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【摘要】　提出了传动系统瞬态温度场的分析方法,建立了失去润滑条件下传动系统功率损失及对

流换热系数的计算模型,该模型考虑了失去润滑后传动系统热状态参数的时变特征。在稳态热分

析的基础上,求解了某直升机齿轮传动系统的瞬态温度场,为该传动系统生存能力的预测提供了

理论依据。
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1　引　言

　　军用直升机传动系统,在战场上遭敌方火力攻击而中弹漏油失去正常润滑的概率很大。在

失去润滑这样严苛的工作条件下,传动系统的生存能力很大程度取决于传动系统的瞬态温度

场和传动元件材料的热承载能力。笔者在文献[ 1 ]中已对某直升机齿轮传动系统 (在正常润滑

条件下)进行了稳态热分析,本文将在此基础上对该传动系统进行失去润滑条件下的瞬态热分

析从而为传动系统生存能力预测提供理论基础。

2　传动系统瞬态温度场的分析方法

　　求解系统瞬态温度场所遵循的基本原理是,节点的净热流量等于节点相关体积内能的增

加。即: q j = ΘjC p jV j (dT j ödΣ)　　 ( j = 1, 2,⋯, n ) (1)

这里 q j , Θj , C p j ,V j 和 T j 分别表示第 j 个节点处的“净热流量”、“材料密度”、“材料比热”、“相关

体积”和“温度”。Σ为时间, dT j ödΣ为第 j 个节点处的温升率。求解式 (1)给出的一系列一阶非

线性微分方程 (因含有辐射项和对流换热项)的简便数值计算方法是将时间 Σ按时间步长 (变

步长)离散为一个时间序列, k 为循环次数,则 Σ(k+ 1)时刻的温度场 T
(k+ 1)
j 就可用 Σ(k)时刻的温

度场 T
(k )
j 递推出来,即: Σ(k+ 1) = Σ(k) + △Σ(k ) (2)

T
(k+ 1)
j = T

(k )
j + [dT j ödΣ] (k)△Σ(k) = T

(k)
j + (q

(k)
j öΘ(k)

j C
(k)
p j V j )△Σ(k) (3)

　　利用递推公式 (3)就可求解系统的瞬态温度场。但是若时间步长 ∃Σ选取不当,就会发生

计算结果的“振荡”现象,为此时间步长需满足条件 dT
(k+ 1)
j ödT

(k)
j > 0,即:



△Σ(k)
j ≤-

Θ(k)
j C

(k)
p i V j

5q
(k )
j ö5T

(k )
j

(4)

对于有 n 个节点的系统,满足式 (4)的△Σ(k )
j 就有 n 个。在每一次循环时对不同节点可选用统一

的一个时间步长△Σ(k) ,即:△Σ(k) = M in (Σ(k )
j ) , ( j = 1, 2,⋯, n)。将上述选定的△Σ(k)代入式 (3)

图 1　齿轮传动系统的结构及热节点布置

并将有润滑时系统的稳态温度场作为 Σ= 0时瞬态温度场的初始值,则可获得系统的瞬态温度

场。某直升机齿轮传动系统的结构和热节点布置如图 1所示。

3　失去润滑条件下的功率损失及对流换热系数

　　失去润滑条件下,弧齿锥齿轮平均功率损失N
(G)
f 取为输入功率N I 的 215◊ 。N (G)

f 在主从

动齿轮 (节点 1和节点 14)上的分配与文献[ 1 ]中对应的分配方法完全一致。

圆锥滚子轴承的平均功率损失N f 可按下式计算[2 ]:

N f = ΠM f n iö30

M f = P Λd ö2

P =
F r F aöF r≤ 115tgΑe

014 (F r + F actgΑe) F aöF r≤ 115tgΑe

Λ = 010028

(5)

这里 n i 为轴承内圈转速 (röm in) , F r 和 F a 分别为圆锥滚子轴承承受的径向力和轴向力 (N )。d

和 Αe分别为轴承的内径 (m )和接触角。对于传动系统内的 4个圆锥滚子轴承 I 1, I 2,O 1和O 2
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可按式 (5)分别算出其平均功率损失N
( I1)
f ,N

( I2)
f ,N

(O 1)
f 和N

(O 2)
f 。该平均功率损失在轴承内外圈

上的分配原则与文献[ 1 ]中对应的分配原则一样。

在失去润滑条件下,机匣内的对流换热介质为空气,机匣内空气与弧齿锥齿轮齿面的对流

换热系数仍近似地按正常润滑情况下对应的换热系数公式 (文献[ 1 ])计算,所不同的是公式中

的普朗特数、导热系数、运动粘度需要代入机匣内空气对应的热物性参数而不是润滑油的热物

性参数[3 ]。同理,机匣内空气与圆锥滚子轴承之间的对流换热系数也可近似地按有润滑情况下

对应的换热系数公式 (文献[ 1 ])计算。但需将公式中的导热系数、普朗特数、运动粘度替换为机

匣内空气对应的热物性参数[4 ]。除此之外,其它节点处 (节点号为 j = 2, 7, 11, 12, 20, 24, 25)的

对流换热系数可用下式计算[5 ]:

Αj = 013 R e0157
j x j K j öL j (6)

式中: R e, K , x 和L 分别为雷诺数、导热系数、修正系数和定型尺寸。需要指出的是,在失去润

滑条件下,由于传动系统温度场的时变特性,所以有关材料的热物性参数也将随温度场的变化

而变化。机匣内空气的热物性参数随机匣内空气温度的变化关系为:

普朗特数: P r (T ) = 01707 - 2× 10- 4 10℃≤ T ≤ 100℃

导热系数: K (T ) = 2143× 10- 2 + 8× 10- 5T 10℃≤ T ≤ 100℃

运动粘度: Μ(T ) =
[ 14116 + 0193 (011T - 1) ] × 10- 6 10℃≤ T ≤ 100℃

[ 17195 + 11036 (011T - 5) ] × 10- 6 T > 50℃

(7)

　　金属材料的密度 Θ(kgöm 3)和比热 Cp [J ö(kg·℃) ]随温度的变化不是很大,可近似将其

视为定值,即: Θj = 7850 和 C p j = 641 ( j = 1, 2, 5, 10, 13, 14) ; Θj = 7810和C p j = 670 ( j = 3, 4, 8, 9,

17, 18, 21, 22) ; Θj = 2680 和 C p j = 963 ( j = 6, 7, 11, 12, 20, 24) ; Θj = 7830 和 C p j = 550 ( j = 15,

19, 23, 25)。这里 j 为节点号。文献[ 1 ]中提及的导热系数 K b和 K s 随温度 T 的变化规律为:

K b (T ) = - 3136× 10- 5T 2 + 213× 10- 2T + 371836 (100℃≤ T ≤ 900℃) (8)

K s (T ) = - 215× 10- 5T 2 - 2155× 10- 2T + 4318 (100℃≤ T ≤ 400℃) (9)

4　节点净热流量及节点相关体积

　　某节点 j 的净热流量 q j 等于功率损失 (发热量)在该节点上的分配Q j 加上流入该节点的

热流量Q IN j减去流出该节点的热流量Q OU T j。即:

q j = Q j + Q IN j - Q OU T j (10)

对于本文研究的在失去润滑条件下的直升机齿轮传动系统

Q IN j = 6 T w - T j

R w C j
(11)

Q OU T j = 6 T j - T x

R jCx
+ 6 T j - T y

R jvy
+ 6 [ (T j + 273) 4 - (T z + 273) 4 ]ΡΕZA Z (12)

这里, R w C j和R jCx为传导热阻。R jV y为对流换热热阻, Ρ= 5167×10- 8W ö(m 2·K 4)为玻尔兹曼黑

体辐射常数。ΕZ 为表面黑度,A Z 为辐射换热面积。下标中的w , x , y , Z 均指与节点 j 有直接换

热关系的节点号。qj 及V j ( j = 1～ 15, 17～ 25)的算式所占篇幅较大 (详见文献[ 6 ]) ,此处不一

一罗列。失去润滑情况下的传导和对流热阻仍按文献[ 1 ]中的热阻公式来计算,但需考虑失去

润滑后热物性参数随温度变化的因素。

5　瞬态热分析结果及讨论

　　根据上述瞬态热分析思想和数学模型,笔者编程计算了某直升机齿轮传动系统的瞬态温
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度场。需要输入的结构参数和工况参数与该传动系统稳态温度场计算时的一样。这里的边界

条件是: (1)机匣外空气温度 T a= 25℃; (2)机匣内空气温度 T
(k+ 1)
H = T

(k)
H + 0102△Σ(k ) , T H 初值

为 70℃; (3) 16节点的温度 T
(k+ 1)
16 = T

(k )
16 + 0105△Σ(k ) , T 16的初值为 70℃。取循环次数 k = 800

次。计算结果: (1)传动系统输入轴有关节点温度随时间的变化关系如图 2和图 3所示。

图 2　输入轴部件瞬态温度场 图 3　输出轴部件瞬态温度场

由图 2和图 3可见: (1)输入轴有关节点 (1, 2, 3, 5, 8, 10, 13)的温升率最大,当时间经历 Σ
= 220秒时,主动齿轮齿面温度上升了 151℃,已达到 272℃,其余各节点温度在原有基础上上

升了 120℃～ 130℃。主动齿轮齿面是整个传动系统中温度最高的部位。(2)输出轴有关节点的

温升率较之于输入轴有关节点的温升率小得多,在 Σ= 220秒的时间经历内,大多数节点温度

仅升高 10℃～ 20℃,从动齿轮齿面温度上升 48℃。 (3)从 T 3, T 8, T 17, T 21随时间变化的曲线来

看,在 4个轴承中,轴承 I 1和 I 2在失去润滑后发生失效的可能性大于轴承O 1和O 2。(4)与文

献[ 7 ]所揭示的温度时变规律比较,本文的瞬态温度场计算结果基本反映了传动系统的热时变

规律。
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REL IAB IL ITY OF ENGINE
BLAD E NOND ESTRUCT IVE TEST ING

L iu D engd i and Fu Huim in
(5th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he at ten t ion has focu sed on quan t ifying the capab ility of nonde2
st ruct ive test ing (ND T ) system fo r guaran teeing structu ra l safety th rough dam age to lerance

analysis. A m ethod of reliab ility assessm en t fo r engine b lades ND T is p resen ted, w h ich can
determ ine exact ly the p robab ility of f law detect ion (POD ) and assess the p robab ility of f law s

m issed (POM ) in the engine b lades, as w ell as con tro l the largest size of the flaw s m issed at

in spect ion s w ith h igh p robab ility of f law detect ion and confidence level. T h is m ethod also

ra ises the flaw detect ion p robab ility and p reven ts the fligh t acciden ts cau sed by the m issed
flaw s in engine b lades.

Key W ords　A ircraft engine　B lades　N ondestruct ive tests　F law　R eliab ility

ROBUST H ∞OUTPUT FEED BACK CONTROL
OF STRUCTURED AND UNSTRUCTURED PARAM ETER

UNCERTA IN SY STEM FOR AEROENGINE
W ang X i

(14th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

Zeng Qingfu
(N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i′an　710072)

ABSTRACT　　　　T he robu st stab ility and robu st perfo rm ance of aeroengine m ixed
uncerta in system are analyzed. By in troducing structu red singu lar value Λ syn thesis m ethod,

the robu st H ∞ ou tpu t feedback con tro l is invest iga ted under m ixed structu red and un struc2
tu red param eter pertu rbat ion s. D istu rbance reject ion and servo track ing perfo rm ance w ith the

designed con tro llers fo r aeroengine uncerta in ty system s are sim u la ted on a non linear model of
tw in- spoo l tu rbo jet engine.

Key W ords　U ncerta in ty system　Syn thesis m ethod　A eroengine　Con tro l

TECHN ICAL NO TES

TRANSIENT THERM AL ANALY SIS
OF A HEL ICOPTER GEAR TRANSM ISSION SY STEM

L iu Zh iquan
(M echan ism D ivis ion , B eij ing Ins titu te of Sp acecraf t Sys tem Eng ineer ing , B eij ing　100086)

Shen Y unwen , Chen Guod ing, Su Hua
(M echan ica l Eng ineer ing D ep a r tm en t, N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　Su rvivab ility of a gear t ran sm ission system in at tack helicop ter af2
ter L o ss- O f- L ub rica t ion (LOL ) is great ly dependen t on the tran sien t tempera tu re fields of
the system s. A helicop ter gear t ran sm ission system w as researched. A m ethod is pu t fo rw ard
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to calcu la te the tran sien t tempera tu re fields of th is system after LOL and the models fo r

pow er lo sses and heat t ran sfer (convect ion) coeff icien ts are estab lished. In these models, the
t im e- variance characterist ics of therm al physica l param eters, such as visco sity, therm al con2
duct ivity are con sidered. A compu ter p rogram is w o rked ou t fo r ca lcu la t ing the tran sien t tem 2
pera tu re fields of the system on the basis of these models. In the compu ta t ion, the calcu la t ion2
al resu lts of the steady sta te tempera tu re field in the tran sm ission system are u sed as in it ia l
va lues of the tran sien t tempera tu re fields and the t im e step s are p roperly con tro lled so as to
p reven t " data o scilla t ion". T he tran sien t tempera tu re fields of the gear t ran sm ission system

are ob ta ined from the compu ta t ion and can serve fo r p redict ing the su rvivab ility of the gear

t ran sm ission system.

Key W ords　Gear tran sm ission　T emperatu re field　T herm al analysis

APPL ICAT ION OF SQP TO ACCEL ERAT ION CONTROL
OF TURBOFAN ENGINE

Chen Guangm ing
(Ch ina N a tiona l A ero- Technology Imp or t and Exp or t Corp ora tion)

Fan D ing
(N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity)

ABSTRACT　　　　T he op t im al con tro l fo r tu rbofan engine accelera t ion con tro l has

been invest iga ted. T he op t im al m ethod u sed in th is paper is Sequen t ia l Q uadra t ic P rogram 2
m ing (SQ P) , one of the mo st successfu l m ethods fo r so lving non linear con stra ined p rob lem.

M any lim its in the p rocess of engine accelera t ion have been studied such as comp resso r su rge
m argin, overtempera tu re lim it, overspeed lim it, rich ex t inct ion in com bu sto r, the m ax im um

fuel f low and lim it of the actuato r p roperty. T he resu lts of sim u la t ion show that SQ P m ethod
is su itab le and feasib le in so lving the p rob lem of aero- engine accelera t ion con tro l; the engine

po ten t ia lit ies are b rough t in to fu ll p lay and the engine accelera t ion perfo rm ance is imp roved
great ly.

Key W ords　N on linear p rogramm ing　Op tim azat ion　Con tro l

MOD ELL ING AND SIM ULAT ION OF M A IN FUEL
CONTROL SY STEM FOR A TURBOFAN ENGINE

Cheng Tao, QiY ing, M eng Qingm ing
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A tu rbofan engine and its m ain fuel con tro l system w ith hydrom e2
chan ica l regu la to r are studied. T he ro ta t ional speed con tro l system and the accelera t ion con2
t ro l system are modelled acco rd ing to the analysis of the engine con tro l p rogram. T he tem 2
pera tu re sen so r, tempera tu re amp lif ier and b lade con tro l system are also modeled. A cco rd ing

to th se m athem atica l models, a ll system s are sim u la ted w ith the S IM UL IN K in too lbox of

M A TLAB. T h is w o rk has impo rtan t value fo r fu rther research and imp rovem en t in the en2
gine m ain fuel con tro l system.

Key W ords　T u rbofan engine　Fuel regu la to r　M odel　Sim u lat ion
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