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某型飞机机翼防冰系统计算分析
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摘　　　要 : 主要针对某型飞机机翼的热气防冰系统计算分析 ,得到水滴直径变化对撞击极限的影响 ,飞行

马赫数变化对机翼表面换热系数的影响 ,分析了不同飞行高度湿表面和干表面的温度分布.结果表明水滴撞

击区随着水滴直径增加而增大 ;机翼表面的换热系数随飞行马赫数的增加而增加 ;在相同计算条件下 ,干表面

温度比湿表面温度要高.对多个典型截面以及其在不同飞行状态的计算结果表明 ,在给定的计算条件下 ,4

km及 7 km时防冰系统工作都是有效的 ,7 km时表面部分位置湿表面温度低于 0 ℃.
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Abstract : Calculation and analysis for bleed air anti2icing system of an aircraft wing was

conducted , Influences of droplet diameter on impinging limit s and Mach number on heat

t ransfer coefficient were analyzed. Evaluation of t he system’s effectiveness at different flight

height was conducted. The result s showed t hat impinging limit s increased wit h the droplet

diameters increasing , heat t ransfer coefficient of t he wing surface increased with t he Mach

number increasing , and dry temperature of anti2iced surface was higher than wet temperat ure

under the same conditions. Result s for several typical cross sections under different flight

conditions indicated : for t he given parameters , t he system was effective at H = 4 km and

H = 7 km , some wet temperature of anti2iced surface at H = 7 km was lower t han 0 ℃.
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　　自从飞机第一次在冬天飞行 ,结冰就被认定为

一种潜在的危险现象.随着对结冰现象的深入研

究 ,发现不仅是在冬天 ,只要飞机在结冰气象条件

下亚音速飞行就有可能发生结冰.此外 ,飞机起飞

前在地面上也可能会积聚冰层.结冰所造成的影响

日益突出 ,很多飞行事故就是由此引起的.飞机机

翼是获得升力的主要部件 ,其表面结冰是飞机结冰

中比较危险的情况 ,对其进行防除冰系统设计的意

义非常重大[1 ] . 本文针对某型飞机机翼的热气防

冰系统进行给定计算条件下的热计算分析.

1　防冰热气通道的结构

某型飞机机翼采用热气防冰系统 ,该飞机两

侧的机翼防冰系统沿展向各分为四段 ,沿机身对
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称分布.图 1为防冰腔结构示意图 ,单侧机翼各段

的防冰腔 A 腔之间相互隔断 ,排气腔 B 相互连

通 ,A和 B腔之间密封、隔开.发动机引出的气体

流经引射器喷嘴 ,引射排入 B 腔内的气体后 ,经

引射器混合段混合 ,高速流入 A 腔 ,加热蒙皮表

面 ,起到防冰的作用.

图 1　防冰腔示意图

Fig. 1　Schematic diagram of anti2icing cavity

图 1中 A 腔里的圆表示引射器的混合室出

口 ,箭头所指方向为气体的流动方向.

机翼为双蒙皮结构 ,图 2为双蒙皮防冰供气

通道结构示意图.

图 2　防冰供气通道结构示意图

Fig. 2　Configuration of channel for anti2icing bleed air

2　分析计算

该计算的内容主要包括飞机机翼防冰系统结

构分析、外流场 CFD计算、水滴撞击特性计算、机

翼表面换热系数、机翼表面温度计算.防冰系统是

否工作有效 ,主要体现在机翼蒙皮外表面温度是

否满足要求 ,为了安全起见 ,一般认为高于 2 ℃即

为满足要求.因此 ,本文主要着重对机翼外表面温

度的计算进行讨论.

2 . 1　外流场计算

外流场计算时 ,截取机翼不同位置的截面 ,视

空气绕机翼的流动为二维、定常、可压、粘性流动.

流场计算使用 FL U EN T 商业软件来完成.

计算中 ,边界条件选用压力远场和无滑移壁面边

界条件 ;计算的紊流模型为 Spalart2Allnaras紊流

模型.水滴运动计算采用拉格朗日法 ,在空气流场

计算时 ,水滴当作为离散相加入 ,不考虑其对空气

流场的影响[324 ] .部分流场及水滴计算结果见图 3

和图 4.

2 . 2　防冰腔传热计算

2. 2. 1　外流场传热计算

飞机在有过冷水滴的云层中飞行时 ,飞机部

件的迎风面收集云层中的过冷水滴 ,若此时表面

温度低于 0 ℃,则这些水便在表面上结冰 ,此时表

面上的热流主要有[1 ] :

1) 对流换热比热流 qa ;

2) 由于附面层摩擦引起的气流对表面的加

热比热流 qv ;

3) 表面上水蒸发所需的比热流 qe ;

4) 加热所收集水滴的比热流 qw ;

5) 水滴动能转变成的比热流 qwv ;

6) 防冰表面向大气的辐射热流 qr ;

7) 表面上水结冰时放出的融解热 qi ;

8) 如果防冰系统工作 ,此时的加热比热流 qn .

通常 ,防冰系统工作时 ,一般湿表面温度略高

于水的冰点 ,此时表面辐射散热热流 qr 比较小 ,

可忽略不计 ,且水结冰时放出的融解热 qi = 0 ,此

时计算湿表面温度的热平衡方程为

qa + qe + qw - qv - qwv - qn = 0 (1)

　　飞机在干空气中飞行时其机翼表面温度称为

干表面温度 ,因此计算干表面温度时没有 qe , qw

以及 qwv这几项热流.计算干表面温度的热平衡方

程为
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qa - qv - qn = 0 (2)

2. 2. 2　机翼蒙皮防冰通道流量计算

该飞机机翼的防冰通道为变截面 ,从驻点开

始沿弦向截面面积先增大 ,后减小.根据通道的阻

力特性计算方法 ,即每个通道的压力损失相等 ,在

供气总流量确定的情况下 ,可以计算出每个通道

的流量.

防冰通道的压降Δp

Δp = (ξ+ C·L/ D) ·ρ·v2 / 2 (3)

其中 ,ξ为入口压力损失系数 ,取 0 . 5～1 . 0 ; C为

通道的摩擦阻力系数 , C = 0118/ Re012 , Re为气流

雷诺数 ; L 为通道长度 ; D 为通道的当量直径 ;ρ

为气体密度 ; v为气体流速.

2. 2. 3　机翼蒙皮内外传热耦合计算

防冰表面温度是评价热气防冰系统性能的基

础 ,而表面温度需要通过对防冰系统进行热力分

析 ,并进行蒙皮表面内、外传热耦合计算得到.计

算中 ,做以下假设 :①忽略外蒙皮沿厚度方向的热

阻 ,即认为沿蒙皮厚度方向的温度不变 ; ②沿蒙皮

展向无导热 ;③忽略沿蒙皮弦向的导热 ; ④忽略防

冰通道向内腔方向的传热量.

如图 5 所示 (仅为上表面) ,沿机翼弦向将机

翼划分若干微元段 ,由各段机翼引射器出口的参

数及防冰通道的流量计算来确定波纹壁通道入口

的温度、压力以及流量 ,从而确定双蒙皮波纹壁通

道入口条件.

图 5　双蒙皮防冰腔沿弦向分区的剖面图

Fig. 5　Schematic diagram of double skin anti2icing

cavity cross section division for

heat t ransfer analysis

由第 i段的能量守恒得

αout ( tsi - t0 ) ·a·Δsi = Gc pΔti (4)

其中 ,αout为蒙皮外部对流换热系数 ( W/ m2 ·℃) ,

由 FL U EN T计算结果输出 ; tsi为第 i 段波纹壁通

道的蒙皮表面温度 ( ℃) ; t0为环境温度 ( ℃) ;Δsi

为第 i 段波纹壁通道的弧长 (m) ; G为第 i 段波纹

壁通道的流量 (kg/ s) ;Δti 为第 i 段波纹壁通道的

热气温降 ( ℃) ,Δti = t i - 1 - ti , ti 为波纹壁通道第 i

个节点的温度 ( ℃) .

由上式 ,假设第 i段温降Δti ,就可计算出表

面温度 tsi ,其表达式为

tsi =
Gc pΔti

αout ·a·Δsi
(5)

　　根据蒙皮外部传热计算 ,由 tsi可求出第 i 段

蒙皮表面的加热比热流 .根据第 qni段的能量守

恒亦可得

qni ·a = ( tavi - tsi ) ·2b·αin (6)

其中 , tavi为第 i 段波纹壁通道的热气平均温度

( ℃) .根据上式 ,可计算出 tavi ,其表达式为

tavi =
qni ·a
αin ·2b

+ tsi (7)

进而可求出Δti

Δti = 2 ( ti- 1 - tavi ) (8)

　　将这一计算结果与假设的Δti 进行比较 ,迭

代计算 ,直至两者满足设定误差 ,输出 ti .从第 1

个微元 i = 0开始 ,对每个微元重复上述过程 ,得

到表面温度分布[628 ] .

3　计算结果及分析

3 . 1　机翼表面防冰区域

在结构参数和其他飞行计算参数不变的情况

下 ,改变撞击水滴的直径 ,可以得到撞击机翼表面

的水滴直径与撞击区域的关系 ,见图 6.

图 6　水滴直径与撞击区域的关系

Fig. 6　Impinging limit s with droplet diameters

从图中可以看出 ,当水滴的直径越大 ,水滴撞

击的区域越大 ,防冰所需供热的区域也越大 ;水滴

直径越小 ,水滴撞击的区域也越小 ,防冰所需供热

的区域也越小 ,而且随着水滴直径的变化 ,撞击区

域的变化非常明显.机翼防冰设计计算一般采用

连续最大结冰气象条件 ,确定机翼表面的水滴撞

击区域时 ,水滴平均有效直径选用 40μm[1 ] .经过

对各段机翼表面撞击区域的计算 ,该飞机的设计

防冰区域是符合要求的.
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3 . 2　机翼表面换热系数

机翼表面换热系数与飞机的飞行马赫数是密

切相关的 ,机翼表面换热系数的大小决定机翼表

面单位换热量的因素之一 ,从而影响到机翼表面

的温度.因此 ,有必要找出机翼表面换热系数与马

赫数的关系[4 ] .

在结构参数和其他飞行计算参数不变的情况

下 ,改变飞行的马赫数 ,可以得到机翼表面换热系

数与飞行马赫数的关系 ,见图 7.

图 7　表面换热系数与飞行马赫数的关系

Fig. 7　Heat t ransfer coefficient with Mach number

由图 7可以看出 ,当马赫数增加时 ,机翼表面

的换热系数有明显的增大.图中的横坐标表示机

翼表面某点离驻点的弧长 ,负半轴代表下表面 ,正

半轴代表上表面 ,本文其他图类同 ,且本文所涉及

的计算参数都为标准天气象参数.

3 . 3　表面温度

高温高压工作流体与被引射流体经引射器混

合段混合后 ,在机翼防冰腔内进行有限空间射流 ,

混合流体的温度沿射流方向是递减的 ,即供气温

度沿机翼的展向是变化的 ,但温度递减很小 ,可以

忽略其影响[5 ] .

3. 3. 1　湿表面温度

根据该型飞机的机翼结构参数和引气参数 ,

可以计算出飞机在给定高度和速度下机翼上典型

截面的湿表面温度[628 ] .

图 8和图 9为飞机机翼某截面在不同高度各

个状态点计算的结果.由图可以看出 ,在连续最大

结冰气象件下 ,4 km高度时 ,机翼上表面水滴撞

击区域内的湿表面温度都高于 278 K ,绝大部分

区域都高于 280 K ,此时 ,防冰系统可以保证飞机

机翼不结冰. 7 km高度时 ,由于环境温度很低 ,机

翼上表面水滴撞击区域内的湿表面温度都高于

272. 5 K ,绝大部分区域都高于 275 K ,此时 ,飞机

的防冰系统仍然可以满足防冰需求.由于 7 km

高度时 ,环境温度较低 ,所以表面对应位置温度低

于 4 km时情况.

3. 3. 2　干表面温度

根据该型飞机的机翼结构参数和引气参数 ,

假设没有水滴撞击机翼表面 ,可以计算出飞机在

不同高度和速度下的机翼干表面温度.

由图 10和图 11 可以看出 ,机翼干表面温度

分布趋势 :前沿的温度高 ,沿弦向温度是逐渐降低

的 ,4 km高度时 ,机翼防冰区域干表面温度都高

于 283 K. 7 km高度时 ,机翼防冰区域干表面温

度都高于 280 K.机翼表面温度沿弦向最大温差

在 4 km时约为 62 K ,在 7 km时约为 70 K ,这是

由于 7 km时表面内外温差较大 ,因此 ,沿弦向温

差就会稍大一些.

图 12为机翼表面各项热流的计算结果 ,从图

中可以看出 ,湿表面时表面的各项热流中 ,水蒸发

所需的比热流在总的加热比热流中占主导作用 ,同

时加热所收集水滴的比热流也起一定的作用 ,在干

表面计算时没有这两项热流 ,因此 ,相同计算条件
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下干表面的温度要比湿表面的温度更高一些.

4　结　论

本文通过对某型飞机机翼防冰系统进行给定

条件的情况下的热力计算 ,得到以下结论 :水滴撞

击的区域随着水滴直径增加而变大 ,且变化很明

显 ;机翼表面的换热系数随着飞行马赫数的增加

而增加 ;湿表面温度沿弦向逐渐降低 ;在相同计算

条件下 ,干表面温度比湿表面温度要高.
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