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基于飞发一体化的滑油系统热性能仿真
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摘要：航空发动机滑油系统与飞机、发动机的关联参数有限。为准确表达变工况滑油系统的热性能，通过研究发动机轴承腔

热性能与转子转速及主流路温度参数的拟合关系，将主机温度、燃滑油参数作为输入，对发动机滑油系统在飞行剖面上典型飞行

状态点的热性能参数进行了迭代计算；针对管壳式燃滑油散热器结构及运行特性，计算了散热器换热性能。建立轴承腔和散热器

的数学模型；基于系统流动仿真平台，利用内部的二次开发环境编写出C#语言代码，开发出了适用于发动机的轴承生热模型和散

热器模型，实现发动机滑油系统与发动机燃油系统及飞机热管理系统的联合计算；在航空发动机、飞机变工况输入条件下，进行滑

油系统、发动机整机及飞发一体化的变工况热性能迭代计算，并与试验数据进行对比。结果表明：该计算方法误差小于 5%，可较

准确地反映变工况条件下的热管理相关参数，为飞发一体化热管理联合仿真分析提供可靠的数据来源。
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Abstract： The correlation parameters between the aeroengine lubricating oil system and Aircraft & engine are limited. In order to 

accurately express the thermal performance of the lubricating oil system under variable operating conditions, the thermal performance 
parameters of the engine lubricating oil system at typical flight state points on the flight profile were calculated iteratively by studying the 
fitting relationship between the thermal performance of the engine bearing chamber and the rotor speed and the engine gas path 
temperatures, and taking the main engine temperature and fuel oil parameters as inputs; According to the structure and operation 
characteristics of shell and tube fuel oil radiator, the heat transfer performance of the radiator was calculated. The mathematical models of 
the bearing chamber and the radiator were established. Based on the system flow simulation platform, the C # language code was compiled 
using the internal secondary development environment, and the bearing thermal model and radiator model applicable to the engine were 
developed to achieve the joint calculation capability of the engine oil system, engine fuel system, and aircraft heat management system. 
Under the input conditions of the aeroengine and aircraft under variable working conditions, iterative calculations of the thermal 
performances under variable working conditions at levels of the lubricating oil system, the whole engine, and the aircraft-engine integration 
were conducted, and compared with the test data. The results indicate that the calculation error is less than 5%. The calculation method can 
reflect the relevant thermal management parameters under variable working conditions accurately, and provide a reliable data source for the 
joint simulation analysis of integrated aircraft-engine thermal management.
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0　引言

随着现代军事技术的飞速发展，下一代飞机对电

力系统的需求增加了近 1个数量级，热系统的负荷显

著增大[1]，发动机进口燃油温度提高，从而对飞机和发

动机的热管理提出了更高的要求[2]，然而，传统飞机的
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环控、液压、滑油和燃油系统等机载机电系统的独立

发展已经无法满足未来飞机的设计需求[3]。综合热管

理系统分为飞机和发动机 2部分[4]，能够准确、有效地

表达各子系统间及内部部件的能量交换特征和热特

征，建立由机头至机尾的各子系统间的热联系，而发

动机与飞机热管理系统的热联系主要体现在滑油系

统。中国过去只注重大元件的研发[5]，而对于发动机

滑油系统的研究不够重视，导致了因关键技术的缺乏

而影响发动机技术整体发展和研究计划的实施。

滑油系统是航空发动机的重要组成部分[6]。滑油

系统热分析是发动机滑油系统设计的重要组成部分，

也是系统设计的基础[7]。国内外学者对发动机热管理

系统及滑油系统设计、优化和故障分析等开展了广泛

研究。Fischer[8]对远距离飞行器的热管理系统进行了

建模与仿真计算；Doman[9]介绍了巡航高度与热管理

系统之间的优化关系；Pangborn等[10]介绍了用于进行

系统分析和控制评估的热管理系统半物理仿真实验

台；许鹏[8]阐述了AC313的主减速器润滑系统构成，及

主要零件的设计方法与参数选择；刘波等[12]构建了滑

油系统稳态模型，得出滑油系统总流量和轴承腔和齿

轮箱腔流量分配由空气压力决定，而空气压力由低压

压气机出口总压决定[13]；马壮[14]构建了滑油系统稳态

压力模型；吕亚国[15]对滑油系统进行了全面的热分析

计算；杨春信等[16]进行了滑油系统散热性能的分析；

刘振侠[17]以流体流动与换热的网络算法为基础，开展

了滑油系统分析研究；郁丽等[18]提出了轴承腔腔压计

算方法。

然而，航空发动机滑油系统是 1个包含大量流动

阻力与换热元件的变流量、变载荷、变温度的非线性

流路的复杂系统，传统的研究方法是逐条流路进行分

析，其计算结果精度低、难以用来指导系统设计；使用

ANSYS 等大型仿真计算软件可以进行热分析，但不

适用于多系统的迭代计算，不利于整机热管理性能的

模拟。为了有效建立发动机滑油系统热管理子系统

的模型，目前通常采用的计算分析方法是流体网络算

法。在流动模型方面，系统流动仿真平台把质量方

程、动量方程、能量方程联立同时求解，能对流体系统

进行稳态和瞬态分析以及热传导分析。本文在研究

发动机滑油系统的运行原理基础上，对系统中各相关

生热、换热部件进行详细数学分析，并在仿真平台搭

建发动机滑油系统计算模型，为飞发一体化热管理设

计提供技术基础。

1　发动机滑油系统原理

发动机滑油系统主要功能是向发动机轴承、齿

轮、密封装置等处提供用

于润滑及冷却的滑油。常

见滑油系统供油子系统如

图1所示，具体流路为滑油

箱→滑油泵组→滑油滤→
燃滑油散热器→前、中、后

腔喷嘴（后腔管路上设有

后腔滑油控制阀，动态调

节后腔流量），其中滑油泵

组上设有压差活门，其目

的为保证供油压力与后腔

轴承腔腔压的供油压差保

持稳定。

从图中可见，主要的热量转化部件为生热元件

（包括前、中、后轴承腔和附件齿轮箱等部件）和散热

器，要建立整个滑油系统进行适应热管理系统计算的

热模型，就需要找到能对这些部件热特征进行精准建

模，并能高效融入飞机热管理模型进行计算的方法。

所研究的发动机滑油系统原理如图 2 所示。在

发动机工作时，发动机主轴通过传动轴带动供油装置

的滑油泵组工作，供油泵

将滑油从滑油箱抽出，经

滑油滤过滤掉系统磨损颗

粒、燃滑油散热器冷却后

分多路给前轴承腔、中轴

承腔和后轴承腔等部件供

油，对其中的摩擦部件进

行润滑和冷却，并带走发

动机腔内磨粒，然后通过

回油泵组将滑油抽回到滑

油箱内完成1个循环。

2　关键部件数学模型

2.1　燃滑油散热器散热性能计算模型

主燃滑油散热器和辅助燃滑油散热器均为壳管

式结构，燃油均在管内流动，滑油均在管外壳内流动。

本文将采用文献[19]中的方法描述壳侧流体换热和流

滑油回油路
滑油腔通风路
内部管路 2 1

7

109865

3
4

1—电子控制器；2—后腔滑油控

制阀；3—飞附机匣（或转接齿轮

箱）；4—起动机；5—滑油泵组（调

压差活门）；6—滑油滤；7—附件

机匣（含滑油箱）；8—燃油泵；9—
主燃滑油散热器；10—辅助燃滑

油散热器

图1　滑油系统供油系统

图2　发动机滑油系统原理
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动，综合考虑散热器壳侧

的泄漏流动以及旁路流动

的影响，更贴近实际地预

测壳侧的换热和流动性

能，具体的建模流程如图 3
所示。

2.2　 轴 承 生 热 量 计 算

模型

本文研究对象是双转

子发动机，支承系统原理

如图 4 所示，高、低压转子

由5个轴承支承，低压转子

设计了3个支点，支承方式

为 1-1-1，高压转子设计了

1个支点，支承方式为 1-0-1。其中，1号滚子轴承位

于低压转子与发动机主机架之间，在前轴承腔内。2
号球轴承承受来自于风扇和助推器径向载荷，并位于

旋转的低压组件中心，3号球轴承位于静态组件中高

压转子的中心，并传递轴向载荷，2号和 3号轴承在中

轴承腔内。4号滚子轴承位于高压轴的后部，将其与

低压转子分开，在高压转

子和低压转子的中间，5号

滚子轴承支承涡轮后框架

的低压涡轮转子，4 号和 5
号轴承在后轴承腔内。

轴承腔热特征的计算模型需要与整机运行参数

建立联系，并能保证较好的独立运行功能、通用性以

及准确性。滑油系统发热量与轴承生热量和轴承腔

壁面换热直接相关，而壁面换热又与各轴承腔相近的

发动机主流温度密切相关，为此，研究系统热特性与

轴承发热和各处主流温度间的相互关系，建立拟合关

系式。其中，轴承生热量的计算是设计滑油系统的

关键。

轴承发热量计算方法的整体法比较适用于滑油

热管理子系统的建模，而局部法涉及的结构参数和计

算模型过于细化和复杂，不利于整机热管理性能的模

拟。Petroff’s 定律等轴承摩擦发热量计算方法相对

简单，但无法有效体现不同工况下载荷力的变化对轴

承摩擦发热量的影响。本文采用更加准确的文献[20]
中的方法计算滚子轴承的摩擦发热量，采用文献[21]
中的方法计算球轴承的摩擦发热量。

2.2.1　滚子轴承

滚动轴承在负荷下各运动表面的摩擦功率损失

包括：（1）滚动体沿内、外滚道运转时产生的滑动摩擦

损失；（2）滚动体在保持架兜孔内自转时产生的滑动

摩擦损失；（3）滚子两端面与轴承套圈档边侧面的摩

擦损失；（4）保持架对内圈引导面之间的滑动摩擦

损失。

滚动轴承在液体润滑条件下产生的搅拌功率损

失包括：（1）滚动体和滚道接触区进口处由于滚动体

旋转二形成的液体泵入和剪切力产生的损失；（2）滚

动体和保持架兜孔接触区进口处液体泵入和剪切力

产生的损失；（3）保持架内、外圆柱表面与内、外圈引

导面之间流体粘性剪切力产生的损失；（4）滚动体和

滑油交界面处流体阻力产生的损失。

滚子轴承摩擦热Qc为

Qc = CZρl2u3 β，C = C1 + C2 （1）
式中：Qc为轴承总功率损失，W；Q1为各运动表面摩擦

功率损失，W。

Q1 = C1 Zρl2u3 β （2）
式中：Q2为润滑流体搅拌功率损失，W。

Q2 = C2 Zρl2u3 β （3）
式中：C = C1 + C2 为轴承中总阻力系数，C1 为摩擦系

数，C2 为流体动力阻力系数；Z 为滚动体数量；ρ为滑

油密度（以滑油出口温度为定性温度），kg/m3；l为滚动

体长度，m；u为轴承保持架圆周转速，m/s；β为径向游

隙对功率损失的影响系数。

2.2.2　球轴承

球轴承总摩擦热为

Qc = M f ω - M f ⋅ 2πN 60 = 0.1047NM f （4）
M f = M l + Mv + Ms + Me （5）

式中：Qc 为轴承总摩擦热，W；M f 为总摩擦力矩，N·m；

ω 为角速度，rad/s；M l 为载荷引起的力矩，N·m；Mv 为

粘性摩擦力矩，N·m；Ms 为轴承自转摩擦力矩，N·m；

Me为滚子端面摩擦力矩，N·m；N为转速，r/min。
2.3　轴承腔外空气换热量计算模型

轴承腔外热空气处于流动中，当其温度高于轴承

腔外壁面温度时，热空气与外壁面间即存在对流传

热，对于中腔和后腔，由于热空气温度远高于轴承腔

外壁面，所以热空气通过对流换热传入轴承腔的热量

会占滑油从轴承腔带走的总热量的大部分，因此，该

判断
|| η - η'

η ≤0.1

图3　壳管式典型散热器换热

及流阻性能仿真建模流程

No.1 No.2 No.3 No.4 No.5
低压
转子

高压
转子

图4　航空发动机支承

系统原理

123



第 50 卷 航 空 发 动 机

换热量需准确计算。

暂取流动的热空气在轴承腔外壁面产生的平均

对流换热表面传热系数为17.03 W/m2·K。

各轴承腔的热空气主流温度分别取

前腔：                        TaF = Tb21 （6）
中腔：                        TaC = T3 （7）
后腔：                        TaA = T5 （8）

式中：Tb21、T3、T5分别为2、3、5号轴承的平均温度，℃。

前、中和后腔的外壁面换热面积由腔外壁几何结

构确定，外壁面温度取为其滑油出口温度，此时热空

气向轴承腔的换热量为

ΦaF = αAaF(TaF - TsvF ) （9）
ΦaC = αAaC(TaC - TsvC ) （10）
ΦaA = αAaA(TaA - TsvA ) （11）

3　基于流动仿真平台的发动机滑油系统建模

3.1　建模流程

基于流动仿真平台的滑油系统热模型搭建主要

考虑与温度有关的计算，所以选取的及二次开发的元

件需保证系统运行过程中压力项不会对热耦合结果

产生干扰，该仿真平台的搭建流程如图5所示。

3.2　发动机滑油系统模型搭建

3.2.1　关键部件建模原理

3.2.1.1　生热部件建模原理

生热元件是发动机滑油系统热模型的核心元件，

是整个系统发热量的主要来源，也是仿真计算的关

键。包括 5 个轴承、发动机内的附件机匣、各种零部

件、中央传动齿轮及轴承腔与空气的热交换等，由于

流动仿真平台元件库中不能满足系统热性能计算需

要，因此需对生热元件进行自定义元件的二次开发。

本文在掌握流动仿真平台元件编码的基础上，使

用其二次研发功能，根据 ECM（external component 
model）模块下的 2支路框架，编写发热元件的计算代

码，针对发动机在飞行包线内不同工况特征，在现有

计算滚子轴承和球轴承生热量的方法上进行分区域

修正，并生成 .dll系统文件与平台进行对接，通过仿真

平台内部具备的接口模块参数，该参数可以由用户自

定义，定义参数的名称和单位，将元件的内部仿真数

据输出出来。然后对所有发热部件进行整合，包装成

1 个生热元件，该元件输出的是总的滑油出口温度，

但是内部结果界面可以显示各轴承节点处热性能参

数的计算结果，生热元件的模型和输出界面如图 6
所示。

3.2.1.2　壳管式散热器建模原理

同样，流动仿真平台中的元件不能根据壳管式散

热器的结构尺寸进行相应换热和阻力计算，壳管式燃滑

油散热器的元件也需要进行二次开发，利用前述的散热

器热性能计算的理论模型，

根据散热器换热特性对计

算模型进行修正，基于ECM
（external component model）
模块下的 4 支路模型进行

二次开发，构建出主散热

器和辅助散热器元件，壳

管式换热器模型和输出界

面如图7所示。

3.2.2　发动机滑油系统模型搭建

针对滑油系统热分析模型提出以下假设：（1）忽

略管道换热的影响；（2）不考虑重力的作用；（3）忽略

各部件与周围环境之间的换热；（4）默认为 1 维流体

换热，流动截面上的温度和运动参数均匀一致。

搭建的发动机滑油系统仿真模型如图 8所示，发

主散

燃油进口温度

P

F

图7　壳管式换热器的模型

和输出界面

图5　基于流动仿真平台发动机滑油系统建模流程

生热元件

T2 T25 T3 T5 滑油流量
低压转子

高压转子

图6　生热元件的模型和输出界面
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动机滑油通过流量源输

入 1 个初始温度、流量给

生热元件，滑油将部件的

发热及其它热量带走，然

后进入到主散热器中进

行第 1 次散热，再进入到

辅助散热器中进行第 2
次散热，用信号元件读取

回油温度，将该温度当作

供油温度赋予流量源，输送给生热元件中，从而控制

温度的循环迭代。

模型图上的黄色的信号元件是输入参数，同时可

以作为与飞机和发动机热管理系统的连接口，热管理系

统的参数可以方便的连接到这些输入元件上，从而达到

飞发一体化仿真的目的。

4　仿真结果分析

选取飞行包线内 27个典型工况状态点作为验证

对象（包含慢车、设计点和巡航等），发动机高、低转子

相对物理转速 N2与 N1，发动机主流路温度参数风扇

进口总温 T2、高压压气机进口总温 T25、高压压气机出

口总温T3、低压涡轮出口总温T5，滑油流量 qv0、主燃滑

油散热器燃油进口温度 t'fM 及流量 qvfM 作为输入参数，

进行滑油系统热性能迭代仿真计算，与试验结果进行

对比分析，结果如图9～13所示。

从图 9中可见，滑油总回油温度仿真计算结果平

均误差为2.9%。

从图 10 中可见，滑油后腔回油温度仿真计算结

果平均误差为3.2%。

从图 11 中可见，主散热器滑油出口温度仿真计

算结果平均误差为0.4%。

从图 12 中可见，主散热器燃油出口温度仿真计

算结果平均误差为4.0%。

从图 13 中可见，辅助散热器燃油出口温度仿真

计算结果平均误差为1.5%。

综上所述，滑油系统热性能仿真计算模型在典型

工况点的计算数据都具备较高精度，少部分状态点

（地面慢车）流量、温度变化较大，产生一定的偏差，仿

真平均误差都在5%以内，因此，所建立的滑油系统模

型可有效表达系统实际运行情况。

5　结论

（1）基于流动仿真平台二次开发的适应飞发一体

化热管理技术的滑油系统热性能仿真计算模型具有

自主性强、精度高、适用性强、灵活度高和可扩展性强

等特点。采用 C#语言编写部件功能模块，突破了平

台自带模块的约束和被动，实现了滑油系统热性能计

算模型的自主开发和设计，在现有方法上提出了分区

域轴承生热量修正方法和基于换热特性的散热器模

型修正方法，保证了部件功能描述的准确性和可修正

性，并具有很强的专业性。

（2）仿真模型计算误差在允许范围内，验证了仿

真模型的准确性。基于流动仿真平台可实现对发动

机滑油系统热性能的精确模拟，并进一步指导优化设

计，同时，可对其他状态点热性能进行预测计算，大幅

节省时间和经济成本。

（3）仿真模型可以基于流动仿真平台，提供输入、

输出接口作为更复杂的飞机、发动机热管理系统的一

部分开展系统联合仿真计算。所需发动机提供的转

速及主流温度参数简单易得，同时能够准确地表达不

同工况点发动机滑油系统上关键节点的燃、滑油热分

析所需参数，为飞发一体化热管理联合仿真分析提供

了可靠的数据来源。

滑油循环

P
F

滑油滤

主散

生热元件

P

燃油进口温度 燃油进口温度

FF

P

图8　发动机滑油系统

仿真模型

总回油温度Toh 仿真结果

温
度

/℃

典型工况状态点
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26

图9　滑油总回油温度仿真计算结果

总回油温度Tohz
仿真结果

温
度

/℃

典型工况状态点
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26

图10　滑油后腔回油温度仿真计算结果

主散滑油出口温度 仿真结果

温
度

/℃

典型工况状态点
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26

图11　主散热器滑油出口温度仿真计算结果

主散燃油出口温度 仿真结果

温
度

/℃

典型工况状态点
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26

图12　主散热器燃油出口温度仿真计算结果

辅散燃油出口温度 仿真结果

温
度

/℃

典型工况状态点
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26

图13　辅助散热器燃油出口温度仿真计算结果
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