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基于水膜流动与耦合传热的翼型防／除冰计算
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摘　　　要：针对飞行器防／除冰过程中翼面上空气水膜冰层机翼之间的耦合传质传热现象，建立了一种

基于水膜流动与耦合传热模型的翼型防／除冰数值模拟方法。基于 Ｍｙｅｒｓ水膜流动模型建立了防／除冰热载

荷作用下翼面溢流水流动、积冰及内部温度分布的数值计算理论。对于翼型及冰层内的传热现象，利用焓理

论及有限体积法建立了复杂多层结构传热的数值模拟方法，对于冰层相变过程，提出了一种基于焓理论的相

变修正方法以考虑相变潜热对温度变化的影响。最终实现了翼型防／除冰过程的耦合计算，结果表明：通过结

合不同界面处的传热边界条件和考虑了相变潜热效应的焓理论对水膜流动与翼型／冰层传热模型进行耦合

求解，能够对翼型／冰层内温度分布进行准确计算，可实现对翼型防／除冰过程中溢流水流动及积冰特性的有

效预测与分析。
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　　飞行器在积冰气象环境中飞行时可能发生部

件表面积冰现象，积冰可能会破坏飞行器的气动

外形，影响飞行器的性能，对飞行器的飞行安全造

成威胁［１］。因此，电加热防／除冰系统常被应用于

直升机旋翼及部分固定翼飞机的机翼、尾翼中，以

提升飞行器的防／除冰能力［２］。对电加热防／除冰

系统开展数值模拟研究能为飞行器防／除冰系统

的设计及优化提供有效的支撑。

国外针对飞行器防／除冰系统研究较早，其中

ＮＡＳＡ针对多层电加热结构的传热计算理论进

行了深入研究，并对加热蒙皮表面的溢流水、溪流

等现象进行了仿真计算［３］。Ｓｉｌｖａ等
［４］基于对机

翼表面气流、过冷水流动及传热特性的分析建立

了翼面防冰过程的物理模型，通过热流量耦合的

方式实现了机翼防冰系统的整体计算。Ｒｅｉｄ

等［５］建立了详细的三维非稳态耦合传热模型，通

过同时求解积冰模块和传热模块实现了对机翼电

热除冰过程的松散耦合求解。国内针对防／除冰

系统的数值模拟研究也有丰富的研究成果［６９］。

其中卜雪琴等［１０］对三维电加热防冰系统与积冰

过程的耦合效应进行了分析，通过对考虑了防冰

系统热功率的 Ｍｅｓｓｉｇｎｅｒ积冰模型进行耦合求

解，给出了机翼防冰表面的稳态温度分布。朱剑

軻等［１１］建立了湿润表面的流动及传热模型，指出

水膜表面对流换热特性是影响表面温度的重要参

数。肖春华［１２］对电热除冰过程中的传热、冰壳形

成及脱落、冰层内热力特性及冰脊形成机理等方

面进行了深入的理论、实验及数值模拟研究。管

宁［１３］对三维机翼防冰热载荷的模拟结果表明完

全蒸发机翼表面溢流水所需热载荷和表面温度远

高于不完全蒸发防冰系统。赵勇等［１４］通过对三

维水平尾翼表面的水滴撞击特性和防冰热载荷分

布进行计算及分析，为电加热防／除冰系统加热区

域的布置及优化提供了设计参考。傅见平等［１５］

使用二维电热除冰模型对直升机旋翼防／除冰控

制律进行了计算、对比和分析。申晓斌等［１６］则提

出了一种基于界面温度耦合的理论，实现了对机

翼电加热除冰过程的耦合数值模拟。李延等［１７］

通过求解欧拉水膜模型，并通过界面热流量交换

的形式与内外流场求解器耦合，给出了一种求解

热气防冰系统热分布的数值模拟方法。顾洪宇

等［１８］通过内外流场耦合模拟，对热气防冰系统的

蒙皮表面的冰脊外形及其对气动特性的影响进行

了预测。郭涛等［１９］基于内外传热耦合原理对飞

机短舱热气防冰系统的换热、温度特性和加热效

率等关键参数进行了分析。

经典的 Ｍｅｓｓｉｎｇｅｒ模型对积冰时的传热传质

过程描述清晰，方程形式简洁，因此在积冰的数值

模拟中得到了广泛的应用。但其对水膜流动过程

做了一定的简化，缺乏对水膜高度和内部温度分

布的求解，未考虑控制体内留存水含量的变化。

为此，Ｍｙｅｒｓ等
［２０］通过润滑理论对水膜内的

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ（ＮＳ）方程进行分析简化，建立了

基于水膜流动的积冰模型。相较于经典的 Ｍｅｓｓ

ｉｎｇｅｒ模型，Ｍｙｅｒｓ模型对水膜运动的描述更为精

细，在确定了水膜高度后可进一步给出水膜内温

度分布，能够对模型的溢流水流动及耦合传热过

程给出更为详细的描述。同时，以往的研究多假

设积冰模型与传热模型的耦合界面始终位于机翼

表面，对新生长的冰层内部的传热过程进行简化

处理。这种假设在冰层较薄时比较合理，当冰层

较厚时，机翼表面和冰层外表面的温度存在一定

的差异，受其影响，溢流水的流动范围、积冰特性

及冰脱落特性也会有所不同，因此需要建立冰层

内传热模型以及相应的耦合方法。

针对以上不足，本文的创新点主要如下：首

先，本文将改进的 Ｍｙｅｒｓ水膜流动模型扩展至传

热表面，建立了防／除冰过程中不同类型相界面处

的传热边界条件。其次，基于焓理论和有限体积

法建立了翼型／冰层内传热过程的数值模拟方法，

并提出一种相变修正方法以考虑相变潜热对冰层

温度变化的影响。最后，本文假设水膜流动始终

位于翼型和冰层的外表面，利用耦合界面处的传

热特性实现了水膜流动模型与翼型／冰层传热模

型的耦合求解。最后，对模型进行算例验证，并与

４８７
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实验结果进行了对比，结果表明，当前水膜流动与

耦合传热模型所计算出的加热片处的温度响应以

及翼型表面温度分布与实验结果的偏差在合理范

围内，对于翼型防／除冰过程中的溢流水流动及积

冰现象能给出较为合理的预测。

１　物理模型

１１　欧拉两相流模型

空气中过冷水滴运动的求解采用欧拉两相流

模型［２１］。由于过冷水滴在空气中的体积分数较

小，可忽略其对空气运动的影响，因此可对空气流

场解耦后独立求解。空气流场的求解采用雷诺平

均 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ（ＲＡＮＳ）方程，湍流模型采用

ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ（ＳＡ）单方程湍流模型。水滴流

场的连续方程和动量方程为［２２］

ρｄ

狋
＋!· ρｄ犞（ ）ｄ ＝０ （１）

ρｄ狌ｄ

狋
＋!· ρｄ犞ｄ狌（ ）ｄ ＝

３犆ｄ犚犲ｄμａ

４ρｗ犇
２ ρｄ 狌ａ－狌

（ ）ｄ

（２）

ρｄ狏ｄ

狋
＋!· ρｄ犞ｄ狏（ ）ｄ ＝

３犆ｄ犚犲ｄμａ

４ρｗ犇
２ ρｄ 狏ａ－狏

（ ）ｄ ＋

ρｄ犵１－
ρａ

ρ
（ ）

ｗ

（３）

其中狋为时间，ρｄ 和犞ｄ＝ 狌ｄ，狏（ ）ｄ 分别表示水滴

的表观密度和速度，ρａ 和犞ａ＝ 狌ａ，狏（ ）ａ 分别为空

气的密度和速度，其中狌和狏分别表示速度沿狓、

狔方向的分量，犇为过冷水滴等效直径，ρｗ 为液态

水密度，μａ为空气的动力黏度，犵为重力加速度，

犆ｄ为水滴阻力系数，犚犲ｄ 为水滴相对空气的雷诺

数。水滴流场的控制方程使用有限体积法离散，

对流项离散采用迎风格式，源项采用线性化处理

以分离出求解变量，时间项采用一阶隐格式离散。

待水滴流场求解收敛后，可通过下式求出翼型表

面的局部水收集系数β

β＝
ρｗａｌｌ狏⊥ｗａｌｌ

ρｌｗｃ犞∞

（４）

其中ρｗａｌｌ和狏⊥ｗａｌｌ分别表示翼面处的水滴表观密

度及水滴法向撞击速度，ρｌｗｃ和犞∞分别表示自由

来流的液态水含量和水滴速度。

１２　水膜流动模型

根据机翼表面水膜流动的特点，可以对水膜

内的ＮＳ方程进行简化，进而建立了描述水膜流

动和传热的数学模型，对此国内［２３２４］和国外［２０］均

已有相关的研究成果。值得注意的是，在防／除冰

过程中，随着冰层的生长与脱落，水膜流动的基底

也有所不同。在不存在冰层的区域，水膜流动的

基底为翼型表面，如果翼型表面存在冰层，水膜流

动的基底为冰层外表面，如图１所示，图中犞ｗ 表

示水膜速度。

本文在水膜流动模型的基础上考虑了水膜空

气界面处的水膜蒸发率，改进后的水膜流动方程为

ρｗ犺

狋
＋
ρｗ犠

狊
＝ρｌｗｃβ犞∞ －犿

·

ｅｖ－ρｉ
犫

狋
（５）

其中犺、犠 分别表示水膜高度及水膜流通量，狊为基

底上的曲线长度，犿
·

ｅｖ表示水膜的蒸发率，ρｉ为冰层

密度，犫表示冰层高度。水膜流通量由下式计算：

犠 ＝－
犺３

３μｗ

狆ａ

狊
＋ρｗ犵（ ）ｓ ＋犺

２

２μｗ
τｓ （６）

其中狆ａ 为当地大气压力，犵ｓ 为重力沿翼面切线

方向的分量，τｓ 为气流对水膜的表面切应力，μｗ

表示液态水的动力黏度。

图１　翼型表面水膜流动与积冰过程示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｗａｔｅｒｆｉｌｍｆｌｏｗａｎｄ

ｉｃｅａｃｃｒｅｔｉｏｎｏｎｔｈｅａｉｒｆｏｉｌｓｕｒｆａｃｅ

翼面上水膜蒸发作用对积冰过程有着明显影

响，蒸发率犿
·

ｅｖ的大小与水膜表面温度、空气温

度、水膜与空气对流换热特性等参数有关，可由下

式计算［２５］

犿
·

ｅｖ＝－０．６９６
αｃｖ
犮狆，ａ
·狆ｓ 犜∞（ ）－狆ｓ 犜（ ）ａｗ

狆ｍ
（７）

其中αｃｖ为当地的表面传热系数，犮狆，ａ表示空气的

比定压热容，犜∞表示自由来流的温度，犜ａｗ表示水

膜的表面温度，狆ｓ 表示该温度下的饱和蒸汽压，

狆ｍ 表示壁面压强与来流压强的平均值。

在水膜流动方程中，水膜表面温度犜ａｗ和积

冰率ρｉ
犫

狋
的求解均需要先计算出水膜内的温度

分布，因此需要建立水膜传热模型。在典型的积

冰条件下，机翼表面的水膜高度约为微米量级，因

此可以采用润滑理论对水膜能量方程进行一定的

５８７
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简化［２６］。对于薄水膜，假设其Ｐｅｃｌｅｔ数为充分小

量，因此可以忽略水膜能量方程中的对流项。由

于水膜较薄，可以忽略横向的热传导和非稳态传

热作用。于是水膜内的能量方程可以简化为


２犜

狕
２ ≈０　　０≤狕≤犺 （８）

　　水膜内的能量变化过程如图２所示，图中狕＝

０－和狕＝０＋分别表示基底水膜界面处的基底侧

和水膜侧。若基底为冰层，则冰层水膜界面的边

界条件为

犜 狕＝０ ＝犜ｆ　　ρｉ犔ｆ
犫

狋
＝狇 狕＝０

－ －狇 狕＝０
＋

（９）

其中犜ｆ表示冰点温度，犔ｆ表示冰的相变潜热，狇

为热流密度。若基底为翼型，则翼型水膜界面的

边界条件为

犜 狕＝０ ＝犜ｓｕｒ　　狇 狕＝０
－ ＝狇 狕＝０

＋ （１０）

其中犜ｓｕｒ表示翼型表面温度。式（９）和式（１０）中

的基底侧热流密度可由下文的翼型／冰层传热模

型求出。水膜空气界面的边界条件为

犜 狕＝犺 ＝犜ａｗ

狇 狕＝犺 ＝狇ａ＋狇ｋ－狇ｃ－狇ｄ－狇ｅ （１１）

其中狇ａ、狇ｋ、狇ｃ、狇ｄ、狇ｅ分别表示空气的气动加热作

用、过冷水滴的撞击动能、对流换热作用、入射过

冷水滴的冷却作用及水膜蒸发带走的热流密度，

各能量项的计算公式可参照文献［２０］。

图２　水膜内能量变化过程示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｎｅｒｇｙｔｒａｎｓｆｅｒｐｒｏｃｅｓｓ

ｉｎｔｈｅｗａｔｅｒｆｉｌｍ

对式（８）沿水膜高度方向进行积分，结合各界

面的边界条件，可以得到水膜内的温度分布

犜＝犜 狕＝０＋
犜ａｗ－犜 狕＝０

犺
狕　　０≤狕≤犺

（１２）

式中犜ａｗ可由式（１１）和式（１２）求出

犜ａｗ ＝
犜 狕＝０＋ε０犺

１－ε１犺
（１３）

其中

ε０ ＝
狇ａ＋狇ｋ－狇ｅ＋ρｌｗｃβ犞∞犮狆，ｗ犜ｄ＋αｃｖ犜∞

κｗ

（１４）

ε１ ＝－
αｃｖ＋ρｌｗｃβ犞∞犮狆，ｗ

κｗ
（１５）

式中犜ｄ和犮狆，ｗ分别表示过冷水滴的温度和液态

水的比定压热容，κｗ 表示水的热导率。在得到了

水膜内温度分布后，可由下式求出水膜平均温度珚犜

珡犜＝
１

犺∫
犺

０
犜ｄ狕 （１６）

　　基底水膜界面处水膜侧热流密度计算公式为

狇 狕＝０
＋ ＝κｗ

犜

狕 狕＝０
＋
＝κｗ

ε０＋ε１犜 狕＝０

１－ε１犺

（１７）

　　为了克服数值奇性，在实际模拟时需给定纳

米量级的水膜高度犺作为初始条件
［２０］。

当基底的表面温度较低时，撞击的过冷水滴

直接冻结，基底表面不存在水膜（犺＝０μｍ），此时

冰层空气界面的边界条件为

犜 狕＝０ ＝犜ａｉ

狇 狕＝０
－ ＝狇ｌ＋狇ａ＋狇ｋ－狇ｃ－狇ｄ－狇ｓ （１８）

其中狇ｌ＝ρｌｗｃβ犞∞犔ｆ，犜ａｉ和狇ｓ 分别表示冰层空气

界面处的温度及冰层升华带走的热流密度［２０］。

１３　表面传热系数计算

表面传热系数是影响水膜传热及积冰特性的

关键参数，其主要依赖于空气边界层的属性。表

面粗糙度对边界层的流动及传热特性有着重要的

影响，由于水膜和冰层表面粗糙度形成机理相当

复杂，且十分不规则，因此对其精确模拟较为困

难。Ｓｈｉｎ等
［２７］基于大量的积冰实验数据提出了

一种等效沙粒表面粗糙度来考虑表面粗糙度对积

冰过程的影响，其认为积冰表面等效沙粒粗糙度

和液态水含量、空气温度、飞行速度及过冷水滴等

效直径有关，其关系式为

犚ａ＝０．６８３９
犚ａ／犮
犚ａ／（ ）犮［ ］

ｂａｓｅ ρｌｗｃ

·
犚ａ／犮
犚ａ／（ ）犮［ ］

ｂａｓｅ ｄ

·

犚ａ／犮
犚ａ／（ ）犮［ ］

ｂａｓｅ 犜
∞

·
犚ａ（ ）犮 ｂａｓｅ

·犮 （１９）

其中犚ａ 和犮分别表示等效沙粒表面粗糙度及翼

型弦长，式中各项具体表达式可见文献［２７］。根

据文献［２８］，Ｓｈｉｎ模型计算出的等效沙粒表面粗

糙度能够反映不同微观水形态下（水膜、溪流和水

珠）冰层表面的表面粗糙度特性，该模型也被用于

ＬＥＷＩＣＥ和ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ等积冰模拟软件中。

因此，本文取Ｓｈｉｎ模型计算当前模型的表面粗

６８７
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糙度。

在此基础上，采用文献［２５］中考虑了表面粗

糙度影响的边界层积分法来计算模型的表面传热

系数。基于Ｓｐａｌｄｉｎｇ类比，可得层流边界层内的

表面传热系数为［２９］

αｃｖ＝
０．２９３κａ犞

１．４３５
ｅ

νａ∫
狊

０
犞１．８７ｅ ｄ（ ）槡 狊

（２０）

其中κａ为空气的热导率，νａ 为空气的运动黏度，

犞ｅ为边界层边缘的气流速度。

从层流边界层到湍流边界层的转捩可由基于

等效沙粒表面粗糙度的雷诺数犚犲ｓ判断

犚犲ｓ＝
犞ｋ犚ａ

νａ
（２１）

其中犞ｋ 为表面粗糙度边缘处的气流速度。当

犚犲ｓ≥６００时可认为边界层已转捩为湍流边界层。

对于湍流边界层，表面传热系数可由下式计算［３０］

αｃｖ＝ρａ犮狆，ａ犞ｅ犛狋 （２２）

其中斯坦顿数犛狋的计算公式为

犛狋＝
０．５犆ｆ

犘狉ｔ＋０．５２犘狉
０．８
ｌ ０．５犆槡 ｆ

犞τ犚ａ

ν（ ）
ａ

０．４５

（２３）

其中犆ｆ为当地摩擦系数，犞τ 为摩擦速度，犘狉ｌ及

犘狉ｔ分别表示层流普朗特数和湍流普朗特数。

１４　翼型／冰层传热模型

翼型内的电加热结构通常为多层材料复合结

构，其传热特性由非稳态热传导方程决定。当翼型

表面存在冰层时，需要计算冰层内传热特性。相变

潜热的存在使得冰水相变时其温度不连续，此时可

采用焓值犎描述翼型及冰层内的能量变化。焓理

论下翼型及冰层内的能量守恒方程可表示为

犎

狋
＝ !·狇＋狉ｈ （２４）

其中狇＝κ!犜 为热流密度矢量，κ为热导率，狉ｈ 为

内热源体积热流量。当冰层相变为两相态时，为

方便起见可以人为定义犮狆，ｍ＝犔ｆ／Δ犜ｍ，其中Δ犜ｍ

为相变温度区间，于是冰层中焓值与温度可表示

为如下关系［３１］

犎 ＝

ρｉ犮狆，ｉ犜 犎 ≤犎ｓｍ

ρｍ犮狆，ｍ（犜－犜ｓｍ）＋犎ｓｍ 犎ｓｍ ＜犎 ＜犎ｌｍ

ρｗ犮狆，ｗ（犜－犜ｌｍ）＋犎ｌｍ 犎 ≥犎

烅

烄

烆 ｌｍ

（２５）

其中ρｍ 和犮狆，ｉ分别为两相区的密度及冰的比定压

热容，犎ｓｍ＝ρｉ犮狆，ｉ犜ｓｍ及 犎ｌｍ＝ρｉ犮狆，ｉ犜ｓｍ＋ρｍ犔ｆ 分

别为两相区的焓值下界及上界，犜ｓｍ和犜ｌｍ分别为两

相区的温度下界及上界。求出翼型／冰层内温度场

后便可给出基底水膜界面处基底侧的热流密度

狇 狕＝０
－ ＝κｓ !ｎ犜 （２６）

其中κｓ为基底材料的热导率，若基底为翼型则等

于翼型蒙皮材料的热导率κｓｕｒ，若基底为冰层则等

于冰的热导率κｉ，!ｎ犜为沿界面法向的温度梯度。

对于翼型空气界面，其边界条件为

狇 狕＝０
－ ＝αｃｖ 犜∞ －犜（ ）ｓｕｒ （２７）

　　当冰层在单个时间步长内发生了相变，由于

不同相态间的材料热力学属性不同，无法直接采

用焓理论进行计算。本文提出了一种基于预报

校正技术的相变修正方法对这一过程进行计算。

假设冰层相变时不可跨越相态，此时由于温度变

化导致冰层由相态１相变为相态２，由于在预报

步内认为物质均处于相同态，假设预报步内计算

出的温度为犜狀＋１，则预报步计算出的焓值为

犎狀＋１ ＝ρ１犮狆，１犜
狀＋１ （２８）

其中ρ１ 和犮狆，１分别表示冰层处于相态１时的密度

及比定压热容。由于相变过程中焓值是连续的，

因此可以根据预报焓值相对于相变焓值的增量计

算出相变后的温度。假设犎１２表示两种相态的相

变焓值，犜１２表示两种相态的相变温度，则修正后

的相变温度犜狀＋１可表示为

犜狀＋１
＝

１

ρ２犮狆，２
犎狀＋１－犎（ ）１２ ＋犜１２ ＝

ρ１犮狆，１

ρ２犮狆，２
犜狀＋１－犜（ ）１２ ＋犜１２ （２９）

其中ρ２ 和犮狆，２分别表示冰层处于相态２时的密度

及比定压热容。

１５　水膜流动与耦合传热模型

由于在本文求解过程中翼面上最大冰层高度

相比翼型弦长来说相对较小，为了简化求解，假设

空气流场和水滴流场在水膜流动与耦合传热过程

中保持稳态解不变。本文取翼型和当前冰形的外

表面作为耦合边界，在耦合边界处水膜流动模型

和翼型／冰层传热模型满足温度及热流密度连续

的边界条件，通过在耦合边界处进行数据交换以

实现翼型防／除冰模型的耦合求解。在单个时间

步内求解时，首先根据上一时刻的水膜高度和温

度给出耦合界面的初始温度及热流密度，然后对

翼型／冰层传热模型内的温度场进行计算，并更新

耦合界面处的温度及热流密度。通过求解水膜流

动模型得到更新后的水膜高度和温度分布。重复

上述过程，直到翼型／冰层／水膜温度逐渐收敛，从

７８７
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而求出当前时刻的水膜高度、冰层高度及模型温

度分布。在计算过程中，随着冰层的生长，两模型

耦合边界的位置也随之移动。本文对这一过程做

简化处理，假设冰层沿翼面法向生长，当水膜内新

生成的冰层高度超过冰形更新标准之后，将更新

冰形并使用新冰形顶部作为耦合界面。

在求解中，由于两求解域尺寸不同，水膜流动

模型与翼型／冰层传热模型通常具有不同的网格

分布。因此在耦合界面处需要对数据进行插值，

以实现不同求解域的数据通信。常用的插值方法

有最小距离法、反距离加权法等。本文采用反距

离加权法进行耦合界面处的数据插值计算。

当冰层内局部温度超过犜ｌｍ时，可认为当地

冰层已由固态相变为液态，即冰层局部融化，为简

化计算，忽略融化后形成的液态水对水膜的影响。

受电加热片热功率作用，机翼蒙皮附近的冰层将

最早升温至冰点并局部融化。当冰层受热导致其

融化范围超过一定限度时，在气动力和惯性力的

作用下，冰层可能产生脱落。由于机翼表面冰层

的力学特性较为复杂，本文采用文献［３２］中的方

法对脱落过程进行适当简化，仅考虑冰层传热作

用对冰脱落的影响。在本文中，当蒙皮上某位置

上方的冰层单元内的温度均超过冰点时，说明该

位置处蒙皮上方的冰层已全部融化为液态水，在

气动力或惯性力的作用下发生溢流或剥落，可认

为该处冰层产生局部脱落。而当冰层与蒙皮交界

面处温度均高于冰点时，说明冰层与蒙皮间形成

了一层液态水膜，导致冰层的黏附力逐渐消失，此

时可认为冰层整体脱落。在冰脱落时，脱落处的

冰层高度和水膜高度会发生突变，本文对该过程

做简化处理，当冰脱落后将脱落处的冰层高度设为

零，并将水膜高度重新赋值为初始水膜高度。

２　数值求解方法

２１　水膜流动方程

对于水膜流动方程，时间项采用一阶欧拉隐

式离散，对流项采用线性化处理，界面处变量值使

用二阶ＬａｘＷｅｎｄｒｏｆｆ格式计算，最终得到如下的

离散格式

犺狀＋１犽 －犺
狀
犽

Δ狋
＋
犠狀＋１
犽＋１／２－犠

狀＋１
犽－１／２

Δ狊犽
＝

１

ρｗ
ρｌｗｃβ犞∞ －犿

·

ｅｖ
狀
犽－ρｉ

犫

狋（ ）
狀

犽

（３０）

犠狀＋１
犽＋１／２ ＝

１

２
犠狀＋１
犽 ＋犠

狀＋１
犽＋（ ）１ －

Δ狋
２Δ狊犽

犠

犺

狀

犽＋１／
（ ）

２

２

犺狀＋１犽＋１／２－犺
狀＋１
犽－１／（ ）２ （３１）

犠狀＋１
犽 ≈犠

狀
犽＋

犠

（ ）犺
狀

犽

犺狀＋１犽 －犺（ ）狀犽 （３２）

其中Δ狋和Δ狊犽 分别为时间步长和空间步长，上式

中的积冰率可通过式（９）计算，得到积冰率后可采

用显格式计算当前的冰层高度。水膜蒸发率由式

（７）计算。最终，对离散后的水膜流动方程进行整

理，可得到如下形式的线性方程组

犪
（１）
犽 犺

狀＋１
犽－１＋犪

（２）
犽 犺

狀＋１
犽 ＋犪

（３）
犽 犺

狀＋１
犽＋１ ＝犱犽 （３３）

　　离散后水膜流动方程的系数矩阵为三对角系

数矩阵，可以采用追赶法（ｔｒｉｄｉａｇｏｎａｌｍａｔｒｉｘａｌ

ｇｏｒｉｔｈｍ，ＴＤＭＡ）直接求解
［３３］。

２２　翼型／冰层传热方程

本文采用有限体积法求解翼型／冰层内的非

稳态热传导方程。将式（２４）在控制体内进行积

分，使用格林公式对热扩散项进行变换，可得

犛

犎

狋
ｄ犛＝∮犉

狇狀ｄ犉＋犛
狉ｈｄ犛 （３４）

其中犛和犉 分别表示控制体的面积及边界，狇狀 表

示控制体边界上的法向热流密度，其表达式为

狇狀 ＝狇·狀 （３５）

其中狀为控制体边界上的法向量。对式（３４）中的

时间项采用一阶隐格式离散，扩散项采用二阶中

心差分离散，离散后的控制方程为

珨犎狀＋１犻，犼 －珨犎
狀
犻，犼

Δ狋
＝
１

犛犻，犼∑
４

犿＝１

狇
狀＋１
狀，犿Δ犉犿＋珔狉ｈ （３６）

其中珨犎 和珔狉ｈ分别表示控制体内的平均焓值及内

热源平均体积热流量，犿＝１～４分别表示控制体

的四个边界。

由于翼型内部为多层材料复合结构，不同材

料之间的热导率、密度、比定压热容等均不相同，

因此需要建立不同材料交界面处热流密度的计算

方法，交界面处的控制体如图３所示。

图３　不同材料层间交界面处控制体示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｖｏｌｕｍｅｎｅａｒ

ｔｈｅｉｎｔｅｒｆａｃｅｂｅｔｗｅｅｎｌａｙｅｒｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｔｅｒｉａｌｓ

由交界面处温度及热流量连续边界条件可得

狇狀 ＝κｌ１
犜ｌ１－犜ｉｆ

Δ犉ｌ１／２
＝κｌ２

犜ｉｆ－犜ｌ２

Δ犉ｌ２／２
（３７）

８８７
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其中κｌ１及κｌ２分别表示层１和层２材料的热导率，

犜ｌ１及犜ｌ２分别表示层１和层２材料的温度，犜ｉｆ表

示交界面处温度，假设 犕ｌ１＝κｌ１／Δ犉ｌ１，犕ｌ２＝κｌ２／

Δ犉ｌ２，可得交界面处热流密度计算公式为

狇狀 ＝
２犕ｌ１犕ｌ２
犕ｌ１＋犕ｌ２

犜ｌ１－犜（ ）ｌ２ （３８）

　　对离散后的方程进行整理，可得到如下形式

的线性方程组

犃犜狀＋１ ＝犖 （３９）

式中系数矩阵犃为五对角稀疏矩阵，对于这种形

式方程组有多种求解方法，这里使用 ＬＵＳＧＳ

（ｌｏｗｅｒｕｐｐｅｒｓｙｍｍｅｔｒｉｃＧａｕｓｓＳｅｉｄｅｌ）方法对其

进行求解［３３］。对于矩阵犃，可将其近似ＬＵ分解为

犃＝ 犔＋（ ）犇 犇－１ 犇＋（ ）犝 （４０）

其中犔、犇、犝 分别表示矩阵犃 的严格下三角矩

阵、对角矩阵及严格上三角矩阵，于是原方程组可

分两步求解

犔＋（ ）犇珟犜狀＋１ ＝犖 （４１）

犇＋（ ）犝 犜狀＋１ ＝犇珟犜
狀＋１ （４２）

由于系数矩阵ＬＵ分解是近似的，因此上式需要

迭代求解。待迭代收敛之后就可以得到狋狀＋１时刻

模型内的温度分布。

２３　耦合求解方法

当前水膜流动与耦合传热模型的求解步骤

如下：

１）求解空气流场和水滴流场，给出翼型表面

的对流换热特性及水滴撞击特性。

２）给出初始的水膜高度（犺０）、冰层高度

（犫０）、水膜温度及翼型／冰层内的初始温度（犜０）。

３）当前时间步内，由上一时刻的水膜高度和

温度给出耦合边界处的温度及界面热流密度，作

为传热模型求解的边界条件。

４）对翼型／冰层内温度场进行计算，然后更

新耦合边界温度及热流密度并求解水膜流动模

型，得到水膜高度、温度和冰层高度。

５）判断计算后耦合温度场的更新量是否小

于收敛标准。如果否则重复第３～５步；如果收敛

则进行下一步。

６）根据收敛后的冰层高度进行判断，如果超

过了冰形更新标准则将新产生的冰层纳入传热模

型求解域。

７）根据收敛后的冰层温度进行冰脱落判断，

如果脱落则更新当地水膜高度和冰层高度。

８）得到新时刻的水膜高度、冰层高度及温度

分布，更新各变量值，进行时间推进求解，直到达

到计算时间。

上述步骤的求解流程图如图４所示。

图４　水膜流动与耦合传热模型的求解流程图

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｈｅｗａｔｅｒｆｉｌｍｆｌｏｗａｎｄ

ｃｏｕｐｌｅｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｍｏｄｅｌ

３　算例计算

３１　模型及计算条件

本文采用 ＮＡＳＡ于Ｌｅｗｉｓ研究中心的冰风

洞中进行的电加热防／除冰实验对当前模型进行

验证［３４］。其中实验翼型为 ＮＡＣＡ００１２翼型，弦

长０．９１４４ｍ，翼型的结构如图５所示。

９８７
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图５　翼型电加热结构示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｆｏｉｌｅｌｅｃｔｒｏｔｈｅｒｍａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

翼型由多层材料复合而成，不同层的材料属

性如表１所示。

表１　翼型各层的材料属性

犜犪犫犾犲１　犕犪狋犲狉犻犪犾狆狉狅狆犲狉狋犻犲狊狅犳犲犪犮犺犾犪狔犲狉犻狀

狋犺犲犪犻狉犳狅犻犾狊狋狉狌犮狋狌狉犲

层
厚度／

ｍｍ

热导率／

（Ｗ／（ｍ·Ｋ））

密度／

（ｋｇ／ｍ
３）

比定压热容／

（Ｊ／（ｋｇ·Ｋ））

１ ３．４２９ ０．１２１ ６４８．７５ １１３０．２２

２ ０．８８９ ０．２９４ １７９４．０７ １５６９．７５

３ ０．２７９ ０．２５６ １３８３．９９ １２５５．８８

４ ０．０１３ ４１．０１８ ８９０６．２６ ３８５．１１２

５ ０．２０３ １６．３ ８０２５．２５ ５０２．３２

　　翼型中加热片 Ａ长度为１９．０５ｍｍ，加热片

Ｂ～Ｅ分别长２５．４ｍｍ，加热片Ｆ、Ｇ分别长３８．１

ｍｍ。由于工艺误差，加热片 Ａ中心相对翼型前

缘向上偏移约４．７６ｍｍ。各加热片的位置如表２

所示。

实验条件如表３所示。

表２　加热片位置

犜犪犫犾犲２　犘狅狊犻狋犻狅狀狊狅犳犺犲犪狋犻狀犵狆犪犱狊

加热片
狊／犮

左侧 右侧

Ｇ －０．１０２ －０．０６１

Ｅ －０．０６１ －０．０３３

Ｃ －０．０３３ －０．００５

Ａ －０．００５ ０．０１６

Ｂ ０．０１６ ０．０４３

Ｄ ０．０４３ ０．０７１

Ｆ ０．０７１ ０．１１３

表３　实验条件

犜犪犫犾犲３　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

参数 数值

环境温度／Ｋ ２６６．５

空气速度／（ｍ／ｓ） ４４．７

迎角／（°） ０

液态水含量／（ｇ／ｍ
３） ０．７８

过冷水滴等效直径／μｍ ２０

初始温度／Ｋ ２６４．２

　　由于环境温度高于翼型的初始温度，因此在

实验初期翼型内部会受环境温度影响而略微升

温。对于电加热层，不同位置的加热片采用不同

的控制律，其中加热片Ａ在整个实验期间保持开

启，各加热片功率及工作时间如表４所示。

表４　各加热片控制律

犜犪犫犾犲４　犆狅狀狋狉狅犾犾犪狑狅犳犲犪犮犺犺犲犪狋犻狀犵狆犪犱

加热片 热流密度／（ｋＷ／ｍ２） 工作时间／ｓ

Ａ ７．７５

Ｂ～Ｃ １５．５ １００～１１０

Ｄ～Ｇ １２．４ １１０～１２０

３２　欧拉两相流场结果验证

首先根据实验条件，采用Ｆｌｕｅｎｔ软件求解空

气流场，将求解得到的流场结果输入水滴流场求

解器，求解得到翼型表面的局部水收集系数，将计

算结果与 ＮＡＳＡ ＡＮＴＩＣＥ软件计算结果
［３５］对

比，如图６所示。

从图６中可以看到，当前局部水收集系数计

算结果在撞击峰值、撞击范围等方面均与 ＮＡＳＡ

ＡＮＴＩＣＥ软件的计算结果一致。通过利用文中

第１．３节所述的边界层积分法计算模型的表面传

热系数，并与实验结果和 ＬＥＷＩＣＥ软件计算结

果［３５］进行对比，结果如图７所示。可以看到，使

用考虑了表面粗糙度的边界层积分法求解得到的

表面传热系数与ＬＥＷＩＣＥ结果较为一致，略小于

实验结果，整体偏差在合理范围内。上述验证表

明当前模型计算的局部水收集系数和表面传热系

数是可靠的，可输入水膜流动与耦合传热模型进

行进一步的防／除冰模拟计算。

３３　耦合传热特性验证

将文中第３．２节结果输入水膜流动与耦合传

０９７
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图６　翼型表面的局部水收集系数结果与

ＮＡＳＡＡＮＴＩＣＥ结果对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗａｔｅｒｄｒｏｐｌｅｔｃｏｌｌｅｃｔｉｏｎ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｎｔｈｅａｉｒｆｏｉｌｓｕｒｆａｃｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄＮＡＳＡＡＮＴＩＣＥｒｅｓｕｌｔｓ

图７　当前模型计算出的表面传热系数与实验

结果及ＬＥＷＩＣＥ结果的对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｕｒｆａｃｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｍｏｎｇｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ，ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

ａｎｄＬＥＷＩＣＥｒｅｓｕｌｔｓ

热模型进行计算，将计算结果与实验结果进行对

比以对模型进行验证。图８中给出了加热片Ａ、

Ｂ、Ｄ与下绝缘层交界面处温度随时间的响应曲

线，并与实验结果［３４］和ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ结果
［５］进

行对比，应注意在文献［３４］中并未对加热片处温

度测点的位置进行明确说明，因此图中的结果为

加热片处的平均温度，与ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ计算方

式［５］相同。通过和实验结果及ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ结

果对比可以看到，在０～１００ｓ期间，当前耦合传热

模型计算出的温度响应在加热片 Ａ处和ＦＥＮ

ＳＡＰＩＣＥ结果较为接近，在加热片Ｂ和Ｄ处则介

于实验结果与ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ结果之间。在１１０ｓ

图８　不同加热片下界面处温度响应的计算结果与

实验及ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ结果对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅａｔｉｎｇｐａｄｓａｔｔｈｅｌｏｗｅｒｉｎｔｅｒｆａｃｅ

ａｍｏｎｇｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ，ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄ

ＦＥＮＳＡＰＩＣＥｒｅｓｕｌｔｓ

时，加热片Ｂ处的温度峰值与实验结果及ＦＥＮ

ＳＡＰＩＣＥ结果相比略为偏大，在１２０ｓ时，加热片

Ｄ处的温度峰值与实验结果接近。总地来说，当

前耦合传热模型对加热片处温度响应的计算结果

与实验结果的偏差在合理范围之内，部分位置的

计算结果略好于ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ结果。

图９　不同时刻表面温度分布的计算结果与实验结果

的对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓ

图９给出了１００～１１０ｓ之间翼型表面温度分

１９７
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布的计算结果与实验结果［３４］的对比。由图中可

以看出，当前模型的计算结果和实验结果基本一

致，在翼面大部分区域均和实验结果吻合较好。

观察１００ｓ时的表面温度分布，可以看到在加热片

Ｂ、Ｃ上方翼面处有一段温度接近冰点的区域，这

是由该位置翼型表面附近的冰层处于两相态所导

致的。由于相变潜热的存在，使得蒙皮表面冰层

在发生相变时其温度将在冰点温度附近保持一段

时间，从而在翼面上形成一段温度基本不变的区

域。类似地在１０５ｓ和１１０ｓ时的温度分布曲线上

也能观察到这一现象。这表明通过采用相变修正

方法能够对相变时两相区的温度分布给出合理的

模拟结果。１２０ｓ时加热结束，翼型内的温度云图

如图１０所示。

图１０　１２０ｓ时翼型内的温度云图

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅａｉｒｆｏｉｌａｔ１２０ｓ

３４　水膜流动及防／除冰特性分析

图１１中给出了不同时刻的水膜高度分布，由

图９可知１００ｓ时加热片Ａ上方的翼型表面温度

已高于冰点，因此所有撞击到该区域的过冷水以

溢流水的形式向下游运动，当流动至加热片Ｂ和

Ｃ上方后逐渐降温并冻结，水膜高度则随之减小

为０μｍ。注意到前缘驻点附近水膜高度有最大

值，这是由于在前缘驻点处，撞击水滴的质量流量

最大，而气流切应力最小，导致水膜流通量小、留

存水含量大。１００ｓ时积冰外形如图１２所示，可

以看到受上游溢流水不断流入的影响，加热片Ｂ、

Ｃ上方翼面上形成了较为明显的冰层。当加热片

Ｂ和Ｃ开启后，随着表面温度升高，冰层再次脱

落，水膜流动的范围也随之扩大。图１３中给出了

不同时刻的水膜平均温度的分布，注意到在１２０ｓ

时，加热片Ｄ～Ｇ上方的水膜平均温度约为２８０Ｋ，

这意味着此时水膜蒸发率较低，因此从图１１可以

看到此时大部分溢流水流动到了加热区之外。

对比图９和图１３可见在１１０ｓ时水膜平均温

度和翼型表面温度差异很小。这是因为当冰层较

薄或者不存在冰层时，由于水膜的高度为微米级，

受翼面传热影响，水膜平均温度和翼型表面温度

比较接近。图１４中给出了１００ｓ时水膜平均温度

（珡犜）和翼型表面温度（犜ｓｕｒ）的对比，对照图１２中

１００ｓ时的积冰外形，可以看到除了积冰区外，两

者温度分布基本一致。而在积冰区，由于冰层表

面存在水膜，水膜平均温度接近于相变温度，而翼

型表面温度低于水膜平均温度。因此冰层外侧会

有小幅升温，加速了冰层融化和脱落的过程。这

说明当冰层表面存在水膜时，在防／除冰计算时应

考虑水膜与冰层间的耦合传热特性。

图１１　不同时刻水膜高度分布

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｗａｔｅｒｆｉｌｍｈｅｉｇｈｔａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓ

图１２　１００ｓ时的积冰外形分布

Ｆｉｇ．１２　Ｉｃｅｓｈａｐｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔ１００ｓ

２９７
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图１３　不同时刻水膜平均温度分布

Ｆｉｇ．１３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｗａｔｅｒｆｉｌｍａｖｅｒａｇｅ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓ

图１４　１００ｓ时水膜平均温度与翼型表面温度的对比

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗａｔｅｒｆｉｌｍａｖｅｒａｇｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ａｎｄａｉｒｆｏｉｌｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｔ１００ｓ

４　结　论

本文提出了一种基于水膜流动与耦合传热模

型的翼型电加热防／除冰数值模拟方法。通过和实

验结果对比，验证了模型的有效性。有以下结论：

１）本文中的水膜流动与耦合传热模型对翼

型表面温度分布的计算结果与实验结果较为接

近，通过采用考虑了相变修正的焓理论进行冰层

传热计算可以对相变区域的温度分布实现较为准

确的预测。

２）水膜流动特性是影响翼型防／除冰计算的

重要因素，当前模型能够对防／除冰过程中水膜流

动、传热及积冰等特性给出较为合理的计算结果。

３）当冰层表面存在水膜时，冰层内温度分布

由水膜温度和翼型表面温度同时决定，水膜流动

特性也会受到冰层顶部温度分布的影响，在防／除

冰计算时应考虑水膜与冰层间的耦合传热特性。
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