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发动机唇口电热防冰系统性能仿真
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摘　　　要：采用三维耦合传热方法对发动机唇口电热防冰系统进行了多状态下的性能仿真，获得了唇口表

面平衡温度及动态温升响应时间，以此评估防冰系统性能，并通过与冰风洞试验结果对比，对仿真过程进行了

修正。研究表明：唇口表面加热区平衡温度均高于２７３．１５Ｋ，温升响应时间小于６０ｓ，满足防冰需要，较为严

酷的防冰状态点主要为飞行速度较大、环境温度较低的状态点；修正唇口材料导热系数后，仿真与试验结果吻

合良好。研究结果能有效指导工程研制，对提高防除冰仿真分析结果的准确性提供了很好的借鉴。
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　　飞机在结冰气象条件下飞行时，各部件的迎风

表面可能会发生结冰现象。部件表面结冰会使飞

机的飞行性能恶化，并带来严重的安全隐患。发动

机进气道结冰现象是非常显著的，主要是在其唇口
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及内表面［１］。唇口结冰会影响进气道流场，使发动

机的推力下降、功率降低；另外，脱落的冰块可能会

被卷入发动机内部，造成发动机的损坏［２］。唇口防

冰系统的设计目标是满足飞机在所有可能发生结

冰的环境条件下飞行，进气道唇口表面不会形成结

冰，或者形成的冰层厚度和大小不超过发动机允许

的范围［３］。某型无人机发动机进气道唇口为复材

部件，针对其特性设计了电热防冰系统。由于无人

机能量余量的限制，需要分析、考核各种飞行状态

与环境下防冰的性能，以指导设计优化。

国内外在电加热防冰的研究中，大多集中于

飞机机翼的电热防冰计算或者试验研究［４８］，对于

发动机进气部件的电热防冰研究较少。近些年，

国外方面，Ｒｅｉｄ等
［９］使用耦合传热方法研究了电

热防冰的非稳态传热过程，并且把耦合传热方法

应用到计算多块电加热片周期性防冰的复杂传热

现象中；Ｆａｋｏｒｅｄｅ等
［１０］在冰风洞中对风力发电机

叶片电加热防冰系统的能量消耗进行了试验研

究；Ｂｕｓｃｈｈｏｒｎ等
［１１］使用导电聚合物纳米复合材

料制作了一种电加热防冰系统，并在冰风洞中进

行了防冰试验，试验结果表明这种防冰系统的防

冰效果良好。国内方面，杨诗雨等［１２］开发了旋转

帽罩电加热防冰计算程序，对旋转帽罩瞬态防冰过

程进行了数值模拟；董威等［１３］对小型航空发动机

进气支板进行了滑油防冰试验研究；朱光亚［１４］对

飞机电加热部件加热功率的分布特性进行了数值

和试验研究；马辉等［１５］通过冰风洞试验对复合材

料部件电加热防冰系统的性能进行了研究，研究了

不同来流条件下复合材料部件的温度分布情况；雷

桂林等［１６］，开展了小型航空发动机进气支板的电

加热防冰试验，研究了热源总功率、热源布置方式、

液态水含量以及来流温度对支板防冰性能的影响。

发动机进气道的电热防冰非常复杂，涉及到

复杂的流动和传热机理。本文结合某型无人机的

飞行特点，进行了多状态下发动机唇口防冰系统

的动态防冰性能分析，并与冰风洞试验进行了对

比分析，有效指导了工程研制，对提高防除冰仿真

分析结果的准确性提供了很好的借鉴。

１　计算方法

１１　流场计算

流场计算通过求解非定常 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方

程，湍流模型采用犽ε两方程模型。水滴体积分

数一般在１０－６量级，因而忽略水滴对空气流场的

影响，空气流场与水滴运动场采用单向耦合。

１２　水滴轨迹计算

水滴运动场计算采用欧拉法，欧拉法中水滴

的控制方程如下［１７］：



狋
犝ｗ＋!·犉ｗ ＝
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２４犓
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式中φｗ 为微元体中水滴体积分数，犞ａ 为空气速

度矢量，犞ｗ 为水滴速度矢量。

犆ｄ为阻力系数
［１８］

犆ｄ＝
２４（１＋０．１５犚犲

０．６８７）／犚犲ｗ 　犚犲ｗ ≤１０００

０．４４ 　犚犲ｗ ＞
烅
烄

烆 １０００

（４）

　　犚犲ｗ 是与微粒直径有关的相关雷诺数

犚犲ｗ ＝
ρａ犞ａ－犞ｗ 犱ｗ

μａ
（５）

式中μａ 为空气动力黏度，犱ｗ 为水滴容积平均

直径。

犓 为惯性系数

犓 ＝
ρａ犱

２
ｗ 犞ａ

１８μａ
（６）

　　通过求解以上水滴流场控制方程，可以得到

流场中各个微元体中的水滴体积分数φｗ 等参数，

进而可以得到水滴撞击特性。

１３　内外耦合计算

这部分需要解决的问题为典型的非稳态含内

热源的多层结构导热问题，其外表面还要与外界

含过冷水滴的空气进行热质交换。

在流固耦合界面上进行着复杂的热质交换，

但其本质其实就是内部加热热流与外界各项热流

之间的平衡过程。表面温度场是这些热流相互影

响的结果。唇口外表面微元的质量平衡和热量平

衡关系［１９２０］如图１和图２所示。

根据质量及能量守恒定律，可得

犿ｆｒｚ＝犿ｉｎ＋犿ｉｍｐ－犿ｅｖａｐ－犿ｏｕｔ （７）

狇ｃｏｎｖ＋狇ｅｖａｐ＋狇ｏｕｔ－狇ｖｉｓｃ－狇ｉｍｐ－狇ｆｒｚ－狇ｉｎ＝狇ｈｅａｔ

（８）

７５０２
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图１　唇口表面微元质量平衡

Ｆｉｇ．１　Ｑｕａｌｉｔｙｂａｌａｎｃｅｏｆｌｉｐｓｕｒｆａｃｅｍｉｎｕｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓ

图２　唇口表面微元能量平衡

Ｆｉｇ．２　Ｅｎｅｒｇｙｂａｌａｎｃｅｏｆｌｉｐｓｕｒｆａｃｅｍｉｎｕｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓ

其中犿ｆｒｚ为微元控制体内液态水的结冰质量流

量，狇ｆｒｚ为冻结而释放的潜热。犿ｉｎ为前一个微元体

未冻结的液态水从前一个微元体流入当前微元体

的质量流量，狇ｉｎ为对应带入的热流量；犿ｉｍｐ为单位

时间内随气流撞击到唇口表面的过冷水滴质量流

量，狇ｉｍｐ为收集水带入的热流量；犿ｅｖａｐ为微元控制

体内液态水表面蒸发的质量流量，狇ｅｖａｐ为蒸发带

走的热流量。犿ｏｕｔ为当前微元体未冻结的液态水

流入下一个微元体的质量流量，狇ｏｕｔ为对应流出的

热流量；狇ｖｉｓｃ为气动加热热流量；狇ｃｏｎｖ为与外界气

流的对流换热热流量。狇ｈｅａｔ为防冰系统带入的热

流量。

图３　计算流程

Ｆｉｇ．３　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

上述各项热流的计算公式如下［２］：
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熿

燀
· 犞

２
ｄ

２
－犮狆，ｗ·（犜ｓ－犜∞

燄

燅

） ＝

犆ｌｗ·犞∞·β·ｄ犛
熿

燀
· 犞

２
ｄ

２
－犮狆，ｗ·（犜ｓ－犜∞

燄

燅

）

（１３）

狇ｆｒｚ＝犿ｆｒｚ·（犔ｆｒｚ－犮犻犜ｓ） （１４）

其中犺为表面与环境的表面传热系数（Ｗ／（ｍ２·Ｋ）），

犜ｓ为表面温度（Ｋ），犜ｌ为附面层外边界上的局部

温度（Ｋ）；犔ｅｖａｐ为水的汽化蒸发潜热（Ｊ／ｋｇ），狆ｓ，ｓ、

狆ｓ，０分别为表面温度和环境温度对应的饱和水蒸

气压（Ｐａ），狆０ 为环境压力（Ｐａ），狆ｌ为附面层边界

压力（Ｐａ）；犜ｗ，ｉｎ、犜ｗ 分别为前一微元控制体及当

前控制体的液态水的温度（Ｋ）；狉为附面层恢复

系数（无量纲），与气体的普朗特数有关；犮狆，ｗ为水

的比定压热容（Ｊ／（ｋｇ·Ｋ））；犔ｆｒｚ为水冻结成冰的

相变潜热（Ｊ／ｋｇ），犮犻为冰的比热容（Ｊ／（ｋｇ·Ｋ））。

在唇口固体材料内部，防冰过程为一个非稳

态的热传导过程，热量输运方程如下：

ρ·犮·
（Δ犜）

狋
＝ !

［κ（犜）·!

（Δ犜）］－ρ·
Δ犎

Δ犜

（１５）

式中ρ为固体材料密度（ｋｇ／ｍ
３），犮为比热容

（Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）），Δ犜为两次迭代温差（Ｋ），狋为时间

（ｓ），κ为导热系数（Ｗ／（ｍ·Ｋ）），犎 为焓（Ｊ／ｋｇ）。

根据式（８）与式（１５）相互耦合迭代，得到某时

刻唇口表面温度分布。

本文采用ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ软件的ＦＥＮＳＡＰ模

块、ＤＲＯＰ３Ｄ、ＩＣＥ３Ｄ、Ｃ３Ｄ模块进行流场、水滴撞

击特性以及内外耦合传热计算，计算流程如图３

所示。

８５０２
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２　唇口电热防冰系统性能仿真

２１　计算模型及网格划分

唇口模型如图４所示，白色线框为加热片位

置。唇口内部多层结构模型如图５所示，从外到

内依次为唇口外表面，唇口内表面，胶层外表面。

其中，唇口外表面即为与流场结果的数据交界面。

图４　唇口模型

Ｆｉｇ．４　Ｌｉｐｍｏｄｅｌ

图５　唇口内部模型

Ｆｉｇ．５　Ｌｉｐｉｎｔｅｒｎａｌｍｏｄｅｌ

采用结构化网格建立外流场网格如图６所

示。固体网格划分同样采用结构化网格，固体网

格在两层材料的交界面处，唇口外表面和胶层外

表面附近进行加密处理，以便于在后续的计算中

获得准确的温度和热流梯度。固体域生成的与流

场域耦合面壳网格如图７所示，图８为材料层交

界面处网格加密区。

图６　计算网格

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｓ

图７　面网格

Ｆｉｇ．７　Ｗａｌｌｇｒｉｄｓ

图８　交界面处网格加密区

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｔｅｒｆａｃｅｇｒｉｄｓｅｎｃｒｙｐｔｉｏｎ

２２　计算条件

根据飞机的飞行包线，选取了高度、速度以及

攻角等飞行条件，模拟爬升、平飞、下降３种状态

下的飞行。环境温度根据大气环境中不同高度所

对应的温度范围，从中选择结冰几率较大的温度

点。水滴直径（ＭＶＤ）取２０μｍ。液态水含量

（ＬＷＣ）根据其与温度和水滴直径的关系从中国

民航规章（ＣＣＡＲ）２５部附录Ｃ中确定。计算条

件如表１所示。

表１　计算条件

犜犪犫犾犲１　犆犪犾犮狌犾犪狋犻狅狀犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

序号 温度／Ｋ 高度／ｋｍ 攻角／（°） 马赫数

１ ２６８．１５ １ ３ ０．４２

２ ２６３．１５ ３ ３ ０．４２

３ ２５８．１５ ５ ３ ０．４２

４ ２５３．１５ ７ ３ ０．４４

５ ２４８．１５ ９ ３ ０．４４

６ ２６５．１５ １．５ －３ ０．４０

７ ２６０．６５ ３．５ －３ ０．４４

８ ２５３．１５ ５．５ －３ ０．５０

９ ２５１．１５ ７．５ －３ ０．５７

１０ ２４８．１５ ９ －３ ０．４４

１１ ２６８．１５ ０．５ １ ０．３８

１２ ２６３．１５ ２．５ １ ０．４８

１３ ２５８．１５ ４．５ １ ０．５４

１４ ２５３．１５ ６．５ １ ０．５８

１５ ２４８．１５ ９ １ ０．６２

９５０２
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　　由于唇口为复合材料，耐受的高温有限，电防

冰系统控制加热片在一定温度区间内３４３．１５～

３９３．１５Ｋ通断。在仿真计算时，为模拟防冰系统

的间断加热，首先开展与加热片温度范围对应的

加热及断电时间的确定工作，以加热及断电时间

作为控制规律模拟电防冰系统防冰性能。

计算中，假定在整个瞬态热传导过程中，

唇口和胶层材料参数不随温度变化。唇口导

热系数为０．５Ｗ／（ｍ·Ｋ），胶层导热系数为

１．５Ｗ／（ｍ·Ｋ）。

２３　表面温度场结果

唇口表面温度的高低以及分布情况是判断防

冰性能的重要依据，防冰表面温度场是外部换热

与内部导热共同作用的结果。以下从三维整体和

二维截面两个角度对温度场进行分析。

计算结果显示经过４个加热断电周期后表面

温度基本平衡，相应的三维温度分布与二维截面

温度数据如图９、图１０所示。本文以状态１为

例，结合计算结果进行了分析，其他状态只给出结

论，具体结果和分析不再赘述。

由于唇口内部空腔中有肋板，因此加热片为

间隔布置。如图９所示，防冰装置的结构布局对

唇口表面整体温度分布有很大影响。加热片直接

加热的区域温度较高，加热区之间的间隔区温度

较低。复合材料的低导热系数是其重要的影响因

素。加热片对未贴覆加热片区域的影响范围在不

同的位置有所差别，这与局部的换热环境有关，一

般在５～１０ｍｍ之间。

图９　状态１表面温度分布

Ｆｉｇ．９　Ｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｃａｓｅ１

如图１１所示截面狓＝０．０４１ｍ与唇口表面有

两条相交曲线，取上部的曲线为研究对象，得到温

度曲线如图１０所示。图１１截面结构示意图如图

１２所示。图１０中纵坐标为唇口表面温度，横坐

标为表面距离。表面距离为０ｍ处为几何驻点，

负距离表示上表面，正距离表示下表面。防护区

域为－０．０３～０．０５９ｍ。

由图１２可以看出，在加热区内部，温度分布

也有一定规律。驻点附近温度略高于上下两侧一

定区域，这主要因为上下两侧的空气绕流换热作

用明显，且该区域也有一定质量的水滴撞击。上

下两侧的平板位置也出现了较高的温度，这是因

图１０　截面温度曲线（状态１）

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ

（ｃａｓｅ１）

图１１　截面狓＝０．０４１ｍ示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ狓＝０．０４１ｍ

图１２　图１１截面结构示意图

Ｆｉｇ．１２　ＳｋｅｔｃｈｏｆＦｉｇ．１１ｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

０６０２
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为该区域水滴撞击少，但平板区域下游温度逐渐

下降，这是受未加热冷结构的导热影响。

从整个加热区内的温度范围及驻点温度出

发，综合分析所有状态。状态１～５速度相同，最

大的区别在于环境温度。随着环境温度从

２６８．１５Ｋ下降到２４８．１５Ｋ，驻点平衡温度从状态

１的２８７．５Ｋ下降到状态５的２８１．５Ｋ，加热表面

整体平均温度也随之减小。状态１～５加热范围

内最低温度为状态４的２７５Ｋ，出现在下表面，在

同样的位置，状态５的温度为２７５．５Ｋ。状态５与

状态１５温度一样，均为较低的２４８．１５Ｋ，状态１５

的速度（犕犪＝０．６２）大于状态５的速度（犕犪＝

０．４４）。状态１５驻点处温度（２８３．５Ｋ）略高于状

态５（２８１．５Ｋ），原因是其气流速度大，对应的驻

点处的气动加热高。但状态１５在驻点两侧的上

下表面温度下降更快，最低温度低于状态５，原因

是其上下表面的绕流换热作用更强。这说明对流

换热作用对上下表面温度影响很大。

综上分析，所有计算状态中较严酷的防冰状

态点为４、５、９、１０、１４和１５，其中驻点附近温度较

低的为状态５和状态１０，加热区内最低温度较低

的为状态１４和状态１５。这表明对表面温度大小

影响较大的是环境温度与速度。

２４　温升响应时间

对于一个合格的防冰系统，不仅应考虑其有

无防冰能力，同时应考虑其防冰的经济性和防冰

效率。开启防冰装置后在整个瞬态热传导过程

中，防冰表面在何时达到一定理想的温度也是系

统关心的问题。

图１３　状态１～５的表面温度变化曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｃｕｒｖｅｏｆｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆ

ｃａｓｅ１～５

防冰系统启动后７７．５ｓ内状态１～５表面温

度的变化如图１３所示。纵坐标为监测点的温度，

横坐标为时间步，每１步代表０．５ｓ。０ｓ时刻为防

冰系统开启的时刻。监测点为狓＝０．１６４ｍ截面

的几何驻点。

所有工况表面温度达到２７８．１５Ｋ所需时间，

即温升响应时间如表２所示。

表２　状态１～１５温升响应时间

犜犪犫犾犲２　犚犲狊狆狅狀狊犲狋犻犿犲狅犳狋犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲狉犻狊犲狅犳犮犪狊犲１～１５

状态点 时刻／ｓ 状态点 时刻／ｓ

１ １５

２ ２３

３ ３０

４ ３８

５ ４８

６ ２２

７ ２８

９ ４２

１０ ５１

１１ １６

１２ ２３

１３ ３０

１４ ３５

１５ ４８

　　分析得出，状态５、状态９、状态１０和状态１５

需要的时间较长。其中状态１温升响应时间最

短，为１５ｓ；状态１０温升响应时间最长，为５１ｓ。

这是因为它速度大，温升起点低，同时外表面散热

作用较强。通过对各状态的温升响应时间分析可

以得出，与表面温度分布类似，对温升响应时间影

响较大的因素是环境温度和飞行速度。

３　仿真与试验结果对比

３１　试验说明

试验在中国空气动力研究与发展中心低速空

气动力研究所冰风洞内进行。风洞尺寸为３ｍ×

２ｍ×６．５ｍ（宽×高×长）。唇口模型为１：１模

型，如图１４所示。对表１所示的状态２、状态３、

状态４进行了试验，并监测表面温度。

图１４　冰风洞试验

Ｆｉｇ．１４　Ｉｃｉｎｇｔｕｎｎｅｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

１６０２
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３２　试验结果与仿真对比

检取如图１５所示唇口表面的６个监测点进

行试验与仿真结果的对比，对比结果如图１６～图

１８所示。

图１５　监测点位置

Ｆｉｇ．１５　Ｍｏｎｉｔｏｒｐｏｉｎｔｓｌｏｃａｔｉｏｎ

图１６　状态２对比

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｓｅ２

图１７　状态３对比

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｓｅ３

从图１６～图１８可以看出，唇口外壁温度试

验值与仿真结果存在一定误差，仿真结果温度高

于试验结果。分析可能产生误差的因素发现，仿真

图１８　状态４对比

Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｓｅ４

未考虑加热片与唇口贴合之间的胶层和绝缘层的

热阻，仿真使用的热阻偏小。因此对仿真时采用的

材料导热系数进行修正（初始为０．５Ｗ／（ｍ·Ｋ），

修正为０．３１Ｗ／（ｍ·Ｋ）、０．２５Ｗ／（ｍ·Ｋ）），重新

进行仿真，修正后状态４仿真结果与试验结果对

比如图１９所示。

图１９　修正后状态４对比

Ｆｉｇ．１９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｓｅ４ａｆｔｅｒｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ

修正后发现当唇口导热系数为０．２５Ｗ／（ｍ·Ｋ）

时，唇口外壁温度试验值与仿真结果误差在３Ｋ

以内，仿真结果与试验结果符合性较好。

４　结　论

本文根据某飞机发动机唇口电热防冰系统的

工作条件，采用表面平衡温度及温升响应时间作

为考核防冰系统性能的双重因素，计算了多个状

态下的防冰系统性能，结果验证了防冰系统满足

要求。进行了仿真与试验结果的对比，根据对比

结果进行了仿真修正，研究表明为保证仿真结果

的准确性，仿真时应充分纳入影响换热的实际因

素。本文的研究方法可为发动机唇口防冰系统性

能评估提供参考。

２６０２
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