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摘要：针对小型高速无人机配装的小型涡喷发动机发生的空中停车故障，以发动机转速异常为顶层事件，以导致顶层事件发

生的全部可能性为基本事件建立故障树，结合发动机控制原理及对遥测数据进行仔细分析，确认发动机转速采集信道出现问题导

致发动机控制系统进入边界控制，而边界条件设置不合理导致发动机工作在超速超温状态，最终失效。通过采取增加转速采集备份

信道、改进 ECU控制保护算法、修改 ECU档位油门限幅等措施有效地排除了此类故障，提高了发动机工作的可靠性。
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Abstract: For small turbojet engine shutdown failure in flight of small high-speed unmanned air vehicle, a fault tree was established

based on the abnormal engine speed as the top event, taking all the possibilities which caused the top event as the basic event. The
telemetry data were carefully analyzed with the principle of engine control. Acquisition channel of engine speed caused a trouble, it may
lead to engine control system into the boundary control problem. However, unreasonable boundary condition made engine work under the
over speed and over temperature state, eventually lead to the failure. Increasing backup channel of engine speed acquisition, improving the
ECU control protection algorithm and modifying the ECU limitation of gear throttle can resolve this failure effectively, and can improve the
reliability of the engine.
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0 引言

国产某新型小型高速无人机配装单发小型涡喷

发动机[1]，使用清洁度为 GJB420A的 5级或以上国产

RP-3航空煤油为燃料，其最大推力可达 1.37kN，起

飞质量最大可达 300 kg，飞行速度最大可达 220 m/s，

飞行高度范围为 50~7000 m，具有遥控、2维程控、3

维程控和自动飞行等多种模态，研制完成至今已累计

飞行近百架次，覆盖整个设计高度，发动机一直工作

正常。但首次在海平面上飞行时发生了停车故障，导

致无人机坠海。

本文针对故障现象及遥测数据进行分析，依据发

动机控制原理建立故障树 [2-3]，最终确认该型发动机

在控制系统方面存在安全隐患，需对其进行改进和

完善。

1 故障现象描述

2014年下半年，在某临海发射试验场进行了新

型高速无人机首次海上飞行试验，试验以失败告终。

在事后排故中，结合试验现场故障现象及事后遥测数

据分析，准确复现了无人机的整个飞行过程：无人机

正常起飞后，按任务要求以 5 档档位进行爬升，

1 min32 s 后当靶机爬升至高度为 1465 m、速度为

120 m/s时，发动机转速在 1 s内由 46200 r/min迅速
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降为 0 r/min，持续 1 s后，又在 51～9190 r/min 转速

范围内变化了 2 s，而后降为 0 r/min，直至坠海；在发

动机转速变化过程中，发动机油门由 60.6%逐步升为

93.3%；发动机排气温度在 20 s内由正常值 610 ℃均

匀升至 815 ℃，之后迅速窜升，直至超过温度传感器

量程(1000 ℃)；在此过程中，靶机飞行高度和速度均

继续增加，直至发动机排气温度[4-5]超过 1000 ℃时，

靶机速度和发动机滑油压力同时降低。3 min17 s后

无人机姿态失稳，自动执行保护开伞，5 min14 s后机

上遥测信号消失，无人机落水。无人机故障前后发动

机参数及空速变化曲线分别如图 1、2所示。

2 发动机控制系统工作原理

该小型涡喷发动机控制系统[6]由发动机控制单元

(ECU)、供油系统、转速传感器及相关线缆组成，工作

原理如图 3所示。

从图中可见，通过 ECU接收飞控器档位控制指

令，并采集发动机当前转速值判断发动机当前转速是

否处于预定范围，若采集的转速值低于或高于预定转

速范围，由 ECU通过增加或减小油门的方式控制供

油系统对发动机的供油量，使发动机转速达到预定转

速范围，最终通过闭环控制实现发动机转速相对稳

定。同时，通过 ECU采集发动机工作的滑油温度、滑

油压力、排气温度和油泵电流等参数，作为监测量传

给飞控器。

根据发动机工作特性和速度要求，发动机共设有

多个工作档位，其中 1～4档可根据实际需要灵活使

用；5档为经济转速档，耗油率最低，飞行速度可达

160～180 m/s，巡航时使用此档位；6档一般在任务段

高速飞行和爬升时使用，平飞速度可达 200～220

m/s；还可根据需要增设其他档位。发动机工作档位与

转速、油门限定范围对应关系见表 1。

该无人机的发动机采用型号为 350GRP105磁电

式转速传感器测量转速[7-8]，转速传感器固定在发动机

壳体上，与压气机转子叶片外缘相距 1 mm±0.5 mm，

通过 3芯线缆与外部接插件(+5V电源和地线及输出

信号线)相连，当发动机工作时，由 ECU 提供给转速

传感器 +5V电源。压气机转子共有 13片叶片，转子

的每片叶片通过传感器每次输出 1个方波脉冲信号，

该信号通过线缆传送到 ECU内部经滤波 /隔离处理

后，由 CPU进行计数和均值滤波运算，每 100 ms采

集 1次转速值，取连续 10次转速均值作为发动机的

当前转速值。发动机工作转速范围为 0~51000 r/min，

转速传感器的响应频率为 0~15 kHz，最大可测量转

速值为 15000/13×60 = 69230 r/min，满足发动机转

速测量要求。发动机转速信号流程如图 4所示。

3 故障定位

分析图 1、2的曲线可知，当发动机转速突变为

0 r/min后，无人机的空速并未下降，而是继续增加，

这说明发动机并未真正停车；相反，在此过程中按照

发动机转速预定控制策略，ECU在侦测到转速低于 5

档转速范围（44500~46500 r/min）后，自动调整发动机

油门至限定范围最高值 93.3%，发动机推力增大，相

应地无人机的空速增加，发动机的排气温度升高，这

说明此时发动机的转速测量通道出现问题。按照该架

无人机以前的飞行记录推算，当其在 93.3%的油门工

图 1 发动机转速、尾温及滑油

压力变化相对曲线

图 2 发动机转速、油门及空速

变化相对曲线

图 3 发动机控制系统工作原理

档位

1档

2档

3档

4档

5档

6档

转速范围 /(r/min)

29500～31500

33000～36000

37000～40000

41000～43000

44500～46500

47500～48500

油门限定范围 /%

1.2～51.8

1.2～68.8

1.2～81.8

1.2～89.8

1.2～93.3

1.2～93.3

表 1 发动机工作档位与转速、油门限定范围对应关系

图 4 发动机转速信号流程
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作时，发动机转速可达 51516 r/min，已超出发动机最

大转速（51000 r/min），在此转速下，发动机工作 16 s

后，超温到最高容许温度（860 ℃）以上，最终导致发

动机无法正常工作而停车。发动机停车后，滑油压力

及无人机空速降低，与实际情况相符。

由此可见，导致发动机在超速超温状态下工作最

终停车的直接原因是发动机转速信号测量通道出现

问题，这与发动机在控制策略上未采取比较安全的保

护性措施也有关系。

为了进一步确定发动机转速信号测量通道故障

位置，对发动机转速测量、传递及采集等过程进行分

析，以发动机转速异常为顶层事件，分析顶层事件发

生的全部可能性基本事件，建立故障树[9-10]，如图 5所

示。对故障树提供的基本事件逐一分析。

3.1 软件异常

如果 ECU软件出现诸如死机、跑飞等问题，可能

会引发转速采集异常[11]。

由故障发生前后发动机参数的变化可知，在发动

机转速突变为 0 r/min的过程中，ECU调整了发动机

油门至 93.3%，符合发动机转速预定控制策略，且发

动机的其它参数诸如滑油温度、滑油压力、排气温度、

油泵电流等数据采集连续可信，证明 ECU软件工作

正常[12]。

3.2 硬件异常

ECU硬件电路芯片及元器件已按照项目元器件

筛选大纲进行了 2次筛选。在装机前按照环境应力筛

选和环境适应性要求进行了环境试验，并在装机后通

过了整机试车检验和拷机检验。如果 ECU硬件电路

（比如信号隔离器件）发生故障或者失效，一般具有不

可恢复性，与故障后转速短时出现失真数值的现象不

符(根据尾温及油门等数据分析，此时发动机转速约

为 47500 r/min，判断记录数值失真，没有反映真实转

速，由信号不稳定导致)。因此，可以排除 ECU硬件异

常的可能性。

3.3 连接线缆异常

线缆断路、接头虚焊及接插件松动等异常，会导

致转速信号中断或者不稳定，与故障后转速短时出现

失真数值的现象相符，在后续的故障复现试验中也通

过试验复现了该现象。因此，存在连接线缆异常的可

能性。

3.4 转速传感器安装松动

转速传感器通过 M8×1的螺纹安装在发动机安

装板上，采用双面螺母锁紧，并涂螺纹胶防松；安装板

通过 3个 M4螺钉固定在发动机机体上，并采用防松

耳片进行机械防松。类似的设计在机械行业广泛应

用，比较可靠，故可以排除传感器安装松动情况。转速

传感器的安装结构如图 6所示。

3.5 转速传感器探头损坏

转速传感器安装位置不合理，会出现传感器探头

与发动机叶片发生碰擦的情况，可能会造成传感器损

坏，导致故障发生。按照传感器技术指标规定，传感器

检测距离应 <2 mm，传感器安装位置与发动机叶片外

径的距离为 1 mm±0.5 mm。发动机经过出厂试车检

验及外场飞行，进场后在技术准备过程中发动机系统

未拆卸过，且试车调试和发射前开车均正常，可以排

除安装不到位造成碰擦的情况。

发生碰擦或因其它原因造成的损坏具有不可恢

复性，与故障后转速短时出现失真数值的现象不符。

因此，可以排除传感器探头损坏的可能性。

3.6 转速传感器内部故障

该型转速传感器大量应用在其它型号的无人机

上，产品质量稳定可靠，且在装机前经过了严格的测

试和验证，理论上不应出现故障，但不能绝对排除个

体异常现象。

在后来对另外 2架无人机的转速传感器及备件

进行检查时，发现其中备用转速传感器无法正常工

图 5 发动机转速采集异常故障树

图 6 转速传感器安装
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作，发动机吹气运转时转速输出为 0 r/min，更换转速

传感器后工作正常。经检查，发现传感器外观无碰擦

现象、线缆完好、插头焊接无虚焊，初步判断为传感器

内部故障。

由于坠海的无人机未打捞上岸，无法对当事传感

器进行有效的测试分析，故不能排除转速传感器内部

发生故障情况。

3.7 +5V电源异常故障

转速传感器必须在 +5 V电源下才能正常工作，

该电源由 ECU 提供，与 CPU 共用同一电源，通过前

述分析，ECU软件运行正常，可推断 CPU的电源供应

也正常，排除 +5 V电源异常的可能性。

3.8 故障定位

综上所述，导致发动机转速异常的原因可能是连

接线缆异常及转速传感器内部故障。

4 改进措施

针对故障现象暴露出的问题，经充分讨论，决定除

加强对安装部件的检测外，另外采取如下 4项措施：

（1）增加 1路独立的发动机转速采集信道。本发

动机在设计之初就预留有安装 2只转速传感器的位

置(图 6)，在实际使用中也确实安装了 2只转速传感

器，只是在本型号无人机中另一只转速传感器闲置未

加以利用，可利用这只转速传感器组成双备份转速采

集信道。由于 2只转速传感器的安装位置已经确定，

其与压气机[13-14]转子轴线的夹角不是转子相邻叶片夹

角的整数倍，所以其输出信号存在相位差，不能简单

地进行互补叠加，必须增加 1路独立的转速采集信道

由 CPU引脚对转速信号进行捕获计数（图 4），提高

硬件的冗余度[15]。相应地，在发动机控制软件中需要

对这 2路互为备份的转速信号进行采集、运算、比对

和判断，提高转速信号采集的准确性和可靠度。当 2

路信道采集到的转速值在允许的误差范围内时，可认

为该转速采样值准确可信；如果相差较大，则应结合

尾温值判断哪个转速值更可信，从而利用该值进行发

动机转速控制。

（2）采取控制保护措施，增加 ECU控制保护判断

条件。该型发动机工作时靠 ECU控制，启动后的怠速

转速为 26500~28600 r/min，之后通过串口接收飞控

指令来控制发动机的转速。飞控指令通过 1～6档来

控制发动机运行在事先设定好的不同转速下以得到

不同的推力（表 1）。如果发动机正常运行时其采样到

的发动机转速低于怠速转速或者高于最高档位转速，

则可认为转速采集通道出现异常，考虑到留有一定的

余量，故设置判断条件为当转速＜20000 r/min或转

速＞51000 r/min时，认为转速采集通道出现异常，此

时 ECU关闭闭环程序控制逻辑，禁止采样值与预设

值的比较，保持当前油门值不变，这样可以有效防止

转速失效之后油门值飙升导致发动机“超限”运行。

针对第 2项改进措施，验证试验情况如下：用信

号发生器模拟转速传感器输出，当模拟转速升高到

35000 r/min 时，发送 3 档指令，油门开始缓慢上升，

在油门上升过程中，断开信号发生器的输出，之后转

速降低到 20000 r/m以下时，油门立即停止上升，最

终停止在 34%，其试验记录结果如图 7所示。

（3）增加超温超转保

护措施。该型发动机的正

常工作温度≤820 ℃，在

冲速度时≤860 ℃。当

ECU采集到的温度＞900

℃时，如果转速＞48500

r/min，可认为此时发动机

处于超温超转的不正常

工作状态，可采取切断油

路降转降温的措施。该型发动机的 ECU 通过控制

MOS管 IRFZ48N的工作区来控制油泵供电回路的通

断，通过 PWM波的形式控制伺服阀电流调节发动机

转速。具体措施即通过 CPU的 GPIO口控制 MOS管

截止断开油泵供电回路。

（4）修改 ECU档位油门限幅。从表 1中可见，原

先设定的档位所对应的油门限定范围较宽，导致档位

所对应的转速范围也较宽，为了使档位油门限幅更趋

档位

1档

2档

3档

4档

5档

6档

油门限定范围 /%

1～30

1～50

20～60

35～70

40～80

60～85

表 2 调整后发动机工作档位

与油门限定范围对应关系

图 7 修改程序后试验情况
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于合理、精确，使 ECU在进行转速闭环程序逻辑控制

时转速变化范围限定在 1个相对较小的区间，对另外

几架无人机的发动机进行了开车标定试验，获取每台

发动机档位转速与油门对应关系，根据试验值对档位

油门限幅进行优化处理，使其更加合理。修改后的档

位油门限幅值见表 2。

5 结束语

按照上述 4项改进措施，对 ECU程序进行了修

改并进行了内部测试和验证后，将程序固化到 ECU

中，模拟外场试验数据分别进行试验，证明了改进措

施正确有效。

修改后的程序可以有效防止转速失效后油门值

飙升导致发动机“超限”运行的故障发生。将修改程序

后的 ECU安装到无人机上，反复进行静态拷机测试

及飞发联调试车，并模拟可能出现的各种情况，发动

机工作正常。

在此后的多架无人机飞行试验中，未再发生此类

发动机空中停车的故障，验证了改进措施的针对性和

有效性，大大增加了发动机的容错保护能力，有效避

免了同类故障再次发生。
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