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一种用于传递来自热负荷的热的热管理系

统及包括该系统的复合飞机机翼，该系统包括：

至少一个复合结构构件，其支撑热负荷源；以及

传热构件，与至少一个复合结构构件热接触并与

散热器热接触。该系统还包括至少一个导热第一

紧固件，其与传热构件热接触并将热负荷源耦接

至至少一个复合结构构件。至少一个第一紧固件

将热从热负荷源传导到传热构件中。传热构件将

热从导热第一紧固件传导至散热器。
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1.一种用于传递来自热负荷的热的热管理系统(10)，所述系统包括：

至少一个复合结构构件(22)，支撑产生所述热负荷的热负荷源(24)；

传热构件(12)，与所述至少一个复合结构构件(22)热接触并与散热器(23)热接触；以

及

至少一个导热第一紧固件(30)，与所述传热构件(12)热接触，所述导热第一紧固件将

所述热负荷源(24)耦接至所述至少一个复合结构构件(22)，并将热从所述热负荷源(24)传

导到所述传热构件(12)中，

其中，所述传热构件(12)将热从所述导热第一紧固件(30)传导至所述散热器(23)。

2.根据权利要求1所述的系统(10)，其中，所述散热器(23)包括环境大气(46)，并且所

述系统(10)还包括：

导热第二紧固件(32)，与所述传热构件(12)热接触，所述导热第二紧固件将复合机翼

蒙皮(18)耦接到所述至少一个复合结构构件(22)；并且

其中，所述复合机翼蒙皮(18)具有暴露于所述环境大气(46)的至少一个侧面(44)，并

且所述导热第二紧固件(32)的至少一部分延伸至暴露于所述环境大气(46)的所述至少一

个侧面(44)。

3.根据权利要求2所述的系统(10)，其中，所述复合机翼蒙皮(18)还包含树脂中的纤

维，并且其中，所述纤维比所述树脂更具导热性。

4.根据权利要求1所述的系统(10)，其中，所述传热构件(12)还包括碳泡沫材料。

5.根据权利要求1所述的系统(10)，其中，所述至少一个复合结构构件(22)具有第一导

热系数，所述传热构件(12)具有高于所述第一导热系数的第二导热系数，并且所述至少一

个导热第一紧固件(30)具有高于所述第二导热系数的第三导热系数。

6.根据权利要求1所述的系统(10)，其中，所述热负荷源(24)还包括电致动系统(25)。

7.根据权利要求1至6中任一项所述的系统(10)，其中，所述至少一个复合结构构件

(22)被包括在复合翼梁(20)中，所述至少一个复合结构构件(22)包括：

第一复合结构构件(22a)，包括基部(226)、盖部(224)和腹板部(226)；以及

第二复合结构构件(22b)，包括基部(226)、盖部(224)和腹板部(226)，

其中，所述第一复合结构构件(22a)的所述腹板部(226)被定位为与所述第二复合结构

构件(22b)的所述腹板部(226)相邻并隔开，以在所述第一复合结构构件(22a)和所述第二

复合结构构件(22b)之间限定中央腔(38)；并且

其中，所述传热构件(12)是定位在所述中央腔(38)的至少一部分中并延伸成覆盖所述

第一复合结构构件(22a)的基部(226)和盖部(224)的至少一部分以及所述第二复合结构构

件(22b)的基部(226)和盖部(224)的至少一部分的导热材料。

8.一种复合飞机机翼(40)，包括权利要求1至7中任一项所述的系统(10)，其中，所述至

少一个复合结构构件(22)包括在具有内腔(38)的复合翼梁(20)中，所述内腔包含所述传热

构件(12)的一部分，并且所述热负荷源(24)是通过导热安装件(28)和所述至少一个导热第

一紧固件(30)耦接至所述复合翼梁(20)的电致动系统(25)，所述至少一个导热第一紧固件

(30)延伸到所述内腔(38)中并与所述传热构件(12)热接触；并且所述复合翼梁(20)包括：

第一复合机翼蒙皮(18a)，在内侧(42)上与所述传热构件(12)热接触并在外侧(44)上

暴露于环境大气(46)；
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第二复合机翼蒙皮(18b)，在内侧(42)上与所述传热构件(12)热接触并在外侧(44)上

暴露于所述环境大气(46)；以及

一个或多个导热第二紧固件(32)，所述导热第二紧固件将所述第一复合机翼蒙皮

(18a)和所述第二复合机翼蒙皮(18b)耦接到所述复合翼梁(20)并与所述传热构件(12)热

接触，

其中，所述一个或多个导热第二紧固件(32)的一部分延伸穿过至所述第一复合机翼蒙

皮(18a)或所述第二复合机翼蒙皮(18b)的外侧(44)。

9.根据权利要求8所述的机翼(40)，还包括与所述复合翼梁(20)以及所述第一复合机

翼蒙皮(18a)或所述第二复合机翼蒙皮(18b)的内侧(42)接触的至少一个加强构件(34)，其

中，所述至少一个加强构件(34)被配置为限定一个或多个通道(36)，并且其中，所述一个或

多个通道(36)包含所述传热构件(12)的一部分。

10.根据权利要求8所述的机翼(40)，还包括电操作的致动器(26)，其中，所述安装件

(28)将所述致动器(26)支撑在所述复合翼梁(20)上的期望位置中，并且其中，所述安装件

(28)被配置为将热从所述致动器(26)传递走。
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热管理系统、复合机翼及复合翼梁

技术领域

[0001] 本公开总体上涉及用于薄翼或复合机翼飞机的热管理系统。更具体地，本公开涉

及用于将用于高级控制面致动器的热管理在结构上结合到薄翼和/或复合机翼飞机中的系

统。

背景技术

[0002] 飞机制造业的最新趋势是使用更多的复合材料(即，碳纤维增强聚合物(CFRP))和

更少的金属材料来减轻飞机的重量。然而，复合材料在导热方面不如金属好。更具体地，复

合材料中的纤维具有相对高的热导率(例如，碳)。然而，纤维周围的树脂是不导热的(例如，

聚合物)，这降低了复合材料的整体热导率。

[0003] 飞机制造业的另一个趋势是推动实现具有更多的电动子系统、电子致动系统

(“EAS”)以及更少的气动和液压系统的多电飞机(“MEA”)。EAS(例如机翼中的控制面致动

器)在它们操作时产生热。相比之下，对于液压致动器，产生的热被传递至液压流体，液压流

体被引导至换热器以管理机翼中产生的热。EAS没有这种液压的或以其他方式的流体来将

热从致动器上传递走。因此，相比于有效地传递热的金属翼，在复合机翼内，热会累积，并且

复合材料不能将热有效地传递到较冷位置(即，环境大气和/或机翼燃料箱)。热的累积可能

损坏EAS、周围结构等。

[0004] 一些EAS具有主动冷却系统，该主动冷却系统包括冷却剂管道和换热器。然而，这

种主动冷却系统使用电力并增加了飞机的重量。

发明内容

[0005] 所公开的实施例包括一种用于传递来自热负荷的热的热管理系统，该热载荷包括

支撑热负荷源的复合结构构件以及与复合结构构件热接触并与散热器热接触的传热构件。

该系统还包括至少一个导热第一紧固件，该导热第一紧固件与传热构件热接触并将热负荷

源耦接至复合结构构件，并将热从热负荷源传导到传热构件中，并且传热构件将热从导热

第一紧固件传导至散热器。

[0006] 散热器可以是环境大气，并且该系统还包括导热第二紧固件，该导热第二紧固件

与传热构件热接触，并将复合机翼蒙皮耦接到复合结构构件，并且机翼蒙皮具有暴露于环

境大气的至少一个侧面，并且导热第二紧固件的至少一部分延伸至暴露于环境大气的至少

一个侧面。

[0007] 传热构件可以是碳泡沫材料。此外，复合结构构件具有第一导热系数，传热构件具

有高于第一导热系数的第二导热系数，并且至少一个导热第一紧固件具有高于第二导热系

数的第三导热系数。

[0008] 热负荷源可以是EAS。复合机翼蒙皮可以是树脂中的纤维，并且纤维比树脂更具导

热性。

[0009] 所公开的实施例还包括一种用于复合飞机机翼的在结构上结合的热管理系统，该
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系统包括：第一复合机翼蒙皮，在内侧上与传热构件热接触，并在外侧上暴露于环境大气；

复合翼梁，具有包含传热构件的一部分的内腔；第二复合机翼蒙皮，在内侧上与传热构件热

接触，并在外侧上暴露于环境大气；EAS，通过导热安装件和至少一个导热第一紧固件耦接

到复合翼梁，该导热第一紧固件延伸到内腔中并与传热构件热接触；一个或多个导热第二

紧固件，该导热第二紧固件将第一复合机翼蒙皮和第二复合机翼蒙皮耦接至复合翼梁并与

传热构件热接触，并且一个或多个导热第二紧固件的一部分延伸穿过至第一复合机翼蒙皮

或第二复合机翼蒙皮的外侧。

[0010] 该系统还可包括与复合翼梁以及第一复合机翼蒙皮或第二复合机翼蒙皮的内侧

接触的加强构件。加强构件被配置为限定一个或多个通道。一个或多个通道包含传热构件

的一部分。至少一个导热第一紧固件或至少一个导热第二紧固件可以由不锈钢形成。

[0011] 第一复合机翼蒙皮或第二复合机翼蒙皮可以是树脂中的纤维。在一些实施例中，

纤维可以是玻璃或碳。

[0012] 所公开的实施例还包括一种复合翼梁，该复合翼梁包括：第一复合结构构件，具有

基部、盖部(cap)和腹板部；第二复合结构构件，具有基部、盖部和腹板部，第一复合结构构

件的腹板部被定位成与第二复合结构构件的腹板部相邻并隔开，以在第一复合结构构件和

第二复合结构构件之间限定中央腔；以及导热材料，定位在中央腔的至少一部分中并延伸

成覆盖第一复合结构构件的基部和盖部的至少一部分以及第二复合结构构件的基部和盖

部的至少一部分。

附图说明

[0013] 图1是根据所公开的实施例的在结构上结合的热管理系统的一部分的横截面示意

图。

[0014] 图2是沿着图1的线2-2的侧视横截面示意图。

[0015] 图3是沿着图1的线3-3的顶视横截面示意图。

[0016] 虽然本公开容许各种修改和替代形式，但在附图中以示例的方式示出了具体实施

例，并且将在本文详细描述具体实施例。然而，应该理解，本公开不旨在限于所公开的特定

形式。相反，意图覆盖落入由所附权利要求限定的本发明的精神和范围内的所有修改、等同

和替代。

具体实施方式

[0017] 本文描述的实施例提供了一种改进的轻型系统以管理由EAS和复合飞机部件中的

其他电气系统引起的热负荷。所公开的系统在保持复合结构的重量减轻的同时弥补并潜在

地改善了金属结构的热传导。这是通过将热传导路径紧密地结合到复合结构中来实现的。

更具体地，本文公开了一种用于飞机部件(例如，用于机翼的翼梁组件)的复合加强件组件，

该复合加强件组件包括能将热从热负荷(例如，EAS)传递至散热器的内部导热材料，该散热

器包括环境大气、机翼油箱、一些其他内箱或外箱、相变材料、一些其他位置或前述的组合。

导热材料具有比周围的复合材料更高的热导率，以产生至少通向飞机蒙皮的热路径。热路

径能实现热从热负荷通过导热材料传递到机翼蒙皮，并从蒙皮的外表面传递到环境大气

(其在高处时可能非常冷的)。
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[0018] 图1是根据公开的实施例的结构上结合的热管理系统10的一部分的前视横截面示

意图。如所示的，系统10包括结构构件22、传热构件12和至少一个第一紧固件30。结构构件

22包括复合材料和/或由复合材料形成。传热构件12与结构构件22和散热器23热接触。第一

紧固件(多个第一紧固件)30包括导热材料和/或由导热材料形成。第一紧固件(多个第一紧

固件)30与传热构件12热接触并将热负荷源24耦接到复合结构构件22。第一紧固件(多个第

一紧固件)30将热从热负荷源24传导到传热构件12中，并且传热构件12将热从第一紧固件

(多个第一紧固件)30传导到散热器23。在本文更详细地描述系统10及其部件。

[0019] 传热构件12由导热材料14形成。尽管导热材料14不需要与复合材料16不发生反

应，但导热材料14优选为固体(例如，不存在电流屏障，铝和碳纤维彼此反应，并因此是不太

理想的组合)。传热构件12可以由碳泡沫或其他材料形成。例如，传热构件12由诸如金属、非

金属、热解石墨条或带、铜条或带、银条或带、石墨烯、碳纳米管带或条等的导热材料形成。

用于传热构件12的其他材料是金属泡沫、微晶格等。采用微晶格的实施例也可以利用流过

或围绕微晶格的冷却流体来改善传热性能。

[0020] 用于传热构件12中或作为传热构件12的碳泡沫可以是“石墨的”或“非石墨的”并

具有比例如金属更高的导热性和导电性以及更低的密度。在其中传热构件12是石墨泡沫或

包括石墨泡沫的一个实例中，石墨泡沫的有效热导率大于150W/(m-K)，其高于对于铝的值

2-26W/(m-K)。同样地，在该实例中石墨泡沫的密度为0.2-0.6g/cm3，其约为铝的密度的五

分之一。因此，在重量是需要考虑的因素的情况下，如在飞机中，碳泡沫的低密度和高导热

性对于用作传热构件12或用在传热构件12中是有利的。

[0021] 如上所述，系统10包括由复合材料(例如CFRP)形成的一个或多个结构构件22。翼

梁20至少包括第一结构构件22a、第二结构构件22b和导热材料14。每个结构构件22a、22b包

括腹板部222、盖部224和基部226(参见例如图2)。第一结构构件22a的腹板部222被定位成

与第二结构构件22b的腹板部222相邻并隔开，以在第一结构构件22a和第二结构构件22b之

间限定中央腔38。导热材料14(例如，传热构件12)被定位在中央腔38的至少一部分中。导热

材料14延伸成覆盖第一结构构件22a的基部226和盖部224的至少一部分并覆盖第二结构构

件22b的基部226和盖部224的至少一部分。

[0022] 用于飞机的复合机翼40包括第一复合机翼蒙皮18a、翼梁20、第二复合机翼蒙皮

18b、电子致动系统(EAS)25、以及一个或多个导热第二紧固件32。第一机翼蒙皮18a在内侧

42上与传热构件12热接触并在外侧44上暴露于环境大气46。翼梁20具有包含传热构件12的

一部分的内腔38。第二机翼蒙皮18b在内侧42上与传热构件12热接触并在外侧44上暴露于

环境大气46。EAS  25通过导热安装件28和延伸到翼梁20的内腔38中的至少一个导热第一紧

固件30耦接到翼梁20。EAS  25与传热构件12热接触。一个或多个导热第二紧固件32将第一

机翼蒙皮18a和第二机翼蒙皮18b耦接到复合翼梁20并与传热构件12热接触。一个或多个导

热第二紧固件32的一部分延伸穿过至第一机翼蒙皮18a或第二机翼蒙皮18b的外侧44。

[0023] 对于其中系统10结合到翼梁20中的实施例，如图1所示，传热构件12延伸遍及翼梁

20并与机翼蒙皮18的内侧42热接触。还如所示的，一个或多个结构构件22被包括在翼梁20

中。在附图所示的示例性实施例中，每个结构构件22具有这样的横截面形状，该横截面形状

具有通过部分弓形的拐角(即“C形通道”)等连接的线性区段。替代地，代替两个结构构件

22，可使用具有这样的横截面形状的单个梁或类似成形的翼梁20，该横截面形状具有由带
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有中空内部的大致垂直的矩形支撑件(即“I形梁”)分开的大致为矩形的、平行的基部和盖

部。其他结构构件和形状也是可能的。

[0024] 如本文所公开的，系统10被配置为管理由安装到飞机结构构件(例如，形成翼梁20

的结构构件(多个结构构件)22)的热负荷源24(例如，EAS  25)等产生的热负荷。如图1所示，

对于其中热负荷源24是EAS  25的实施例，系统10还包括电操作的致动器26和安装件28，该

安装件28将致动器26支撑在翼梁20或其他结构构件上的期望位置中。安装件28适当地成形

并由合适的导热材料形成，以促进将热从致动器26传递走。例如，如果EAS  25的外表面为大

致圆柱形，则安装件28相互地弯曲，使得EAS  25和安装件28进行充分的接触，以有效地将热

从EAS  25传递走。类似地，安装件28由导热材料形成，该导热材料包括：不锈钢、铝、金属、非

金属、热解石墨块、碳泡沫、热解石墨条或带、铜块、条或带、温敏性水凝胶、相变材料、导热

环氧树脂、导热聚合物、导热糊或其他导热材料。其中，用于安装件28的特定材料基于对于

安装件28的期望强度、耐久性和热导率来选择。

[0025] 系统10还包括一个或多个第一紧固件30。紧固件30被配置为进一步增强从热负荷

24(例如，EAS  25)到传热构件12的热路径。更具体地，如所示的，第一紧固件30延伸穿过至

少两个复合部件(例如，穿过两个结构构件22，或穿过结构构件22和机翼蒙皮18)并穿过复

合部件之间的传热构件12。第一紧固件30是金属或其他导热材料，并且可以在数量和位置

上变化。因此，来自热源24(例如，EAS  25等)的热沿着第一紧固件30传递到传热构件12中，

而不是通过相对低导热性的复合部件(例如，结构构件22和机翼蒙皮18)。第一紧固件30还

加强了结构构件(多个结构构件)22的竖直部分，以防止结构构件(多个结构构件)22的竖直

部分的变形。

[0026] 系统10还可包括由导热材料形成的至少一个第二紧固件32。第二紧固件32将机翼

蒙皮18耦接到传热构件12和结构构件(多个结构构件)22(例如，其形成翼梁20)。第二紧固

件32也是金属或其他导热材料，并且也在数量和位置上变化。第二紧固件32不仅承受机械

负荷，而且还将热从传热构件12传递到散热器23，例如环境大气46(例如，外部机翼蒙皮

18)、机翼油箱48和/或其他合适的散热器23。第二紧固件32还为复合蒙皮18的碳纤维提供

热路径。碳纤维通常具有约21-180W/(m-K)的热导率，且热将沿着纤维传导并散布到大部分

的蒙皮18。以这种方式，热被分配到比第二紧固件32头部的面积大得多(例如，大数百或数

千倍)的区域，这便于将热传导到大气46或其他周围环境，因为热已被分配到大部分区域。

[0027] 第一紧固件30和第二紧固件32的尺寸基于预期的热负荷和复合材料(例如，机翼

蒙皮18、翼梁20或其他结构构件)的热导率而形成。此外，第一紧固件30和第二紧固件32还

起到结构性的承载功能的作用，并根据带承载的负荷而形成尺寸。总体而言，为了管理由耦

接到复合组件的EAS25或其他发热设备产生的热，热路径通常从致动器26沿着致动器安装

件28进入到第一紧固件30中，然后进入到传热构件12(和/或机翼油箱)中，从传热构件12进

入到第二紧固件32(和/或复合机翼蒙皮18)中，并且最终进入到散热器23(例如，在机翼蒙

皮18的另一侧上的环境大气46)中。在图1-3中，紧固件30、32被示意性地示出并包括用于所

选的应用的任何合适的紧固件。例如，紧固件30、32包括：具有附带螺母(未示出)、铆钉的贯

穿螺栓、嵌入式安装螺栓(例如，用于机翼蒙皮18紧固)等。

[0028] 对于使用包括通常不具有特别高的机械强度的碳泡沫的传热构件12来加固结构

组件(例如，翼梁20)的实施例，加强构件34等被定位在复合机翼蒙皮18和结构构件22(例
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如，其形成翼梁20)之间。

[0029] 图2是沿着图1的线2-2的侧视横截面示意图，其示出了包括加强构件34的实施例。

通道36限定在加强构件34之间，并且传热构件12延伸穿过通道36。如所示的，第二紧固件32

穿过传热构件12而不是穿过加强构件34耦接，以便尤其促进传热。加强构件34的实施例包

括CFRP材料、导热金属或前述的组合，其增加了期望的结构强度而不会给飞机增加不期望

的重量。如图2所示，翼梁20包括腹板222、盖部224和基部226。如上所述，腹板部222、盖部

224和基部226由结构构件(多个结构构件)22形成。加强构件34在顶侧上被放置在盖部224

和机翼蒙皮18之间，并且在底侧上被放置在基部226和机翼蒙皮18。在图2中，为了说明的目

的仅示出了几个代表性的第一紧固件30和几个代表性的第二紧固件32。实际上，在腹板部

222中可以存在多于一排和/或一列的第一紧固件30，并且在底部机翼蒙皮18b中将存在多

于一个第二紧固件32。

[0030] 图3是沿着图1的线3-3的顶视横截面示意图，其中为了清楚起见去除了顶部机翼

蒙皮18。如该视图所示，通道36根据需要在大小、形状、宽度和长度上变化。如本文所公开

的，传热构件12填充各个通道36。加强构件34也如本文所公开的那样形成尺寸和分配，以增

加热管理系统10的结构强度。再次，在图3中，为了清楚起见未示出第一紧固件30，并且示出

了几个示例性第二紧固件32，其提供从传热构件12到外部机翼蒙皮(图3中未示出)的热路

径。

[0031] 此外，本公开包括根据以下条款的实施例：

[0032] 条款1.一种用于传递来自热负荷的热的热管理系统，该系统包括：复合结构构件，

该复合结构构件支撑热负荷源；传热构件，与复合结构构件热接触并与散热器热接触；以及

至少一个导热第一紧固件，与传热构件热接触，该导热第一紧固件并将热负荷源耦接至复

合结构构件，并将热从热负荷源传导到传热构件中；并且其中，传热构件将热从导热第一紧

固件传导至散热器。

[0033] 条款2.根据条款1所述的系统，其中，散热器包括环境大气，并且系统还包括：导热

第二紧固件，与传热构件热接触，并且该导热第二紧固件将复合机翼蒙皮耦接到复合结构

构件；并且其中，机翼蒙皮具有暴露于环境大气的至少一个侧面，并且导热第二紧固件的至

少一部分延伸至暴露于环境大气的至少一个侧面。

[0034] 条款3.根据条款2所述的系统，其中，复合机翼蒙皮还包含树脂中的纤维，并且其

中，纤维比树脂更具导热性。

[0035] 条款4.根据条款1至3中任一项所述的系统，其中，传热构件还包括碳泡沫材料。

[0036] 条款5.根据条款1至4中任一项所述的系统，其中，复合结构构件具有第一导热系

数，传热构件具有高于第一导热系数的第二导热系数，并且至少一个导热第一紧固件具有

高于第二导热系数的第三导热系数。

[0037] 条款6.根据条款1至5中任一项所述的系统，其中，热负荷源还包括电致动系统

(EAS)。

[0038] 条款7.一种复合飞机机翼包括：第一复合机翼蒙皮，在内侧上与传热构件热接触，

并在外侧上暴露于环境大气；复合翼梁，具有包含传热构件的一部分的内腔，第二复合机翼

蒙皮，在内侧上与传热构件热接触，并在外侧上暴露于环境大气；电致动系统(EAS)，通过导

热安装件和至少一个导热第一紧固件耦接至复合翼梁，该导热第一紧固件延伸到内腔中并
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与传热构件热接触；以及一个或多个导热第二紧固件，该导热第二紧固件将第一复合机翼

蒙皮和第二复合机翼蒙皮耦接至复合翼梁，并与传热构件热接触；其中，一个或多个导热第

二紧固件的一部分延伸穿过至第一复合机翼蒙皮或第二复合机翼蒙皮的外侧。

[0039] 条款8.根据条款7所述的机翼，还可包括与复合翼梁以及第一复合机翼蒙皮或第

二复合机翼蒙皮的内侧接触的加强构件。

[0040] 条款9.根据条款8所述的机翼，进一步其中，加强构件被配置为限定一个或多个通

道。

[0041] 条款10.根据条款9所述的机翼，其中，一个或多个通道包含传热构件的一部分。

[0042] 条款11.根据条款7至10中任一项所述的机翼，其中，至少一个导热第一紧固件或

所述至少一个导热第二紧固件还包括不锈钢。

[0043] 条款12.根据条款7至11中任一项所述的机翼，其中，第一复合机翼蒙皮或第二复

合机翼蒙皮还包括树脂中的纤维。

[0044] 条款13.根据条款12所述的机翼，其中，纤维包含玻璃或碳。

[0045] 条款14.一种复合翼梁，包括：第一复合结构构件，包括基部、盖部和腹板部；第二

复合结构构件，包括基部、盖部和腹板部，其中，第一复合结构构件的腹板部被定位成与第

二复合结构构件的腹板部相邻并隔开，以在第一结构构件和第二结构构件之间限定中央

腔；以及导热材料，布置在中央腔的至少一部分中并延伸成覆盖第一复合结构构件的基部

和盖部的至少一部分以及第二复合结构构件的基部和盖部的至少一部分的。

[0046] 条款15.根据条款14所述的复合翼梁，其中，导热材料还包含碳泡沫。

[0047] 条款16.根据条款14或15所述的复合翼梁，还包括与第一复合结构构件的盖部和

基部中的一个接触的加强构件。

[0048] 条款17.根据条款14至16中任一项所述的复合翼梁，还包括与所述第二复合结构

构件的盖部和基部中的一个接触的加强构件。

[0049] 条款18.根据条款14至17中任一项所述的复合翼梁，还包括通过导热安装件安装

至第一复合结构构件的腹板部的电致动系统(EAS)。

[0050] 条款19.根据条款18所述的复合翼梁，还包括导热紧固件，该导热紧固件将导热安

装件连接至第一复合结构构件的腹板部，并延伸到定位在中央腔的至少一部分中的导热材

料中。

[0051] 条款20.根据条款14至19中任一项所述的复合翼梁，其中，第一复合结构构件或第

二复合结构构件中的至少一个还包括C形通道构件。

[0052] 尽管已示出和描述了各种实施例，但本公开不限于此并将被理解为包括对于本领

域技术人员而言将是显而易见的所有这种修改和变型。
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