
第 24卷 第 6期
2009年 6月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vol124 No16
J un1 2009

文章编号 :100028055 (2009) 0621332207

某型增压航空活塞发动机仿真研究
林海英1 , 龙向阳2

(11 北京航空航天大学 无人驾驶飞行器研究所 , 北京 100191 ;

21 北京航空航天大学 能源与动力工程学院 , 北京 100191)

摘　　　要 : 介绍了某型航空活塞发动机仿真模型的建立方法 ,建立了带有一级增压器的某型航空活塞发

动机仿真模型 ,并进行了该发动机的地面特性的仿真计算 ,计算结果与试验结果符合得很好.在此基础上进

行了该发动机高空特性的仿真计算 ,仿真结果与飞行试验数据较好地吻合 ,能够满足工程使用要求 .
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Abstract : The met hod was int roduced for set ting up simulation model of an aero2piston

engine1 The simulation model of an engine with single2stage t urbocharger was set up , and the

ground performanceπs simulation comp utation was finished1 The simulation result s were coin2
cident wit h t he test data1 On t he basis of t he former works , t he high altit ude performance

simulation was conducted , and the result s were consistent wit h t he fly test data1
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　　航空活塞发动机作为动力装置由于其低成

本、低耗油率和高可靠性 ,被广泛应用于中、小型

无人机.

航空活塞发动机是一种工质开式循环并以间

歇方式工作的动力机械.气缸中工作包括机械、物

理、化学、热传导与对流等过程 ,在气缸内各部分

的温度、压力及其成份有很大差别.特别是在燃烧

阶段 ,气缸内各处的温度、成份差别更大.在进行

模拟工作过程数值计算时 ,首先要对所研究的对

象进行试验和测量 ,根据热力学、传热、传质等方

面的理论 ,建立数学模型 ,利用模型进行模拟计

算 ,求出该模型所包含的全部物理参量 ,进一步修

正模型 ,最后达到能够满足工程应用的目的.在建

立发动机仿真模型过程中 ,求得发动机缸内燃烧

放热率是建模的关键 ,也是难点所在 ,本项目研究

借助 AVL 公司发动机动态测量系统“燃烧分析

仪”测量了发动机各状态瞬态缸压 ,得到该发动机

燃烧放热率.

废气涡轮增压器实际上是一种空气压缩机 ,

它是利用发动机排出的废气能量来推动涡轮 ,涡

轮又带动同轴的压气机叶轮 ,叶轮压缩空气来增

加进气量.当发动机转速加快 ,废气排出速度和涡

轮转速也同步加快 ,叶轮压缩更多的空气进入气

缸 ,使空气的压力和密度增大 ,相应增加喷油量和
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调整发动机转速 ,就可增加发动机地面输出功率

和进行高空功率恢复[1 ] .

国外对废气增压器有很多研究 ,如美国在

RO TAX912发动机 (与 RO TAX914 基本结构相

同 ,不带涡轮增压器)基础上进行一级、二级、三级

涡轮增压研究 ,分别装有一级、二级涡轮增压器的

发动机已经应用在科研型号中 ,装有三级涡轮增

压器的发动机已经完成地面模拟高空试验.国内

在这方面的研究多限于地面使用的发动机 ,而使

用该系列航空活塞发动机的单位 ,也多限于使用

和维护的应用研究 ,而对其内部结构及性能进行

深入研究较少 ,高空性能数据提及的更少.

本文针对 RO TAX914发动机进行了地面及

高空性能仿真研究 ,并与地面和飞行试验数据进

行比较校验.该发动机为四冲程、四气缸水平对

置 ,液冷气缸头 ,空气冷却气缸体 ,火花塞点火 ,带

有一级 GARRET公司 TB25 型涡轮增压器的航

空活塞发动机.发动机地面标准大气条件下的起

飞功率为 841 5 kW (5800 r/ min) ,最大连续功率为

7315 kW (5 500 r/ min) ,发动机最大连续功率保持

高度为 4 877 m[2 ] .

1　发动机仿真的理论基础

本研究采用 AVL BOOST 一维气体交换和

燃烧分析软件建立仿真模型.由于发动机实际工

作过程十分复杂 ,为了便于使用数学方程式建立

比较简单的模型 ,对发动机工作过程作了简化 :①

不考虑气缸内各点的压力、温度和浓度的差异 ,缸

内气体瞬时完全混合 ,状态是均匀的 ;②工质为理

想气体 ,其比热容、内能仅与气体的温度和气体组

成有关 ;③气体流入或流出气缸为准稳定流动 ;④

不计进气系统内压力和温度波动的影响[ 3 ] .

111　缸内热力过程数值计算

描述缸内工质状态变化的参数有压力 p ,温

度 T ,质量 m 和气体的组成成分 ,它们由能量守

恒方程 ,质量守恒方程及状态方程联系起来.这三

个方程可以用来求解缸内压力 p ,温度 T ,质量 m

三个参数.

能量守恒方程

　　可写成下列通用形式

dU = dW + ∑dQ + ∑hdm (1)

　　质量守恒方程

如图 1所示 ,按照质量守恒原理 ,通过系统边

界交换的质量总和 ∑
i

dm i 等于系统内工质质量

变化 dm ,即

dm = ∑
i

dm i (2)

　　理想气体的状态方程

pV = m R T (3)

以能量守恒方程 (1) ,质量守恒方程 (2)和状

态方程 (3)三个基本方程为基础联合求解即可解

得确定气缸内状态的三个参数 :压力 ,温度和

质量[324 ] .

图 1　气缸能量平衡图

Fig11　Energy balance of cylinder

112　燃烧放热规律

汽油机燃烧室内的燃烧过程中 ,燃烧过量空

气系数αφ保持不变.可按下式计算燃烧放热率为

dQB

dφ
=ηu ·H u

1
1 +αφL 0

-
mrB0

m
dm2

dφ
(5)

式中ηu 为燃烧效率 ,dm2 为 dφ间各种已燃区工

质质量 ; dmB 为 dm2 中所含的工质质量 ; dmrB为

由 dm2 中的 dmB 残余废气量所折算出的燃料质

量 ;L 0 为理论空气量.

113　壁面传热

已燃区和未燃区分别通过各自接触的燃烧式

壁面向外界传递热量 ,其计算公式如下 :

已燃区

dQw2

dφ =
1

6 n
αg2 A 2 T2 - Tw (6)

dQw1

dφ =
1

6 n
αg1 A 1 T1 - Tw (7)

总的燃烧室壁面传热为

dQw

dφ =
dQw1

dφ +
dQw2

dφ
(8)
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式中 n为转速 ;αg1 ,αg2为未燃区和已燃区的瞬时

换热系数 ; A 1 ,A 2 为未燃区和已燃区的燃烧室壁

面传热面积 ; T1 , T2 为未燃区和已燃区的工质温

度 ; Tw 为燃烧室壁面温度.

114　进、排气流量计算

通过进、排气阀流入或流出气缸的流动过程

视为准稳定流动过程 ,进、排气门的喉口相当于一

个流通面积随时间变化的孔板 ,并假定为2维等熵
绝热流动.这时 ,在 dφ曲轴转角内 ,流过气门的

流量 dm 为

dm =
1
n
·μF

p1

v1
·Ψ·dφ (9)

式中 n为发动机的转速 ;μ为流量系数 ; F为瞬时

几何流通截面积 ;Ψ为流动函数 ; p1 为气门前工

质压力 ; v1 为气门前工质比容.

经进气阀流入气缸的流量变化率为 (下标 s

表示进气管状态)

d ms

dφ =
1

6 n
·μs Fs

ps

Rs ·Ts

·

2кs
p

p s

2
кs

-
p

p s

кs + 1

кs

кs - 1
(10)

式中 n为发动机转速 ;μs 为进气门流量系数 ; Fs

为进气门瞬时的几何流通截面积 ; ps , Ts 为进气

门前 (进气管状态)工质的压力及温度 ; Rs ,кs 为

进气门前 (进气管状态)工质的气体常数及绝热指

数 ; p为进气门后 (气缸内)工质压力.

工质在排气门处 (下标 e表示排气门状态)的

流动状态 ,在初期排气阶段由于压差较大 ,可能出

现超临界流动 ,随着压差减小 ,可能转为压临界流

动.当
pr

p
≤ 2
к+ 1

к
к- 1

时 ,为超临界流动.超临界排

气期的排气流量变化率为

dme

dφ =
1

6 n
μe Fe

p

R T

2
к+ 1

1
к+ 1

· 2к
к+ 1
　　(11)

当
pr

p
≥ 2
к+ 1

к
к- 1

时 ,为亚临界状态 ,亚临界

排气期的排气量变化率为

dme

dφ
=

1
6 n
μe Fe

p

R T
·

2к
pr

p

2
к

-
pr

p

к+ 1
к

к- 1
(12)

式中μe 为气阀流量系数 ; Fe 为排气门瞬时的几

何流通截面积 ; p , T ,к为气缸内工质的压力 ,温

度及绝热指数 ; pr 为排气阀后的排气管压力.

115　排气管壁散热率

通过排气管壁的散热率计算式为

dQwA

dφ
=

1
6 n
αA A A TB - TwA (13)

式中αA 为排气对排气管壁的散热系数 ; A A 为排

气管壁总散热面积 ; TwA为排气管壁面温度.

116　排气温度计算

排气温度是内燃机工作过程的重要参数 ,涡

轮前废气平均温度是以能量计的排气平均温度

TTt ,即

TTt =∫cyc
cpm TB

dmB

dφ
dφ

∫cyc
cpm

dmB

dφ
dφ

(14)

从计算涡轮功率角度考虑 ,采用能量平均温

度计算废气能量比较确切 ,能正确反映排气传输

给涡轮的能量.

117　涡轮增压器各特性参数的计算

废气涡轮增压器由涡轮和压气机组成.压气

机采用单级离心式 ,无叶式扩压器形式 ,涡轮采用

径流式涡轮.废气涡轮增压器的稳定运行必须满

足涡轮与压气机能量平衡、流量平衡及转速相等

三个条件.

用理论方法得到压气机特性的是十分困难

的 ,通常用实验方法来取得压气机的特性.在压气

机进口条件不变的情况下 ,从压气机特性曲线图

中可以获取压气机的空气质量流量、压气机效率、

压气机转速、压气机的增压比之间的相互关系.涡

轮计算中采用等效通流截面积 Fres的等效喷嘴代

替由喷嘴环和工作叶轮组成的实际涡轮[526 ] .

2　ROTAX914仿真模型的建立

利用 AVL2BOOST软件根据原发动机结构

建立了一维仿真模型 ,如图 2所示.对单级增压航

空活塞发动机 RO TA X914 建立模型进行计算 ,

并用发动机的地面试验对模型进行校核 ,以确定

模型的准确性.其中 C1～C4气缸 ; TC1涡轮增压

器 ;SB1 ,SB2为系统边界 ;MP为测点 ; PL 为容积

腔 ;R为节流阀 ;J 为连接点.将发动机几何结构、

进排气管路尺寸、进排气温度压力、配气相位等参

数输入模型中 ,模型中的环境边界条件与发动机
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图 2　增压发动机仿真模型

Fig12　Simulation model of turbocharging engine

试验环境条件保持一致.发动机基本输入参数见

表 11
表 1　发动机基本参数

Table 1　Data of the engine

项　目 数　值

缸径/ cm 7195

冲程/ cm 611

气门顶杆长度/ cm 1016

曲柄偏移量/ cm 0

发动机气缸总排量/ L 112

每缸排量/ L 013

气缸数 4

发火顺序 1 - 4 - 2 - 3

压缩比 9

最高发火压力/ MPa 8

油气混合模式 2个常压降BING式化油器

流量系数的相对直径/ cm 3

流量系数的相对直径/ cm 2177

气阀数 1

曲轴转角 (排气门全开) / (°) 48 (cra1BBdC)

曲轴转角 (排气门全关) / (°) 0 (cra1 A TdC)

曲轴转角 (进气门全开) / (°) 0 (cra1B TdC)

曲轴转角 (进气门全关) / (°) 48 (cra1 ABdC)

燃油牌号 97号汽油

燃油低热值/ (kJ / kg) 42 500

完全燃烧空燃比/ (kJ / kg) 14135

3　地面仿真结果与试验结果比较

按照试验进行时的环境条件设置进排气边界

条件.对发动机进行模拟计算 ,得出模拟结果 ,与

试验值进行比较.表 2为计算的发动机各工作点.

进行发动机试验时的海拔高度为 0 m ,环境

温度为 20℃,环境压力为 1101 ×105 Pa.试验时

按发动机负荷特性进行 ,固定发动机转速调节节

气门开度 ,测量发动机各参数.

表 2　模拟计算工作点

Table 2　Points of computation

发动机转
速/ ( r/ min)

节气门位置/ %

1215 25 40 60 80 100 115

2 500 ● ● ● ● ● ● ●

3 000 ● ● ● ● ● ● ●

3 500 ● ● ● ● ● ● ●

4 000 ● ● ● ● ● ● ●

4 500 ● ● ● ● ● ● ●

5 000 ● ● ● ● ● ● ●

5 500 ● ● ● ● ● ● ●

5 650 ● ● ● ● ● ● ●

　　本文列出了部分仿真结果. 表 3 列出了

100 %节风门时不同转速下的仿真结果与试验结
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表 3　外特性仿真结果与试验结果对比

Table 3　Contrast of the simulation and test

转速/
(r/ min)

试验结果

扭矩/ (N·m) 功率/ kW 比油耗/ (g/ kW·h)

仿真结果

扭矩/ (N·m) 功率/ kW 比油耗/ (g/ kW ·h)

2 500 8615 2216 31417 85156 2214 316

3 000 9511 2912 337 10011 3114 33715

3 500 10415 3813 33316 108160 3918 33719

4 000 11617 4819 30512 11314 4715 30610

4 500 11813 5517 29713 11811 5516 29515

5 000 12212 64 28711 121 6313 286

5 500 12015 6915 29012 12016 6914 29213

果的对比.

从扭矩、功率和耗油曲线的对比图 3、图 4、图 5可

以看出 ,模拟结果和试验结果相差很小 ,功率和扭

矩的误差都不超过 5 %.

图 6给出了空气流量、燃油流量随负荷 (平均

有效压力)变化的仿真结果与试验结果的对比 ,可

以看出空气流量和燃油流量的仿真结果与试验结

6331
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果误差很小.图 7 为涡轮增压器进排气温度的仿

真结果与试验结果的对比 ,其中在发动机低负荷

时涡轮进、出口处的温度仿真结果与试验结果偏

差较大 ,主要是由于涡轮前后的温度测量的误差

较大.另外 ,仿真模型在发动机低负荷仿真时其误

差也偏大.

图 7　涡轮增压器进排气温度

Fig17　Inlet and outlet temperature of turbocharge

从图 8可以看出 ,该发动机选取涡轮增压器

时主要考虑其高空特性 ,发动机在地面工作时

涡轮增压器只工作在部分负荷 ,压比和效率都

较低 .

图 8　发动机与增压器地面状态共同工作图

Fig18　Match of turbocharger and engine

4　高空特性的仿真研究

　　根据不同高度的大气温度和压力参数 ,仿真

发动机在 0～10 000 m高度下的高空特性 ,并与飞

行试验数据比较.发动机在 5 000 m以下工作时 ,

由于进气压力的降低 ,增压比逐渐增大 ,根据发动

机的控制规律增压后的压力始终能够保持在

1122×105 Pa ,但增压后的温度逐渐增大 ,因此 ,

发动机功率和平均有效压力略微下降.在 5 000 m

至 10 000 m高度工作时由于增压比达到最大 ,增

压压力由于进气压力降低而降低 ,因此 ,发动机功

率急剧下降 ,单位耗油率急剧上升 (见图 9、图 10) .

飞行试验所用的飞机上装有飞行参数记录

仪 ,实时记录和下传转速、油门位置、进气压力、进

气温度、增压压力、增压温度、排气温度、滑油压

力、滑油温度、冷却液温度等发动机参数.本文中

所列数据是在环境温度为 27 ℃,环境压力为 1 ×

105 Pa下获得的.

图 11 为增压压力 (空气盒压力)随高度变化

结果 ,计算结果显示 :仿真结果与试验结果基本一

致 ,在 4 500 m以上二者出现偏差是由于高空低雷

诺数对增压器效率影响较大 ,而仿真模型没有考

虑高度对增压器效率的影响.增压压力原始数据
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是较早型号的发动机 ,其增压压力比目前发动机

图 10　增压压力高度特性

Fig110　Simulation boost p ressure

低 2 000 Pa.

图 12为增压后的空气温度 ,原始数据为在增

压器后加装中冷器的结果 ,因此增压空气温度较

低.试验数据是在进气温度较高条件下测得的 ,其

结果高于仿真结果 ,其变化规律基本一致.

5　结　论

1) 发动机仿真模型模拟了 RO TAX914发动

机的工作特性 ,与发动机地面和飞行试验结果很

好吻合 ,可以作为研究该发动机性能的工具.

2) 该仿真模型可以作为对该发动机进排气

系统改进及增压系统的改进的分析工具 ,可以减

少部分的试验工作 ,缩短研制周期.

3) 在建模过程中使用了按增压器折合参数

与发动机匹配的方法 ,该方法可以作为其它增压

航空活塞发动机建模仿真的参考.
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