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星型航空活塞发动机增压匹配及控制参数研究 *

王 岩 1，赵振峰 1，武成玉 2，金 金 3，孙 昭 3

（1.  北京理工大学  机械与车辆学院，北京  100081；
2.  航天时代飞鸿技术有限公司，北京  100097；

3.  北方重工业集团有限公司防务事业部试验基地，内蒙古 包头  014000）

摘 要：针对某星型航空活塞发动机在高海拔地区的功率衰减问题，开展增压匹配及控制策略研究。

利用GT-Power建立星型发动机的性能匹配仿真模型，并通过试验对仿真模型进行了校核；在此基础上匹

配了涡轮增压器，建立增压发动机模型。进行了0~8km不同飞行高度条件下的增压匹配与发动机功率随海

拔高度的匹配计算；根据计算结果设计了废气旁通阀开度控制策略并得到了喷油点火控制参数的影响规律。

研究结果表明：为星型活塞发动机所匹配的废气涡轮增压系统，可使发动机在8km海拔高度时功率恢复到地

面功率的83%，较原机8km海拔高度功率提升了90%，可很好满足飞机对发动机高空功率恢复需求。
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Abstract：To solve the problem of power attenuation of a radial aero-piston engine in high altitude areas， 
the boost matching and control parameters research were carried out. A performance matching simulation model of 
the radial engine was established by GT-Power， and the simulation model was checked by experiments. On this 
basis， turbochargers were matched to establish a supercharged engine model. The calculation of boost matching 
and engine power matching at different flight altitudes from 0~8km was carried out. Based on the calculation re⁃
sults， the control strategy of exhaust gas bypass valve opening was designed and the influence law of injection and 
ignition control parameters was obtained. The research results show that the exhaust gas turbocharging system 
matched for the radial piston engine can restore the power of the radial engine to 83% of the ground power at an al⁃
titude of 8km， which is 90% higher than that of the original engine at an altitude of 8km. This scheme can well 
meet the aircraft’s demand for high-altitude power recovery of the engine.
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1 引 言

星型活塞发动机具有单位体积功率大、比重量

轻、寿命长等优点，被广泛应用于航空教练机、竞技

飞机以及个人用小型飞机上，很多物流公司也会选

择星型发动机作为经常工作于高海拔偏远地区的无

人机的动力装置之一［1］。大气压力与大气温度随海

拔高度增加近似线性降低，当发动机处于 5km 海拔高

度的工况时，其功率约降为地面工况时的 44.8%，因

此如何提高无人机的飞行高度并在高海拔地区完成

发动机的功率恢复是当前无人机动力的研究热点

之一［2-3］。

航空活塞发动机在高海拔地区功率恢复的实质

便是随着海拔高度的升高而增加发动机的实际进气

量，从而使得发动机能够恢复地面工况时的进气水

平。废气涡轮增压是一种非常有效的增压方式，应

用十分广阔［4-5］。废气涡轮增压技术是将发动机工作

产生的废气通过排气管路引入增压器涡轮箱中，推

动涡轮叶轮高速旋转，带动同轴的压气机叶轮对新

鲜空气压缩做功，使进入发动机的空气密度增加，即

单位工作循环内进入发动机的新鲜充量增加，发动

机功率随之上升［6-8］。用废气涡轮增压技术可以有效

解决发动机高空功率衰减问题，该技术在重型卡车

及越野车等领域均得到广泛运用，而在航空活塞发

动机上也逐渐被应用［9-11］。活塞发动机废气涡轮增

压技术中最为关键的一环便是活塞发动机与废气涡

轮增压器的匹配［8，12-13］。

本文选取某型星型航空活塞发动机作为研究

对象，该发动机自身装配一台机械增压器，在此基

础上对其进行增压匹配研究分析。星型活塞发动

机自身具有缸数多、点火间隔角小、机械结构复杂

等特点，因此星型活塞发动机的增压匹配具有以下

难点：

（1）缸数多，点火间隔小导致各缸之间排气干扰

较大，压力波动大，排气能量利用率低，对于增压器

的冲击也较大；

（2）结构复杂且机舱对于发动机体积的限制导

致增压器布置困难。

本文以某型星型航空活塞发动机为对象，基于

GT-Power 建立发动机原机一维仿真模型，并通过

试验对模型进行了校核；通过计算选取合适的增

压器并匹配涡轮，根据高空环境下压气机的工作

状态对压气机进行变海拔匹配；针对不同海拔高

度研究不同控制参数对增压发动机性能的影响并

制定相关控制策略，以达到发动机高空功率恢复

目标。

2 增压发动机仿真建模与增压匹配

2.1 原机仿真模型搭建与校核

本文以某型九缸四冲程星型活塞式发动机作为

研究对象。该发动机主要参数如表 1 所示。该型发

动机配装一台机械增压器，发动机曲轴至机械增压

器轴由齿轮机构连接，固定增速比为 7。

对于固定增速比的机械增压器，发动机所处海

拔高度增加时，压气机效率随之降低且进气量大

幅下降，导致发动机高空功率衰减较为严重。如

果需要发动机在 8km 海拔高度的工况时满足功率

恢复的要求，使用一级机械增压已远不能达到所

需进气量，需要匹配二级增压系统来保障更高的

功率［14-17］。

根据表 1 所示的发动机基本参数，在 GT-Power
中建立该星型发动机的一维仿真模型，如图 1 所示。

为了验证本文所建立的星型发动机一维仿真模

型的准确可靠性，搭建了总体布置如图 2 所示的实验

台架。

Fig. 1　One-dimensional simulation model of original engine

Table 1 Engine technical parameters

Parameter
Cylinder diameter/mm

Ignition order
Ignition interval/（°CA）

Stroke/mm
Compression ratio
Displacement/L

Value
155.5

1-3-5-7-9-2-4-6-8
80

174.5
6.4：1
29.87
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本文选取了海拔 1500m 时发动机转速分别为

1670，1770，1910，2030，2100r/min 的五个典型工况点

进行试验。一维性能仿真结果与试验值的对比如图

3 所示。可以看出，通过一维仿真模型计算得到的仿

真值与试验实测值的误差均在 3% 以内，说明发动机

原机模型可靠，可以以此为基础进一步进行仿真模

拟与研究。

2.2 增压方案设计与增压发动机模型搭建

由于星型发动机的机械结构比较复杂且机舱对

于发动机的体积要求较为严苛，选择单个涡轮增压

器会使增压器的体积过大，机械结构上难以布置。

而多脉冲增压系统方案则可以选取三个体积相对较

小的涡轮增压器，每三个相邻气缸的排气管连接进

入同一个涡轮增压器，这样便可以达到功率恢复目

的的同时满足空间布置上的要求。

该发动机的点火次序为 1-3-5-7-9-2-4-6-8，
相邻的点火间隔角仅仅相差 80°CA。如果选用如图 4
所示的全周进气单流道涡轮，将相邻三个气缸的排

气管直接连进涡轮中，点火相邻的两个气缸会产生

排气干扰，增压器效率降低，且压力波动较大对增压

器存在一定冲击，影响增压器的可靠性。因此选用

如图 5 所示的半周进气双流道涡轮增压器，将点火间

隔相对较远的两缸排气管同时进入一个流道，另外

一缸的排气管进入另外一个流道。这种方案可以有

效避免发火间隔近的气缸之间排气相互干扰，即减

少发动机泵气损失，充分利用排气能量，有效提升发

动机性能，提高涡轮的工作效率，减小进涡轮前的排

气压力波动，提高增压器的可靠性。最终设计的增

压系统方案如图 6 所示。

发动机在地面额定工况（2100r/min，节气门全

开）的进气流量为 0.76kg/s，进气压力为 0.147MPa，结
合不同海拔高度下的大气温度及压力，计算得到变

海拔额定工况下的压比需求，如表 2 所示。

基于 2.1 节建立的发动机原机模型，根据发动机

的折合流量、压比需求等参数为发动机匹配增压器，

根据初算 MAP（Manifold Absolute Pressure Sensor）在

Fig. 3　Comparison of power and brake specific fuel 

consumption

Fig. 2　Experiment system
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GT-Power 中建立涡轮和增压器模块并搭建增压发动

机一维仿真模型。进行增压器与发动机的匹配，使

二者联合运行线位于高效区，并与喘振线、阻塞线及

最高限制转速线均留有一定的裕度，全负荷工况压

气机海拔特性图如图 7 所示。

根据压气机和涡轮的平衡关系，对涡轮 MAP 进

行匹配，使涡轮和压气机达到功率平衡，全负荷工况

涡轮海拔特性图如图 8 所示。

2.3 变海拔匹配

随着海拔高度的上升，空气的压力、密度和温度

会随之降低，在特定环境下测得的压气机通用曲线

也会受到影响，因此需要对发动机与增压器进行变

海拔匹配计算，使得增压发动机能够适应不同海拔

环境的工况。

为了使得同一增压器的通用特性曲线可以在各

种大气环境下通用，通常会利用相似理论计算折合

流量和折合转速来绘制增压器的通用特性曲线。在

研究气体流动过程时，一般会忽略气体自身的重力

Table 2 Total pressure ratio required by the engine

Altitude/km
0
1
2
3
4
5
6
7
8

Total pressure ratio
1.47
1.74
1.95
2.18
2.48
2.81
3.20
3.67
4.25

Fig. 4　All-round intake single-channel turbine

Fig. 8　Turbine altitude characteristic diagram under full 

load condition

Fig. 5　Half-cycle intake dual-channel turbine

Fig. 7　Compressor altitude characteristic diagram under 

full load condition

Fig. 6　Booster system scheme
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而考虑气体的压缩性和黏性等因素，因此绘制增压

器通用特性曲线的关键便是马赫数和雷诺数相等。

但是随着海拔高度的升高，空气密度逐渐降低，雷诺

数减小，气体黏性力作用不可忽略，此时根据马赫数

相似计算出的增压器通用特性曲线会失真。可以利

用进口雷诺数修正增压器通用特性曲线的方法来解

决上述问题，该方法主要针对流量、压比以及效率进

行了修正，修正后的压气机通用特性曲线仍用折合

流量和折合转速来表示。

增压器的绝热效率 η c 和雷诺数 Re的关系如下式

所示，其中沿程阻力系数用光滑区的布拉修斯公式

表示。

1 - ( η c )h

1 - ( η c )0
= ( Re0

Reh

) 0.25 （1）
式中下标 0 和 h 表示所处海拔高度。

高海拔地区温度对于雷诺数的影响不能忽略，

因此

Re0
Reh

= ( p1 )0
( p1 )h

 ( T1 ) h

( T1 ) 0
（2）

式中 p1 表示压气机进口压力；T1 表示压气机进口

温度。

压气机通用特性曲线图中的折合流量 qmc 计算公

式如下

( qmc )h

( qmc )0
= ( qm )h

( qm )0
· ( T1 ) h

( T1 ) 0
· ( p0 )0

( p1 )h

（3）

qmc = qm
p ref
p0

T0
T ref

（4）
式中 qm 为实际流量；p ref 为地面参考压力；p0 为压气机

进口压力；T0 为压气机进口温度；T ref 为地面参考

温度。

在同一条折合转速线上，压比 π c 计算公式如下

k1 = ϕh

ϕ 0
= ψh

ψ 0
（5）

k2 = ψh

ψ 0
= 0.5 + 0.5 ( η c )h

( η c )0
（6）

k3 = ( μ c )h

( μ c )0
= ψh

ψ 0
· ( η c )0

( η c )h

（7）

( π c ) = [ 1 + k1 k2 k3 ( ( π c ) k - 1
k0 - 1) ] k

k - 1 （8）
式中 k1 为流量系数比；k2 为压头系数比；k3 为功率系

数比；k 为绝热系数；ϕ 为流量系数；ψ 为压头系数；μ c
为功率系数。

根据进口雷诺数修正增压器 MAP 图的方法对压

气机的通用特性曲线图进行修正，得到修正后的曲

线能够满足各个海拔工况的需求，并根据曲线修改

仿真模型中的相关模块。

选取 5 个无人机的典型工况如表 3 所示，在 0~
8km 海拔下，以 1km 为梯度进行无人机的 5 个典型工

况的增压匹配计算，计算结果如表 4 示。

根据表 4 的计算结果可得，通过变海拔匹配，增

压发动机在 4km 海拔下通过调整废气旁通阀开度能

够恢复功率至地面功率，4km 海拔以上时功率也可以

恢复至较高水平。各个海拔工况下，压气机与发动

机联合运行线均处于压气机工作的高效区内，并与

喘振线、阻塞线及最高限制转速线均有较大裕度。

计算结果表明，经过变海拔匹配后的增压器满足发

动机功率恢复需求。

3 增压发动机控制参数设计与研究

本文研究的目标是实现星型发动机在 8km 海拔

内不同程度的功率恢复，因此需要对增压发动机进

行进气量控制，从而实现增压压力控制的目的。废

气旁通阀技术由于其可靠性高，被广泛应用于增压

控制。

本文基于增压匹配后的星型发动机，研究其在

不同海拔工况下废气旁通阀对涡轮功率、压比和发

动机性能的影响，设计废气旁通阀开度控制策略以

实现增压压力的调节。在此基础上对发动机点火和

喷油控制参数进行优化研究。

Table 4 Calculation results of power recovery with altitude 

for 5 working conditions (kW)

Altitude/km
1
2
3
4
5
6
7
8

Case 1
717
719
714
710
699
687
644
586

Case 2
671
670
663
664
648
637
592
539

Case 3
579
577
570
579
567
532
507
468

Case 4
463
469
462
469
455
416
398
360

Case 5
404
402
400
405
392
353
324
294

Table 3 Typical working conditions of UAV

Case
1
2
3
4
5

Engine speed/（r/min）
2100
2030
1910
1770
1670
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3.1 废气旁通阀开启策略

当发动机在不同海拔高度的工况下运行时，通

过调节废气旁通阀的开度，可以调整进入涡轮的废

气量从而改变压气机的性能，达到增压压力控制、发

动机高空功率恢复的目的［18-20］。

基于前文建立的增压发动机模型，选取 5km 和

8km 海拔时的无人机典型工况 1 和 3 为研究对象进行

仿真计算，各工况下废气旁通阀开度对涡轮功率和

压比的影响如图 9 所示。

计算结果表明，同一海拔高度下，随着废气旁通

阀开度增大，涡轮功率和压比随之降低，发动机在高

转速大负荷时涡轮功率较高，压比也较大。同一负

荷工况下，涡轮功率随海拔的升高而降低，而压比随

着海拔的升高而增大。

废气旁通阀开度对增压发动机性能的影响规律

如图 10 所示。

计算结果表明，在同一海拔高度下，随着废气旁

通阀开度增大，发动机的平均有效压力、功率随之降

低，燃油消耗率随之升高。旁通阀开度较小时，旁通

阀的流量随开度变化较为明显，因此在旁通阀开度

较小时，发动机性能变化显著，开度较大时，发动机

性能变化较为平缓。在同一负荷工况下，低海拔时

发动机的平均有效压力和功率高于高海拔时，燃油

消耗率低于高海拔时。

基于废气旁通阀开度对发动机性能影响规律的

研究，设计不同海拔工况下基于旁通阀开度的增压

压力控制策略。各海拔下额定工况增压恢复目标如

表 5 所示。

基于增压发动机模型，通过设置各个海拔高度

下不同废气旁通阀开度梯度进行仿真计算，得出在不

同海拔高度下满足发动机功率恢复指标的同时考虑

发动机经济性的最优废气旁通阀开度 MAP，如图 11

Fig. 10　Effects of wastegate valve opening on engine 

performance

Fig. 9　Effects of bypass valve opening on turbine power 

and pressure ratio
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所示；据此 MAP，发动机在额定工况下（2100r/min，节
气门全开）的高空特性图如图 12 所示，其中功率恢复

目标为该海拔高度下的最低功率指标。

计算结果表明，在高海拔工况时由于发动机排

气能量不足，为了获得更好的增压效果，废气旁通阀

开度为零；在低海拔工况时，发动机排气能量较大，

因此以废气旁通阀的开度增大来避免过度增压损伤

发动机和增压器。海拔高度越低，发动机负荷越大，

废气旁通阀的开度越大，增压程度越低。基于该控

制策略，发动机能够在 4km 海拔下维持地面功率，在

4km 海拔上也能满足最低功率恢复指标并留有较多

的功率裕度，在 8km 海拔高度时功率恢复到地面功率

的 83%，较原机 8km 海拔高度功率提升了 90%，可很

好地满足功率恢复需求。

3.2 点火喷油参数研究

发动机进行增压匹配后，原机的点火喷油参数

不能保证其仍处于最佳的工作状态中，因此需要对

增压发动机的点火喷油等相关参数进行重新优化。

3.2.1 点火提前角优化       
点火提前角是影响发动机每个工作循环中燃烧

放热的关键参数，点火提前角过大或过小都会影响

发动机的整机动力经济性能。图 13，14 为 5km 和

8km 海拔高度下典型工况 1 和工况 3，点火提前角对

发动机性能的影响规律。

如图 13，14 所示，当发动机处于同一海拔、同一

负荷工况下，随着点火提前角的增大，发动机功率先

增大后减小，燃油消耗率先减小后增大，二者分别在

同一个点火时刻取得最值。当点火提前角较小时，

发动机燃烧放热率重心偏后，等容率低，热效率低，

Fig. 13　Effects of ignition advance angle on engine 

performance at 5km

Fig. 12　High altitude characteristic diagram of engine

Table 5 Power recovery target

Altitude/km
0
1
2
3
4
5
6
7
8

Power recovery factor/%
100
96
92
88
83
78
73
67
60

Power recovery target/kW
703
675
647
619
583
548
513
471
422

Fig. 11　Bypass valve opening MAP



推　进　技　术 2023 年第 44 卷  第 7 期

2203063-8

因此发动机功率较低、燃油消耗率较高。随着点火

提前角的增大，发动机燃烧放热率重心前移，因此发

动机热效率变高，功率逐渐上升，燃油消耗率逐渐降

低，但当点火提前角超过临界值之后，活塞负功上

升，热效率开始下降，功率降低，燃油消耗率开始上

升。以 5km 海拔工况 1 为例，选取 14.3°CA 点火提前

角时，功率达到最大值 701kW，燃油消耗率达到最小

值 272.5g/（kW·h）。

根据仿真计算得出的结果，得出各个海拔工况

下增压发动机最优点火提前角，设计点火提前角的

控制策略 MAP，如图 15 所示。

3.2.2 循环供油量优化       
当发动机的进气量一定时，循环喷油量的大小

决定了缸内混合气浓度的大小，这对发动机的缸内

燃烧产生了很大影响。因此研究循环喷油量对改善

发动机动力性和经济性具有重要意义。研究选取

5km 和 8km 下发动机典型工况 1 和工况 3 进行仿真计

算，计算结果如图 16，17 所示。

计算结果表明，当循环喷油量较小，空燃比较大

时，缸内混合可能会超过发动机的稀燃极限从而导

致缸内燃烧不稳定，此时发动机的功率较小，但发动

机的燃油消耗率较低，经济性较好。当循环喷油量

逐渐增大，空燃比逐渐减小，发动机的功率逐渐增

大，但是当循环喷油量增加到一定量之后，由于缸内

混合气过浓，影响燃烧效果，发动机功率开始下降，

燃油消耗率也会不断上升。以 5km 海拔工况 1 为例，

选取 355mg 左右的循环喷油量时，发动机的动力性达

到最佳，此时油耗为 270g/（kW·h）。

Fig. 15　Ignition advance angle MAP

Fig. 14　Effects of ignition advance angle on engine 

performance at 8km

Fig. 16　Effects of injected mass per cycle on engine 

performance at 5km
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根据仿真计算得出的结果，得出各个海拔工况

下增压发动机最佳循环喷油量，设计循环喷油量的

控制策略 MAP，如图 18 所示。

4 结 论

本文通过研究，得出如下结论：

（1）通过匹配二级废气涡轮增压系统，设计双流

道涡轮的脉冲增压方案，修正压气机 MAP 以适应各

海拔工况环境，可以保证增压器在 0~8km 各个海拔

工况高效运行，提高发动机功率。

（2）通过研究不同海拔不同工况下废气放气阀

开度对于发动机和增压系统的影响规律，设计放气

阀开度控制策略，合理控制增压程度以达到理想的

高空功率恢复效果。发动机能够在 4km 海拔高度维

持功率不发生衰减，在 8km 海拔高度达到地面功率的

83%，较原机 8km 海拔高度功率提升了 90%。

（3）针对增压后的星型发动机进行喷油和点火

控制参数的优化研究，分析得到了喷油点火参数对

于增压发动机性能的影响规律，可为增压发动机变

海拔的参数匹配优化提供一定参考。
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