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摘　　　要：为了解决电加热防／除过程中，机翼前缘溢流水流至防护区后侧形成冰脊影响飞行安全的问题，

提出一种电加热系统与合成射流激励器复合式防冰方法。该方法将电加热系统布置于机翼前缘，通过加热使

得机翼前缘温度高于冻结温度，防止过冷水滴在机翼前缘冻结，合成射流出口位于电加热系统防护区下游，通

过合成射流的吹吸作用改变溢流水的运动轨迹，防止前缘溢流水流至机翼后表面形成冰脊。在结冰风洞中，

通过实验研究了液态水含量、环境温度和合成射流速度对电加热与合成射流复合式防冰性能的影响。实验结

果表明：电加热与合成射流复合式防冰系统在设计的结冰气象条件下，不仅能够保持机翼前缘不结冰，还能消

除机翼后表面的冰脊。
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　　飞机在含过冷水滴的云层中飞行时，飞机的

机翼、尾翼、进气道、天线罩、仪表传感器等部件表

面容易出现结冰现象［１］。飞机结冰不仅增加飞机

质量，而且会破坏飞机表面的气动外形，改变绕流

流场，使得飞机最大升阻比下降、失速攻角减小，

影响飞机的操作性和稳定性，严重时甚至会造成

安全事故［２］。近年来，尽管研究者在飞机结冰与

防除冰研究方面花费了大量的精力，但结冰问题

仍然是威胁飞机飞行安全最主要的原因之一，进

一步研究和发展飞机防／除冰技术对于保障飞行

安全是十分必要的［３５］。

电加热防／除冰系统是目前最主要的防冰方

法之一，其具有可靠性高、效率高、易于实现自动

化等优点，且符合全电飞机的发展趋势，备受研究

者的青睐［６８］。在长期的实际飞行和实验中发现，

采用电加热防冰系统对机翼进行防冰时，若采用

不完全蒸发防冰，防冰的过程中容易在机翼防冰

区域后侧形成溢流冰［９］。针对溢流冰现象，研究

者开展了大量研究。肖春华等人［１０］通过结冰风

洞实验研究了来流速度、环境温度以及加热功率

等对溢流冰的影响；杜雁霞等人［１１］基于相变与液

膜理论，建立了溢流条件下飞机的传热模型；王昆

等人［１２］通过分析结冰表面传热传质的现象，基于

流固耦合对溢流水和溢流冰的范围进行了预测；

周莉等人［１３］采用数值模拟的方法，分析了溢流冰

对翼型气动特性的危害。总之，溢流冰在飞行的

过程中不断积累形成冰脊，使得飞机升力下降、阻

力增加，严重影响机翼的气动特性，对飞机的飞行

安全造成危害。

为了在较低能耗下减小甚至消除电加热湿防

冰过程中形成冰脊对飞机性能的影响，特别是对

于一些高性能机翼这种影响尤为明显，研究者们

发展了多种防／除冰方法相结合的复合式防／除冰

技术。ＡｌＫｈａｌｉｌ等人
［１４１５］提出了一种电加热防

冰系统与电脉冲防冰系统相结合的复合式防冰方

法。电加热防冰系统布置于机翼前缘，防止过冷

水滴凝结，电脉冲防冰系统位于电加热防冰系统

后侧，周期性的除去溢流水形成的冰脊，通过风洞

实验验证了该方法的有效性。Ｆｏｒｔｉｎ
［１６］、Ｓｔｒｏｂｌ

等人［１７］采用电加热防冰和疏水涂层相结合的方

法用于飞机表面防冰，实验和数值仿真结果表明

通过疏水材料可以有效降低冰层与机翼表面之间

的黏附力，在气动力的作用下冰层脱落，该方法能

够显著减小防冰功率，但存在除冰不彻底的问题。

Ｓｔｒｏｂｌ等人
［１８］在结冰风洞中对电热防冰系统、压

电式除冰系统以及疏水涂层结合起来的方法进行

了有效性验证，结果表明相比于传统的全蒸发电

加热防冰，这种复合式防冰方法能够使能耗减小

９１％。上述复合式防冰方法处理溢流冰时，均采

用除冰方法周期性的除去电热防冰防护区后侧的

溢流冰，无法保证机翼表面全时段不受冰污染的

要求，且存在除冰不干净的风险。

针对目前已有的溢流冰防护方法的不足，本

文设计了一种电加热防冰系统与合成射流激励器

相结合的复合式防冰系统。合成射流技术作为一

种主动流动控制技术，具有结构简单、能耗低、易

于控制、无需外加气源等优点，已经在诸多领域得

到应用，特别是在低速流控制中已经取得了很好

的控制效果［１９２２］。压电式合成射流激励器的工作

原理主要是利用振动膜片来回反复运动，对腔体

内气体压缩形成射流。为了验证本文复合式防冰

方法的有效性，在结冰风洞中开展了验证性实验，

分析了液态水含量、环境温度对溢流冰形态及其

防护效果，以及合成射流强度等参数对电加热与

合成射流复合式防冰效果的影响。

１　实验设备和方案

１１　实验风洞

本次实验是在中国空气动力研究与发展中心

ＦＬ１６ｙ结冰风洞中开展的，其结构如图１所示。

该风洞为低速回流式风洞，主要由洞体、动力系

统、制冷系统、喷雾系统等组成。ＦＬ１６ｙ结冰风

洞主实验段尺寸为０．３ｍ×０．２ｍ，在常压下，动力

系统可使实验段风速达到１７０ｍ／ｓ，风速控制精度

为±１ｍ／ｓ，制冷系统可使实验段温度在－３０～

０℃之间调节，温度控制精度为±０．５℃。喷雾系

统通过调节位于实验段前方喷嘴的水压和气压可

以模拟不同水滴直径和液态水含量的云雾场，从

５６３２
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图１　结冰风洞结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｃｉｎｇｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

而到达实验参数的要求。

１２　实验模型

为了实现电加热防冰系统与合成射流系统复

合式防冰，设计了如图２所示的实验模型。模型

外形采用 ＮＡＣＡ００１２翼型，主要材料为铝合金。

模型的弦向和展向长度均为２００ｍｍ，与结冰风洞

实验段的高度一致。在本研究中，电加热膜长度

为０．２５倍弦长，宽度覆盖整个模型展向，由于驻

点附近过冷水滴收集较多，在驻点处贴两层加热

膜，以提高驻点处的温度。为了研究前缘电加热

系统在防冰过程中机翼表面的温度分布特点，在

图２　实验模型示意图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｏｄｅｌ

（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

模型上共布置了３个Ｋ型热电偶（图中Ｔ１、Ｔ２、

Ｔ３），热电偶测量精度为±１．５℃，具体位置见图

２。合成射流系统布置于电加热系统防护区下游

中心线上，合成射流激励器设计于机翼内部，通过

连接机翼内表面和振动膜片形成一个腔体，腔体

直径为４６ｍｍ，合成射流激励器出口位于机翼表

面上，出口中心距离前缘驻点７０ｍｍ，出口宽度为

２ｍｍ，长度为４０ｍｍ；振动膜片由压电陶瓷和金

属片组成，直径分别为３２ｍｍ和５０ｍｍ。压电陶

瓷片在正弦波等电流下会发生周期性形变，但形

变量较小，将压电陶瓷贴于硬度较小的金属片上，

使得振动形变量增加，从而获得更大动量的射流。

电加热与合成射流复合式防冰方法的实验系

统由电加热子系统和合成射流子系统组成。电加

热子系统由直流电源、电加热膜和温度采集系统

构成，电加热膜由直流电源进行供电，从而提高机

翼前缘的温度，温度采集系统负责实时采集电加

热膜表面温度；合成射流子系统由合成射流激励

器、任意波形发生器、功率放大器和示波器组成，

通过任意波形发生器产生正弦波信号输入功率放

大器，功率放大器将信号幅值进行放大，输出到合

成射流激励器膜片上，膜片在正弦波信号的驱动

下，发生周期性的形变，对腔体内的空气进行压缩

或扩张，形成合成射流，示波器用于监测实验时功

率放大器输出的信号。整个实验过程通过摄像机

进行记录。

１３　实验方案

为了研究不同液态水含量、环境温度下溢流

冰的形态及其防护效果，以及合成射流强度对电

加热与合成射流复合式防冰性能的影响，开展了

８个状态的风洞实验，实验的来流风速为３０ｍ／ｓ，

水滴直径（ＭＶＤ）为２０μｍ，合成射流的工作电压

为２００Ｖ，其余实验参数见表１。

表１　实验参数

犜犪犫犾犲１　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊

实验

状态

来流

温度／℃

液态水含量／

（ｇ／ｍ
３）

合成射流

频率／Ｈｚ

１ －１０ １

２ －１０ １ ６００

３ －１０ ０．５

４ －１０ ０．５ ６００

５ －５ １

６ －５ １ ６００

７ －１０ １ ５５０

８ －１０ １ ５００

　　实验时，在风洞风速和温度稳定后，需至少保

持该状态１５ｍｉｎ，使得风洞和实验模型到达热平

衡。电加热膜的输入电压为２４Ｖ，驻点处电加热

膜在喷雾前１２０ｓ开启，其余电加热膜在喷雾前

９０ｓ开启，提高机翼前缘的温度，确保过冷水滴撞

击前缘时不发生冻结，合成射流系统在喷雾前

１０ｓ时开启，整个实验过程喷雾时间为１２０ｓ，喷雾
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停止后立即关闭加热系统和合成射流系统。

２　实验结果与分析

图３　状态１模型表面温度曲线

Ｆｉｇ．３　Ｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｍｏｄｅｌａｔｃａｓｅ１

２１　典型实验结果分析

实验在典型的混合冰状态下对机翼溢流冰及

其防护进行了研究。实验状态１为电加热湿防冰

实验，来流风速为３０ｍ／ｓ，来流温度为－１０℃，液

态水含量为１ｇ／ｍ
３，水滴直径为２０μｍ。实验状

态２是与实验状态１相对应的复合式防冰实验，

风洞参数与实验状态１一致，合成射流的驱动电

压为２００Ｖ，驱动频率为６００Ｈｚ，根据前期测量结

果，此时合成射流的峰值速度为２４ｍ／ｓ。为了减

小壁板对实验结果的影响，实验结果只采用模型

中间６０％的区域。实验过程中机翼表面各测温

点温度随时间的变化如图３所示，其中Ｔ１为驻

点处测温点温度，Ｔ２为距离驻点２５ｍｍ处测温

点温度，Ｔ３为距离驻点４５ｍｍ处机翼表面的温

度。加热过程中，由于驻点处有两层加热膜，喷雾

前驻点处温度最高。喷雾开始后，过冷水滴随气

流撞击在机翼前缘，此时机翼前缘加热区域温度

迅速下降。机翼驻点附近水滴收集量最高，且液

态水的导热系数远高于空气的导热系数，所以驻

点附近热量损失较大，温度降幅最大，降低约１８

℃。实验过程中机翼前缘电加热区温度保持在

１０～２５℃之间，高于水滴冻结温度，收集的水滴

不会在前缘冻结，而是在气动力的作用下，继续向

下游流动，形成溢流水。当溢流水到达非防护区

时，由于表面温度低于冻结温度，溢流水与机翼表

面迅速换热，在机翼表面逐渐冻结，形成溢流冰，

如图４（ａ）所示。随着防冰时间的增加，溢流冰的

厚度和长度会不断的增长，最终会影响飞机飞行

安全。图４（ｂ）为电加热与合成射流复合式防冰

实验结果。定义合成射流出口后部为复合防冰区

域，如图中虚线框所示，并将机翼下游分为３个宽

度为０．２倍弦长（图中犮表示弦长）的区域。机翼

前缘溢流水流至合成射流出口处，与合成射流相

互作用，根据合成射流工作的特点，溢流水流经合

成射流时会发生两种情况。当合成射流激励器的

膜片向上运动时，此时合成射流处于冲程，溢流水

受到合成射流垂直于出口的冲击会脱离机翼表

面，并形成小水滴。脱离机翼表面的水滴在气动

力的作用下继续向下游流动，不会再附着于机翼

表面。当合成射流膜片向下运动时，此时合成射

流处于吸程，溢流水在吸力的作用下流入合成射

流腔体内，流入腔体内的溢流水在振动膜片的振

动下而破碎，发生雾化，大部分小液滴随合成射

流喷出腔体外，并被来流带走，少部分小液滴附着

于腔体内壁面并冻结。即两种情况下，溢流水都

无法流至机翼下游从而消除了溢流冰。从图中可

以看出，合成射流出口后侧的防护区内无溢流冰，

在防护区域外仍有大面积溢流冰。实验结果表明，

设计的复合式防冰系统能够消除电加热湿防冰过

程中产生的溢流冰。

图４　状态１和状态２实验结果

Ｆｉｇ．４　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃａｓｅ１ａｎｄｃａｓｅ２

２２　液态水含量对防冰效果的影响

来流条件中液态水含量的变化必然会引起机
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翼溢流冰和防冰效果的变化，实验研究了在电加

热功率和合成射流速度保持不变的情况下，改变来

流液态水含量，溢流冰的变化和复合式防冰效果。

在实验状态１和实验状态３中，来流的液态

水含量分别为１ｇ／ｍ
３ 和０．５ｇ／ｍ

３。图５为液态

水含量为０．５ｇ／ｍ
３ 机翼前缘表面温度随时间的

分布图。对比图３和图５，在其他条件相同的情

况下，随着液态水含量的减小机翼表面的温度整

体上升，这是由于来流液态水含量较低时，机翼前

缘收集的水量减小，水滴带走的热量较小，机翼前

缘温度的降幅减小。图６（ａ）为液态水含量为０．５

ｇ／ｍ
３ 时电加热湿防冰实验结果，随着液态水含量

的减少，机翼前缘收集的过冷水滴减少，溢流水的

流量减低，使得机翼下游溢流冰的面积明显减少。

实验状态４是与实验状态３相对应的复合式防冰

实验，实验结果见图６（ｂ），实验结果表明复合式

防冰系统在液态水含量为０．５ｇ／ｍ
３ 时，其复合防

冰区域内无溢流冰，即在该条件下具有很好的防

冰效果。

２３　温度对防冰效果的影响

云层的温度对机翼表面溢流冰的形成具有明

显的影响。实验状态１和实验状态５环境温度分

图５　状态３模型表面温度曲线

Ｆｉｇ．５　Ｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｍｏｄｅｌａｔｃａｓｅ３

图６　状态３和状态４实验结果

Ｆｉｇ．６　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃａｓｅ３ａｎｄｃａｓｅ４

别为－１０℃和－５℃，其余实验条件和实验过程

相同。图７为环境温度为－５℃时机翼前缘温度

随时间的分布，相比于环境为－１０℃，在相同的

加热功率下，机翼表面的温度随环境温度的升高

而整体升高。图８（ａ）为电加热湿防冰下机翼后

表面溢流冰的实验结果。环境温度的升高，来流

水滴的温度和机翼表面的温度升高，水滴经过机

翼前缘加热后形成溢流水流至机翼下游，溢流水

与机翼表面和周围环境的温差减小，一方面水滴

与周围环境对流换热减弱，另一方面水滴与机翼

表面的热传导减弱，使得水滴温度下降速度减缓，

水滴流入机翼下游时不会马上冻结，而是一段距

离后才发生冻结，所以和环境温度为－１０℃相

比，图８（ａ）中溢流冰的冻结起始距离向后移。对

于部分温度较高的水滴，温度还未降至冻结温度

时就在气动力的作用下飞离机翼表面，所以机翼

表面的结冰量减少。图８（ｂ）复合式防冰实验结

果，在环境温度为－５℃时，耦合式防冰区域保持

干净，即在状态６下设计的复合式防冰系统有较

好的防冰效果。

图７　状态５模型表面温度曲线

Ｆｉｇ．７　Ｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｍｏｄｅｌａｔｃａｓｅ５
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图８　状态５和状态６实验结果

Ｆｉｇ．８　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃａｓｅ５ａｎｄｃａｓｅ６

２４　合成射流速度对防冰效果的影响

合成射流的速度是影响复合式防冰系统防冰

效果的关键。对于同一个合成射流激励器，改变

其驱动频率可以控制合成射流速度。为了研究合

成射流速度对电加热与合成射流复合防冰效果的

影响，在其他实验条件不变的情况下，分别研究了

合成射流驱动频率为５５０Ｈｚ和５００Ｈｚ时复合式

防冰系统的防冰效果。前期利用热线风速仪测得

合成射流驱动频率为５５０Ｈｚ和５００Ｈｚ对应的峰

值速度分别为１５．３ｍ／ｓ和４．７ｍ／ｓ。

实验状态７和实验状态８的合成射流峰值速

度犞ｍ 分别为１５．３ｍ／ｓ和４．７ｍ／ｓ，其复合式防冰

结果见图９。合成射流峰值速度为１５．３ｍ／ｓ时，

复合防冰区域基本没有溢流冰，只在防护区边缘

有少量溢流冰，即在合成射流峰值速度为１５．３

ｍ／ｓ时，复合式防冰系统仍有较好的防冰效果。

当合成射流峰值速度为４．７ｍ／ｓ时，此时合成射

图９　状态７和状态８实验结果

Ｆｉｇ．９　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃａｓｅ７ａｎｄｃａｓｅ８

流产生的动能较小，对于大部分的溢流水，合成射

流产生的力无法改变其运动轨迹，溢流水继续向

机翼下游流动，最终在复合防冰区域冻结，可以认

为此时复合式防冰系统已经不能满足防冰要求。

实验结果表明，电加热与合成射流复合式防冰效

果与合成射流峰值速度相关，当合成射流的峰值

速度较小时，其产生的冲击和吸力不能改变溢流

水的轨迹，使得该复合防冰方法失效。

３　结　论

本文在结冰风洞中开展了机翼溢流冰及其防

护实验研究，针对电加热湿防冰过程中产生的溢

流冰现象，设计了一种电加热系统与合成射流激

励器相结合的复合式防冰系统，通过实验可以得

出以下结论：

１）设计的电加热与合成射流复合式防除冰

系统，不仅保留了电加热防冰系统可靠性高、效率

高、防冰效果好等优点，同时利用合成射流的特点

改变溢流水的运动轨迹，使其无法流至机翼下游，

从而消除了溢流冰。

２）液态水含量和来流温度均会影响溢流冰

的形态，在设计电加热与合成射流复合防冰系统

时应综合考虑环境因素对防冰效果的影响，以达

到优化防冰的效果。

３）合成射流的强度是复合式防冰系统控制

溢流冰的关键，对于特定的结冰参数，只有在合成

射流达到一定速度时，复合式防冰方法才能达到

预期的效果。

４）合成射流作为一种主动流动控制技术，在

非结冰环境中能够起到提高飞行升力，增大失速

迎角，控制流动分离等作用。目前合成射流在防

冰和流动控制两方面的研究都是独立的，对于如

何合理设计和布置合成射流激励器，使其同时满

足机翼防冰和流动控制的需求，需要进一步研究。
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