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某航空活塞发动机进、排气正时优化
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摘 要：利用基于仿真的遗传算法优化方法，对某型点燃式航空活塞发动机气门正时优化进行了研究。

通过耦合发动机性能模型与 modeFrontier专业优化软件，以提高发动机巡航工况下有效功率和降低燃油消耗

率为目标对发动机的进、排气正时和进、排气持续期进行了优化。分析结果表明：相比于原机，通过优化进、排

气门正时和进、排气持续期，发动机在巡航工况下燃油消耗率降低 2. 5%，功率提升 7. 3%；优化后的进、排气参

数也可以提升发动机节气门全开时发动机的性能，减少飞行器的起飞滑跑距离。
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Timing optimization for intake and exhaust of an aircraft piston engine
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Abstract：A genetic algorithm optimization method based on simulation was used to study
the valve timing optimization of a certain type of spark ‑ignited aircraft piston engine. By coupling
engine performance model and modeFrontier software， the intake and exhaust timing， intake
and exhaust duration were optimized to achieve better engine performance. The analysis results
showed that the engine power increased by 7. 3% and the fuel consumption rate reduced by 2. 5%
under cruising condition. The optimized intake and exhaust timing can also improve engine perfor‑
mance under 100% throttle opening，which can reduce taxiing distance of the aircraft equipped
with the engine.
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近年来，随着国内通用航空事业的蓬勃发展，

具有低油耗、低成本、结构简单的点燃式航空活塞

发动机再次进入大众视野 [1‑3]。虽然活塞发动机与

螺旋桨组合的动力方式已存在一百多年，但随着
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电子控制、铝合金材料、燃烧等新技术的发展，目

前市面上成熟的点燃式航空活塞发动机的整机质

量、最大功率和燃油油耗等多项指标均远远优于

二战时列装的点燃式航空活塞发动机。随着燃油

重整技术的发展，普通车用汽油的辛烷值也得到

了有效的提升，点燃式航空活塞发动机在使用过

程中不再需要燃用专门的航空汽油，这进一步拓

展了点燃式航空活塞发动机的使用范围。

虽然点燃式航空活塞发动机工作原理与车用

点燃式发动机相似，但是由于负载形式不同，因此

两者的负荷特性有较大区别：点燃式航空活塞发

动机的工作转速区间非常宽泛，在飞行器起飞准

备过程中，发动机节气门调整至最大，转速达到发

动机最大转速；待飞行器成功升空后，发动机逐渐

减小节气门开度；当到达指定高度时，发动机维持

一个合理的转速和节气门开度；当飞行器完成飞

行任务返航降落时，逐渐缩小油门从而降低发动

机功率和飞行器高度，实现飞行器的下降和着

陆 [2]。在整个飞行过程中，发动机转速跨度较大，

由于发动机进、排气系统均无法实时调整，如何确

定发动机的进、排气门开启和关闭正时从而实现

较好的整机动力性和燃油经济性对点燃式航空活

塞发动机而言至关重要。

目前，国内外很多学者针对活塞发动机的进

排气正时优化进行了深入的研究。采用试验方法

虽然可以直观获得结果，但是由于使用成本过高，

且耗费大量时间，现在已经很少。随着计算机仿

真技术的发展，利用性能仿真模型对发动机的进、

排气参数进行优化，可以快速获得发动机进、排气

正时对整机性能的影响规律，得到可行的最优解

后利用发动机台架对仿真结果进行验证，该方法

具有很强的实用价值 [4‑5]。河北工业大学的刘庚非

等利用完成验证的发动机性能模型研究不同进气

相位和排气相位对发动机动力性和经济性影响，

得出变化规律后使用发动机台架进行验证，采用

优化后的进、排气相位有效提高了发动机的输出

扭矩 [6]。重庆大学的张磊等利用 AVL‑Boost搭建

某型增压中冷天然气发动机的性能仿真模型，在

此基础上对发动机的空燃比、点火提前角和配气

相位等参数进行优化。发动机采用优化后的运行

参数可以提升整机动力性，同时降低发动机的排

放 [7]。南京航空航天大学的张伟等针对航空煤油

燃烧速度低、不易蒸发的特点，对某型点燃式航空

活塞发动机的配气相位和点火正时进行优化。发

动机的配气相位经过优化后，有效功率有所提升，

而发动机的燃油消耗率基本保持不变，间接改善

了整机的燃油经济性 [8]。

本文以某型点燃式航空活塞发动机为研究

对象，通过分析该型发动机的进、排气门正时的

特点和使用工况，对四冲程点燃式航空活塞发动

机进、排气正时和进、排气门的持续期进行优化，

进而改善发动机的燃油经济性，延长飞行器的滞

空时间。

1 进、排气正时分析

本文的研究对象为一台水平对置四冲程点燃

式航空活塞发动机。发动机的部分参数见表 1
所示 [9]。

固定翼飞行器所用的活塞发动机使用工况可

以简单拆分为起飞、爬升、巡航、下降和着陆 5种
工况 [2]。按照文献 [10]中提到的某中空长航时无

人机的飞行工况分类，假设某一中空长航时无人

机飞行时间为 20 h，飞行高度为 7 km，爬升速度

为 30 m/s；爬升到指定高度时，保持巡航速度为

40 m/s不变；完成任务返航时开始降低高度，下

降速度为 30 m/s。图 1为根据上述数据计算得到

的整个飞行过程中各个飞行阶段所占比例，虽然

飞行器实际工作过程中较为复杂，各飞行阶段占

比与图 1有所区别，但依然可以确定：在整个飞行

过程中，发动机巡航工况所需时间远远大于其余

4种工况。如果可以改善发动机巡航工况下的燃

油消耗率，即可在不改变飞行器携带燃料质量的

前提下改善飞行器的巡航时间。原型发动机的工

作范围以及发动机油耗特性已经在文献 [2]中详

细列举出来，因此本文不再赘述。

表 1 航空活塞发动机主要技术参数

Table 1 Main technical parameters of aviation
piston engine

参数

排量/L

缸径/mm

冲程/mm

最大连续功率对应转速/（r/min）

最大连续运转功率/kW

最大转速/（r/min）

发动机压缩比

数值

1. 2

79. 5

61

5 500

75

5 800

9
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图 2为原机的进、排气门正时，图中 TDC表

示上止点，BDC表示下止点。发动机在起飞工况

时，需要在最大节气门开度、最大发动机转速情况

下短时间工作 [11]。为了保证该工况下的发动机各

缸缸内废气和新鲜工质能够及时更换，发动机的

进、排气持续期较大，因此进气门晚关角和排气门

早开角较大，导致发动机的有效压缩比和有效膨

胀比变小。根据式（1）~式（3）可知 [12]，由于发动

机进气门关闭时刻太迟，导致发动机的有效压缩

比仅为 7左右，导致发动机热效率下降。由式（3）
可知，由于发动机的实际压缩比降低，导致发动机

的理论热效率降低约 7.5%。

x= r é
ë
ê

ù
û
ú( 1- cos φ )+ λ

4 ( 1- cos 2φ ) （1）

εc =
V a

V c
（2）

η t = 1-
1
εκ- 1c

（3）

式中 x为活塞位移，r为曲柄半径，φ为曲轴转角，

λ为曲柄连杆比，V a为活塞位于下止点时燃烧室

容积，V c为活塞位于上止点时燃烧室容积，εc为发

动机几何压缩比，κ为等熵指数，η t为发动机的热

效率。

当飞行器处于巡航状态时，发动机的节气门

开度和发动机转速相比爬升工况均有所减小。由

于节气门开度的减小和发动机增压压力的降低，

发动机泵气损失增加，导致发动机热效率进一步

下降。同时，由于发动机转速下降，进气速度降

低，气流惯性减小，过大的进气持续时间可能导致

缸内气体回流，回到进气道内，降低发动机的充量

系数，导致发动机功率减小。因此，合理的发动机

进、排气正时对发动机的动力性和经济性至关

重要 [13]。

2 计算模型的验证

采用数学优化算法对工程问题的优化一般分

为两步：①将需要优化的工程问题转化成最优化

问题，建立对应的数学模型；②选用恰当的优化方

法，求解该数学模型，获得规定范围内的全局最优

解 [14‑15]。因此，拥有一个计算精度满足设计要求的

发动机性能计算程序是优化设计的基础。为降低

优化难度，本文使用 GT‑Power搭建发动机性能

仿真模型。采用单韦伯燃烧模型模拟缸内燃烧过

程 [16]；采用Woschni经验公式模拟缸内壁面传热

过程 [17‑18]。GT‑Power通过确定气门最大升程所

在曲轴转角（crank timing angle）、气门升程数列

（angle array）和转角系数（angle multiplier）调整

进、排气门正时和气门持续时间。完成搭建的模

型如图 3所示。

图 4为发动机外特性工况的仿真结果与试验

结果对比，试验结果与仿真结果相差不大，最大误

差为 10%。

图 5为利用图 3所示的模型针对飞行器常用

巡航工况（发动机节气门开度为 45%，发动机转

图 1 飞行过程中各工况占总时间百分比

Fig.1 Percentage of the total time taken by each operating
condition during flight process

图 2 发动机进、排气门升程曲线

Fig.2 Valve‑lift curve of engine intake and exhause valve

图 3 发动机一维性能仿真模型示意图

Fig.3 Schematic diagram of one‑dimensional engine
simulation model
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速为 4 500 r/min）下，仿真得到的缸压曲线和放热

率曲线与试验测量的缸压和计算的放热率对比。

由于模型的放热和传热均采用经验模型，导致仿

真结果和试验数据存在些许差异，但差异较小，结

合外特性工况的对比结果，遂决定采用该模型进

行性能优化工作。

3 优化模型的搭建

本文利用遗传算法对仿真模型进行优化，利

用专业优化软件 modeFrontier与 GT‑Power软件

耦合，在不改变发动机进、排气管路、燃烧系统和

增压系统的条件下，通过优化进、排气门正时和

进、排气持续时间，改善发动机在巡航工况下的燃

油消耗率。图 6为本文建立的耦合优化模型。

上述创建的优化模型包括：①输入参数，即设

计变量，本文采用进气正时曲轴转角和排气正时

曲轴转角分别代表 GT模型进、排气门的曲轴转

角，用于调整进、排气门正时；采用进气持续曲轴

转角和排气持续曲轴转角代表 GT模型进、排气

门的转角系数，用于调整进、排气门的开启持续时

间；②输出参数，使用最大有效功率和最小燃油消

耗率作为优化目标；③耦合节点，用于实现mode‑
Frontier和 GT‑Power耦合，并对 GT‑Power的输

入参数进行调整；④算法节点，用于定义优化算法

和遗传迭代次数。优化模型中输入参数的边界及

约束条件设置见表 2。

利用遗传算法对某问题进行优化，需要根据

一定的规律给出具有代表性的初始数据点，这一

过程被称为试验设计。modeFrontier软件提供了

多种试验设计方法（design of experiment,DOE），

如拉丁超立方体，正交试验法、全因子设计法、参

数试验法等。由于本文的设计变量较少，采用基

于准随机法衍生出的 Sobol方法进行试验设计，

进行 20次仿真计算，为后续的优化过程提供初始

数据点。采用 MOGA（multi objective genetic al‑
gorithm）‑Ⅱ作为优化算法，遗传代数为 300代。

图 7为本文的优化流程图。

图 4 发动机节气门全开仿真与试验结果对比

Fig.4 Comparison of engine power for 100%
throttle opening

图 5 巡航工况的试验值与仿真值对比

Fig.5 Comparison between experiments and simulation
for cruise operation

图 6 ModeFrontier优化模型

Fig.6 Optimization model designed by modeFrontier

表 2 优化参数边界及约束条件的设置

Table 2 Optimize parameter boundary and
constraint condition

参数

进气正时曲轴转角/（°）

排气正时曲轴转角/（°）

进气持续曲轴转角/（°）

排气持续曲轴转角/（°）

有效功率/kW

有效燃油消耗/（g/（kW•h））

上下边界

50~130

130~50

0. 5~1. 4

0. 5~1. 4

步长

2

2

0. 1

0. 1

约束

条件

>40

<304
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4 结果分析

图 8和图 9分别耦合模型在迭代计算过程中

输出参数的变化过程，从图中明显可以看到，优化

过程的初始阶段，两个输出参数，即发动机功率和

燃油消耗率均无法满足设计要求。随着迭代的推

进，燃油消耗率和发动机功率逐步稳定，并在迭代

过程中分别得到了该发动机在巡航工况下的最大

功率和最低燃油消耗率。在第 261组设计参数

中，耦合仿真模型得到了发动机在该工况下最低

燃油消耗率，约为 296 g/（kW·h），相比原机，燃油

消耗率降低 8 g/（kW·h），此时的发动机功率约为

42.98 kW，比原机数据高 3 kW。

在第 142组设计参数中，联合仿真模型得到

了发动机在该工况下的最大功率，为 45 kW，比原

机仿真数据高 5 kW，此时发动机燃油消耗率约为

298 g/（kW·h），相比原机低了 6 g/（kW·h）。

本文同时针对发动机的功率和燃油消耗率进

行优化，属于多目标优化问题。多目标问题很难

获得一个最优解使所有输出同时实现最大化。为

了简化优化结果的选取，采用帕累托（Pareto）最

优解作为参考。图 10即为耦合仿真模型得到的

帕累托前沿，在该解集内选取设计参数。图 11为

图 7 基于仿真的策略流程图

Fig.7 Strategy flow chart based on simulation

图 8 优化过程中油耗分布

Fig.8 Distribution of fuel economy during
optimization process

图 9 优化过程中功率分布图

Fig.9 Distribution of engine power during
optimization process

图 10 优化目标的 Pareto前沿

Fig.10 Pareto frontier for optimized target

图 11 Pareto前沿的局部放大图

Fig.11 Local enlarged view of Pareto frontier
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帕累托前沿的局部放大图，帕累托前沿包含 63组
参数组合，集中在 5个区域中。为降低计算量选

取各区域中的一组设计参数，比较各组设计参数

在巡航工况下的功率和燃油消耗率，如表 3所示。

采用方案 6可以最大限度降低燃油消耗，提升飞

行器的留空时间。图 12给出了不同方案的进排

气正时对比，方案 6的排气门正时、排气门开启持

续时间与原机相差无几，但是进气门的正时相比

原机有较大变化，进气门开启持续时间明显缩短，

提高了发动机的压缩比，从而改善发动机的热效

率和燃油经济性。

以上的优化结果虽然可以很好地满足巡航工

况下的功率和燃油消耗的设计要求，但尚不能直

接采用上述优化结果。飞行器在起飞时发动机在

最大功率点短时工作，如果功率无法满足要求，飞

机的起飞滑跑距离将增加；如果发动机的最大连

续运转功率降低，飞机的爬升率下降。因此有必

要对优化后的进排气参数在短时最大功率点和连

续工作最大功率点进行验证。

分别计算发动机采用 5组设计参数在 5 500
r/min、100%节气门开度和 5 800 r/min、115%节

气门开度两个工况下的发动机功率，由于这两个

工况使用时间有限，因此不考虑其燃油消耗率。

优化结果与原机结果如图 13所示。通过优化进

气门、排气门正时和进、排气持续时间，发动机的

功率并未出现损失，相反，采用新的进排气正时

后，两个工况下的发动机功率均有提升，如图 13
所示，利用原机性能模拟验证发动机改变进、排气

正时后发动机在 5 500 r/min和 5 800 r/min转速

下的最大功率变化情况。发动机在 5 500 r/min
转速时，功率提升约 6.2%；发动机在 5 800 r/min
转速、节气门全开状态下，发动机功率提升约

4.4%。

图 12 原机与优化方案气门正时对比

Fig.12 Comparison of valve timing for the original case
and optimized cases

图 13 优化结果对比

Fig.13 Comparison of optimized results

表 3 在 Pareto前沿上选取的最优解

Table 3 Optimal solution selected on Pareto frontier

方案

原机

1

2

3

4

5

6

进气正时

曲轴转角/（°）

482

484

480

482

480

480

478

进气持续期

曲轴转角/（°）

1. 32

1

1

1

1

1

1

排气正时

曲轴转角/（°）

231

230

230

230

230

230

230

排气持续期

曲轴转角/（°）

1. 29

1. 4

1. 4

1. 3

1. 3

1. 2

1. 2

功率/kW

40

45. 37

45. 26

44. 09

44. 06

43. 04

42. 98

燃油消耗率/
（g/（kW·h））

304

298

297. 95

296. 79

296. 75

296. 43

296. 23
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整个基于仿真的算法优化过程中，共调用了

300次仿真，如果采用手动调整参数的方法，需要

对 129 600个设计点进行仿真，计算量巨大，应用

本文使用的方法，可以在保证精度的前提下大幅

提升优化效率，减少优化所需时间。

5 结 论

1）在不改变原机进、排气系统、燃烧系统的

条件下，通过将进气正时曲轴转角提前 4°，进气持

续期缩短 25%，排气正时曲轴转角提前 1°，排气

持续期曲轴转角缩短 6.9%，可以使发动机在巡航

工况下燃油消耗率降低 2.5%，发动机功率提升

7.3%；同时在转速为 5 500 r/min和 5 800 r/min
时，发动机输出功率均有提升。

2）将发动机性能仿真模型与遗传算法结合，

在保证计算精度的前提下可以有效减少仿真所需

时间，提高设计效率，进而得到可靠的优化结果。
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