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摘　　　  要：    面向高功率密度和低耗油率，提出了一种航空活塞 -涡轮复合循环动力系统构型，活塞子系统

采用气缸水平对置的二冲程航空重油活塞发动机，涡轮机子系统由燃烧器和涡轮增压器组成。基于 GT-

POWER平台，采用缸压对比研究的方法验证了仿真模型的准确性。基于仿真模型研究了增压器效率、涡轮

等熵效率、补燃油量及海拔高度对复合循环动力系统性能的影响，并依据油耗与输出扭矩进行系统性能评

估。研究结果表明：与单一航空活塞发动机相比，混合动力系统在极限状态下能将输出扭矩提升约 30%；压

气机等熵效率提升 10%产生的扭矩增益大于涡轮等熵效率提升 10%产生的扭矩增益；涡轮前补燃燃油流量

在 0.2 g/s时，能够将排温提升约 150 K，所有工况点输出扭矩提升 20%以上。因此，涡轮前补燃是提升航空活

塞-涡轮混合动力系统性能的有效手段。
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Abstract:   In  response to  high power  density  and low fuel  consumption，an aviation piston-turbine
hybrid  power  system  configuration  was  proposed，wherein  the  piston  subsystem  adopted  a  two  stroke
aviation heavy oil piston engine with horizontally opposed cylinders，and the turbine subsystem consisted
of a burner and a turbocharger. Based on the GT-POWER platform，the accuracy of the simulation model
was verified using a comparative study of cylinder pressure. The effects of turbocharger efficiency，turbine
efficiency，reheating fuel flow rate，and altitude on the performance of hybrid power system were studied，
and the  system performance was  evaluated  based on brake  specific  fuel  consumption and output  torque.
The research results showed that the hybrid system can increase the output torque by about 30% compared
with  the  aviation  piston  engine  at  the  limit  state.  The  torque  gain  generated  by  a  10%  increase  in
compressor efficiency was greater than the torque gain generated by a 10% increase in turbine efficiency.
When  the  reheating  fuel  flow  rate  in  front  of  the  turbine  was  0.2  g/s， the  exhaust  temperature  can  be
increased by about 150 K，and the output torque at all operating points can be increased by more than 20%.
Therefore，reheating in front of a turbine is an effective means to improve the performance of an aviation
piston-turbine hybrid system.

Keywords:   two stroke aviation piston；hybrid system；GT-POWER simulation；
turbine subsystem efficiency；reheating

涡轮机功质比较高，具备良好的低温低气压

起动性能，但热效率相对较低 [1]。二冲程航空活

塞发动机在低温低气压条件下起动性能较差[2]，

但二冲程航空活塞发动机废气中能量较高，涡轮

增压能够从高能废气中进一步提取有用功[3]。发

动机转速较低，可以直驱螺旋桨，无需减速机构，

对提升动力系统功质比具有重要意义[4]。然而，

由于二冲程发动机扫气时进气压力必须高于排气

歧管压力，因此二冲程航空活塞发动机需与增压

器配合使用，确保发动机在所有工况均能正向扫

气压力[5-6]。小型无人机（unmanned aerial vehicle,
UAV）通常采用活塞发动机或者卫星涡喷发动机

作为动力[7]，航空活塞-涡轮混合动力系统能够将

内燃机（internal combustion engine, ICE）的续航优

势和可靠性优势与涡轮机的功质比优势及起动优

势结合起来[8]，充分利用废气中的余能[9]。从混合

动力系统整体分析，涡轮机不仅作为增压器工作

而且能够在某些特定工况进行涡轮能量补充，提

供了一种利用废气能量增加活塞发动机输出功的

方法[10]。

国内外研究学者对于活塞-涡轮混合动力系

统，已经进行了多项研究。早在 1968年，Melchi-
or便向法国专利局申请了 Hyperbar专利，且在

1972年成功应用于 520-6LS3型补燃增压柴油

机[11-13]。2003年，美国能源部率先与卡特彼勒公

司进行了一项合作计划，提出采用电动涡轮复合

系统提升柴油机的燃烧效率，研究结果表明重油

发动机的燃烧效率提升了 5%～10%[14]。2010年，

Shreyas等人采用数值分析的方式研究了柴油复

合涡轮循环，结果表明，循环的总效率随着涡轮

机入口温度的上升而下降，且随着压比的增加而

增加[15]。Honeywell公司采用电动涡轮与活塞混

合的方案，并开发出了 3代电动增压产品，极大地

改善了活塞发动机的燃油经济性[16]。Bin等人试

验研究分析了小型发动机耦合电动复合涡轮在余

热回收方面的可行性[17]。2022年，Mattarelli等人

研究了 1台二冲程压燃式飞机发动机，其气缸边

界条件限定为 12.5 MPa，在额定功率下实现了无

烟燃烧[18]。清华大学的刘刚等人提出了一种涡轮

活塞组合循环（turbine-piston combination cycle, TP-
CC）发动机混合动力系统，研究结果表明，TP-
CC发动机能够以活塞机循环、涡轮机循环、涡轮-
活塞联合循环 3种循环模式工作[19]。张尧对涡轮

活塞组合发动机的各个工作模式进行了理论循环

分析，分析了活塞发动机增压比、缸内压缩过程、

燃气轮机压比等对理论循环的影响[20]。天津大学

的何冠璋以全历程能流回路为研究对象，建立了

发动机串联发电复合涡轮的效率模型，并且提出

了全历程能流回路能量管理策略[21]。Shreyas等
人对 1种涡轮活塞组合循环发动机进行了理论循

环分析，分析结果表明，该组合循环整体热效率

随涡轮入口温度的上升而下降，随压气机压比和

柴油机压缩比的上升而上升[15]。北京航空航天大

学的刘畅等人对于带补燃增压的航空活塞发动机
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进行了起动策略的研究，研究结果表明，复合型

起动策略对于提升航空活塞发动机的功质比具有

重要意义[22]。

虽然国内外众多学者对活塞-涡轮混合动力

系统进行了大量的研究，但其应用对象多以特种

车辆为主，其边界条件与其应用在航空领域有所

差别。尤其对于二冲程航空活塞发动机来讲，随

着海拔高度的增加，其扫气效率下降显著 [23]。因

此，本研究以最小化燃油消耗率 （brake  specific
fuel consumption, BSFC）、最大化输出扭矩为目标，

分析了涡轮等熵效率、压气机等熵效率、补燃燃

油流量和海拔高度等输入参数对混合动力系统性

能的影响权重。研究组织结构如下：文中第 1节

对航空活塞-涡轮混合动力系统进行了理论计算。

文中第 2节建立了航空活塞-涡轮仿真模型，基于

对比研究结果对仿真模型进行了验证。文中第 3
节讨论了不同工况的航空活塞-涡轮混合动力系

统的性能，并且分析了涡轮机效率、补燃及海拔

高度对混合动力系统的影响。文中第 4节总结了

本研究得出的结论。 

1    混合动力系统的理论分析
 

1.1   航空活塞-涡轮混合动力构型设计

本研究虽然是航空活塞-涡轮混合动力系统，

但其与传统的柴-燃联合动力有着本质的区别。

传统的柴-燃联合动力是通过输出轴耦合，进行动

力传递。航空活塞-涡轮混合动力系统是工质循

环的耦合，其理论循环的 p-V图如图 1所示，p表

示压力，V表示容积；T-S图如图 2所示，T表示

温 度， S表 示 熵 [24]。 其 工 质 所 经 历 的 流 程 为

1—2—3—4—5—6—7—8—9—10—11—12。 1—3
为压气机压缩过程，4—5—6—7—8—9—10为活

塞机缸内循环过程， 2—10为定压加热过程 ，

11—12为等熵膨胀过程。

图 3显示了本研究的混合动力系统配置构型

图。涡轮机有 1个与涡轮轴耦合的电动机。涡轮

增压系统模型是简单的 2个单级绝热压缩 /膨胀

方程，分别代表涡轮和压气机。在本研究中，暂

不考虑电力传输部分对混合动力系统的影响。

 
 

气流管路
涡轮
压气机
二冲程活塞发动机
补燃室
喷油器
电磁阀
电动机
轴承
发电机
燃烧器

图 3    混合动力系统配置构型图

Fig. 3    Hybrid power system configuration diagram
  

1.2   涡轮理论计算

本研究中的涡轮增压器模型仅存在 2个等熵

方程，在整个循环过程中效率保持不变，因此气

体流量和压比之间没有联系，这在压气机涡轮Map
图中进行了详细说明。

涡轮输出功可定义为

P = ηtṁexcpTin

1−
(

pout

pin

) γ−1
γ

 （1）

ηt ṁex cp

Tin pout

pin γ

其中 为涡轮等熵效率， 为排气流量， 为排

气比定压热容， 为涡轮进口总温， 为涡轮出

口静压， 为涡轮进口静压， 为比热比。

由式（1）分析可知，涡轮进口总温对涡轮输出

功率的影响最大。涡轮前的压力变化会产生较大

涡轮功变化。此外，废气流量和涡轮进口总温的

变化与涡轮功率成正比。因此，为了使涡轮功最
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图 1    复合动力循环 p-V图

Fig. 1    Hybrid power cycle p-V diagram
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图 2    复合动力循环 T-S图

Fig. 2    Hybrid power cycle T-S diagram
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大化，一种方法是提高涡轮膨胀比；另一种方法

是提高进口总温或排气流量。这就是涡轮前再加

热空气的原因，可以看到它对涡轮的输出功率有

直接的影响。

流量平衡

ṁt = ṁc+ ṁengine+ ṁb （2）

ṁt ṁc

ṁengine ṁb

式中 为涡轮后的流量， 为流经压气机的流量，

为发动机的燃油流量， 为燃烧器的燃油

流量。 

1.3   补燃流量理论计算

为了模拟补燃室的作用，利用排气中氧的质

量分数和排气流量，来确定产生化学计量燃烧产

物所需的燃料流量[25]。在原有的废气温度的基础

上计算出燃料燃烧引起的气体温度上升，然后用

于计算新增的涡轮功。

Tn补燃后将温度提高到 ，并与气缸排气进行

掺混，随后进入涡轮。

ṁair,b = ṁc− ṁair,e （3）

Tn = Tp+
ṁbQlhηb

ṁtcp
（4）

ṁair,b ṁair,e

Tn

Tp

ηb

式中 为流经燃烧器的空气流量， 流经活

塞发动机的流量， 为活塞发动机补燃后温度，

为活塞发动机排气温度，Qlh 为燃油的低热值，

为燃烧器的燃烧效率。 

2    仿真模型的建立与验证
 

2.1   仿真模型的建立

本研究中模型的建立是基于北京航空航天大

学微小型动力团队自主研发的小型二冲程航空重

油活塞发动机[26] 和微型燃气轮机，如图 4和图 5
所示。它没有专门的配气机构，可减少功率损耗，

获得更高的功率[27]。表 1对该航空活塞发动机参

数进行了说明。

本研究中的水平对置活塞发动机，排气口先

于扫气口 15°（CA）打开。曲轴相位被用来作为进

气口和排气口时面值的参考，然后计算进气口和

排气口的面积。其在 GT-POWER中的一维仿真

模型如图 6所示。

其中航空活塞发动机的扫气特征如图 7所示。

由于其采用气口横流扫气的方案，因此其扫气口

时面值关于曲轴下止点对称[28]。 

2.2   边界条件的设置

定义燃烧始点为燃烧总放热量的 5%，滞燃期

为喷射始点（start  of  injection,  SOI）与燃烧始点

（start of combustion, SOC）之间的曲轴转角 [29]。压

气机进口压力、出口压力均设置为静压。涡轮进

口压力、涡轮出口压力均设置为总压。压气机出

口压力，假设等于进气歧管绝对压力。采用空燃

比（air-fuel ratio, AFR）对发动机的燃油经济性进

行限制[30]。

 

图 4    航空活塞发动机

Fig. 4    Aviation piston engine

 

活塞机进气 补燃燃油 燃烧器

燃机润滑

活塞机排气混合动力系统排气 补燃室

图 5    燃气轮机子系统

Fig. 5    Sub-system of gas turbine
 

表 1    航空活塞发动机规格

Table 1    Specification for aviation piston engine

参数 数值及说明

型式 水平对置 2缸、增压、水冷

排量/L 0.4
冲程数 二冲程

缸径/mm 65.5
冲程 60

燃烧方式 缸内直喷

燃烧室形状 浅盆型燃烧室

压缩比 16
喷油系统 电控直列泵

额定转速/（r/min） 2 400
扫气方案 气口横流扫气

喷孔数 4
喷孔直径/mm 0.18
油束夹角/（°） 150

喷油器倾斜角度/（°） 10
扫气开始角度（CA）/（°） 125
排气开始角度（CA）/（°） 110

注：表中 CA为曲轴转角。
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cp γ

涡轮保护的温度限制为 1 200 K[31]。如果新计

算的废气温度超过这个限制，则以达到 1 200 K的

最低燃油消耗量作为基准。在每次计算涡轮功之

前，需要进行排气比定压热容 和比热比 的校

核。最终确定需要的补燃燃料流量，再计算混合

动力系统的 BSFC。
由于航空活塞-涡轮混合动力系统轻量化的

设计，当活塞、活塞环、连杆、曲轴、轴承等需要

承受更大的气缸压力时，它们通常也会变得更重，

其可靠性高度依赖燃烧过程中的缸温、缸压 [32]。

因此需要对缸温、缸压峰值进行限制，本研究将

气缸温度限制在 2 200 K以下。且研究表明，气缸

温度低于 1 400 K会导致不完全燃烧，产生更多的

碳氢化合物（hydrocarbon compounds, HC）排放 [33]。

因此，气缸的峰值温度需要控制在 1 600～2 200 K
范围内，气缸的压力峰值限制在 12 MPa[34]。

爆震极易引发航空活塞发动机的故障，爆震

与发动机的最大压力上升率（maximum pressure rise
rate, MPRR）正相关 [35]。导致爆震燃烧的 MPRR
在 0.5～1.2 MPa/（°）（CA）范围内。本研究基于噪

声、振动的控制，将转速 N=2 400 r/min时的MPRR
限制为 0.5 MPa/（°）（CA）。表 2对以上边界条件
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图 6    活塞-涡轮混合动力系统的一维仿真模型

Fig. 6    One-dimensional simulation model of piston-turbine hybrid power system
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图 7    扫气时面值随曲轴转角的变化

Fig. 7    Variation of face value with crankshaft angle

during scavenging
 

表 2    不同转速下边界条件的设置

Table 2    Setting of boundary conditions at different

rotational speeds

变量
N=1 800 r/min N=2 400 r/min

最小值 最大值 最小值 最大值

进气压力/105 Pa 0.54 1 0.54 1
进气温度/K 255 298 255 298

空燃比 15 25 15 25
气缸峰值温度/K 1 600 2 200 1 600 2 200

气缸峰值压力/MPa 0 12 0 12
压力升高率/（MPa/（°））* 0 0.5 0 0.5

注：表中带*的角度表示曲轴转角。
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进行了总结。 

2.3   仿真模型的验证

采用模型对比研究的方法，将航空活塞发动

机与航空活塞-涡轮混合动力系统给定相同的输

入，对航空活塞-涡轮混合动力系统模型的有效性

和准确性进行验证[36]。

图 8显示了在转速 N=1 800 r/min（最大扭矩

转速）和 N=2 400 r/min（最大功率转速）时，航空活

塞发动机和航空活塞-涡轮混合动力系统气缸压

力曲线的对比。两种动力系统气缸压力曲线没有

明显的差别。实际上，两种气缸之间的最大气缸

压力百分比误差为 0.5% （N=1 800 r/min）和 2%
（N=2 400 r/min）。平均有效压力、输出扭矩、BS-
FC对比误差均在 3%以内。因此认为建立的航

空活塞-涡轮混合动力系统模型是有效的。
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图 8    1 800 r/min和 2 400 r/min缸压曲线对比图

Fig. 8    Comparison diagram of cylinder pressure curves at

1 800 r/min and 2 400 r/min
  

3    结果与讨论

基于本研究建立的航空活塞-涡轮混合动力

系统仿真模型，评估了涡轮和压气机等熵效率、

补燃和海拔高度的变化对混合动力系统输出扭矩

和油耗的影响。 

3.1   不同运行工况的航空活塞发动机性能

每个发动机转速都选取效率最高的点 A、 峰
值输出扭矩 B两个工况点，表 3总结了两个发动

机转速下所有工况点的运行参数。

由表 3可以看出，所有工况点的运行参数均

在边界条件范围内。图 9展示了 1 800 r/min时发

动机 BSFC与输出扭矩的关系。可以看出，当输

出扭矩大幅增加（10 N·m增至 40 N·m）时，BSFC
大幅降低（410 g/（kW·h）至 230 g/（kW·h））。分析

认为这是由于随着输出的增加，气缸相对传热损

失降低，因此耗油率下降。图 10展示了 2 400 r/min

时 BSFC与输出的关系。结果表明，BSFC随输出

的增大呈线性减小。 

3.2   涡轮等熵效率对混合动力系统性能的影响

基于每个工况，对涡轮系统机械效率产生的

影响进行分析。压气机和涡轮的等熵效率最初

都假定为 65%。然后改变压气机等熵效率（ηc=

 

表 3    不同发动机转速下两个工况点运行参数

Table 3    Operating parameters at two operating points at

different engine rotational speeds

工况点
N=1 800 r/min N=2 400 r/min
A B A B

环境压力/kPa 100 100 100 100

空燃比 41.2 24 41.95 32.8

峰值温度/K 1 276 1 662 1 880 1 930

峰值压力/MPa 3.117 4.444 4.339 3.982

输出扭矩/（N·m） 11.56 23.37 23.04 26.38

BSFC/（g/（kW·h）） 297 245 248.6 245.87

平均有效压力/MPa 0.286 0.475 0.358 0.409
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图 9    1 800 r/min时 BSFC随输出扭矩变化图

Fig. 9    Variation of BSFC with output torque at

1 800 r/min
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55%， 75%） ，同时保持涡轮等熵效率 ηt 恒定在

65%。涡轮等熵效率以相同的方式变化，压气机

等熵效率保持在 65%。图 11表明在大负荷时，涡

轮等熵效率的提高导致输出扭矩的增加和 BSFC
的减少，而在小负荷时，压气机和涡轮的效率对

二冲程航空活塞发动机的性能影响不大。分析认

为，这是由于在小负荷时，最低效率的压气机和

涡轮压缩的气体也能够维持发动机的基本性能，

因此在小负荷时，压气机和涡轮等熵效率对混合

动力系统性能影响不大。在大负荷时，涡轮等熵

效率的提高使涡轮能够从废气中提取的有效功增

加，因此增加了涡轮系统的输出功，从而降低了

混合动力系统的 BSFC。
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图 11    1 800 r/min时不同压气机和涡轮等熵效率对 BSFC

和输出扭矩的影响

Fig. 11    Effects of different isentropic efficiencies of

compressors and turbines on BSFC and

output torque at 1 800 r/min
 

此外，从图 12可以看出，将涡轮等熵效率和

压气机等熵效率变化相同的变量，改变压气机具

有更明显的效果。这主要是由于压气机基础功率

大于涡轮功。分析认为，压气机和涡轮的峰值效

率分别为 75%是可以实现的。这些效率用于所

有随后的模拟，它们各自的结果被用作进一步研

究的基础。 

3.3   补燃燃油流量对混合动力系统性能的影响

由于在大负荷或者高空时，将进气压力压缩

至所需压力所需的功大于涡轮可从废气中提取的

功，因此需要采用某种方法提升涡轮的做功能力。

由第 1节涡轮的理论计算可知，提高涡轮的膨胀

比，提升涡轮进口温度，以及增加排气流量，可以

提升涡轮的做功能力。由于涡轮及活塞发动机的

结构不变，因此涡轮的膨胀比及活塞发动机的排

气流量基本不变。本研究选择提升涡轮进口温度

的方法，提升涡轮的做功能力。

提升涡轮的进口温度，一种方法是采用延长

喷油持续期，增加排气温度，这种办法降低了活

塞发动机的效率；另一种办法是补燃增加涡轮进

口温度，其能够提高发动机输出扭矩，同时维持

活塞发动机效率。由于航空重油活塞发动机在所

有工况点都是稀燃，因此废气中存在过量的游离

氧；这允许在排气系统内（涡轮前）进一步燃烧，

以增加排气能量。对于每个工况点，废气中氧气

的质量分数决定了可以继续燃烧的燃料量。废气

中氧气在补燃室完全燃烧对应的燃油消耗量被定

义为“100%补燃”。“50%补燃”是指这个燃油消

耗量的一半。燃烧将会提高废气温度，从而由涡

轮回收更多的涡轮功。

设定 1 200 K的温度极限来保护涡轮。如果

达到该限值，将仅使用 1 200 K废气温度限值所需

的燃油量。表 4总结了前面提到的对于每个工况

点计算，包括气缸燃料流量，以便与计算的补燃

燃料流量进行比较。

由表 4可以看出，补燃能够明显提升废气温

度，且从“50%补燃”的温度提升效果明显大于

“100%补燃”的温度提升效果。图 13表明，补燃

增加导致输出扭矩增加，但代价是 BSFC增加。

从图中可以看出，当使用“100%补燃”时，工况点

A和 B显示输出扭矩增加。然而，即使在“100%
补燃”的情况下，工况点 B显示的复合扭矩仅略

大于 50%补燃的输出扭矩（2 N·m），但 BSFC值显

著增加。这说明了补燃系统的燃烧效率较低，燃

油能量利用率低。

可以看到 2 400 r/min工况时具有类似的趋
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图 12    2 400 r/min时不同压气机和涡轮等熵效率对 BSFC
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Fig. 12    Effects of different isentropic efficiencies of

compressors and turbines on BSFC and

output torque at 2 400 r/min
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势，尽管由于废气中氧气的质量分数较低。在

50%补燃和 100%补燃之间，BSFC和输出变化很

小，表明这种影响是非线性的。分析认为这是由

于补燃对排气比定压热容和比热比的影响所导致

的微小误差。尽管如此，补燃的使用明显增加了

输出扭矩，证明了航空活塞-涡轮混合动力系统的

优势。 

3.4   海拔高度对混合动力系统性能的影响

航空活塞-涡轮混合动力系统运行期间的海

拔高度有所不同。本研究模拟了H=0，3 000，5 000 m
三个海拔高度下的环境压力。涡轮后压力为环境

绝对压力，表 5总结了飞机发动机在不同海拔下

的性能参数。

在高空，保持恒定的发动机转速和空燃比，在

不做任何调整的前提下，由于排气背压的降低，

压气机 MAP图上的工况点会朝着更高的涡轮增

压器转速和更高的压力比移动。但是，从表 5中

可以看出，随着海拔高度的增加，发动机的扭矩

和功率急剧降低。因此，从能量平衡的角度分析，

此时涡轮功的增加不能够满足压气机的功率需求，

需要在涡轮前进行额外的能量补充。

图 14表明，随着海拔高度的增高，补燃产生

的扭矩增益会越来越大。与 50%补燃产生的扭

矩增益相比，100%补燃产生的扭矩增益相对较小。

分析认为，这是由于 100%补燃时，排气中燃料过

多，空燃比过低，燃烧较差，燃烧效率较低。

图 15显示在 2 400 r/min时出现的类似趋势，

随着补燃的增加，输出增加，输出增益随着补燃

程度的增加逐渐降低。
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Fig. 14    Effect of reheating on output torque at

1 800 r/min
  

3.5   不同参数对混合动力系统影响的权重分析

Xn

∆Yn ∆Yn Xn

为了更直观地对比各参数对混合动力系统性

能的影响，将各参数进行当量化，得到如式（5）所
示的当量化参数 ，并将这些不同参数所对应的

性能参数进行当量化，得到如式（6）所示的当量化

参数 。通过分析 随 的变化规律，可以确

定各参数对性能的影响权重。

 

表 4    每个发动机转速下 3个工况点的补燃计算总结

Table 4    Summary of reheating calculations for three

operating points at each engine rotational speed

参数
N=1 800 r/min N=2 400 r/min
A B A B

气缸循环喷油量/mg 5 8 5 6
进气歧管流量/（g/s） 8.56 7.67 8.85 9.11

废气中空气流量/（g/s） 6.42 4.23 5.99 5.68
初始废气温度/K 621 678 678 723

补燃
50%

补燃流量/（g/s） 0.22 0.14 0.21 0.2
温度提升/K 136 36 152 110

新废气温度/K 757 714 830 833

补燃
100%

补燃流量/（g/s） 0.44 0.28 0.42 0.4
温度提升/K 197 122 184 142

新废气温度/K 818 800 862 865

 

表 5    航空活塞发动机在不同海拔下的特性参数

Table 5    Characteristic parameters of aviation piston

engines at different altitudes

转速/
（r/min）

海拔/
m

排气流
量/（g/s）

环境压
力/kPa

环境温
度/K

扭矩/
（N·m）

功率/
kW

1 800

0 14.9 100 288 22.7 4.28

3 000 10.7 69 268 19.3 3.65

5 000 8.3 53 255 13.4 2.50

2 400
0 16.0 100 288 21.8 5.48

3 000 11.1 69 268 17.1 4.30

5 000 76.3 53 255 10.5 2.65
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Fig. 13    Variation diagram of staged reheating BSFC

with output torque
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Xn =
Xr−Xr,min

Xr,max−Xr,min
（5）

∆Yn =

∣∣∣∣∣∣ ∆Yr

Yr,max−Yr,min

∣∣∣∣∣∣ （6）

Xn ∆Yn

Xr ∆Yr

Xr,max Xr,min

Yr,max Yr,min

式中 、 分别为各参数及性能参数的当量化

数据， 为原始输入数据， 为当前性能参数及

相邻试验点较小性能参数的差值，若无较小试验

点，则该值为 0。 、 分别为改变参数的最

大值和最小值， 、 分别为性能参数的最

大值及最小值。

Xr的当量化数据 0、0.5和 1分别对应空燃比

为 24、33、42；对应涡轮等熵效率为 55%、65%、

75%；对应压气机等熵效率为 55%、65%、75%；对

应补燃油量为 0.14、0.28、0.42。

∆Yn

为了确定量化评价参数的主要影响因素，指

定以下标准，即 BSFC的影响权数 的变化范围

在 5%以内时，可认为忽略不计；超过 5%但未达

到 15%时，可认为影响较小；当超过 20%时，可认

为影响较大。当量化 BSFC随各参数的变化规律

如图 16所示。

综上分析可知，活塞发动机的空燃比对混合

动力系统的 BSFC几乎没有影响 ，补燃油量对

BSFC的影响较小，涡轮等熵效率和压气机等熵

效率对 BSFC影响较大。 

4    结　论

本研究使用一维发动机仿真软件 GT-POWER
在 1 800 r/min和 2 400 r/min转速下与同功率等级

的航空活塞发动机在输出扭矩和 BSFC方面进行

了对比研究。评估了补燃增压器效率、补燃程度

和海拔高度对发动机性能的影响。

本文工作得出的结论是：

1）  涡轮等熵效率的提高能够增加航空活塞

发动机的输出扭矩，并由于扭矩的增加而降低了

BSFC。与提升涡轮等熵效率相比，提升压气机等

熵效率能够产生更大的增益，这意味着压气机功

大于涡轮功。补燃在 50%范围内，能够产生较大

的扭矩增益。在 50%～100%之间，虽然也能够产

生适当的扭矩增益，但不成比例地增加了 BSFC。
因此，航空活塞-涡轮混合动力系统在某些工况能

达到助推效果。

2）  在 1 800 r/min转速时，使用补燃在 A和 B
工况点均能产生扭矩增益。在 2 400 r/min转速时

的，扭矩增益的趋势相似，但程度较低。这是由

于 2 400r/min较差的发动机扫气效率较低，发动

机短路损失较小，排气中氧气的质量分数较低。

3） 海拔高度的增加导致输出扭矩减小，BSFC
增加。在两种发动机转速下，补燃可以有效地最

大化输出扭矩。混合动力系统在 2 400 r/min时提

供的最大输出扭矩与二冲程航空重油活塞发动机

相比，提升约为 30%。

这些结果表明二冲程航空活塞-涡轮混合动

力系统适用于轻量化要求较高的无人机，并且是

废热回收的可行选择；本研究仅在某些工况条件

下进行了证明。未来应该对影响混合动力系统性

能的气口（进、排）面积、扫气效率、涡轮等熵效

率等参数进行深入研究。
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