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航空发动机轴承—支承结构系统产热计算与分析

孙鹏，慕琴琴，陈永辉，燕群

（中国飞机强度研究所  强度与结构完整性全国重点实验室， 西安  710065）

摘 要： 开展轴承—支承结构系统的热源分析与产热量量化计算，能够为轴承腔热防护设计提供可靠依据。

通过传热学、摩擦学等理论分析，建立航空发动机轴承—支承结构系统产热分析模型，开展轴承—支承结构的

一维流热耦合计算，对航空发动机压气机和涡轮的中介承力框架进行产热量分析，评估巡航工况下不同热源对

轴承—支承结构系统产热量的影响。结果表明：压气机中介支承结构右侧框架的壁面温度沿径向向上增加

1.73%；由于主流道与盘腔之间存在级间封严，对流传热系数沿径向向上增大 20 倍，产热量占比最高的热源为

支承结构壁面传热、轴承生热和密封装置生热；轴承—支承结构内的密封装置生热量在压气机中介承力框架内

占比 29%，在涡轮中介承力框架内占比 35%。
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Calculation and analysis of heat generation of aero-engine 
bearing-support system
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Abstract： The heat source analysis and quantitative calculation of heat production of the bearing-support structure 
system can provide a reliable basis for the thermal protection design of the bearing cavity. Through theoretical analy⁃
sis of heat transfer and tribology， a heat generation analysis model for the bearing-support system of an aircraft en⁃
gine is established. 1D thermal-fluid coupling calculations of the bearing-support system are carried. The intermedi⁃
ate bearing support frames of the aero-engine compressor and turbine are analyzed for heat generation separately to 
evaluate the effects of different heat sources on the heat generation of the bearing-support system under cruise oper⁃
ating conditions. The results show that the wall temperature of the right frame of the compressor intermediate sup⁃
port system increases radially upward by 1.73%. The heat transfer coefficient （HTC） increases radially upward by 
20 times due to the presence of interstage sealing between the main flow path and the disk cavity. Among them， the 
heat sources with the highest percentage of heat generation are through the support walls， bearings， and seals， and 
heat generation by the seals in the bearing-support system accounts for 29% in the intermediate bearing support 
frame of the compressor and 35% in the intermediate bearing support frame of the turbine.
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0　引  言

在现代涡扇发动机的滑油系统中，轴承—支

承结构系统的冷却方案设计与滑油系统热分析密

切相关，既要避免滑油温度超出极限，同时又要考

虑对发动机滑油系统循环量的影响。开展轴承—

支承结构系统的热源分析与产热量量化计算，可

以为轴承腔热防护设计提供可靠依据。 Kling⁃
sporn［1］讨论了现代航空发动机要发展先进传动和

滑油系统概念所涉及的关键技术，在轴承腔设计

过程中需要考虑产热问题，必须最大限度地减少

从外界转移到滑油中的热量，同时保持较低的轴

承腔壁面温度以避免滑油结焦起火；Flouros［2］指出

现代航空发动机的设计趋势对滚动轴承的机械承

载能力提出更高的要求，同时带来轴承腔产热量

与滑油温度的升高，轴承腔设计的热问题更加突

出；Hart［3］提出航空发动机滑油系统设计需要与航

空发动机其他结构系统相结合，要充分考虑密封

装置、空气系统冷却形式以及支承结构部件尺寸

等对轴承腔传热特性的影响。

目前，国内研究者对航空发动机轴承腔设计

的热问题进行了深入研究。李健等［4］分析了轴承

腔的主要热源，并建立了轴承、石墨密封摩擦热、

篦齿封严泄漏热以及壁面对流换热系数与温度场

的计算模型，获得了不同工况下的轴承腔结构温

度场，计算结果与测试结果基本吻合；葛治美等［5］

采用有限元软件对某型发动机轴承腔进行了热分

析计算，确定了轴承腔的热负荷和温度分布，计算

结果合理，具备工程实用性；刘振侠等［6］基于热网

络法，开发了发动机轴承腔热分析软件，该软件具

备计算轴承腔的温度场分布、滑油出口温度、产热

量以及轴承腔换热特性等能力；苏壮等［7-8］采用有

限元计算方法，对某型发动机的轴承腔换热特性进

行分析计算，获得了不同供油温度和供油量对发动

机轴承腔换热特性的影响规律，对不同供油温度下

轴承腔的发热量进行了定量计算，为整机滑油系统

设计提供了参考，此外，通过热流密度加载方式赋

予轴承的摩擦发热和对流换热边界条件，计算得到

的轴承热点温度分布更为合理，提高了航空发动机

滑油系统热分析的准确性；潘迎等［9］提出了一种基

于有限单元热网络法的轴承热分析模型，获得了轴

承内部更精细的温度分布及梯度变化。

在航空发动机支承结构系统设计领域，徐峰

等［10］、马艳红等［11］指出航空发动机的支承结构系

统受到气动载荷、热力载荷、惯性载荷和高频动态

载荷的综合作用，并建立了航空发动机整机承力

系统抗变形能力的评估方法和和结构效率评估

方法。

综上所述，航空发动机轴承—支承结构系统

设计与轴承腔热分析、整机承力系统结构形式以

及篦齿封严流动与换热特性密切相关。因此，有

必要开展复杂热环境下空气系统—滑油系统—支

承结构系统多专业综合设计方法研究，为轴承—

支承结构系统方案设计和优化提供指导，特别是

在涡轮部分的支承结构系统中，在冷却高温部件

时，冷却空气与所流经的支承结构壁面时刻发生

对流换热作用，空气系统、滑油系统与支承结构部

件之间存在耦合换热作用，为了获得更为准确的

计算分析结果，需要考虑这种耦合换热作用。

本文基于空气系统一维流体网络计算程序，

建立轴承—支承结构系统一维流热耦合计算模

型，将轴承—支承结构系统产热量作为限制条件，

获得压气机/涡轮轴承—支承结构系统热源分布

与滑油系统循环量，以期在给定转速/温度/压力

边界下为具有良好工作状态的轴承—支承结构系

统设计提供参考依据。

1　轴承—支承结构系统一维流热耦

合计算模型

轴承—支承结构系统设计与航空发动机空气

系统密切相关，国内外研究者针对空气系统耦合

仿真分析开展了详细的研究工作，Ganine 等［12］提

出了一种空气系统一维流体网络与发动机部件二

维/三维流热耦合计算方法，采用不动点迭代法实

现换热系数与部件壁面温度的收敛计算；Giuntini
等［13］基于开源代码 CalculiX®，提出了有限元—流

体网络耦合方法，用于建立航空发动机整机的瞬

态热模型；Amirante 等［14］提出了一种多学科技术，

用于内部流动的气动热和传热分析，以预测航空

发动机二次空气系统中子系统的气动性能；Yang 
X 等［15］提出了一种一维/三维耦合仿真方法，构建

了空气系统典型元件的数学模型，研究了空气系

统与整机部件性能的耦合计算策略；Wang L 等［16］

提出了一种从三维到一维的跨维数据传输方法

（CDT），将流程均匀性纳入数据传输，以完成二次

空气系统（SAS）计算。
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为了快速准确获得轴承—支承结构壁面温度

与对流换热系数，本文建立轴承—支承结构系统

一维流热耦合计算模型。轴承—支承结构系统一

维流热耦合计算流程如图 1 所示，计算流程包含 5
个步骤。

1） 根据轴承—支承结构系统，设置部件壁面

温度初始值，该数值可以通过经验方法获取，也可

以通过流体域 CFD 计算（绝热壁面）获取。

2） 流场参数计算：采用一维流体网络法，建立

轴承—支承结构系统一维流体网络（如图 1 所示），

使用基于流量迭代收敛的 Hardy Cross 方法实现流

场参数的求解，并使用基于试验数据分析得到的

传统经验关系式来计算边界对流换热系数，获得

冷却空气沿流程的温度、压力和流量。

3） 根据流场计算获得的支承结构部件壁面对

流换热系数与换热温度，采用有限元稳态热分析

法获得其二维温度场，并在温度场中提取出支承

结构部件壁面分段边界的平均温度。

4） 根据计算获得的壁温与初始设置壁温的差

值，如果该值小于 0. 01，则迭代收敛；否则，返回步

骤 1）继续进行迭代计算，直至达到收敛条件为止，

迭代流程如图 2 所示。

5） 轴承—支承结构系统产热量计算。

2　轴承—支承结构系统产热特性分

析理论依据

2. 1　轴承—支承结构系统热源分析

一般情况下，进入轴承—支承结构系统内腔的

热源有以下 7 种：Q1为来自主流道的热量；Q2为通

过支承结构壁面传递的热量；Q3为通过轴壁面进入

的热量；Q4为密封装置中摩擦产生的热量；Q5为轴

承内摩擦产生的热量；Q6为密封装置泄漏产生的热

量；Q7 为花键和齿轮中摩擦产生的热量。进入轴  
承—支承结构系统的总热量由公式（1）确定：

QΣ = Q 1 + Q 2 + Q 3 + Q 4 + Q 5 + Q 6 + Q 7  （1）

航空发动机典型压气机/涡轮中介承力框架

内轴承—支承结构系统的热源分布如图 3 所示，根

据轴承—支承结构形式的不同，某些热源占总产

热量比例较小，可忽略不计。

图 1 一维流体网络图示

Fig. 1　Diagram of one-dimensional fluid network

图 2 耦合计算迭代流程

Fig. 2　Iterative calculation process of coupled thermal-fluid model
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2. 2　轴承—支承结构系统产热量量化分析

轴承—支承结构系统内的热量传递形式主要

为热传导和热对流。根据传热分析理论，对航空

发动机支承结构总产热量中（公式（1））的每项热

源进行量化分析。

1） 主流道、轴承—支承结构壁面与旋转轴的

对流换热量分析

对流换热是轴承—支承结构与空气系统内腔

和轴承腔热量传递的主要方式，包括：主流道高温

气体与支承结构壁面的对流换热，轴承腔外冷却

空气与支承结构壁面、轴承腔外壁面的对流换热，

滑油与旋转轴、轴承腔内壁面之间的对流换热等

主要类型。

一般来说，通过支承结构壁面从空气转移到

油的热量，通常以牛顿冷却公式作为其基本计

算式：

Q 2 = ∑
i= 1

n

[ ]αi Fi( )Twall - T oil                （2）

式中：αi为传热系数；Fi为轴承腔外壁面的表面积；

Twall 为轴承腔外壁面的温度；T oil 为油室中靠近轴

承腔内壁面的油温。

从主流道空气进入轴承腔外壁面的热通量可

以表示为

Qwall = α [ (Fs - Fp)+ ηP FP ] ⋅ (T̄ in - T̄wall)（3）

Qwall = α cylFs(T̄ in - T̄wall) （4）

α cyl = α é
ë
êêêê(ηp - 1) Fp

Fs
+ 1ù

û
úúúú （5）

式中：α为空气的传热系数；Fs为光滑壁面的表面

积；Fp为肋的表面积；T̄ in 为轴承—支承结构系统入

口处空气的平均温度；T̄wall 为支承结构壁面的平均

壁面温度。

肋片效率系数 ηp 与肋片面积 Fp 的关系由式

（6）确定：

ηp = λwall Π p

αFp
⋅ th ( αΠ p

λ cmFp
⋅ hp) （6）

式中：λwall 为壁面导热系数；Π p为肋片周长；Fp为肋

片表面积；hp为肋片高度。

通过轴承—支承结构系统支承结构壁面的整

体传热系数计算如下：

K= 1
1 α air + δwall λwall + 1 αoil

（7）

式中：δwall 为壁厚。

为了确定整体传热系数的数值，除了几何参

数之外，还需要知道传热系数 α air 和 αoil，可以从已

知的标准经验关系式中获得。

因此，通过支承结构壁面传递的热量由式（8）
确定：

Q 2 = ∑
i= 1

n

KΣFi(T̄ air，i - T̄ oil，i) （8）

式中：T̄ air，i 为支承结构外壁面附近空气的平均温

度；T̄ oil，i为支承结构内壁面附近油的温度，考虑到

轴承摩擦对油的加热，可以通过式（9）确定。

T̄ oil = T in，oil + ΔT friction （9）
对于一组支承结构圆锥形壁面，平均传热系

（a） 压气机

（b） 涡轮

图 3 转子简化模型航空发动机轴承—

支承结构系统热源分布

Fig. 3　Heat source distribution of aero-engine 
compressor and turbine bearing-support system
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数确定如式（10）所示。

KΣ = ∑
i= 1

n 1
1 α air，i + δwall，i λwall，i + 1 αoil

（10）

得到如下关系式计算通过支承结构壁面产生

的热量：

Q 2 = ∑
i= 1

n Fi( )T̄ air，i - T̄ oil

1 α air，i + δwall，i λwall，i + 1 αoil
（11）

通过旋转轴壁面的热通量类似于通过支承结

构壁面产生的热量，可以采用式（12）来确定。

Q 3 = α ⋅A ⋅ (T air - T oil ) （12）
2） 密封装置摩擦热分析

轴承—支承结构系统中针对滑油密封，常采

用接触式密封结构，如图 4 所示。

接触式密封的摩擦发热功率计算关系式为

Q 4 = Nmp = Mmp πn
30 （13）

式中：n为转速；Mmp 为摩擦力矩。

Mmp = rmPmp （14）

rm = d 3 - d 2

4 （15）

式中：Pmp 为摩擦力。

Pmp = POC fmp （16）
式中：fmp 为根据文献［17］确定的摩擦系数；POC 为

轴向力。

POC = Δp ⋅FOC （17）
式中：Δp为封严压差；FOC 为面积。

FOC = 0.785 [( d 2
4 - d 2

1 ) - 0.5 ( d 2
3 - d 2

2 ) ]    （18）

3） 轴承生热量分析

为了确定轴承的生热量，可以使用根据试验

和理论分析获得的经验依赖关系式［18］，用以计算

航空发动机角接触球轴承和圆柱滚子轴承的总体

生热量。

对于角接触球轴承，其生热量计算公式为

Q 5，ball = 4.167 ⋅KV ( 2.2 + 1.5W10-2 eλball ⋅ d ⋅ n +
ΔqRball + ΔqAball )                                   （19）

式中：KV为阻力系数，取决于润滑油的黏度；W为

滑油系统循环量；λball 为与滑油系统循环量有关的

参数；d为轴承内孔；n为转速；ΔqRball 为径向载荷修

正量；ΔqAball 为轴向载荷修正量。

如果润滑油的黏度 v≥ 8. 3 × 10-6 m2/s：

KV =W
0.01 ( )v

8.3 - 1
+ 0.011

W ( v8.3 - 1) （20）

如果润滑油的黏度 v< 8. 3 × 10-6 m2/s：

KV = 1

W
0.015 ( )8.3

v
- 1

+ 0.015
W ( )8.3

v
- 1

（21）

径向载荷修正量：

ΔqRball = 10-3Rvball - cball （22）
vball = 0.61 + 1.2 × 10-7d× n （23）

式中：cball 为径向载荷 1 000 kg 时的轴承散热情况。

cball = 0.03 + 1.2 × 10-7d× n （24）
轴向载荷修正量 ΔqRball = hAψ，参数 h和 ψ取决

于滑油系统循环量W与速度系数 d× n，h和 ψ可

以由以下关系式描述。

h= 3.2 × 10-12 e0.45W( d× n ) 1.4
（25）

ψ= 0.763 - 0.5 × 10-7d× n- 0.27 × 10-3W 3.3

      （26）
对于圆柱滚子轴承，其生热量计算公式为

Q 5，roller = 0.167KV ( 0.03W 0.58 eλ roller ⋅ d ⋅ n + 10-3Rv roller -
10-7d× n- 0.04）                              （27）

式中：λ roller 为与滑油系统循环量W有关的参数。

λ roller = ( 1.96 - 0.043W ) × 10-6 （28）
v roller 取决于速度系数 d× n：

v roller = 0.61 + d× n× 10-7 （29）
4） 密封装置泄漏热分析

轴承—支承结构系统中通常包含多个篦齿封

严结构，篦齿封严属于非接触式密封结构，冷却气

流流经篦齿结构时，气流与篦齿封严环表面接触

图 4 接触式密封 O 型圈示意图

Fig. 4　Schematic diagram of contact seal O-ring
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产生摩擦热，造成泄漏空气温度升高，常称为风阻

温升效应，篦齿封严摩擦热可以根据文献［19］给

出的经验关系式计算。

Q 6 = 0.5 × 103Cms ρω3 r 3
ui F （30）

Cms = 0.059 93 ( G
ρωr 3

ui )
α

z-0.65 （31）

式中：ρ为空气密度；ω为旋转角速度；α为经验系

数，对应于篦齿封严的工况；F为封严泄漏面积；rui

为篦齿齿尖半径；G为泄漏流量；z为篦齿齿数。

5） 花键和齿轮生热分析

一般来说，每个轴承都配有多个齿轮和花键。

根据齿的几何形状和运动学原理，齿轮系统中的

摩擦力有所不同，包括滚动摩擦和滑动摩擦。因

此，计算齿轮和花键系统中摩擦产生的热量，可以

用式（32）表示。

Q 7 = (1 - η) N （32）
式中：η为传动系统的效率；N为传输功率。

为了获得更精确的是生热量计算，建议使用

文献［20］获得的实验数据拟合的经验关联式。

Q 7 = N
πεs f
K cos β ( 1

ZK
± 1
zK ) （33）

式中：εs为接触比；f为摩擦系数；β为齿与起始圆柱

体旋转轴的倾斜角（对于斜齿轮和楔形齿轮）；Zk
和 zk 为 齿 数 。 比 率 f/K 的 取 值 范 围 为 0. 015~
0. 045。

2. 3　滑油系统循环热分析

发动机滑油系统循环量采用式（34）进行初步

估算。

W= 6 × 104QΣ

cp ρ ( )T out - T in
（34）

式中：W为滑油系统循环量；QΣ 为发动机中需要滑

油带走的各部分热量之和；cp 为滑油的定压比热

容；T in 和 T out 为发动机允许的滑油进、出口温度。

3　计算结果分析

空气系统一维流热耦合计算获得的是轴承—

支承结构表面的壁面温度和对流换热系数分布，

巡航工况下压气机与涡轮中介承力框架轴承—支

承结构热状态的计算结果如图 5 所示。

由于支承结构外壁面空气向轴承腔传热，压

气机支承结构的壁面温度沿径向从上向下降低了

1. 7%，即从 359. 5 ℃减少到 353. 4 ℃，由于压气机

盘腔附近的空气流速沿径向从下向上逐渐增加，

造成对流换热系数从 107. 8 增加到 2 256. 2。在现

有的空气系统冷却方案下，由于涡轮支承结构较

高半径位置靠近高压涡轮流道部分，温度较高约

为 419 ℃，在冷却空气作用下使其结构壁面温度沿

径向从上向下逐渐降低到 289 ℃，除密封结构箆齿

位置对流换热系数较大外，涡轮支承结构壁面的

对流换热系数沿径向从上向下从 705 降低到 78。
此外，根据不同热源的产热量计算公式，得到

在当前冷却系统方案下进入压气机/涡轮中介承

（a） 压气机中介承力框架

（b） 涡轮中介承力框架

图 5 航空发动机中介承力框架支承结构温度与

对流换热系数分布

Fig. 5　Distribution of temperature and heat transfer 
coefficient of aero-engine intermediate load 

frame bearing-support system
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力框架中轴承—支承结构系统内部的热量。压气

机/涡轮中介承力框架中轴承—支承结构系统产

热量分布如图 6 所示。

各热源的产热量计算结果如表 1 所示，对于压

气机中介承力框架中轴承—支承结构系统，最大

的产热量来自角接触球轴承与圆柱滚子轴承的摩

擦 热 ，数 值 为 5 161 W，占 比 28%。 此 外 ，有            
2 809 W，占比 15% 的热量通过篦齿封严泄漏空气

进入轴承腔；有 2 523 W，占比 14% 的热量通过接

触式密封装置摩擦产生。

对于涡轮中介承力框架中轴承—支承结构系

统，最大的产热量通过支承结构壁面传递，数值为

15 845 W，占比 36%；有 8 629 W 的占比 19% 的热

量 通 过 篦 齿 封 严 泄 漏 空 气 进 入 轴 承 腔 ；有                
7 006 W，占比 16% 的热量通过接触式密封装置摩

擦产生。与压气机中介承力框架相比，由于涡轮

中介承力框架的设计特点，没有与涡轮流道部分

热传递有关的 Q1 热源。同时，花键和齿轮产生的

热量 Q7 没有被考虑在内。此外，通过支承结构壁

面传递的热量Q2和密封装置泄漏热量Q6的总值超

过了 50%，增加了涡轮中介承力框架冷却系统中

多个封严环的直径位置和密封效率的作用。

4　结  论

1） 为了评估轴承—支承结构系统的热状态，

有必要确定主要的产热量并估计它们在总产热量

中的比例。其中，热源可以分为外部来源（与支承

结构系统有关）——包括来自主流道的热量，通过

轴和支承结构壁面的热量，通过篦齿封严装置的

泄漏热，以及内部来源（与轴承腔、滑油系统冷却

有关）——包括来自轴承、接触式密封装置的摩擦

热。中央传动机构的轴承腔还存在花键和齿轮

生热。

2） 来自每个热源的产热量之间的比例取决于

压气机/涡轮轴承—支承结构形式，例如：支承结

构中篦齿封严的数量、轴承类型与数量、接触式封

严装置的数量等。针对不同的结构形式，轴承—

支 承 结 构 系 统 的 产 热 量 比 例 可 以 有 相 当 大 的

变化。

3） 理论计算分析表明，大部分的热量是由轴

承摩擦、密封装置摩擦、支承结构壁面换热以及空

气通过篦齿封严的风阻热效应产生的。这些热源

产生的热量总量在 80%~90% 的水平，与密封装

置相关的泄漏热与摩擦热占 20%~30%。

4） 通过对压气机/涡轮中介承力框架中轴    
承—支承结构系统进行热分析，估计来自每个热

源的产热量，并通过改进轴承—支承结构系统中

包含的多种密封结构（篦齿封严、石墨圆周密封、

刷式封严、端面密封等）的组合设计方式提高对轴

承—支承结构冷却的有效性。
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