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轴承腔典型结构热防护性能模型实验研究 *
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摘 要：针对航空发动机轴承腔中带隔热夹层的典型热防护结构，开展了模型试验件的隔热性能实

验研究。通过搭建专用试验平台测量不同热防护结构在典型工作温度下的隔热性能，使用稳态法开展相

应结构的等效导热率研究。结果表明，气凝胶材料厚度增加可快速提升结构整体热阻，在相同厚度条件

下空气夹层与气凝胶隔热性能相当；在组合隔热夹层 1/3处增加反射屏后可提升隔热温差 20.4％；考虑

安装“热短路”效应影响，典型组合隔热试验件热导率最小为0.58W/（m·K），远大于单独隔热材料的热

导率。
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Model Test on Thermal Protection Performance of 
Typical Structure for Bearing Chamber
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Abstract：The thermal insulation performance experiment of the model test piece was carried out to study 
the typical thermal protection structure with thermal insulation interlayer for the bearing chamber of aero-engine.
A special test platform was built to measure the thermal insulation performance of different thermal protection 
structures at typical working temperatures. The steady-state method was used to conduct research on the equiva⁃
lent thermal conductivity of the corresponding structures. The results show that increasing the thickness of the 
aerogel material can rapidly improve the overall thermal resistance of the structure. The thermal insulation perfor⁃
mance of the air interlayer is equivalent to that of the aerogel under the same thickness. After adding a reflective 
screen to 1/3 of the thermal insulation interlayer， the thermal insulation temperature difference can be increased 
by 20.4%. Due to the influence of the ‘thermal short-circuit’ effect of installation， the thermal conductivity of 
the typical combined thermal insulation test piece is at least 0.58W/（m·K）， which is significantly larger than 
that of the single thermal insulation material.
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1 引 言

一直以来，航空发动机就存在着轴承腔滑油结

焦与着火的危险［1］，直接影响着航空发动机工作的可

靠性。而且当飞行器在高速状态飞行时，来流空气

总温较高，不能作为附件冷却的冷源［2］。如图 1 所

示，当 Ma3+速度飞行时，来流空气温度本身已经超过

600K，涡轮轴心温度达到 870K，轴承外围腔用于隔热

冷却的气体温度达到 730K，实际上轴承腔已是被“热

气包裹”［3］。实验与计算表明，滑油系统的热负荷主

要产生于轴承腔，轴承腔的滑油温升占滑油系统总

温升的 80% 以上［4］。为了保证轴承等部件和腔内滑

油的有效工作，就必须保持轴承腔合理的温度水平。

在综合考虑轴承腔内部生热、传热问题的基础上，开

展必要的热防护设计是问题解决的关键途径［5-6］。

对高温部件的热防护可通过在表面包覆导热系

数较小的隔热材料来进行隔热，也可通过增加夹层

或采用冷却剂等主被动复合热防护结构实现隔热［7］。

通常对于不超过 1000℃的“低温区”，可选用的热防

护材料和结构类型较多，如无机纤维为基的柔性隔

热层、氧化硅型柔性隔热毡、SiO2 气凝胶与纤维隔热

多层结构等［8-9］。

纳米多孔气凝胶材料具备的高孔隙率以及纳米

网络骨架相互连接所形成的介孔结构，具备极好的

隔热性能［10-13］，而且其轻质的特点在航空航天领域应

用广泛。

在典型的热防护结构研究方面，刘海涌等［14］建

立了气凝胶夹芯金属 TPS（Thermal Protection System）

的实验模型，获得了不同的隔热结构对隔热性能的

影响规律。LIU Shuang 等［15］建立了试验模型，对高超

声速飞行器发汗冷却热防护系统材料的热防护性能

进行了试验研究，获得了发汗冷却的热防护性能。

Blosser 等［16］、MA 等［17］和 WEI 等［18］研究了针对高速飞

行器采用的蜂窝式 TPS 以及新型的点阵热防护结构

（Lattice Structure）条件下飞行器热防护性能的影响。

XU Yingjie 等［19］开展了 C/SiC，气凝胶和钛合金点阵

结构组合热防护模型试验研究，获取了多层结构的

隔热性能。

与高速飞行器外表面热防护结构相比，航空发

动机轴承腔的热防护温度范围更低，严苛的结构空

间限制通常导致无法采用复杂的气凝胶夹芯金属热

防护结构，而且轴承座还要求具有支撑转子的承载

和传力功能（见图 1），先进的蜂窝或点阵结构也无法

直接应用。在保证支撑结构强度及安装承力条件

下，采用局部蒙皮覆盖的隔热材料或涂层隔热结构

以及空气夹层结构有着直接的工程需求。

综上，针对复杂油气环境下航空发动机轴承腔

热防护需求，如何选取合适的热防护材料并设计出

合理的热防护结构方案从而确保轴承和滑油系统正

常工作成为摆在研究人员面前的一道难题。

本文以某高速发动机轴承腔为对象，模拟轴承

腔实际安装结构，设计了模型试验件和试验方案，研

究了不同的隔热层结构及安装结构对热防护效果的

影响，研究结果为轴承腔热防护结构工程设计提供

参考。

2 试验方法和过程

2.1 试验原理

热防护模型试验需验证试验件高温侧的环境温

度、模型试验件的结构、隔热层的种类，以及隔热层

的厚度等对热防护效果的影响。如图 2 所示，在本试

验中通过可控温的加热炉对空腔内气体进行加热，

模拟高温气的边界条件，在相同的温度边界下通过

热电偶采集测量试验件热面温度 Th与冷面 Tl来反映

隔热性能的差异。

同时，还开展了使用稳态法测量热防护模型试

验件等效导热系数研究。即在待测材料内部建立不

随时间变化的温度场，使其内部热量达到一维传导

的状态，通过测量待测材料两端温度梯度和待测材

料单位面积上的热流量，即可确定材料的导热系数。

λ = q
ΔT/Δx

（1）
式中 λ 为导热系数，单位 W·m-1·K-1；q 为热流密度，单

位 W·m-2；ΔT/Δx 为待测材料两端温度梯度，单位

Fig. 1　Schematic diagram of the thermal load of the 

bearing chamber
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K·m-1。

由于热流量不易测量，但在传热稳态时，流经材

料的热流量 q 恒定，故可在待测材料的冷侧安置一已

知导热系数 λ 1 的基体，通过测量基体与待测材料上

下表面温度 T2，T0及接触面的温度 T1及基体与待测材

料的厚度 b1，b即可计算出待测材料的导热系数 λ 0。

q = T1 - T2
b1

·λ 1 = T0 - T1
b

·λ 0 （2）

2.2 试验装置

试验平台构成主要包括加热系统、测试系统、散

热系统与试验件，具体包括如下装置：加热炉、温度

传感器、信号采集模块、散热器、试验件，如图 3 所示。

试验加热系统采用单面加热，通过电阻通电发热作

为热源，通过 PID 控制元件调节电流大小来调节功

率，最终改变流经受热面的热流量以调节加热炉膛

内的温度。

2.3 试验件结构方案

为获取不同的隔热结构对隔热性能的影响，本

文分别规划了无隔热层的平板试验件、带空气夹层

试验件、单气凝胶隔热试验件以及气凝胶和空气夹

层组合试验件，其结构示意图见图 4。

试验件选用基体材料为不锈钢 0Cr18Ni9，隔热

材料选用氧化铝气凝胶［20］。为了模拟不同厚度隔热

结构对性能的影响，同时也为了真实模拟隔热层材

料在发动机上的安装结构，设计了隔热盖和平板试

验件组合的气凝胶试验件方案，气凝胶安装在壳体

内部，通过加设不同厚度的垫圈来实现不同厚度隔

热材料的模拟，如图 5 所示。

Fig. 5　Structure diagram of aerogel thermal protection test 

pieceFig. 3　Schematic diagram of experimental platform

Fig. 4　Schematic diagram of model test pieces

Fig. 2　Schematic diagram of thermal conductivity 

measurement
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为分析在气凝胶隔热材料的不同位置添加反射

屏对隔热性能的影响，还开展了不同的反射屏结构

试验件试验研究。以靠近加热侧为起始基线，针对

隔热层总厚度为 15mm 的试验件，分别在 1/3 处和 2/3
处添加反射屏结构（如图 5）。使用的反射屏为厚度

0.08mm 镍箔，可耐 1400℃高温。不同试验件的结构

参数见表 1。

2.4 测试方法

测试系统由温度传感器、信号采集模块组成，通

过热电偶检测待测点的信号，电信号经信号采集模

块收集传输至计算机。热电偶选取耐温 1100℃的 K
型热电偶，信号采集模块选取 DH3821 稳态数据采集

模块，可通过计算机完成数据贮存、处理。

热防护模型试验使用接触式测温方法，将表贴

式铠装热电偶布置在隔热材料与试验件的两侧，为

更好地记录试验件的导热状态，在试验件冷热面两

侧各布置 3 处温度点，位置如图 6 所示。对于包含气

凝胶的试验件结构，还需要在基体和气凝胶中间布

置测点，对应图中测点 6，7，8 位置。

2.5 试验过程

针对不同结构模型试验件，在固定冷却条件下，

开展不同温度加热条件的多结构热防护模型试验，

以探究夹层的形式和厚度对隔热性能的影响。根据

实际工程使用条件，本试验气凝胶结构主要温度测

试点为 300℃，500℃，650℃和 800℃，空气夹层结构主

要温度测试点为 300℃，400℃，500℃和 600℃，试验过

程中每一试验点保温 3h，确保试验结果接近稳态。

3 结果讨论及分析

3.1 不同隔热材料厚度对性能的影响

为揭示试验件表面的温度分布规律，选取垂直

试验件方向上圆心处测点位置进行对比分析。分别

在加热温度 300℃，500℃，650℃和 800℃条件下研究

了隔热层材料 5mm，10mm 和 15mm 变化条件下对隔

热效果的影响，图 7 展示了加热面和冷面两侧中心的

温差对比，气凝胶厚度的增加使得结构整体热阻快

速增加，且高温加热条件下表现得更加明显，由于传

递至冷侧的热通量相应减少，在不考虑结构限制的

情况下更有利于轴承腔内部滑油和系统的工作。

试验件不同位置的温差分布见图 8，从中心区域

向边缘区域，内外侧温差呈下降趋势，且隔热层厚度

越大，下降趋势越显著；加热温度越高，整体隔热温

差越大。这是因为靠近边缘区域隔热层未完全包

裹，由于“热桥”效应存在，裸露金属热导作用较强，

越往中心区域，隔热层热阻效果越明显，且隔热层厚

度越大，内外侧的导热性能差异越大，边缘热桥效应

越发明显。加热温度越高，中心温度和边缘温度温

差越大，中间隔热层的隔热效果体现得越明显。结

构形式的限制使得热桥区域难以避免，从而导致局

部热通量相对较高，工程设计中应充分综合考虑。

3.2 空气夹层隔热对性能的影响

图 9 为带有 2mm 空气夹层和不带空气夹层的平

板试验件在不同加热条件下的温差对比。由图可

Table 1 Typical structural parameters of test pieces

Name
Plat test piece outer diameter

Plat test piece thickness
Air interlayer diameter
Air interlayer thickness

Aerogels insulation thickness

Symbol
D1/mm
b1/mm
D2/mm
b2/mm
b3/mm

Value
146

5
120
2/5

5/10/15

Fig. 6　Schematic diagram of the location of the measuring 

point in the test piece

Fig. 7　Effects of different insulation material thickness on 

thermal insulation performance
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知，带有空气夹层的平板试验件冷热面温差明显更

大，且加热温度越高，差距越显著，空气夹层表现出

一定的隔热效果。

3.3 空气夹层和气凝胶组合隔热对性能的影响

针对气凝胶夹层无法覆盖的区域，为了考察空

气夹层以及空气和气凝胶组合结构对气凝胶试验件

隔热效果的影响，本文开展了不同的空气夹层和气

凝胶夹层组合隔热试验研究。

图 10 分别为夹层厚度 10mm，气凝胶上侧加 5mm
空气层；夹层厚度 10mm，气凝胶下侧加 5mm 空气层

以及 10mm 气凝胶夹层试验件试验的温度分布数据。

由图可知，三种试验件冷热面温度分布规律相同，冷

热面温差曲线基本一致。对于平板试验件，加入空

气夹层能够显著增强试验件的隔热效果，且温度越

高，效果越明显；对于 10mm 气凝胶夹层试验件，加入

空气夹层对试验件隔热效果影响甚小，说明空气夹

层试验件隔热性能和气凝胶相当。

3.4 反射屏结构对性能的影响

图 11 为针对 15mm 的隔热层不带反射屏以及分

别在夹层厚度 1/3 处布置反射屏和在夹层厚度 2/3 处

布置反射屏对性能的影响。由图可知，各加热条件

下，带有反射屏的试验件冷热面温差均大于未加反

射屏的试验件冷热面温差。

特别的是，夹层 1/3 处加反射屏的试验件冷热面

温差，在各加热条件下，比未加反射屏的试验件冷热

面温差分别大 20.4%，20.0%，16.7%，7.6%；夹层 2/3
处加反射屏的试验件冷热面温差，在各加热条件下，

比未加反射屏的试验件冷热面温差分别大 7.0%，

13.0%，11.2%，3.0%。尤其是在反射屏布置在夹层厚

度 1/3 处时，冷热面温差提升较大。结合布置反射屏

的试验件均呈现热面温度更高、冷面温度更低的温

Fig. 10　Temperature difference curve between different 

combination thermal insulation test piece

Fig.  9　Temperature difference curve between with and 

without air interlayer test piece

Fig.  8　Temperature difference distribution at different 

positions of the test piece

Fig. 11　Temperature difference curve between the heating 

and cooling surfaces of the sandwich structure test piece 

with a reflective screen
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度分布规律，认为反射屏的布置隔绝了部分的辐射

热，导致部分热量在热面堆积，从而出现带有反射屏

的试验件冷热面温差高于未带有反射屏的冷热面温

差的现象。

3.5 不同隔热结构的等效热导率计算分析

基体材料为 0Cr18Ni9，参照文献［21］获得其不

同温度的热导率数据，使用试验件每层中心位置温

度测试数据，按照式（2）计算出的不同厚度气凝胶试

验件、带反射屏的试验件等效热导率见图 12。可以

看出随着温度的升高，热防护试验件等效热导率增

大，和单独金属或单独隔热材料热导率随温度变化

趋势一致。但是由于试验件边缘隔热盖接触导热的

“热短路”效应的综合影响，组合试验件热导率计算

值明显大于单独隔热材料的热导率。从图中也可以

看出，随着厚度的增大，等效热导率明显减小，在靠

近高温端 1/3 处增加反射屏也能显著降低等效热导

率，这也和前面温度的测量结果相印证。

4 结 论

本文构建了一种典型热防护模型试验件隔热性

能和等效热导率的试验方法，获得了不同热防护结

构的隔热性能，主要结论如下：

（1）在热防护结构中，隔热材料厚度的增加使结

构整体热阻快速增加，且在高温条件下表现得更加

明显，同时热桥效应使得结构边缘区域的局部热通

量相对较高。

（2）在相同厚度条件下增加部分空气夹层，其隔

热性能和单纯的气凝胶隔热性能相当。

（3）加入反射屏结构能明显提升综合隔热性能，

典型试验条件下，夹层 1/3 处增加反射屏后和不加反

射屏相比最大隔热温差提升 20.4％。

（4）由于试验件边缘隔热盖接触导热的“热短

路”效应的综合影响，组合试验件热导率最小为

0.58W/（m·K），明显大于单独隔热材料的热导率，可

为后续轴承腔整体热防护设计分析提供参考。

致  谢：感谢国家科技重大专项和两机专项基础研究项

目的资助。
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