
航 空 计 测 技 术 理论与实践 ·9· 

飞机发动机燃料计量系统故障分析的一种方法 

张 海，邱静 ，钱 彦岭 ，杨 国锋 

(国 防科 学技 术 大 学机 电工 程 研 究所 ，湖 南 长 沙 410073) 

摘 要 ：随 着 产 品成 本 和 复 杂 性 的提 高 ，故 障 模 式 影 响 分 析 已成 为 复杂 系 统设 计 过程 中不 可 或 缺 的部 

分 。但 其 有 效 性 多 年 来 一 直 存 在 争 议 ，其 主 要 原 因在 于采 用 以经 验 为 主 的定 性 推 理 法 ，分 析 繁 琐 ，工 作 量 

大 ，导致 很 难 确 定 每 种 故 障 模 式 的 故 障 影 响 。本 文 从 BIT 设 计 的角 度 ，以功 能 角 色模 型 理 论 为 基 础 ，导 出 

在 反 馈 系 统 中 的推 理 规 则 和 故 障模 式 影 响 分 析 方 法 。最后 以喷 气 式发 动 机 燃 料 计 量 系 统 为例 ，阐述 对 该 系 

统 进 行 故 障分 析 的一 般 步 骤 。研 究表 明 ，本 文提 出 的功 能 角 色模 型 理 论 可有 效 提 高 故 障 模 式 影 响 分 析 效 

率 。 
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Fault Analysis in the Fuel—metering System of Plane Engine 
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Abstract：W ith the increasing of the COSt and com plexity of products，Failure M odes and Effects 

Analysis(FM EA )are becoming an indispensable part of the design process of complex systems．Howev— 

er，it isn’t effective for com plex system due to the qualititative reasoning m aily by experiences，w hich is 

overloaded w ith details．It is difficult to ensure the fault effect of each fault m odes．In this paper，based 

on the functional role m odel theory，the reasoning rule and the technique of FM EA ，which are facing to 

Built—in Test(BIT )，are developed．The process of fault analysis is illustrated by the Fuel—m etering Sys— 

tem of jet plane engine．The results of research show that the fuctional role model theory can be more ef— 

ficient and effective in the FM EA ． 

Key words：failure m odes and effects analysis(FM EA )；functional role model；qualitative reasoning； 

fuel—m etering system (FM S) 

O 引言 

机内测试(BIT)设计是进行复杂武器装备维修保 

障 的重要技术之一r1q]。它要 求故障模式影响分析 

(FMEA)从 系统设计开始 ]，但传统的 FMEAr5叫]一 

般只能对成品进行故障分析，不符合BIT设计的宗旨。 

而基于功能角色模型的 FMEAr8 从功能设计角度出 

发 ，完全符合 BIT设计要求。目前 ，我们对该模型的建 

立及故障推理方法 已有深入研究口 ，但在处理复杂系 

统 ，特别是反馈回路时，还没有形成有效的方法。 

飞机发动机燃料计量系统[8 是飞机的重要组成部 
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分。它的作用是根据飞行员需要的飞行速度 ，改变燃料 

回路的流速 ，从而控制飞行速度，在飞行中的地位举足 

轻重 ，故展开有效的 FMEA具有重要意义。因其是典 

型的跟踪反馈系统，本文对功能角色模型理论及定性 

推理做进一步改进，对系统的进行实时的状态监测和 

准确的故障诊断，使其工作过程更加可靠。 

1 基于功能角色模型的故障模式影响分析 

用该理论进行故障模式影响分析，首先要将复杂 

的机电系统转换到功能模型上去，这是解决面向 BIT 

设计故障分析的基础。Lucas认为 ]：不管系统的构成 

方式有多么复杂 ，实际工程系统通常可分为机械、电、 

液压、气动、磁、光等几种形式。从能量的角度看，这些 

系统总可以理解为一种能量的流动，系统中有的元件 

产生能量、有的消耗能量、有的使能量从一种形式转化 
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为另一种形式、有的仅仅传递能量。即从能量角度看 ， 

物理世界存在某种相似性 ，这就是著名的相似性定理 。 

根据相似性 定理 ，很多物理 系统的功能特征是一致或 

相似的，物理世界中的元件总在功能域里扮演一定的 

角色。 

将多种物理参量统一归纳成四种状态变量 ，即势 

( )、流(，)、位移(口)、动量 ( )；定义阻性 构件(c)，势 

能、动能储存器(rq，rp)，能生成器 (ge，gf)等基本功能 

单元 ；然后根据设计时确定的目标，结合系统能量和 

信号传输关系，将各基本功能单元连接起来而形成复 

杂的网络 ，建立出功能角色模型。它能够较完善地表达 

系统的功能设计信息，模型有严格的形式化定义 ，故 

FMEA 的分析结果一致性较好口 。 

模型建好后 ，为进行 FMEA，还必须确定各功能 

角色发生故障时在系统中的传播关系，以考察故障对 

整个 系统的影响，因此，需建立各功能角色的故障模 

型。阻性构件故障模式有：完全阻塞 ，完全短路 ，部分阻 

塞，部分短路；储存器故障模式有：完全不能储能和储 

能效率下降；生成器故障模式有 ：无能量输 出，超出正 

常值很多，轻微偏离正常值 。 

确定基本故障模式后 ，就可以在功能角色模型中 

注入故障，利用定性代数的基本理论，研究故障传播关 

系。文献[8]、Elo]总结了故障传播应首先从反向传播 

分析开始，然后进行正向分析。文献ElO]指出了八条故 

障推理规则 ，并对简单的开环系统进行推理验证 。这些 

内容奠定了基于功能角色模型的故障模式影响分析基 

础 。 

2 燃料计量系统的功能角色模型 

FMS的原理图如图 1所示。按照不同的能域可以 

分成六个子系统 ：①转矩电机的电力部分(线圈)；②转 

矩电机的机械部分 ；③包括转矩电机在内的 FMS液压 

部分；④活塞和小齿轮；⑤给控制器传送信号的电传感 

器；⑥给飞机发动机供油的阀出口部分。 

系统的工作过程为：转矩 电机将电能转换成液压 

挡 板 的机械位 移，伺服调节 压力源 (SVP)和低压源 

(LP)用于提供系统不同压力的燃料，燃料从左右挡板 

流入 ，经阀门执行机构从液压阀流出。在执行机构安装 
一

小齿轮和传感器 ，可以获得压力反馈信号，将信号反 

馈到转矩电机左右线圈，可以改变挡板的出口尺寸大 

小，使 SVP流回 LP。另外，挡板出口越大 ，返回LP的 

压力越大 ，执行机构活塞一侧压力越低 ，从而导致执行 

机构回移或关闭阀门。反之亦然。最终可调节出口的压 

力和流量。图 1中，能量的流动用实箭头表示，信号的 

流动用虚箭头表示。 

⋯ ⋯ ⋯ ⋯ ⋯ ⋯ ⋯ ⋯  ⋯ ⋯ ⋯  

图 1 FMS原理 示意 图 

根据 FMS的原理图，结合文献Elo3的功能角色模 

型构造原则，可以构造 FMS完整的功能角色模型，如 

图 2所示。为了分析某一时刻故障构件对系统的影响 ， 

可将图 1中的反馈信号回路断开。图 2中的功能角色 

模型是将反馈回路断开的模型图。图中，由于能量流和 

信号流都表示一种功能的转换关系，因此，我们都用实 

箭头表示，粗实箭头表示能量或信号转换关系；细实箭 

头表示能量或信号影响关系。椭圆内的功能构件构成 

一

个功能实体，例如，gf和 C的椭圆表示了一个考虑内 

阻的线圈。另外，注释中，÷的分子表示并联单元中所 

有管道的阻性 ，分母表示串联单元中所有管道的阻性 。 

转矩电机左右线圈是流生成器功能构件，且是真正的 

源生成器，用 gf表示 ，其内阻用 c表示 ；挡板用阻性构 

件 C表示，考虑到能量由线圈传递来，故添加虚拟势生 

成器 ge；各功能单元含义：gel为伺服调节压力(SVP) 
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源；÷2为出口阻力c4和÷5的合成阻力；gf3为执行 

机构环带一侧产生的流速；c4为固定出口阻力；÷5为 
L  

执行机构活塞一侧阻力和÷6的合成阻力；÷6为挡板 
L  

出口阻力c8和÷9的合成；gf7为进入活塞的流速；c8 

为挡板出口阻力；÷9为环带和LP的合成阻力；gelO 

为 低 压源(LP)；gfl1为执行机 构环带一侧 的流速 ； 

gel2为作用在执行机构活塞侧的力Igel3为执行机构 

上的负载；gel4为作用在执行机构环带侧的力 ；gfl5 

为位置改变器上小齿轮角速度。 

图 2 FMS完整的功能角色模 型 

3 燃料计量系统(FMs)的故障模式影响分析 

3．I 反馈系统的故障模式影响分析方法 

对于反馈系统 ，反馈信息可分为正、负、零三种误 

差，为了确定每种误差对系统的影响，首先要在系统无 

故障注入时，针对每种输入误差确定系统的输 出。其 

次，由于管道受调节关系(Regulation Influences)的影 

响，功能角色模型中管道的状态可能发生变化，因此， 

还需确定各管道的状态。对于跟踪模式(Tracking Sys— 

tems)，要确定正误差和负误差条件下系统的响应及各 

构件的状态；将故障模式注入到角色模型后 ，针对三种 

误差情况(不同误差条件下功能角色图略有区别)将此 

时系统中故障构件的影响依文献ElO3的推理规则传播 

至系统各处 ，直到获得系统的响应 ，并根据该响应和系 

统无故障条件下三种不同误差对应的系统的响应来确 

定系统的反馈量值(最大 、不变或最小)。综合三种不同 

误差条件下系统的反馈值 ，就可以确定该故障模式对 

反馈系统的影响。 

燃料计量系统属于典型的跟踪模式反馈系统，进 

行故障推理时，也应首先进行反向推理 ，然后进行正向 

推理。文献E83、1-93、ElO3对开环功能构件的可能故障 

模式、注入故障后的故障传播关系、定性推理规则仍然 

适用。为了便于分析，需将反馈回路断开。 

我们根据故障诊断领域以及实际中的先验知识 ， 

总结出稳定状态下，跟踪模式的故障影响，见表 i。对 

于限制控制模式，故障影响略有不同，由于 FMS是典 

型的跟踪反馈 ，故本文只考虑跟踪模式。 

表 1 稳定状态下，跟踪模式的故障影响 

误 差 响 应 故 障 影 响 

正误差(+) 零误差(O) 负误差(一) (输出端) 

maX d一0 O 故障模式 0 

O O O 故障模式 1 

maX maX maX 故障模式 2 

d一0 d一0 O 故障模式 1 

maX d一0 d一0 故障模式 2 

d一0 d一0 d一0 故障模式 3 

maX O O 故障模式 4 

maX maX O 故障模式 5 

注：0表示系统状态变化至最小 ；d=0表示系统状态不变 ； 

max表示系统状态变至最大。 

故障模式 0表示正常状态；故障模式 1表示广义势减为 

零 ，广义流增 大，相 当于输出 口短路；故障模式 2表示 

广义势增大．广义流减 为零 ，相当于输 出 口断 开；故障 

模式 3表示广义势(广 义流 )处在最 大值 一半处，相 当 

于输 出口信号处于中间状 态；故 障模式 4表示故障补 

偿(需减小输入)；故障模式 5表示故障补偿(需增大输 

入)。 

3．2 FMS在正常状态下 ，对三种误差的故障模式影 

响分析 

功能角色模型应首先了解系统的结构和状态 ，但 

在 FMS中，只表现出一种状态，即阀和挡板均半开，传 
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感器阻值为最大值的一半。当系统要求零误差时即是 

这种情况 ，而对于其他两种误差信号 ，系统的状态要随 

之改变。 

零位置误差使得左右线圈产生相同的电流，在角 

色模型中表现为电动力平衡。此时对整个系统不产生 

任何影响；为找出正、负误差下系统行为的变化，每个 

线圈要作相应改变。正误差信号会使转矩电机右线圈 

电流增加(df为正)；负误差会使转矩电机左线圈电流 

增加(df为正)。分别对正、负误差从线圈绕组开始正 

向推理，直到电传感器的读数结束。为了简化，推理过 

程省略，只给出重要的不同之处和结果。对于正误差 ， 

c8阻性降为零 ，用 c8"-'~o8表示，此时， 5、 6将不 

存在，c4与 gf7无任何关系，最终使传感器阻值降为 

零 ，产生最大的传感器读数；对于负误差 ，c8阻性增至 

无穷大 ，用 c8---~b8表示 ，最终使传感器阻值增至无穷 

大，使传感器读数为零。总之，零误差不影响传感器读 

数；正误差将使传感器读数增至最大 ；负误差将使传感 

器读数减小为零。 

3．3 注人故障后，FMS的故障模式影响分析 

为了阐述反馈系统中的故障分析，仅考虑一种故 

障模式：转矩电机中节流阀旁通引起的液体局部泄漏， 

通过添加一个格外的路径注入故障，在此添加流路 c一 

4．1与 c4并联，添加的聚类管道 4．2代表固定孔 c4和 

流路 c--4．1。 4．2表示上端聚类管道是 c一，下端聚 

类管道是c，它将影响聚类管道圭 2、圭5、 6、 9。 

然后将该故障注入到第三个子系统中。 

故障推理规则 1～8，见参考文献[1O]，另外 ，由于 

推理过程较长，在此只给出推理示例。 

1)零误差情况 

从故障注入点开始反 向推理 ，如：c一4．1与 c4并 

联，据规则 1一c一4．1电流增大 ，df为正 ；依次推理 ，到 

系统真正的源生成器 gel结束，gel的反向影响为：gel 

流速增大 ，df为正，然后结合零误差的影响(gel0压力 

不变 ，de=O)，从 gel开始正向推理，如：gel流速增大， 

d厂为正 ，据规则 5一ge1压力不变 ，de----0；- ~---2与 gf3 

并联，据规则6一圭 2压力不变，de一0，gf3压力不变， 

de=O(不能确定 gf3流量变化)。依次按照能量流动的 

方向，按照文献[1O]的推进规则，确定每个功能构件的 

故 障影响，最后，故 障影响 传播到 gfl5，gfl5(df为 

正)，由先验知识一传感器电阻阻值增大 ，最后阻性增 

至 b(无穷大)。因此，零误差将使传感器电流为零 ，即 

读数为零，注入故障后使系统输出流量增大 。 

2)正误差情况 

反向推理与零误差情况一致 。正向推理不同之处 

在于：由于正误差的反馈，使挡板 c8变为零阻值 ， 

5、 6已经不存在，c4与 gf7断开 ，无任何关系，导致 

gfll，gfl3压力不变，故障影响传播到 gfl5，使 gfl5最 

终转速减少(df为负)，由先验知识一传感器电阻阻值 

减小，最后阻性减至零。因此 ，正误差将使传感器电流 

最大，即读数最大，注入故障后使系统输出流量减小。 

3)负误差情况 

推理与零误差类似，只是负误差的反馈，使挡板 c8 

变为无穷大阻性。最后结果是 ：负误差将使传感器电流 

最小，即读数为零 ，注入故障后使系统输出流量增加。 

4)误差的合成 

FMS针对这三种误差的输出分别是：正误差产生 

最大的传感器读数(阀关闭)；零误差产生最小的传感 

器读数(阀开启)；负误差产生最小的传感器读数(阀开 

启)。从表 1可知故障影响为；故障模式 4，即整个控制 

系统认为可处于运行当中，但需要减少输入(功率)，以 

补偿故障。FMS的输入是将 电能转换成 电机转矩，电 

控系统中，机载诊断能力可以识别输入的变化，因此， 

这种故障可以在飞机座舱中被识别。 

4 结论 

用功能角色模型分析反馈系统，具体步骤如下 ：① 

深入理解系统结构功能，熟悉能量或信号的流动关系； 

②将反馈回路断开，建立系统的功能角色模型；⑧在输 

入 口注入正、零、负三种误差。对零误差 ，系统各状态不 

变 ，可不进行正向推理；对正、负误差，用功能角色模型 

理论分别从输入端进行正向推理 ，找出系统各功能单 

元的状态参数变化，直到输出端；④对正、负误差情况 ， 

系统的功能角色图要做相应变化；⑤注入故障，分别就 

正、零 、负误差三种情况，进行反向推理和正向推理，得 

出每种情况的输出结果；⑥将误差合成 ，确定注入的故 

障对系统造成的总的故障影响。 

从 以上的分析可以看 出，运用功能角色模型与定 

性推理方法进行飞机发动机燃料计量系统的故障分析 

是可行的，特别是在发动机稳态工作情况下，可有效提 

高故障模式影响分析效率。 
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由图 5可见，整个着陆冲击过程仅有零点几秒钟 ，起落 

架机轮在空间三个方向上均有冲击位移 ．其中垂直方 

向——y向位移量大 ，X向位移较小。由垂直位移的最 

大值可以得到冲击过程中机轮轮胎的最：大压缩量 ，由 

此可以对起落架轮胎的功量吸收情况进行计算。 

(1)胸 位移 

(2)饷 位移 

( (3)zt~j位移 

入 ，、 

～  

l ． 一  

0uD Ql 0L2 0．3 0．4 0．5 0．6 

时间 ／S 

图 5 某型飞机起落架落震试验机轮三 向冲击位移测试曲线 

本三 向位移测试系统的测量范围： 方向，士100 

mm；y方向，O～300 mm；z方向，士200 mm。综合考虑 

各角度传感器的采集误差以及系统的最大测量范围， 

通过公式(3)可得到测试系统在最大测量范围内的相 

对误差小于 0．5％。在实际测量过程中，机械臂 1端头 

点与机轮轮轴端部 点重合性的好坏也会影响测试 

结果的准确性 ，因此 ，机械臂 1端头处的磁性吸合元件 

以及机轮轮轴端部的磁性吸合元件均设有中心定位圆 

孔 (如图 1(b)所示)。在落震试验前 ，使用非磁性的铝 

制圆棒插入孔中进行 同轴定位，并调整三 向位移测试 

装置的高度，使得机轮触台时机械臂 1端头 A点与机 

轮轮轴端部 点在水平方向上具有 良好的重合性，避 

免了由于机械臂初始状态的位置偏差对测量结果的影 

响。本四自由度空间定位装置通过磁性吸合擒拿装置 

与机轮连接并同步移动，不需要在起落架上安装测试 

传感器。因此，本测试方法不破坏起落架的结构和强 

度 ，试验完毕后昂贵的起落架还可正常使用。 

5 结束语 

使用本套由四 自由度空间定位装置、磁性吸合擒 

拿装置与计算机 自动数据采集装置组成的起落架落震 

试验机轮三向冲击位移测试系统 ，实现了起落架落震 

试验中难于测量的飞机着陆瞬间机轮在高速撞击 、大 

变形状态下空间三方向冲击位移的实时测量。从而较 

好地解决了目前国内在落震试验 中，对起落架着陆瞬 

间冲击位移的动态变化过程进行有效与准确测量的问 

题 。 

参 考 文 献 

[1]Norman．S Curry著 ，方宝瑞译．飞机起落架设计原理和实践 

[M]．北京：航空工业 出版社，1990． 

E2]智维列夫，科柯宁著．航空机轮和刹车系统设计[M]．北京：航 

空工业出版社，1980． 

[3]Carter，John F Nagy，Christopher J．The NASA landing gear 

test airplane[J]．National Aeronautics and Space Administration．1995， 

22． 

[4]Sen Joyanto K．Design and test of an advanced technology land— 

ing gear[J]．Annual Forum Proceedings—American Helicopter Society． 

1990，2：l175～ l186． 

[5]航空航天工业部科学技术委员会编著．飞机起落架强度设计指 

南[M]．成都 ：四川I科学技术出版社 ，1986． 

[6]吴瑞祥．机器人技术及应用[M]．北京：北京航空航天大学出版 

社 ，1994． 

[7]潘新民．微型计 算机控制技术 [M]．北京：人 民邮 电出版社。 

1 988． 

姗∞∞∞ 。啦 哪哪懈咖 

蓦 ＼ 单 ． ． ． 

维普资讯 http://www.cqvip.com 

http://www.cqvip.com

