 １．０３１　 ０．５６５　 ０．９９６　 ０．９８５　 １．０００　 ０．８９８　 ０．９８２

图３　不同飞行条件下的修正Ｎ１ｃ
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐｅｎｓａｔｅｄ　Ｎ１ｃｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆｌｉｇｈｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

为了将发动机测量参数的基线表示为状态量Ｅｐｒ
的函数，采用三次多项式拟合方法．发动机各性能
参数的基线方程如下：

Ｙｃｂ＝ｃ０＋ｃ１×Ｅｐｒ＋ｃ２×Ｅ２ｐｒ＋ｃ３×Ｅ３ｐｒ
（９）

　　经过计算，各个参数的原始曲线和拟合基线
的相对误差最大不超过０．３％，满足故障诊断所
需的基线精度要求．

２．３　加权最小二乘诊断方法

假设发动机气路部件蜕化在一定范围内，测
量参数随故障偏离正常值是线性变化的［１０］，本文
考虑部件蜕化在５％以内符合小偏差假设，则利
用如下故障方程求解健康参数：

δｙ＝ ［（Ｙｃｒ－Ｙｃｂ）／Ｙｃｂ］×１００％

δｙ＝Ｆｈ＋烅
烄

烆 ｖ
（１０）

式中δｙ为ｐ维测量参数偏差向量，它是发动机测
量参数换算后的真实测量值和发动机基线的相对

差值；ｈ为ｎ维健康参数，ｈ＝ ［Ｅｆ，Ｗｆ，Ｅｂ，Ｗｂ，

Ｅｃ，Ｗｃ，Ｗｈｔ，Ｅｌｔ］Ｔ，主要包括风扇、增压级、压气
机的效率、流量，以及高压涡轮流量和低压涡轮效
率，其大小反映了各部件故障的严重程度；ｖ是ｐ
维测量误差向量；Ｆ是故障影响系数矩阵，维数
为ｐ×ｎ，它反映了各个基本故障对测量参数的
影响．一般情况下要求测量参数个数不小于健康
状态量个数，即ｐ≥ｎ．采用加权最小二乘法求解

式（１０），目标函数为

Ｊ＝１／２｛ｈＴ　Ｍ－１　ｈ＋（δｙ－Ｆｈ）ＴＲ－１（δｙ－Ｆｈ）｝
（１１）

式中Ｍ 和Ｒ 用来表示发动机的统计概率模型，

Ｒ＝Ｅ（ｖｖＴ）为测量参数误差的协方差矩阵，

Ｍ ＝Ｅ（ｈｈＴ）为故障权重矩阵，直接反应了部件
健康状态．
使Ｊ最小化所对应的ｈ就是具有的最大条件

概率估计，即最优估计．通过求Ｊ关于ｈ的偏导数
为零，可以得到最优估计

ｈ０ ＝ （Ｍ－１＋ＨＴＲ－１　Ｈ）－１　ＨＴＲ－１δｙ （１２）

　　最优健康估计ｈ０ 的目标函数２Ｊ０ 符合χ
２ 分

布［１１］，其大小反映了发动机健康状态的估计准确
性．当式（３）表示的统计模型和发动机实际性能相
符时，２Ｊ０ 的值接近ｐ，而Ｊ０ 越大则假设的统计
模型与实际性能吻合的概率越小．选取χ

２ 分布的

上α分位点值为诊断结果可信的上界，一般取

α＝０．０５，则临界值对应的置信度为９５％．当２Ｊ０
小于临界值时，表示置信度大于９５％，即诊断结
果是可信的，否则诊断结果不可信．

３　发动机故障诊断系统设计

发动机故障诊断系统快速原型设计的要点在

于把握好设计需求［１２－１３］．设计系统应具有数据预
处理、测量参数实时监控、气路故障诊断、显示和
数据存储等基本功能．
发动机故障诊断系统快速原型设计流程如下：

１）基于气动热力学性质建立发动机部件级
模型，作为发动机模拟机．
２）根据部件级模型建立发动机稳态基
线模型．
３）利用ＬａｂＶＩＥＷ 控制设计与仿真工具针
进行发动机故障诊断系统的初步设计．
４）结合ＬａｂＶＩＥＷ 和 Ｍａｔｈｓｃｒｉｐｔ混合编程
建立基于基线的故障诊断模型．
５）利用ＬａｂＶＩＥＷ 控制设计仿真工具对故
障诊断系统进行离线数字仿真．
６）根据故障诊断需求和故障诊断快速原型
的监测参数和健康参数，配置主机和ＣｏｍｐａｃｔＲＩＯ

４３４
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的输入、输出接口程序．
７）将自动生成实时代码，下载到 Ｃｏｍｐａｃ－

ｔＲＩＯ故障诊断快速原型上．
８）利用发动机快速原型实时仿真平台对基
于基线的故障诊断方法进行 ＨＩＬ（ｈａｒｄｗａｒｅ－ｉｎ－
ｔｈｅ－ｌｏｏｐ）仿真．

９）根据试验结果修正模型、优化故障诊断系
统的设计．上述过程可以快速循环进行，极大地提
高发动机故障诊断系统的开发效率．
发动机故障诊断系统快速原型设计以Ｃｏｍ－

ｐａｃｔＲＩＯ为核心．根据系统开发的通用性和快速
性要求，配置了 ＮＩ　ＣｏｍｐａｃｔＲＩＯ－９０２４嵌入式实
时控制器和现场可编程门阵列（ＦＰＧＡ）的机箱底
座（ＮＩ　９１０４）．

ＣｏｍｐａｃｔＲＩＯ－９０２４具有一个８００ＭＨｚ　Ｆｒｅｅ－
ｓｃａｌｅ的工业实时处理器，同时包含５１２ＭＢ的

ＤＤＲ２ＲＡＭ与４ＧＢ的非易失性存储介质，执行

ＬａｂＶＩＥＷ实时操作，进行确定性控制、数据记录
和分析用以实现程序存储与数据记录．

ＮＩ９１０４是一款８槽可重新配置嵌入式机箱，

ＦＰＧＡ嵌入在ＣｏｍｐａｃｔＲＩＯ机箱里并且以星型拓

扑结构连接至输入／输出（Ｉ／Ｏ）模块，从而提供了
对每一个ＣｏｍｐａｃｔＲＩＯ　Ｉ／Ｏ模块的直接访问，以
用于定时、触发和同步中的精确控制，支持网络协
议（ＴＣＰ／ＩＰ）通信．图４为发动机模拟机与快速原
型验证平台的结构图．
从图４中可以看出系统验证平台共有两种程

序分别运行于两个不同的硬件目标上．主机主要
模拟发动机实际工作情况，诊断算法 ＶＩ（ｖｉｓｕａｌ
ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔ）运行于含实时控制器的ＣｏｍｐａｃｔＲＩＯ
机箱上．其中主机负责向实时控制器传输发动机
实时测量参数，两者之间通过网络通讯进行数据
传输等相关操作．主机中两个定时循环分别负责
向ＣｏｍｐａｃｔＲＩＯ传输数据和接收诊断结果，并实
时显示需要监控的测量参数和健康参数．诊断算
法ＶＩ在实时控制器上运行，进行数据接收、数据
预处理、故障诊断和数据存储．用户按下主机程序
“确定”按钮后，程序开始接收来自主机的用户加
载的数据，然后在下一个定时循环中运行诊断算
法，并将诊断结果、测量参数等相关数据储存和输
出．诊断算法ＶＩ包括数据的接受操作，故障诊断
的循环，各个相应的操作、循环均具有实时性．

图４　气路故障诊断系统设计框图

Ｆｉｇ．４　Ｄｅｓｉｇｎ　ｆｒａｍｅ　ｏｆ　ｇａｓ－ｐａｔｈ　ｆａｕｌｔ　ｄｉａｇｎｏｓｉｓ　ｓｙｓｔｅｍ

４　试验验证

本文以某型涡扇发动机为研究对象，给出了
在地面标况下，发动机工作状态为Ｅｐｒ＝１．６８时，

发生气路部件故障时，基于基线模型的快速原型
设计方法对气路部件健康状态的诊断能力．涡扇
发动机气路健康参数为风扇、压气机、高低压涡轮

４个旋转部件的效率和流量共８个参数，蜕化范

５３４
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围为 ［０，０．０５］．
在发动机模拟机的低压涡轮转速Ｎ１ 的输出

数据中插入野点，处理效果如图５所示．
从图５中可以看出，有８处明显偏离正常值

的数据均判断为野点，并且替代数据均在合理的
范围内，可见上述算法可以有效地剔除数据野点．
采用式（１）的５点均值平滑法，对原始测量数据进
行平滑处理．
超限检查主要是监测发动机测量参数偏差

量，以及由测量参数导出的组合量是否超出规定
的限值，据此判断发动机是否健康．系统主要对转

表２　测量参数的超限阈值

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｒｉｔｉｃａｌ　ｖａｌｕｅ　ｏｆ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ

Ｎ１／％ Ｎ２／％ Ｔｅｇ／Ｋ

阈值 １１０　 １１０　 ８２０

子转速Ｎ１，Ｎ２ 和排气温度Ｔｅｇ 进行超限监视，表

２给出了超限阈值．为每个超限监视参数设置计
数器，计数器的初始值为零．当参数超限时，计数
器根据超过阈值的不同自动增大，当计数器的值
大于５００时，即判断超限．
经数据管理模块的发动机测量参数可用于气

路故障诊断，根据参数换算及基线模型得到相应
的换算值及基线值以及相对误差，利用加权最小
二乘法进行诊断．风扇流量蜕化１％的诊断效果
如图６所示，从左到右依次表示为８个健康参数．
从图６中的诊断结果可以看出，风扇流量的

退化量约为０．８５％左右，其他的健康参数均比较
小．图中有的健康参数诊断出上升的结果是由于
算法容易造成故障的扩散及测量噪声造成的．由
图６可以得到，Ｊ０ 的临界值约为８．４６，而本次诊
断结果Ｊ＝０．４２＜８．４６，则诊断为风扇流量退化
结果是可信的．

图５　低压转子转速Ｎ１ 的野点剔除效果

Ｆｉｇ．５　Ａｂｎｏｒｍａｌ　ｓａｍｐｌｅ　ｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｎ１

图６　风扇流量蜕化１％的诊断效果

Ｆｉｇ．６　Ｄｉａｇｎｏｓｉｓ　ｒｅｓｕｌｔ　ｕｎｄｅｒ　Ｗｆ＝１％

６３４
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５　结　论

１）提出一种基于发动机基线模型的面向气
路故障诊断的快速原型设计方法．
２）对相似变换的指数进行修正，建立了适用
于发动机气路故障诊断的全包线部件参数基

线模型．
３）以ＣｏｍｐａｃｔＲＩＯ为核心，构建了含数据管
理、故障诊断、数据保存的发动机气路故障诊断快
速原型，与发动机模拟机进行通信，验证了气路故
障诊断算法有效性．
４）为进一步探讨发动机气路故障诊断系统
适用范围，设计发动机接口模拟器，模拟真实的发
动机接口信号提供必要的理论基础．
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