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机的整机性能以及各零部件、附件是

否满足设计要求，在寿命试车过程中

需要准确及时地获取发动机的状态

信息，确定发动机状态。为了实现这

一目的，在航空试车台采用了振动、

滑油温度等常见的监测方法，但是这

些方法无法在线监测发动机气路部

件的早期故障情况，所以引入了南京

航空航天大学研究的气路静电监测

系统，建立了各子系统可同步运行的

在线综合监测系统。通过组建的在

线综合监测系统可以获取航空发动

机的多类监测数据，本文利用模糊理

论将这些信息进行融合处理，综合利

用监测信息来表征发动机健康状况。
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本文介绍了某小型航空涡喷发动机的基本情况，描述

了使用的发动机试车台的基本情况，详细介绍了其各个组

成部分。在某型航空涡喷发动机研制过程中，开展了对该

发动机进行寿命试车的工作，为了准确地获取发动机的运

行状态使用了包含振动、滑油温度、气路静电等监测手段

的在线综合监测系统来采集发动机的状态数据。

Research of On-Line Monitoring Method for Small Turbojet Engine

对航空涡喷发动机一般是按推

力量级来区分超微型、微型和小型涡
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断、发动机性能评估等方面的研究；担

任三型无人机用航空活塞发动机项目、

二型无人机用微型涡喷发动机项目、亚
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喷发动机 [1]。小型发动机推力量级

为 1000 ～ 20000N ，微型发动机的推

力量级在 1000N 以下，超微型发动

机的推力量级在 10N 以下。随着我

国无人机技术的持续发展，对于小型

航空发动机的需求也越来越高 [2]，研

制小型高性能低成本涡喷发动机是

发展我国高空、高速无人机的关键技

术之一。小型涡喷发动机具有尺寸

小、转速高等特点，其设计、研制不同

于大型涡喷发动机，必须着重解决小

型化所带来的性能衰退速度快、部件

故障频率较高等一系列问题 [3]。对

于设计制造的小型航空涡喷发动机

需要进行寿命试车，来综合验证发动
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在小型涡喷发动机试车过程中，

一直被一个很重要的工程问题所困

绕，即如何实现根据发动机的状态确

定对发动机进行分解的时间点。为

了解决这一问题，研究了通过模糊信

息融合以及历史试车数据的拆解决

策模型，并通过实际试车数据进行了

验证，取得了较好的效果，能够表征

发动机拆解的时间确定问题，可以为

发动机拆解时间提供合理的依据。

某小型航空涡喷发动机的
研制与寿命试车

我所成功研制了某小型航空涡

喷发动机，其主要结构为：带整流罩

的亚声速轴向进气机匣、单级离心式

压气机、带 10 个离心式喷嘴的环形

燃烧室、单级向心涡轮、简单收敛尾

喷管。为了综合验证该航空涡喷发

动机，对评定周期内生产且经质量

部门验收合格的某小型航空涡喷发

动机进行随机取样作为寿命试车用

发动机。通过寿命试车验证发动机

各项技术指标的准确性，确定各核心

部件的低周与高周疲劳寿命、发动机

维护性定量指标及寿命周期内发动

机性能退化规律。寿命试车过程中，

所采用的试车谱如图 1 所示，每一个

试车阶段分为 22 小阶段左右，其中

由于数据比较敏感，故对转速原始数

据做了等比例处理，降低了相同的倍

数，隐去了真实的转速数据。 

使用经化验合格的规定牌号的

燃油和 4106 滑油。在规定的第一

次“首翻期 100h”期间内，发动机及

控制系统不允许再调整，不允许更换

零、部件和附件。在规定首翻期结束

后，可根据发动机实际运行状态调整

控制系统，对发动机进行分解检查

（检查方法参照 GJB241 中持久试车

程序），对发动机的部分零部件及附

件可以进行更换及维护，以确保发动

机工作安全、可靠。当寿命试车完成

第 200 个阶段时，如发动机依然能稳

定、可靠地运行，可继续进行寿命试

车，直至第 240 个阶段结束。 

试车台整体系统组成

本次某小型航空涡喷发动机寿

命试车所采用的试车台为 4000N 推

力级别涡喷发动机整机试车台。试

车台主要有推力台架系统、燃油供应

系统、电气控制系统及在线综合监测

系统组成 [4]，各组成部分的详细情况

如下所述。

1　推力台架系统

推力台架系统包括推力测量台

架、推力校准子系统、进气装置及油

封子系统等。推力测量台架主要包

括动架、静架、发动机安装架、弹簧

片、保险栓、推力测量和校准系统、工

作平台等。动架与静架主体框架均

采用结构钢材焊接、经时效处理后组

合加工，具有较好的强度与刚度，动

架与静架之间通过 4 片弹簧片相连，

并设置有保险栓。

2　燃油供应系统

燃油供应系统包括增压泵、燃油

调节计量装置、阀门及管路等。通

过增压泵及旁路可调节发动机所需

供油压力（0~0.1MPa），过滤精度为

10μm，最大供油量为 280kg/h。在发

动机燃油泵进口处设置有防火开关，

用于在紧急情况下快速切断燃油的

供给。油滤采用粗、中、细 3 级，燃油

系统入口处采用 50μm 滤网，流量计

进口处设置 20μm 油滤，在发动机燃

油泵进口端配置 10μm 油滤。油滤

均带有压差式堵塞报警发讯器。

3　电气控制系统

车台电气控制系统包括交直流

系统、应急电源、稳压电源、操纵台、

电动油门操纵系统、安全保护装置

等。交直流电源系统向发动机试车

台中的交流电器和直流电器设备提

供相匹配的电源。车台电源由 3 个

模块电源和 1 个 UPS 不间断电源组

成，3 个直流电源模块通过 UPS 供电，

保证在停电情况下实现安全保护。

电动油门操作系统采用推杆形式，并

具有微调功能，角度范围为 0~100°，

分辨率优于 ±0.5°，可输出 0~5V 信

号至 ECU，可实现手动控制，并具有

紧急停车功能。电气控制系统设有

故障保护功能，所有故障通过 PLC

程序锁定，如果复位按钮仍未复位，

报警指示将一直存在。系统保护停

车信号通过 PLC 发送给 ECU 停车指

令，同时断开燃油泵供电，实现保护

功能。

4　在线综合监测系统

 
图5  金属材料翼面结构型式

图1　发动机地面台架试验试车谱
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（1）在线综合监测系统的组成。

在线综合监测系统用来采集压

力、流量、温度、推力、转速等发动机

的状态参数，其组成部分见图 2。

在该寿命试车中首次使用了由

南京航空航天大学研制的气路静电

监测系统，通过获取尾气总体静电荷

水平的变化情况，实现对气路部件状

态的实时监控，并提供发动机初始故

障状态的早期预警信号 [5-8]。

（2）在线综合监测系统在寿命

试车中的应用。

气路静电监测系统通过安装于

发动机尾喷管处的静电传感器采集

尾气的整体静电水平。当带电颗粒

流经传感器时，其形成的静电场使静

电传感器表面感应出极性相反的电

荷。随着颗粒移动，其在静电传感器

周围产生的电场在不断变化，致使静

电传感器周围产生的电场也随之波

动，由于静电传感器输出的感应信号

比较微弱，需经过信号调理器调理后

转换为电压信号，然后通过数据设备

对信号进行采集和保存 [9-10]，气路静

电监测系统采集的数据及其实时处

理结果的典型形式如图 3 所示。

图 3 中包括了两个静电传感器

采集的静电信号（原始气路信号 1 和

原始气路信号 2），以及 EMS6 表示

所采集的尾气浓度信号，AL、PER 和

NER 分别表示原始气路信号 1 经过

实时信号处理后得到的活动率水平、

正事件率和负事件率 [6]。

基于模糊理论的多元在线
监测信息融合

单一监测技术的获取的发动机

状态十分有限，综合利用

这些监测数据，可以大大

提高对发动机状态监测的

能力。 

1　原始监测数据的预处理 

由于各种监测方法得

到数据，不论是数值还是

量纲，均不相同，所以为后

续 分 析 处 理 需 要 对 这 些

数据做必要的预处理。在线综合监

测数据包括了推力 F、转速 N、燃油

流量 f、伺服阀电流 A、滑油温度 TL、

滑油压力 P、排气总温 TE、整机振动

VE、尾气静电 GE。在这些监测数据

中可以提取监测参数，并采用下式来

对监测参数做预处理。

xi =


Di − mi

mi

 , i = 1, 2, 3, . . . , n（i=1，2，3，…，n），�（1）

其中，Di 为各监测参数的实测值；mi

为监测参数的标准值。将各个参数

的变化进行归一化处理 ,

              Xi =
xi

Ci
,� （2）

其中，Ci 表示各个监测参数变化的

上限值。在监测数据中提取相应监

测参数及其正常上限值见表 1。

在发动机寿命试车过程中通过

在线综合监测系统获取的各个监测

数据经过实时数据处理后，得到各监

测参数的实际值。计算出对应的归

一化的数据列 X={Xi}，i=1，2，…，9，

其中 i 表示监测数据的种类数量，然

后利用模糊理论进行信息融合。

2　多参数模糊信息融合

实际中，可把在用发动机分为

（正常、轻度劣化、重度劣化、需拆解 4

种状态），但对于每一种监测参数，可

以根据单参数失效判据判别发动机

所处的状态（正常、异常），建立各参

数的模糊子集 [11]。

根据表 1 监测数据及其相关信

息可以看出，参数变化值都是具有上

限值限定的，所以知各参数隶属度函

数均可取为偏小型隶属度函数 [12]。

其中，

     µ (Xi) =


1 (Xi < 1)
e−0.1(Xi−1) (Xi > 1)，�（3）

根据 X={Xi}，i=1，2…，9，可以计算出对应的

µ(X) = {µ(Xi)} , i = 1, 2, · · · , 9，故可以获取表征此

时发动机监测状态的归一化综合指

标H =

9
i=1

Ei · µ(Xi)，全面描述发动

机的状态信息，其中 Ei 表示第 i 个监

测参数对发动机当前状态的反映能

力且
9

i=1

Ei = 1，是由型号设计专家

综合确定并给出的权重。

试车过程中发动机合理拆解
期的确定

在试车过程中需要密切关注发

动机的实际状态，并且根据发动机的

状态确定是否对发动机进行拆解，以

往都是根据预定的时间间隔进行定

时的拆解检查，有时时间间隔比实际

需求的拆解间隔小，往往会引起过度

拆解的问题，导致一些因人为频繁拆

解发动机而衍生的故障，影响了发动

机寿命试车；反之，如果将时间间隔

确定的比实际需求的拆解间隔大，会

导致因一些潜在的故障未能及时发

现而导致较大的故障损失。为了解

决这个问题，利用在线综合监测系统

实时的监测发动机状态并利用模糊

理论将有效的监测参数进行信息融

合。在此基础上利用决策模型，在发

动机寿命试车过程中根据发动机当

前状态动态地确定发动机拆解检查

的时间。拆解决策模型可以描述为：图3　气路静电采集系统运行效果

图2  发动机在线综合监测系统的组成部分
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    需拆解，a1 ≤ H（t）＜ a2

    严重劣化，a2 ≤ H（t）＜ a3。

    轻度劣化，a3 ≤ H（t）＜ a4

    正常，a4 ≤ H（t）＜ 1

� （4）

由处理某一台同型号的发动机

试车历史数据得到拆解决策模型

中 的 区 间 点 a1=0，a2=0.7，a3=0.75，

a4=0.8。 在 实 际 应 用 中，选 取 对 应

的发动机工况下各监测参数计算 H
（t），然后将 H（t）作为数据点绘制

在坐标系中，若计算出的 H 值位于

[0,0.7）区域内，则需要拆解发动机；

如果位于 [0.7,0.75）的区域内则需要

重点关注发动机，随时准备拆解；如

果位于 [0.75,0.8）进行持续关注；如

果位于 [0.8,1）区域内，则发动机正

常运行。例如选取采集的寿命试车

的监测参数数据按照上诉方法计算

出的 H（t）如图 4 所示，发动机寿命

试 车 到 第 40h，H 值 下 降 到 0.75 左

右；并且从第 40~46h,H 值持续下降，

需要重点关注，发动机存在着一定异

常，到第 46h 以后发动机需要进行拆

解检查，但是依据制定的实验大纲

需要等到第 60h 后才进行分解检查，

故未在第 46h 进行分解。最终在第

50h 试验发动机发生剧烈喘振和异

响，试验被迫中止，随后进行了分解

检查，发现燃烧室存在大量积碳以及

局部烧蚀故障。从图 4 可以发现第

46h 到第 50h 是持续下降，而且下降

的速度很快（曲线的切线导数较大），

说明了发动机状态恶化程度加快，该

模型能够准确表征发动机的状态，为

合理确定发动机分解时间点提供了

决策依据。

结束语

本文介绍了某小型航空涡喷发

动机的基本情况，描述了使用的发

动机试车台的基本情况，详细介绍

了其各个组成部分。在某型航空涡

喷发动机研制过程中，开展了对该

发动机进行寿命试车的工作，为了

准确获取发动机的运行状态使用了

包 含 振 动、滑 油 温 度、气 路 静 电 等

监测手段的在线综合监测系统来采

集发动机的状态数据。通过对发动

机状态数据进行处理提取了状态参

数，利用模糊理论对这些状态参数

进行了信息融合，最后为解决在寿

命试车过程中依据发动机状态信息

确定何时发动机拆解检查的问题，

提出了利用信息融合后的状态信息

确定发动机拆解时间的拆解决策模

型，应用寿命试车过程中的实测数

据对模型进行了验证。

本文有参考文献 12 篇，因篇幅

所限，未能全部列出，读者如有需要，

请向本刊编辑部索取。
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S =



a1 ≤ H(t) < a2

a2 ≤ H(t) < a3

a3 ≤ H(t) < a4

a4 ≤ H(t) ≤ 1

表1  监测数据及其相关信息

监测数据名称 提取参数名称 参数标准值（对应相应工况） 参数变化上限值 /%

推力 F 推力 D1/N F+780 10

转速 N 转速 D2/（r·min-1） N+670 10

燃油流量 f 流量 D3/（L·h-1） f+24 5

伺服阀电流 A 电流 D4/mA A+5 12

滑油温度 TL 温度 D5/℃ TL+12 5

滑油压力 P 压力 D6/kPa P+48 5

排气总温 TE 排温 D7/℃ TE+50 10

整机振动 VE 加速度 D8/g VE+2 40

尾气静电 GE

活动率水平 D9/mV 0.0025 20

正事件率 D10 12 15

负事件率 D11 12 15

图4  发动机试车过程数据采集系统运行效果
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