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涡扇发动机熄火故障在线检测方法
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摘　　　要：采用机载可测量的高压转子物理转速、低压转子物理转速和发动机进口总压等参数，建立了基

于换算加速率的熄火故障在线检测方法。经全包线发动机工况计算仿真和试验验证，熄火过程的高低压转速

加速率幅值为减速和喘振过程的１．５～５．０倍，高压轴断裂过程的高压转子加速率幅值是熄火过程的６．０～

１０．０倍，低压轴断裂过程的低压转速加速率幅值是熄火过程的２．０～３．５倍。这些特征能够将熄火与减速、

喘振和断轴等瞬态过程明确区分。经发动机试车验证，该方法检测时间为０～０．３ｓ，检测率１００％，未发现误

检和漏检。

关　键　词：涡扇发动机；熄火故障；转速加速率；逻辑；机载检测

中图分类号：Ｖ２３１．３　　　　　文献标志码：Ａ

收稿日期：２０２０１０１６

作者简介：王玉东（１９８１－），男，高级工程师，博士，主要从事航空发动机总体性能方案设计技术研究。

Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｙｄ０５＠１６３．ｃｏｍ

引用格式：王玉东．涡扇发动机熄火故障在线检测方法［Ｊ］．航空动力学报，２０２１，３６（７）：１４０６１４１６．ＷＡＮＧＹｕｄｏｎｇ．Ｏｎｌｉｎｅｄｅｔｅｃ

ｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｆｌａｍｅｏｕｔｉｎｔｕｒｂｏｆａｎｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０２１，３６（７）：１４０６１４１６．

犗狀犾犻狀犲犱犲狋犲犮狋犻狅狀犿犲狋犺狅犱狅犳犳犾犪犿犲狅狌狋犻狀狋狌狉犫狅犳犪狀犲狀犵犻狀犲

ＷＡＮＧＹｕｄｏｎｇ

（ＣｏｍｍｅｒｃｉａｌＡｉｒｃｒａｆｔＥｎｇｉｎｅＣｏｍｐａｎｙＬｉｍｉｔｅｄ，

ＡｅｒｏＥｎｇｉｎｅＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２００２４１，Ｃｈｉｎａ）

犃犫狊狋狉犪犮狋：Ｔｈｅｏｎｂｏａｒｄｍｅａｓｕｒｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｃｌｕｄｉｎｇｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅｒｏｔｏｒｓｐｅｅｄ，ｌｏｗ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｒｏｔｏｒｓｐｅｅｄａｎｄｅｎｇｉｎｅｉｎｌｅｔｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｗｅｒｅｕｓｅｄｔｏｅｓｔａｂｌｉｓｈｔｈｅｆｌａｍｅｏｕｔｏｎ

ｌｉｎｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｏｒｒｅｃｔｅｄｃｈａｎｇｅｒａｔｅｓｏｆｔｈｅｓｅｐｈｙｓｉｃａｌｓｐｅｅｄｓ．Ａｃｃｏｒｄ

ｉｎｇｔｏｅｎｇｉｎｅｓｔａｔｅｓｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｓｉｎｔｈｅｗｈｏｌｅｅｎｖｅｌｏｐａｎｄｅｎｇｉｎｅｔｅｓｔｓ，ｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆ

ｃｈａｎｇｅｒａｔｅｓｏｆｈｉｇｈａｎｄｌｏｗｐｒｅｓｓｕｒｅｒｏｔｏｒｓｐｅｅｄｓｉｎｆｌａｍｅｏｕｔｐｒｏｃｅｓｓｗａｓ１．５－５．０ｔｉｍｅｓ

ｔｈａｔｉｎｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｎｄｓｕｒｇｅｐｒｏｃｅｓｓ，ｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆｃｈａｎｇｅｒａｔｅｏｆｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅｒｏｔｏｒ

ｓｐｅｅｄｉｎｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅｓｈａｆｔｆｒａｃｔｕｒｅｐｒｏｃｅｓｓｗａｓ６．０－１０．０ｔｉｍｅｓｔｈａｔｉｎｆｌａｍｅｏｕｔｐｒｏｃｅｓｓ，

ａｎｄｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆｃｈａｎｇｅｒａｔｅｏｆｌｏｗｐｒｅｓｓｕｒｅｒｏｔｏｒｓｐｅｅｄｉｎｌｏｗｓｐｅｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅｓｈａｆｔｆｒａｃ

ｔｕｒｅｐｒｏｃｅｓｓｗａｓ２．０－３．５ｔｉｍｅｓｔｈａｔｉｎｆｌａｍｅｏｕｔｐｒｏｃｅｓｓ．Ｗｉｔｈｔｈｅｓｅｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ，ｔｈｅｄｅｔｅｃ

ｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｃｏｕｌｄｃｌｅａｒｌｙｄｉｓｔｉｎｇｕｉｓｈｆｌａｍｅｏｕｔｐｒｏｃｅｓｓｆｒｏｍｏｔｈｅｒｔｒａｎｓｉｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓｅｓｓｕｃｈａｓ

ｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ，ｓｕｒｇｅａｎｄｓｈａｆｔｆｒａｃｔｕｒｅ．Ｂｅｉｎｇｖｅｒｉｆｉｅｄｉｎｅｎｇｉｎｅｔｅｓｔｓ，ｔｈｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｔｉｍｅｗａｓ

０－０．３ｓ，ｔｈｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｗａｓ１００％，ａｎｄｎｏｆａｌｓｅｏｒｍｉｓｓｅｄｄｅｔｅｃｔｉｏｎｈａｄ

ｂｅｅｎｆｏｕｎｄ．

犓犲狔狑狅狉犱狊：ｔｕｒｂｏｆａｎｅｎｇｉｎｅ；ｆｌａｍｅｏｕｔ；ｒａｔｅｏｆｃｈａｎｇｅｏｆｓｐｅｅｄ；ｌｏｇｉｃ；

ｏｎｂｏａｒｄｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

　　对于飞机而言，发动机空中停车
［１３］是一种危

害性较大的故障或事件，有时甚至导致机毁人亡

的严重后果。吸雨引起的发动机非预期性熄火是

空中停车的一类重要原因。发动机熄火后，如果
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能在停转或达到低转速稳态风车之前利用剩余转

速进行再点火或惯性起动［４７］，则能够及时消除安

全性风险。因此，发动机研制时，除按照适航规章

的要求［８９］考虑发动机及其部件的吸雨、吞水等性

能外［１０１４］，还应当进行自动控制功能设计，以保证

能够在熄火后的短时间内进行自动熄火检测和自

动再点火、再起动。

在发动机试车台上，可以采用多种传感器或

监视装置来检测发动机熄火，也有充足的时间去

处理熄火故障。但在航线飞行中，只能采用发动

机机载测量的有限的转速、温度或压力信号进行

熄火检测。

航线实时熄火检测的准确性和及时性直接关

系到后续的再点火、再起动等处理措施的有效性。

熄火后发动机状态急剧下降，再点火时间窗口往

往只有几秒到几十秒。此后，发动机进入低转速

稳定风车转动状态，只能靠正常的空中辅助起动

或风车起动使发动机重新回到工作状态。

基于发动机熄火后的气动、热力和动力学变

化特征，有望得到应用于机载的快速熄火检测方

法。一般来说，航空发动机机载的测量参数包括

总压、静压、总温、转速和振动等信号。其中，转速

信号具有测量精度高、响应时间短的特点，是进行

熄火检测的最佳参数。与此对比明显的是，温度

信号的测量存在响应时间长、测量精度低的不利

特征，不宜作为快速检测熄火的依据。

由于保密或技术封锁等原因，熄火检测方法

相关的文献较少。总地来说，在燃烧室部件试验

台或核心机／整机试车台上进行熄火检测更为便

利，如陈苗苗、席文雄等［１５１６］研究了火焰图像技术

在燃烧室熄火试验中的应用。而在机载飞行环境

下，由于测量参数少，要求的计算速度快，判断熄

火相对困难。张韬等［１７］在燃烧室试验时，采用观

察窗观察火焰熄灭或测量燃烧室出口温度下降幅

度的方法判定熄火。这种方法需要在工作环境较

恒定的试验台进行人工观察或燃烧室出口总温测

量，且判定时间较长，不适合机载使用。在发动机

服役工作时，由于环境复杂多变，突然的状态变化

（失速／喘振或减速）或外物吸入（吸雨或吞水）均

可能造成发动机内部温度的变化，因此，仅靠一定

时间内的温度下降不能识别为熄火。

刘旭东等［１８］研究了机载环境下惯性起动的

发生条件。其核心判据为油门杆对应目标转速与

实际高压转速不匹配。当油门杆位于慢车或慢车

以上位置时，若高压转速较低，则认为此时发生了

熄火或停车，需要进行惯性起动。此方法采用转

速测量值与转速目标值之差进行熄火或停车的判

定，具有工程应用价值。然而，其只能在转速较低

（５３％设计转速）时触发惯性起动，具有一定的局

限性。

本文研究对象为大涵道比双轴分排涡扇发动

机，采用机载测量的高压转子转速和低压转子转

速信号作为主要的熄火检测参数。介绍了采用高

低压转速加速率进行熄火判断的方法，并将其应

用于发动机的机载控制系统。最后给出了所定义

检测逻辑的验证结果，以证明检测方法的准确性

和有效性。本文所定义的熄火检测逻辑在任何转

速均可快速识别熄火故障并立刻采取再点火或再

起动措施，避免了转速差方法的局限性。经验证，

检测时间和检测率均符合工程应用要求。

本文给出了基于大涵道比双轴分排涡扇发动

机非线性模型的熄火过程计算结果和具体的采用

高低压转速一阶导数的机载熄火检测方法，并在

减速、喘振、断轴等非稳态过程进行检测有效性验

证，对该方法的应用价值进行了探讨。

１　熄火过程仿真计算

采用基于部件非线性特性的发动机高精度性

能仿真模型，计算了双轴分排大涵道比涡扇发动

机熄火过程。图１～图３对比了某大涵道比双轴

分排涡扇发动机熄火试验的测量参数与仿真计算

参数。

模型计算所用的大气条件与试验工况保持一

致，初始转速选取熄火时刻（燃油流量狇犿，ｆ接近于

零）的发动机实测转速。计算时，假设在０．１ｓ内

切断发动机燃油。由图１和图２可知，当发动机

熄火时，高压转子物理转速犖ｈ 和低压转子物理

转速犖ｌ均迅速减小。随着转速的降低，高压转

速加速率犖ｈｄｏｔ和低压转速加速率犖ｌｄｏｔ均逐渐趋

于零。计算结果与试验结果符合性较好。因此，

所采用的发动机性能模型可以较精确地模拟熄火

后的发动机状态变化。

低压转速加速率 犖ｌｄｏｔ和高压转速加速率

犖ｈｄｏｔ定义如下：

犖ｌｄｏｔ＝
ｄ犖ｌ
ｄ狋

（１）

犖ｈｄｏｔ＝
ｄ犖ｈ
ｄ狋

（２）

　　发动机熄火后，随着转速下降，压气机增压能

力逐渐减弱，内涵道排气温度犜ｅｇ应逐渐趋近于

７０４１
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环境温度（见图３计算结果）。然而，图３中机载

传感器实测的排气温度在短暂下降后，又经历了

一个先回升再缓慢下降的过程。经分析，这种现

象由两个因素导致：①熄火后发动机零部件放热；

②机载温度传感器响应慢、滞后大，不能及时反映

瞬态过程排气温度的变化。发动机排气温度的测

量滞后性，也说明机载环境下采用温度变化情况

来判断是否熄火存在较大的不确定性。

图１　熄火过程物理转速

Ｆｉｇ．１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｓｐｅｅｄｓｉｎｆｌａｍｅｏｕｔｐｒｏｃｅｓｓ

图２　熄火过程转速加速率

Ｆｉｇ．２　Ｃｈａｎｇｅｒａｔｅｏｆｓｐｅｅｄｓｉｎｆｌａｍｅｏｕｔｐｒｏｃｅｓｓ

图３　熄火过程燃油流量和排气温度

Ｆｉｇ．３　Ｆｕｅｌｆｌｏｗａｎｄｅｘｈａｕｓｔｅｄｇａｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｉｎｆｌａｍｅｏｕｔｐｒｏｃｅｓｓ

２　熄火检测方法

２１　转速加速率特征

在机载的温度、压力和转速测量中，转速测量

响应时间最短、测量精度最高。因此，本文以高低

压物理转速犖ｌ和犖ｈ作为研究对象，给出了建立

在高低压转速加速率基础上的熄火检测方法。

正如图１和图２所示，发动机熄火后，高低压

转速加速率在极短时间内达到最低值。此后，随

着转速下降，加速率逐渐趋近于零。基于这些变

化特征，可以将高压转速加速率和低压转速加速

率作为主要信号进行熄火故障检测。同时，为提

高检测率，降低虚警率，还需要考虑其他可能引起

转速迅速下降的瞬态过程，研究其信号特征以便

与熄火过程进行区分。

能够引起转速下降或转速加速率剧烈变化的

现象主要包括减速、喘振和传动轴断裂等非稳态

过程。各种非稳态过程转速加速率的相对大小见

图４。在文中第３节具体给出了这些过程的转速

加速率特征和大小比较。结果表明，熄火过程具

有独特的高低压转速加速率范围，可据此识别出

熄火事件。

图４　各种非稳态过程的加速率

Ｆｉｇ．４　Ｃｈａｎｇｅｒａｔｅｏｆｓｐｅｅｄｉｎｖａｒｉｏｕｓｕｎｓｔｅａｄｙｐｒｏｃｅｓｓｅｓ

２２　换算加速率

考虑到高空和地面条件下发动机熄火后转速

加速率量值差异较大，应针对不同的环境压力或

发动机进口压力条件进行换算，以简化分析，定义

适用于全包线的换算转速加速率参数，即换算加

速率。

换算加速率参数推导如下。

首先，发动机转子转速犖 与转子角速度ω关

系为

８０４１
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犖 ＝
６０

２π
ω （３）

　　转子扭矩犕ｔ、转动惯量犑和角加速度β的关

系为

β＝
犕ｔ
犑

（４）

　　角速度ω与角加速度β关系为

β＝
ｄω
ｄ狋

（５）

　　将式（３）、式（４）代入式（５），整理得

ｄ犖
ｄ狋
＝
６０犕ｔ
２π犑

（６）

　　转子扭矩犕ｔ与转子转速犖、净功率犘Ｗ 的关

系为

犕ｔ＝
６０犘ｗ
２π犖

（７）

　　发动机的转子净功率是涡轮输出功犘ｗｔ与压

气机耗功犘ｗｃ的差值，即

犘ｗ ＝犘ｗｔ－犘ｗｃ （８）

　　涡轮功与压气机功均可表示为空气流量

狇犿，ａ、热容（分别为犮狆ｃ和犮狆ｔ）和进出口温差（压气

机为犜３－犜２，涡轮为犜４－犜５）的乘积，即

犘ｗｃ＝狇犿，ａ犮狆ｃ（犜３－犜２） （９）

犘ｗｔ＝狇犿，ａ犮狆ｔ（犜４－犜５） （１０）

式中犜表示温度，下标２表示压缩机进口截面，３

表示压缩机出口（燃烧室进口截面），４表示涡轮

进口截面（燃烧室出口），５表示涡轮出口截面。

将式（７）～式（１０）代入式（６），整理得

ｄ犖
ｄ狋
＝
３６００狇犿，ａ
４π

２犑
·犮狆ｃ

（犜３－犜２）－犮狆ｔ（犜４－犜５）

犖

（１１）

　　对燃气涡轮发动机而言，空气流量狇犿，ａ、转子

转速犖 和截面温度犜 均满足换算关系（换算至海

平面标准大气环境），狆表示压力，下标ｒ表示换

算参数。即

狇犿，ａ，ｒ＝
狇犿，ａ

狆２／１０１３２５
犜２

２８８．槡 １５
（１２）

犖ｒ＝
犖

犜２／２８８．槡 １５
（１３）

犜ｒ＝
犜

犜２／２８８．１５
（１４）

　　将式（１２）～式（１４）代入式（１１），整理得

１

狆２／１０１３２５
·ｄ犖
ｄ狋
＝

３６００狇犿，ａ，ｒ
４π

２犑
·犮狆ｃ

（犜３ｒ－犜２ｒ）－犮狆ｔ（犜４ｒ－犜５ｒ）

犖ｒ

（１５）

　　对给定发动机而言，式（１５）右侧是常量与换

算量的函数，则左侧也必然是常量与换算量的函

数。也就是说，等式左侧也属于发动机换算参数。

将左侧整体定义为发动机换算加速率 犖ｄｏｔｒ。采

用此参数，可最大程度地消除大气环境变化带来

的影响，有利于简化发动机性能分析。

因此，高压转速和低压转速换算加速率可分

别定义为犖ｈｄｏｔｒ和犖ｌｄｏｔｒ，即

犖ｈｄｏｔｒ＝
１

狆２／１０１３２５
·ｄ犖ｈ
ｄ狋

（１６）

犖ｌｄｏｔｒ＝
１

狆２／１０１３２５
·ｄ犖ｌ
ｄ狋

（１７）

　　本工作亦可应用于不测量压气机进口总压

狆２ 的情况。当狆２ 未测时，可以采用环境静压狆０

或高压压气机进口总压狆２５代替，或采用狆０ 与飞

行马赫数犕犪计算的狆２。

图５计算了地面（高度犎＝０ｍ）和空中（高度

犎＝１０ｋｍ）的两个熄火过程物理和换算高压转速

加速率。如图所示，由于大气压力的差异，物理加

速率犖ｈｄｏｔ在地面和高空差异极大。而对于换算

加速率犖ｈｄｏｔｒ，其差异仅体现在不同的发动机转速

上。相同转速下，地面状态物理加速率是空中状

态的２～５倍（倍数与具体的发动机特性、转速、高

度相关），换算加速率则几乎无差异。即对于地面

图５　物理和换算的加速率

Ｆｉｇ．５　Ｃｈａｎｇｅｒａｔｅｏｆｐｈｙｓｉｃａｌａｎｄｃｏｒｒｅｃｔｅｄｓｐｅｅｄｓ
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和空中状态，熄火后的换算加速率均沿着相同的

曲线变化。这一重要特征非常有利于转速加速率

的工程化应用。

２３　熄火检测方法

基于转速加速率特征定义的熄火检测方法见

图６。对于该方法在减速、喘振、断轴等过程中的

可靠性检验，在本文第３节将进行详细论述，以证

明不会漏检、误检或提高虚警率。

具体的检测实施步骤如下：

１）检 测 到 实 时 计 算 的 犖ｈｄｏｔｒ 处 于 阈 值

犖ｈｄｏｔｒｔｈｄ１～犖ｈｄｏｔｒｔｈｄ２之间时，启动计时。计时点时间

定为狋１，计时周期长度为τｋ。

　　２）在计时周期内（即狋１≤狋≤狋１＋τｋ）检测到

犖ｌｄｏｔｒ处于阈值 犖ｌｄｏｔｒｔｈｄ１～犖ｌｄｏｔｒｔｈｄ２之间时，判定发

生熄火。否则为假，不判定熄火。

其中，犖ｈｄｏｔｒｔｈｄ１、犖ｈｄｏｔｒｔｈｄ２、犖ｌｄｏｔｒｔｈｄ１和 犖ｌｄｏｔｒｔｈｄ２分

别由高压换算转速犖ｈｒ２５、低压换算转速犖ｌｒ插值

得出。

高低压换算转速犖ｈｒ２５和犖ｌｒ分别定义如下：

犖ｈｒ２５ ＝
犖ｈ

犜２５／２８８．槡 １５
（１８）

犖ｌｒ＝
犖ｌ

犜２／２８８．槡 １５
（１９）

其中犜２５为高压压气机进口总温。

图６　熄火检测方法示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｌａｍｅｏｕｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

图７　熄火检测阈值曲线

Ｆｉｇ．７　Ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｃｕｒｖｅｓｏｆｆｌａｍｅｏｕｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

　　图７给出了从典型工作转速犖ｈｒ２５＝７８％（慢

车）、８７％（中间推力）、９４％（巡航推力）、９７％（起

飞推力）开始计算的熄火后高压换算加速率犖ｈｄｏｔｒ

与高压换算转速犖ｈｒ２５关系曲线。由图可知，熄火

后转速加速率很快下降，然后沿着几乎固定的一

条曲线逐渐趋于零，此曲线与具体的熄火时间或

熄火起始转速无关。考虑到工程实用性，防止测

量误差和发动机工作时的随机因素造成误判，应

距此曲线上下一定距离（如１０％～３０％）范围来

取阈值，即定义上阈值曲线犖ｈｄｏｔｒｔｈｄ１（犖ｈｒ２５）和下阈

值曲线犖ｈｄｏｔｒｔｈｄ２（犖ｈｒ２５）。显然，阈值曲线犖ｈｄｏｔｒｔｈｄ１

和犖ｈｄｏｔｒｔｈｄ２随高压换算转速犖ｈｒ２５单调变化。当转

速加速率落到此范围内时，即认为发动机可能发

生了熄火。对于低压部分，犖ｌｄｏｔｒ、犖ｌｄｏｔｒｔｈｄ１（犖ｌｒ）和

犖ｌｄｏｔｒｔｈｄ２（犖ｌｒ）间的关系与高压的情况类似，不再

赘述。

图６的检测方法中，先检测 犖ｈｄｏｔｒ满足阈值

后，再检测犖ｌｄｏｔｒ是否满足条件，两者具有先后次

序，计时周期长度为τｋ。其原因为：燃烧室熄火

后，核心机先失去能量输入，因此高压转速最先下

降。此后，由于核心机出口燃气温度和压力下降，

低压涡轮做功能力下降，低压转速也跟随下降。

也就是说，熄火瞬间高低压转速加速率很难恰好

０１４１
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同时满足阈值条件。因此，选择具有一定的计时

周期长度是更合理的方案，可以明显提高检测速

度和准确性，防止漏检。

图８给出了一个高低压转速加速率次序的计

算示例。此例中，低压转速加速率最小值比高压

转速加速率最小值晚出现０．０２ｓ。

图８　高低压转速加速率变化次序

Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｎｇｅｏｒｄｅｒｏｆｃｈａｎｇｅｒａｔｅｏｆｈｉｇｈａｎｄ

ｌｏｗｐｒｅｓｓｕｒｅｒｏｔｏｒｓｐｅｅｄｓ

２４　信号采样率

本文所述方法针对发动机机载服役环境。一

般而言，机载测量采样率要低于试车台上的台架

测量采样率。发动机控制系统的离散控制周期一

般为５～５０ｍｓ，每个周期接收及处理一次信号，则

机载参数采样率为２０～２００Ｈｚ。

图９为一段离散的机载测量参数示意图，采

样率为２５Ｈｚ。在此采样率下，测量信号足以呈

现瞬态过程的参数变化细节，使控制系统能够提

取清晰的信号特征用于分析和检测。文中第３节

图９　采样信号示意图

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｓａｍｐｌｉｎｇｓｉｇｎａｌｓ

所述减速试验、喘振试验和熄火试验的信号分析

均采用此采样率，能够满足机载控制要求，准确区

分各种瞬态过程。

２５　检测时间

图６中计时周期长度τｋ 的取值将影响首个

故障检测时间的长短。当τｋ 过小时，可能出现

犖ｈｄｏｔｒ已满足阈值条件而犖ｌｄｏｔｒ不满足，从而重新计

时的问题。

应结合不同型号发动机高低压转子的阻力特

性确定τｋ取值。根据仿真计算（如图８）和熄火试

验的数据，本文所研究发动机在熄火后０～０．２ｓ

内，犖ｈｄｏｔ和 犖ｌｄｏｔ均达到最小，因此τｋ 初步地取

０．２ｓ，后续可根据熄火试验确定更合理的数值。

为保证检测可靠性，工程上可以采用持续累

积故障信号的方法降低虚警率。具体为，当检测

到一个熄火信号时，并不立即确认为故障。只有

累积到一定个数（或持续若干时间）后，才确认发

生了熄火故障。这种方法的好处是防止测量参数

的毛刺干扰，弊端是增加了检测时间。

故障确认时长的选择与转速信号测量精度、

滤波算法以及加速率离散算法有关。一般而言，

若连续３～５个控制周期（约０．１ｓ）检测到熄火信

号，随机毛刺干扰的可能性是可以排除的。

工程化应用时，可进行大量的熄火保护试验

来选出最合理的故障确认时长。初步可采用

０．１ｓ作为故障确认时长。

首个故障的检测时间与故障确认时间累加

后，整体检测时间为０～０．３ｓ。总体而言，整体检

测时间较短，能够满足熄火保护功能的需要。

２６　核心机熄火检测

经适应性修改，本文所述熄火检测方法还可

应用于核心机或单轴发动机。由图４可知，去掉

犖ｌｄｏｔ维度，加速过程与低压断轴过程可能无法区

分，但熄火现象与其他过程仍可通过犖ｈｄｏｔ区分。

因此，犖ｌｄｏｔ对于发动机熄火检测的贡献是提高检

图１０　核心机各种非稳态过程的加速率情况

Ｆｉｇ．１０　Ｃｈａｎｇｅｒａｔｅｏｆｃｏｒｅｅｎｇｉｎｅｓｐｅｅｄｉｎｖａｒｉｏｕｓ

ｕｎｓｔｅａｄｙｐｒｏｃｅｓｓｅｓ

测率、降低虚警率，犖ｈｄｏｔ才是决定性检测指标。对

于核心机或单轴发动机，因没有低压轴，图４和图

６将简化为图１０和图１１。

１１４１
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图１１　核心机熄火检测逻辑示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｌａｍｅｏｕｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

ｌｏｇｉｃｓｏｆｃｏｒｅｅｎｇｉｎｅ

３　验证与检验

为证明检测方法具有值得信赖的高检测率和

低虚警率，必须针对发动机其他可能的稳态和瞬

态工作过程进行验证，防止漏检和误检。发动机

稳态工作时，高低压转速加速率在零值上下波动，

显然不会误检为熄火。对于减速、喘振和断轴等

瞬态过程，本章分别根据仿真计算和核心机／整机

试验结果予以检验。

３１　减速过程检验

发动机减速时，高低压转子转速均下降，这与

熄火后的表现非常相似。为保证熄火故障检测方

法具有足够低的虚警率，采用仿真和试验验证两

种方式检验减速过程会否因为转速降低被误判为

熄火。

图１２　减速过程与熄火过程的加速率比较

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｈａｎｇｅｒａｔｅｏｆｓｐｅｅｄｉｎ

ｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｎｄｆｌａｍｅｏｕｔｐｒｏｃｅｓｓ

根据仿真计算（见图１２），减速与熄火过程

中，高低压转速均下降。但熄火过程的转速加速

率更大。熄火过程最大转速加速率约为减速过程

的１．５～５．０倍。具体倍数与减速控制规律及发

动机转速相关。图中所给示例，从较高转速熄火

时，犖ｈｄｏｔ最大幅值为减速过程的３．３倍，犖ｌｄｏｔ为

３．１倍，差异足够大，减速过程不会被误判。

工程应用时，减速过程和熄火过程通过上阈

值曲线犖ｈｄｏｔｒｔｈｄ１（犖ｈｒ２５）和犖ｌｄｏｔｒｔｈｄ１（犖ｌｒ）进行区分。

图１３展示了某核心机减速试验时的一次突

发熄火过程。当发动机熄火时，犖ｈｄｏｔ瞬间变化为

原来的１．９倍（绿色实线）。此后，犖ｈｄｏｔ沿着模型

计算出的熄火过程 犖ｈｄｏｔ曲线（红色虚线）变化。

此例中计算结果与试验数据非常契合，说明了

模型计算的有效性。熄火前后 犖ｈｄｏｔ变化１．９

倍，足以保证控制系统对熄火和减速过程的准

确识别。

图１３　某核心机试验减速与熄火过程的参数

Ｆｉｇ．１３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｎｄｆｌａｍｅｏｕｔ

ｐｒｏｃｅｓｓｅｓｏｆａｃｏｒｅｅｎｇｉｎｅｔｅｓｔ

３２　喘振过程检验

发动机喘振后，转速会周期性上升和下降。

此过程转速加速率可能为负值，必须与熄火故障

相区分，以便采取有针对性的故障处理措施。

发动机喘振后执行减油、放气或关闭高压压

气机可调静子叶片等措施，待喘振消失后发动机

可以继续工作。若将熄火故障误判为喘振故障，

将导致发动机不能及时触发自动点火功能，产生

非预期停车，降低了飞行安全性。为此，必须进行

喘振检验，研究熄火检测逻辑的可靠性。

图１４给出了某发动机试验时的喘振过程和

熄火过程的参数比较。当发生喘振时，高压压气

机出口静压狆ｓ３突然降低，高低压转速也随之降

低。与熄火过程相比，喘振过程转速变化比较平

缓，加速率幅值较小。

图１５给出了某发动机试验时的喘振过程和

仿真计算的减速过程的参数比较。包括喘振过程

狆ｓ３和犖ｈｄｏｔ曲线，以及仿真计算的正常减速过程

犖ｈｄｏｔ曲线。当喘振突然发生时，虽然狆ｓ３剧烈降

低，但瞬间最大犖ｈｄｏｔ幅值仅与减速过程相当。

综上所述，喘振过程的犖ｈｄｏｔ幅值与减速过程

相当，明显低于熄火过程。从转速加速率上，已能
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够区分熄火和喘振。具体来说，喘振过程和熄火过

程通过上阈值曲线犖ｈｄｏｔｒｔｈｄ１（犖ｈｒ２５）和犖ｌｄｏｔｒｔｈｄ１（犖ｌｒ）

进行区分。

工程实践中，为进一步提高控制功能可靠性，

实际上还可另外设置喘振检测逻辑［１９］。因此，将

喘振误检为熄火的可能性是极低的，两种故障能

够被控制系统可靠地区分。

图１４　喘振过程与熄火过程的参数比较

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｓｕｒｇｅａｎｄ

ｆｌａｍｅｏｕｔｐｒｏｃｅｓｓｅｓ

图１５　喘振过程与减速过程的参数比较

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｓｕｒｇｅ

ａｎｄｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｅｓ

３３　高压轴断裂检验

类似地，也要对发动机涡轮轴断裂［２０２２］后的

过程进行检验。由于在发动机上进行断轴试验比

较困难，且周期长成本高，本文从理论和数值计算

角度研究发动机断轴过程的参数变化情况。采用

基于部件特性的过渡态涡扇发动机性能模

型［２０２１］，计算了大涵道比双轴分排涡扇发动机的

断轴过程。

高压轴断裂计算，考虑如下因素和假设：①轴

断裂后，在部件结构发生变化之前，部件的特性不

发生变化。②短时间内，由于控制系统检测和供

油活门的滞后性，物理供油量保持不变。③断轴

后，高压压气机和高压涡轮各有其独立的转速（不

再相等），但仍满足流量平衡条件。低压轴两端的

低压压气机和低压涡轮仍满足功率平衡和转速平

衡条件。

特别地，断轴后瞬间高压压气机得到的涡轮

输出功为零，而所需的压缩功仍比较大，这将导致

高压压气机转子产生极大的负加速度。

根据计算，高压轴断裂后，高压转速将急剧下

降（转速的机载测量一般在压气机端），加速率幅

值可达熄火过程的６～１０倍。高压转速的急剧下

降可在转差图上明显地观察到（见图１６）。在高

压轴断裂瞬间，转差曲线近乎垂直下降，表明具有

极大的高压转速加速率。因此，高压轴断裂过程

和熄 火 过 程 能 够 显 著 区 分 （由 下 阈 值 曲 线

犖ｈｄｏｔｒｔｈｄ２（犖ｈｒ２５）区分），不会误判。

图１６　非稳态过程转差曲线

Ｆｉｇ．１６　Ｓｌｉｐｃｕｒｖｅｓｏｆｕｎｓｔｅａｄｙｐｒｏｃｅｓｓｅｓ

３４　低压轴断裂检验

低压轴断轴过程与文中第３．３节高压轴断轴

的计算是类似的，区别仅在于此时低压轴两端的

压气机和涡轮不再满足功率平衡和转速平衡的

条件。

根据计算，不同转速下低压轴断裂，低压转

速加速率幅值是熄火过程的２．０～３．５倍。如

图１７的示例，断轴后低压转速（犖ｌ）加速率瞬间

可达熄火过程的３倍，而高压转速加速率为正

值，变化特征与熄火过程完全不同。在图１６

中，低压轴断裂后转差曲线向左上方延伸，高压

转速升高，与高压转速加速率为正值的特征一
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致。因此，低压轴断裂过程和熄火过程能够显

著区分（由下阈值曲线犖ｌｄｏｔｒｔｈｄ２（犖ｌｒ）和上阈值曲

线犖ｈｄｏｔｒｔｈｄ１（犖ｈｒ２５）区分）。

图１７　低压断轴过程与熄火过程参数比较

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｌｏｗｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｓｈａｆｔｆｒａｃｔｕｒｅａｎｄｆｌａｍｅｏｕｔｐｒｏｃｅｓｓｅｓ

３５　熄火试验验证

图１８给出了某核心机的一次熄火保护试验

的数据。当试验的犖ｈｄｏｔｒ与阈值犖ｈｄｏｔｒｔｈｄ１的比值超

过１．０ 时，说 明 犖ｈｄｏｔｒ 已 越 过 上 阈 值 曲 线

犖ｈｄｏｔｒｔｈｄ１（犖ｈｒ２５），发动机出现熄火。

图１８　某核心机熄火保护试验的参数

Ｆｉｇ．１８　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｆｌａｍｅｏｕｔｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｔｅｓｔ

ｏｆａｃｏｒｅｅｎｇｉｎｅ

图１８中还给出了控制系统的熄火故障标志

和点火成功标志参数曲线。当比值倍数为１．０

时，控制系统并未立刻确认熄火故障。而在约

０．５ｓ后，控制系统才发出熄火故障标志，确认了

熄火状态。这是由于设置了文中第２．５节所述的

故障确认时间（本例设置为０．５ｓ）。

图１８中还可看出，当再点火成功后，犖ｈｄｏｔ转

为正值，从而比值倍数转为负值，说明发动机重新

开始工作，熄火保护功能有效。

４　应用与讨论

本文所定义熄火检测方法的优点是利用现有

的机载转速和压力信号，实时计算迅速变化的转

速加速率，进而在线识别熄火故障，为发动机的熄

火保护功能提供支撑。

本方法已经过一定量的核心机、整机试验验

证。在减速试验、喘振试验和熄火保护试验中均

未发现漏检和误检，证明了检测方法的可行性，工

程应用前景良好。

本方法实现了熄火故障的航线实时检测，为

自动点火和自动起动功能提供了有力支撑，提高

了发动机工作安全性和飞行安全性。由于设置了

判断熄火故障的多个量化参数，可以在飞行过程

进行存储，并于飞行结束后根据量化参数便捷地

进行故障分析。

本文定义的熄火检测逻辑亦可应用在航空发

动机的核心机和整机台架试验中，用于判断并监

视熄火故障的发生，有利于现场及时区分故障，提

高熄火保护可靠性，减少试验时的非预期熄火。

５　结　论

本文对航空涡扇发动机熄火过程进行了仿真

分析，研究了基于换算加速率的熄火检测方法和

实现逻辑，给出了发动机试验验证结果。主要结

论如下：

１）熄火后，高压转速和低压转速急剧下降，

加速率幅值可达减速和喘振过程的１．５～５．０倍，

该特征可作为区分减速与熄火的依据。

２）高压轴断轴故障的高压转速加速率是熄

火过程的６．０～１０．０倍，该特征可作为区分熄火

与高压断轴故障的依据。

３）低压轴断轴故障的低压转速加速率是熄

火过程的２．０～３．５倍，该特征可作为区分熄火与

低压断轴故障的依据。

４）基于高压转速和低压转速加速率特征，定

义了熄火故障的检测逻辑。该逻辑预计检测时间

为０～０．３ｓ。

５）通过减速、喘振、断轴等过程的仿真分析

和试验验证，本检测方法不会将这些非稳态过程

与熄火过程混淆。该方法检测率高、虚警率低，具

有工程实用性。

６）该方法采用的参数均为机载测量参数，可

用于发动机机载的自动熄火保护功能，且已通过

熄火保护试验的验证。
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