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摘　　　要：介绍了某型飞机发动机短舱防冰系统的结构形式和防冰原理，按照可利用热量应大于所需热

量的原则，通过计算完全蒸发和湿状态下的热载荷，确定了发动机短舱防冰严酷状态及所需热流量．基于机

翼水收集系数和数据相似原则，利用欧拉法两相流计算方法，确定了短舱防冰系统水收集系数．按照在湿状

态下允许有一定结冰量存在的设计原则，根据发动机的吞冰能力，利用 ＶＳＡＥＲＯ／ＩＣＥ工具对发动机短舱防

冰系统进行了计算，计算结果表明，在严酷状态下，防冰系统能够满足允许结冰厚度要求．
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　　当飞机在结冰气象条件下飞行时飞机的某些
部位会产生结冰，结冰将严重影响飞机的飞行安
全，特别是飞机发动机进气道的结冰，轻则降低发

动机效率，重则损坏发动机，可能造成机毁人亡的
事故．根据美国Ｓａｆｅｔｙ　Ａｄｖｉｓｏｒ统计，１９９０年到

２０００年间由于飞机结冰导致的飞行事故占所有
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气象因素事故的１２％，并且其中９２％是在飞行过
程中发生的事故．因此，在运输类飞机研制中对其
结冰特性和防、除冰系统的研究至关重要．
某型飞机是我国第一个自主设计、具有自主

知识产权的民用客机，该型飞机的发动机短舱防
冰采用笛形管热气防冰．热气来源与机翼防冰系
统和环控系统相同，是从发动机压气机的第５级
或第９级引气（依据９级引气压力，自动启、闭高
压阀实现引气口的转换），并通过压力电磁控制阀
控制热气的供给．
发动机防冰系统的设计不仅需要知道结冰气

象条件和飞行包线，特别是不同高度下的飞行速
度和姿态，还需要知道发动机入口几何尺寸以及
不同飞行条件下的发动机数据，包括入口空气流
量和压气机引气条件．由于受到引气量的限制，发

动机短舱防冰系统的设计采用了一种新的理念，
即允许有一定的结冰量存在，而不是完全蒸发．本
文从防冰腔的设计、供气管道、热载荷分析等方面
对发动机短舱防冰系统进行全面的概述［１－１５］．

１　防冰系统概述

某型飞机上装有２套相互独立的发动机短舱
防冰（ＮＡＩ）系统，采用典型的热气防冰．热气来源
与环控系统、机翼防冰系统相同，都是从发动机第

５级或第９级引气，并经一个预冷器冷却后经管
道分配给各个系统，如图１所示．经过预冷器冷却
的热空气通过７５ｍｍ的管道穿过发动机吊挂输
送到位于启动阀上游的短舱防冰系统的３８ｍｍ
管道，然后通过一个双壁管输送至Ｄ型防冰腔内
的笛形管．

图１　发动机短舱防冰系统原理

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｏｒｙ　ｏｆ　ＮＡＩ　ｓｙｓｔｅｍ

　　短舱防冰（ＮＡＩ）系统主要由 ＮＡＩ关断阀、

ＮＡＩ文丘利管、供气管道、压力传感器、笛形管等
组成，如图２所示．双壁管为直径３８ｍｍ的供气
管被一个同轴的５０．８ｍｍ管道覆盖，同时有一个
直径为１．０１６ｍｍ的小孔保持内外管道之间的压
力平衡．采用这种双壁管的好处是可以保护入口
周围结构在内管失效的情况下不致包含过多的高

压热空气．笛形管共有１８８个（３排均布）名义直
径为１．８ｍｍ的小孔将热空气分配至需要加热的

地方．入口部分，即由前后入口防水壁所组成的区
域，设有专门的通风凹陷或出口．入口未端的排水
孔保持入口部分和外界大气压力平衡．Ｄ腔或Ｄ
管道的空气容积是由唇部蒙皮和前入口防水壁组

成的区域决定的，通过防水壁的开口区与短舱防
冰系统排气管道相通．排气管道与入口部分是彼
此密封的，它通过排气网格与环境大气相通．入口
通风段的主要参数如表１所示．空气入口和出口
位置如图３所示．
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图２　发动机短舱防冰系统

Ｆｉｇ．２　ＮＡＩ　ｓｙｓｔｅｍ

表１　入口通风主要参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍａｉｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ

参数 数值

入口排出孔直径／ｍｍ　 １０．５

入口排出孔面积／ｃｍ２　 ０．８

Ｄ管／排气连接面积／ｃｍ２　 １３５．０

排气面积／ｃｍ２　 １２５．０

环绕进排气孔直径／ｍｍ　 １．５２

环绕进排气孔面积／ｃｍ２　 ０．００６　５

笛形管孔直径／ｍｍ　 １．８

笛形管孔数量 １８８

文氏管喉部直径／ｍｍ　 ２６．２

图３　空气入口和出口位置

Ｆｉｇ．３　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ａｉｒ　ｉｎｌｅｔ　ａｎｄ　ｅｘｉｔ

２　设计原则及状态选取

２．１　设计要求

该型发动机短舱防冰系统设计功能要求如下：

１）文献［１３］附录Ｃ规定的连续最大和间断
最大结冰条件下，发动机短舱防冰系统能够保证
无限制飞行；

２）当穿过文献［１３］附录Ｃ规定的连续最大
和间断最大结冰气象条件时，入口前部区域的防
冰能力将达到所需程度，控制流到加热表面后部
的溢流水在可接受的范围内；

３）发动机最大吞冰能力是０．３７６　５ｋｇ，折合
为３０４．８ｍｍ×３０４．８ｍｍ×４．３２ｍｍ的冰层，４．３２
ｍｍ是设计允许结冰厚度．

２．２　设计原则

该型飞机发动机短舱防冰系统的设计不同于

一般发动机进气道热气防冰系统的设计，防冰区
根据不同的结冰条件，不是全部实现完全蒸发，而
是允许撞击水向内溢流，但是溢流水的结冰厚度
控制在一定范围内．这是由于该发动机为高涵道
比涡轮风扇发动机，其压气机可供利用的引气量
是有限的，在慢车下滑状态实现防冰区完全蒸发
是不可能的．发动机短舱在最大连续结冰条件下，
在待机或高推力状态，按完全蒸发；在低推力状
态，按湿状态，允许溢流．
关键设计点的确定是防冰系统设计需要考虑

的问题之一，主要是根据结冰气象条件（包括连续
最大和间断最大结冰条件）和飞行条件，同时依据
可利用热量应大于所需热量的原则来确定；如果
不能，那么在湿状态下的应该表明系统至少能够
维持加热区在一个不结冰的表面，溢流冰的厚度
控制在许可范围内．
简单地通过确定最大所需热量不能定义系统

设计点，通常是通过待机（ｈｏｌｄ）或下降条件来定
义的．虽然在这些点所需热量不是最大，但是由于
较低推力要求，可利用的热也有所减小．因此，在
进行系统设计时必须计算所有指定状态下的所需

热量和可利用热量．在设计阶段，按照不同高度、
速度以及发动机状态共确定了５８种状态，飞机的
飞行状态有单发起飞（ＡＰＲ）、正常起飞（ＮＴＯ）、
爬升（ｃｌｉｍｂ）、巡航（ｃｒｕｉｓｅ）、下降（ｄｅｓｃｅｎｔ）、待机
（ｈｏｌｄ）、进场（Ａｐｐｒ）以及着陆（ｆｉｎａｌ）等，飞行高度
为０～６　７０５ｍ，飞行马赫数为０．２～０．５，部分状态
如表２所示．
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表２　短舱防冰输入条件

Ｔａｂｌｅ　２　Ｉｎｐｕｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ＮＡＩ

状态

编号
飞行状态

高度／

ｍ

温度／

℃
马赫数

攻角／

（°）
襟翼角／

（°）
缝翼

状态

持续时间／ｍｉｎ
（最大连续云层）

持续时间／ｍｉｎ
（间断最大云层）

液态水含量／

（ｇ／ｍ３）

１ 单发起飞 ０ －２．２　 ０．２１　 ０　 １５．０ 伸出 ７．６１　 １．３４　 ２．４８

４ 单发起飞 ４　５７２ －６．１　 ０．２８　 ０　 １５．０ 伸出 ６．６８　 １．２７　 ２．３５

７ｃ 正常起飞 ０　 ０．０　 ０．２４　 ０　 １５．０ 伸出 ５．００　 １．２６　 ２．５０

８ 正常起飞 ４　５７２ －６．１　 ０．２９　 ０　 １５．０ 伸出 ５．００　 １．２４　 ２．３５

９ 爬升 ０ －５．０　 ０．３１　 ７．０　 １５．０ 伸出 ２．１３　 ０．８０　 ２．３８

１２ａ 爬升 ４　５７２ －６．０　 ０．５４　 ３．４　 ０．０ 收回 ３．０４　 ０．４７　 ２．３６

１３ 巡航 ３　０４８ －１１．１　 ０．４９　 ２．５９　 ０．０ 收回 ３．３８　 ０．５０　 ２．１８

１５ａ 下降 ４　５７２ －６．０　 ０．４３　 ５．６　 ０．０ 收回 ３．９７　 ０．５８　 ２．３６

１６ 下降 ４　５７２ －８．９　 ０．４３　 ５．６　 ０．０ 收回 ４．００　 ０．５８　 ２．２２

１８ａ 下降 ３　０４８　 ０．０　 ０．３９　 ５．６　 ０．０ 收回 ４．３８　 ０．６５　 ２．５０

２７ 待机 ５　１８１ －１０．０　 ０．４２　 ６．８３　 ０．０ 收回 ４５．０　 ０．５９　 ２．２０

３０ 待机 ４　５７２ －３０．０　 ０．３８　 ６．６１　 ０．０ 收回 ４５．０　 ０．６７　 ０．９０

３１ 待机 ４　５７２ －６．７　 ０．４１　 ６．５７　 ０．０ 收回 ４５．０　 ０．６０　 ２．３２

３４ 待机 ４　５７２ －７．８　 ０．３９　 ６．２０　 ０．０ 收回 ４５．０　 ０．６３　 ２．２３

４５ 进场 １　５２４ －１６．１　 ０．１９　 ７．３　 ４０．０ 伸出 ８．８２　 １．３２　 １．９０

４７ 进场 １　５２４ －２．５　 ０．２１　 ７．３　 ４０．０ 伸出 ７．７７　 １．１６　 ２．４７

４９ 着陆 ０ －１．７　 ０．１９　 ６．６　 ４０．０ 伸出 ８．５８　 １．２８　 ２．４９

５３ 着陆 ０ －１．７　 ０．２０　 ６．６　 ４０．０ 伸出 ８．０３　 １．２０　 ２．４９

２．３　严酷状态点的选取

综合上述原则，严酷状态一般选取待机状态
和小推力下降状态，从表２中选取１６，２７，３１和

３４为严酷状态点．其中状态１６为下降状态，２７，

３１和３４为待机状态，按连续最大条件，其气象条
件参照参考文献［１４］和参考文献［１５］中第８５页
推荐条件，即４５ｍｉｎ，水滴直径ｄ为２２μｍ，液态
水含量（Ｃｌｗ）按０．５９ｇ／ｍ３，按湿状态，确定的短舱
防冰严酷状态点如表３所示．

表３　发动机短舱严酷状态设计点

Ｔａｂｌｅ　３　Ｃｒｉｔｉｃａｌ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔｓ　ｏｆ　ＮＡＩ

序号 １６　 ２７　 ３１　 ３４

状态 下降 待机 待机 待机

飞行高度／ｍ　 ４　５７２　 ５　１８１　 ４　５７２　 ４　５７２

温度／℃ －８．８９ －１０ －６．６７ －７．７８

持续时间／ｍｉｎ　 ３．８４　 ４５．０

Ｍａ ０．４３　 ０．４２　 ０．４１　 ０．３９

ｄ／μｍ　 ２２

液态水含量／（ｇ／ｍ３） ０．５９

３　防冰计算

该型飞机发动机短舱防冰系统的计算主要包

括热载荷和结冰厚度计算，其中热载荷计算包括
所需热载荷和可利用热载荷的计算．

３．１　水收集系数计算

由于发动机进气道的外形比较复杂，其水滴
撞击特性的计算相对比较复杂．准确计算入口水
滴撞击率取决于环境条件、当地飞行条件和发动
机的设置．环境条件包括液态水含量、环境温度和
水滴大小分布；飞行条件包括空速、飞行姿态和高
度．发动机的设置对确定水滴撞击率是重要的，因
为它影响接近和进入发动机入口的流线，而且发
动机的设置也影响可利用热量，因为它直接影响
压气机引气条件和流量．准确确定现代发动机水
滴撞击要求详细的三维分析，特别是由于入口圆
周不同的几何形状使得在零攻角条件下的三维分

析更为重要．此外，入口流动的加速或减速的影响
也需要考虑．局部水收集系数是防冰计算的基础，

主要有两种方法：拉格朗日法和欧拉法［１－４］．拉格

９２３１
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朗日法采用单相流计算空气流场，跟踪水滴轨迹，
得到水滴撞击点后计算撞击极限和水收集系数

β．欧拉法采用两相流法计算空气－水滴流场，认为
水滴和空气是连续相，求解两套 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ
（Ｎ－Ｓ）方程，不需要确定粒子发射源．局部水收集
系数的一般定义为［１］

β＝ρ
ｕ·ｄｓ
ｍ

（１）

式中ｕ是水滴撞击速度矢量；ｄｓ是表面面积矢
量；ｍ是自由流中水滴质量流率．
根据欧拉法，水收集系数被定义为自由流水

滴收集百分比在当地特定表面上的发生率，即［２］

β＝
αｎ（ｕ·ｎ）
Ｖ∞

（２）

式中αｎ 是表面法向水滴容积分数；ｎ是单元面法
向矢量；Ｖ∞是自由流速度．
本文根据机翼水收集系数计算方法，采用两

相流欧拉法，通过计算两相流得到水滴容积分数
的分布，利用ＦＬＵＥＮＴ的自定义函数（ＵＤＦ）处
理后得到局部水收集系数

β＝
Ｗβ

Ｗβｍａｘ
＝Ｖ

·ｎ·αｘ
Ｖ∞·α∞

（３）

其中αｘ 是水滴撞击壁面处当地容积分数，α∞ 可
由给定的远场液态水含量Ｃｌｗ计算得到

α∞ ＝
Ｃｌｗ
ρｗ

（４）

式中ρｗ 为液态水密度，ｋｇ／ｍ
３．

总的水收集系数为

Ｅｍ ＝∫βｄｓ
∫ｄｓ

（５）

３．２　热载荷计算

短舱防冰结构如图４所示，发动机短舱防冰
系统的热载荷计算包括两个方面，即防冰表面热
载荷计算和管路热载荷损失．作用在防冰表面上
的主要热流有［５－６］：对流换热热流密度ｑａ，由于附
面层摩擦引起的气流对表面的气动加热热流密度

ｑｖ，表面上水蒸发散走的热流密度ｑｅ，加热收集水
滴的热流密度ｑｗ，水滴动能转变成的热流密度

ｑｗｖ．根据热平衡方程可得保证部件表面温度略高
于冰点时的防除冰系统加热热流密度ｑｎ

ｑｎ＝ｑａ＋ｑｅ＋ｑｗ－ｑｖ－ｑｗｖ （６）

各热流密度的计算公式可查阅有关文献资料［５－１０］

获得．
根据防冰表面热流密度及管道热损失，不同

飞行高度下发动机短舱防冰所需流量如图５所示
（按供气温度２００℃）．

图４　ＮＡＩ防冰结构

Ｆｉｇ．４　ＮＡＩ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图５　ＮＡＩ防冰流量

Ｆｉｇ．５　ＮＡＩ　ｆｌｏｗ　ｄｅｍａｎｄ

３．３　短舱结冰厚度计算

撞击在部件表面上的水，在其未冻结和完全
冻结之前，由于气流的吹袭，要向撞击极限的后方
溢流，因此，部件表面的结冰区应包括水滴撞击区
和水滴溢流区两个部分．由于受到引气量的限制，
发动机的防冰系统允许在溢流区有一定的结冰量

存在［３，１１－１２］．根据同类型发动机的试验，该型发动
机的最大吞冰能力为０．３７６　５ｋｇ，换算成结冰区域
为３０４．８ｍｍ×３０４．８ｍｍ×４．３２ｍｍ（宽×长×
厚）的冰层，４．３２ｍｍ 是设计允许结冰厚度．用

ＶＳＡＥＲＯ／ＩＣＥ工具计算表３中发动机短舱严酷
状态点下结冰厚度如图６～图９所示．
从上述计算结果可以看出，所设计的防冰系

统能够满足发动机短舱防冰要求．

０３３１
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图６　状态１６结冰厚度

Ｆｉｇ．６　Ｉｃｅ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｏｆ　ｃａｓｅ　１６

图７　状态２７结冰厚度

Ｆｉｇ．７　Ｉｃｅ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｏｆ　ｃａｓｅ　２７

图８　状态３１结冰厚度

Ｆｉｇ．８　Ｉｃｅ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｏｆ　ｃａｓｅ　３１

图９　状态３４结冰厚度

Ｆｉｇ．９　Ｉｃｅ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｏｆ　ｃａｓｅ　３４

４　结　论

本文重点介绍了某型飞机发动机短舱防冰系

统的结构和原理，并按照不同设计状态进行分析

计算，确定了严酷设计状态．由于受限于发动机的
引气量，采用了按发动机吞冰能力设计的新方法．
通过仿真计算和试验对比，该方法可以有效优化
系统性能，提高系统效率．通过本文的介绍，可以
为我国发动机防冰系统的设计提供参考．
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