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摘　　　要：建立了利用欧拉法求解水滴撞击特性的方法，并基于 Ｍｅｓｓｉｎｇｅｒ质量和能量守恒方程建立了热

载荷计算模型，以某型飞机三维水平尾翼为研究对象，展开了撞击特性和热载荷的计算．结果显示水平尾翼的

局部水收集系数极值从翼根到翼尖逐渐增加，不同截面水滴收集系数的分布为设计防冰系统范围提供了依

据．驻点附近及机翼上、下表面各存在一个热载荷较大的区域，进而确定该尾翼电加热防冰分为３个区域：中

间连续加热区和上、下表面驻点附近的各一个间断加热区．
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　　飞机在含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，若此表面
温度低于２７３．１５Ｋ，则这些水会在表面发生冻
结，为了防止飞机结冰，飞机上通常需要安装防冰
系统．为了设计防冰系统的功率大小等，需要预测
部件表面的水滴撞击特性及热载荷．目前水滴撞
击特性参数的计算常采用拉格朗日方法［１］以及欧

拉方法［２－４］．对于三维复杂物体来说，拉格朗日法
需要跟踪大量水滴粒子，并在粒子释放的范围以
及撞击极限的捕捉等方面不太适用．欧拉法由于
是基于场的理论，并不需要跟踪粒子，因此在三维
物体的水滴撞击特性计算方面体现出了较好的计

算效率．目前国外的结冰软件中，主要是软件

ＦＥＮＳＡＰ－ＩＣＥ应用欧拉方法．
在防冰系统热性能计算方面，国内开展了二

维、三维物体防冰热载荷的计算以及热气防冰系
统设计、表面温度预测等研究［５－８］．国外在撞击特
性和防冰系统热性能数值计算方面比较成

熟［９－１１］．但是在防冰热载荷的预测方面以及应用
于防除冰系统的设计较少．为了对某飞机尾翼进
行电热防除冰系统的设计，本文研究了欧拉方法
撞击特性和防冰热载荷计算模型及计算方法，针
对此飞机的三维水平尾翼开展其撞击特性和防冰

热载荷的计算，为该尾翼电加热防除冰系统设计
提供依据．

１　数学模型

１．１　水滴撞击特性的计算

１．１．１　外部两相流场控制方程

两相欧拉模型除了主相（空气相）为连续介质
外，次相（水滴相）也认为是连续的拟流体，建立空
气相和水滴相的控制方程，考虑空气对水滴的作
用，忽略了水滴对空气的影响．
两相流场控制方程需要引入水滴体积分数

αｗ 这一参数，指控制容积中水滴所占的体积分
数，计算式为：αｗ＝Ｖｗ／Ｖ，其中Ｖｗ 是水滴在控制

容积中的体积，Ｖ 是控制容积的体积．则空气的体
积分数则为：αａｉｒ＝１－αｗ．
由于水滴直径较小，本文对欧拉法的两相流

控制方程采用以下假设：

１）水滴相动量方程中不考虑压力项．
２）根据文献［１２］，当马赫数 Ｍａ≤０．６时，空
气的可压缩性对水滴撞击特性的影响较小，因此
本文假设空气不可压缩．

基于以上假设，空气相和水滴相的控制方程
如下：
连续方程

空气


ｔ
（ρａｉｒαａｉｒ）＋

Δ

·（ρａｉｒαａｉｒｕａｉｒ）＝０ （１）

　　水滴


ｔ
（ρｗαｗ）＋

Δ

·（ρｗαｗｕｗ）＝０ （２）

　　动量方程
空气


ｔ
（ρａｉｒαａｉｒｕａｉｒ）＋

Δ

·（ρａｉｒαａｉｒｕａｉｒｕａｉｒ）＝

－αａｉｒ

Δ

ｐ＋Ｋ（ｕｗ－ｕａｉｒ） （３）

　　水滴


ｔ
（ρｗαｗｕｗ）＋

Δ

·（ρｗαｗｕｗｕｗ）＝

Ｋ（ｕａｉｒ－ｕｗ） （４）

式（１）～式（４）中ρ为密度，ｕ为速度矢量，ｐ为压
力；下标ａｉｒ为空气，ｗ为水．式（３）和式（４）中的

Ｋ 为空气与水滴间动量交换系数，定义如下：

Ｋ ＝αａｉｒαｗ
·１８μａｉｒｆ
ｄ２ｄ

（５）

式中ｄｄ为水滴直径，μａｉｒ为动力黏度，ｆ为阻力系
数，本文采用Ｓｃｈｉｌｌｅｒ－Ｎａｕｍａｎｎ模型［１３］，定义如
下：

ｆ＝ＣｄＲｅ２４
（６）

式中Ｃｄ为阻力系数，定义如下：

Ｃｄ＝
２４（１＋０．１５Ｒｅ０．６８７）

Ｒｅ Ｒｅ≤１　０００

０．４４Ｒｅ＞
烅
烄

烆 １　０００
（７）

式中Ｒｅ为空气和水滴之间的相对雷诺数，定义
如下：

Ｒｅ＝ρ
ａｉｒ｜ｕａｉｒ－ｕｗ｜ｄｄ

μａｉｒ
（８）

１．１．２　边界条件

本文采用速度入口和压力出口边界条件．入
口边界处的水滴体积分数αｗ，∞可用下式计算：

αｗ，∞ ＝φ
∞

ρｗ
×１０－３ （９）

式中φ∞ 为远场液态水质量浓度．壁面边界条件
比较特殊．由于水滴撞击在壁面会发生堆积，这样
会影响水滴相流场计算的稳定和收敛，需要增加
特殊的壁面边界条件，使得撞击到壁面的水离开
计算域．本文通过编写和设置特殊边界条件（称之

２０４２
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为排水边界条件）来加快和稳定空气－水滴两相流
动迭代计算的收敛．排水边界条件的处理：计算壁
面附近第一层网格的水滴连续和动量方程时，将
各方程分别减掉撞击水的质量和撞击水的动量．
壁面处被排除的水的质量为

ｍ＝αｗ，ｓ·ρｗ·｜ｕｄ，ｓ·ｎｓ｜ （１０）
式中ｕｄ，ｓ为水滴撞击壁面的速度矢量；ｎｓ为壁面
的法向矢量；αｗ，ｓ为撞击壁面当地的水滴体积分数．
动量方程中减掉的动量等于撞击水的质量与

撞击速度的乘积．
通过增加特殊壁面边界条件，采用１阶迎风

格式离散方程，ｋ－ε紊流模型，利用Ｓｉｍｐｌｅ算法，
求解空气相和水滴相的控制方程，当流场计算收
敛后，可得到空气和水滴的速度分布以及水滴的体
积分数分布，为局部水收集系数的计算提供依据．

１．１．３　水收集系数的计算

局部水收集系数β是指单个控制容积内实际
撞击壁面的水量与最大可能撞击壁面的水量的比

值，是一个无量纲参数．欧拉法计算局部水收集系
数计算公式如下：

β＝
｜ｕｄ，ｓ·ｎｓ｜·αｗ，ｓ
｜ｕ∞｜·αｗ，∞

（１１）

式中ｕ∞为远场水滴速度，等于远场空气速度．
控制体积内撞击水的质量流量ｍｉｍｐ可用下式

计算：
ｍｉｍｐ＝β·Ｕ∞·κ∞·ｄｓ （１２）

式中Ｕ∞为远场空气速度；ｄｓ为控制容积面积．

１．２　防冰热载荷计算

１．２．１　防冰热流项

防冰系统表面的热流项如图１，散热热流有：
对流散热热流密度ｑ″ｃ；蒸发散热热流密度ｑ″ｅｖａｐ；加
热收集水所需热流密度ｑ″ｗ．加热热流有：水滴动
能转换的热流密度ｑ″ｋ；气动加热热流密度ｑ″ｖ．

图１　防冰表面的热流

Ｆｉｇ．１　Ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｏｎ　ａｎｔｉ－ｉｃｉｎｇ　ｓｕｒｆａｃｅ

１）对流散热及气动加热热流密度
由于外界空气和物体表面之间存在温度差，

且空气绕壁面流动，因此存在对流散热；同时气体
在机翼表面滞止时，气体微团的动能变成热能，使
气体温度升高，存在气动加热热流．传热学中一般
将气动加热和对流散热合在一起考虑．对流散热
计算公式如下：

ｑ″ｃ ＝ｈｓ·（Ｔｓ－Ｔｒｅｃ） （１３）

式中Ｔｒｅｃ为附面层恢复温度；ｈｓ为表面传热系数，
计算公式如下：

Ｔｒｅｃ＝Ｔｅ＋ｒｃ· ｕ２ｅ
２ｃｐ，ａｉｒ

＝

（１－ｒｃ）·Ｔｅ＋ｒｃ Ｔ∞ ＋
Ｕ２∞
２ｃｐ，（ ）ａｉｒ

（１４）

其中ｒｃ 为恢复系数，层流时ｒｃ≈Ｐｒ１／２，紊流时

ｒｃ≈Ｐｒ１／３，Ｐｒ为普朗特数；Ｔｅ 为附面层外边界处
温度，ｃｐ，ａｉｒ为空气的比定压热容．考虑空气的可压
缩性，附面层外边界处的温度Ｔｅ 和密度ρｅ 计算
式如下：

ｐｔｏｔａｌ＝ｐ∞ ＋１２ρ∞Ｕ
２
∞ （１５）

Ｔｔｏｔａｌ
Ｔ∞

＝ ｐｔｏｔａｌ
ｐ∞（ ）

γ－１
γ

（１６）

Ｔｅ
Ｔｔｏｔａｌ＝

ｐｅ
ｐ（ ）ｔｏｔａｌ

γ－１
γ

（１７）

ρｅ＝
ｐｅ
ＲＴｅ

（１８）

式中ｐｅ是附面层外边界处的压力；γ是空气比热
比，等于１．４．
２）蒸发散热热流密度
当气流流过湿表面时，由于表面温度Ｔｓ 高

于附面层外边界上的温度Ｔｅ，水分子由表面层向
附面层边界扩散，形成了热湿表面与外界气流的
质量和能量的交换．
蒸发散热计算公式如下：

ｑ″ｅｖａｐ＝ｍ″ｅｖａｐ·ｉｌｖ （１９）

式中ｍ″ｅｖａｐ为蒸发质量通量密度，单位ｋｇ／（ｍ２·ｓ）；

ｉｌｖ为水的蒸发潜热．
物体表面的蒸发冷却以及蒸发传质量的计算

采用传热传质比拟．根据文献［１４］，蒸发传质的质
量流量计算表达式如下：

ｍ″ｅｖａｐ＝

ｈｓ
ｃｐ，ａｉｒ

· Ｐｒ（ ）Ｓｃ
２／３

·Ｍｖ

Ｍａｉｒ
· ｐｖ，ｓａｔ（Ｔｗ）－ｐｖ，ｅ

ｐｅ－ｐｖ，［ ］ｅ

（２０）
式中Ｓｃ为施密特数；Ｍｖ和Ｍａｉｒ分别为水蒸气和

３０４２
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空气的分子质量；ｐｖ，ｓａｔ（Ｔｗ）为当地溢流水温下的
饱和蒸汽压力；ｐｖ，ｅ为附面层外边界处的当地水蒸
气压力．
饱和水蒸气压力可由下面计算式得到［１５］：

ｐｖ，ｓａｔ（Ｔ）＝６　８９４．７·ｅｘｐ　２０．１５－
１１　０９７．２
１．８（ ）Ｔ

　　　　　Ｔ＜２７３．１５Ｋ

ｐｖ，ｓａｔ（Ｔ）＝６　８９４．７·ｅｘｐ　１４．５７－
７　１２９．２
１．８（ ）Ｔ

　　　　　Ｔ≥２７３．

烅

烄

烆 １５Ｋ
（２１）

　　根据道尔顿分压原理，附面层外边界处的水
蒸气分压力计算如下：

ｐｖ，ｅ＝ｐｅ·ｐｖ，ｓａｔ
（Ｔ∞）
ｐ∞

（２２）

　　３）加热水所需要的热流密度
撞击到壁面的水，从远场环境温度升高到防

冰表面温度，加热水所需要的热流密度计算如下：

ｑ″ｗ ＝ｍ″ｉｍｐ·ｃｐ，ｗ·（Ｔｓ－Ｔ∞） （２３）

式中ｍ″ｉｍｐ为撞击水的质量流量，ｃｐ，ｗ为水的比定
压热容．撞击水量通过式（１２）得到．
４）水滴动能转换的热流密度
水滴动能转换来的热流密度计算式如下：

ｑ″ｋ＝ｍ″ｉｍｐ·
Ｕ２∞
２

（２４）

１．２．２　质量与能量守恒方程

在防冰系统工作时，一般表面温度高于

２７３．１５Ｋ，撞击的水升温并蒸发，没有蒸发的往气
流流动方向溢流，在表面形成水膜．考虑如图２所
示的防冰表面控制容积，其质量守恒方程建立
如下：

ｍｉｎ＋ｍ″ｉｍｐ·Δｓ＝ｍ″ｅｖａｐ·Δｓ＋ｍｏｕｔ （２５）

式中ｍｉｎ和ｍｏｕｔ分别为流进和流出控制容积的水
的质量流量，单位ｋｇ／ｓ；Δｓ是控制容积的面积（二
维则为弧长）．防冰热载荷计算设置的表面温度为
均一温度且高于２７３．１５Ｋ，因此，此处不考虑结冰．

图２　防冰表面控制容积的质量与能量守恒

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍａｓｓ　ａｎｄ　ｅｎｅｒｇｙ　ｆｏｒ

ｃｏｎｔｒｏｌ　ｖｏｌｕｍｅ　ｏｎ　ａｎｔｉ－ｉｃｉｎｇ　ｓｕｒｆａｃｅ

根据能量守恒定律，以及前面的各项热流计
算模型，可得到当防冰表面温度为Ｔｓ 时的外部
防冰热载荷ｑ″ｎ 计算式
ｑ″ｎ ＝ｑ″ｃ＋ｑ″ｅｖａｐ＋ｑ″ｗ－ｑ″ｋ－ｑ″ｉｎ＋ｑ″ｏｕｔ＝

ｈｓ·（Ｔｓ－Ｔｒｅｃ）＋ｍ″ｅｖａｐ·ｉｌｖ＋
ｍ″ｉｍｐ·ｃｐ，ｗ·（Ｔｓ－Ｔ∞）－

ｍｉｍｐ·
Ｕ２∞
２ －

ｍｉｎ
Δｓ
·ｃｐ，ｗ·（Ｔｉｎ－Ｔｒｅｆ）＋

ｍｏｕｔ
Δｓ
·ｃｐ，ｗ·（Ｔｏｕｔ－Ｔｒｅｆ） （２６）

式中Ｔｒｅｆ是参考温度，Ｔｒｅｆ＝２７３．１５Ｋ．
本文认为流出控制容积的水的温度Ｔｏｕｔ和此

控制容积的表面温度Ｔｓ相等，即Ｔｏｕｔ＝Ｔｓ．

１．２．３　数值计算方法

本文忽略气流和机翼表面水展向的流动．质
量与能量守恒方程的求解过程是从驻点开始，分
别沿着机翼的上、下表面计算每个控制容积的防
冰热载荷，以及流进流出此控制容积的溢流水量．
将机翼分成若干微元，从下表面最外侧单元开始
直到上表面最外侧单元，依次定义网格单元０，１，
…，ｉ，ｉ＋１，…，ｎ－１共ｎ个控制容积．计算中有

ｍｏｕｔ，ｉ＋１ ＝ｍｉｎ，ｉ　 控制单元ｉ在下表面
ｍｏｕｔ，ｉ－１ ＝ｍｉｎ，ｉ　 控制单元ｉ｛ 在上表面

　　即从前一个控制容积溢流出来水的质量流量
等于流进后一个控制容积的水的质量流量，当利
用式（２０）计算得到的ｍ″ｅｖａｐ，ｉ大于水撞击量与溢流
入水量之和时，则认为所有撞击水与溢流入控制
容积水全部蒸发，此控制容积没有溢流出去的水．

２　水平尾翼水滴撞击特性及热载荷
计算

　　针对某飞机的三维水平尾翼开展了特定状态
下的水滴撞击特性以及防冰热载荷计算．计算防
冰热载荷及溢流水时本文采取如下假设：水流动
方向平行于机身．基于上述假设，三维水平尾翼沿
展向被离散成若干翼型，这样简化对若干翼型的
热载荷计算，最终得到整个三维表面的结果．
图３是水平尾翼的几何模型，由于是对称模

型，因此仅将图示右侧水平尾翼作为计算对象．飞
行与结冰气象状态：高度为４　７９０ｍ、飞行速度为

１６２．７８ｍ／ｓ、攻角为０°、环境温度为－１６．１℃、液
态水含量为０．３５ｇ／ｍ３、水滴直径为２０μｍ．针对
此水平尾翼计算了上述状态下的水滴撞击特性．
由于设计之初并不知表面的温度分布，因此假设
表面平均温度为２０℃，计算此时的防冰热载荷，

４０４２
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即防冰所需的加热功率．
为计算外部水滴撞击特性，首先需计算外部

流场，划分的网格模型如图４所示．网格采用混合
型网格，在前缘采用六面体结构化网格，后缘采用
四面体非结构网格，网格数为３，９９６，７１３．

图３　水平尾翼几何模型示意图

Ｆｉｇ．３　Ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔａｉｌｐｌａｎｅ

图４　划分的网格

Ｆｉｇ．４　Ｇｒｉｄ

局部水收集系数三维云图结果如图５所示，
同时图中标出了展向的截面位置用来分析二维结

果，从翼根开始分别为ｚ＝１，３，５，７，８．５ｍ的位
置．图６为各二维截面对应的局部水收集系数曲
线图．尾翼电加热范围应比水滴撞击极限范围要
大至少２倍，拟设计的电加热范围（第二段）与局
部水收集极限对比如图７所示．从图５和图６可
知，计算状态下水平尾翼的最大局部水收集系数
不到０．３，水平尾翼的局部水收集系数极值从翼
根到翼尖逐渐增加．从图７来看，设计的电加热区
域要比水滴撞击范围要大，符合加热范围的设计
要求．
防冰热载荷云图以及二维截面的曲线结果如

图８和图９所示，单位ｋＷ／ｍ２．图９中ｓ／ｃ表示翼
表面距离驻点弧长与弦长的比值．图中可看出驻
点附近存在热载荷较大的一个小区域，上下表面
均有一段范围热载荷较大，最后迅速下降到较小

图５　水平尾翼局部水收集系数结果

Ｆｉｇ．５　Ｌｏｃａｌ　ｗａｔｅｒ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ　ｔａｉｌｐｌａｎｅ

图６　各二维截面局部水收集系数曲线图

Ｆｉｇ．６　Ｌｏｃａｌ　ｗａｔｅｒ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ　ｅａｃｈ

ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ（２－Ｄ）ｓｅｃｔｉｏｎ

图７　电加热区域与水滴撞击范围对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｅｌｅｃｔｒｉｃｉｔｙ　ｈｅａｔｉｎｇ　ｒｅｇｉｏｎ

ａｎｄ　ｗａｔｅｒ　ｉｍｐｉｎｇｅｍｅｎｔ　ｒｅｇｉｏｎ

５０４２
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的热载荷．由于防冰热载荷包括多个热流项，在计
算条件下热流项里面对流散热和蒸发散热所占比

例最大，因此热载荷大小受这两项的影响比较大，
上下表面热载荷迅速下降到６ｋＷ／ｍ２，原因是撞
击水从驻点开始分别往上下表面流动，并逐渐蒸
发，到某个特定位置时撞击水全部蒸发完，此位置
之前的热载荷主要受到蒸发和对流散热两者的影

响，此位置之后热载荷没有蒸发散热项，主要影响
的是对流散热量，而到上下表面后部的对流散热
量不高．这种热载荷的分布给电加热防除冰加热
区域分布提供参考，即分为３个区域：中间连续加
热区，上下表面驻点附近各一个间断加热区．中间
连续加热区即是驻点区，那里有防冰热载荷较大
的小范围区域；驻点上表面和下表面驻点之外的
加热区范围应稍大些，但由于热载荷小于驻点处，
因此可采用稍小功率的间断加热．

图８　水平尾翼防冰热载荷计算结果

Ｆｉｇ．８　Ａｎｔｉ－ｉｃｉｎｇ　ｈｅａｔ　ｌｏａｄ　ｏｆ　ｔａｉｌｐｌａｎｅ

图９　各二维截面防冰热载荷曲线图

Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ａｎｔｉ－ｉｃｉｎｇ　ｈｅａｔ　ｌｏａｄ　ｏｆ　ｅａｃｈ

２－Ｄ　ｓｅｃｔｉｏｎ

３　结　论

本文对欧拉方法水滴撞击特性以及防冰热载

荷计算进行了研究，针对某飞机三维水平尾翼的
局部水收集系数以及防冰载荷开展了计算．得出

以下结论：

１）文中计算状态下水平尾翼的最大局部水
收集系数不到０．３，局部水收集系数极值从翼根
到翼尖逐渐增加．
２）本文计算条件下，驻点附近存在热载荷较
大的一个小区域，上下表面均有一段范围热载荷
较大，最后迅速下降到较小的热载荷．
３）本文计算条件下，撞击水完全蒸发位置之
前的热载荷主要受到蒸发和对流散热两者的影

响，此位置之后主要受对流换散量影响，而到上下
表面后部的对流散热量不高．热载荷分布给该尾
翼电加热系统分区布置提供参考：中间连续加热
区和上下表面驻点附近的各一个间断加热区．
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