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摘　　　要：为在飞机热气防冰系统设计过程中准确计算防护表面的防冰热载荷，以某飞机翼段模型为例，

对防冰热载荷计算开展了研究，给出了计算流程，研究了来流速度、高度、温度、液态水含量和水滴直径等环境

参数变化对翼段表面热载荷分布规律的影响。研究结果表明：①热载荷主要分布在机翼前缘，且越靠近翼尖

部分热载荷数值越大，热载荷曲线呈现中间低两边高的分布；②表面热载荷分布范围和量级与来流速度和水

滴直径呈正相关关系；飞行高度的变化对表面热载荷分布的影响较小；来流温度降低或液态水含量增加，热载

荷数值增大但分布范围不变；水滴直径增加１０μｍ，上翼面热载荷分布范围增加约５０％。
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　　飞机在穿过含有过冷水滴的云层时，机翼前

缘、发动机唇口等迎风部件会发生结冰现象，结冰

对飞机的气动性能、操作性和稳定性将产生严重

影响［１４］。因此，如何防止飞机结冰成为各大飞机

制造商和科研机构密切关注的问题。为了防止飞

机结冰，民用大型飞机通常安装有防除冰系统。

根据原理不同，飞机防除冰系统主要包括机械除

冰、液体防冰、热气防冰、电热除冰等四种方

法［５６］。目前商用飞机主要采用的是热气防冰和

电热防冰系统。在热气防冰系统设计中，首先需

要确定防护的区域以及防护表面达到一定温度时

所需的加热能量，并以此为基础设计高效的防冰

系统［７９］。因此，如何准确地计算防护表面的防冰

热载荷、选择合适的热载荷设计计算状态是防冰

系统设计的重要前提。

Ｗｕ等人
［１０］通过求解三维 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方

程对射流过程进行了数值模拟，得到了不同射流

角度条件下表面温度的分布情况。Ｌｉｕ等人
［１１］研

究了机翼防冰腔三维数值模拟模型，建立了包含

三维防冰腔的完整热气防冰系统模型，并且对防

冰腔内外流场进行了耦合计算，计算中改变了外

界环境条件以分析不同条件下蒙皮温度、表面传

热系数的变化规律。Ｐｌａｎｑｕａｒｔ等人
［１２］开展了机

翼前缘热气防冰系统的试验研究，通过多个射流

孔将热气喷射至壁面，利用红外探测仪测流壁面

温度，获得表面传热系数分布，随后利用数值模拟

方法进行模拟。结果表明：数值模拟得到的表面

温度和表面传热系数与试验结果吻合较好。常士

楠等人［１３］采用数值模拟方法计算了旋翼桨叶防

除冰系统防护范围，研究了除冰表面温度与控制

律间的关系。值得注意的是，上述研究没有建立

考虑飞行环境参数影响的防冰热载荷数值计算模

型，也没有给出来流速度、飞行高度、来流温度、液

态水含量和水滴直径等参数的影响规律。因此，

开展相关研究对于指导飞机机翼的热气防冰系统

设计具有重要意义。

本文以某飞机机翼段模型为对象对防冰热载

荷计算开展研究。首先，介绍了防冰热载荷计算

方法和流程；随后，根据实际飞机飞行工况，研究

了来流速度、飞行高度、来流温度、液态水含量和

水滴直径等环境参数对翼段表面热载荷分布和数

值的影响规律，给出了防冰热载荷计算状态点选

择的一般方法。

１　防冰热载荷计算方法

防冰系统工作情况下，过冷水滴撞击表面，根

据系统运行工况不同，其物理过程可能不同。在

干防冰状态下，水滴撞击后立刻蒸发；在湿防冰状

态下，水滴撞击后形成液态水，液态水在流动过程

中逐渐蒸发。本文将对水滴撞击后的物理过程进

行建模。将表面划分为多个控制体，采用犘、犖、

犈、犠、犛分别表示所研究的网格及相邻的四个网

格；用狀、犲、狑、狊表示相应界面，如图１所示。

图１　物面网格示意图
［１１］

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｓｕｒｆａｃｅｇｒｉｄ
［１１］

以控制体为研究对象，可以建立液态水的质

量守恒方程如下：

犿
·

ｃｌｔ＋∑犿
·

ｉｎ－犿
·

ｅｖｐ－∑犿
·

ｏｕｔ＝０ （１）

　　采用焓值衡量各项热流，则对每一个控制体，

可建立能量守恒方程如下：

狇ｒｅｑｕｉｒｅｄ＋狇ｃｌｔ＋∑狇ｉｎ－狇ｅｖｐ－狇ｃｎｖ－∑狇ｏｕｔ＝０
（２）

式中犿
·
表示质量流量；下标ｃｌｔ表示水滴收集项，

ｉｎ表示入流水项，ｅｖｐ表示蒸发项，ｏｕｔ表示溢流

水项，ｃｎｖ表示对流换热项。狇表示热流密度，下

标ｒｅｑｕｉｒｅｄ表示控制体犘内防冰所需用项。

驻点处的表面传热系数，可以利用文献［１４］

中的公式进行计算：

犖狌ｓｔａｇ＝
犆２ｍ
９．８９

·犚犲∞·
ｄ（狌ｅ／狌∞）

ｄ（犾／犮） 狊＝
（ ）

０

０．５

（３）

犖狌ｓｔａｇ＝
犺ｓｔａｇ犮

κａ
（４）

式中犺ｓｔａｇ表示驻点处的表面传热系数；犖狌ｓｔａｇ表示

驻点处的努塞尔数；犆ｍ 为常数，取值为１．５６；犚犲∞

９
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表示空气来流雷诺数；狌ｅ表示附面层外边界处的

气流速度；狌∞表示来流速度；犾表示沿展向位置；犮

表示特征弦长；κａ表示空气的热导率。

对于干防冰状态，水滴撞击表面后立刻蒸发，

没有液态水流动，∑犿
·

ｉｎ 和∑犿
·

ｏｕｔ均为０，因此

质量方程可以简化为

犿
·

ｃｌｔ－犿
·

ｅｖｐ＝０ （５）

由上述公式，可以直接获得表面水蒸发量和表面

温度，再根据能量守恒方程直接求解获得表面所

需热载荷。对于湿防冰状态，控制方程求解的主

要步骤为：

１）首先需要设定表面需要达到的温度。

２）假定每个控制体内的初始∑犿
·

ｉｎ 等于０，

根据质量守恒方程求解获得∑犿
·

ｏｕｔ，根据溢流

水质量分配原理，分别计算出犿
·

ｏｕｔ，犠 和犿
·

ｏｕｔ，犛，以

及溢流水残值。

３）根据所计算控制体四个方向流入的水质

量与相邻控制体流出的水质量之间的关系重新分

配控制体内流入的水质量。

４）重复２）、３）两个步骤，直至溢流水残值达

到收敛要求。

５）将质量方程求解获得的各项代入能量守

恒方程中，直接求解防冰所需热载荷。

２　计算方法验证

为了验证表面热载荷计算方法，本文采用

ＡｌＫｈａｌｉｌ、Ｓｉｌｖａ等人
［１５１６］在ＮＡＳＡＧｌｅｎｎ结冰风

洞内开展的电热防冰系统性能试验，通过对比防

冰系统表面温度的计算结果和试验结果来证明本

文计算方法的正确性。研究对象为 ＮＡＣＡ００１２

翼段，翼段模型弦长为０．９１４４ｍ，展长为１．８２８８

ｍ，翼段的前缘部分安装有电热防冰系统，电热元

件分为七个不同的加热区，可以控制加热功率从

而改变表面温度分布。试验工况为来流速度为

８９．４０８ｍ／ｓ，来流温度犜∞＝２５１．３５Ｋ，攻角为０°，

液态水含量ρｗ 为０．５５ｇ／ｍ
３，平均水滴直径犱ｗ 为

２０μｍ。

图２和图３给出了该工况下机翼表面温度分

布，图３中横坐标犾／犮表示展向位置与特征弦长

之比，纵坐标为机翼表面温度。可以看出，本文计

算结果与文献［１５１６］计算结果吻合较好，从而本

文的计算方法得到了验证。

虽然在犾／犮为－０．１～０．１范围外为过冷水滴

的撞击范围，但是该区域内电加热元件功率较高，

图２　ＮＡＣＡ００１２翼型表面温度分布云图

Ｆｉｇ．２　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｏｆ

ＮＡＣＡ００１２ａｉｒｆｏｉｌ

图３　ＮＡＣＡ００１２表面温度分布对比曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎ

ＮＡＣＡ００１２ｓｕｒｆａｃｅ

水滴撞击后一部分蒸发，另一部分以液态水的形

式向下游流动，因此该区域表面温度较低。在犾／犮

为－０．１５～－０．１范围内，随着液态水逐渐蒸发，

水量逐渐减少，温度逐渐上升。而在犾／犮为０．１～

０．１５范围内，由于电加热功率逐渐较小，表面温

度又逐渐降低。在犾／犮为－０．１～０．１范围内，由

于该区域无加热元件，表面液态水温度与来流温

度相同，同时上下表面电加热元件分布不一致，因

此机翼上下表面温度分布也不对称。对于本文计

算工况，由于加热功率较小，因此整体温度分布相

对较小，整体温度分布在２７５～２８５Ｋ之间，这一

方面使得机翼表面没有结冰生成，同时节省了机
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载能源。

３　机翼防冰热载荷数值计算

３１　数值计算方法

本文选用某型飞机翼段为几何模型，开展防

冰热载荷计算，对典型条件下热载荷计算过程中

的结果进行分析。计算条件如下：翼段攻角为

５°，飞行高度为１５２４ｍ，来流速度为８４ｍ／ｓ，来流

温度为２６８．１５Ｋ，液态水含量为０．５３１ｇ／ｍ
３，平均

水滴直径为２０μｍ。热载荷计算流程包括网格划

分、流场计算、水滴轨迹计算和热载荷计算几个部

分。本算例中选用的翼段几何模型如图４所示，

机翼为非等直翼，含有后掠角。翼段网格划分利

用ＩＣＥＭ网格划分软件，流场计算采用ＦＬＵＥＮＴ

软件，计算过程中选择基于压力的求解器（ｐｒｅｓ

ｓｕｒｅｂａｓｉｅｄ），湍流模型选用考虑转捩的犽ω 模

型。水滴轨迹计算采用基于ＦＬＵＥＮＴ二次开发

的用户自定义函数（ｕｓｅｒｄｅｆｉｎｅｄｆｕｎｃｔｉｏｎ，ＵＤＦ）

对水滴运动控制方程进行求解［１７］。最终采用自

主编写的程序对机翼表面防冰热载荷进行计

算［１８］。表面热载荷计算时选择防冰系统在湿工

况下运行，设定表面温度为３００Ｋ。

图４　三维机翼网格划分

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｇｒｉｄｆｏｒａｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｗｉｎｇ

图５和图６给出了表面热载荷分布云图和分

布曲线，图６中犔为展向长度。从云图中可以看

出，热载荷主要分布在机翼前缘部分，在本节给出

的计算条件下，热载荷最大值可以达到３５ｋＷ／ｍ２，

同时越靠近翼尖部分热载荷数值越大。从８０％

展长截面热载荷分布来看，曲线呈现中间低两边

高的形态。这是由于前缘处，过冷水滴撞击表面

后并没有立即完全蒸发，此处的热载荷只需要保

证液态水不冻结即可，这部分液态水在气流作用

下逐渐向下游流动；而在驻点下游的加热单元一

方面需要将上游流入的液态水蒸发，另一方面需

要保证自身单元内收集的过冷水滴不冻结，因此

热载荷需求量较大。而液态水继续向下游流动过

程中逐渐蒸发，质量逐渐减小，因此热载荷又逐渐

降低，最终呈现出如图６所示的形状。另外一个

重要的原因是驻点附近的气动加热效应，导致驻

点附近需要的防冰能量减少。从不同截面热载荷

分布来看，越靠近翼尖部分的热载荷分布越大，这

与水收集系数曲线分布趋势一致，说明水滴收集

越多，需要的热载荷越大。对整个机翼表面热载

荷进行积分，可以获得总热载荷功率为２１．３ｋＷ。

图５　三维机翼表面防冰热载荷分布云图

Ｆｉｇ．５　Ａｎｔｉｉｃｉｎｇｈｅａｔｌｏａｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｏｒａ

ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｗｉｎｇ

图６　不同截面防冰热载荷曲线

Ｆｉｇ．６　Ａｎｔｉｉｃｉｎｇｈｅａｔｌｏａｄｃｕｒｖｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｓ
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３２　环境参数对机翼热载荷数值计算的影响规律

本节采用了相同的翼段模型，表面温度设定

为３００Ｋ，计算过程中保证网格不变，仅改变计算

的边界条件。计算状态点如表１所示。

表１　热载荷计算条件

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狅犳犺犲犪狋犾狅犪犱

序号
飞行状态 结冰气象条件

飞行高度／ｍ 来流速度／（ｍ／ｓ） 来流温度／Ｋ 液态水含量／（ｇ／ｍ
３） 平均水滴直径／μｍ

１ １５００ ８４ ２６８．１５ ０．５３１ ２０

２ １５００ ６０ ２６８．１５ ０．５３１ ２０

３ １５００ １２４ ２６８．１５ ０．５３１ ２０

４ ４０００ ８４ ２６８．１５ ０．５３１ ２０

５ ６５００ ８４ ２６８．１５ ０．５３１ ２０

６ １５００ ８４ ２５８．１５ ０．５３１ ２０

７ １５００ ８４ ２４８．１５ ０．５３１ ２０

８ １５００ ８４ ２６８．１５ １．０００ ２０

９ １５００ ８４ ２６８．１５ １．５００ ２０

１０ １５００ ８４ ２６８．１５ ０．５３１ ３０

１１ １５００ ８４ ２６８．１５ ０．５３１ ４０

１２ １５００ ８４ ２６８．１５ ０．２９７ ３０

１３ １５００ ８４ ２６８．１５ ０．１２５ ４０

　　通过对比不同状态点的计算结果，分析来流

速度（犞）、飞行高度（犎）、来流温度（犜∞）、平均水

滴直径（犱ｗ）、液态水含量（ρｗ）等环境参数变化对

热载荷分布的影响。

图７　来流速度对防冰热载荷的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｉｎｃｏｍｉｎｇｆｌｏｗｓｐｅｅｄｏｎｈｅａｔ

ｌｏａｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

图７～图９给出了展向８０％处表面热载荷随

表面距离无量纲参数犾／犮的变化曲线。根据图７

给出的结果，随着来流速度（犞）的不断增加，表面

防冰热载荷分布越广，热载荷需求量也越大。这

种变化是由多方面引起的：一方面，来流速度越

大，单位时间内收集到的过冷水滴质量越大，为了

将水滴蒸发需要表面提供更多的热载荷；另一方

面，来流速度越大，表面水收集系数分布越广，热

载荷数值也越大，这表示表面水滴撞击范围也越

大。为了达到防冰目的，表面热载荷分布越广，热

载荷数值也越大。最后，由于来流速度增大，附面

层内气流流动加快，表面传热系数不断增大，这又

导致能量方程中蒸发和对流换热带走能量的提升，

图８　飞行高度对防冰热载荷的影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｆｌｉｇｈｔｈｅｉｇｈｔｏｎａｎｔｉｉｃｉｎｇｈｅａｔｌｏａｄ
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使得所需热载荷增加。上述多种因素综合作用，使

得来流速度越大，表面热载荷需求量和防护范围都

越大。从图８可以看出，随着来流高度的变化，表

面热载荷分布和量级改变不明显。由图９可知，随

着来流温度逐渐降低，相同位置表面热载荷越大，

而热载荷分布范围并没有明显扩大。这是由于来

流温度越低，过冷水滴的冷量越大，蒸发和对流换

热所需的能源也就越多，因此热载荷数值上更大。

图９　来流温度对防冰热载荷的影响

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｉｎｃｏｍｉｎｇｆｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎ

ａｎｔｉｉｃｉｎｇｈｅａｔｌｏａｄ

图１０和图１１给出了液态水含量（ρｗ）和平均

水滴直径（犱ｗ）对防冰热载荷影响的计算结果。

从图１０可以看出，随着液态水含量的增加，相同

位置表面热载荷越大，热载荷范围也逐渐增加。

这是因为随着液态水含量的增加，机翼表面收集

到的过冷水滴量也越多，为了让这些液态水蒸发，

需要提供更多的能量。而从整体趋势来看，在驻

点附近热载荷量变化不大，这是由于前缘附近提

供的能量只需要保证液态水不冻结即可，不需要

完全蒸发；而随着液态水向下游流动，不同液态水

含量条件下的热载荷量发生明显区别，这是因为

下游处需要提供将液态水完全蒸发的热量，热载

荷需求也较大。而液态水含量的增大，也同样导

致液态水在表面流动距离的增加，从而影响了热

载荷分布范围。从图１１中可以看出，随着水滴直

径的增加，热载荷分布范围逐渐扩大，驻点附近的

热载荷量变化不大。在气流流场相同的情况下，

水滴直径越大，水滴运动过程中所受的惯性力占

比越大，在撞击过程中与气流的偏离程度越大，机

翼表面收集的水量越多，最终导致水收集系数分

布和数值越大。水收集系数分布越广，因此表面

需要提供热量的范围也越大，导致如图１０所示的

分布趋势。

图１０　液态水含量对防冰热载荷的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｌｉｑｕｉｄｗａｔｅｒｃｏｎｔｅｎｔｏｎ

ａｎｔｉｉｃｉｎｇｈｅａｔｌｏａｄ

图１１　平均水滴直径对防冰热载荷的影响

Ｆｉｇ．１１　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｍｅｄｉａｎｖｏｌｕｍｅｔｒｉｃｄｉａｍｅｔｅｒｏｎ

ａｎｔｉｉｃｉｎｇｈｅａｔｌｏａｄ

基于不同环境参数对表面防冰热载荷分布的

影响研究，可以确定表面防冰热载荷计算状态点

的选取原则：①根据目标飞行器的飞行包线和对

应的结冰包线，采用穷举法确定一定数量的热载

荷计算状态；②根据上述影响规律，对众多计算点

进行选取，选择来流速度大、来流温度低、水滴直

径大和液态水含量高的状态；③水滴直径和液态

水含量对应时，以水滴直径为优先级，至此可以选

择有限个计算点开展实际计算；④根据有限个状

态点的表面热载荷分布和数值，采用一定的安全

裕度，扩大热载荷分布的范围和数值，确定最终的

防冰系统设计输入条件。

４　结　论

飞机在穿过含有过冷水滴的云层时，机翼前

缘、发动机唇口等迎风部件会发生结冰现象，结冰

对飞机的气动性能、操作性和稳定性将产生严重

影响。首先，本文建立了基于守恒方程组的机翼
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防冰热载荷数值计算方法。其次，通过与ＮＡＳＡ

Ｇｌｅｎｎ研究中心典型试验结果和计算结果的对

比，验证了本文计算方法的正确性。再次，对某型

机翼的防冰热载荷进行了数值计算，并研究了来

流速度、飞行高度、来流温度、液态水含量和水滴

直径等环境参数对防冰热载荷分布和数值量级的

影响规律进行了研究，并确定了机翼表面防冰热

载荷计算状态点的选取原则。本文的主要研究结

论如下：

１）热载荷主要分布在机翼前缘部分，越靠近

翼尖部分，下翼面的热载荷数值增大，上翼面的变

化不明显，热载荷曲线呈现中间低两边高的分布。

在本文第３．１节所选取的典型计算参数条件下，

翼尖热载荷的最大值可达３５ｋＷ／ｍ２。

２）表面热载荷分布范围和量级与来流速度

和水滴直径呈正相关关系，来流速度增加一倍，热

载荷增加约４０％。

３）来流温度降低或液态水含量增加，热载荷

数值增大但分布范围不变，来流温度降低１０Ｋ，

热载荷增加约３０％。

４）水滴直径增加，热载荷在下翼面的分布范

围增加但幅值基本不变，水滴直径增加１０μｍ，下

翼面热载荷分布范围增加约５０％；飞行高度的变

化对表面热载荷分布的影响较小。
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