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摘　　　要：以一台四缸四冲程压燃式航空煤油活塞发动机为研究机型，运用工程系统高级建模和仿真平台

软件（ＡＭＥＳｉｍ）仿真软件建立了发动机的整机模型，并使用台架实验的采集数据对该仿真模型进行了验证。

在高空环境中，仿真分析了飞行器起飞工况、最大巡航工况下发动机喷油器的不同喷孔数、孔径对发动机燃烧

过程、性能和ＮＯｘ排放特性的影响。计算结果表明：稳态工况下，随着喷孔数的增加，最高燃烧压力和温度增

加，瞬时放热率增长速度快且峰值上升；同时，缸内预混燃烧得到强化，燃烧始点提前，滞燃期和燃烧持续期缩

短，燃烧重心前移，循环热效率增高，但同时会提高ＮＯｘ的生成量；在飞行器瞬态变海拔的起飞工况下，多喷

孔数、小孔径的喷油嘴有利于航空活塞发动机在高空环境下恢复发动机功率，提升飞行器的动力性和续航

性能。
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　　航空活塞发动机以其良好的燃油经济性、工

作效率，较高的功重比，被广泛应用为小型通用飞

机及无人机的动力装置［１３］。航空煤油与汽油相

比，其存储和运输更安全、燃烧热值更高，获取便捷

且质量稳定［４６］。由于航空煤油的辛烷值较低且不

易点燃，在压燃式航煤发动机中的燃烧稳定性和可

靠性优越，使其成为航空活塞发动机领域的一项研

究热点和趋势［７９］。与普通车用发动机不同的是：

航空发动机主要工作在高空环境下，其空气稀薄，

大气压力和环境温度低，环境变化快，进入发动机

气缸的空气量减小，使得燃烧过程恶化［１０１１］。发

动机燃烧做功需要把燃料通过喷嘴喷射为颗粒度

非常小的雾状油滴，才能与空气充分混合，达到良

好的燃烧效果［１２］。雾化燃料与空气的混合质量，

对于发动机动力性、经济性和排放起到至关重要

的作用，而航空煤油的运动黏度远远大于汽油，流

动阻力大，这就造成航空煤油的雾化效果比汽油

差，恶化航空煤油在高空环境下的燃烧效果［１３１５］。

目前，已有的研究主要集中在二冲程、单缸、

点燃式航空活塞发动机［１６１７］，而针对压燃式航空

活塞发动机高空环境燃烧特性的研究相对较少。

本文在压燃式航空煤油活塞发动机台架实验的基

础上，采用改变不同喷孔数和孔径的喷油器，对仿

真模型进行海拔高度犺为３０００ｍ和４０００ｍ高空

运行时发动机的性能变化规律进行分析，进一步

研究其燃烧过程、动力性能和ＮＯｘ排放特性，以

便能为压燃式航空活塞发动机的开发和优化匹配

提供部分的理论依据和工程指导。

１　航空活塞发动机的性能实验

本研究以某型压燃式高压共轨四缸四冲程航

空煤油活塞发动机为研究对象，该发动机自带传

动比为１．６９的减速器，主要技术参数如表１所示

（文中如未经标注的转速都为螺旋桨转速）。

表１　航空活塞发动机主要参数

犜犪犫犾犲１　犕犪犻狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犪犲狉狅狆犻狊狋狅狀犲狀犵犻狀犲

参数 数值

缸径／ｍｍ ８３

活塞行程／ｍｍ ９２

排量／Ｌ １．９９１

压缩比 １８．０

最大巡航转速／（ｒ／ｍｉｎ） ２０１０

最大连续功率／ｋＷ ９９（２３００ｒ／ｍｉｎ）

进气方式 废气涡轮增压＋中冷

燃油供给 高压共轨直喷燃油系统

　　本实验地点在云南昆明，约１８９０ｍ的海拔高

度，大气压力约为８０．９ｋＰａ左右。航空活塞发动

机实验台架整体布局如图１所示。缸压采集系统

为瑞士奇石乐（Ｋｉｓｔｌｅｒ）公司的６０５８Ａ预热塞式

缸压传感器和４６６５Ｂ１电荷放大器，把缸压信号与

曲轴转角传感器信号一并接入Ｋｉｓｔｌｅｒ２８９３ＡＫ８燃

３２２１
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图１　实验台架整体布局图

Ｆｉｇ．１　Ｏｖｅｒａｌｌｌａｙｏｕｔｏｆｔｅｓｔｂｅｎｃｈ

烧分析仪，通过燃烧分析仪对发动机燃烧工作过

程的缸压信号进行实时采集、分析及存储。

实验过程中保持本地大气压力８０．９ｋＰａ、温

度１０～１５℃、湿度４８％～５０％，并根据该型航空

活塞发动机技术手册的要求：发动机机油温度保

持１００～１１０℃，冷却水温度保持９０～１００℃，从

而保证发动机处于最佳工作状态，使得测量数据

保持相对稳定状态。在实验工况点应保持稳定

１ｍｉｎ后，方可进行实验数据记录，每个实验工况

点重复测量３次，然后对各实验数据取平均值，以

保证实验数据的准确性。在进行航空活塞发动机

的外特性实验之后，还测得起飞工况、最大巡航工

况的缸压数据，主要用于下一小节的仿真模型验

证，为高空仿真奠定基础。

图２　航空活塞发动机外特性曲线

Ｆｉｇ．２　Ｅｘｔｅｒｎａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｏｆａｖｉａｔｉｏｎ

ｐｉｓｔｏｎｅｎｇｉｎｅ

航空发动机台架外特性实验结果如图２所

示，随着转速和功率的上升，发动机的转矩没有出

现下降，是典型的发动机螺旋桨特性；而车用柴油

发动机的外特性曲线是转速在达到最大扭矩转速

后，转矩会随着转速的增加而下降（如图３所示为

昆明云内动力的Ｄ１９柴油机外特性曲线）。车用

柴油发动机与航空活塞发动机在转速和转矩上有

一定差别：车用柴油机一般在转速狀 为１８００

ｒ／ｍｉｎ附近到达最大转矩点，且保持一定转速后，

在２５００ｒ／ｍｉｎ之后转矩逐渐下降，而航空发动机

的轴输出转矩要与飞机螺旋桨的推力相匹配，通

常当螺旋桨转速接近２７００ｒ／ｍｉｎ时，桨尖的切速

度已经接近或超过音速，使得螺旋桨的推力明显

下降，形成音障。正常工作情况下转速升高时，螺

旋桨的推力也要不断加大，即：随发动机转速的增

加，输出的轴转矩也要不断加大。

图３　Ｄ１９柴油机外特性曲线

Ｆｉｇ．３　ＥｘｔｅｒｎａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｏｆＤ１９ｄｉｅｓｅｌｅｎｇｉｎｅ

２　仿真模型的建立及验证

根据该型航空活塞发动机操作手册上记录的

几何参数和性能参数，再结合部分测量数据和实

验数据，使用 ＬＭＳ（Ｌｅｕｖｅｎ Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄ

Ｓｙｓｔｅｍ）公司的一维软件：工程系统高级建模和

仿真平台 ＡＭＥＳｉｍ（Ａｄｖａｎｃｅｄ ＭｏｄｅｌｉｎｇＥｎｖｉ

ｒｏｎｍｅｎｔｆｏｒｐｅｒｆｏｒｍｉｎｇＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｏｆｅｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇｓｙｓｔｅｍｓ）建立了航空活塞发动机的仿真模型

（图４所示）。该ＡＭＥＳｉｍ仿真模型包含：曲轴转

角θ，气体质量分数狔犻，喷油器的喷油提前角犛ｏｉ，

氧传感器信号λ，气体质量流量犿，进／排气歧管

犆ｐ，起动电机 ＭＯＴ，转动惯量犐等组件，侧重于

计算发动机的缸压、燃烧放热率、输出转矩、功率

和ＮＯｘ排放物，它能与美国 ＭａｔｈＷｏｒｋｓ公司的

Ｍａｔｌａｂ控制模型软件进行联合仿真，可组成从机

械的工作过程到控制策略的系统级仿真测试平

台。发动机建模时采用双火焰ＤＦＭ （ｄｕａｌｆｌａｍｅ

ｍｏｄｅｌ）燃烧模型可以非常精确地表示缸内的燃

烧过程［１８］。燃烧模型的建立基于以下几个假设

４２２１
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图４　ＡＭＥＳｉｍ航空发动机模型

Ｆｉｇ．４　ＡＭＥＳｉｍａｖｉａｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌ

条件：工质为理想气体且在缸内是均匀分布；气体

的流动过程设为亚稳定流动，不考虑气体流入或

流出时的动能；工质的热力学参数与气体的质量、

体积和温度有关；燃料充分燃烧。燃烧过程中的

燃烧放热率为

ｄ犙ｃｏｍｂ
ｄ犜

＝犆ｍｏｄｅ·犿ｆ·犲
犆
ｒａｔｅ

槡犽
３

槡犞 （１）

犽＝
犈ｄｉｓｓ，ｋｉｎ
犿ｇａｓ

（２）

ｄ犈ｄｉｓｓ，ｋｉｎ
ｄ犜

＝０．５×
１

狀ｎｏｚｚｌｅ·ρｆ·犛（ ）
ｎｏｚｚｌｅ

２

·

ｄ犿ｉｎｊ
ｄ（ ）犜

３

－犆ｄｉｓｓ·犈ｄｉｓｓ，ｋｉｎ （３）

式中犆ｍｏｄｅ为燃烧放热系数（犆ｍｏｄｅ＝４５５），犿ｆ为燃

烧室内的燃油质量，犆ｒａｔｅ为燃烧混合系数（犆ｒａｔｅ＝

０．００７），犆ｄｉｓｓ为湍流耗散系数（犆ｄｉｓｓ＝１５０），犞 为气

缸容积，犈ｄｉｓｓ，ｋｉｎ为燃烧过程所消耗的能量，犿ｇａｓ为

缸内气体的总质量，狀ｎｏｚｚｌｅ为每个喷嘴上的喷孔数

量，犛ｎｏｚｚｌｅ为每个喷孔的面积，ρｆ 为燃油的密度，

ｄ犿ｉｎｊ
ｄ犜

为喷油速率，犜为时间单位。

传热模型采用 Ｗｏｓｃｈｎｉ模型，计算公式为

犙＝
１３０·狆

０．８

狋０．５３·犅０．２
·

犆１·狏ｐ＋犆２·
犞ｃ狋１

狆１犞１
狆－狆（ ）［ ］０

０．８

·

狋－狋（ ）ｗａｌｌ 犛ｗａｌｌ （４）

式中狆、狋为燃烧室内的压力和温度，犅为气缸直

径，犆１ 和犆２ 为 Ｗｏｓｃｈｎｉ系数（犆１＝６．３，犆２＝

０．００３５），犞ｃ 为单缸工作容积，狏ｐ 为活塞平均速

度，狆１、狋１、犞１ 为压缩始点时气缸内压力、温度、容

积，狆０ 为未燃烧时缸内气体压力，狋ｗａｌｌ为缸内各壁

面的平均温度，犛ｗａｌｌ为散热表面积。

整个发动机模型包括进气系统、气缸、喷油系

统、排气系统等关键系统，航空活塞发动机使用

ＲＰ３航空煤油，其理化性质参数如表２所示，因

此需要把模型中的燃油属性的各参数：元素组成、

表２　犚犘３航空煤油理化性质参数

犜犪犫犾犲２　犘犺狔狊犻犮犪犾犪狀犱犮犺犲犿犻犮犪犾狆狉狅狆犲狉狋犻犲狊狅犳犚犘３

犪狏犻犪狋犻狅狀犽犲狉狅狊犲狀犲

参数名称／单位 数值

组成（Ｃ∶Ｈ） １０∶２２

密度／（ｋｇ／Ｌ） ０．７７９６

饱和蒸气压／ｋＰａ ５．４

汽化潜热／（ｋＪ／ｋｇ） ３４５

闪点／℃ ４５～５１

低热值／（ｋＪ／ｋｇ） ４３５３０

混合气热值／（ｋＪ／ｋｍｏｌ） ８４５２４．３

凝点／℃ －６０

自燃点／℃ ２５０

运动黏度／（ｍｍ２／ｓ） １．４８

５２２１
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燃油密度、汽化潜热值、低热值等设置为航空煤油

的理化参数。

数值模拟计算可为实验过程提供理论导向，

通过前期在一些固定工况和条件下的实验数据，

对仿真模拟进行验证和修正，从而保障在其他工

况下的仿真结果具有可行性和准确性。经查阅，

大量文献主要是使用平原实验数据对仿真模型验

证之后，再通过修改模型中的大气环境边界来进

行发动机高空环境下的性能仿真。本文是采用高

海拔环境下测得的缸压实验数据，对仿真模型进

行验证，使得仿真过程的起点较高。

根据该型航空发动机的技术手册，其工作过

程主要分为两个工况：起飞工况和最大巡航工况，

在最大巡航工况和起飞工况的转速分别为２０１０

ｒ／ｍｉｎ和２３００ｒ／ｍｉｎ，负荷均为１００％。如图５所

示，航空活塞发动机在１８９０ｍ高海拔环境下最大

巡航转速、起飞转速实验缸压曲线和模拟缸压曲

线的对比，模拟仿真曲线和实验缸压曲线能较好

地吻合，最大误差不超过５％，实验值和模拟值的

图５　仿真与实验数据对比曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｃｕｒｖｅｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄ

ｔｅｓｔｄａｔａ

缸压曲线基本上能完全贴合，说明该仿真模型能

够保障压燃式航空活塞发动机燃烧过程仿真模拟

的准确性。

３　计算结果与分析

航空活塞发动机必须保持在高空环境下稳定

运行，当飞行器出现巡航高度变化时，高空的大气

环境压力、温度会对发动机性能产生较大的影响。

依据表３所示的高空环境３０００ｍ与４０００ｍ的大

气压力和温度，利用仿真模型对发动机最大巡航

转速工况进行模拟计算。

表３　不同海拔高度对应的大气压力和温度

犜犪犫犾犲３　犃狋犿狅狊狆犺犲狉犻犮狆狉犲狊狊狌狉犲犪狀犱狋犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲

犮狅狉狉犲狊狆狅狀犱犻狀犵狋狅犱犻犳犳犲狉犲狀狋犪犾狋犻狋狌犱犲狊

海拔高度／ｍ 大气压力／ｋＰａ 大气温度／℃

１０ １０１ ２４

１８９０ ８０．９ １９

３０００ ７０．１ －６

４０００ ６１．７ －１２

　　与汽油相比，航空煤油的运动黏度更高，挥发

性低、雾化性能差，需要通过性能更好的喷油系

统，调整燃油喷射参数来提高航空煤油的雾化质

量，获得较高的燃烧速率［１９］。本文通过调整喷油

嘴的喷孔数、喷孔直径参数来仿真寻找适应高空

环境的喷油器，喷油嘴的结构参数包括喷孔直径、

喷孔长度、喷孔的形状、喷孔入口倒角和流量系数

等等，喷孔直径是这些参数中对喷射特性影响最

大的一个参数［２０］。由于开展高空实验不容易，可

先通过修改喷嘴的喷孔数、喷孔直径进行数值仿

真，为后期的高空实验指引大方向，也能降低成

本。本文针对活塞式航空发动机建立的仿真模

型，在不改动喷油提前角和循环喷油量的前提下，

同时保证喷孔总流通面积基本相等，通过修改喷

油器模块中喷孔数、孔径（喷孔为单圈分布且均

布）得到４种不同的喷嘴方案，由于它们的喷油速

率不同，从而可获得不同的一维仿真结果，以此研

究不同喷孔数、孔径对不同海拔高度下压燃式航

煤发动机的燃烧过程、性能、ＮＯｘ排放特性的影

响规律。如表４所示的４种计算方案中，原机的

喷孔尺寸为６×０．１２９ｍｍ，喷孔单圈均匀分布，喷

孔流量系数为０．７，喷孔夹角１５０°，喷孔入口为倒

圆，且经过液力研磨，以此为仿真分析的基础。方

案４中的喷孔直径０．１ｍｍ是参考该孔径喷嘴在

６２２１
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表４　４种喷嘴方案

犜犪犫犾犲４　犉狅狌狉犮犪犾犮狌犾犪狋犻狅狀狊犮犺犲犿犲狊狅犳狀狅狕狕犾犲

方案 喷孔数×孔径／ｍｍ 总流通面积／ｍｍ２

１ ５×０．１４１ ０．０７８

２ ６×０．１２９ ０．０７８４

３ ８×０．１１２ ０．０７８８

４ １０×０．１ ０．０７８５

昆明云内Ｄ１９高压共轨柴油机上能获得稳定喷

射特性［２１］而制定的。

３１　喷孔数、孔径对压燃式航煤发动机燃烧过程

的影响分析

　　在高空环境下大气的压力、温度、氧含量比低

海拔环境低，导致进入发动机的空气量减小，使得

发动机燃烧恶化。如图６、图７所示，不同海拔高

度下喷孔数、孔径对缸内平均压力的影响。两个

高空海拔与１８９０ｍ海拔相比，最大燃烧压力均有

较大的降幅，４０００ｍ海拔下的降幅更大，并且缸

内平均压力曲线所包围的面积变小，证明发动机

的做功能力在下降。随着孔径的减小，两个高空

环境下航空发动机的缸内最高爆发压力都在不断

增大，以４０００ｍ海拔下２０１０ｒ／ｍｉｎ为例，１０孔的

缸内最高爆发压力约为１０．６ＭＰａ，比５孔的增大

了约０．７ＭＰａ。这是因为在循环喷油量不变，且

喷孔总流通面积基本相等的前提下，随着喷孔直

径的减小，喷油速率增加，燃油喷雾的索特平均直

径减小，提高了航空煤油的雾化性能，同一时刻着

火的燃料数量增多，缸内的燃烧压力迅速上升。

小孔径方案４的缸内压力曲线所包围的面积和大

孔径相比有一定程度的增大，即：航空活塞发动机

做功能力得到了提升，但喷孔数过多会造成相邻

的油束互相重叠和干涉等问题，导致燃烧室内局

图６　喷孔数、孔径对缸内平均压力的影响

（狀＝２０１０ｒ／ｍｉｎ）

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｎｕｍｂｅｒｓａｎｄｄｉａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｎｏｚｚｌｅｈｏｌｅｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｃｙｌｉｎｄｅｒ

（狀＝２０１０ｒ／ｍｉｎ）

图７　喷孔数、孔径对缸内平均压力的影响

（狀＝２３００ｒ／ｍｉｎ）

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｎｕｍｂｅｒｓａｎｄｄｉａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｎｏｚｚｌｅｈｏｌｅｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｃｙｌｉｎｄｅｒ

（狀＝２３００ｒ／ｍｉｎ）
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部混合气浓度过高，反而使得燃烧不充分［２２］。两

个转速在不同海拔下１０孔方案的缸内平均压力

升高率比少孔径方案更高，这会增大发动机的燃

烧噪声和机械负荷。

如图８、图９所示为高空环境下喷孔数和孔

径对瞬时放热率的影响。图中的两个高空海拔与

海拔１８９０ｍ相比，瞬时放热率的峰值以及放热率

的上升速率都有较为明显的下降，４０００ｍ海拔的

下降幅度则更大，以２０１０ｒ／ｍｉｎ为例，当海拔从

１８９０ｍ升高到４０００ｍ时的瞬时放热率峰值由曲

轴转角的６２．６Ｊ／（°）下降至４９．９Ｊ／（°），这是因为

进气量随着海拔的升高而下降，缸内形成的可燃

混合气减少，导致放热率峰值随之下降。在两个

高海拔下，１０孔方案的预混燃烧进行得最快，瞬

时放热率增长速度最快、峰值最大；采用５孔喷油

器在预混燃烧和扩散燃烧阶段，瞬时放热率的增

长速度和峰值都是最小的，原因在于喷孔数少、孔

图８　喷孔数、孔径对瞬时放热率的影响

（狀＝２０１０ｒ／ｍｉｎ）

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｎｕｍｂｅｒｓａｎｄｄｉａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｎｏｚｚｌｅｈｏｌｅｏｎｈｅａｔｒｅｌｅａｓｅｒａｔｅ

（狀＝２０１０ｒ／ｍｉｎ）

图９　喷孔数、孔径对瞬时放热率的影响

（狀＝２３００ｒ／ｍｉｎ）

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｎｕｍｂｅｒｓａｎｄｄｉａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｎｏｚｚｌｅｈｏｌｅｏｎｈｅａｔｒｅｌｅａｓｅｒａｔｅ

（狀＝２３００ｒ／ｍｉｎ）

径大，喷射出的燃油液滴粒径大，使得燃油与空气

混合速度慢且不均匀，油滴间的空气利用率不高，

燃烧性能不佳。在３０００ｍ海拔２３００ｒ／ｍｉｎ的小

孔径方案４中，燃烧放热率峰值甚至超过了大孔

径方案１在１８９０ｍ下的放热率峰值。因此，从瞬

时放热率图８中还可以看出，孔径越大，燃烧后燃

期延长，后燃期占燃烧持续期的比例越大。

总之，多喷孔、小孔径方案可以在预混燃烧期

内形成更多的可燃混合气，扩大了预混燃烧的燃

料占总循环喷油量的比例，加快航空煤油的燃烧

放热速率。

表５和表６给出了３０００ｍ和４０００ｍ海拔的最

大巡航转速下不同喷孔方案的燃烧过程参数，其燃

烧过程变化趋势基本一致。图１０是分析不同海拔

下喷孔数、孔径对滞燃期的影响。燃烧重心和燃烧

持续期是衡量压燃式航空发动机燃烧质量的重要

指标［２３］。本文以累积放热量达到总放热量５％所

对应的曲轴转角作为燃烧始点；以累积放热量达到

８２２１
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总放热量５０％所对应的曲轴转角作为燃烧重心；

燃烧持续期定义为燃烧始点到累积放热量达到总

放热量９０％之间对应的曲轴转角。通过对比表５

和表６的内容可以得出：海拔升高会对各种燃烧过

程参数造成影响，由于海拔越高，发动机进气密度

越低，气缸内氧含量减少，燃烧不充分，使得燃烧始

点和燃烧重心有所滞后，燃烧持续期呈缩短趋势，

有效热效率下降，主要原因是滞燃期对压燃式活塞

发动机的燃烧过程和性能有着极大的影响。根据

图１０所示，滞燃期的延长使得预混燃烧放热比例

有所增加，更多的燃烧集中在预混燃烧阶段，燃烧

放热、扩散燃烧放热比例下降，导致燃烧始点、燃烧

持续期等各种燃烧参数有恶化的趋势。

表５　不同喷孔方案的燃烧过程参数（犺＝３０００狉／犿犻狀）

犜犪犫犾犲５　犆狅犿犫狌狊狋犻狅狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狅犳犱犻犳犳犲狉犲狀狋狀狅狕狕犾犲犺狅犾犲

狊犮犺犲犿犲狊（犺＝３０００狉／犿犻狀）

方案
燃烧

始点／（°）

燃烧

持续期／（°）

燃烧

重心／（°）

有效

热效率／％

１ －４．０６ ３８．５６ １２．５４ ３４．６１

２ －４．２ ３８．２１ １２．４９ ３４．９６

３ －４．３８ ３７．７８ １２．４１ ３５．４３

４ －４．５３ ３７．４３ １２．３６ ３５．７６

表６　不同喷孔方案的燃烧过程参数（犺＝４０００狉／犿犻狀）

犜犪犫犾犲６　犆狅犿犫狌狊狋犻狅狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狅犳犱犻犳犳犲狉犲狀狋狀狅狕狕犾犲犺狅犾犲

狊犮犺犲犿犲狊（犺＝４０００狉／犿犻狀）

方案
燃烧

始点／（°）

燃烧

持续期／（°）

燃烧

重心／（°）

有效

热效率／％

１ －２．８１ ３７．７９ １２．７０ ３２．４２

２ －２．９４ ３７．４７ １２．６１ ３２．９０

３ －３．１４ ３７．０４ １２．５１ ３３．５９

４ －３．２７ ３６．７５ １２．４６ ３４．１０

图１０　喷孔数、孔径对滞燃期的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｎｕｍｂｅｒｓａｎｄｄｉａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｎｏｚｚｌｅｈｏｌｅｏｎｔｈｅｉｇｎｉｔｉｏｎｄｅｌａｙｐｅｒｉｏｄ

　　对比同一海拔高度下４个喷孔方案的燃烧持

续期，发现１０孔方案的燃烧持续期最短，５孔的

燃烧持续期最长，６孔和８孔的差距不大，说明减

小喷孔直径可加速燃烧过程，使燃烧放热更为集

中，热损耗较少，提高了压燃式航煤发动机缸内燃

烧的有效热效率，这与表５、表６中有效热效率的

变化情况相符合。随着喷孔数从５孔增加到１０

孔，燃烧重心离上止点的距离减小，有效热效率提

高，说明随着喷孔数增加、孔径减小，滞燃期会缩

短，但是缩短幅度不是很大，主要原因是多喷孔方

案的喷雾粒度更小，改善了航空煤油的雾化情况，

缩短了燃烧准备时间，预混燃烧阶段的放热量增

加，这与图９的分析相符合。

３２　喷孔数、孔径对压燃式航煤发动机的性能

影响分析

　　如图１１所示，不同高空环境下喷孔数、孔径

对发动机功率、有效燃油消耗率的影响。以２３００

ｒ／ｍｉｎ和４０００ｍ海拔下原机方案２为对比基准，

方案１的发动机功率下降了约０．９ｋＷ，而方案４

的功率上升了２．１８ｋＷ。同样在２３００ｒ／ｍｉｎ和

３０００ｍ高空海拔下的１０孔与５孔相比较，１０孔

的功率提升了约３．６％，相同转速和４０００ｍ高空

海拔下的１０孔与５孔相比较，１０孔的功率提升

了约５．８％。根据３０００ｍ、４０００ｍ 高空海拔与

１８９０ｍ海拔的对比，在喷孔总流通面积及其他喷

油喷射参数均不变的情况下，通过使用合适的喷

孔数和孔径的组合方案能提升航空活塞发动机的

功率，说明高空环境下多喷孔、小孔径的喷油嘴更

有利于航空活塞发动机的功率恢复。此外，喷孔

数、孔径对燃油消耗率ＢＳＦＣ（ｂｒａｋｅｓｐｅｃｉｆｉｃｆｕｅｌ

９２２１
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图１１　喷孔数、孔径对功率、燃油消耗率的影响

Ｆｉｇ．１１　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｎｕｍｂｅｒｓａｎｄｄｉａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｎｏｚｚｌｅｈｏｌｅｏｎｐｏｗｅｒａｎｄｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ

ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ）的影响是：基于循环供油量不变的情

况下，增加喷孔数可以改善发动机的燃油经济性。

依据图６～图９和表５、表６中多喷孔方案对

航煤发动机燃烧性能和有效热效率的改善，再结

合图１１的燃油消耗率的变化情况，可确定增加喷

孔数、减小孔径能有效提升航空活塞飞行器的动

力性能和续航性能。

３３　喷孔数、孔径对压燃式航煤发动机犖犗狓

排放的影响分析

　　目前，虽然欧盟废气排放标准还没有包含安

装在固定翼螺旋桨飞机推进系统的航空活塞发动

机［２４］，但随着时间的推移，以及我国通用航空领

域的快速发展，航空活塞发动机的排放法规最终

还是会颁布的。

如图１２是不同喷孔数和孔径对缸内最高燃

烧温度的影响，随着喷孔数的增加，缸内最高燃烧

温度也显著的增长，主要是因为多喷孔数对燃烧

特性有改善作用；但压燃式活塞发动机ＮＯｘ的生

成主要与氧浓度和温度有关，在进气环境相同的

情况下，气缸内的最高燃烧温度是决定ＮＯｘ生成

量的最重要因素。如图１３所示，不同喷孔数和孔

径对ＮＯｘ排放的影响中，随着喷孔数的增加，其

排放量的上升趋势基本上与缸内最高燃烧温度一

致，即：缸内最高温度越高，ＮＯｘ的生成量越多。

再加之多孔数的放热率较快，缸内局部高温的区

域越广，进一步加速了 ＮＯｘ的生成；但随着海拔

图１２　喷孔数、孔径对最高燃烧温度的影响

Ｆｉｇ．１２　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｎｕｍｂｅｒｓａｎｄｄｉａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｎｏｚｚｌｅｈｏｌｅｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｎｃｙｌｉｎｄｅｒ

０３２１



　第６期 徐劲松等：高空环境下喷嘴参数对航空活塞发动机燃烧与性能的影响

图１３　喷孔数、孔径对ＮＯｘ排放的影响

Ｆｉｇ．１３　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｎｕｍｂｅｒｓａｎｄｄｉａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｎｏｚｚｌｅｈｏｌｅｏｎＮＯｘｅｍｉｓｓｉｏｎ

越高，ＮＯｘ排放却越低，这是由于高空环境下缺

氧，使得ＮＯｘ的生成量减小。

３４　瞬态变海拔下喷孔数、孔径对发动机性能的

影响分析

　　在前文针对发动机稳态工况仿真分析的基础

上，再次模拟仿真装载该机型的航空飞行器从地

面起飞，爬升到一定飞行高度后的巡航过程，且随

飞行高度的增高，大气压力和温度越低。本文研

究的机型可安装在钻石ＤＡ４０飞机上，在瞬变海

拔大气变化过程中，按照海拔高度每上升１００ｍ，

平均大气压力降低１．０９ｋＰａ的设定
［２５］，以此对飞

机爬升率为３．７ｍ／ｓ进行仿真，即：仿真飞机从

１０ｍ海拔离地起飞，爬升约需１８ｍｉｎ到达４０００ｍ

海拔高度的过程（如图１４所示）。

图１４　爬升过程的大气压力、温度变化过程

Ｆｉｇ．１４　Ｃｈａｎｇｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｎｃｌｉｍｂｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

随着飞行高度的升高，对发动机性能影响最

大的进气质量流量在１８ｍｉｎ内的变化过程如图

１５所示。虽然有涡轮增压系统的进气补偿作用，

但海拔越高，还是不可避免的出现了进气质量流

量下降的情况。

结合图１４、图１６和图１７可知，在瞬态变海

拔下喷孔数和孔径对发动机功率、有效燃油消耗

率的影响是：随着飞行高度的升高，由于进气压力

图１５　进气质量流量的变化过程

Ｆｉｇ．１５　Ｃｈａｎｇｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｉｎｔａｋｅｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅ

图１６　不同喷孔方案对发动机功率的影响

Ｆｉｇ．１６　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｚｚｌｅｈｏｌｅｓｃｈｅｍｅｓｏｎ

ｅｎｇｉｎｅｐｏｗｅｒ

图１７　不同喷孔方案对发动机燃油消耗率的影响

Ｆｉｇ．１７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｚｚｌｅｈｏｌｅｓｃｈｅｍｅｓｏｎ

ｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ
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下降，进气量减少，航空发动机功率出现逐渐下降

的趋势，相应的有效燃油消耗率逐渐上升，但多喷

孔方案的动力性和经济性比少喷孔方案的要更

好，多喷孔方案能提升发动机的高空特性，增加飞

行器的续航能力，使其更加适应高空环境。

综合考虑航空活塞发动机在高空环境下的动

力性、经济性、ＮＯｘ排放性，以本文研究机型为

例，喷油器方案３和方案４是比较理想的方案，但

最终确定方案４为最佳方案。

４　结　论

１）随着喷油器的喷孔数增多、孔径减小，使

得燃油喷雾的索特平均直径减小，预混燃烧阶段

的放热量增加，燃烧始点提前，滞燃期缩短，燃烧

持续期缩短，燃烧重心前移，燃烧过程集中放热的

持续期更短，燃烧更为充分，循环热效率得到进一

步提高。

２）高空环境下多喷孔、小孔径的喷油嘴能够

改善航空煤油自身雾化质量差的缺点，有利于恢

复发动机的功率，减低燃油消耗率，有效提升航空

飞行器的动力性能和续航性能；但喷孔数的增加

会使缸内最高燃烧温度显著增高，会增加ＮＯｘ的

生成量。在实际应用中应合理调整喷孔数和孔

径，且在动力性、经济性和排放性能中寻找平

衡点。

３）以本文研究机型为例，１０孔的小孔径方

案能够使压燃式航空煤油活塞发动机更好的适应

高空环境，建议在设计时应尽量选用小孔径、多孔

数的喷油器。
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