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本发明公开了一种飞机综合热管理调节系

统，包括通过油路管道依次连接的输油箱、第一

阀门、供油箱、第二阀门、第一三通阀门、第三三

通阀门、第四三通阀门、第五三通阀门、第二三通

阀门和发动机，第三三通阀门与第五三通阀门之

间通过油路管道依次连接有燃油-空气换热器和

燃油-滑油换热器，第四三通阀门和供油箱之间

还通过油路管道依次连接有燃油-液压换热器和

空气-燃油换热器，空气-燃油换热器和供油箱之

间的油路管道上还设置有四通阀门，四通阀门还

通过油路管道连通第一三通阀门和第二三通阀

门；本发明合理利用机载燃油及外界冲压空气，

节约能源；通过调节电磁阀开度大小，合理分配

燃油流量，既保证了飞机发动机所需燃油量，又

实现了散热目的，而且避免了发动机入口温度过

高，延长飞机发动机寿命。
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1.一种飞机综合热管理调节系统，其特征在于：包括通过油路管道依次连接的输油箱

（1）、第一阀门（2）、供油箱（4）、第二阀门（6）、第一三通阀门（8）、第三三通阀门（14）、第四三

通阀门（15）、第五三通阀门（19）、第二三通阀门（10）和发动机（23），所述第三三通阀门（14）

与第五三通阀门（19）之间还通过油路管道依次连接有燃油-空气换热器（17）和燃油-滑油

换热器（18），所述第四三通阀门（15）和供油箱（4）之间还通过油路管道依次连接有燃油-液

压换热器（12）和空气-燃油换热器（11），所述空气-燃油换热器（11）和供油箱（4）之间的油

路管道上还设置有四通阀门（9），所述四通阀门（9）还通过油路管道连通第一三通阀门（8）

和第二三通阀门（10），所述发动机（23）依次连接有飞机附机匣（24）、发电机（25）、配电网络

（26）和航电设备（21），所述飞机附机匣（24）的压气机引气依次经过冲压空气-引气换热器

（16）和燃油-空气换热器（17），所述发电机（25）通过热量传递管路连接燃油-滑油换热器

（18），所述航电设备（21）通过热量传递管路连接位于供油箱（4）内的液冷换热器（5）。

2.根据权利要求1所述的飞机综合热管理调节系统，其特征在于：所述供油箱（4）的出

油温度Tout不高于45℃。

3.根据权利要求1所述的飞机综合热管理调节系统，其特征在于：所述发动机（23）的进

油温度Tin不超过80℃。

4.根据权利要求1所述的飞机综合热管理调节系统，其特征在于：所述飞机附机匣（24）

的热量传递管路与燃油-液压换热器（12）相接，所述飞机附机匣（24）与燃油-液压换热器

（12）之间的热量传递管路上设置有液压泵（22）。

5.根据权利要求1所述的飞机综合热管理调节系统，其特征在于：所述第一阀门（2）和

供油箱（4）之间的油路管道上设置有输油泵（3）。

6.根据权利要求1所述的飞机综合热管理调节系统，其特征在于：所述第二阀门（6）和

第一三通阀门（8）之间的油路管道上设置有电动泵（7）。

7.根据权利要求1所述的飞机综合热管理调节系统，其特征在于：所述第一三通阀门

（8）和第三三通阀门（14）之间的油路管道上设置有散热泵（13）。

8.根据权利要求1所述的飞机综合热管理调节系统，其特征在于：所述航电设备（21）和

液冷换热器（5）之间的热量传递管路上设置有液冷泵（20）。

9.根据权利要求1所述的飞机综合热管理调节系统，其特征在于：所述航电设备（21）包

括雷达。

10.根据权利要求1所述的飞机综合热管理调节系统，其特征在于：所述第一阀门（2）、

第二阀门（6）、第一三通阀门（8）、第二三通阀门（10）、第三三通阀门（14）、第四三通阀门

（15）、第五三通阀门（19）和四通阀门（9）均为电磁阀。
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一种飞机综合热管理调节系统

技术领域

[0001] 本发明属于航空热管理技术领域，特别涉及一种飞机综合热管理调节系统。

背景技术

[0002] 随着飞机综合性能的提高,机载电子设备数量不断增加、功率不断增大，系统产生

的热量自然随之增多。另外，为满足飞机的隐身要求，机身外表冲压口的数量和面积受到限

制，可以利用的冲压空气数量受到限制。而且采用冲压引气对飞机机载系统进行散热，这种

方式需要在飞机外表面开口，破坏了飞机的外形完整性。同时，冲压引气散热消耗了飞机发

动机的有效功率，降低了飞机的性能。因此，燃油势必会成为主要的冷源，用来冷却飞机的

其他设备（如液压油、滑油、冷却液等）。

[0003] 但是由于飞机各系统产生的热量增多，导致相应的换热器散热功率也随之增加，

因此采用燃油作为热沉对飞机系统散热很可能会导致燃油温度超过发动机入口要求温度,

引发发动机故障吸收热量后的燃油返回供油箱，导致供油箱内的燃油温度升高，有可能达

到或超过到发动机的入口温度限制。

[0004] 因此，迫切需要一种能够对飞机多系统（如燃油系统、滑油系统等）进行散热，而且

能够合理利用分配机载燃油及外界冲压空气作为热沉进行散热，并且保证发动机供油量的

需求及入口燃油温度出于合理范围的飞机综合热管理系统。

发明内容

[0005] 为了解决现有技术中的问题本，发明提供一种飞机综合热管理调节系统，该系统

采用燃油、冲压空气为多系统散热，同时能够进行温度及流量的调节，满足发动机入口流量

及温度要求，且结构简单、安全性高。

[0006] 为实现上述目的，本发明采用的技术方案为：

一种飞机综合热管理调节系统，包括通过油路管道依次连接的输油箱1、第一阀门2、供

油箱4、第二阀门6、第一三通阀门8、第三三通阀门14、第四三通阀门15、第五三通阀门19、第

二三通阀门10和发动机23，所述第三三通阀门14与第五三通阀门19之间还通过油路管道依

次连接有燃油-空气换热器17和燃油-滑油换热器18，所述第四三通阀门15和供油箱4之间

还通过油路管道依次连接有燃油-液压换热器12和空气-燃油换热器11，所述空气-燃油换

热器11和供油箱4之间的油路管道上还设置有四通阀门9，所述四通阀门9还通过油路管道

连通第一三通阀门8和第二三通阀门10，所述发动机23依次连接有飞机附机匣24、发电机

25、配电网络26和航电设备21，所述飞机附机匣24的压气机引气依次经过冲压空气-引气换

热器16和燃油-空气换热器17，所述发电机25通过热量传递管路连接燃油-滑油换热器18，

所述航电设备21通过热量传递管路连接位于供油箱4内的液冷换热器5。

[0007] 进一步的，所述供油箱4的出油温度Tout不高于45℃。

[0008] 进一步的，所述发动机23的进油温度Tin不超过80℃。

[0009] 进一步的，所述飞机附机匣24的热量传递管路与燃油-液压换热器12相接，所述飞
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机附机匣24与燃油-液压换热器12之间的热量传递管路上设置有有液压泵22。

[0010] 进一步的，所述第一阀门2和供油箱4之间的油路管道上设置有输油泵3。

[0011] 进一步的，所述第二阀门6和第一三通阀门8之间的油路管道上设置有电动泵7。

[0012] 进一步的，所述第一三通阀门8和第三三通阀门14之间的油路管道上设置有散热

泵13。

[0013] 进一步的，所述航电设备21和液冷换热器5之间的热量传递管路上设置有液冷泵

20。

[0014] 进一步的，所述航电设备21包括雷达、其他电子设备。

[0015] 进一步的，所述第一阀门2、第二阀门6、第一三通阀门8、第二三通阀门10、第三三

通阀门14、第四三通阀门15、第五三通阀门19和四通阀门9均为电磁阀。

[0016] 与现有技术相比，本发明具有以下有益效果：

本发明避免了传统飞机采用单一热沉的弊端，合理利用机载燃油及外界冲压空气，节

约能源；通过调节电磁阀开度大小，合理分配燃油流量，既保证了飞机发动机所需燃油量，

又实现了散热目的，而且避免了发动机入口温度过高，延长飞机发动机寿命。飞机热管理集

成了多个分系统的散热器，在进行能量集成设计的过程中，推进了机电系统的物理集成。

附图说明

[0017] 图1是本发明的结构框图；

其中：1-飞机输油箱，2-第一阀门，3-输油泵，4-供油箱，5-液冷换热器，6-第二阀门，7-

电动泵，8-第一三通阀门，9-四通阀门，10-第二三通阀门，11-空气-燃油换热器，12-燃油-

液压换热器，13-散热泵，14-第三三通阀门，15-第四三通阀门，16-冲压空气-引气换热器，

17-燃油-空气换热器，18-燃油-滑油换热器，19-第五三通阀门，20-液冷泵，21-航电设备，

22-液压泵，23-发动机，24-飞机附机匣，25-发电机，26-配电网络。

具体实施方式

[0018] 下面结合实施例对本发明作更进一步的说明。

[0019] 本发明提供一种结构简单、安全性高的采用燃油、冲压空气为多系统散热的系统，

同时能够进行温度及流量的调节，满足发动机入口流量及温度要求。本发明包括散热系统

及发动机供油系统，具体又可分为燃油系统、滑油系统、航电系统及环控系统。具体地讲，本

发明通过调节各油路管道电磁阀开度大小进而控制燃油油量大小，最终实现各系统散热的

需求及飞机发动机供油量的需求，

如图1所示，一种飞机综合热管理调节系统，包括通过油路管道依次连接的输油箱1、第

一阀门2、供油箱4、第二阀门6、第一三通阀门8、第三三通阀门14、第四三通阀门15、第五三

通阀门19、第二三通阀门10和发动机23，所述第三三通阀门14与第五三通阀门19之间还通

过油路管道依次连接有燃油-空气换热器17和燃油-滑油换热器18，所述第四三通阀门15和

供油箱4之间还通过油路管道依次连接有燃油-液压换热器12和空气-燃油换热器11，空气-

燃油换热器11以外界冲压空气作为冷源去冷却燃油，而且冲压空气温度大小随着飞行高度

及马赫数变化而变化，所述空气-燃油换热器11和供油箱4之间的油路管道上还设置有四通

阀门9，所述四通阀门9还通过油路管道连通第一三通阀门8和第二三通阀门10，所述发动机
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23依次连接有飞机附机匣24、发电机25、配电网络26和航电设备21，所述飞机附机匣24的压

气机引气依次经过冲压空气-引气换热器16和燃油-空气换热器17，所述发电机25通过热量

传递管路连接燃油-滑油换热器18，所述航电设备21通过热量传递管路连接位于供油箱4内

的液冷换热器5，所述飞机附机匣24的热量传递管路与燃油-液压换热器12相接，所述飞机

附机匣24与燃油-液压换热器12之间的热量传递管路上设置有液压泵22；其中，所述航电设

备21包括雷达、其他电子设备。

[0020] 作为一个优选方案，所述供油箱4的出油温度Tout不高于45℃，进一步的，所述发动

机23的进油温度Tin不超过80℃。

[0021] 本发明包括飞机输油箱1、供油箱4，燃油系统中燃油热沉依次经过燃油-液压换热

器12和空气-燃油换热器11换热冷却后，一部分燃油经四通阀门9流向发动机23，多余燃油

经四通阀门9流回供油箱4；

燃油系统中还包括设置于供油箱4之后的电动泵7和散热泵13，根据液压热负荷、滑油

热负荷及航电热负荷变化，调节燃油流量，进而改变相应泵电动泵7和散热泵13的转速大

小；

环控系统中，飞机附机匣24的压气机引气依次经过冲压空气-引气换热器16和燃油-空

气换热器17多级降温后，再经过涡轮膨胀做功后，与外界冷空气掺混，实现给座舱供暖的目

的；与此同时，压气机引气热量由燃油经燃油-空气换热器17带走后，与来自滑油系统中滑

油所载发电机热量经燃油-滑油换热器18换热后，流向发动机供油管路油路管道；

航电设备21热负荷经冷却剂将热量带走，再由液冷泵20增压后，流向供油箱4，经箱内

的液冷换热器5与燃油换热后，冷却剂再流回航电设备21，实现循环换热。

[0022] 作为一个优选方案，所述第一阀门2和供油箱4之间的油路管道上设置有输油泵3；

所述第二阀门6和第一三通阀门8之间的油路管道上设置有电动泵7；所述第一三通阀门8和

第三三通阀门14之间的油路管道上设置有散热泵13；第四三通阀门15控制流向燃油-液压

换热器12的油量；所述航电设备21和液冷换热器5之间的热量传递管路上设置有液冷泵20。

[0023] 优选地，所述第一阀门2、第二阀门6、第一三通阀门8、第二三通阀门10、第三三通

阀门14、第四三通阀门15、第五三通阀门19和四通阀门9均为电磁阀。

[0024] 具体地讲，各个阀门的作用如下：

阀门19位于散热管路与供油管路之间，是液压系统与滑油系统的燃油热沉掺混处；

发动机23所需供油量由第二三通阀门10及阀门19掺混而来，不仅满足了发动机23所需

油量而且由于冷热掺混避免了发动机23入口燃油温度过高，多余的燃油由四通阀门9流回

供油箱4；

第一三通阀门8位于燃油系统油路管道的主干路上，是连接散热系统及供油系统的核

心所在，通过调节第一三通阀门8开度大小，进而改变流向散热系统及发动机流量大小，当

飞机耗油量较大时，优先供应发动机23，此时流向散热系统的流量较小；

第二三通阀门10位于供油路管道主干道，是冷热燃油掺混处，第二三通阀门10开度大

小随着发动机23燃油需求量的变化而变化，入口温度也动态变化。

[0025] 根据各自系统温度控制要求和热负荷在不同飞行剖面下的分布情况，通过第三三

通阀门14开度来调节进入各子系统燃油流量，总燃油流量通过第一三通阀门8来调控，燃油

流动过程中所消耗的功由散热泵13提供。
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[0026] 四通阀门9主要根据发动机在工作剖面下对燃油流量需求进行调控设计，当流经

液压系统的燃油流量不足以提供给发动机需求时，四通阀门9全开，流经液压系统的燃油全

部流向第二三通阀门10的方向，不足部分通过第一三通阀门8调控，由第三三通阀门14提

供，此时流经散热泵13的燃油流量要小于流经电动泵的燃油流量；

若流经液压系统的燃油流量超过发动机需求时，四通阀门9通过调控阀门开度将多余

的燃油输回供油箱4，此时第三三通阀门14关闭，第一三通阀门8全开，流经散热泵13的燃油

流量与流经电动泵7的燃油流量相同。

[0027] 本发明包括燃油系统、飞机环控系统、航电设备系统及液压系统，包括两种热沉燃

油、冲压空气。本发明在结构上主要包括热载荷冷却回路、燃油系统回路，通过换热器、冷却

剂相互联系。热载荷主要包括航电设备、滑油系统、液压系统。所述系统通过冷却剂燃油、冲

压空气将多级散热器逐级串联，对热载荷系统——液压、航电、滑油系统进行冷却，并带走

产生的热量，实现散热目的。本发明首先在满足发动机供油量的前提下，同时在散热器所在

的燃油回路上通过调节燃油回路上的电磁阀开度大小，实现不同油路管道的闭合及相应燃

油流量大小，不仅实现各子系统散热的需求同时实现发动机供油量的需求，而且由于多个

阀门开度大小不同，使得进入发动机的油量不是由某一单独供油路提供，而是由多个供油

管道联合提供，不仅降低了飞机出现供油量不足的风险，而且由于多个油路掺混的原因，冷

热燃油掺混，使得进入发动机的油温不会过高。本发明满足了采用不同冷却剂燃油、冲压空

气对多个系统散热的需求，同时通过多个电磁阀的调节，不仅可以控制进入飞机发动机的

燃油量，而且可以控制进入发动机的油温，最大限度的利用飞机所载燃油的冷却能力，实现

了飞机的综合热管理。

[0028] 以上所述仅是本发明的优选实施方式，应当指出：对于本技术领域的普通技术人

员来说，在不脱离本发明原理的前提下，还可以做出若干改进和润饰，这些改进和润饰也应

视为本发明的保护范围。

说　明　书 4/4 页

6

CN 110920914 A

6

https://www.reguanli.com



图1

说　明　书　附　图 1/1 页

7

CN 110920914 A

7


	BIB
	BIB00001

	CLA
	CLA00002

	DES
	DES00003
	DES00004
	DES00005
	DES00006

	DRA
	DRA00007


