
书书书

第４１卷 第４期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．４１Ｎｏ．４
２０１９年８月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ａｕｇ．２０１９

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０１９０４０１２ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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摘　要：为全面快速验证冲压发动机的故障检测算法，基于构型替换建立了能模拟多种固冲发动机故障
的仿真验证平台。基于此平台，搭建了发动机点火故障模型、压强传感器故障模型、设备接口模型，以及与真

实控制器中检测算法具有相同外部接口和系统构型的故障检测算法模型等。通过系统构型的切换，将同一

个故障模式注入故障检测算法模型和真实发动机系统，并通过对比同一组故障模式下故障检测模型检测结

果与发动机控制系统检测结果，来对发动机控制器中的故障检测算法进行快速验证。以无喷管助推器点火

的检测为例，讲述了该方法的建模、实验验证及分析过程，此外，该方法还能应用到无喷管助推器关机、进气

道前后堵盖打开、燃气发生器点火、燃气流量容错控制等多个故障模式的仿真模拟与验证，具有很强的通用

性，能大大地降低控制系统开发与验证的时间成本，具有很强的应用价值。
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　　固体冲压发动机具有体积小、效率优、比冲高
等优点［１］，很适合作为超声速／高超声速飞行器
的动力装置。飞行任务多样性需求的增长给发动

机系统提出了更高的要求，促使固冲发动机性能

和功能提升的同时，也带来了发动机系统复杂性

提升、可靠性需求增长、故障模式复杂多样的

挑战。

面向固冲发动机系统的故障检测功能是应对

上述挑战的关键技术之一，与之并存的便是发动

机故障检测功能的仿真验证方法的研究，这是检

验发动机故障检测功能是否有效的重要手段，通

过在地面模拟各种飞行过程中可能出现的发动机

故障模式，来对故障检测功能及其处理策略进行

全面的考核，以保证系统的可靠性和有效性。

李睿等针对航空发动机传感器故障诊断算法

的验证，提出了基于虚拟仪器语言的传感器故障

诊断硬件在回路仿真方法［２］。赵成伟等构建了

以ＮＩＣｏｍｐａｃｔＲＩＯ为核心的传感器故障诊断系统
的快速原型实时仿真平台，能够较好地完成涡扇

发动机传感器故障诊断算法的验证［３］。张书刚
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等搭建了几种航空发动机故障仿真系统，以实现

对发动机故障诊断系统的性能评估与验证［４］。

Ｙｅ等研究了航空发动机启动过程的状态参
数并建立了其数学模型，基于此在 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ上开
展了发动机启动过程的故障诊断和仿真研究［５］。

吕升等针对航空发动机故障诊断算法的仿真验证

需求，搭建了基于工控机与 ＤＳＰ的航空发动机故
障诊断的仿真系统，并提出了一种故障诊断算法

的评价标准［６］。王涛等对于飞行器发动机传感

器受有色噪声影响而使发动机控制系统产生故障

的问题开展了研究，设计了一种能够对含有有色

噪声的信号进行估计的卡尔曼滤波器，并通过仿

真进行了验证［７］。Ｌｉ等设计了发动机故障诊断
的地面测控系统，能够在地面完成发动机故障状

态的检测与定位［８］。Ｓｈｕ等针对航空发动机故障
检测系统的性能指标的验证，提出了性能评估和

仿真验证的方法，并以健康和性能退化为仿真输

入条件对故障检测系统进行了检验［９］。

本文以固体冲压发动机为背景，针对发动机

控制系统中故障检测算法的验证问题，基于系统

构型替换的方法，建立了固冲发动机故障模式的

仿真验证平台，采用电气等效模拟的形式，为固冲

发动机控制系统提供了发动机故障模式的模拟环

境，通过系统构型替换实现了数学仿真与半实物

仿真相结合，使发动机的故障检测算法得到了充

分验证，确保了发动机控制系统的可靠性和有

效性。

１　故障仿真原理及系统组成

为了较好地完成飞行任务，发动机控制系统通

常会利用弹上可用观测信息以实现对发动机工作

状态的监测。一方面，发动机作为飞行器的动力来

源，其工作状态会影响飞行器推力的输出，并反映

在惯组所测量的过载信息。另一方面，发动机工作

状态与燃烧室和进气道的压强紧密相关，可由压强

传感器直接测量，包括：燃气发生器压强 Ｐｇ、补燃
室压强Ｐｃ，进气道压强Ｐａｉ、无喷管助推段压强Ｐｎｂ
等。通过发动机控制系统中的算法对上述信息进

行综合处理，可实现对发动机故障状态的评估，为

进一步控制方案的制订提供参考依据。

为确保发动机控制系统中的故障检测算法满

足设计需求，且与设计方案一致，需要在地面模拟

发动机的各种工作状态和故障状态，以实现对故

障检测算法的验证和考核。图１所示为本文基于
构型替换方法的发动机故障仿真的系统组成原理

图。此方案中，传感器采用电气等效模拟，除发动

机控制器外，其余部件均通过仿真平台的硬件设

备进行模拟。

发动机的故障模式由图１中故障模式矩阵
进行配置，故障矩阵同时控制着发动机故障模

型和传感器故障模型，以实现故障模式的相互

组合。发动机故障模型根据自身工作状态将

真实的状态量，如发动机内部某段压强输出给

对应传感器模型，以实现信号采集过程的模

拟，传感器故障模型再由自身的工作状态进行

传感器信号的转换，两者以串联的形式进行

组合。

传感器输出的信号分两路，一路输入给数学

模型中发动机故障检测算法，数学模型中的故障

检测算法是经过多次数学仿真验证的，与设计方

案保持一致，该部分算法可在仿真设备中予以实

现。另一路则通过模型与实物的转换接口，驱动

仿真系统的硬件设备，模拟出与压强值相对应的

电流信号，并输入发动机控制器的实物，实现发动

机故障模式的模拟。将同一组故障模式对应的发

动机控制系统检测结果与模型中检测算法的标准

结果进行对比，以实现对控制系统中检测算法的

快速验证。

图１　发动机故障仿真系统原理图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｅｎｇｉｎｅｆａｕｌｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ
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２　故障仿真模型

本文将以无喷管助推点火的故障模式仿真为

例，讲述基于系统构型替换的故障仿真是如何实

现发动机故障模式的模拟，以及对故障检测算法

的校验。假设某固冲发动机无喷管助推器点火成

功的检测算法如图２所示：Ｔ１时刻发出无喷管助
推器点火信号，Ｔ２时刻开始无喷管助推器点火状
态的检测。为保证发动机中测量系统的冗余度，

在无喷管助推器设置了两路压力传感器，此时若

两路传感器均处于正常工作状态且同时满足连续

１００ｍｓ无喷管助推器压强 ＞８ＭＰａ，则认为无喷
管助推器点火成功。若不满足压强判断条件，则

进行轴向过载检测，此时连续１００ｍｓ轴向过载＞
５ｇ，则认为无喷管助推器点火成功，否则视为无
喷管助推器点火失败。

图２　点火检测算法示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｉｇｎｉｔｉｏｎｄｅｔｅｃｔｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ

２．１　发动机故障模型

２１１　二值模型
在建立发动机故障模型时，忽略点火延迟，忽

略无喷管助推器建压过程，由于无喷管助推器点

火检测算法由判断阈值与逻辑关系组成，因此故

障模型可只做定性模拟的简化。建立无喷管助推

器故障模式如表１所示，若故障矩阵中标识为０，
此时对应的发动机状态为无喷管助推器点火失

败，无喷管段压强在点火时刻前后始终维持在

０１ＭＰａ，轴向过载在点火时刻前后始终维持为
－０５ｇ。若故障标识为１，此时对应的发动机状
态为无喷管助推器点火成功，无喷管段压强在点

火时刻由０１ＭＰａ阶跃至１２ＭＰａ，轴向过载在点
火时刻由－０５ｇ阶跃至８ｇ。

根据无喷管助推器点火故障模式表，可构建

与之对应的无喷管助推器点火故障模型，如图３

所示，该模型由发动机故障矩阵控制。

表１　无喷管助推器故障模式表
Ｔａｂ．１　Ｆａｕｌｔｍｏｄｅｔａｂｌｅｏｆｎｏｎｏｚｚｌｅｂｏｏｓｔｅｒ

故障

标识
发动机

无喷管助推器

压强
轴向过载

０ 点火失败 ０．１ＭＰａ→０．１ＭＰａ －０．５ｇ→－０．５ｇ

１ 点火成功 ０．１ＭＰａ→１２ＭＰａ －０．５ｇ→８ｇ

图３　无喷管助推器点火二值模型
Ｆｉｇ．３　Ｂｉｎａｒｙｍｏｄｅｌｏｆｎｏｎｏｚｚｌｅｂｏｏｓｔｅｒｉｇｎｉｔｉｏｎ

２１２　数据加注模型
为使仿真模拟更加贴近实际，需细化发动机

模型，在二值模型的基础上，进一步考虑无喷管助

推器压强和飞行器过载数值的动态变化情况，将

无喷管助推器点火时的压力和飞行器过载的时域

曲线以数据加注的方式添加到模型中。该模型能

够更加真实地模拟无喷管助推器点火时的压力和

过载变化情况，能够对发动机故障检测算法进行

更全面的仿真验证。图４为无喷管助推器点火数
据加注模型。

图４　无喷管助推器点火数据加注模型
Ｆｉｇ．４　Ｄａｔａｍｏｄｅｌｏｆｎｏｎｏｚｚｌｅｂｏｏｓｔｅｒｉｇｎｉｔｉｏｎ

·１８·
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２．２　传感器故障模型

已知无喷管助推器所用电流型压强传感器测

量范围为０～１５ＭＰａ，传感器输出电流对应４～
２０ｍＡ，且电流与压强呈线性对应关系，即 Ｉ＝
１６
１５Ｐｎｂ＋４，其中比例系数的量纲为 ｍＡ／ＭＰａ。建

立无喷管助推器压强传感器故障模式如表 ２所
示，若故障标识为０，则传感器输出值低于正常范
围下限，仿真时按２ｍＡ进行输出；若故障标识为
１，则传感器正常，输出量正常反映压强测量值；若
故障标识为 ２，则传感器输出值高于正常范围
上限。

表２　无喷管助推器压强传感器故障模式表
Ｔａｂ．２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｏｒｆａｕｌｔｍｏｄｅｔａｂｌｅｏｆｎｏｎｏｚｚｌｅｂｏｏｓｔｅｒ

故障

标识
传感器 表现形式 输出量／ｍＡ

０ 故障
输出电流低于

４ｍＡ
２

１ 正常
正常反映压强

测量值

１６
１５Ｐｎｂ＋４

２ 故障
输出电流高于

２０ｍＡ
２４

由传感器故障模式表可构建与之对应的传感

器故障模型，该模型的输入量为传感器故障模式

矩阵及传感器对应舱段的发动机内部压强，模型

输出值为电流模拟值。压强传感器故障模型如

图５所示。

图５　压强传感器故障模型
Ｆｉｇ．５　Ｆａｕｌｔｍｏｄｅｌｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｏｒ

其中，传感器的噪声信号采用叠加白噪声

的方 式 进 行 模 拟，图 ６是 压 强 模 拟 值 为
７５ＭＰａ时，添加噪声信号后的传感器电流输
出，此时若不进行噪声信号的叠加，则传感器

模型模拟电流为１２ｍＡ。其中叠加的白噪声信
号通过对传感器进行数据的统计分析获得，噪

声信号的引入，使得模拟信号更能反映传感器

的特性，对于控制器中故障检测算法的验证也

会更加真实。

图６　叠加噪声的电流模拟信号
Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｒｅｎｔａｎａｌｏｇｓｉｇｎａｌｗｉｔｈｗｈｉｔｅｎｏｉｓｅ

惯性传感器误差模型的构建方法与压强传感

器误差模型的构建方式类似，本文不再赘述，在本

文的案例中，不考虑惯性传感器的误差模型，即模

型的输入与输出一致。

２．３　设备接口模型

为实现同一个故障仿真状态对发动机控制器

实物和标准检测算法模型的对比验证，需通过系

统构型替换，以故障仿真模型来驱动发动机控制

器实物，以进行检测结果的对比。本文将

Ｓｉｍｕｌｉｎｋ的模型经过快速代码生成转换为可在仿
真设备中运行的嵌入式代码，为实现传感器模拟

信号从模型到物理量的转变，需要建立对应的硬

件接口模型。

图７　系统构型替换中的接口关系示意图
Ｆｉｇ．７　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｔｅｒｆａｃｅｉｎｓｙｓｔｅｍｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｗｉｔｃｈ

如图 ７所示，压强传感器接口模型对应仿真
下位机中电压的Ｄ／Ａ输出接口，即在Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模
型中输入压强传感器接口模型中的数值，在快速

·２８·
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代码生成转换后，能够驱动仿真下位机的 Ｄ／Ａ接
口输出对应的电压值。在仿真系统电流模块的电

路设计中，定义了电流模块的输入电压范围为

０～５Ｖ，输出的电流范围为０～２５ｍＡ，且电压与
电流呈线性关系，即Ｕ＝０２Ｉ，其中比例系数的量
纲为ｍＡ／Ｖ。

将压强传感器接口模型与２２节中的传感器
模型一起搭建接口验证模型，如图８所示。在模
型中输入一个稳态值分别为［０３６９１２１５］的台
阶阶跃响应信号作为无喷管助推器压强模拟值，

并基于构型替换方法，驱动仿真系统硬件设备，模

拟出对应的电流信号，经过传感器的通道，输入到

发动机控制器中，完成无喷管助推器压强的电气

等效模拟，通过查看发动机控制器中采集到的压

力传感器信息，并与模型中输入的压强模拟值进

行对比，如图９（ａ）所示。

图８　传感器接口验证模型
Ｆｉｇ．８　Ｖｅｒｉｆｙｍｏｄｅｌｏｆｓｅｎｓｏｒｉｎｔｅｒｆａｃｅ

其中，指令值与压强采集值存在稳态误差，

在采用一阶修正模型Ｐ＝０９９２３·Ｐｃ＋０２３５２
进行校准后，稳态误差有显著的 减 小，如

图９（ｂ）所示，压强的模拟值与压强采集值曲线
已基本重合，标定结果满足精度要求。该接口

模型能够完成压强值的电气等效模拟，为后续

的发动机故障模式的仿真搭建了故障仿真模拟

的基础环境。

（ａ）压强接口修正前
（ａ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｔｅｒｆａｃｅｂｅｆｏｒｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ

（ｂ）压强接口修正后
（ｂ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｔｅｒｆａｃｅａｆｔｅｒｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ

图９　压强模拟接口标定
Ｆｉｇ．９　Ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｉｎｔｅｒｆａｃｅ

２．４　故障检测模型

仿真中的故障检测模型依据图 ２中设定的
检测算法进行搭建，将故障模式矩阵、发动机故障

模型、压强传感器故障模型、压强传感器接口模

型、弹载任务机接口模型及发动机故障检测模型

按图 １的发动机故障仿真总体方案进行搭建，各
模块一一对应，如图 １０所示。

基于构型替换方法的发动机故障仿真模型，

首先在数学仿真层面建立与发动机控制器实物中

故障检测算法相等效的算法模型，该算法模型的

实现方式与控制器中的算法实现方式不尽相同，

但都是与故障检测的设计方案相匹配，有相同的

外部连接关系，具有相同的系统构型，可通过数学

仿真进行快速验证。同时基于多次数学仿真结

果，能够建立不同故障类型与检测结果的对应关

系，可作为对比分析的判断标准。

进一步，在开展半实物仿真时，将故障检测

算法模型通过系统构型替换，替换为真实的发

动机控制器，再辅以模型与实物的接口，则可实

现相同故障状态下数学仿真的结果与发动机控

制器检测结果的对比，从而以间接的方式验证

发动机控制器中的算法是否满足设计方案，如

图１１所示。

３　验证案例

以固冲发动机无喷管助推器点火的故障模式

仿真为例，发动机故障模式与传感器故障模式相

互组合共有１８种工况，选取其中几种典型工况进
行说明，如表 ３所示。

·３８·
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图１０　发动机故障仿真模型
Ｆｉｇ．１０　Ｍｏｄｅｌｏｆｅｎｇｉｎｅｆａｕｌｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图１１　发动机故障检测算法验证方法示意图
Ｆｉｇ．１１　Ｅｎｇｉｎｅｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｖｅｒｉｆｙｍｅｔｈｏｄ

工况１，发动机点火成功，且两路传感器均处于正
常状态，测量到无喷管助推器压强为１２ＭＰａ，根
据故障检测方案图２，其结果满足两路压强传感
器均正常，判定点火成功，不再进行过载检测。

工况２，发动机点火成功，但是传感器１出现
故障，不满足压强判定条件，故进入过载判定流

程，并满足过载判定条件，系统判定点火成功，其

中传感器１故障，模拟输出２ｍＡ电流，低于传感
器正常输出范围，控制器检测到此路传感器出现

故障，在表中以△符号代表。
工况３中，发动机点火失败，一路传感器正

常，压强测量值为０１ＭＰａ，另一路传感器异常，
低于量程下限。压强检测不满足判定条件，进行

过载判定时依旧不满足条件，系统判定点火失败。

工况４中，发动机点火失败，且两路传感器异
常，不满足压强判定条件，且进行过载判定时依旧

不满足条件，系统判定点火失败。

表３　无喷管助推器点火故障仿真部分工况仿真结果

Ｔａｂ．３　Ｎｏｎｏｚｚｌｅｂｏｏｓｔｅｒｉｇｎｉｔｉｏｎｆａｕｌｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｎｄｒｅｓｕｌｔｓ

工况序号 １ ２ ３ ４

发动机故障标识 １ １ ０ ０

传感器１故障标识 １ ０ １ ２

传感器２故障标识 １ １ ０ ０

压强检测 １ ０ ０ ０

是否进入过载检测 ０ １ １ １

过载检测 ０ １ ０ ０

（模型压强１／
模型压强２）／ＭＰａ

１２／
１２

－１．８７５／
１２

０．１／
－１．８７５

１８．７５／
－１．８７５

（控制器压强１／
控制器压强２）／ＭＰａ

１１．９９／
１２．０

△／
１２．０２

０．１０／
△

△／
△

模型轴向过载／
控制器轴向过载（ｇ）

８／８ ８／８
－０．５／
－０．５

－０．５／
－０．５

点火成功

（模型／控制器）
１／１ １／１ ０／０ ０／０

在各种故障工况下，模型的检测结果与控制

器的检测结果一致，达到了对控制器检测方法的

有效验证，且验证过程简单高效。

·４８·
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４　结论

本文以无喷管助推器点火的故障仿真为例，

讲述了基于系统构型替换的发动机故障仿真系统

组成及原理，并依次介绍了发动机故障模型、接口

模型、故障检测算法模型的建立，并基于此开展系

统构型替换的故障仿真。首先，在数学仿真的环

境下，构建与发动机控制器实物中的故障检测算

法相等效的算法模型，该算法模型与控制器中的

算法实现方式不尽相同，但都具有相同的外部连

接关系和相同的系统构型，通过数学仿真，可建立

不同故障状态与检测结果的对应关系。其次，在

同一组故障模式下，通过系统构型的替换，将故障

检测算法模型替换为真实发动机控制器，采用电

气等效模拟的形式，将发动机故障状态下的表现

形式及相关可测量信息传递给发动机控制器，完

成故障模式在半实物仿真环境下的模拟和仿真验

证。最后，通过几组典型工况的故障仿真，介绍了

此方法的应用。该方法适用于固冲发动机各个工

作阶段故障状态的仿真与检测，如无喷管助推器

关机、进气道前后堵盖打开、燃气发生器点火、故

障模式下燃气流量调节容错控制等。

基于本文方法的发动机故障模式仿真，能够

对发动机的多种故障工况进行快速模拟，通过对

比发动机控制器检验结果与同构型检测模型的检

测结果的差异，完成对发动机控制器中故障检验

算法的快速验证，故障仿真验证的工作量小，时间

成本低，极具理论研究意义和工程应用价值。
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