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Design and Verification of Self-circulating Cooling Structure of Aviation 
Propulsion Motor

航空推进电机自循环冷却结构设计与验证 *

■  郑梓晨  范兴纲  方海洋  李大伟 / 华中科技大学        黄礼浩  王聪 / 中国航发控制系统研究所

本 文 为 1 台 500kW 级 航 空 推 进

电机设计了自循环冷却系统，重点

对电机机壳内部的热油温度场进行

了数值计算，并对 3D 打印技术得到

的机壳样件进行了试验验证，最后

进行了整机的研制和测试工作，证

明了优化后的机壳风油换热器的散

热性能达到航空推进电机系统的要

求，验证了自循环冷却系统的可行性。

计算模型与数值方法
物理模型
由 于 航 空 推 进 电 机 对 于 机 壳

机械强度的要求较高，在设计外部

翅片时需要兼顾机壳的强度和可加

工性，无法仿照传统散热器的结构

一味地增加对流换热面积。在微电

子领域广泛运用的交错式针状鳞片

（pin-fin）散热齿是一种可行的方案。

在机壳外表面添加交错排列的凸出

翅片，既保证了机壳在圆周方向的

刚性连接，又能增加对流换热面积；

同时交错的翅片结构还可以充分影

响高速气流通过机壳时的流动状态，

在机壳局部形成很强的湍流，能够

进一步提升机壳与气流的换热性能。

参考交错式针状鳞片散热齿的

以航空推进电机为主的推进系统简化了飞机的能源体系，提升了机载能源的利用率和可靠性，但航空推进电
机目前仍存在功率密度低和散热困难的问题，严重制约电动飞机性能的进一步提升。

航
空推进电机冷却系统的设

计与优化是进一步推动航

空电气化发展的重要研究

方向之一，准确的温升计算和更优

化的散热结构在降低电机温度和提

高电机功率密度等方面发挥重要作

用 [1-2]。此前，航空推进电机的冷却

方式主要是强迫风冷，国内外学者

对强迫风冷条件下的散热拓扑结构

进行了大量研究 [3-4]。然而随着电机

功率密度的逐步提高，油冷系统逐

渐成为航空推进电机的主流冷却方

案。当飞机在高空飞行时，推进电

机往往可以直接接触机舱外部，环

境中的高速气流能够冲击电机机壳

外表面，为电机内部的高温热油提

供了良好的冷却途径 [5-7]。对机壳进

行结构设计与优化来增大气流在流

经机壳时的湍流强度和机壳的对流

换热面积，可以提高冷却效率，使

得进行过一次电机内冷却循环的高

温热油在不需要额外热管理设备的

情况下，冷却到接触电机热源之前

的状态，从而达到电机热量“自产

自销”，冷却油在推进电机系统内部

即可自循环工作的目的。

西 门 子 公 司 和 MagniX 公 司 等

最新研制的百千瓦级航空推进电机

均采用内部油冷加外部风油换热的

方案，通过在机壳内部开设流道的

创新设计，结合机壳外部散热翅片

的结构优化，充分利用强迫风冷和

电机油冷的优势，使得推进电机系

统在不需要额外热管理设备的情况

下，实现了“冷油冷却电机、机壳

冷却热油”的自循环工作体系，极

大程度地减小了机载散热系统的体

积和质量。姚缨英等采用了 1 种锯

齿形机壳散热结构，通过几何建模，

标定了锯齿形结构的不同尺寸参数

并进行了结构优化，相比于光滑的

机壳表面，电机的散热性能有了显

著提高，额定工况时的定子绕组最

高温度降低了 15%[8]。张永存等提

出了一种强迫风冷散热的矩形蜂巢

结构，通过增材制造技术，进一步

优化了翅片的散热路径，增大了对

流换热面积，与传统的直线形散热

翅片相比，机壳的最高温度降低了

14%~17%[9]。对于强迫风冷的散热

拓扑结构的研究表明，随着 3D 打印

等制造技术的高速发展，在油冷电

机领域，也应该着重考虑机壳散热

结构的设计 [10]。

* 基金项目 ： 中国航空发动机集团产学研合作项目（HFZL2022CXY033）
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结构，本文设计了电机机壳集成式

风油散热器，其中在数值计算阶段

采用的部分机壳模型如图 1 所示。机

壳内部镂空流道结构，流道轴向长

度为L
p
=190mm，冷却油的进出口宽

度为W=10mm，内部两条轴向散热

筋长度为L
rib

=160mm。为保证冷却均

匀性，每个定子槽均设置了该镂空

流道结构，因此考虑到电机的周向

对称性，将计算区域简化为 4 个槽并

将左右两侧面设置为对称边界，以

尽可能地模拟实际流体状态，降低

模型简化带来的不利影响。

为了对比验证机壳外散热翅片

结构优化对集成散热器冷却性能的

提升效果，参与仿真的物理模型包

括无外部翅片和有外部翅片机壳 2

种。机壳外表面共设计了 6 层交错

排列的翅片以充分利用机壳散热器

的凸出部分，每 1 片翅片的尺寸为

15mm×1mm，保证了整个轴向流道

外壁面均有散热翅片 ；同时为了不

让入口风压明显增加，使高速气流

尽可能地沿轴向穿过机壳散热器，

最大程度地利用气流的散热潜力，

相邻两翅片的间距也选择了尽量大

的数值，在轴向上两翅片的间距为

L
a
=5mm，径向层间距为L

b
=5mm。

数值方法与条件设置
本文的数值计算部分进行了计

算流体力学（CFD）流固耦合仿真，

通过对比和分析机壳外部有无散热

翅片时的表面对流换热系数和油的

温度场分布，来评估机壳集成散热

器的冷却性能。

此次数值模拟是基于 1 台在研

的 500kW 航 空 推 进 电 机 进 行， 为

了尽可能地还原电机实际工作环境

和机载冷却要求，同时权衡计算精

度和仿真速度，在研究过程中采用

k-ω 剪切应力传输（SST）二阶湍流

模型，同时打开能量方程和流体低

雷诺数校正模块，在空气与油流场

均达到动态稳定状态后再进行温度

场的数值计算。

机壳与空气接触的壁面均设置

为无滑移绝热壁面，样件前后端设

计了一组对称的总进出油口，其中

进油口采用质量流入口边界，出油

口采用压力出口边界。空气域也设

置有进出口，其中迎风面进口设置

为速度入口，出风口采用压力出口，

压力出口的静压默认设定为0 Pa。为

了匹配实际上机工况时机载滑油循

环系统能提供的油量和飞行工况下

气流的预估速度，数值模拟时各区

域具体的初始边界条件如表1所示。

试验平台搭建
本文使用机壳样件和涵道风扇等搭

建了机壳散热器冷却性能测试平台，

通过机壳样件进出口油温等数据来

和数值仿真计算结果进行对比分析，

验证本文采用的数值计算模型和仿

真方法的可靠性和实用性。图 2（a）

为试验平台的整体示意，测试平台

由数据记录平台、机壳试验件、涵

道风扇和空气导流罩等组成，实际

搭建完成的冷却性能试验平台如图 2

（b）所示。

集成油冷机将加热过的油通过

油管流入机壳样件，通过空气导流

罩将涵道风扇产生的高速气流推入

机壳试验件工装，用来和机壳外部

翅片作用冷却镂空流道内的热油。

根据实际电机工作情况，设定不同

的进口油温以进行多次定量试验，

通过风速仪和温度传感器等设备对

试验过程中的进出口油温、机壳表

面温度和迎风面风速等数据进行测

量，并通过数据记录平台进行整合。

最后通过数据处理软件进行统计，

得到不同工况下出口油温下降的数

值，进而推断出机壳样件实际的冷

却性能。

结果对比与分析
为了探究集成式机壳风油散热器的

散热能力，本文对有无外层散热翅

片的 2 种机壳结构进行了仿真对比，

图 1    机壳结构

边界条件 参数

机舱环境温度 / ℃ 40

油入口流量 /(kg/s) 0.01337

油入口温度 /℃ 90

气流入口速度 /(m/s) 15

气流入口温度 /℃ 30

表 1   数值模拟初始边界条件

油入口

油出口

径向散热筋
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图 2   冷却性能测试平台

出油口

迎风面风速 空气导流罩

涵道风扇

油冷机

温升记录仪 机壳样件

涵道风扇流量计

风速仪

机壳温度

电机试验台架

机壳试验件
油温和

流阻压降

数据

记录平台 出风口

进油口

（a）试验平台示意 （b）实际试验平台 

通过分析内部油流体温度场来验证

其冷却性能。同时为了证明本文计

算方法和数学模型的鲁棒性，又搭

建测试平台进行验证，对比分析数

值计算结果与试验测量结果，进一

步验证模型的可靠性和自循环冷却

系统的可行性。

有无翅片模型的仿真对比分析
依照上述方法设置好仿真边界

条件和流体材料属性后，对有无外

层翅片的机壳散热器分别进行了流

固耦合仿真，2 种机壳外表面与气

流接触部位的热流密度分布云图如

图 3 所示。可以看出，没有外层翅片

的机壳只有在迎风面气流直接冲击

的部位才有较大的热流密度，后续

气流对机壳的冲击较小，通过机壳

时气体的流动状态未发生明显变化，

空气与油的热交换效率较低 ；当加

入了类针状鳞片结构的外层翅片后，

机壳与气流的对流换热面积显著增

大，同时在气流方向上凸出的翅片

可以增强空气的湍流强度，使得高

速气流与机壳内部的热油发生更加

剧烈的换热过程，此流固交界面的

对流换热系数会明显提高，增强散

热器的冷却性能。

机壳外表面热流密度的增加意

味着机壳向外散热的能力变强，通

过对机壳内表面与油的对流换热系

数进行加权平均计算可以得出，当

机壳不设计外层翅片时，内部镂空

流道中的油流与机壳内表面的对流

换 热 系 数 仅 为 103.2W/(m2·K)， 而

本文提出的机壳结构增加了外表面

散热翅片后，对流换热系数增加到

了 212.3W/(m2·K)，在数值上提高了

105.6%，外层翅片的设计让机壳的

散热性能有了明显提高。

随后在流场稳定后，计算了机

壳散热器内部油的温度场分布并得

到了机壳出口平均油温，图 4 对比

了在同一温度范围内 2 种机壳模型

的流体温度情况。由于对流换热系

数的提高，有外层翅片的机壳散热

器内部油的温度明显低于无翅片机

壳，同时在机壳顶部和径向散热筋

附近，更大的对流换热面积使得油

经过这些部位之后的温度更低。在

有外部散热翅片时，平均出口油温

降低到了 72.1℃，而无散热翅片的

机壳仅能将油冷却到 78.7℃。利用

热量计算公式可以算得，添加外部

散热翅片后机壳散热器可以在相同

的冷却条件下为电机多散去 5.26kW

的热量。在风速为 15m/s 的冷却条件

下，本文提出的机壳风油散热器的

冷却总功率达到了 14.21kW。可以说

明，外部翅片的加入显著提升了散

热器的冷却性能，机壳散热器外层

图 3   耦合面热流密度云图

（a）带外部翅片 （b）无外部翅片
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图 4   油流体温度场云图

图 5   冷却性能测试出口油温变化曲线 图 6   数值计算与试验结果对比

翅片的结构优化为自循环冷却系统

的设计提供了散热能力的保障。

数值结果与试验数据对比分析
为了通过试验进一步验证本文

所采用的流固耦合仿真方法和数值

计算模型的可靠性，利用搭建好的

测试平台进行了不同入口油温下机

壳散热器通风冷却测试。试验过程

中保持涵道风扇吹入机壳样件的气

流速度为 15m/s，气流温度为环境温

度约 30℃，热油流入机壳散热器的

温度以 10℃为间隔依次从 60℃上升

至 90℃，共计进行 4 次测试，当机

壳出口油温达到稳定时说明系统已

经达到了热平衡状态，冷却性能测

试结束。本次试验通过温升记录仪

每间隔 30s 进行一次数据记录，单次

冷却性能测试总时长为 15min。图 5

绘制了 4 次测试试验机壳出口油温随

着时间的变化趋势。可以看出，试

验进行到 10min 之后出口油温基本达

到稳定状态，随着散热器进油口处

油温的提高，机壳外表面与气流的

温差逐渐升高，对流换热逐渐增强，

对散热器内部的油流的冷却效果也

会更好，所以当入口油温升高时，

油经过散热器带走的热量更多，流

出机壳时的温度与入口相比会更低；

且由于 4050 航空润滑油的物理特性，

温度升高时其运动黏度会显著下降，

油的流动性会增加，这也进一步加

强了机壳散热器内部流体的湍流强

度，有助于提升冷却性能。

通过修改流固耦合仿真的边界

条件，可以模拟不同的试验工况，并

通过数值计算得到油流体温度场分

布，再通过加权平均得出机壳的出口

油温数据。因此使用前述参与数值计

算的物理模型进行多次仿真，将不同

试验工况下获得的实测出油温度与仿

真得到的温度进行对比并计算误差，

得到的结果如图6所示。可以看出仿

真得到的出口油温与试验结果基本吻

合，最大的误差出现在最高入口油温

组的冷却试验，两者的差距为2.5%。

这基本验证了数值计算模型在各个工

况下的可靠性，说明了流固耦合仿真

计算的结果可用于预测更大风速和更

高温度情况下机壳散热器的散热情

况，为冷却测试和结构设计优化提供

了数据支持。

（a）带外部翅片
℃ ℃

（b）无外部翅片
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出
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样机研制与测试
通过上述仿真和试验对航空推进电

机的自循环冷却结构进行了初步验

证后，进行了完整的样机设计和研

制工作。基于多维度的创新和优化

设计，该航空推进电机额定功率超

过500kW，输出转矩达到2240N·m，

电机功率密度达到了4.2kW/kg。为

了达到严苛的技术指标，电机采用

高功率密度电机电磁拓扑结构设计，

使用表贴式永磁电机拓扑，辅以低

损耗硅钢片、耐高温漆包线和耐高

温磁钢等先进电机材料进行研制，

同时基于电机－螺旋桨载荷的双向

耦合作用对电机进行了多维度的集

成结构应力、形变和疲劳分析，实

现了电机结构件减重和机械优化设

计。电机内部的冷却方案采用定子

浸油冷却及转子强迫通风的混合冷

却方案，通过机壳及其外部翅片与

外界环境气流进行风油换热，实现

推进电机系统的自循环冷却。

样机测试试验平台使用风机、

风管和导风罩等设备模拟机舱外高

速气流，通过电机自加载测试验证

了 航 空 推 进 电 机 的 电 磁 与 冷 却 性

能。实测数据表明，在额定电流和

额 定 转 速 工 况 下， 电 机 功 率 达 到

569.2kW，电机系统的功率密度超过

4.21kW/kg，系统效率为 93%。同时

通过多工况试验数据拟合计算，电

机自循环冷却系统在模拟通风环境

下，集成在机壳上的风油换热器的

额定散热量可以达到 24.36kW，为航

空推进电机的安全稳定运行提供了

充足的散热能力。

结束语
电气化是航空领域的必然趋势，航

空推进电机的自循环冷却系统是提

高电机功率密度，推动机载设备电

气化进程的重要手段。自循环冷却

系统具有附加冷却循环设备少，冷

却性能强的优势，凸显了其在航空

推进电机系统设计与工业化研制中

的重要性。随着项目样机的成功研

制和后续测试试验的稳步推进，带

有自循环冷却系统的航空推进电机

在航空工业和飞机电气化的技术革

新中均有广阔的应用前景。  

（郑梓晨，华中科技大学，硕士

研究生，主要从事高功率密度电机

冷却系统设计研究）
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