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(57)摘要

本发明涉及一种支持多热沉重构的高速飞

行器热管理系统，包括并联设置的第一进气阀、

第二进气阀和第三进气阀，其下游连接有第一三

通阀后分为第一支路和第二支路；第一支路上设

有制冷系统进气阀，其下游连接第一换向阀、第

二换向阀，再连接第一换热器或第二换热器，后

至第三换向阀，之后连接至回热器热边处，回热

器热边下游连接有制冷涡轮、第四换热器，第四

换热器再连接回热器冷边，下游依次连接有第四

换向阀和第一排气管；第四换向阀的出口连接至

第二压缩机，第二压缩机连接至第一换向阀处；

第二支路上设有供电系统进气阀，供电系统进气

阀下游连接有燃烧室、供电涡轮和第二排出管。

本发明的热管理系统，支持多热沉重构，各模式

切换配合使用。
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1.一种支持多热沉重构的高速飞行器热管理系统，其特征在于，包括并联设置的第一

进气阀、第二进气阀和第三进气阀，所述第一进气阀、第二进气阀和第三进气阀分别用于控

制发动机中压级引气路、发动机高压引气路和冲压空气路的开关，所述第一进气阀、第二进

气阀和第三进气阀下游连接有第一三通阀后分为第一支路和第二支路；

所述第一支路上设有制冷系统进气阀，所述制冷系统进气阀下游连接有第一换向阀，

所述第一换向阀连接有第二换向阀，所述第二换向阀的两个出口并联有第一换热器和第二

换热器，第一换热器和第二换热器连接至第三换向阀的同一个入口，所述第三换向阀之后

分别通过第三支路和第四支路连接至回热器热边处，其中由第三换向阀到所述回热器热边

之间的第四支路上依次设有第一压缩机和第三换热器；

所述回热器热边下游连接有制冷涡轮、第四换热器，所述第四换热器再连接回热器冷

边，所述回热器冷边下游依次连接有第四换向阀和第一排气管；

所述第四换向阀的出口连接至第二压缩机，第二压缩机连接至第一换向阀处；

所述第二支路上设有供电系统进气阀，供电系统进气阀下游连接有燃烧室、供电涡轮

和第二排出管。

2.根据权利要求1所述的支持多热重构的高速飞行器热管理系统，其特征在于，所述第

一换热器、第二换热器和所述第三换热器所用热沉为发动机外涵道空气、消耗性冷却剂或

燃油；

换热器结构形式为板翅式、缠绕管式或翅片板式。

3.根据权利要求1所述的支持多热沉重构的高速飞行器热管理系统，其特征在于，所述

热管理系统具有开式制冷循环模式：由发动机中压级引气、发动机高压级引气或冲压空气

引气提供高温、高压的气体，由制冷系统进气阀控制流入制冷子系统的引气流量。进入制冷

子系统的引气首先通过第一换热器或第二换热器进行降温，将热量传递给燃油、消耗性冷

却剂、外涵道空气等热沉，再送至第三换向阀处，然后由第三支路或第四支路供给至回热器

热边。

4.根据权利要求3所述的支持多热沉重构的高速飞行器热管理系统，其特征在于，进入

制冷子系统的引气首先通过第一换热器或第二换热器进行降温，将热量传递给燃油、消耗

性冷却剂、外涵道空气等热沉，送至第三换向阀处，之后判断气体的压力水平，若气体压力

高于预定值，则直接经过回热器热边进一步降温后供给制冷涡轮；

气体在制冷涡轮中膨胀降温，温度、压力均较低的气体进入第四换热器，将冷量输出给

需要降温的机载设备、舱室等，然后进入回热器冷边，将冷量进一步输出。最后经第四换向

阀将气体供给设备舱室、直接或经发动机排出机外。

5.根据权利要求3所述的支持多热沉重构的高速飞行器热管理系统，其特征在于，进入

制冷子系统的引气首先通过第一换热器或第二换热器进行降温，将热量传递给燃油、消耗

性冷却剂、外涵道空气等热沉，送至第三换向阀处，之后判断气体的压力水平，若气体压力

低于预定值，则要由第一压缩机提高气体温度、压力，再由第三换热器进行降温，将热量传

递给燃油、消耗性冷却剂、外涵道空气等热沉，之后供给回热器热边进一步降温后供给制冷

涡轮。气体在制冷涡轮中膨胀降温，温度、压力均较低的气体进入第四换热器，将冷量输出

给需要降温的机载设备、舱室等，然后进入回热器冷边，将冷量进一步输出。最后经第四换

向阀将气体供给设备舱室、直接或经发动机排出机外。
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6.根据权利要求1所述的支持多热沉重构的高速飞行器热管理系统，其特征在于，所述

热管理系统具有闭式制冷循环模式：制冷系统进气阀关闭，启用第二压缩机；气体在第二压

缩机中升高温度和压力，高温高压的气体首先经过第一换向阀和第二换向阀进入第一换热

器或第二换热器进行降温，将热量传递给燃油、消耗性冷却剂、外涵道空气等热沉；然后经

第三换向阀、第三支路供给回热器热边，进一步降温后供给制冷涡轮；气体在制冷涡轮中膨

胀降温，温度、压力均较低的气体进入第四换热器，将冷量输出给需要降温的机载设备、舱

室等，之后进入回热器冷边，将冷量进一步输出。最后经第四换向阀返回第二压缩机循环工

作。

7.根据权利要求1所述的支持多热沉重构的高速飞行器热管理系统，其特征在于，所述

热管理系统具有供电模式：由发动机中压级引气、发动机高压级引气或冲压空气引气提供

高温、高压的引气，由供电系统进气阀控制流入供电子系统的引气流量；

引气首先进入设置于供电涡轮上游的燃烧室，在燃烧室中与燃油混合燃烧，进一步提

高气体的压力和温度；然后供给供电涡轮，在供电涡轮中气体膨胀降温，将内能转化为机械

能，通过供电涡轮转轴输出，带动发电机输出电能；

降温降压后的气体通过设置在供电涡轮下游的第二排气管，供给设备舱室、直接或经

发动机排出机外。

8.根据权利要求1所述的支持多热沉重构的高速飞行器热管理系统，其特征在于，所述

制冷涡轮和供电涡轮可分别带动制冷涡轮转轴和供电涡轮转轴，在所驱动发电机中将机械

能转化为电能，供给用电设备；

制冷涡轮转轴和供电涡轮转轴还可带动第一压缩机转轴或第二压缩机转轴，同轴工

作，将机械能传递给第一压缩机或第二压缩机。
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一种支持多热沉重构的高速飞行器热管理系统

技术领域

[0001] 本发明涉及飞行器热管理技术领域，尤其涉及一种支持多热沉重构的高速飞行器

热管理系统。

背景技术

[0002] 随着飞行器多电化发展与电子设备集成技术进步，机载热负荷与能量需求呈指数

上升趋势，特别是激光武器、长距雷达、电子对抗平台等高能设备的搭载，使得机载系统对

冷源的需求日益剧增。热管理系统已成为大负载飞行器的重要支撑系统，其主要功能是为

飞行器提供冷量和电量。

[0003] 传统的热管理系统架构单一，所用热沉工况稳定，不存在多热沉重构的问题。然

而，对于长时间巡航的高速飞行器，特别是，马赫数大于2时，蒙皮外附面层温度高于100℃，

导致外部气动热不断累积，机身温度随飞行时间增长而持续上升，机载热沉的温度也会相

应升高，难以应对长航时的高速飞行。因此有必要拓展飞行器热沉，采用多热沉重构的方

式，提高热管理系统对多种飞行工况的适应性。

发明内容

[0004] 本发明的目的在于解决上述技术问题，提供一种支持多热沉重构的高速飞行器热

管理系统，合理进行热管控。

[0005] 为实现上述目的，本发明提供一种支持多热沉重构的高速飞行器热管理系统，包

括并联设置的第一进气阀、第二进气阀和第三进气阀，所述第一进气阀、第二进气阀和第三

进气阀分别用于控制发动机中压级引气路、发动机高压引气路和冲压空气路的开关，所述

第一进气阀、第二进气阀和第三进气阀下游连接有第一三通阀后分为第一支路和第二支

路；

[0006] 所述第一支路上设有制冷系统进气阀，所述制冷系统进气阀下游连接有第一换向

阀，所述第一换向阀连接有第二换向阀，所述第二换向阀的两个出口并联有第一换热器和

第二换热器，第一换热器和第二换热器连接至第三换向阀的同一个入口，所述第三换向阀

之后分别通过第三支路和第四支路连接至回热器热边处，其中由第三换向阀到所述回热器

热边之间的第四支路上依次设有第一压缩机和第三换热器；

[0007] 所述回热器热边下游连接有制冷涡轮、第四换热器，所述第四换热器再连接回热

器冷边，所述回热器冷边下游依次连接有第四换向阀和第一排气管；

[0008] 所述第四换向阀的出口连接至第二压缩机，第二压缩机连接至第一换向阀处；

[0009] 所述第二支路上设有供电系统进气阀，供电系统进气阀下游连接有燃烧室、供电

涡轮和第二排出管。

[0010] 根据本发明的一个方面，所述第一换热器、第二换热器和所述第三换热器所用热

沉为发动机外涵道空气、消耗性冷却剂或燃油；

[0011] 换热器结构形式为板翅式、缠绕管式或翅片板式。
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[0012] 根据本发明的一个方面，所述热管理系统具有开式制冷循环模式：由发动机中压

级引气、发动机高压级引气或冲压空气引气提供高温、高压的气体，由制冷系统进气阀控制

流入制冷子系统的引气流量。进入制冷子系统的引气首先通过第一换热器或第二换热器进

行降温，将热量传递给燃油、消耗性冷却剂、外涵道空气等热沉，送至第三换向阀处，然后由

第三支路或第四支路供给至回热器热边。

[0013] 根据本发明的一个方面，进入制冷子系统的引气首先通过第一换热器或第二换热

器进行降温，将热量传递给燃油、消耗性冷却剂、外涵道空气等热沉，送至第三换向阀处，之

后判断气体的压力水平，若气体压力高于预定值，则直接经过回热器热边进一步降温后供

给制冷涡轮；

[0014] 气体在制冷涡轮中膨胀降温，温度、压力均较低的气体进入第四换热器，将冷量输

出给需要降温的机载设备、舱室等，然后进入回热器冷边，将冷量进一步输出。最后经第四

换向阀将气体供给设备舱室、直接或经发动机排出机外。

[0015] 根据本发明的一个方面，进入制冷子系统的引气首先通过第一换热器或第二换热

器进行降温，将热量传递给燃油、消耗性冷却剂、外涵道空气等热沉，送至第三换向阀处，之

后判断气体的压力水平，若气体压力低于预定值，则要由第一压缩机提高气体温度、压力，

再由第三换热器进行降温，将热量传递给燃油、消耗性冷却剂、外涵道空气等热沉，之后供

给回热器热边进一步降温后供给制冷涡轮。气体在制冷涡轮中膨胀降温，温度、压力均较低

的气体进入第四换热器，将冷量输出给需要降温的机载设备、舱室等，然后进入回热器冷

边，将冷量进一步输出。最后经第四换向阀将气体供给设备舱室、直接或经发动机排出机

外。

[0016] 根据本发明的一个方面，所述热管理系统具有闭式制冷循环模式：制冷系统进气

阀关闭，启用第二压缩机；气体在第二压缩机中升高温度和压力，高温高压的气体首先经过

第一换向阀和第二换向阀进入第一换热器或第二换热器进行降温，将热量传递给燃油、消

耗性冷却剂、外涵道空气等热沉；然后经第三换向阀、第三支路供给回热器热边，进一步降

温后供给制冷涡轮；气体在制冷涡轮中膨胀降温，温度、压力均较低的气体进入第四换热

器，将冷量输出给需要降温的机载设备、舱室等，之后进入回热器冷边，将冷量进一步输出。

最后经第四换向阀返回第二压缩机循环工作。

[0017] 根据本发明的一个方面，所述热管理系统具有供电模式：由发动机中压级引气、发

动机高压级引气或冲压空气引气提供高温、高压的引气，由供电系统进气阀控制流入供电

子系统的引气流量；

[0018] 引气首先进入设置于供电涡轮上游的燃烧室，在燃烧室中与燃油混合燃烧，进一

步提高气体的压力和温度；然后供给供电涡轮，在供电涡轮中气体膨胀降温，将内能转化为

机械能，通过供电涡轮转轴输出，带动发电机输出电能；

[0019] 降温降压后的气体通过设置在供电涡轮下游的第二排气管，供给设备舱室、直接

或经发动机排出机外。

[0020] 根据本发明的一个方面，所述制冷涡轮和供电涡轮可分别带动制冷涡轮转轴和供

电涡轮转轴，在所驱动发电机中将机械能转化为电能，供给用电设备；

[0021] 制冷涡轮转轴和供电涡轮转轴还可带动第一压缩机转轴或第二压缩机转轴，同轴

工作，将机械能传递给第一压缩机或第二压缩机。
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[0022] 本发明的支持多热沉重构的高速飞行器热管理系统具有以下优点：

[0023] 1、对于长时间高速巡航的飞行器，利用本发明的方案采用多个热沉换热器切换工

作，可以改善现有技术中，单一热沉的局限性，使得外涵道空气换热器、蒙皮换热器、燃油热

沉换热器和消耗性冷却剂换热器，根据飞行包线特点合理使用，扩展机载热沉；

[0024] 2、通过设置两个压缩机切换使用，实现闭式制冷循环与开式制冷循环相结合，在

马赫2以上的飞行工况下，可有效提高热管理系统的制冷和供电能力；

[0025] 3、系统引气、热沉种类、制冷模式均可根据需要重构，可将热管理系统造成的飞行

器发动机性能损失控制在最低水平，有利于提高发动机性能。

附图说明

[0026] 为了更清楚地说明本发明实施例或现有技术中的技术方案，下面将对实施例中所

需要使用的附图作简单地介绍，显而易见地，下面描述中的附图仅仅是本发明的一些实施

例，对于本领域普通技术人员来讲，在不付出创造性劳动的前提下，还可以根据这些附图获

得其他的附图。

[0027] 图1示意性表示根据本发明一种实施方式的支持多热沉重构的高速飞行器热管理

系统的结构示图。

[0028] 附图中标号所代表的含义如下：

[0029] A-第一支路；B-第二支路；C-第三支路；D-第三支路；1-发动机中压级引气管；2-发

动机高压级引气管；3-冲压空气引气管；4-第一进气阀；5-第二进气阀；6-第三进气阀；7-第

一三通阀；8-制冷系统进气阀；9-第一换向阀；10-第二换向阀；11-第一换热器；12-第二换

热器；13-第三换向阀；14-第一压缩机；15-第一电机；16-第三换热器；17-回热器；18-制冷

涡轮；19-第四换热器；20-第四换向阀；21-第一排气管；22-第二压缩机；23-供电系统进气

阀；24-燃烧室；25-供电涡轮；26-第二排气管；27-第二电机；28-供电涡轮转轴；29-制冷涡

轮转轴；30-第一压缩机转轴；31-第二压缩机转轴。

具体实施方式

[0030] 此说明书实施方式的描述应与相应的附图相结合，附图应作为完整的说明书的一

部分。在附图中，实施例的形状或是厚度可扩大，并以简化或是方便标示。再者，附图中各结

构的部分将以分别描述进行说明，值得注意的是，图中未示出或未通过文字进行说明的元

件，为所属技术领域中的普通技术人员所知的形式。

[0031] 此处实施例的描述，有关方向和方位的任何参考，均仅是为了便于描述，而不能理

解为对本发明保护范围的任何限制。以下对于优选实施方式的说明会涉及到特征的组合，

这些特征可能独立存在或者组合存在，本发明并不特别地限定于优选的实施方式。本发明

的范围由权利要求书所界定。

[0032] 如图1所示，本发明的支持多热沉重构的高速飞行器热管理系统包括并联设置的

第一进气阀4、第二进气阀5和第三进气阀6，所述第一进气阀4、第二进气阀5和第三进气阀6

分别用于控制发动机中压级引气路1、发动机高压引气路2和冲压空气路3的开关，所述第一

进气阀4、第二进气阀5和第三进气阀6下游连接有第一三通阀7后分为第一支路A和第二支

路B。
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[0033] 第一支路A上设有制冷系统进气阀8，制冷系统进气阀8下游连接有第一换向阀9，

第一换向阀9连接有第二换向阀10，所述第二换向阀10的两个出口并联有第一换热器11和

第二换热器12，第一换热器11和第二换热器12连接至第三换向阀13的同一个入口，所述第

三换向阀13之后分别通过第三支路C和第四支路D连接至回热器17热边处，其中由第三换向

阀13到回热器17热边之间的第四支路D上依次设有第一压缩机14和第三换热器16。回热器

17热边下游连接有制冷涡轮18、第四换热器19，第四换热器19再连接回热器17冷边，所述回

热器17冷边下游依次连接有第四换向阀20和第一排气管21。第四换向阀20的出口连接至第

二压缩机22，第二压缩机22连接至第一换向阀9处。第二支路B上设有供电系统进气阀23，供

电系统进气阀23下游连接有燃烧室24、供电涡轮25和第二排出管26。

[0034] 在本发明中，第一换热器、第二换热器和所述第三换热器所用热沉为发动机外涵

道空气、消耗性冷却剂或燃油；换热器结构形式包括但不限于板翅式、缠绕管式或翅片板

式。

[0035] 本发明的支持多热沉重构的高速飞行器热管理系统包括制冷模式供电模式，制冷

模式又分为开式制冷模式和闭式制冷模式。以下进行详细说明：

[0036] 开式制冷模式：该工作模式下，由发动机中压级引气、发动机高压级引气或冲压空

气引气提供高温、高压的气体，由制冷系统进气阀控制流入制冷子系统的引气流量。进入制

冷子系统的引气首先通过第一换热器或第二换热器进行降温，将热量传递给燃油、消耗性

冷却剂、外涵道空气等热沉。然后根据气体的压力水平，若气体压力较高，则直接经过回热

器热边进一步降温后供给制冷涡轮；若气体压力较低，则需要由第一压缩机提高气体温度、

压力，再由第三换热器进行降温，将热量传递给燃油、消耗性冷却剂、外涵道空气等热沉，之

后供给回热器热边进一步降温后供给制冷涡轮。气体在制冷涡轮中膨胀降温，温度、压力均

较低的气体进入第四换热器，将冷量输出给需要降温的机载设备、舱室等，然后进入回热器

冷边，将冷量进一步输出。最后经第四换向阀将气体供给设备舱室、直接或经发动机排出机

外。

[0037] 闭式制冷模式：该工作模式下，制冷系统进气阀关闭，启用第二压缩机。气体在第

二压缩机中升高温度和压力，高温高压的气体首先经过第一换向阀和第二换向阀进入第一

换热器或第二换热器进行降温，将热量传递给燃油、消耗性冷却剂、外涵道空气等热沉。然

后经第三换向阀供给回热器热边，进一步降温后供给制冷涡轮。气体在制冷涡轮中膨胀降

温，温度、压力均较低的气体进入第四换热器，将冷量输出给需要降温的机载设备、舱室等，

之后进入回热器冷边，将冷量进一步输出。最后经第四换向阀返回第二压缩机循环工作。

[0038] 供电模式：供电子系统由发动机中压级引气、发动机高压级引气或冲压空气引气

提供高温、高压的引气，由供电系统进气阀控制流入供电子系统的引气流量。引气首先进入

设置于供电涡轮上游的燃烧室，在燃烧室中与燃油混合燃烧，进一步提高气体的压力和温

度。然后供给供电涡轮，在供电涡轮中气体膨胀降温，将内能转化为机械能，通过供电涡轮

转轴输出，带动发电机输出电能。降温降压后的气体通过设置在供电涡轮下游的第二排气

管，供给设备舱室、直接或经发动机排出机外。

[0039] 此外，上述各模式之间具有电量和能量的传输，制冷涡轮和供电涡轮可分别带动

制冷涡轮转轴和供电涡轮转轴，在所驱动发电机中将机械能转化为电能，供给用电设备。制

冷涡轮转轴和供电涡轮转轴还可带动第一压缩机转轴或第二压缩机转轴，同轴工作，将机
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械能传递给第一压缩机或第二压缩机。

[0040] 本发明的支持多热沉重构的高速飞行器热管理系统具有以下优点：

[0041] 1、对于长时间高速巡航的飞行器，利用本发明的方案采用多个热沉换热器切换工

作，可以改善现有技术中，单一热沉的局限性，使得外涵道空气换热器、蒙皮换热器、燃油热

沉换热器和消耗性冷却剂换热器，根据飞行包线特点合理使用，扩展机载热沉；

[0042] 2、通过设置两个压缩机切换使用，实现闭式制冷循环与开式制冷循环相结合，在

马赫2以上的飞行工况下，可有效提高热管理系统的制冷和供电能力；

[0043] 3、系统引气、热沉种类、制冷模式均可根据需要重构，可将热管理系统造成的飞行

器发动机性能损失控制在最低水平，有利于提高发动机性能。

[0044] 以上所述仅为本发明的较佳实施例而已，并不用以限制本发明，凡在本发明的精

神和原则之内，所作的任何修改、等同替换、改进等，均应包含在本发明的保护范围之内。
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