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大型结冰风洞热气供气防除冰试验技术
赵    照，熊建军，冉    林，易    贤

（中国空气动力研究与发展中心 结冰与防除冰重点实验室，四川 绵阳 621000）

摘　　　  要：    在结冰风洞建立热气供气防除冰试验系统是开展热气防除冰试验的主要手段，为满足我国一

系列国产飞机防除冰系统设计与结冰适航审定需求，中国空气动力研究与发展中心依托 3 m×2 m大型结冰

风洞开展了热气供气防除冰试验技术研究，自主研制了热气供气防除冰试验系统。设计并研制了数字阀流

量控制单元、电加热器单元、流量控制单元等试验子系统，建立了试验流程与方法，构建了完善的多路热气

供气防除冰试验技术，并对某小型航空发动机进气道部件开展了双路防除冰试验验证，试验结果表明：热气

供气防除冰试验系统可模拟真实压气机引出的热气，具备多路热气供气试验能力，温度控制精度可达±1 ℃，

流量控制精度可达±1%，性能指标优异，为下一步我国飞行器防除冰试验系统设计与适航审定提供了有力支撑。
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Hot air supply anti/de-icing test technology in large-scale icing
wind tunnel

ZHAO Zhao， XIONG Jianjun， RAN Lin， YI Xian

（Key Laboratory of Icing and Anti/De-icing，
China Aerodynamics Research and Development Center，Mianyang Sichuan 621000，China）

Abstract:   The establishment  of  hot  air  supply anti/de-icing test  system in  icing wind tunnel  is  the
main means to carry out hot air anti/de-icing test. In order to meet the requirements of anti/de-icing system
design  and  icing  airworthiness  certification  for  a  series  of  domestic  aircrafts,  China  Aerodynamics
Research and Development Center (CARDC) carried out research on the hot air supply anti/de-icing test
technology based on the 3 m×2 m large-scale icing wind tunnel, and independently developed the hot air
supply anti/de-icing system. The digital valve flow control unit, electric heater unit, flow control unit and
other  test  systems were  designed  and  developed,  and  the  test  process  and  method were  established.  The
perfect  multi-channel  hot  sir  supply  anti/de-icing  test  technology  was  constructed,  moreover,  the  dual-
channel  hot  sir  supply  anti/de-icing  test  of  a  small  aero-engine  inlet  was  carried  out.  The  test  results
indicated that the hot air supply anti/de-icing test system can simulate the hot air from the real compressor,
allowing for multi-channel hot air supply test. The temperature control accuracy can reach ±1 ℃ and the
flow control accuracy can reach ±1%. Meanwhile, it can provide a strong support for the anti/de-icing test
system design and airworthiness certification of aircraft in China.
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飞机在高空穿越含有过冷水滴云层时，其迎

风部件会出现结冰现象，影响飞行安全[1-4] 。为保

证飞行安全，飞机机翼、发动机唇口等部件均要

求安装防除冰设备，因此民用航空适航规章要求

飞机在设计阶段需考虑结冰防护问题，无论空客、

波音还是国产大飞机 C919在研制设计时，都将

结冰防护作为重要研究内容[5-7]。目前，防除冰方

法主要包括热气防除冰、电热防除冰、机械防除

冰、液体防除冰等[8-9]。对于机翼及发动机防除冰

来说，热气防除冰是最常用的方法，其是将发动

机压气机引出的热气经引气管流入防冰腔内，热

量传递到防冰表面，达到防除冰的目的[10]。

为验证飞机防除冰系统效果，必须开展热气

防除冰试验技术研究，在结冰风洞建立热气供气

防除冰试验系统是开展热气防除冰试验的主要手

段。相比于真实空中飞行，在结冰风洞开展防除

冰试验研究具有不受外界条件气候限制，试验成

本低、结冰参数易于控制等优点。20世纪 50年

代起，美国在 Glenn研究中心的冰风洞内开展了

一系列飞机模型结冰与防除冰试验[11]。1953年，

Gray等人将装有防除冰系统的 NACA翼型试验

件固定在冰风洞中进行溢流冰试验[12]。Papada-
kis和 Whalen等人为了评估热气防除冰系统的性

能，将全尺寸的机翼部段进行热气供气防除冰试

验，得到了大量试验数据 [13-15]。受限于试验条件

及技术限制，国内开展热气供气防除冰试验研究

较晚[16]。随着我国 3 m×2 m大型结冰风洞的建

成以及国内航空事业的快速发展，在 C919、AG600
等一系列国产飞机的结冰适航审定的需求牵引下，

中国空气动力研究与发展中心在 3 m×2 m大型

结冰风洞发展了热气供气防除冰试验技术，建立

了热气供气防除冰试验系统[17-19]。

为更好发挥热气供气防除冰系统在国家重大

型号研制和国民经济建设中的作用，满足大多数

型号飞机的热气供气防除冰试验系统的性能验证

与适航审定，基于大型结冰风洞开展了热气供气

防除冰试验技术研究，建立了不同试验需求下的

热气供气流程与方法，评估了现有热气供气防除

冰试验系统的试验能力，为飞机防除冰系统适航

验证奠定了基础。 

1    试验模拟参数

在结冰风洞内开展热气供气防除冰试验，需

要模拟的试验相似参数主要有 8个，分别为：①飞

行速度；②气流温度；③模拟高度；④液态水含量；

⑤云雾平均粒径；⑥热气供气流量；⑦热气供气

压力； ⑧热气供气温度。其中飞行速度、气流温

度、模拟高度、液态水含量、云雾平均粒径是结

冰风洞进行结冰与防除冰试验的基础试验模拟参

数，热气供气流量、热气供气压力与热气供气温

度是热气供气防除冰试验系统需要模拟的试验

参数。 

2    热气供气防除冰试验系统
 

2.1   系统概况

3 m×2 m结冰风洞热气供气防除冰试验系

统主要包括供气主路、数字阀主路流量控制单元、

加热器控制单元、冷热混流单元、 排气旁路、模

型供气支路、模型流量控制单元、管道加热单元

及控制系统等部分组成，系统结构原理图如图 1
所示。热气供气防除冰系统从高压气源引气，气

流经过高压球阀、过滤器、减压阀、数字阀流量

控制单元、流量计之后，分流成 2路，其中一路通

过空气电加热器控制单元加热升温，另一路不进

行加热，两路气流在模型供气支路入口前重新掺

混后分成 2路，一路通过排气旁路的气动球阀、
 

高压气源

数字阀流量
控制单元

加热器控制
单元

冷热混流
单元

模型支路

排气旁路

流量控制
单元

试验模型

试验段

单路大流量供气

多路供气

模型排气

图 1    热气供气系统结构图

Fig. 1    Hot air supply system structure chart
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调节阀后排入大气，用于调节模型供气支路入口

压力，另一路进入模型供气支路，再次分成 2路，

一路经气动球阀后直接进入模型，用于单路大流

量热气防除冰试验，另一路经气动球阀后进入流

量控制单元可分成多路供气后进入模型，用于单

路小流量与多路小流量热气防除冰试验，可根据

试验需求选择合适的供气支路。模型出口设有排

气支路，经调节阀后与排气旁路末端一同接入消

声器排入大气。 

2.2   主要设备及系统 

2.2.1    数字阀主路流量控制单元

如图 2所示，数字阀主路流量控制单元用于

给供气主路提供稳定流量的气体，前端压力由高

压气体经减压阀减压后稳定在目标压力，控制单

元主要由前后缓冲罐、文氏管、电磁阀及流量计

组成，15组不同规格的数字阀并联安装在供气主

路前后缓冲罐之间，每路数字阀喉道直径不同，

组成不同的流量流通面积。
 
 

图 2    数字阀流量控制单元

Fig. 2    Digital valve flow control uint
 

在固定数字阀前端压力基础上，通过不同数

字阀开关组合，完成供气主路流量控制。流量计

测得主路流量用于反馈，自动控制数字阀流量控

制单元电磁阀序列稳定目标流量。 

2.2.2    电加热器控制单元

如图 3所示，加热器控制单元采用 2台电加

热器串联方式对流通气体进行加热，加热系统采

用即热式加热模式，加热功率根据系统设计最大

气体流量，从 0 ℃ 加热至 450 ℃，所需加热器理

论功率计算如式（1）：

P = cQ∆t （1）

P c

Q ∆t

其中 为加热器功率，单位为 kW， 为空气比热容，

单位 J/（kg·K）， 为气体流量，单位 kg/s， 为温升，

单位为 ℃。

考虑加热器效率影响，加热器功率设计为

800 kW，可满足试验供气加热需求，电加热控制

单元采用二极管整流调压装置和固态继电器装置

联合驱动。 

2.2.3    冷热混流单元

为了提高系统温度调节相应速度，采用冷热

混流方式，在模型支路入口前端安装一个冷气管

道，在加热管道与冷气管道上安装线性特性的调

节阀，采用冷热管道阀门开度之和为 100%的互

锁方式， 

2.2.4    流量控制单元

流量控制单元用于为需要多路热气供气的试

验模型提供不同可调流量的热气，如图 4所示，主

要由稳压腔、稳流孔套、针阀、临界文氏管流量

计、连接管道和法兰等设备组成，实现多个供气

支路流量独立控制。针阀主要由腔体、针阀孔板

套、针阀喉道、针阀推杆等部分组成。流量控制

通过改变针阀喉道面积来实现，而喉道面积改变

通过针阀推杆的运动实现，针阀推杆通过套筒与

作动筒相连，通过作动筒的运动来控制针阀推杆

 

图 3    电加热器

Fig. 3    Electric heater

 

图 4    流量控制单元

Fig. 4    Flow control uint
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的轴向直线运动。

为满足多路供气时每路最大流量需求，每路

设计多个可更换喉道文氏管流量计，后续可根据

需求设计更换不同尺寸喉道临界文氏管。 

2.2.5    管道加热单元

模型供气管道位于试验段下方，结冰风洞试

验过程中，试验段最低温度可达零下 30 ℃ 左右，

模型供气管道会产生较大温降，影响模型入口温

度。在混流后模型供气管道上安装管道加热单元

用于补偿供气管道温降。管道加热单元采用套筒

式加热器，直接安装在供气管道上。 

3    试验流程、方法及策略
 

3.1   试验基本流程

根据试验需求，热气供气防除冰试验基本流

程如图 5所示。
  

开始

供气支路选择

热气供气系统
准备

风洞模拟参数
稳定

试验开始

试验停止

结束

根据供气支路数量需求与流量需求，
选择合适供气支路与临界文氏管

开启热气供气系统，通过排气旁路
预热，预热完成后通往供气支路，

等待参数稳定

飞行速度、模拟高度、气流温度等
试验模拟参数稳定

喷雾开始，实时采集热气入口温度、
流量、压力及模型表面热电偶温度，
监控模型防冰情况，记录试验数据

停止各个系统，进入风洞试验段
进行分析评估

图 5    试验流程

Fig. 5    Test process
 

具体步骤如下：

1） 根据试验需求，选择模型供气支路；

a. 单路供气，打开流量控制单元的其中一路，

关闭其他支路，选择合适的文氏管流量计；

b. 多路供气，打开试验所需供气支路，选择合

适的文氏管流量计。

c. 对于最大流量超过流量控制单元的测量范

围时，关闭流量控制单元，选择大流量供气管路，

流量由数字阀流量控制单元确定。

2） 打开排气旁路气动球阀，设置排气旁路上

调节阀开度为全开，打开高压气源气动球阀，设

置减压阀后压力，利用数字阀主路流量控制单元

稳定主路流量，开启电加热器，设置加热器出口

温度，开启管道电加热系统，等待风洞其他模拟

参数稳定；

3） 打开通往模型气动球阀，以模型入口温度

为反馈，调节冷热混流管道调节阀开度，以模型

支路流量为反馈，调整排气旁路上调节阀开度，

直至模型热气供气参数稳定；

4）  打开喷雾系统，实时采集热气入口温度、

流量、压力及模型表面热电偶温度，监控模型防

冰情况，记录试验数据；

5）  喷雾结束，关闭模型气动球阀，热气全部

通往排气旁路，关闭其他系统，进入风洞试验段

进行分析评估。 

3.2   试验参数控制方法

热气供气防除冰试验根据试验模型控制参数

不同，控制方法也不同，试验模型控制参数可分

为 3类，分别为流量-温度、压力-温度与流量-压
力-温度。 

3.2.1    流量-温度

流量-温度参数控制是指试验模型要求热气

供气防除冰系统提供稳定流量与温度的热气，保

证模型入口流量与温度稳定在允许误差范围之内，

通过调节排气旁路调节阀开度闭环调节供气支路

流量。 

3.2.2    压力-温度

压力-温度参数控制是指试验模型要求热气

供气防除冰系统提供稳定压力与温度的热气，保

证模型入口压力与温度稳定在允许误差范围之内，

与流量-温度调节类似，通过调节排气旁路调节阀

开度闭环调节供气支路压力。 

3.2.3    流量-压力-温度

流量-压力-温度参数控制与上述两种差异较

大，对于部分机翼部件，其笛形管入口连接模型

供气支路，出口连接模型排气管道，既要提供稳

定流量、温度的入口热气，同时还需要控制笛形

管腔内压力。此类试验模型入口流量通过排气旁

路调节阀调节供气支路入口流量，调节模型排气

支路调节阀开度调节笛形管腔内压力。 

3.3   试验策略

根据试验策略不同，分为稳态防除冰试验与
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延迟防除冰试验。 

3.3.1    稳态防除冰试验

稳态防除冰试验是指等待试验模型热气参数

稳定后，开启喷雾系统，验证该工况下是否能防

止结冰，监测模型表面温度。此类试验策略用于

模拟真实飞机在进入含过冷水滴云层前开启热气

防除冰系统，防止迎风部件结冰，影响飞行安全。 

3.3.2    延迟防除冰试验

延迟防除冰试验是指喷雾系统开启一定时间

后，打开热气供气防除冰系统，验证开启热气后

能否除去结冰部位的冰，并防止再次结冰。此类

试验策略用于模拟飞机进入过冷水滴云层后，机

身已出现结冰，打开热气防除冰系统，将机身结

冰部位的冰除掉，并防止再次结冰，保障飞行安全。 

4    系统能力分析
 

4.1   主路最大流量

Qmax

热气供气防除冰试验系统主路流量由数字阀

流量控制单元控制，根据系统设计，15组不同规

格的数字阀控制的临界文丘里管流通面积和为

206.95 mm2，数字阀前端压力最大可为 5 MPa，入
口气流温度为常温，设为 25 ℃。根据数字阀前端

压力、温度及临界文丘里管流通面积和文献 [20]，
根据式（2），可计算最大供气流量 为 2.4 kg/s。

Q =
0.040 42×A× pi√

273.15+ ti

（2）

A pi

ti

其中 为临界管喉道面积，单位为 mm2， 为临界

管前端气流总压，单位为 MPa， 为临界管前端气

流总温，单位为 ℃。 

4.2   流量控制单元流量测量能力

现有流量控制单元采用可更换式临界文氏管

用于流量测量，设计 3个可更换喉道文氏管流量

计，尺寸（d）分别为 8、13、18.4 mm，根据系统设计，

流量控制单元入口最大设计压力为 1.5 MPa，下面

分析供气支路流量测量能力以及系统性能包线。

图 6展示了喉道直径为 8 mm时不同供气温

度流量测量范围曲线，其中，横坐标为流量控制

单元入口压力，纵坐标为流量。由图 6所示，随着

供气温度的增加，最大测量流量随之减小，由 20 ℃
时的 0.177 kg/s减小为 400 ℃ 时的 0.117 kg/s。可

以得出，流量测量范围会随供气温度发生变化，

且最大测量流量与温度成负相关关系。

图 7展示了供气温度为 100 ℃ 时不同喉道面

积流量测量范围曲线，横坐标是压力，纵坐标为

流量。由图 7所示，随着喉道直径的增加，流量测

量范围也发生变化，在供气温度为 100 ℃ 时，3个

喉道直径的临界文氏管流量测量范围分别为

0.021～0.158  kg/s、 0.055～0.416  kg/s和 0.111～
0.834 kg/s。可以得出，在相同温度情况下，随着

喉道面积的增加，流量测量范围也随之上移。

图 8给出了热气供气系统流量控制单元供气

 

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4 1.6
压力/MPa

0
0.05
0.10
0.15
0.20
0.25
0.30
0.35
0.40
0.45
0.50

流
量

/(k
g/

s)

ti=20 ℃
ti=50 ℃
ti=100 ℃
ti=200 ℃
ti=300 ℃
ti=400 ℃

图 6    不同温度流量测量曲线

Fig. 6    Flow measurement curves of different temperatures
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图 7    不同喉道直径流量测量曲线

Fig. 7    Flow measurement curves of different throat diameters
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图 8    临界文氏管流量测量包线

Fig. 8    Critical venturi flow measurement envelope
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支路流量包线，横坐标为温度，纵坐标为流量。

图中分别展示了喉道直径为 8、13 mm与 18.4 mm
时临界文氏管流量测量包线。供气温度为 20 ℃
时流量测量范围为 0.024～0.941 kg/s，供气温度

为 400 ℃ 时，流量测量范围为 0.016～0.621 kg/s。
给定供气温度、供气流量时，通过流量测量包线

就可以选择对应喉道的临界文氏管。

对于单路供气流量超出流量控制单元测量极

限的工况，通过关闭流量控制单元，打开大流量

供气支路，通过系统数字阀主路流量控制单元直

接控制供气流量。 

5    试验验证与结果分析

验证试验以某小型航空发动机进气组件为试

验模型。模型前缘正对来流，模拟前飞状态，模

型尾部与进气模拟系统管道法兰连接，该模型要

求双路热气供气，通过金属软管将热气供气系统

双路供气的两个管道连接至模型两个入口，两个

入口处各布置 1个压力传感器与 1个温度传感器，

用于获取模型入口压力与温度。

选取试验工况需求，水滴平均粒径（MVD）为

20 μm，水含量（LWC）为 1 g/m3，气流温度为−10 ℃
（静温），飞行速度为 60 m/s，模拟高度为当地高度，

双路热气供气流量分别为 40 g/s与 35 g/s，供气温

度为 140 ℃。根据工况条件，通过图 8 中的流量

测量包线，选择 8 mm喉道临界文氏管用于流量

测量。

按文中第 3.1节试验流程与文中第 3.3节试

验策略，首先进行稳态防除冰试验，寻找最小防

冰流量。待风洞起风、进气模拟系统开启抽气、

制冷系统温度低于 0 ℃ 后，将热气供气系统热气

引入模型入口，将两路热气流量调整至目标值，

等待热气温度满足试验条件，开启喷雾系统

为 5 min，喷雾过程中通过微型摄像监视系统对试

验动态过程进行监测，观察模型内部防冰效果，

根据防冰效果，继续调整热气流量，寻找最小防

冰流量。

双路流量调节如图 9所示，横坐标为时间，纵

坐标为流量。双路热气供气流量 20 s左右即可

稳定在目标值附近，超调量小于 3%，精度小于 1%，

性能指标优异。

热气温度调节如图 10所示，横坐标为时间，

纵坐标为热气温度。热气供气系统温度调节在

10 min内即可达到目标值附近，精度可达±1 ℃，

性能指标优异。

图 11（a）、图 11（b）分别为喷雾结冰过程与通

热气防除冰过程。可以看出，喷雾后，模型开始

结冰，结冰厚度逐渐增加。热气通往模型后，模

型上的冰开始融化，并完全脱落，表明该试验条

件下，模型热气供气防除冰系统防冰效果良好。

 
 

(a) 结冰过程 (b) 防除冰过程

图 11    模型防除冰效果

Fig. 11    Anti-icing effect of model
  

6    结　论

为满足大多数型号飞机的热气防除冰系统的

防除冰系统设计与适航审定，依托 3 m×2 m结冰

风洞，发展了大型结冰风洞热气供气防除冰试验
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Fig. 9    Two-channel flow adjustment
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技术，建立了热气供气防除冰试验流程与方法，

评估了现有热气供气防除冰试验系统能力，并以

某小型航空发动机进气道部件为模型开展了双路

热气供气防除冰试验验证，得到结论如下：

1）  本文研究建立了热气供气防除冰试验流

程、方法与策略，发展了热气供气防除冰试验技

术，获取了系统流量测量包线，为飞机防除冰系

统设计与适航验证奠定了基础；

2） 设计了流量控制单元，发展了多路热气供

气试验技术，成功应用于某小型航空发动机进气

部件防除冰试验，试验结果表明，热气供气防除

冰试验系统可有效开展飞机防除冰系统性能验证

评估。
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