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摘　 要:为解决国内 ＲＰ－３ 航空重油活塞发动机燃油喷射系统存在的雾化效率低、环境适应性差及动态工况响应滞后等

问题ꎬ提出一种基于多参数闭环控制的燃油喷射系统设计方案ꎮ 通过优化喷油器结构并将温度 / 压力动态环境补偿与

增量式 ＰＩＤ 闭环控制策略相结合ꎬ实现喷油脉宽调控误差控制在±１％以内ꎮ 台架试验表明:该系统雾化性能显著提升ꎬ
喷油器索特平均直径由传统方案的 １１５.６ μｍ 降至 ６５.２ μｍ(降幅达 ４４％)ꎬ喷油一致性误差控制在±３％以内ꎮ 飞行验证

显示:系统可稳定适配 ３５ ｋｇ 垂直起降无人机ꎬ支持－２０℃ ~４０℃及 ３ ０００ ｍ 高原环境下的高海拔起降ꎬ单架次最长续航

可达 １０ ｈ(航程约 １ ０００ ｋｍ)ꎬ充分验证其在复杂环境下的稳定性与可靠性ꎮ
关键词:点燃式ꎻ航空重油ꎻ燃油喷射控制ꎻ多孔喷油器ꎻ增量式 ＰＩＤꎻ无人机动力系统
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０　 引言

随着中小型无人机在军事侦察、电力巡检等

场景中的广泛应用ꎬ其对动力系统的安全性、可靠

性和环境适应性提出了更高要求[１－２]ꎮ 航空重油

(本文特指 ＲＰ－３ 航空煤油)因其高闪点、低挥发

性及与军用后勤体系的高度兼容性ꎬ成为无人机

动力系统的理想燃料[３－４]ꎮ 然而ꎬ当前国内在航

空重油点燃式发动机领域起步晚ꎬ且受限于欧美

国家的技术封锁与贸易禁运[５]ꎬ核心零部件和系

统集成能力较弱ꎬ亟需突破ꎮ
目前ꎬ航空重油活塞发动机主要分为点燃式

与压燃式两种技术路线ꎮ 在中小功率段(不大于

５０ ｋＷ)ꎬ点燃式相较于压燃式具有功重比高(大
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于 １.２ ｋＷ / ｋｇ)、振动小的优点ꎬ被广泛应用于各

大飞行器平台ꎮ 国外点燃式在零部件和控制系统

上具有先发优势[６－７]ꎬ而国内点燃式航空重油发

动机主要面临以下技术瓶颈:１)轻量化不足[８]ꎬ
现有喷油系统多沿用传统车用平台ꎬ如某型号国

产燃油泵质量达 ２８０ ｇꎬ显著高于国际同类产品

(如 ＢＺＰ２１Ｔ４０ꎬ质量仅 ９０ ｇ)ꎻ２) 雾化性能差ꎬ
ＲＰ－３燃油具有较高黏度(４０℃时达 １２ ｍｍ２ / ｓ)和
高表面张力(为汽油的 １.５ 倍)ꎬ传统喷油器雾化

颗粒普遍超过 ８０ μｍꎬ严重影响点火与燃烧效

率[９]ꎻ３)动态控制滞后ꎬ现有喷油控制策略多采

用稳态开环进气歧管绝对压力(ｍａｎｉｆｏｌｄ ａｂｓｏｌｕｔｅ
ｐｒｅｓｓｕｒｅꎬＭＡＰ)ꎬ无法适应航空工况 ７０％以上为瞬

态变化(如紧急爬升、快速转向)的运行特性ꎬ无
法实时感知环境变化(如气压骤降、温度波动)与
动态负载扰动ꎬ导致喷油量滞后、空燃比失调ꎬ严
重时可能引发发动机喘振或熄火[１０－１１]ꎮ

针对上述问题ꎬ国外多采用辅助气流喷雾、多
孔喷嘴与高频控制策略ꎬ如 Ｏｒｂｉｔａｌ 提出的低压空

气辅助喷射方案(需 ５ ｂａｒ 辅助气源)使索特平均

直径( ｓａｕｔｅｒ ｍｅａｎ ｄｉａｍｅｔｅｒꎬＳＭＤ)降至 １５ μｍ 以

下ꎬ但因专利保护与技术封锁ꎬ国内尚缺少系统性

解决方案ꎮ
本文提出一种面向航空 ＲＰ－３ 重油发动机的

燃油喷射控制系统ꎬ通过优化喷油器结构(１２ 孔

对称布置ꎬ孔径 ０.１４５ ｍｍ)ꎬ引入基于温度 /压力

实时补偿的增量式比例－积分－微分(ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ－
ｉｎｔｅｇｒａｌ－ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅꎬＰＩＤ)闭环调控算法ꎬ实现喷油

脉宽控制精度 ± １％ꎮ 系统在 － ２０℃ ~ ４０℃ 及

３ ０００ ｍ海拔条件下完成飞行验证ꎬ最大续航达

１０ ｈꎬ已成功配套应用于市场化无人机平台ꎮ 本

文的主要贡献包括:１)提出多孔喷油器结构设计

方法ꎬ显著提升雾化效率ꎻ２)构建增量式 ＰＩＤ＋ 动

态补偿协同闭环控制策略ꎻ３)完成平台级验证并

实现产品化落地ꎮ

１　 燃油喷射系统设计

本系统基于某型号双缸二冲程水平对置发动机

(排量 ５６ ｍＬꎬ最大功率 ３.８ ｋＷ 和转速 ８ ５００ ｒ / ｍｉｎ)ꎬ
通过模块化设计原则构建燃油喷射控制系统ꎬ整
体结构如图 １ 所示ꎮ

系统工作原理是燃油经轻量化燃油泵增压

后ꎬ由多孔喷油器对气缸周围实施定量喷射并雾

化ꎬ与空气混合后进入燃烧室ꎮ 控制器(ＥＣＵ)实
时采集转速、节气门开度及环境参数(温度、压
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图 １　 燃油喷射系统拓扑结构

力)ꎬ基于增量式 ＰＩＤ 控制算法ꎬ动态调节喷油脉

宽ꎬ实现空燃比在各工况下的精准闭环控制ꎮ
系统包括 ４ 个核心子单元:燃油供给单元、执

行单元、控制单元与传感采集单元ꎮ 功能框图如

图 ２ 所示ꎮ
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图 ２　 燃油喷射控制系统组成

１.１　 燃油供给单元

本单元采用集成式机电融合燃油泵ꎬ内置压

力传感器(型号为 ４０ＰＣ１００Ｇ２Ａꎬ量程 ０~６９０ ｋＰａꎬ
精度±０.２５％ＦＳ)与稳压调节模块ꎮ 通过 ＥＣＵ 输

出的脉冲宽度调制(ｐｕｌｓｅ ｗｉｄｔｈ ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎꎬＰＷＭ)
信号(１０ ｋＨｚꎬ占空比分辨率 ０.１％)实时调节工作

压力ꎬ形成油压闭环控制回路ꎬ目标压力设定为

３００ ｋＰａꎬ稳态误差小于±１.５％[１２]ꎮ 结构方面ꎬ通
过轻量化优化ꎬ燃油泵总成质量由传统方案的

２８０ ｇ 降至 １９０ ｇꎬ体积缩减 ３２％ꎬ满足航空发动机

狭小舱室的空间约束ꎮ
１.２　 执行单元多孔喷油器

喷油器采用 １２ 孔对称分布设计ꎬ孔径为

０.１４５ ｍｍꎬ贯穿距 ８０ ｍｍꎮ 该结构可有效分散液

体射流ꎬ减弱单股动量ꎬ借助湍流剪切作用提升雾
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化效率ꎬ形成较小液滴粒径[１３]ꎬ ＳＭＤ 显著降低

(详见第 ３.１ 节)ꎮ 喷油器电磁阀采用双线圈驱

动ꎬ响应时间 １.２ ｍｓ(１０％ ~ ９０％开度)ꎬ工作频率

范围 ５０~２００ Ｈｚꎬ适配发动机全工况需求ꎮ

１.３　 控制器 ＥＣＵ 与闭环控制算法

控制器采用冗余设计的双核 ＭＣＵ (主频

２００ ＭＨｚ)ꎬ集成 １６ 位高精度 ＡＤＣ(采样率 １ ＭＳ / ｓ)
及 ＣＡＮ 总线通信模块ꎬ确保控制的实时性与抗干

扰能力ꎮ 增量式 ＰＩＤ 算法通过差分形式避免积分

饱和ꎮ

１.４　 传感与信号采集单元

系统集成多源信息采集ꎬ主要包括转速传感

器(霍尔传感器ꎬ精度±０.２％)、节气门位置传感器

(舵机ꎬ线性度±０.５％)、环境温度传感器(ＰＴ１００ꎬ
±０.５ ℃)及气压传感器(ＭＰＸＨ６１１５Ａꎬ±１ ｋＰａ)ꎮ
数据采样周期为 １ ｍｓꎬ支持 ＥＣＵ 实时判断工况并

完成喷油补偿计算ꎮ 同时ꎬ系统设有过压、过流、
喷油失效保护机制ꎬ故障响应时间小于 １０ ｍｓꎮ

２　 喷油控制策略设计

航空发动机的燃油喷射控制核心在于实现对

喷油脉宽的精确调节ꎬ以确保在不同运行状态下

维持目标空燃比ꎬ从而优化动力性能与燃烧效率ꎮ
针对航空平台运行环境复杂、状态切换频繁的特

点ꎬ本文构建了三阶段控制策略ꎬ包括基准喷油图

谱建模、环境补偿修正、闭环反馈校正[１４]ꎮ

２.１　 喷油脉宽模型与基准 ＭＡＰ 建立

在 标 准 环 境 条 件 ( 温 度 ２０℃、 压 力

１０１.３ ｋＰａ)下ꎬ依据节气门开度与发动机转速构

建三维喷油 ＭＡＰ 图谱如图 ３ 所示ꎮ 设发动机运

行每一循环期的进气量为ＱａｉｒꎬＲＰ－３ 燃油理论空

燃比约为 １６.２ ∶ １ꎬ则基准喷油脉宽ｔｂａｓｅ由以下公

式估算

ｔｂａｓｅ ＝
Ｑａｉｒ

１６.２􀅰Ｑｉｎｊ􀅰ρ
(１)

式中:Ｑｉｎｊ为喷油器单位时间通流能力(由设计标

定)ꎻρ 为燃油密度ꎮ 该喷油 ＭＡＰ 图作为后续补

偿与反馈控制的基准数据源ꎮ

２.２　 环境补偿与修正方法

高空低温等环境将显著影响空气密度与燃油

黏度ꎬ从而引起燃烧效率波动ꎮ 本文设计了基于

四因子的环境补偿模型ꎬ公式如下

ｔｃｏｍｐ ＝ ｔｂａｓｅ􀅰αＴ􀅰βＰ􀅰γＶ􀅰δＣＨＴ (２)
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图 ３　 发动机平台基准喷油 ＭＡＰ

式中:ｔｃｏｍｐ为修正后的实际喷油脉宽ꎻαＴ为温度修正

系数(２０℃为基准ꎬ每降低 １℃ 脉宽增加 ０.５％ ~
１％)ꎻβＰ为进气压力修正系数(１ ０００ ｍ 高差约减

喷油 ８％ ~１２％)ꎻγＶ为喷油电压修正系数(考虑电

磁响应ꎬ标准电压 １２ Ｖ)ꎻδＣＨＴ为缸头温度修正(与
燃烧室热负荷相关ꎬ超温 ２３０℃后进行修正)ꎮ 各

修正系数均通过台架试验插值标定后写入 ＥＣＵꎬ
采用多维插值查表实现在线修正[１５]ꎮ

２.３　 闭环控制与动态自适应调节

为实现对喷油误差的动态修正ꎬ本文引入增

量式 ＰＩＤ 闭环控制器ꎬ其核心控制律如下

Δｕ(ｋ)＝ Ｋｐ ｅ(ｋ)－ｅ(ｋ－１)[ ] ＋Ｋ ｉｅ(ｋ)＋
Ｋｄ ｅ(ｋ)－２ｅ(ｋ－１)＋ｅ(ｋ－２)[ ] (３)
式中:ｅ(ｋ)为当前时刻空燃比误差(目标空燃比

与实际空燃比的差值)ꎻΔｕ(ｋ)为作用于喷油脉宽

输出的控制增量ꎻ参数Ｋｐ ＝ ０.８、Ｋ ｉ ＝ ０.０５、Ｋｄ ＝ ０.２
经响应曲面法优化获得ꎮ 系统采用 １ ｍｓ 控制周

期的闭环采样频率ꎬ反馈变量包括喷油器电压、电
流、油压等ꎬ以修正执行偏差ꎬ保证喷油控制精度

优于±１％ꎮ
此外ꎬ系统设有特殊工况喷油策略ꎬ如冷启动

采用增浓与预加热模式ꎻ急加减速中加入节气门

信号滤波与喷油响应滞后补偿ꎬ避免发动机熄火

或喘振[１６]ꎮ

３　 实验测试

为评估所提出燃油喷射控制系统在雾化性

能、喷油一致性、系统稳定性及实际飞行中的应用

效果ꎬ分别开展了 ４ 类实验ꎬ包括雾化性能测试、
动态流量一致性测试、台架耐久试验及无人机飞

行验证ꎬ实验结果整理如下ꎮ

３.１　 雾化性能测试

液体雾化场平均直径用来表征液体雾化场粒

子群的细度ꎬ是表征 １ 个集群的平均量ꎬＳＭＤ 是

􀅰３６２􀅰
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最常用的一种液体雾化场平均直径表征方式[１７]ꎬ
用 Ｄ３２ 表示ꎬＤ５０(即液滴体积累计分布 ５０％对应

的直 径 ) 则 用 来 评 估 整 体 粒 度 分 布 的 “ 平

均倾向”ꎮ
采用激光粒度分析仪对双孔与多孔喷油器进

行雾化性能对比测试ꎮ 试验条件设定为燃油压力

３００ ｋＰａꎬ环境温度 ２５℃ꎬ喷油频率 ５０ Ｈｚꎮ 雾化

质量通过 ＳＭＤ 与质量中值粒径(Ｄ５０)进行评价ꎮ
试验结果表明:多孔喷油器的 ＳＭＤ 由传统双

孔喷嘴的 １１５.６ μｍ 降低至 ６５.２ μｍ(降幅 ４４％)ꎬ
Ｄ５０ 由 １３９ μｍ 降至 ８３ μｍꎬ粒度分布曲线显著左

移ꎬ表示雾化更加细化均匀ꎬ如图 ４ 所示ꎮ 雾化性

能的显著提升为后续高效燃烧提供了结构基础ꎮ
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图 ４　 多孔与双孔喷油器雾化粒径对比曲线

３.２　 动态流量一致性测试

汽油机电磁阀式喷油器总成 试验方法为评

估控制系统在不同脉宽下的喷油一致性ꎬ依据

ＧＢ / Ｔ ２５３６３—２０１０«汽油机电磁阀式喷油口总成

试验方法»标准ꎬ设定燃油压力 ３００ ｋＰａ、频率 ５０
Ｈｚꎬ对 ２ ~ ７ ｍｓ 不同脉宽下的喷油量进行连续

３ ０００次喷射测试ꎬ每组脉宽重复 １０ 次[１８]ꎮ 实验

指标包括标准差( ＳＤ)、最大相对误差(ｍａｘ ｒｅｌ.
ｅｒｒｏｒ)、变异系数(ＣＶ)ꎮ 经数据分析和处理后ꎬ结
果如表 １ 所示ꎮ

表 １　 动态流量一致性分析表

脉宽 /
ｍｓ

平均流量 /
(ｇ / ３ ０００ 次)

标准差
(ＳＤ)

最大相对
误差 / ％

变异系数
(ＣＶ) / ％

２ ８.６０９ ０.０３８ ０.８０ ０.４４

３ １５.９６９ ０.１３４ １.５０ ０.８４

　 　 续表 １
脉宽 /
ｍｓ

平均流量 /
(ｇ / ３ ０００ 次)

标准差
(ＳＤ)

最大相对
误差 / ％

变异系数
(ＣＶ) / ％

４ ２３.１５６ ０.１６５ １.２７ ０.７１

５ ３０.３４５ ０.１８４ １.１０ ０.６１

６ ３７.４８４ ０.２１５ １.２５ ０.５７

７ ４４.７３９ ０.２４１ １.１９ ０.５４

　 　 试验显示ꎬ本系统在不同脉宽下的动态流量ꎬ
一致性表现性良好(变异系数(ＣＶ)小于 １％ꎬ且最

大误差 １. ５％)ꎬ符合设计要求 (相对误差小于

±３％)ꎮ

３.３　 台架耐久与动态响应测试

在如图 ５ 所示的台架系统上ꎬ控制系统完成

累积超 １ ０００ ｈ 耐久测试ꎮ 覆盖转速范围 ２ ５００~８
５００ ｒ / ｍｉｎ、油温－１０℃ ~６０℃、负载 ０ ~ １００％等典

型工况ꎮ 测试中喷油脉宽与理论值匹配度达

９８％ꎬ燃油脉冲响应延迟小于 ２ ｍｓꎬ系统稳定性

优异ꎮ

图 ５　 螺旋桨台架试验(转速 ２ ５００~ ８ ５００ ｒ / ｍｉｎ)

同时测试喷油脉宽对节气门开度变化的响

应ꎬ证实闭环控制系统具备良好的动态调节能力ꎮ

３.４　 飞行测试

为验证燃油喷射控制系统在真实飞行环境下

的性能ꎬ将系统集成于垂直起降无人机平台(搭载

３５ ｋｇ 复合翼与 ２０ ｋｇ 双桨共轴两种构型)ꎬ开展

多场景飞行测试ꎮ
１)测试条件

ａ) 环 境 参 数: 温 度 － ２０℃ ~ ４０℃ꎬ 海 拔

３ ０００ ｍ(气压 ７０ ｋＰａ)ꎻ
ｂ)无人机平台:复合翼构型ꎬ最大载荷 １５ ｋｇ

(含油)ꎬ翼展:前 ２.８ ｍ /后 ３.７ ｍꎻ共轴双桨构型ꎬ
最大载荷 ２ ｋｇꎬ旋翼直径 １.２ ｍꎻ

ｃ)燃油配置:ＲＰ－３ 航空煤油ꎬ润滑油 ５０ ∶ １ꎬ
油箱 １０ Ｌꎮ

２)测试结果

ａ)续航性能:复合翼构型(无载荷ꎬ１０ Ｌ 燃
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油)ꎬ续航时间 １０ ｈꎬ航程 １ ０００ ｋｍꎻ复合翼构型

(５ ｋｇ载荷ꎬ８ Ｌ 燃油)ꎬ续航时间 ７.５ ｈꎬ航程 ７５０
ｋｍꎻ共轴双桨构型(２ ｋｇ 载荷ꎬ４ Ｌ 燃油)ꎬ续航时

间 １.５ ｈꎬ航程 ５０ ｋｍꎻ
ｂ)环境适应性:低温启动(－２０℃)ꎬ点火成功

率 １００％ꎬ 启 动 时 间 不 大 于 １５ ｓꎻ 高 原 性 能

(３ ０００ ｍ)ꎬ空燃比波动率不大于±１.５％ꎬ未出现

喘振或熄火ꎻ高温运行(４０℃)ꎬ燃油泵油压稳态

误差保持±１.５％ꎬ喷油量无衰减ꎻ
ｃ)动态响应:无人机在紧急爬升(５ ｍ / ｓ２ 加

速度)与快速俯冲(－６ ｍ / ｓ２ 加速度)过程中ꎬ喷油

脉宽调整延迟不大于 ２ ｍｓꎬ空燃比实时跟踪误差

不大于±２％ꎮ
飞行显示该系统具有较强的环境适应性与可

靠性ꎬ且该控制系统已经实现产品化目标ꎬ目前配

套航空发动机平台已陆续实现了市场销售ꎮ
实验结果充分验证了所提出喷油控制系统在

雾化质量、一致性、动态响应及环境适应性等方面

的工程实用性ꎬ为其后续在更高海拔或更极端环

境下的推广奠定了坚实基础ꎮ

４　 结语

本文提出了一种基于多孔喷油器与增量式

ＰＩＤ 的航空重油发动机燃油喷射控制系统ꎬ实验

表明:雾化性能显著提升ꎬＳＭＤ 由 １１５.６ μｍ 降至

６５.２ μｍ(降幅 ４４％)ꎻ喷油脉宽控制精度达±１％ꎬ
响应时间缩短至 １. ８ ｍｓꎬ空燃比波动率不大于

±１.５％ꎻ系统适配 ３５ ｋｇ 无人机ꎬ在－２０ ℃ ~ ４０℃
及 ３ ０００ ｍ 高原环境下实现 １０ ｈ 续航(航程 １ ０００
ｋｍ)ꎮ 当前研究未覆盖 ５ ０００ ｍ 以上极端环境ꎬ长
期可靠性需进一步验证ꎮ 未来将聚焦高海拔极限

环境功率提升、燃油雾化优化、智能控制算法及健

康监测技术ꎬ推动工程应用深化ꎮ
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