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基于燃油调节原理的航空活塞发动机性能分析
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摘要：直接喷射式燃油系统具有油气比控制精确、燃油燃烧效率较高、便于寒冷天气起动等优点，广泛应用于航空活塞发动

机。基于在中国通用航空领域广泛应用的Cirrus SR20和Cessna 172R型飞机分别配装的大陆 IO-360-ES和莱康明 IO-360-L2A发

动机的直喷式燃油调节器的结构组成和调节原理，比较分析了这 2种航空活塞发动机的加速性能、高空调贫性能和慢车工作稳定

性等发动机使用性能。结果表明：IO-360-ES发动机燃油经大车燃油压力和慢车燃油压力调节后进行油气混合比调节，再流至油

门计量体进行燃油压力调节；IO-360-L2A发动机燃油经过人工混合比调节、慢车燃油流量和混合比调节后流至主燃油调节器。

IO-360-ES发动机燃油系统的高空调贫性能和慢车稳定性能优于 IO-360-L2A型发动机的，但 IO-360-L2A发动机燃油系统的加

速性能优于 IO-360-ES发动机的。
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Performance Analysis of Aero-piston Engine based on the Fuel Regulation Principle
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Abstract：The direct injection fuel system had advantages of precise fuel and gas ratio control，high fuel combustion efficiency，and
easy starting in the cold weather，so it was widely used in aero piston engine. The key components and the regulation principles of two typi⁃
cal direct injection fuel regulators were analyzed. These direct injection fuel regulators were adopted by Continental IO-360-ES and Ly⁃
coming IO-360-L2A engine installed in the Cirrus SR20 and Cessna 172R aircraft respectively，which were widely used in general avia⁃
tion. Based on the above study，several engine performance such as the acceleration performance，high altitude mixture adjustment perfor⁃
mance and idle stability for these two types of aero piston engine were analyzed and compared. The results show that IO-360-ES engine fu⁃
el is adjusted for maximum power fuel pressure，idle fuel pressure and the fuel-air mixture ratio successively，and then flows to the throt⁃
tle metering body for fuel pressure adjustment.IO-360-L2A engine fuel flows to the main fuel regulator after manual mixture ratio adjust⁃
ment，idle fuel flow and mixture ratio adjustment. The research results also show that the high altitude mixture adjustment performance and
idle stability are excellent for IO-360-ES engine while the acceleration performance is excellent for IO-360-L2A engine.
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0 引言

航空发动机燃油系统的功用是给燃油增压，调节

发动机所需的燃油流量，调节油气比，雾化燃油以供

燃烧，满足发动机在各种工况下的燃油需要[1]。燃油

调节装置是发动机燃油系统的核心组成部件，目前使

用的航空活塞式动力装置燃油系统中的燃油调节装

置多为直接喷射式或汽化器式燃油调节器[2]。

与汽化器式燃油系统相比，直接喷射式燃油系

统[3]具有较精确的油气比控制，燃油燃烧效率较高，

且因为燃油汽化而结冰的可能性小，易于在寒冷天气

起动[2]，因此在航空活塞发动机上得到了广泛应用，

并吸引了众多科研人员的研究兴趣。Takagi[4]回顾了

直喷式燃油系统的发展历程，详细分析了该系统在低

燃油消耗率、高功率输出、低污染排放等方面的优势，

展望了其未来的应用和发展趋势；Xie等[5]研究了直
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喷式航空活塞发动机燃油中的铅成分对发动机持续

适航的影响，并提出燃油系统维护的解决措施；Har⁃
shavardhan等[6]采用CFD方法分析了直喷式活塞发动

机起动注油时活塞形状对汽缸内空气流动以及空气

与燃油相互混合的影响；Chan等[7]试验研究了喷油压

力对直喷式活塞发动机汽油闪蒸喷雾结构改变的影

响；Colin等[8]建立了直喷式活塞发动机的点火模型；

魏武国[9]分析了 IO-240A&B航空活塞发动机燃油系

统的基本结构，研究了燃油调节过程，提出了校验燃

油调节系统的步骤；李自俊[10]分析了活塞式发动机机

械泵失效时的自动应急供油方法；孟现召等[11]分析了

发动机驱动燃油泵的结构设计对发动机慢车稳定性

能的影响，并提出了在 Cirrus SR20飞机上进行双泵

油压协调的必要性；王凯等[12]总结分析了航空活塞发

动机直喷式燃油系统常见故障，探讨了其诊断技术；

黄强等[13]在AMEsim仿真平台上建立了发动机燃油调

节系统模型，采取支持向量机法对特征数据进行训

练，验证了支持向量机法用于发动机燃油调节系统故

障诊断的优越性和可靠性。

中国通用航空领域广泛应用的 Cirrus SR20和
Cessna 172R飞机[14]分别配装特内达因·大陆公司生

产的 IO-360-ES与莱康明公司生产的 IO-360-L2A发

动机，均采用直接喷射式燃油调节器。飞行员轮换驾

驶这 2型飞机，需要同时掌握其使用性能。目前还未

见对这 2型发动机燃油调节系统原理及对发动机使

用性能影响的专门研究。本文比较了 IO-360-ES和
IO-360-L2A发动机的 2种直喷式燃油系统的燃油调

节原理，在此基础上比较分析了 2种航空活塞发动机

的使用性能。

1 燃油调节原理

1.1 IO-360-ES发动机燃油调节原理

IO-360-ES发动机燃油调节流通通路如图 1所
示。从图中可见，从飞机油箱来的燃油首先进入油气

分离腔。分离出来的气体从油气分离腔顶端的回路

回流到燃油箱；燃油则流入发动机驱动燃油增压泵入

口的通路。经过发动机驱动燃油泵增压的燃油，通过

高空自动调贫膜盒组件和慢车燃油压力调节活门，分

别调节大车和慢车的燃油压力；经压力调节后的燃油

流到人工混合比调节轴装置进行油气混合比调节；再

流至油门计量体进行燃油压力调节；最后经燃油分配

器被分配到每个燃油喷嘴。其中，油气分离、燃油增

压、大车燃油压力调节、慢车燃油压力调节和油气混

合比调节在发动机驱动燃油泵组件内完成；油门计量

体燃油压力调节在油门计量体内完成。发动机驱动

燃油泵组件由油气分离腔、旁通活门、发动机驱动燃

油泵、高空自动调贫膜盒组件、慢车燃油压力调节活

门和油气混合比控制轴组成，如图2所示[15-16]。

分离出来的蒸汽回流到燃油箱 回流到燃泵进口

燃油箱来的燃油

燃油箱来的燃油 发动机驱
动燃油泵

旁通活门

高空自动调
贫膜盒组件

慢车燃油压
力调节活门

油气混合比
控制油

油门计量体

燃油分配器燃油喷嘴

部分燃油直接从燃油泵出口
流到混合比控制轴入口

油气分离器

图1 IO-360-ES发动机燃油调节油路

图2 发动机驱动燃油泵组件构造

燃油箱来的燃油进口燃油箱来的燃油进口

蒸汽回流

油气分离器本体

发动机驱动燃油泵发动机驱动燃油泵

干隔腔泻油孔

旁通活门
到油门计量体的燃油

混合比控制轴

大车燃油压力调节活门

慢车燃油压力调节活门

1.1.1 高空燃油压力调节

从图 2中可见，大车燃油压力调节活门是 1个圆

柱形的腔室，里面有 1个真空膜盒元件，膜盒由富有

弹性的特殊材料制成。膜盒外部通外界大气，膜盒内

侧连接 1个发动机驱动燃油泵组件回油路流量调节

的活门。IO-360-ES发动机为吸气式进气系统，对于

相同的进气截面面积，当飞行高度增加时，外界大气

压力降低，导致进入发动机的空气量减少。在这种情

况下，随着膜盒外界的大气压力相应降低，膜盒内外

压差变大，致使膜盒膨胀，推动活门向内侧移动，使活
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门开度加大，进而使回油量增多，供向油门计量体的

燃油量减少，保证了油气比的稳定性，从而保证了发

动机稳定有效地燃烧。同时，该膜盒组件起到大车燃

油压力调节的作用，故又称为大车压力调节活门。

1.1.2 慢车燃油压力调节

从图 1、2中还可见，慢车燃油压力调节活门与高

空自动调贫膜盒组件串联，位于发动机驱动燃油泵组

件内部，燃油流过高空自动调贫膜盒组件调节活门后

等量地流到慢车燃油压力调节活门进口（如图 3所
示）。该活门的腔体分为左右 2部分，弹簧作用在活

门的右边，用橡胶隔膜隔开，弹簧右边顶杆的右端有

1颗螺钉，可以通过调节螺钉旋入腔体内的长度，即

调节弹簧的预形变量来改变作用在活门上的预压力。

活门的左上端通向大车燃油压力调节活门出口，左下

一端通向混合比调节轴，另一端通向发动机驱动燃油

泵的入口，燃油回流。在慢车工作状态下，发动机转

速较低，泵的出口压力也相应较低，为了使燃油压力

和流量满足发动机的正常工作需求，只有当泵出口的

燃油压力大于弹簧的预压力时，即大于最小允许燃油

供应压力时，才允许燃油回流。

1.1.3 油气混合比调节

大部分经过发动机驱动燃油泵增压的燃油流到

人工混合比调节轴装置，其外部通过钢索与驾驶舱中

央操纵台的油气混合比操纵杆连接（图 1）。通过操

纵油气混合比杆改变燃油出口截面面积，以调节到油

门计量体的燃油流量和压力，从而改变油气比[17]。

1.1.4 油门计量体燃油压力调节

燃油流出发动机驱动燃油泵组件后马上流向油

门计量体。油门计量体左

端为油门连接杆，该油门

连接杆与节气门轴相连

接，同时通过钢索与飞机

驾驶舱中央操纵台的油门

杆相连，如图4所示。

操纵油门控制杆使节气门开度增大或减小，节气

门轴右边的燃油计量凸轮相应地旋转，而燃油计量插

头位置保持不变，凸轮上的开口与计量插头上的小孔

的位置发生改变，使得允许燃油通过的截面积相应地

增大或减小；通过燃油计量凸轮的燃油压力也相应地

升高或降低。同时通过油门计量体还可设定慢车工

作时发动机的最小转速和油气混合比[18]。经过计量

的燃油从油门计量体的出口流向燃油分配器，从而被

分配到每个燃油喷嘴。

1.2 IO-360-L2A发动机燃油调节原理

IO-360-L2A发动机燃油调节系统由燃油计量部

件、燃油流量调节部件组成[19]。来自发动机驱动泵的

燃油经过人工混合比、慢车燃油流量和混合比、主燃

油的调节后，经过燃油分配器均匀分配到燃油喷嘴，

供气缸内燃烧。燃油调节流通通路如图5所示。

1.2.1 主燃油调节计量燃油

主燃油调节器包括文氏管、2个空气室及空气薄

膜、2个燃油室及燃油薄膜、与空气薄膜和燃油薄膜

相连的球形活门，如图 6所示。A室内的空气压力为

文氏管喉部的压力；B室内的空气压力为大气压力；C
室直接通油泵来的燃油；D室通经过混合比调节器调

节和定油孔后的燃油。C室油压大于D室油压。当

空气流经文氏管时，在喉部的流速增大，压力降低，则

A室压力小于B室压力，这一压力差使得球形活门开

度增大，供油量相应增加。

节气门开度越大，压力差

也就越大，球形活门开度

也就随之越大，供油量也

相应越大；反之，节气门开

度减小，供油量也随之减

小。由于节气门与油门杆

相连，当前推或后收油门

时，进气量发生变化，供油

量也随之发生变化。调整

高空自动调贫膜盒组件调节活门
出口的燃油

活门 隔膜

弹簧
顶杆

慢车压力调节活门
进口燃油

活门定心杆
慢车压力调节活门

出口燃油

混合比调节
轴出口燃油

图3 慢车燃油压力调节活门

图4 油门计量体

油门连接杆 节气门本体

燃油计量插头

节气门轴
燃油计量凸轮

图5 IO-360-L2A发动机燃油调节油路
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人工混合比
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人工混合比
调节活门

慢车
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慢车
活门

燃油流量
分配器燃油喷嘴 主燃油流量

调节器D腔室
主燃油流量

调节器D腔室

计量
燃油 定油咀

图6 主燃油调节器
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慢车转速调节螺钉，也就是调整油门杆收到最后时节

气门开度的大小，可调整发动机慢车转速的大小。

1.2.2 人工混合比调节

慢车燃油量和混合比调节装置如图 7所示。操

纵混合比杆时，混合比调节活门的开度改变。前推混

合比杆时，活门开度增大，流到主燃油调节器D室的

燃油流量增大，混合气变富油；后收混合比杆时，活门

开度减小，流到主燃油调节器D室的燃油流量减小，

混合气变贫油。当混合比杆收到最后慢车关断位时，

燃油流量很小，致使油压降低，不能打开燃油流量分

配器上的分油活门，从而使发动机停车。

1.2.3 慢车燃油量和混合比调节

慢车活门杆与节气门调节杆联动，从而使慢车定

油活门与节气门联动，控制主定油孔的开度，以调节

喷油量（图 7）。推油门时，慢车定油活门随节气门开

大而使定油孔截面开大，使流过定油孔的流量增加，

喷油量随之增加。调整慢车混合比调节螺帽，调整节

气门调节杆与慢车活门杆连接处的联动杆的长度，可

改变慢车活门的开度，使流量改变，从而使慢车混合

比改变。

2 直喷式航空活塞发动机性能

2.1 加速性能

航空活塞发动机的加速性是指快推油门杆时，发

动机转速升高的快慢程度。发动机的加速性能越好，

机动性能就越好，飞机的可操纵性就越强，飞机的安

全性也就越高。因此加速性能是衡量发动机整体性

能的 1个关键指标。通常以快推油门时发动机从慢

车转速加速到最大转速所需的时间 t作为衡量加速性

的标准，所需的时间越短，发动机的加速性越好[2]

t = C ⋅ ∫
nidle

nmax J ⋅ n
ΔN dn （1）

式中：△N为发动机剩余功率；J为发动机转子转动惯

量；nmax为发动机最大转速；nidle为发动机慢车转速；C

为常数。

在发动机转子转动惯量 J等因素相同时，影响 t

的主要因素为剩余功率△N，而影响△N的主要因素

为燃油量增加得快慢。

IO-360-ES发动机在加速过程中，油门杆前推，

与操纵系统机械连接的节气门开度增大，空气流量会

迅速增大。在节气门开度增大的同时，燃油计量孔的

截面积也相应地增大到所需面积。但是，发动机驱动

燃油泵输出的燃油压力与转速线性相关，不能立即增

大。慢车燃油压力调节活门内的弹簧与大车燃油压

力调节活门中的膜盒位置都不能突变，因此通过计量

孔的燃油压力升高幅度较小，燃油增大速度稍滞后于

空气增大速度，不能立即满足加速要求，导致加速瞬

间进入发动机的燃油稍小于需求量，混合气比规定的

要求稍贫油。随着发动机转速的升高，燃油压力逐渐

升高，燃油供给量达到所需燃油量，加速过程完成。

IO-360-L2A发动机在加速瞬间，空气流量增大，

A腔和B腔的压差迅速增大，球形活门在加速瞬间的

流通截面面积大于所需值，燃油流量增速加快。随着

燃油流量迅速增加，C腔与D腔压差增大，活门开度

减小到加速后稳态时的开度。该燃油系统利用加速

瞬间燃油流通截面面积大于所需值的方法来提高燃

油流量，加速性能优越。

综上，IO-360-L2A发动机的燃油量增大较快，加

速性能优于 IO-360-ES发动机的加速性能。

2.2 高空调贫性能

在相同的节气门开度时，进入发动机气缸内空气

量的多少是外界空气的密度和压力的函数。外界空

气压力越高，密度越大，进入气缸的空气量就越大，需

要的燃油量也就越多。随着飞机飞行高度的增加，外

界大气压力降低，空气也相应地变得稀薄，通过相同

的节气门截面面积，进入气缸的空气量将会变小，氧

气量也会相应地变少。为了保证气缸内混合气稳定

有效地燃烧，需要减少燃油供应[20]。IO-360-ES发动

机燃油系统的高空调贫通过 1个额外的高空自动调

贫膜盒组件来实现，即通过感受外部压力的变化来改

变膜盒的膨胀量，从而改变回油活门的开度，达到调

节供油量的目的，自动实现精确的高空调贫功能。

IO-360-L2A发动机燃油系统的燃油调节通过

图7 慢车燃油量和混合比调节装置

油滤

定油孔

慢车定油活门

燃油进口

计量燃油
非计量燃油

混合比调节活门
人工混合比调节操纵杆

与节气门调节杆联动的慢车活门操纵杆
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A、B 2个空气腔的压力差来实现。A腔对应的是文氏

管喉部的压力；B腔对应的是外界的大气压力。飞机

飞行高度增加时，文氏管喉部和外界大气压力都会相

应降低，其压差保持不变。随着高度增加，空气的密

度减小，进入发动机气缸的空气量会相应地减少，而

燃油系统供油量不会自动减少，需要飞行员根据手册

通过操纵混合比操纵杆进行人工调贫来获得合适的

混合气，调贫精度难以精确控制。

2.3 慢车工作稳定性能

慢车工作状态是发动机稳定、连续工作的最小转

速工作状态，用于飞机着陆、快速下降、地面滑行等。

在不同的发动机转速下，需有不同的油气混合比

M[21]，用余气系数α来表征

M=1/（αLth） （2）
式中：Lth为 1 kg燃料完全燃烧所需要的最少空气质

量，即理论空气量，航空汽油的理论空气量为15.1。
发动机的余气系数值随发动机转速的变化曲线

如图 8所示[2]。在发动机小转速工作时，由于废气冲

淡严重，需要增加供油比例，余气系数应设置为0.7左
右，混合气较为富油，发动机工作的稳定性较差。因

此，精确控制慢车混合比尤为重要。

IO-360-ES发动机维护手册规定，在无风的条件

下，应通过调节油门计量体上止动钉的止动位置来调

节发动机的慢车转速为600~750 r/min；在外界环境变

化较大（如换季）时，需通过调节油门计量体上的慢车

混合比调节螺钉，调整发动机的慢车混合比，使其工

作在最佳状态。另外，慢车燃油压力调节活门保证了

燃油的压力和流量满足发动机的慢车状态时的正常

工作需求。调节慢车燃油压力调节活门右边弹簧右

边顶杆一端的螺钉旋入腔体内的长度，可调节弹簧的

预形变量，来改变作用在活门上的预压力，从而调整

在慢车转速时的最大回油压力。

通过调整 IO-360-L2A发动机慢车转速调节螺

钉，也就是油门杆收到最后时，调整节气门开度的大

小，可调整发动机慢车转速的大小。该发动机通过调

整慢车混合比调节螺帽来改变慢车活门的开度，使流

量改变，从而使慢车混合比改变。

因此，相对来说，IO-360-ES发动机从多角度保

证了慢车转速时的供油量、供油压力和慢车混合比，

其慢车稳定特性优于 IO-360-L2A发动机的。

3 总结

（1）大陆 IO-360-ES和莱康明 IO-360-L2A这 2
种发动机虽然都采用直喷式燃油调节系统，但其组成

结构和工作原理差异较大。前者的油气分离、燃油增

压、大车燃油压力调节、慢车燃油压力调节和油气混

合比调节，均在发动机驱动燃油泵组件内完成；而主

燃油压力调节在油门计量体内完成。后者在混合比

调节装置进行人工混合比调节、慢车燃油流量和混合

比调节后，进入主燃油调节器完成主燃油调节。

（2）IO-360-ES发动机燃油系统的高空调贫通过

1个额外的高空自动调贫膜盒组件来实现；IO-360-
L2A型发动机燃油系统由飞行员根据手册通过操纵

混合比操纵杆进行人工高空调贫。

（3）燃油调节系统组成结构和工作原理的不同，

使得 IO-360-L2A型发动机的加速性能优于 IO-360-
ES发动机的；而 IO-360-ES发动机燃油系统的高空

调贫性能和慢车稳定性能优于 IO-360-L2A型发动

机的。
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