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航空发动机轴承腔
热状态分析模型及温度场计算
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【摘要】　分析了轴承腔的主要热源。建立了轴承及石墨密封摩擦热的计算模型、密封热泄漏量的

计算模型、对流换热系数的计算模型及温度场的计算模型。用热网络法建立了轴承腔的热平衡方

程组,并采用拟牛顿法求解了该方程组。获得了 10种不同工况下的温度场计算结果,该结果与本

文的测试结果基本吻合。
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随着航空发动机推重比等性能不断提高,发动机主轴承及轴承腔的热问题愈来愈突出,直

接影响着轴承寿命和发动机的可靠性。因此,进行轴承腔的热分析,定量计算出轴承及密封的

摩擦热及热泄漏量,确定轴承腔系统的温度场,对于优化发动机的参数设计、提高发动机的推

重比和可靠性具有重要意义。

图 1　某型发动机后轴承腔结构的分析模型

1　计算模型

1. 1　轴承摩擦热的计算模型

　　图 1为某型发动机后轴承腔结构

的分析模型 (节点位置与节点号的对

应关系见表 1)。该轴承腔的主要热源

有: 轴承摩擦热Q bfr; 石墨接触密封的

摩擦热Q rub; 密封的热泄漏量Q air; 外

界热源以传导方式输入轴承腔的热

量。轴承的摩擦功率损失为[1 ]:

Q bf r = CZΘl2u3Β′ (1)

式中: Z 为滚动体数量, Θ为滑油密
度, l 为滚子长度, u 为轴承保持架圆

周速度, Β′为径向游隙对功率损失的



影响系数, C 为总阻力系数,具体算式详见文献[ 1 ]。

1. 2　石墨接触密封摩擦热的计算模型

Q rub = F ΣΜΛ (2)

F Σ = Π(F r + F g r + F g )D (3)

式中, F Σ, Μ和 Λ分别为密封件接触合力、滑动速度和摩擦系数, F r 为单位密封周长径向气体不

平衡力, F g 为密封件扇形接头间隙气体不平衡力, F g r为密封件和周向弹簧系统的惯性力 (周

向弹簧力按密封环和弹簧系统的运动惯性力来设计计算,因此周向弹簧的最大径向载荷按F g r

计算) ,D 为密封直径。

F r = A (1 - K ) õ△p (4)

K = [ 1 + 1ö(1 + p 2öp 1) ]ö3 (5)

F g = cn1△p ö(ΠD ) (6)

F g r = 9m Ξ2∆ö2 (7)

　　在式 (3)～ (7)中,△p 为密封压差,A 为密封凸缘宽度, K 为载荷系数, p 1 为挡油空气压

力, p 2 为油腔压力, c为密封环接头间隙,△p 为密封压差 (Pa) , l 为密封接头流动长度 (m ) , n

为密封环接头数目,m 为密封件和周向弹簧单位周长质量, Ξ为密封跑道角速度, ∆为密封件
径向跳动量。

1. 3　密封热泄漏量的计算模型

　　轴承腔外热空气通过密封渗入到轴承腔内的热量为:

Q air = G õ cp õ△T (8)

　　根据试验数据,得出如下的拟合公式:

G =
D p 1

T
- 017151 + 019382

p 1

p 2
- 012305

p 1

p 2

2

+ 01019
p 1

p 2

3

(9)

式中: G 为气体泄漏量 (kgös) , cp 为气体比热[J ö(kg·K) ], D 为跑道直径 (m ) ,△T 为密封泄

漏前后空气的温差, T 为气腔温度 (K) , p 1 为气腔压力 (M Pa) , p 2 为油腔压力 (M Pa)。

1. 4　轴承腔内对流换热系数的计算模型

　　轴承腔内的传导和辐射是比较容易处理的,而对流换热系数是最难精确计算的。本文研究

的后轴承腔,其轴承润滑方式为环下润滑。润滑油与轴承内外滚道、润滑油与石墨密封跑道之

间都要进行强制对流换热,将其中的摩擦热带走。从轴承和石墨跑道飞溅到轴承腔中的滑油与

空气混合形成两相流,两相流与高温轴承腔内壁也要进行对流换热。这几种对流换热系数采用

如下的公式计算:

Α=
01332 (k öl) P r1ö3 R e1ö2 (R e < 5× 105) 层流

(01037 R e018 - 850) (köl) P r1ö3 (5× 105 ≤R e < 107) 紊流
(10)

　　针对不同的换热面,采用不同的定型尺寸 l、雷诺数R e和普朗特数 P r。

1. 5　轴承腔温度场的计算模型

　　首先将轴承腔进行温度节点的划分。在稳态传热时,流入任一节点的热流等于流出该节点

的热流。在任一时刻任一节点的净热流率为:

q i = qG i + 6
n

j = 1

(qci, j + qv i, j + qri, j ) (11)
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qG i为分配到 i节点的内部生成热, qci, j , qv i, j和 qri, j分别为 i节点到 j 节点的传导热流率、对流换

热热流率、辐射热流率, n 为有换热关系的节点总数。则轴承腔系统的热平衡方程式组为:

q j = q j ( t1, t2,⋯, tm ) = 0　　　　 ( j = 1 , 2 , ⋯ ,m ) (12)

　　求解这一方程组即可求出轴承腔的温度场 tj ( j = 1, 2,⋯, m )。

2　轴承腔温度节点及热网络图

　　轴承腔分析模型热节点布置如图 1所示 (所考虑元素为轴对称)。节点位置与节点号的对

图 2　轴承腔的热网络图

应关系见表 1。各节点之间的热传递关系可用图 2所示的热网络图来表示。

表 1　节点位置与节点号的对应表

节点号 节 点 位 置 及 含 义 节点号 节 点 位 置 及 含 义

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

内圈平均温度 T 1

外圈滚道表面温度 T 2

轴承外圈与轴承座配合表面的温度T 3

轴承座外表面的温度 T 4

轴承座侧表面的温度 T 5

轴颈平均温度 T 6

石墨密封装置安装边内侧温度 T 7

轴承腔筒体内壁温度 T 8

石墨跑道上的平均温度 T 9

测温感应头平均温度 T 10

轴承腔内滑油—空气温度 T 11

密封跑道内侧壁温度 T 12

13

14

15

16

17

18

19

20

21

22

23

后盖内表面温度 T 13

轴承座外环温度 T g (已知)

涡轮轴中心孔温度 T s (已知)

轴承腔外前部空气温度 T q (已知)

轴承腔外后部空气温度 T h (已知)

密封跑道外侧环境温度 T c (已知)

后盖外环境温度 T w (已知)

轴颈外端温度 T z j (已知)

润滑轴承后的滑油温度 T o (已知)

供油温度 T I (已知)

回油温度 T e (已知)
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3　热平衡方程组的建立

　　根据上述热网络图和所建立的模型,建立如下的热平衡方程组:

q1 = (1ö2)Q i - ΑiA i (T 1 - T i) = 0 (13)

q2 =
1
2

Q e -
2Πk 1B e

ln (D öD e)
(T 2 - T 3) - ΑeA e (T 2 - T 0) = 0 (14)

q3 =
2Πk 1B e

ln (D öD e)
(T 2 - T 3) -

2Πk 2B e

ln (D 1öD )
(T 3 - T 4) = 0 (15)

q4 =
2Πk 2B e

ln (D 1öD )
(T 3 - T 4) +

2Πk 3 l1

ln (D 2öD 1)
(T g - T 4)　 　　　　

-
Πk 2 (D 2

2 - D 2
1)

l1

T 4 + T g

2
- T 5 - Α′11A 0 (T 4 - T 11) = 0 (16)

q5 =
Πk 2 (D 2

2 - D 2
1)

2l1

T 4 + T g

2
- T 5 - Α′11A 2 (T 5 - T 11) = 0 (17)

q6 = Α2A
′
3 (T z j - T 6) - Α′2A 3 (T 6 - T i) - Α′11A 4 (T 6 - T 11) = 0 (18)

q7 = U 7A 7 (T q - T 7) - Α11A 7 (T 7 - T 11) = 0 (19)

q8 = U 8A 8 (T h - T 11) - Α11A 8 (T 8 - T 11) = 0 (20)

q9 = 0198Q rub - Α9A 9 (T 9 - T i) = 0 (21)

q10 = Α10A 10 (T s - T 10) - Α11A 10 (T 10 - T 11) = 0 (22)

q11 = U 12A 16 (T c - T 11) - Α11A 16 (T 12 - T 11) = 0 (23)

q12 = U 13A 17 (T w - T 11) - Α11A 17 (T 13 - T 11) = 0 (24)

q13 = Q bfr + Q rub + Q air +
2Πk 3 l1

ln (D 2öD 1)
(T g - T 4) + 2Α′11A 2 (T 5 - T 11) + Α2A

′
3 (T z j - T 6)

+ U 7A 7 (T q - T 11) + U 8A 8 (T h - T 11) + Α10A 10 (T s - T 10) + U 12A 16 (T c - T 11)

+ U 13A 17 (T w - T 11) - (10- 3ö60) cp 13Θ13L o il (T e - T i) = 0 (25)

　　上列方程式中, k 1, k 2 和 k 3 分别表示轴承外圈、轴承座和轴承座结构部件的导热系数,U 7,

U 8,U 12和U 13分别为密封安装边筒体、轴承腔筒体、密封跑道侧壁和后盖平壁的总传热系数,A i

～A 17为对流换热面积[2 ] , Αi, Αe 和 Α9 分别为滑油与内圈滚道表面、与外圈滚道表面和与石墨跑

道的对流换热系数, Α9= 2000W ö(m 2·K) ; Α11为轴承腔内油气混合物与轴承腔壁的换热系数,

其值为 600 W ö(m 2·K) ; Α′11为油气混合物与轴承腔内其它面的换热系数,其值为 250 W ö(m 2

·K)。Θ13为滑油在进口和出口平均温度下的密度。cp 13为滑油在进口和出口平均温度下的比热

容; Q i= 0135Q bfr,Q e= 0130Q bfr。

4　轴承腔温度场的计算结果及测试结果

4. 1　工况及原始数据

　　轴承腔的结构参数及本文的 10种计算和测试的工况见文献[ 2 ],轴承腔结构材料的导热

系数见文献[ 3 ]。试验所用 4109合成航空润滑油,其密度Θ(göcm 3)、比热 cp [kJ ö(kg·K) ]、导

热系数 k [W ö(m 2·K) ]、运动粘度Μ(mm 2ös)随温度 t (℃)变化的计算公式为:

Θ= 019748 - 01000753t (26)

cp = 1178 + 010028t (27)

542第　3　期 航空发动机轴承腔热状态分析模型及温度场计算



k = 011536 - 010001t (28)

ln ln (Μ+ 018) = 211171 - 31538ln ( t + 273) (29)

4. 2　温度场的计算结果

　　用拟牛顿法求解由式 (13)～ (25)组成的热平衡方程组。温度场的求解结果如表 2所示。

表 2　节点温度的计算结果和测试值 (单位:℃)

工况

序号

节　　　点　　　温　　　度 测试值

T 1 T 2 T 3 T 4 T 5 T 6 T 7 T 8 T 9 T 10 T 11 T 12 T 13 T 4

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

9514

9418

9414

9113

9410

9014

9218

9311

9311

9219

8311

8618

8910

83195

8718

8811

9019

9010

8812

8812

8014

8417

8716

8115

8610

8619

8912

8811

8612

8611

7712

8211

8610

7816

8317

8515

8713

8519

8319

8316

17410

18416

18214

19416

17811

18910

20319

19915

19115

18612

10013

10612

10012

10612

10313

10510

11510

11317

10912

10710

15614

16813

17012

17710

16318

17710

18913

18412

17517

17212

98170

10814

11517

11011

10912

11910

12413

11915

11314

11317

12515

13112

13010

13718

14410

14116

15116

15410

15315

15218

11113

12117

12711

12610

12017

13117

13910

13417

12715

12615

87170

97110

10513

97140

98180

10810

11118

10712

10116

10216

14717

15912

16210

16619

15515

16812

17914

17413

16612

16312

88140

97170

10610

98100

99140

10816

11215

10719

10213

10312

7710

8510

7810

8110

8310

8210

8810

8910

8710

8710

4. 3　轴承腔热状态参数的测试

　　本文除了测量各工况条件中的有关参数 (如轴承腔外温度 T q、进油温度 T i 等)外,还测量

了各工况下 4节点的温度值 T 4。测试结果如表 2所示。

5　测试结果与计算结果的比较

　　从表 2可看出,测试值与计算值基本吻合。这表明文献[ 1 ]所建立的热分析模型基本反映

了轴承腔的发热、传热和温度分布规律。从表中还可看出,测试值与计算值之间也存在一定的

偏差。造成这种偏差的主要原因有: (1)进行传热计算时,选用的计算公式为近似公式; (2)测量

仪器本身存在误差; (3)有些测试值是在工况尚未达到完全稳定的情况下获得的。但偏差值都

在 6℃内, 计算结果与测试结果基本吻合。该研究为更加有效地控制轴承腔内关键部件的温

度,计算轴承腔最佳滑油量提供了理论和试验依据,并为新机研制提供了实用的技术储备。
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EFFECT OF TRA IL ING ED GE EJECT ION
OF TURB INE BLAD ES ON HEAT TRANSFER

OF COOL ING PASSAGE W ITH STAGGERED P IN F INS
J i Honghu and W ang Baoguan

(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

W ang Da ijun and D eng Huayu
(D ep a r tm en t of Power Eng ineer ing , X indu 610500)

ABSTRACT　　　　A n experim en ta l research w as conducted to sim u la te the effect of

t ra iling edge eject ion of tu rb ine b lades on heat t ran sfer of the inner coo ling passage w ith
staggered p in fin array. T he test model w as a ro ta t ing rectangu lar duct w ith staggered p in fin

array. T he param eter of S nöd equals 615 and S p öS n takes a value of 112, w here d is the diam e2
ter of the p in fin, S n and S p are the tran sverse space and tw ice the ax ia l space betw een p in fin s
respect ively. T he angle betw een the long side of the rectangu lar duct and the ro ta t ion ax is is
20 degree. T he effects of the ra t io betw een the to ta l area of the tra iling edge eject ion ho les A 0

and the m ax im um cro ss sect ion area of the duct A , R eyno lds num ber R e, ro ta t ion num ber R o

and o ther relevan t param eters on heat t ran sfer w ere invest iga ted. T he heat t ran sfer charac2
terist ics of the ro ta t ion rectangu lar duct w ith tra iling edge eject ion w ere compared to tho se

w ith top end eject ion.

Key W ords　H eat t ran sfer　B lades　W akes

THERM AL ANALY SIS MOD EL S
AND TEM PERATURE F IELD CALCULAT ION

OF BEAR ING O IL CAV ITY IN AN AEROENGINE
L i J ian

(1s t D ivis ion , Gas Turbine Ins titu te, X indu, S ichuan　610500)

L iu Zh iquan
(B eij ing Ins titu te of Sp acecraf t Sys tem Eng ineer ing , B eij ing　100086)

Y uan Pe iy i
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　Endu rance and reliab ility of an aeroengine and its bearings are

clo sely rela ted to the therm al sta te of thebearing o il cavity. T he m ajo r heat sou rces w h ich af2
fect the therm al behavio r of the bearing o il cavity in an aeroengine are analysed. T he models
fo r ca lcu la t ing bearing heat genera t ion, graph ite seal heat genera t ion, heat leak ing from the

graph ite seal, convect ion coeff icien ts and temperatu re fields of the bearing o il cavity are es2
tab lished. T he therm al balance coup led equat ion s of the bearing o il cavity are derived from

these models by therm al net m ethod and are so lved by quasi- N ew ton ian m ethod. T he steady
sta te tempera tu re fields of the bearing o il cavity are ob ta ined from the so lu t ion s of 10 differ2
en t opera t ion condit ion s and are con sisten t w ith the experim en ta l resu lts in genera l.

Key W ords　A ircraft engines　Bearings　T emperatu re field　T herm al analysis
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