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摘要:为解决多电飞机电作动装置和电子设备等高热流密度器件的散热问题ꎬ提出一种多蒸发器并联的泵驱两相冷却系统ꎮ
基于热载荷特性ꎬ完成冷却系统总体方案设计ꎬ并采用模拟仿真方法对泵驱两相冷却系统的运行性能开展分析评估ꎮ 结果表

明ꎬ设计的通道尺寸小于 １ ｍｍ 的微通道蒸发器可有效冷却电子设备和电作动装置 ４０ Ｗ/ ｃｍ２ 以上热流密度的热载荷ꎻ冷却

系统具有良好的稳态性能和动态性能ꎬ能有效消纳 ４０ ｋＷ 发热量ꎮ 提出的泵驱两相冷却系统设计方案在运行工况下均能满

足各冷却对象的冷却控温需求ꎮ
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０　 引言

随着航空科技的发展ꎬ多电飞机(ｍｏｒｅ ｅｌｅｃｔｒｉｃ

ａｉｒｃｒａｆｔꎬ ＭＥＡ)成为未来飞机发展的必然趋势ꎮ 与

传统飞机相比ꎬ多电飞机具有结构简单、可靠性高、
维护成本低、生存能力强等优点ꎮ 因此ꎬ多电飞机

成为航空领域的研究热点ꎬ受到广泛关注[１￣２]ꎮ
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功率电传是多电飞机的主要特征之一ꎬ主要通过

电作动装置实现ꎮ 电作动装置采用电驱动ꎬ取代传统

的液压泵、管路等复杂系统ꎬ大大简化系统结构ꎬ使飞

机具有结构简单、效率高、维护方便等优点ꎮ 虽然电

作动装置有诸多优点ꎬ但在飞机上全面推广仍有许多

技术上的问题需要解决ꎬ如随着电作动装置高功率密

度的提高ꎬ产热量不断增大ꎬ在密闭空间中散热困难ꎮ
因此ꎬ电作动装置散热是急需解决的一个关键问

题[３￣５]ꎮ 除电作动装置外ꎬ随着飞机性能需求不断提

升ꎬ机上任务系统大功率电子设备散热需求也不断增

加ꎬ急需采取高效冷却技术进行冷却ꎬ防止因超温造

成的效率性能降低甚至设备损坏ꎮ
在众多冷却控温技术中ꎬ泵驱两相冷却技术具

备功耗小、换热能力强、均温性好、扩展能力强等诸

多优点[６￣１０]ꎬ可以解决空间小、热负荷高、热源多等

复杂冷却问题ꎮ 该技术最初应用于航天冷却系统ꎬ
后经不断发展ꎬ已成功应用于风力发电、数据中心、
矿山机械、军用车载电子等领域ꎮ

针对未来多电飞机的机载大功率电子设备及

电作动装置散热需求ꎬ本研究基于泵驱两相冷却技

术设计多蒸发器并联式两相冷却系统方案ꎬ并建立

性能仿真评估模型ꎬ通过开展仿真计算验证设计方

案的可行性和合理性ꎮ

１　 冷却系统方案设计

１.１　 总体方案

多蒸发器并联式两相冷却系统总体方案如图 １
所示ꎮ 冷却工质在机械循环泵驱动下从储液罐进

入并联的各蒸发支路ꎬ通过沸腾换热实现大功率电

子设备和电作动装置的冷却ꎻ经蒸发支路吸热由液

相变为气液两相的工质混合后进入冷凝器ꎬ将热量

释放给燃油热沉后由气液两相变为液相ꎬ再次通过

储液罐进入循环泵ꎬ如此往复ꎮ

图 １　 泵驱两相冷却系统总体方案示意图
Ｆｉｇ.１　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｐｕｍｐｅｄ ｔｗｏ￣ｐｈａｓｅ

ｃｏｏｌｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ

　 　 对于小功率设备ꎬ单相液体冷却技术成熟度较

高ꎬ而雷达不定时开启造成的大量热载荷输入对冷

却系统设计造成一定困难ꎬ因此在两相冷却回路设

计时只考虑飞机电子设备舱内任务系统及飞管系

统的大功率电子设备ꎮ 此外ꎬ本方案假设飞机上有

３ 个电作动装置ꎬ分别布置在左、右机翼及尾翼处ꎮ
根据现有型号飞机热管理系统设计需求ꎬ确定电子

设备控温需求为－５５ ~ ７０ ℃ꎬ设计热载荷为１０ ｋＷꎻ
电作动装置控温需求为－５５~ １１０ ℃ꎬ设计热载荷为

３０ ｋＷ(左右机翼电作动装置热载荷均为１２ ｋＷꎬ尾
翼电作动装置热载荷为 ６ ｋＷ)ꎮ 两相冷却回路采

用燃油(ＲＰ￣３)作为冷端热沉ꎬ设计工况下燃油温度

为 ３０ ℃ꎬ流量为 １１１.２ Ｌ / ｍｉｎꎮ
１.２　 工质选用

两相冷却系统主要依靠工质的相变传递热量ꎬ
因此工质的物理性质对系统的工作特性具有重要的

影响ꎮ 一般来说ꎬ循环工质应该具有良好的热稳定性

和化学性ꎬ在工作温度范围内蒸气压力不宜过高也不

宜过低ꎬ并且工质应与管路和系统部件材料相容ꎮ 结

合实际工程应用ꎬ综合考虑几种常见工质ꎬ最终选用

Ｒ１３４ａ 型氟利昂作为工质ꎮ Ｒ１３４ａ 型氟利昂化学性

能稳定ꎬ与绝大多数材料均相容ꎬ是常用的环保型氟

利昂材料ꎬ其饱和蒸气压、汽化潜热等均适合[１１]ꎮ
１.３　 部件选型设计

(１)蒸发器

在两相冷却系统中使用基于微小通道流动沸腾

技术的微通道蒸发器实现电子设备和电作动装置的

热量收集ꎮ 用于电子设备冷却的蒸发器如图 ２ 所示ꎮ

图 ２　 电子设备蒸发器示意图
Ｆｉｇ.２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ ｄｅｖｉｃｅ ｅｖａｐｏｒａｔｏｒ
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　 　 该蒸发器的主要冷却对象为飞管分系统和任务

分系统的电子对抗装置、通信装置等电子设备ꎮ 蒸发

器布置在设备底部以靠近设备发热部位从而提高冷

却能力ꎮ 蒸发器采用整体串联的布局方式ꎬ从入口

到出口ꎬ冷却工质依次流过各电子设备发热区域进

行冷却ꎻ在各电子设备发热区域采用蛇形流动布局

以增加换热面积从而提升冷却能力ꎮ 考虑到电子

设备热流密度相对较小ꎬ冷却通道取较大几何尺

寸ꎬ即１０ ｍｍ×１０ ｍｍꎬ冷却通道间距取１０ ｍｍꎮ
电作动装置蒸发器的冷却对象为电作动器的电

机ꎮ 本研究对电作动装置的电机做一定简化ꎬ忽略其

用于安装固定的螺孔和用于自然散热的翅片等复杂

结构ꎬ将电机发热结构等效为一薄壳长方体ꎬ发热面

为该长方体的 ４ 个外表面(尺寸为 １２ ｃｍ×６ ｃｍ)ꎮ 电

作动器电机简化结构示意图如图 ３ 所示ꎮ

图 ３　 电作动器电机简化结构示意图
Ｆｉｇ.３　 Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ａｃｔｕａｔｏｒ

ｍｏｔｏｒ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

　 　 为了对电机进行冷却ꎬ在其发热面布置 ８ 个蒸

发器(每个散热面上布置 ２ 个蒸发器)ꎬ各蒸发器的

工质进出采用并联式布局ꎮ 每个蒸发器冷却结构

相同ꎬ均采用模仿植物叶脉和根系的交叉脉通

道[１２]ꎬ其分支脉与主脉呈 ４５°夹角ꎬ每个冷却通道的

截面为 ０. ４ ｍｍ × １. ０ ｍｍ 的矩形ꎬ通道间距为

０.４ ｍｍꎮ 电作动机构蒸发器示意图如图 ４ 所示ꎮ

图 ４　 电作动机构蒸发器示意图
Ｆｉｇ.４　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ａｃｔｕａｔｏｒ ｅｖａｐｏｒａｔｏｒ

　 　 (２)冷凝器

两相冷却系统冷凝器采用技术较为成熟且在

航空领域应用广泛的管壳式结构ꎬ如图 ５ 所示ꎮ 管

壳式结构可以提供较大的单位质量传热面积ꎬ在外

形上相对容易构造成适配各种空间的表面形状及

尺寸ꎬ并且比较容易清洗ꎬ便于更换ꎮ

图 ５　 管壳式换热结构示意图
Ｆｉｇ.５　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｓｈｅｌｌ ａｎｄ ｔｕｂｅ ｈｅａｔ ｅｘｃｈａｎｇｅｒ

　 　 (３)机械泵

两相冷却系统机械泵选用磁力驱动齿轮泵ꎮ
该类泵具有运行平稳、无脉动传输和高系统压力性

能等优点ꎬ可以满足两相冷却系统的需求ꎮ
(４)储液器

在两相冷却系统中ꎬ储液器起着至关重要的作

用ꎬ相当于系统的“温控中心”ꎬ承担着工质存储、供
给、气液分离及精密控温的作用ꎮ 储液器的设计原

则如下ꎮ
①最小热载荷工况:当循环系统中其他部件充

满液体工质时ꎬ储液器未充满工质ꎮ
②最大热载荷工况:储液器仍有一部分液体

工质ꎮ
最小热载荷工况下系统工质质量公式为

Ｍ＝ ρｌꎬｃ(Ｖ ｌｏｏｐ＋βＶｃｃ)＋ρｖꎬｃ(１－β)Ｖｃｃꎬ (１)
式中ꎬＭ 为系统中工质总质量ꎬρｌꎬｃ、ρｖꎬｃ分别为介质

液体、气体的密度ꎬＶ ｌｏｏｐ为储液器以外系统的容积ꎬ
Ｖｃｃ为储液器容积ꎬβ 为储液器液体体积占有率ꎮ

最大热载荷工况下系统工质质量公式为

Ｍ＝ ρｌꎬｈ(Ｖ ｌｉｑ＋αＶｃｃ)＋ρｖꎬｈ[Ｖｖａｐ＋(１－α)Ｖｃｃ]ꎬ (２)
式中ꎬρｌꎬｈ、ρｖꎬｈ 分别为介质液体、气体的密度ꎬＶ ｌｉｑ、
Ｖｖａｐ分别为储液器以外系统中液态工质、气态工质

所占容积ꎬα 为储液器液体体积占有率ꎮ
可得到系统工质质量的关系式为

Ｍ≤ρｌꎬｍａｘ(Ｖ ｌｏｏｐ＋Ｖｃｃ)ꎮ (３)
(５)管路

为了在机上狭小空间实现较长距离的管路连

接ꎬ两相冷却系统选用柔性软管ꎮ 选用软管需要考

虑承压能力、防渗透性、与工质相容性、弯曲半径等

因素ꎬ结合机上实际使用环境ꎬ选用 ４ 层结构防渗透
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耐高压软管ꎬ如图 ６ 所示ꎮ

图 ６　 橡胶软管结构示意图
Ｆｉｇ.６　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｒｕｂｂｅｒ ｈｏｓｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

２　 蒸发器运行特性分析

２.１　 分析方法

针对工质在蒸发器微通道内的流动沸腾换热

问题ꎬ基于 Ｆｌｕｅｎｔ 软件构建合理的流动沸腾换热模

型开展三维仿真分析ꎬ基本控制方程如下ꎮ
连续性方程为

Ñ􀅰(ρｍｖｍ)＝ ０ꎬ (４)
式中ꎬρｍ 为混合相密度ꎬｖｍ 为速度矢量ꎮ

动量方程为

Ñ􀅰 ρｍｖｍｖｍ( ) ＝ －ÑＰ＋Ñ􀅰 μｍ Ñｖｍ＋ÑｖＴ
ｍ( )[ ]

＋ρｍｇ＋Ｆ＋Ñ􀅰( ∑
ｎ

ｋ ＝１
αｋ ρｋｖｄｒꎬｋｖｄｒꎬｋ )ꎬ (５)

式中ꎬＰ 为压力ꎬμｍ 为混合相黏度ꎬｇ 为重力加速度ꎬ

Ｆ 为体积力ꎬαｋ 为 ｋ 相体积分数ꎬρｋ 为 ｋ 相密度ꎬ
ｖｄｒꎬｋ为 ｋ 相相对速度ꎮ

能量方程为

Ñ􀅰∑
ｎ

ｋ ＝１
αｋｖｋ ρｋＥｋ＋Ｐ( )[ ] ＝Ñ􀅰 ｋｅｆｆÑＴ( ) ＋ＳＥꎬ

(６)
式中ꎬＥｋ 为流体单元总能ꎬｋｅｆｆ为有效导热系数ꎬＴ 为

温度ꎬＳＥ 为广义源项ꎮ
工质沸腾过程中的质量和热量传递计算采用

Ｌｅｅ 模型ꎮ Ｌｅｅ 模型的能量源项方程假设流体相变

发生于定压且准平衡的环境中ꎬ表达式为

ｑ̇ｌｖ ＝
ｒ α ρｌ ｉｌｖ

Ｔ－Ｔｓａｔ

Ｔｓａｔ
ꎬ Ｔ≥Ｔｓａｔ

ｒ(１－α)ρｖ ｉｌｖ
Ｔ－Ｔｓａｔ

Ｔｓａｔ
ꎬ Ｔ≤Ｔｓａｔ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

ꎬ (７)

式中ꎬｑ̇ｌｖ为气液相变能量源项ꎬｒ 为相变经验速率ꎬ
ｉｌｖ为比焓ꎬＴｓａｔ为饱和温度ꎮ
２.２　 电子设备蒸发器运行特性分析

３ 个电子设备热载荷 Ｑ 分别为 ５. ０、 ２. ５、
１.５ ｋＷꎬ对应热流密度分别为 １２、１０、１０ Ｗ/ ｃｍ２ꎮ
冷却工质流量为 ２７. ２１ Ｌ / ｍｉｎꎬ工质入口压力为

０.１４ ＭＰａꎬ温度为 ３２７.１５ Ｋꎬ液相体积分数为 １ꎮ
电子设备蒸发器发热面温度分布和冷却通道

壁面温度 Ｔｗ 分布如图 ７ 所示ꎮ

图 ７　 电子设备蒸发器温度分布云图
Ｆｉｇ.７　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ ｄｅｖｉｃｅ ｅｖａｐｏｒａｔｏｒ
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　 　 由图 ７ 可知ꎬ各设备的发热面温度分布较均匀ꎬ
设备 １ 的热流密度较大ꎬ导致其相比于设备 ２ 和设

备 ３ 的发热面温度较高ꎮ 冷却通道壁面的温度分布

与设备发热面温度分布情况类似ꎬ设备 １ 相比于设

备 ２ 和设备 ３ 的冷却通道壁温较高ꎮ 在无热载荷区

域(进出口区域、各设备之间区域)冷却通道壁温较

低ꎻ在有热载荷区域ꎬ沿工质流动方向冷却通道壁

温逐渐升高ꎮ
在蒸发器冷却作用下ꎬ设备 １、设备 ２ 和设备 ３

发热面平均温度分别为 ６６.２７、６１.３７、６０.７２ ℃ꎬ最高

温度分别为 ６９.１５、６２.５６、６１.９２ ℃ꎬ满足－５５ ~ ７０ ℃
的控温需求ꎮ

２.３　 电作动装置蒸发器运行特性分析

机翼和尾翼的电作动装置热载荷以及蒸发器

工质流量不同ꎬ因此针对机翼和尾翼 ２ 种运行工况

分别开展数值模拟计算ꎮ
机翼电作动装置(左、右机翼电作动装置工况

相同)的热载荷为 １２ ｋＷ(单个蒸发器为１.５ ｋＷ)ꎬ
热流 密 度 为 ４１. ６７ Ｗ / ｃｍ２ꎻ 冷 却 工 质 流 量 为

２１.７６ Ｌ / ｍｉｎ(单个蒸发器为 ２.７２ Ｌ / ｍｉｎ)ꎻ工质入

口压力为０.１４ ＭＰａꎬ温度为 ３２７.１５ Ｋꎬ液相体积分

数为 １ꎮ
机翼电作动装置蒸发器发热面温度分布和冷

却通道壁面温度分布如图 ８ 所示ꎮ

图 ８　 机翼电作动装置蒸发器温度分布云图
Ｆｉｇ.８　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｗｉｎｇ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ａｃｔｕａｔｏｒ ｅｖａｐｏｒａｔｏｒ

　 　 由图 ８ 可以看到ꎬ在入口区域ꎬ工质液相体积分

数较高ꎬ换热能力较强ꎬ发热面和冷却通道壁面温

度较低ꎮ 发热面和冷却通道壁温的最高点出现在

中心偏下游处ꎮ 这是因为该区域工质气相占比较

大ꎬ冷却能力不足ꎮ
　 　 在蒸发器冷却作用下ꎬ机翼电作动装置发热面

平均温度为 ８２.６８ ℃ꎬ最高温度为 １０２.１３ ℃ꎬ满足

－５５~１１０ ℃的控温需求ꎮ

尾翼电作动装置的热载荷为 ６ ｋＷ(单个蒸发

器为 ０.７５ ｋＷ)ꎬ热流密度为 ２０.８３ Ｗ/ ｃｍ２ꎻ冷却工

质流量为 １０.８８ Ｌ / ｍｉｎ(单个蒸发器为 １.３６ Ｌ / ｍｉｎ)ꎻ
工质入口压力为 ０.１４ ＭＰａꎬ温度为 ３２７.１５ Ｋꎬ液相

体积分数为 １ꎮ
尾翼电作动装置蒸发器发热面温度分布和冷

却通道壁面温度分布如图 ９ 所示ꎮ

图 ９　 尾翼电作动装置蒸发器温度分布云图
Ｆｉｇ.９　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｔｈｅ ｔａｉｌ ｗｉｎｇ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ａｃｔｕａｔｏｒ ｅｖａｐｏｒａｔｏｒ
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　 　 由图 ９ 可以看到ꎬ在入口区域ꎬ工质液相体积分

数较高ꎬ换热能力较强ꎬ发热面和冷却通道壁面温度

较低ꎮ 发热面和冷却通道壁温的最高点出现在中心

偏下游处ꎮ 这是因为该区域工质气相占比较大ꎬ冷
却能力不足ꎮ 虽然尾翼电作动装置蒸发器的冷却工

质流量仅为机翼电作动装置蒸发器的一半ꎬ但由于

热载荷较低ꎬ尾翼电作动装置发热面和冷却通道壁

面的温度均明显低于机翼电作动装置发热面和冷却

通道壁面的温度ꎮ
　 　 在蒸发器冷却作用下ꎬ尾翼电作动装置发热面

平均温度为 ７６.３０ ℃ꎬ最高温度为 ８７.２１ ℃ꎬ满足
－５５~１１０ ℃的控温需求ꎮ

３　 冷却系统运行特性分析

３.１　 系统模型搭建

为了验证多蒸发器两相冷却系统方案的合理

性和可行性ꎬ基于 ＡＭＥＳｉｍ 平台搭建仿真模型并

进行模拟计算分析ꎮ 仿真模型主要涉及 ４ 个主要

设备:储液罐、驱动泵、蒸发器和冷凝器ꎮ 储液罐

和驱动泵可直接利用 ＡＭＥＳｉｍ 平台两相流体库的

内置组件ꎻ蒸发器和冷凝器采用等效换热的思想ꎬ
利用两相流体库、热库和信号库等相关元件搭建ꎬ
其中电子设备蒸发器和机翼、尾翼舵机蒸发器的一

维仿真模型均在设计工况下由蒸发器三维仿真模

型进行标定ꎮ 两相冷却系统的仿真模型如图 １０
所示ꎮ

图 １０　 多蒸发器并联两相冷却系统仿真模型示意图
Ｆｉｇ.１０　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｐｕｍｐｅｄ ｔｗｏ￣ｐｈａｓｅ ｃｏｏｌｉｎｇ

ｓｙｓｔｅｍ ｗｉｔｈ ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｅｖａｐｏｒａｔｏｒｓ ｉｎ ｐａｒａｌｌｅｌ

３.２　 仿真计算结果分析

设计工况下(电子设备热载荷为 １０ ｋＷꎻ左右舵

机热载荷均为 １２ ｋＷꎻ尾翼舵机热载荷为 ６ ｋＷꎻ冷却

系统冷源燃油温度为 ３０ ℃ꎬ流量为 １１１.２ Ｌ / ｍｉｎ)ꎬ由
仿真计算得到的冷却系统运行性能参数如图 １１ 所

示ꎬ其中 ｘ 为干度ꎮ

图 １１　 设计点稳态工况下冷却系统性能参数变化图
Ｆｉｇ.１１　 Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｏｌｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｕｎｄｅｒ

ｓｔｅａｄｙ￣ｓｔａｔｅ ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ａｔ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｐｏｉｎｔ

　 　 图 １１ 中蒸发器出口参数表示的是从电子设备、
左右舵机和尾翼舵机 ４ 个蒸发器流出的工质充分混

合后的参数ꎮ 可以看出ꎬ在给定热负荷初期ꎬ设备发

热面温度逐渐升高ꎬ经过约 ２００ ｓ 左右达到热平衡状

态ꎬ系统中各个部件的温度不再发生变化ꎮ 系统平

衡时ꎬ电子设备和左右机翼舵机因热载荷差别较小

而温度基本相同ꎬ尾翼舵机则因热载荷较小而温度

明显低于其他设备温度ꎮ
　 　 设计工况下系统稳定运行时ꎬ电子设备、左右机

翼舵机和尾翼舵机的温度分别为 ６６. ３９、 ８２. ８１、
７７.３５ ℃ꎬ与三维蒸发器性能仿真计算结果基本一致

(三维仿真结果为 ６３.８８、８２.６８、７６.３０ ℃)ꎮ
为了分析热载荷对两相冷却系统性能的影响ꎬ

通过仿真模型计算不同热负载工况下冷却系统的运
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行性能参数ꎬ如图 １２ 所示ꎮ

图 １２　 不同热载荷工况下冷却系统性能参数变化图
Ｆｉｇ.１２　 Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｏｌｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｈｅｒｍａｌ ｌｏａｄ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

　 　 由图 １２ 可知ꎬ随着热载荷的升高ꎬ系统达到稳

态所需时间没有显著差别ꎬ但设备温度则随热载荷

升高而升高ꎮ 当热载荷过高时ꎬ蒸发器冷却能力不

足ꎬ无法有效控制设备温度在需求范围内ꎮ
为了分析冷源温度变化对两相冷却系统性能的

影响ꎬ通过仿真模型计算不同冷源温度 Ｔｃ 工况下冷

却系统的运行性能参数ꎬ如图 １３ 所示ꎮ

图 １３　 不同冷源温度工况下冷却系统性能参数变化图
Ｆｉｇ.１３　 Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｏｌｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｏｌｄ ｓｏｕｒｃｅ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

　 　 由图 １３ 可知ꎬ随着冷源温度的降低ꎬ设备温度

相应降低ꎮ 其原因为:冷凝器的冷源温度降低ꎬ回
流至蒸发器的工质温度下降ꎬ热负荷一定时ꎬ发热

设备的温度随之降低ꎮ 因此ꎬ在其他工况参数不变

的情况下ꎬ可通过降低热沉温度降低系统运行

温度ꎮ
为了分析冷源流量 ｑｖ 变化对两相冷却系统性

能的影响ꎬ通过仿真模型计算不同冷源流量工况下

冷却系统的运行性能参数ꎬ如图 １４ 所示ꎮ
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图 １４　 不同冷源流量工况下冷却系统性能参数变化图
Ｆｉｇ.１４　 Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｏｌｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｏｌｄ ｓｏｕｒｃｅ ｍａｓｓ ｆｌｏｗ ｒａｔｅｓ

　 　 由图 １４ 可知ꎬ随着冷源流量的增加ꎬ系统平衡

时对应的工质温度和设备温度有所降低ꎮ 这是因为

冷源流量越大ꎬ冷凝器的换热能力越强ꎬ回流到蒸发

器的工质温度越低ꎮ 但是ꎬ相比于冷源温度ꎬ调整冷

源流量对系统运行性能的影响较小ꎮ

４　 结论

本研究针对多电飞机电作动装置和电子设备散

热问题开展泵驱两相冷却系统及其主要组成部件的

方案设计ꎬ基于设计方案建立仿真模型ꎬ完成微通道

蒸发器和冷却系统运行特性的仿真分析ꎬ得到如下

结论ꎮ
(１)微通道蒸发器的冷却通道采用蛇形布局和

基于植物叶脉仿生学的交叉脉布局ꎬ使得冷却工质

具有较好的流动均匀性ꎬ能够有效控制电子设备和

电作动装置温度在控温需求范围内ꎮ
(２)系统稳态工况下的性能仿真验证了泵驱两

相冷却系统设计方案的合理性ꎬ可有效消纳电子设

备和电作动装置共计 ４０ ｋＷ 的热载荷ꎬ维持冷却对

象温度在控温需求范围内ꎮ
(３)冷却系统的稳态运行性能受冷源流量和温

度的影响ꎬ冷源温度越低、流量越大则冷却效果越

好ꎮ 相比于冷源流量ꎬ系统性能对冷源温度的敏感

性更高ꎮ
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