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摘　　　要：针对飞机电作动机构在工作过程中发热严重的情况，开展了相关散热技术研究。利用试验数据

拟合出电作动机构产热量的经验关系式，提出基于热管燃油系统的飞机电作动机构冷却方法，建立描述电作

动机构散热系统流动与传热过程的数值模型，并验证了其可靠性。通过数值模拟研究不同因素对散热系统散

热性能的影响规律，结果表明：数值模拟与试验误差在１４．６％以内；与自然对流散热相比，热管燃油散热方

式可使电作动器温升降低１２．６１％，对于驱动器，风扇冷却效果优于热管燃油散热方式；当热管等效导热系

数达到７０００Ｗ／（ｍ·Ｋ），电作动机构已达到较好的散热状态，继续增大热管等效导热系数对提高散热系统散

热性能效果不明显。研究可为电作动机构高效散热系统的设计提供参考。
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　　随着航空科技的发展，全电飞机和多电飞机

成为飞机能源优化的必然趋势［１］。电作动机

构［２３］（ｅｌｅｃｔｒｉｃａｃｔｕａｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ）作为全电飞

机和多电飞机实现由“功率液传”向“功率电传”转

变的关键部件，其性能直接影响飞机的飞行性能

和可靠性。其中，电动机、ＩＧＢＴ（ｉｎｓｕｌａｔｅｄｇａｔｅ

ｂｉｐｏｌａｒｔｒａｎｓｉｓｔｏｒ）模块和晶闸管作为电作动机构

的主要发热部件，其在工作过程中发热情况严重，

而电子设备对温度非常敏感，温度过高的情况下

会导致其可靠性降低甚至失效，严重者更有可能

引发安全事故，因此，必须开展相关的散热技术

研究。

目前，关于飞机电作动机构散热的相关研究

较少，主要针对电作动机构的关键部件电动机而

展开。由于飞机上电作动机构所处空间较为密

闭，仅通过自然对流难以满足散热要求，传统飞机

上从发动机引气对飞机电子设备进行冷却，但是

引气用于冷却会减小飞机推力，降低飞机性能；此

外，随着飞机飞行马赫数的增大、来流总温升高，

利用冲压空气作为热沉将逐渐丧失其散热能力。

燃油是飞机上的一大热沉，其被用于冷却机载电

子设备是未来的发展趋势［４６］。本文提出了基于

热管燃油系统的飞机电作动机构新型冷却方式，

采用这种方式具有良好的散热效果，可以减少对

发动机的引气需求。

热管作为一种具有高导热性能［７８］的元件，在

飞机电作动机构散热设计中得到了应用。邱小

芝［９］采用环路热管，以机翼蒙皮内表面作为热沉

对电动机进行冷却，结果表明冷却效果较好。刘

然等［１０］同样采用了环路热管对飞机电作动器散

热结构进行了设计，热管蒸发段紧贴电动机外表

面，蒸发后的工质被冷凝器（可安装在燃油、防冰

系统等需要热量的地方）中流体的冷却后凝结成

液体，然后再通过管路回流到蒸发段，以此来对电

动机进行散热，与传统的翅片散热方式相比，环路

热管可以有效降低电动机温度。

综上所述，热管用于飞机电作动机构散热

具有一定的可行性，但是由于缺乏电作动机构

热管燃油散热特性的系统的研究，对其运行特

性的认识不足，难以指导电作动机构高效散热

系统的设计，所以本文开展了相关技术研究。

首先，明确电作动机构的产热规律，结合试验

数据拟合得到电作动机构产热量的经验公式，

进而获得电作动机构在特定工况下各部件的

产热量。随后，提出飞机电作动机构的冷却方

法，建立了电作动机构散热系统的数值模型，

并通过试验验证了数值模型的可靠性。最后，

通过数值模拟研究了不同因素（不同冷却方

式、热管等效导热系数）对电作动机构散热系

统散热性能的影响规律。为了更接近飞机上

的实际情况，在研究热管等效导热系数对电作

动机构散热系统散热性能影响的过程中，冷却

介质采用了燃油。

１　电作动机构的产热规律

电作动机构包括电作动器和驱动器，其产热

规律研究主要包括以下两部分：电作动器的产热

规律，驱动器的产热规律。其中，电作动器包括安

川ＳＧＭ７Ｇ４４Ａ 永磁电动机、ＬＩＭＩＮＧＰＢ１４２３

减速器和定制电缸，驱动器主要包括ＩＧＢＴ模块、

晶闸管和再生电阻。ＩＧＢＴ 模块的型号为 Ｆｕｊｉ

７ＭＢＰ１００ＶＦＮ０６０５０，晶闸管的型号为ＳＥＭＩＫ

ＲＯＮＳＫ６０ＤＴＡ，再生电阻的型号为 ＩＷＡＫＩ

ＲＦ１８０Ｂ。

利用 Ｍａｔｌａｂ软件对试验数据进行拟合，获得

电作动机构的产热量和电流关于电作动机构推力

犉和作动速度狏的关系式，用于估算该电作动机

构在其他作动速度和推力下的产热量。

１１　定义与公式

电作动器的效率为电缸轴输出功率与电动机

输入功率之比

２１７
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η＝
犘ｏｕｔ
犘ｉｎ

＝
犘ｏｕｔ

犘ｏｕｔ＋犙ｍ
（１）

　　即

犙ｍ ＝犘ｉｎ－犘ｏｕｔ （２）

其中η为电作动器的效率；犘ｏｕｔ为电缸轴输出功

率，Ｗ；犘ｉｎ为电动机输入功率（有功功率），Ｗ；犙ｍ

为电作动器的产热量（电动机、减速器和电缸产热

量之和），Ｗ。

输出功率定义如下：

犘ｏｕｔ＝犉狏 （３）

其中犉为电缸推力，ｋＮ；狏为电缸作动速度，ｍｍ／ｓ。

由式（１）与式（３）推得

犙ｍ ＝犉狏
１

η
－（ ）１ （４）

　　电缸作动速度与电动机转速之间的关系为

狏＝
狀犾
６０犻

（５）

其中狀为转速，ｒ／ｍｉｎ；犾为导程，ｍｍ；犻为减速比。

电缸推力与电动机扭矩之间的关系为

犉＝
６．２８犜犻ηｔ

犾
（６）

其中犜 为电动机扭矩，Ｎ·ｍ；ηｔ 为电缸传动效

率，根据经验取０．９２。

减速器的减速比为３∶１，电缸导程为１０

ｍｍ。电动机的额定扭矩为２８．４Ｎ·ｍ，额定转速

为１５００ｒ／ｍｉｎ，则可通过式（５）推出额定作动速度

为８３．３ｍｍ／ｓ，根据式 （６）推 出 额 定 推 力 为

４９．２３ｋＮ。

１２　特定推力和作动速度下的试验数据

电作动机构的最大行程为１００ｍｍ，可有效加

载的行程为６０ｍｍ，最大作动速度为５０ｍｍ／ｓ，最

大推力为１０ｋＮ，通过装有阀门的定制液压缸根

据拉压力传感器手动控制加载。设定电作动机构

的作动速度狏，通过压力传感器测量推力犉，通过

横河 ＷＴ１８０３Ｅ功率分析仪测量输入永磁电动机

的有功功率。

试验研究结果表明：在电作动机构的同一作

动周期内，需要进行两次换向，在换向时电作动机

构的产热量出现峰值，在其他时刻产热量可近似

为定值。以作动速度为２０ｍｍ／ｓ、推力为３．６３ｋＮ

的工况为例，单次换向时间约为０．２５ｓ（该工况下

一个作动周期的时长共８．５ｓ），电作动器的产热

量峰值可达１８５Ｗ，但在其他时刻的产热量为

７５．６Ｗ，由于换向时峰值产热的持续时间较短，

短时内温升不明显，因此取该周期内产热量的平

均值７６．３Ｗ 作为该工况下电作动器的产热量。

在单个周期内对犘ｉｎ和犘ｏｕｔ试验数据求平均，两者

平均值之差即该工况下电作动器的产热量。然后

通过式（２）计算得特定 犉、狏 下电作动器的产

热量。

用于拟合经验公式的试验数据如表１所示。

表１　用于拟合经验公式的试验数据

犜犪犫犾犲１　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋犱犪狋犪犳狅狉犳犻狋狋犻狀犵狋犺犲

犲犿狆犻狉犻犮犪犾犳狅狉犿狌犾犪

作动速度／

（ｍｍ／ｓ）
推力／ｋＮ

电作动器

产热量／Ｗ
电流／Ａ

１０ １．９５ １８．２１ ２．６６

１０ ２．７２ ３７．０４ ３．２４

２０ ０．９５ ６３．１２ ２．５７

２０ １．８８ ６６．２６ ３．１３

２０ ２．７２ ７３．２３ ３．７９

２０ ３．６３ ７６．３０ ４．４０

２０ ４．４４ ８２．２０ ５．０１

３０ ０．９４ １０２．８０ ２．６６

３０ １．８８ １０３．５２ ３．４７

３０ ２．８０ １０６．８８ ３．９７

３０ ３．６６ １１５．４１ ４．７５

３０ ４．５５ １２４．６５ ５．３３

４０ １．０６ １２１．６２ ３．１３

４０ １．８９ １１７．８０ ３．５３

４０ ２．８６ １２９．９８ ４．１０

４０ ３．３４ １３１．０２ ４．５１

４０ ３．９８ １６２．３７ ５．１５

５０ ３．５７ １４９．９４ ４．５４

１３　电作动器的产热规律

拟合的电作动器产热量犙ｍ 关于推力犉和作

动速度狏的经验关系式见式（７），该公式适用于

犉＞０ｋＮ，狏＞０ｍｍ／ｓ的情况。

犙ｍ ＝６．０３８狏＋１．４９６犉－０．０６１６８狏
２
＋

０．２０９４犉狏－３７．２６ （７）

　　根据经验，额定工况下电动机的效率ηｍ 为

０．８８，减速器效率ηｒ为０．９８，电作动器效率η采

用式（８）进行计算

η＝ηｍηｒηｔ （８）

　　则额定工况下电作动器的效率约为０．７９３４。
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由式（４）计算得额定工况下电作动器的产热量为

９８６．５Ｗ，由经验公式（式（７））计算得到的电作动

器的产热量为９７０．１Ｗ，误差约为１．６６％，因此认

为该公式可用于估算电作动器产热量。

１４　驱动器的产热规律

驱动器内各发热元件的产热量均与电流有

关，本文首先拟合了电流犐关于犉、狏的关系式，

然后根据各发热元件（ＩＧＢＴ模块和晶闸管）的产

热量与电流之间的关系来确定特定犉、狏下的产

热量。

电流犐关于犉、狏的经验关系式见式（９），该

公式适用于犐＞０的情况。

犐＝１．３６１＋０．０２１３狏＋０．７０４犉 （９）

其中犐为电流，Ａ。

查阅ＩＧＢＴ模块和晶闸管的说明书得到ＩＧ

ＢＴ模块和晶闸管的产热量关于电流的关系式分

别用下列公式来表示：

犙ｉｇｂｔ＝４．３１１犐
１．０６４ （１０）

犙ｔｈｙｒｉｓｔｏｒ＝０．８９２２犐
１．３５３ （１１）

　　电动机额定电流为３２．８Ａ，通过经验公式

（式（９））计算的额定电流为３７．７９Ａ，误差为

１５．２２％，该公式可用于估算特定犉、狏下的电流值。

由式（８）～式（１１）得到特定推力和作动速度

下各部件的产热量如表２所示。

表２　不同工况下电作动机构的产热量

犜犪犫犾犲２　犎犲犪狋犵犲狀犲狉犪狋犻狅狀狉犪狋犲狊狅犳狋犺犲犲犾犲犮狋狉犻犮犪犮狋狌犪狋犻狀犵犿犲犮犺犪狀犻狊犿狌狀犱犲狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

工况 作动速度／（ｍｍ／ｓ） 推力／ｋＮ 电作动器的产热量／Ｗ ＩＧＢＴ模块的产热量／Ｗ 晶闸管的产热量／Ｗ

１ ３０ １５ ２０８．１５ ６５．１９ ２８．２１

２ ３２ ２０ ２５５．５０ ８２．４６ ３８．０４

３ ３７ ２２ ３０３．２２ ９０．５９ ４２．８７

４ ３７ ２５ ３３６．５０ １０４．６１ ５１．４８

５ ３８ ２７ ３５０．３２ １０７．６７ ５３．４０

６ ４０ ２９ ３９６．８０ １２１．０８ ６２．００

７ ４５ ３１ ４４３．１４ １２８．２８ ６６．７３

２　数值模型与边界条件

２１　冷却方法

研究所采用的永磁同步电动机转速不高，在

工作中转子和永磁体损耗相对于定子损耗来说

很小［１１］，因此只针对定子铁心和绕组设计散热

方案。考虑到将热管布置在定子槽内会影响磁

场分布，为尽可能减小对电动机磁场分布的影

响，本文选择将热管蒸发段均匀布置在定子外

侧槽内。另外，为了提高飞机的续航能力，需要

携带大量的燃油，为了充分利用空间，会在机身

和机翼多处布置油箱，油箱间设置了输油泵和

控制阀门用于满足飞行中的供油要求。从油箱

内流出的燃油依次吸收电子设备系统、滑油系

统、液压油系统的热量后，一部分供入发动机进

行燃烧，另一部分由冲压空气冷却后回到燃油

油箱［１２１３］，回油量的大小根据热载荷不同而有

所变化，因此油箱内的燃油由于供油燃烧和回

流冷却发热设备的需求而时刻处于流动状态。

研究中将热管冷凝段伸入油箱内，由燃油进行

冷却。

２２　物理模型

考虑到以下３个方面：①热管工质适应的工

作温区；②经济、无毒性且易获得；③工质与管壳

材料相容。本文选择采用铜水热管来冷却电作

动机构。研究［１４］表明，热管管径（或宽度和高度）

尺寸越大，热管的总热阻越小，热管蒸发段和冷凝

段长度越长，热管蒸发换热热阻和冷凝换热热阻

越小。因此在选择热管时应尽可能选用大直径

（或宽度和高度）的热管，且热管蒸发段和冷凝段

越长越好。

虽然热管管径（或宽度和高度）尺寸越大、

热阻越小，但考虑要到将热管布置在定子表面

凹槽内，热管尺寸过大，则所需的凹槽深度也越

深，为了尽可能避免热管对定子磁路的影响，且

尽可能保证热管蒸发段与热源的接触面积，采

用扁平热管较为合适。此外，在实际应用中需

要根据实际情况选择合适长度的热管，与定子
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接触的热管长度为７９ｍｍ，为了保证较好的散热

效果，热管冷凝段不能太短，选择伸入油箱内的

热管长度为２００ｍｍ，考虑到飞机上电动机与油

箱有一定的距离，本文选择采用长度为５２０ｍｍ

的热管，扁平热管的宽度和高度分别为１４ｍｍ

和５．４ｍｍ。

基于热管燃油的电作动机构散热系统示意

图如图１所示。热管均匀布置在电动机定子表

面，其布置方式如图２所示。

图１　电作动机构散热系统示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｅｌｅｃｔｒｉｃａｃｔｕａｔｉｎｇ

ｍｅｃｈａｎｉｓｍｃｏｏｌｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

图２　热管在电作动器上的位置分布

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｈｅａｔｐｉｐｅｓｏｎｔｈｅ

ｅｌｅｃｔｒｉｃａｃｔｕａｔｏｒ

此外，本文针对电动机、减速器、电缸和驱动

器模型作出以下几点简化和假设：

１）将电动机绕组、电动机定子铁心、再生电

阻等效为均匀发热体。

２）将热管等效成一根外观尺寸与热管相同

的实心固体块，简化模型的导热性能用热管的等

效导热系数来表征［１５］。

３）忽略材料物性参数随温度的变化。

４）假定燃油流动为三维稳态流动。油箱内

燃油因供油燃烧和回流冷却发热设备的需求而处

于流动状态，此外，飞机飞行姿态变化会引起油箱

内燃油晃动，并对油箱侧壁产生冲击力。文献

［１６１７］通过试验和仿真研究表明油箱挡板可有

效降低燃油晃动的幅度及其对侧壁的冲击力，为

热管提供相对稳定的工作环境。综上所述，可近

似认为当飞机平稳飞行或飞行姿态有小幅度的改

变时，油箱内燃油处于平稳的流动状态。

２３　数学模型

本文所研究的基于热管燃油冷却系统的电

作动机构散热问题可以简化为稳态、不可压、常物

性的三维问题，其微分方程组可以表示为

质量守恒定律

狌

狓
＋
狏

狔
＋
狑

狕
＝０ （１２）

式中狌、狏、狑分别为速度在狓、狔、狕方向上的分量，

ｍ／ｓ。

动量守恒方程

ρ!·（ ）犝犝 ＝μ!

２犝－!·狆 （１３）

式中μ为流体动力黏度，Ｐａ·ｓ；犝 为速度向量，

ｍ／ｓ；狆为流体压力，Ｐａ。

有内热源电动机内部能量微分方程

λｍ

２犜

狓
２ ＋

２犜

狔
２ ＋

２犜

狕（ ）２ ＝－狇 （１４）

式中λｍ 为材料的导热系数，Ｗ／（ｍ·Ｋ）；犜为温

度，Ｋ；狇为热源密度之和，Ｗ／ｍ
３。

流体能量微分方程

ρ犮狆 狌
犜

狓
＋狏
犜

狔
＋狑

犜

（ ）狕 ＝

λｆ

２犜

狓
２ ＋

２犜

狔
２ ＋

２犜

狕（ ）２ ＋犛ｆ （１５）

式中ρ为密度，ｋｇ／ｍ
３；犮狆 为比热容，Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）；

λｆ为流体的导热系数，Ｗ／（ｍ·Ｋ）；犛ｆ为流体的

黏性耗散项，Ｗ／ｍ３。

由于燃油流速较低，流体流动模型采用层流

（ｌａｍｉｎａｒ）模型。

２４　边界条件

燃油箱入口边界条件参考文献［１２］来给

定。当飞机总热载荷达到５０ｋＷ 时，在飞机飞

行前 一 小 时 内，中 央 油 箱 内 的 温 度 保 持 在

３０３．１５Ｋ以下，随着燃油逐渐减少，油箱内的燃

油温度渐渐升高，２ｈ后温度最终达到３２３．１５Ｋ

左右，本文在研究中燃油温度选取为３１５．５Ｋ。

另外，参照文献［１２］中的油箱尺寸，假定耗油量

为０．５ｋｇ／ｓ，回油量为１ｋｇ／ｓ，则流道截面平均流

速在０．０００５４９～０．０００９６２ｍ／ｓ之间。燃油流速

设定为０．０００６３９ｍ／ｓ。

此外，考虑到周围环境会对电作动机构的温

度分布产生一定的影响，研究中不考虑实际的流

体流动，用第三类边界条件来表征自然对流散热
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和辐射散热对电作动机构温度分布的影响。采用

以下经验关系式计算电作动机构外表面的表面传

热系数：

犖狌＝犆 犌狉·（ ）犘狉 狀
ｍ ＝

犺犾
犽

（１６）

犌狉＝
犵αΔ犜犾

３

ν
２

（１７）

其中下标 ｍ表示定性温度采用边界层的算术平

均温度，犜ｍ＝ 犜∞＋犜（ ）ｗ ／２，Δ犜 为犜ｗ 与犜∞之

差，α＝
１

犜
；ν为运动黏度，ｍ

２／ｓ；犾为特征长度，ｍ；

犆、狀为常数。

此外，基于斯忒藩玻耳兹曼定律，辐射换热

效果以等效辐射传热系数的形式来表示。

斯忒藩玻耳兹曼定律

犙＝εσ犃 犜４ｗ－犜
４
∞（ ） （１８）

其中σ为斯忒藩玻耳兹曼常数，值为５．６７×１０
－８

Ｗ／（ｍ２·Ｋ４）；ε是物体的发射率，与物体的种类

及表面状态有关。则等效辐射传热系数犺ｒ为
［１８］

犺ｒ＝
σε 犜

４
ｗ－犜

４
∞（ ）

犜ｗ－犜∞

（１９）

２５　网格划分

针对电作动机构，采用ＩＣＥＭ 对其划分三维

非结构化网格（见图３），网格质量良好。

图３　网格划分

Ｆｉｇ．３　Ｍｅｓｈｉｎｇ

２６　材料物性参数

表３为电作动机构各部件材料及物性参数，

其中，电动机外壳表面黑漆的发射率为０．９，电缸

表面铝合金发射率为０．４。

考虑了以下几部分接触热阻：①电动机、减速

器、联轴器外壳、电缸之间的接触热阻；②定子与

热管之间的接触热阻（导热硅脂）；③定子铁心与

外壳、热管与外壳的接触热阻；④驱动器热管与各

发热元件间的接触热阻（导热硅脂）。

表３　电作动机构的材料及物性参数

犜犪犫犾犲３　犕犪狋犲狉犻犪犾犪狀犱狆犺狔狊犻犮犪犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狋犺犲犲犾犲犮狋狉犻犮

犪犮狋狌犪狋犻狀犵犿犲犮犺犪狀犻狊犿

部件名称 热导率／（Ｗ／（ｍ·Ｋ））

电作动

器部件

驱动器

部件

电动机、联轴器外壳 ４３

减速器、电缸外壳 ２０９

绕组 １．５

铁心 ５０．２

轴、轴承 ５０．２

热管 ７０００

减速器齿轮 ３９．２

ＩＧＢＴ、晶闸管发热片 ２０

ＩＧＢＴ、晶闸管外壳 １６．２

再生电阻 ２０９

导热硅脂 １．５

ＰＣＢ板 ０．３８６

外壳 ０．５

基板、散热器 ２０１

３　不同因素对电作动机构散热系统

散热性能的影响规律

　　首先，通过数值模拟与试验结果对比验证数

值模型的可靠性，然后通过数值模拟研究不同冷

却方式对电作动机构散热系统散热性能的影响，

最后，为了更接近飞机上的实际情况，以燃油作为

冷却介质研究热管等效导热系数对电作动机构散

热系统散热性能影响规律。

３１　数值模型的验证

针对表２中的各个工况开展了试验与数值研

究，试验中利用保温石棉对热管绝热段进行保温

隔热，在数值仿真中根据经验取热管等效导热系

数为７０００Ｗ／（ｍ·Ｋ）。冷却介质为水，流速保持

在０．０００６３９ｍ／ｓ、流体温度为３１５．５Ｋ、环境温度

控制在２９６．９５Ｋ。

试验中，电作动机构的温度达到稳态的判定

依据如下：以表２的工况５为例，电作动机构的温

升值随时间的变化趋势如图４所示，由于试验过

程中各工况的先后顺序为工况７、工况６、…、工况

１，因此电作动机构的温升值逐渐降低、然后趋于

平稳。在７５～９０ｍｉｎ时间段内，电作动机构温升

值变化不超过０．１５Ｋ，可认为电作动机构温度已
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图４　电作动机构的温升值随时间的变化趋势

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｉｓｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｅｌｅｃｔｒｉｃ

ａｃｔｕａｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍｗｉｔｈｔｉｍｅ

经达到稳态。对７５～９０ｍｉｎ这一区间内的温升

值取平均，将其作为工况５下电作动机构的稳态

温升值。

电作动机构数值模拟（Ｎｕｍ．）与试验（Ｅｘｐ．）

结果对比如图５所示。数值模拟与试验最大绝对

误差（仿真值与试验值之差的绝对值）为９．７Ｋ，

对应的相对误差（绝对误差与试验值之比）为

１４．５％，驱动器数值模拟与试验最大绝对误差为

８．５Ｋ，对应的相对误差为１４．６％。

总体而言，数值模型与试验误差在可接受的

范围内，可用于研究不同因素对电作动机构散热

系统散热性能的影响规律。

３２　不同冷却方式的对比

本节通过数值模拟对比了几种不同散热方式

对电作动机构温升的影响。其中，针对电作动器

对比了自然对流、热管水和热管燃油３种不同

的散热方式，水／燃油流速取０．０００６３９ｍ／ｓ、流体

温度取３１５．５Ｋ、环境温度为２９６．９５Ｋ。

表４～表６分别为自然对流、热管水和热管

图５　试验与数值模拟结果对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓａｃｑｕｉｒｅｄｂｙ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

燃油散热方式下电作动器的温升值。可以看到，

热管水散热方式的散热效果最好，与自然对流散

热相比，电作动器温升最大可降低５４．９５Ｋ，与热

管燃油散热方式相比，电作动器温升最大可降低

３８．９４Ｋ。但用水作为冷却介质则需要在飞机上

增加额外的泵、管路和流道等装置，可能会占用飞

机存储空间、增加飞机的结构复杂度，而热管燃

油冷却系统利用了飞机自身的燃油箱作为流道，且

燃油本身在流道内处于不断地流动状态，因此不需

要额外的泵、管路和流道，可减少管路的复杂程度。

热管燃油系统散热效果优于自然对流散热

方式。在自然对流散热方式下，电动机散热效果

较差，其温升随着电动机产热量的增大而不断增

大，而利用热管可以有效降低电作动器的整体温

度，在本文所研究的这７种工况下，采用热管燃

油散热方式可以使电动机绕组温升最大降低

１６．０１Ｋ，电作动器整体温升降低１２．６１％。电缸

温升不高，且采用热管冷却对其温升影响不大，其

原因是：一方面，电作动器散热表面积大，热量能

够及时通过自然对流散掉；另一方面，电动机、减
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速器、电缸之间存在接触热阻，这些因素导致电动

机与电缸之间的总热阻大，从电动机传导至电缸

的热量少，因此电缸表面温升不高。

表４　自然对流散热方式下电作动器的温升值

犜犪犫犾犲４　犜犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲狉犻狊犲狅犳狋犺犲犲犾犲犮狋狉犻犮犪犮狋狌犪狋狅狉狑犻狋犺

狀犪狋狌狉犪犾犮狅狀狏犲犮狋犻狅狀犮狅狅犾犻狀犵狊狔狊狋犲犿 Ｋ

工况 绕组端部 电动机外表面 电缸外表面

１ ６９．０６ ５４．１５ ５．４７

２ ７９．３３ ６１．５２ ６．１９

３ ９２．４３ ７１．０９ ６．９４

４ ９９．６６ ７６．１６ ７．３９

５ １０４．１５ ７９．４５ ７．６５

６ １１６．２３ ８８．１８ ８．３３

７ １２６．９５ ９５．６５ ８．９５

表５　热管水散热方式下电作动器的温升值

犜犪犫犾犲５　犜犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲狉犻狊犲狅犳狋犺犲犲犾犲犮狋狉犻犮犪犮狋狌犪狋狅狉狑犻狋犺

犺犲犪狋狆犻狆犲狊狑犪狋犲狉犮狅狅犾犻狀犵狊狔狊狋犲犿 Ｋ

工况 绕组端部 电动机外表面 电缸外表面

１ ４２．０２ ３１．４ ３．０３

２ ４８．２５ ３５．５６ ４．１８

３ ５４．４６ ３９．７ ４．６１

４ ５９．０６ ４２．８ ４．９７

５ ６０．４８ ４３．６７ ５．２３

６ ６６．５ ４７．６２ ５．４６

７ ７２ ５０．９９ ５．８５

表６　热管燃油散热方式下电作动器的温升值

犜犪犫犾犲６　犜犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲狉犻狊犲狅犳狋犺犲犲犾犲犮狋狉犻犮犪犮狋狌犪狋狅狉狑犻狋犺

犺犲犪狋狆犻狆犲狊犳狌犲犾犮狅狅犾犻狀犵狊狔狊狋犲犿 Ｋ

工况 绕组端部 电动机外表面 电缸外表面

１ ５９．１ ４６．３ ５．２６

２ ６９．８４ ５４．４ ６．２９

３ ７９．６５ ６２．０６ ７．０３

４ ８７．５ ６７．９５ ７．７２

５ ９０．７４ ７０．０２ ８．１７

６ １００．４４ ７７．４７ ８．６５

７ １１０．９４ ８４．９１ ９．４５

　　针对驱动器对比了传统的风扇冷却、热管水

和热管燃油３种不同的散热方式。表７～表９分

别为风扇、热管水和热管燃油散热方式下驱动器

的温升值。可以看到，风扇冷却方式比热管燃油

散热方式的散热效果更好。此外，对于不发热的电

子元件（再生电阻和晶闸管１），当冷却流体温度高

于环境温度时，在对流换热和热传导的影响下，再

生电阻和晶闸管１这些不发热的电子元件会被反

向加热。但考虑到在实际飞机上，油箱内燃油储备

量大，油箱内燃油温度不会太高，且根据飞机设计

手册，供给发动机的燃油温度不超过３５３．１５

Ｋ
［１２，１９］，因为燃油温度过高不仅会破坏燃油的热稳

定性，也会使得油箱的可燃性增加，因此燃油温度

远低于驱动器各电子元件所允许的最高温度，即不

会出现反向加热作用导致电子元件损坏的情况。

在这三种散热方式中，在相同流速下热管水

散热系统的散热效果优于热管燃油系统的散热

效果，与热管燃油散热方式相比，驱动器温升最

大可降低２３．４８Ｋ。同理，其缺点是需要在飞机

上增加额外的泵、管路、流道等装置，会占用飞机

存储空间且增加额外的质量。

表７　风扇散热方式下驱动器的温升值

犜犪犫犾犲７　犜犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲狉犻狊犲狅犳狋犺犲犱狉犻狏犲狉狑犻狋犺犳犪狀狊

犮狅狅犾犻狀犵狊狔狊狋犲犿 Ｋ

工况 再生电阻 晶闸管１ 晶闸管２ ＩＧＢＴ模块

１ ５．０１ ６．６２ ２１．２２ ２０．４４

２ ６．４５ ８．５０ ２７．９１ ２６．１３

３ ７．１６ ９．４０ ３１．１５ ２８．８４

４ ８．３４ １０．９５ ３６．８５ ３３．５１

５ ８．６１ １１．２９ ３８．１１ ３４．５３

６ ９．７９ １２．８０ ４３．７５ ３９．０７

７ １０．４３ １３．６１ ４６．８４ ４１．４７

表８　热管水散热方式下驱动器的温升值

犜犪犫犾犲８　犜犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲狉犻狊犲狅犳狋犺犲犱狉犻狏犲狉狑犻狋犺犺犲犪狋

狆犻狆犲狊狑犪狋犲狉犮狅狅犾犻狀犵狊狔狊狋犲犿 Ｋ

工况 再生电阻 晶闸管１ 晶闸管２ ＩＧＢＴ模块

１ １７．２８ １７．３５ ２３．８０ ２９．７３

２ １７．２６ １７．３７ ２６．０３ ３３．０１

３ １７．２８ １７．２４ ２７．０９ ３４．５２

４ １７．６６ １７．７５ ２９．５０ ３７．５８

５ １７．１８ １７．２７ ２９．４３ ３７．６６

６ １７．１５ １７．２７ ３１．３８ ４０．２０

７ １７．０７ １７．１５ ３２．３９ ４１．４０
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表９　热管燃油散热方式下电作动器的温升值

犜犪犫犾犲９　犜犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲狉犻狊犲狅犳狋犺犲犱狉犻狏犲狉狑犻狋犺犺犲犪狋

狆犻狆犲狊犳狌犲犾犮狅狅犾犻狀犵狊狔狊狋犲犿 Ｋ

工况 再生电阻 晶闸管１ 晶闸管２ ＩＧＢＴ模块

１ １７．１０ １７．４７ ２９．５９ ４１．７０

２ １７．２４ １７．４５ ３３．９１ ４８．００

３ １７．１８ １７．４２ ３５．９９ ５１．２５

４ １７．６５ １７．９５ ４０．０６ ５６．８７

５ １６．９７ １７．５３ ４０．８５ ５７．６２

６ １７．１０ １７．５０ ４４．５１ ６２．５２

７ １７．０４ １７．２１ ４６．４４ ６４．８８

　　总体而言，对于电作动器而言，热管燃油散

热方式的散热效果优于自然对流散热；对于驱动

器而言，热管燃油散热方式散热效果不如风扇冷

却方式。热管水散热方式的散热效果最好，但由

于热管燃油散热系统不需要额外的泵、管路和流

道来对热管冷凝段进行冷却，因此具有结构简单、

质量轻的优点。

本文所采用的电作动器电动机绝缘等级为Ｆ

级，其最高允许温度为４２８Ｋ（１５５℃），晶闸管的

最大允许温度为３９８Ｋ（１２５℃），ＩＧＢＴ模块的最

大允许温度为４２３Ｋ（１５０℃）；热管燃油散热方式

下，工况６中定子最高温度为４１６．４２Ｋ，晶闸管２

的最高温度为３８５．７６Ｋ，ＩＧＢＴ模块的最高温度

为４０８．７５Ｋ，可以使电作动机构各部件的温度保

持在其允许的温度范围内，说明在工况１至工况

６的工作环境下，采用热管燃油散热方式对电作

动机构进行散热的方法可行。

３３　热管等效导热系数对电作动机构散热系统

散热性能的影响

　　为了更接近飞机上的实际情况，数值模拟中

均采用燃油作为冷却介质来分析热管燃油散热

系统的换热效果。以工况３为例，燃油流速取

０．０００６３９ｍ／ｓ、流体温度取３１５．５Ｋ、环境温度为

２９６．９５Ｋ，研究了热管等效导热系数对电作动机

构散热系统散热性能的影响规律。

如图６所示，采用热管等效导热系数有差异

的热管，也会影响散热系统的散热效果。热管等

效导热系数越好，散热系统的散热效果越好。当

热管等效导热系数由３０００Ｗ／（ｍ·Ｋ）增加到

７０００Ｗ／（ｍ·Ｋ）时，电动机绕组温升降低９．５６

Ｋ、电动机外壳温升降低７．８１Ｋ、ＩＧＢＴ模块温升

降低１０．４６Ｋ、晶闸管２温升降低６．４Ｋ。然而，当

热管等效导热系数达到７０００Ｗ／（ｍ·Ｋ）以后，继

续提高等效导热系数会增加其成本，但是对于提

升散热系统散热效果不太显著：当等效导热系数

由７０００Ｗ／（ｍ·Ｋ）增加到１４０００Ｗ／（ｍ·Ｋ）时，

电动机绕组温升降低３．６Ｋ、电动机外壳温升降

低３．０４Ｋ、ＩＧＢＴ模块温升降低３．７５Ｋ、晶闸管２

温升降低２．３７Ｋ。

图６　热管等效导热系数对电作动机构温升的影响

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｅｆｆｅｃｔｉｖｅｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｄｕｃｔｉｖｉｔｙｏｆ

ｈｅａｔｐｉｐｅｓｏｎｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｉｓｅｏｆｔｈｅｅｌｅｃｔｒｉｃ

ａｃｔｕａｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ

总体而言，对于本文所采用的电作动机构散

热系统，采用等效导热系数约为７０００Ｗ／（ｍ·Ｋ）

的热管在节约成本的同时又可满足散热要求。在

不考虑成本的情况下，热管等效导热系数越高

越好。

４　结　论

本文结合试验数据拟合得到电作动机构的产

热量关于推力和作动速度的关系，获得电作动机

构在特定工况下的产热量，建立了基于热管燃油

系统的飞机电作动机构散热数值模型，通过试验

９１７
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与数值结果对比验证了数值模型的可靠性，分析

了不同冷却方式、热管等效导热系数这两个因素

对电作动机构散热系统散热性能的影响，得到以

下结论：

１）本文采用的数值模型可以比较准确地预

测电作动机构的温度分布。

２）对电作动器和驱动器分别对比了３种不

同冷却方式的散热效果，其中热管水散热方式散

热效果最佳。热管燃油散热方式仅次于之，但热

管水散热系统可能会额外占用飞机存储空间或

质量、增加飞机的结构复杂度。对于驱动器，传统

的风扇冷却方式散热效果优于热管燃油散热

方式。

３）热管等效导热系数会影响散热系统的散

热效果，等效导热系数越高，电作动机构散热系统

的散热效果越好。而当热管等效导热系数达到

７０００Ｗ／（ｍ·Ｋ）以后，继续增大等效导热系数会

增加其成本，但是对于提升散热系统散热效果不

太显著。因此，对于本文中采用的热管，选择等效

导热系数约为７０００Ｗ／（ｍ·Ｋ）的热管既可节约

成本的同时又可满足散热要求。
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