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摘　 要：某型直升机辅助动力装置（ＡＰＵ）原采用机械液压式控制系统（ＨＭＣ）。 因机械液压控制系统

结构复杂不易修改且难以实现先进控制算法等原因而该型 ＡＰＵ 又面临着性能提升等方面的需求，迫
切需要对现有的控制系统进行数控改型。 在对原控制系统控制律及其与数控系统差异分析的基础

上，对数控系统所涉及的总体结构、控制规律、电动燃油供油系统等关键技术重新进行了设计，并最终

实现了该型 ＡＰＵ 的全权限数字电子控制系统（ＦＡＤＥＣ）。 通过台架试车，验证了该 ＦＡＤＥＣ 系统功能、
性能及其关键技术。 试车结果表明，相比原有的机械液压控制系统，所设计的 ＦＡＤＥＣ 不仅扩展了

ＡＰＵ 原控制系统的控制功能，同时也更加有效地发挥了 ＡＰＵ 的性能。
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　 　 辅助动力装置（ＡＰＵ）是装在飞机上的一套自

成体系的小型燃气涡轮发动机［１⁃２］，其主要功能是

为飞机主发动机的起动及座舱空调系统提供压缩空

气，提供轴功率用于发电等；提高飞机的安全性及飞

行能力。 为适应飞机远距离、大范围和多变天气条

件下的使用，要求 ＡＰＵ 必须具备良好的高、低温起

动等能力［３］。
某型 ＡＰＵ 作为直升机的第二动力，采用了机械

液压式控制系统，其在研制试验过程中经常出现热

起动超温、起动时间过长、不同地域间起动特性一致

性差等现象［３］。 为了提升 ＡＰＵ 的性能，进一步改善

其工作特性及控制品质，相关研究单位提出了对其

机械液压控制系统进行改型的需求。 但原机械液压

控制系统结构复杂，包含大量膜盒、杠杆、薄膜等元

件，若直接在其基础上改进需增加功能组件，一则不

易扩展且开发周期长，二则控制系统的体积和重量

也会迅速增大且极易达到实用极限。 鉴于数字电子

控制系统（ＤＥＣ）灵活性高、可调整性好且易升级改

型等特点［１，４⁃５］，提出了全新设计 ＦＡＤＥＣ 以替代原

有机械液压控制系统的要求。
文献［６］报道了美国针对 Ｆ１５ 和 Ｆ１６ 战斗机用

涡扇发动机 Ｆ１００ 的机械液压式控制系统进行数控

改型，采用数字电路板取代原控制系统中的计算部

分，计量部分则延用原系统的，大大缩短了研制周

期，而该型数控系统也成为了世界首款 ＦＡＤＥＣ；文
献［７］针对航空涡喷发动机 ＷＰ１３ＡＩＩ，基于其原有

的机械液压控制系统进行了数控改型，完成了我国

首款 ＦＡＤＥＣ 系统的设计与验证，其采用油源泵＋电
子控制器＋机械液压计量 ／执行机构的定压回油式

燃油控制构架，并安装于歼八 ＩＩ 飞机通过了试验验

证。 总之，２０ 世纪 ７０ 年代初，美俄等航空强国开始

发展发动机 ＦＡＤＥＣ，已发展到了第三代［１，４，６］。 我国

从 ２０ 世纪 ８０ 年代初才真正展开高性能推进系统数

字控制的研究，现已初步掌握了各项关键技术，但总

体来说，尚处于设计技术突破阶段［２，４，７］。 本文所研

究的 ＡＰＵ 为小型发动机，燃油流量需求相对较小，
故选用基于电动燃油泵的数字电子控制方案，燃油

泵选用定量式容积泵齿轮泵，其在作为油源泵的同
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时又充当燃油计量及执行机构的角色，用电机直驱

齿轮泵控制燃油流量，省去了常见的定压回油式燃

油控制方案中的计量活门、压差活门、定压活门、回
油活门等组件，使 ＦＡＤＥＣ 中机械液压部分达到最

简系统，大大减小了 ＦＡＤＥＣ 总的体积和重量；在对

原机械液压控制系统控制律分析的基础上，结合

ＡＰＵ 改型机与原型机的 ＩＯ 差异，针对性地重新设

计了全状态控制律及相关控制算法，最终所设计的

ＦＡＤＥＣ 通过了 ＡＰＵ 台架试车验证。

１　 控制系统总体结构

某型 ＡＰＵ 为单轴燃气涡轮发动机，由 １ 级离心

式压气机、１ 级向心涡轮和环形回流燃烧室构成。
通过压气机出口进行引气，对外输出功率。

ＡＰＵ 全权限数字电子控制系统的主要组成部

分有：数字电子控制器、电动燃油供油装置、起动电

机、滑油系统、负载引气阀、防喘控制阀、点火附件和

各类传感器等。 所设计的数控系统原理框图如图 １
所示。

图 １　 数控系统原理框图

２　 控制律设计

２．１　 原机械液压式调节器控制律分析

ＡＰＵ 原机械液压式控制系统是由机械液压式

燃油调节器和电子顺序组件进行组合控制的［３］。
燃油调节器对燃油流量进行控制；电子顺序组件对

ＡＰＵ 状态进行监控，当出现超温、超转等异常极限

情况时切断燃油进行停车保护。 燃油调节器的原理

图如图 ２ 所示，其中齿轮泵由 ＡＰＵ 通过减速箱传

动。 ＡＰＵ 供油规律根据转速的上升过程可分为 ６
个阶段（阶段 １ ～ ５ 为起动过程，阶段 ６ 为稳态过

程）。

图 ２　 机械液压式燃油调节器原理图

阶段 １　 液压马达带转 ＡＰＵ 转子至 ５％转速，
主燃油、起动燃油电磁阀关闭，供油量 Ｗｆ ＝ ０。

阶段 ２　 转速达到 ５％ 时，打开起动燃油电磁

阀，起动喷嘴供油并同时点火。 由于起动油路流通

面积不变，则起动燃油流量Ｗｆ，ｓｔａｒｔ 随 ＡＰＵ转速 Ｎｇ 而

增大。 当定压活门控制燃油压力随 ＡＰＵ 转速上升

达到额定油压后，通往起动喷嘴的燃油流量达到饱

和状态，保持不变，多余的燃油经由定压活门回油至

齿轮泵进口。
阶段 ３　 转速达到 １４％ 时，主燃油电磁阀打开，

主燃油喷嘴供油燃烧，燃油流量由压差调节器控

制。 随着 ＡＰＵ 转速提升，压气机出口压力 Ｐ２ 增大，
Ｐ２ 膜盒受压，压差调节器上移，主油路燃油流通面

积开大，进而流经的燃油流量增多，调节器还通过

Ｐ０ 膜盒感受ＡＰＵ舱的大气压力，根据高度调整ＡＰＵ
起动供油量，Ｗｆ ＝ ｆ（Ｐ２，Ｐ０） ＋ Ｗｆ，ｓｔａｒｔ。

阶段 ４　 转速达到 ７０％ 时，关闭起动燃油电磁

阀、点火附件和液压马达。 起动喷嘴停止供油，此时

Ｗｆ ＝ ｆ（Ｐ２，Ｐ０）。
阶段 ５　 转速达到 ９０％，延时 １．５ ｓ 打开最大燃

油电磁阀，提供一股增量燃油使得 ＡＰＵ 迅速加速至

额定状态。
阶段 ６　 达到额定转速后，ＡＰＵ 的 Ｐ２ 压力达到

最大，压差调节器上移到全开位置，对燃油不起控制

作用；燃油流量由转速调节器离心飞重活门进行转

·３０１１·
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速闭环控制。
２．２　 ＦＡＤＥＣ 与原机械液压控制系统的差异

结合 ＡＰＵ 改进型的接口现状以及主机的要求，
为了完成对该型 ＡＰＵ 的数字电子控制，对原机械液

压控制系统进行了较大的改动，主要差异在于：
１） 起动装置不同，原系统为液压马达，ＦＡＤＥＣ

为起动电机，通过选型使起动电机达到液压马达的

功率水平。
２） 燃油增压泵存在结构性差异，原系统采用典

型的定压回油齿轮泵，由 ＡＰＵ 传动，低转速时油压

低、供油能力不足；ＦＡＤＥＣ 采用电动燃油泵，油泵供

油与 ＡＰＵ 状态无关，可通过电子控制器直接调节油

泵转速以获得 ＡＰＵ 实际需要的燃油流量。 ＦＡＤＥＣ
采用与原机械液压式的起动、主供油路和燃油喷嘴，
但少了对主供油路进行节流的压差调节器，故燃油

流通面积在整个控制过程中保持不变，由此产生了

在起动所需燃油流量较小时油压小、雾化效果差的

问题，这对起动燃油控制律设计提出了很大的挑战。
３） ＦＡＤＥＣ 无压气机出口压力 Ｐ２ 测量通道，无

法实现原系统Ｗｆ ＝ ｆ（Ｐ２，Ｐ０） 的起动燃油控制律，必
须设计新的控制律。

４） 最大燃油电磁阀所控制的油路不同，在原系

统中作为主油路前的节流阀，而在 ＦＡＤＥＣ 中则改

为整个供油路的总开关。
鉴于上述差异，在 ＦＡＤＥＣ 系统中就需要对

ＡＰＵ 起动过程和稳态过程的控制律进行重新设计，
其中，起动和稳定过程中超温、超转、滑油系统故障

等的检测与处理按原系统电子顺序组件的逻辑，由
控制软件实现现其功能。
２．３　 ＦＡＤＥＣ 起动过程控制律设计

ＦＡＤＥＣ 设计了全新的起动控制律，按 ＡＰＵ 状

态可分为 ５ 个阶段：
阶段 １　 当控制器接到起动指令后，开启起动

电机，带动 ＡＰＵ 转动，同时接通点火附件，为后续的

喷油点火创造有利的条件。 开启最大燃油电磁阀，
起动主燃油电磁阀均关闭，电动燃油泵慢转以预填

充起动燃油路和主燃油路。 此时，燃油流量为 ０。
阶段 ２　 ＡＰＵ 转速达到 ３％时，开启起动燃油电

磁阀，起动油路供油点火，形成点火火炬，燃油流量

按 ＡＰＵ 转速线性增大。 与原系统相比，点火时机提

前，这得益于电动燃油泵供油与 ＡＰＵ 转速无关，可
在 ＡＰＵ 小状态时，提供足够压力和流量的燃油，扩
宽了 ＡＰＵ 点火时机，有利于提高点火成功率。

阶段 ３　 ＡＰＵ 转速达到 １８％时，开启主燃油电

磁阀，主油路供油按 Ｗｆ ＝ ｆ（Ｎｇ） 进行控制，以替代原

系统 Ｗｆ ＝ ｆ（Ｐ２，Ｐ０） 的起动供油控制律。 由于主油

路流通面积偏大，按此时所需的起动供油量，油压较

小达不到稳定燃烧的雾化条件，所以推迟主油路供

油时机，当转速在 １４％ ～ １８％ 时，仍只通过起动油

路对发动机进行供油，等发动机转速上升到 １８％ 供

油流量更大时再打开主油路。
阶段 ４　 ＡＰＵ 转速达到 ７０％，断开点火附件、起

动燃油电磁阀和起动电机，燃油流量按 Ｗｆ ＝ ｆ（Ｎｇ）
控制，当ＡＰＵ转速达到 ８５％ 后，防喘阀接通放气，以
提高 ＡＰＵ 压气机的稳定裕度。

阶段 ５　 ＡＰＵ 转速达到 ９０％后，起动过程结束，
切换到稳态燃油控制器进行 ＡＰＵ 燃油调节。

以上的阶段 ３ 和阶段 ４ 属于发动机的过渡态过

程，过渡态控制方式主要分为基于油气比的开环控

制和基于转子加速度 （ Ｎ̇ｇ） 的闭环控制 ２种：开环油

气比控制是根据当前Ｎｇ 和Ｐ２，通过油气比供油计划

得到加减速的限制油量，以此进行过渡态控制；Ｎ̇ｇ

控制则是通过控制发动机转子加速度，使其跟随转

子力速度指令 Ｎ̇ｇ，ｃｍｄ 来进行过渡态控制。 Ｎ̇ｇ 控制方

式相比基于油气比的开环控制方式具有以下优点：
① 能使发动机过渡态性能不受部件性能退化和制

造偏差所影响；② 能更好更快地响应发动机的过渡

态变化。 鉴于ＡＰＵ改型机没设置Ｐ２ 测量通道，过渡

态控制不便选用基于油气比的开环控制，在此选用

Ｎ̇ｇ 控制方式。 典型的 Ｎ̇ｇ 控制回路框图［１］ 如图 ３ 所

示，Ｎ̇ｇ，ｃｍｄ 通常设计为 Ｎｇ 的分段函数，并利用微分器

或跟踪微分器［８⁃１０］来获得发动机实际加速度。 但理

想微分器在物理上无法实现，在数字计算机中常用

差商辅以滤波来获得。 但对转速信号进行微分会将

系统噪声、传感器噪声等干扰耦合进控制回路；此外

对所得微分进行滤波不可避免地会引入相位滞后，
进而影响系统的稳定性与快速性，为此下面给出一

种新的改进方法。

图 ３　 典型的转子加速度控制方式原理框图

根据图 ３ 有：

·４０１１·
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Ｗｆ ＝ Ｗｆ０ ＋ Ｋ∫（ Ｎ̇ｇ，ｃｍｄ － Ｎ̇ｇ）ｄｔ （１）

　 　 定义：

Ｎ̇ｇ，ｃｍｄ ＝ Ｎｇ０ ＋ ∫Ｎ̇ｇ，ｃｍｄｄｔ

Ｎｇ ＝ Ｎｇ０ ＋ ∫Ｎ̇ｇｄｔ （２）

式中， Ｎ̇ｇ，ｃｍｄ 为期望转速；Ｎｇ０ 为初始转速；Ｎｇ 为实际

转速。
（１）式可以改写为：

Ｗｆ ＝ Ｗｆ０ ＋ Ｋ∫（ Ｎ̇ｇ，ｃｍｄ － Ｎ̇ｇ）ｄｔ ＝

　 Ｗｆ０ ＋ Ｋ［（Ｎｇ０ ＋ ∫Ｎ̇ｇ，ｃｍｄｄｔ） － （Ｎｇ０ ＋ ∫Ｎ̇ｇｄｔ）］ ＝

　 Ｗｆ０ ＋ Ｋ（∫Ｎ̇ｇ，ｃｍｄｄｔ － Ｎｇ） （３）

　 　 因此，图 ３ 所示的转子加速度控制方式可改写

为图 ４ 所示的控制方式。

图 ４　 一种新的转子加速度控制方式的原理框图

从控制原理上讲，所提出的新控制方式与典型

的转子加速度控制方式等效，但不同的是新控制方

式既避免求取转速的微分，又实现了对转子加速度

的闭环控制。 此外在实际控制过程中（３）式计算所

得的Ｗｆ 将作为燃油泵转速闭环控制的指令，通过串

级控制的内环调节燃油泵转速以满足发动机对燃油

流量的需求，详见下节。
２．４　 ＦＡＤＥＣ 稳态过程控制律设计

ＡＰＵ 转速达 ９０％后，通过将稳态控制器计算的

燃油流量与 ２．３ 节中过渡态控制器计算的燃油进行

低选，平滑地切换至稳态闭环控制模式。 稳态过程

的主控制计划为保持 ＡＰＵ 转速为额定状态不变。
稳态过程控制采用串级控制结构，外回路控制 ＡＰＵ
转速保持为给定状态，内回路通过调节电动燃油泵

控制输入进而控制其转速以产生外环控制器给定的

燃油流量，控制结构如图 ５ 所示。

图 ５　 稳态控制结构

由于主油路流通面积不变，燃油流量 Ｗｆ 与电动

燃油泵转速 Ｎｓ 大致呈单值对应关系， 即 Ｗｆ ＝
ｆ（Ｎｓ）。 Ｎｇ 控制器根据转速偏差解算出参考燃油流

量 Ｗｆ，ｒｅｆ，再通过 Ｎｓ，ｒｅｆ ＝ ｆ －１（Ｗｆ，ｒｅｆ） 作为内环 Ｎｓ 控制

器的期望指令。 在设计这 ２ 个控制回路的控制规律

时，采用了拉开两者的截止频率和引入前馈控制的

综合方法对系统进行了解耦。
为保证 ＡＰＵ 安全，设计了超温保护控制律，其

超温门限低于超温停车门限，当 ＡＰＵ 超温时，通过

指令形成装置降低 ＡＰＵ 指令转速，减少供油量，进
而降低排气温度，使 ＡＰＵ 脱离超温状态，之后再提

高 ＡＰＵ 指令转速至额定状态。
接到引气指令后，增大指令转速，保持一段时

间，待 ＡＰＵ 状态提高后，再接通引气阀，随后将指令

转速降至额定转速；接到断开引气指令后，降低指令

转速，维持一段时间待 ＡＰＵ 状态降低后，再断开引

气阀，随后将指令转速提升到额定转速。
ＡＰＵ 处于超温状态时，禁止响应引气指令，待

ＡＰＵ 退出超温状态后，若引气指令有效，则按前述

的前馈补偿控制律接通引气阀。
为保证 ＡＰＵ 压气机有足够的喘振安全裕度，未

引气时，防喘阀处于接通状态；引气阀接通后，压气

机稳定裕度将大幅提高，关闭防喘阀以提高 ＡＰＵ 引

气功率。

３　 台架试车验证

在完成 ＡＰＵ 控制系统总体和控制律设计后，开
展了一系列部件及台架验证试验［１０］，主要包括：电
动燃油泵流量－燃油压力－电机转速特性试验；起动

电机功率－ＡＰＵ 转速特性试验；ＡＰＵ 点火试验；ＡＰＵ
稳态及引气试车。

系统设计定型后，进行了三十余次的全状态台

架试车，ＡＰＵ 起动、运行及引气状态工作稳定可靠，
状态参数重复性、一致性较好，图 ６ ～图 ８ 分别为一

次试车中的起动、接通引气和关闭引气过程的实测

数据。 图中，横轴为时间，以秒为单位，纵轴为 ＡＰＵ
百分比转速 Ｎｇ，Ｗｆ 和 Ｔ４ 分别为 ＡＰＵ 供油量和排气

温度（为了对比方便，对实际 Ｗｆ 和 Ｔ４ 曲线进行了平

移放大）。
图 ６ 中 ５０ ～ ６３ ｓ 为起动过程，ＡＰＵ 能成功点火

并且 Ｎｇ 能按一定的加速度上升，在 ６３ ｓ 起动控制

·５０１１·
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器切换到稳态控制器后，Ｎｇ 无超调地较快达到

１００％额定转速并保持稳定，无明显波动。 图 ７ 所示

为引气接通前后的一个过程，控制器在 Ｎｇ 稳定后的

第 ９７ ｓ收到飞机的引气接通指令，先增大指令转速，
Ｗｆ 小幅上升，待 Ｎｇ 提高后再接通引气阀，Ｐ２ 突然下

降，压气机负载相应瞬间减小，从而转速 Ｎｇ 上升；随
后将指令转速降至额定转速，Ｗｆ 先降后升，Ｎｇ 亦先

降后升到额定转速并重新到达稳态；引气前后，Ｎｇ

均为额定转速，但引气接通后引气负载加大同时进

入燃烧室的空气流量相对减小，为了维持发动机的

转速不变，Ｗｆ 将增大，使得燃烧室的燃烧处于偏富

油状态，从而引气后，Ｗｆ 和 Ｔ４ 均有所增加。 相较图

７，图 ８ 中引气断开过程则反之，不再赘述。 此外在

整个起动、引气接通或断开的过程中，未出现 Ｔ４ 超

温和压气机喘振现象，ＡＰＵ 转速波动最大值不超过

２％，转速误差始终在 ０．５％误差带内。

　 　 　 　 图 ６　 起动过程试车数据　 　 　 　 　 　 图 ７　 引气接通过程试车数据 图 ８　 引气断开过程试车数据

　 　 ＡＰＵ 在 ＦＡＤＥＣ 及原机械液压系统控制下的主

要性能指标统计如表 １ 所示，可以看出在 ＦＡＤＥＣ 控

制下 ＡＰＵ 的起动至转速 ９０％时间、额定状态转速控

制精度、以及接通或断开系统后转速波动最大值与

调节时间（５％误差带）等 ＡＰＵ 性能指标较原机械液

压系统控制下均有较大幅度提高。
表 １　 主要性能指标对照表

性能指标
起动时间 ／

ｓ
控制精度 ／

％
转速波动

最大值 ／ ％
调节时间 ／

ｓ
原系统 ≮４０ ≮５ ≮７ ≮３
ＦＡＤＥＣ ≮１５ ≮１ ≮２ ０

４　 结　 论

本文在分析 ＡＰＵ 原有机械液压控制系统工作

原理及其控制律的基础上，结合 ＦＡＤＥＣ 系统 ＩＯ 构

成，采用了电动燃油泵的供油形式，重新设计了全状

态控制律，并针对过渡态控制器给出了一种新的转

子加速度控制方式，有效地避免了现有典型转子加

速度控制方式的不足。 经多次试车验证，表明 ＡＰＵ
工作稳定可靠，ＦＡＤＥＣ 系统主要性能指标优于原机

械液压控制系统，并全面实现了原系统功能。
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Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ａ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ａｕｘｉｌｉａｒｙ ｐｏｗｅｒ ｕｎｉｔ （ＡＰＵ） ｉｓ ｉｎｉｔｉａｌｌｙ ｅｑｕｉｐｐｅｄ ｗｉｔｈ ａ ｈｙｄｒｏ⁃ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ
（ＨＭＣ）． Ｂｅｃａｕｓｅ ＨＭＣ′ｓ ｃｏｍｐｌｅｘ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｉｓ ｄｉｆｆｉｃｕｌｔ ｔｏ ｂｅ ｍｏｄｉｆｉｅｄ ｔｏ ｒｅａｌｉｚｅ ｓｏｐｈｉｓｔｉｃａｔｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ ａｎｄ
ｔｈｅ ＡＰＵ ｉｓ ｆａｃｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｎｅｅｄ ｆｏｒ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ， ｉｔ ｉｓ ｕｒｇｅｎｔｌｙ ｎｅｃｅｓｓａｒｙ ｔｏ ｃａｒｒｙ ｏｕｔ ｄｉｇｉｔａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ＨＭＣ． Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗｓ ｏｆ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ＨＭＣ ａｎｄ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ ｂｅｔｗｅｅｎ ＨＭＣ ａｎｄ
ｄｉｇｉｔａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ， ｋｅｙ ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ ｉｎｖｏｌｖｅｄ ｉｎ ｔｈｅ ｄｉｇｉｔａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ ａｒｅ ｓｔｕｄｉｅｄ， ｓｕｃｈ ａｓ ｏｖｅｒａｌｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，
ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗｓ ａｎｄ ｆｕｅｌ ｓｙｓｔｅｍ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｆｕｅｌ ｐｕｍｐ， ａｎｄ ｆｉｎａｌｌｙ ａ ｆｕｌｌ ａｕｔｈｏｒｉｔｙ ｄｉｇｉｔａｌ ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ
（ＦＡＤＥＣ） ｉｓ ｄｅｖｅｌｏｐｅｄ ｆｏｒ ＡＰＵ． Ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ， ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ ａｎｄ ｋｅｙ ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ＦＡＤＥＣ ｓｙｓｔｅｍ ａｒｅ ｅｖａｌｕａｔｅｄ
ｏｎ ｔｅｓｔ ｒｉｇ， ａｎｄ ｔｈｅ ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ ｏｆ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ ａｒｅ ｅｎｈａｎｃｅｄ ａｎｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ ｏｆ ＡＰＵ ａｒｅ
ｉｍｐｒｏｖｅｄ ｍｏｒｅ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ＦＡＤＥＣ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ＨＭＣ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ａｕｘｉｌｉａｒｙ ｐｏｗｅｒ ｕｎｉｔ； ＦＡＤＥＣ； ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｆｕｅｌ ｐｕｍｐ； ｔｅｓｔ ｂｅｄ ｔｅｓｔｉｎｇ
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