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面向航空发动机推力控制的大气参数测量系统设计

李 琛，郝彬彬，左 伟，何佳音，吴 新，高 凯

（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：为了实现多发飞机推力控制匹配要求，以及提升机载控制参数测量可靠性要求，设计了一套适用于多发飞机的机载环

境大气参数测量系统。通过对发动机推力控制需求和适航相关要求的分析，确定了系统设计原则，利用飞机和发动机的有限硬件

资源，提出了一种适用于多发飞机的多余度机载环境大气参数测量系统架构。针对不同来源的信号，分别设计了相应信号故障诊

断算法、表决算法以及多源信号故障切换逻辑，保证系统在信号发生故障时可及时切换到健康余度。通过仿真和试验对测量系统

在信号发生故障时的容错能力进行了验证，结果表明：系统余度设计合理，故障诊断和表决逻辑有效，环境大气参数测量的可靠性

和安全性得到了提升；当信号发生故障时，可实现故障重构，且切换过程产生的推力变化小于3%。
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Design of Air-data Parameters Processing System for Aeroengine Thrust Control
LI Chen, HAO Bin-bin, ZUO Wei, HE Jia-yin, WU Xin, GAO Kai

（AECC Shenyang Engine Research Institute, Shenyang 110015, China）

Abstract：In order to meet the thrust control matching requirements of multi-engine aircraft and improve the reliability of airborne
control parameters, an air-data parameters processing system for multi-engine aircraft was designed. Based on the analysis of engine thrust
control requirements and related airworthiness requirements, the system design principles were determined. Using the limited hardware re⁃
sources of aircraft and engines, a redundant air-data parameters processing system architecture suitable for multi-engine aircraft was pro⁃
posed. For signals from different sources, the corresponding signal fault diagnosis algorithm, voting algorithm and multi-source signals fault
switching logic were designed to ensure timely switching over to valid signal in case of a signal fault. The fault tolerance of the system in the
event of signal fault was verified by simulation and test. The results show that the system redundancy design is reasonable, the fault diagno⁃
sis and voting logic are effective, and the reliability and safety of air-data parameters are improved. In case of signal fault, fault reconstruc⁃
tion can be realized, and the thrust change generated in the switching process is less than 3%.
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0 引言

随着电子技术的迅速发展，在航空发动机控制领

域，结构复杂且笨重的机械液压控制系统已逐步被更

加先进的全权限数字电子控制系统代替[1-2]。采用全

权限数字电子控制系统后，能够实现的功能越来越

多，复杂程度也越来越高，因此对其安全性和可靠性

提出了更高的要求，在不增加系统硬件的前提下，提

升系统的可靠性和安全性成为研究重点。推力控制

是控制系统重要的控制功能之一，发动机推力的设定

一般与飞机油门杆直接相关，同时依据外界环境大气

数据修正后得到最终的推力设定值，对于多发飞机，

涉及各发动机之间的推力匹配问题，因此在油门杆角

度相同的条件下，大气环境参数测量的可靠性和稳定

性直接影响着发动机推力控制的稳定性及飞机飞行

的安全。为了提升大气环境参数测量的可靠性和安

全性，必须在测量系统设计过程中采用故障诊断与容

错设计技术，容错的重要手段即采用余度（冗余）设
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计[3-5]。杜永良等[6]基于硬件冗余的方式，提出了一种

3余度模拟信号表决方案；蒋平国等[7]采用基于数学

模型的故障诊断方法，提升了传感器故障诊断的准确

性和快速性；魏志远[8]以某型民用齿轮传动风扇发动

机为对象，基于卡曼滤波器开展了传感器的故障诊

断、隔离与重构研究，并根据传感器无故障的故障指

示信号特征，设计了故障诊断阈值。就故障诊断与容

错而言，诊断是基础，容错是目的。由最早的基于硬

件冗余的故障诊断，到硬件冗余+软件故障诊断算

法，再到基于解析余度的智能诊断，故障诊断与容错

技术已成为近年研究的热点技术之一[9-10]。航空发动

机的工作过程是一个非常复杂的非线性热力学过程，

要获取准确的解析模型非常困难，简化后的模型又与

真实对象之间存在较大差异，因此在目前的航空发动

机工程设计中多采用硬件冗余+软件故障诊断的模式。

本文以不增加硬件冗余为前提条件，针对提升机

载环境参数测量的可靠性和安全性问题，以及多发飞

机推力匹配问题，提出了一种大气环境参数测量系统

冗余架构，设计了一套信号故障诊断与表决逻辑和一

种多源信号的切换逻辑，并对该逻辑开展了仿真和试

验验证。

1 设计的基本原则

航空发动机的主要作用是为飞机提供可靠稳定

的推力，而对于多发飞机，在正常的平飞过程中，希望

多台发动机产生的推力尽量保持一致，以实现飞机左

右推力相同，有利于飞行的稳定控制。发动机的推力

是按油门杆位置信号和给定的控制规律，经过环境的

总压、静压和总温修正后确定的，当油门杆位置相同

时，发动机的推力只与外界环境参数相关。同时，在

飞行显示中，若飞机不同系统之间采用不同的环境参

数，在计算推力时会出现推力差异，会对飞行员造成

困扰。基于上述原因，需要统一多发飞机的飞发推力

计算参数。

在适航规章中要求发动机的控制不能依赖于飞

机信号，要保证在飞机数据失效时不会导致发动机功

率或推力产生不可接受的变化，或妨碍发动机安全稳

定运转[11-13]。在控制系统设计过程中，要保证在任何

电气或电子部件发生单一失效或故障以及组合失效

时，发动机仍能保持安全控制[14-16]。

基于上述 2项原则开展环境大气参数信号测量

系统设计，主要包括系统的余度设计及信号故障诊断

与表决逻辑设计。

2 余度设计

环境大气参数主要包括大气静压、总压以及总

温，参数采集来源主要包括飞机大气计算机（Atmo⁃
sphere Data Computer，ADC）和发动机环境大气参数

传感器，在民用飞行器上一般至少会设有 2台大气数

据计算机，同时对于发动机上的关键控制参数传感器

一般设置2个余度。

分别将ADC采集的环境大气数据（静压 Pamb、总

压Ptotal、总温 TAT）通过数据总线传递给数字电子控制

器（Electronic Control Unit，ECU）的A、B控制通道，通

道之间通过通讯可以分别获取对方通道的数据，这样

每个通道都可以获得 4个大气数据。发动机测量的

大气环境数据（静压 P0、总压 P2、总温 T2）也可通过

ECU双通道之间的通讯传递给对方通道。余度架构

如图1所示。

采用此余度架构既未增加系统的复杂度，又可提

升环境参数测量的可靠性和安全性。依据此架构，

ECU将采集到的数据进行故障诊断、隔离、表决后，选

出优选信号作为发动机推力控制参数，用于发动机的

推力控制。

3 信号故障诊断算法与表决逻辑设计

信号处理流程如图 2所示。从图中可见，ADC测

量的信号和发动机采集的信号分别经过信号处理、故

障诊断以及信号表决3个步骤。

故障诊断与容错算法包含信号的故障诊断与隔

离、信号的表决 2个主要模块。分析传感器故障模

式，确定对应故障模式的诊断算法，实现故障的实时

图1 余度架构
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检测和隔离；将相关故障信息传递给信号表决模块，

通过设计合理的表决算法，在多余度信号中选取最优

的信号，用于发动机的推力控制。

3.1 飞机信号

飞机信号处理流程如图3所示。

3.1.1 通讯校验

目前在国际商用客机上多采用ARINC 429总线

作为通讯传输形式，国内对应的总线标准为HB 6096
数据总线。通讯校验主要包含奇偶校验（Parity，P）、

状态矩阵校验（Sign Status Matrix，SSM）、数据存储区

校验、标识位（Source Destination Identifier，SDI）和数

据标志位（Label），通过通讯校验得到传输的总线数

据状态（ADC_ARINC）作为后续信号表决的输入条件

之一。

3.1.2 总线BIT检测

BIT检测可通过硬件或软件来实现，在设计过程

中应尽量减少额外增加的硬件元件或软件代码，且应

保证 BIT电路的可靠性。通过 BIT对 ECU与飞机之

间的数据总线模块进行检测，获得数据总线硬件电路

状态（ADC_BIT）。

3.1.3 故障诊断

在工程实践中，较常遇到的传感器故障模式有断

路、短路、信号偏差、虚连、信号干扰等，这些故障模式

占传感器故障的 95%以上，因此故障诊断算法应至

少覆盖上述故障模式，传感器故障的模式、表现形式

及诊断方法见表1。

3.1.3.1 极值诊断

极值诊断用于判断测量参数是否在正常工作范

围内。对输入信号进行参数范围判定，设定极大值、

极小值，当被测参数超出判定阈值的极大值或极小值

时，判定出现极值故障。

3.1.3.2 交叉诊断

交叉诊断用于判断不同余度之间的偏差程度。

对同一信号的双通道测量值进行对比，当 2个通道的

信号差异在设定阈值范围内时，认为双通道交叉诊断

正常，超出设定阈值范围时判定出现故障。

3.1.3.3 斜率诊断

斜率诊断用于判断信号瞬时跳变故障。根据输

入信号与前一周期的变化量来诊断是否出现故障，当

连续若干周期每一周期与前一周期相比信号的差值

都大于1个设定的阈值，则认为出现信号故障。

3.1.3.4 故障积分诊断

故障积分诊断用于确认故障是否真正发生。以

信号的故障信息作为输入，当信号连续出现故障，或

在一定时间内出现故障次数超过限制值时才判定该

故障为真实故障。故障积分诊断用于确认传感器是

否真的出现故障，避免由于传感器虚连、信号干扰等

原因导致误判传感器故障。

通过故障诊断算法得到各故障状态信息，以极值

（ADC1_A_RANGE）、斜率（ADC1_A_SLOPE）故障检

模式

断路

短路

信号偏差

虚连

信号干扰

表现形式

无输出

输出异常

表现为与实际值存在固
定的偏差

测量值时有时无

信号突变

诊断方法

极值诊断、BIT
极值诊断、BIT
交叉诊断

极值诊断、斜率诊
断、故障积分

极值诊断、斜率诊
断、故障积分

表1 传感器故障的模式、表现形式及诊断方法

图2 信号处理流程

图3 飞机信号处理流程
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测结果为输入，当极值或斜率出现任意故障时，认为

该通道获取的数据出现故障，获取ADC数据故障状

态（ADC1_A_F），见表 2，T表示未发生故障，F表示发

生故障。

3.1.4 信号表决

依据通讯校验结果（ADC1_A_ARINC）、BIT检测

结果（ADC1_A_BIT）和数据故障状态（ADC1_A_F）进

行通道状态验证，获取通道故障状态（ADC1_A_S），

当任一检测结果出现故障则判定该通道数据存在故

障，判断逻辑见表3。

数据选用原则：

（1）优先选择ECU在控通道的数据，当在控通道

数据损坏时使用备份通道数据；

（2）优先选择ADC1数据，其次选择ADC2数据，

在现在多数飞机设计方案中，ADC1数据是提供给主

驾驶员的，优先级更高。

ADC1数据表决逻辑见表 4，优选次选表决逻辑

见表 5，依据上述原则，按表 4获取ADC的测量表决

值（ADC1_SED）和故障状态（ADC1_S）。按表 5逻辑

获取优选信号（ADC1_PRE）、次选信号（ADC1_SEC）

及对应的故障状态（ADC1_PRE_S、ADC1_SEC_S）。

3.2 发动机信号处理

发动机信号处理流程如图4所示。

3.2.1 硬件处理

将发动机环境大气数据测量传感器测量的信号

传递给数字电子控制器，通过控制器内部设置的BIT
检测电路获取传感器硬件的健康状态，同时将传感器

的测量信号转化为物理测量值（ENGA、ENGB）。

3.2.2 故障诊断

发动机信号的故障诊断与飞机信号的相同。通

过故障诊断算法得到极值（ENGA_RANGE）、斜率

（ENGA_SLOPE）故障信息，与 BIT 检测结果（EN⁃
GA_BIT）一起输入以判断通道健康状态（ENGA_S），

见表6。

3.2.3 信号表决

依据交叉诊断结果（ENG_CR）和通道健康状态

表决得到最终的发动机信号（ENG_SED）和信号状态

（ENG_S），发动机信号表决逻辑见表 7。当交叉诊断

结果为“F”时，应从保证发动机安全的角度确定选取

较大值或较小值。

3.3 信号综合表决

为了保证多发飞机的推力相同以及各飞机系统

ADC1_A_RANGE
T
T
F
F

ADC1_A_SLOPE
T
F
T
F

ADC1_A_F
T
F
F
F

表2 通道数据故障状态（以ECU A获得的ADC1数据为例）

ADC1_A_F
T
T
T
T
F
F
F
F

ADC1_A_ARINC
T
T
F
F
T
T
F
F

ADC1_A_BIT
T
F
T
F
T
F
T
F

ADC1_A_S
T
F
F
F
F
F
F
F

表3 通道故障状态验证（以ADC1 A通道为例）

ADC1_A_S
T
T
F
F

ADC1_B_S
T
F
T
F

ADC1_SED
（ADC1_A+ADC1_B）/2

ADC1_A
ADC1_B

default（缺省值）

ADC1_S
T
T
T
F

表4 ADC1数据表决逻辑（以ADC1为例）

ADC1_S
T
T
F
F

ADC2_S
T
F
T
F

ADC_PRE
ADC1_SED
ADC1_SED
ADC2_SED
default

ADC_PRE_S
T
T
T
F

ADC_SEC
ADC2_SED
default
default
default

ADC_SEC_S
T
F
F
F

表5 优选次选表决逻辑

图4 发动机信号处理流程

ENGA_BIT
T
T
T
T
F
F
F
F

ENGA_RANGE
T
T
F
F
T
T
F
F

ENGA_SLOPE
T
F
T
F
T
F
T
F

ENGA_S
T
F
F
F
F
F
F
F

表6 通道健康状态（以ECU A通道为例）
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中显示的推力数据一致，在飞机正常平飞时，应采用

相同的大气环境参数，由于不同发动机所处飞机位置

不同，环境参数测量存在偏差，此时应优先选择ADC
测量的环境参数数据。但ADC数据更容易受到飞机

姿态等外界因素的影响，特别在大机动飞行时，没有

进气道的整流，ADC测量的传感器数据会失真，此时

应选择发动机测量的参数用于发动机控制。为此设

计了一种切换方案用于解决此类问题。信号选择逻

辑如图5所示。

在适航条款中规定[11]，由于参数切换引起的发动

机推力变化不超过最大起飞推力的 3%时，是可接受

的，因此在切换过程中应保持推力变化满足该要求，

通过反算可得到各大气环境信号允许的最大偏差范

围。从图 5中可见，当ADC与发动机测量的数据偏差

在Δ之内时，选择ADC的测量信号用于推力控制；当

二者偏差超出允许范围时，选择发动机测量的数据，

但这样处理会导致发动机推力产生阶跃。为了避免

信号切换时产生较大的阶跃变化或者在临界状态信

号频繁切换，设置Δ～2Δ过渡区域，在此范围内采用

飞机与发动机测量数据线性插值。当差值大于 2Δ时

放弃使用 ADC数据，选用发动机自身的测量数据。

信号综合表决逻辑见表 8，表中的判断逻辑按先后次

序依次判断。

4 仿真验证

本文采用Matlab/Simulink搭建了故障诊断逻辑

和表决算法，仿真逻辑关系如图 6所示。分别模拟斜

坡、随机、正弦和阶跃变化，对仿真模型进行了校验，

仿真分析结果如图7所示。

从图中可见，对于斜坡模拟信号漂移故障、随机

模拟信号干扰、正弦模拟信号脉动和阶跃模拟信号的

突然短路或断路，仿真结果表明，当飞机优选信号出

现故障时，可切换至次选信号，次选信号出现故障后，

采用发动机双通道表决值保证信号在较小范围内波

ENG_CR
T
T
T
T
F
F
F
F

ENGA_S
T
T
F
F
T
T
F
F

ENGB_S
T
F
T
F
T
F
T
F

ENG_SED
（ENGA+ENGB）/2

ENGA
ENGB
default

Max or Min
（ENGA，ENGB）

A
ENGB
default

ENG_S
F
F
F
T
F
F
F
T

表7 发动机信号表决逻辑

图5 信号选择逻辑

序号

1

2
3
4
5
6
7
8
9
10
11
12

ENGA_S

T

T
T
T
T
T
F
F
F
F
F
F

ENGB_S

T

T
T
F
F
F
T
T
T
F
F
F

ADC_PRE_S

T

T
F
T
T
F
T
T
F
T
T
F

ADC_SEC_S

T

F
F
T
F
F
T
F
F
T
F
F

表决逻辑

（1）当优选信号与发动机测量值的差值在Δ范围内时，选择优选信号；

（2）当次选信号与发动机测量值的差值在Δ范围内时，选择次选信号；

（3）当优选信号与发动机测量值的差值在Δ~2Δ范围内时，采用优选信号

与发动机信号线性插值后数据作为控制参数；

（4）当次选信号与发动机测量值的差值在Δ~2Δ范围内时，采用次选信号

与发动机信号线性插值后数据作为控制参数；

（5）执行发动机双余度信号表决逻辑。

执行序号1中逻辑，去除涉及ADC_SEC的判断逻辑。

执行发动机信号表决逻辑。

执行序号1中逻辑，去除涉及ENG_B的判断逻辑。

执行序号1中逻辑，去除涉及ENG_B、ADC_SEC的判断逻辑。

发动机信号ENG_A。
执行序号1中逻辑，去除涉及ENG_A的判断逻辑。

执行序号1中逻辑，去除涉及ENG_A、ADC_SEC的判断逻辑。

发动机信号ENG_B。
飞机信号平均值。

优选信号ADC_PRE_S。
缺省值，取故障前值。

表8 信号综合表决逻辑
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动，信号不会出现大幅度的变化，提升了系统的容错

能力，保证了发动机安全控制，仿真结果符合设计方

案的设想。

5 试验验证

以大气总温信号为例，在试车过程中出现 ADC
大气总温信号故障，信号选择如图 8所示。在出现总

温故障前，由于ADC采集的大气总温与发动机采集

的大气总温相差小于设定的 Δ，大气总温表决值

（T_SED）为 ADC采集值；当 ADC采集总温出现故障

（双余度ADC均故障，总温降至 253 K后恢复），并且

变化值未超过设定的 2Δ时，总温表决值选取为ADC
与发动机测量值的插值，当变化值超过 2Δ时，总温表

决值选取为发动机测量值；总温恢复过程亦如此。试

验结果与仿真结果一致，与设计方案的设想一致，且

在故障过程中信号未出现大幅波动。

信号故障对发动机推力影响如图 9所示。从图

中可见，在信号波动过程中，推力未出现明显波动。

由此可见，本文建立的机载多余度环境大气参数

测量系统架构合理，表决方案有效，在双余度ADC数

据均出现故障的情况下，仍可实现发动机推力的稳定

控制，并且在信号切换过程中未对推力产生明显扰

动，满足适航规定中推力波动不大于最大起飞推力的

3%的要求，提升了环境参数测量的可靠性和安全性。

6 结论

（1）建立了一种适用于航空发动机的机载环境参

数测量系统，以飞机ADC大气参数计算机测量参数

和发动机机载测量参数为基础，在不增加硬件冗余的

前提下，构建了系统余度架构，采用此架构可提升环

境参数测量的可靠性和安全性。

（2）分别提出了对ADC测量信号和机载信号的

故障诊断算法和表决算法，具备故障检测和故障信号

隔离功能，可检测并隔离95%的故障模式。

（3）对于多发推力匹配问题，针对多源信号，提出

了一种飞发信号综合表决逻辑算法，该算法可以筛选

出最优信号用于发动机控制，且在参数切换过程中，

推力变化小于3%。

（4）仿真分析和台架试车验证证明了所建立的系

统余度设计合理，故障诊断算法和信号表决逻辑有

效，可以实现对故障信号的有效隔离和重构，并能保

证在多源信号切换过程中信号测量的稳定性，从而提

升参数测量的可靠性和安全性。
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