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摘要:飞机结冰对飞行安全造成严重威胁,电加热是一种高效的防除冰方式。建立考虑水膜流动、传热的电加热防

冰三维数学模型,并提出电加热防冰数值计算方法。以NACA0012翼型为研究对象,对持续性电加热条件下的稳态

防冰过程进行数值模拟,通过将计算结果与现有实验数据进行对比,验证该计算方法的准确性。计算结果表明:加
热功率较小时,水膜流出加热区域并在其下游生成溢流冰;同一来流条件下,加热功率越大,防冰表面温度越高,水
膜覆盖的范围越小。此外,防冰表面温度计算结果与实验数据的误差在5℃以内,对于来流温度不低于6.67℃的工

况,其误差小于3℃。
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  云层中的过冷水滴撞击到飞机迎风表面时,水
滴会发生破碎,覆盖在飞机表面铺展开并凝固成

冰。结冰会使飞机升力降低、飞行阻力升高,严重

影响飞行安全。因此,需要对飞机结冰部件采取防

除冰措施。
电加热防除冰是现代飞机最广泛使用的防除

冰方法。该方法将电加热片或其他加热元件通电

产生的热量通过导热传递到防冰部件表面,使部件

表面温度处于冰点以上,从而防止水凝固成冰,或
将部件表面已凝结的冰除去,以达到防冰或除冰的

目的。采用电加热进行防除冰也是飞机和风力涡

轮机应用最有效的方法,因为该方法不需要从发动

机引气,每个加热区域可以单独控制,避免过热或

不足,提高了防除冰的效率。
在数值模拟方面,国外早期研究为针对多层复

合材料组成的加热器固体进行的一维或二维导热

建模与计算[1-3]。之后,Wright[4]开展了二维结冰、
防除冰及冰脱落过程的数值研究。由此发展了非

稳态电加热防冰/除冰的计算软件LEWICE/Ther-
mal[5]。Al-Khalil和Potapczuk[6]、Dean等[7]建立

了一种沿流线的二维稳态防冰模型,其计算结果与

冰风洞实验结果比较接近,并发展了稳态的气热和

电加热防冰计算软件ANTICE。Silva等[8-11]建立

了一系列计算精度越来越高的二维防冰模型,包括

溪流模型。Bennani等[12]发展了考虑冰层融化和脱

落的二维电加热防冰模型,基于焓法模型处理冰的

融化。Remi等[13]采用改进的Schwarz方法求解水

膜质量、能量守恒方程和固体导热方程,该耦合算

法可使求解过程快速收敛。Enache等[14]发展了一

维非等温相变模型,用于计算冰脱落时冰层底部融

化形成的水膜厚度的临界值。在国内,常士楠

等[15-17]开发了模拟二维电热除冰过程的程序,采用

焓法处理冰的相变,并与实验结果对比验证了算法

的准确性。肖春华等[18-19]研究了二维电加热除冰

过程,计算了考虑冰脱落的除冰表面的温度变化。
熊建军等[20]研制了基于状态机的控制律电加热防

除冰控制系统,并利用结冰风洞试验对不同控制律

电加热防除冰的有效性进行了验证。
在三维数值研究方面,Reid等[21]研究了FEN-

SAP-ICE软件中电加热除冰的数学模型和算法,并
通过与实验数据对比验证了其计算精度。Esmaeil-
ifar等[22]提出了一种利用非均匀热边界条件对电热

防冰进行数值模拟,根据瞬态壁温分布更新对流传

热系数提高求解精度。刘小暄等[23]使用共轭耦合

方法建立机翼内部多层导热与水膜流动的耦合计

算模型,发现积冰融化和水膜流动会产生溢流水再

冻结现象。杨诗雨等[24]对Fluent软件进行二次开

发,计算得到旋转帽罩电加热防冰表面的温度变
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化。吴佩佩等[25]使用FENSAP-ICE软件计算了进

气道唇口电加热防冰系统在不同飞行高度、速度及

攻角下的防冰特性,计算结果与实验数据吻合良好。
综上所述,国内外针对电加热防除冰的数值模

拟大多基于二维数学模型,难以直接应用于三维数

值研究。由于数学模型的限制,目前对于电加热部

件表面水膜三维流动和传热特性的相关研究较少,
而这些特性对于防冰效果至关重要。因此,为了更

准确地模拟部件表面电加热防冰过程,本文建立考

虑水膜流动、传热的电加热防冰三维数学模型,并
提出电加热防冰数值计算方法。再以NACA0012
翼型为研究对象,对其在持续性电加热工况下的稳

态防冰过程进行数值模拟,并将计算结果与文献实

验数据进行对比,验证本文计算方法的精度。

1 电加热稳态防冰三维数学模型

1.1 空气-过冷水滴两相流

空气-过冷水滴两相流的控制方程与文献[26]
中的一致,即两相流动采用欧拉-欧拉法求解,不考

虑过冷水滴对空气流的影响。应用Fluent软件的

UDS(User-DefinedScalar)开发功能,计算部件外

两相流场。过冷水滴撞击部件表面的局部水收集

系数β的计算式为

β=-αwρwud,normal
LWCud,�

(1)

式中:ρw 为水滴的密度;ud,normal为水滴撞击到部件

表面的法向速度;αw 为水滴在撞击处的局部体积分

数;ud,� 为过冷水滴的来流速度;LWC为来流的液

态水含量。
1.2 水膜流动与相变

考虑水膜流动、传热与相变的三维防冰计算

的微元控制体如图1所示。当电加热提供的热量

不足时,部件表面会有结冰,此时情况最复杂,控
制体内自上而下依次为空气-过冷水滴两相流、水
膜层和冰层。

Hw为水膜厚度;Asub为控制体底面的面积;Hice为冰层的厚度

图1 三维防冰计算的微元控制体

根据部件防冰表面可能发生的情况,结合图1
所示的控制体,建立描述部件表面水膜流动、传热

与相变的连续方程、动量方程和能量方程。
1.2.1 水膜连续方程

考虑部件表面水膜流动过程中过冷水滴的撞

击加入、水膜蒸发和结冰相变,建立其连续方程为

ρw
∂Hw

∂t +∫ρwu
-
wn  dA

Asub
=

m
·
imp-m

·
evap-ρice

∂Hice

∂t

(2)

式中:t为水膜流动时间;u-w 为水膜流在控制面的平

均速度;n为控制面的法向单位矢量;A为控制面面

积;m
·
imp为单位面积上水滴撞击的质量流量;m

·
evap为

单位面积上水膜蒸发的质量流量;ρice为冰的密度。
1.2.2 水膜动量方程

水膜流动可近似为不可压层流流动,由此建立

其三维流动的动量方程为

-∂p∂x+μw
∂2uw,x
∂z2 +Fx =0

-∂p∂y+μw
∂2uw,y
∂z2 +Fy =0

-∂p∂z+μw
∂2uw,z
∂z2 +Fz =0

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

(3)

式中:p为压力;μw为水的动力黏度;uw,x、uw,y、uw,z
为水膜速度在3个坐标方向的分量,z坐标轴正方

向为贴体坐标系下垂直于部件表面向外的法向;
Fx、Fy、Fz 为水膜所受体积力源项在3个坐标方向

的分量。水膜上表面受空气剪切力作用,水膜下表

面与冰面或部件表面接触,为无滑移边界,则动量

方程的边界条件为

μw
∂uw
∂z =τ,z=Hw

uw=0, z=0 (4)

式中:τ为空气的剪切力矢量。
1.2.3 水膜能量方程

水膜流动的能量守恒方程为

ρw
∂(HwcwT

-
w)

∂t Asub+ρw∫(cwT
-
wuwn)dAsub=

 (q
·
evap+q

·
cond+q

·
conv-q

·
imp-q

·
ice)Asub (5)

式中:cw为水的比热容;T
-
w为水膜温度沿其厚度方

向的平均值;q
·
evap为水膜蒸发的热流密度;q

·
cond为水

膜与冰面或部件表面传递的热流密度;q
·
conv为水膜

与空气间的对流换热热流密度;q
·
imp 为撞击过冷水
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滴带入的能量;q
·
ice为结冰放出的潜热。

1.2.4 水膜厚度方向的温度分布方程

因防冰表面的水膜厚度通常很小,故假设水膜

温度沿其厚度方向呈线性变化,则有

∂Tw

∂z =const(常量) (6)

水膜的上表面与外部空气-过冷水滴两相流接

触,采用第2类边界条件:

-λw∂Tw

∂z =-q
·
imp+q

·
evap+q

·
conv,z=Hw (7)

式中:λw 为水膜的导热系数。水膜下表面若紧邻冰

层(当电加热量不足时部件表面仍结冰),则水膜下

表面温度与冰点温度Tf相等,其边界条件为

Tw=Tf,z=0 (8)
若水膜下表面与被加热部件表面直接接触(电

加热量较大时部件表面不结冰),其边界条件为

-λw∂Tw

∂z =q
·
cond,z=0 (9)

1.3 固体导热

电加热元件产生的热量通过部件固体传导至

其外表面。部件固体内的导热方程为

∂
∂t
(ρh)+�·(uiρh)= �·(λs�·T) (10)

式中:h为固体的焓;λs为固体的导热系数;T 为固

体的温度;�·(uiρh)为因固体平移或旋转运动传

输的热量。

2 电加热稳态防冰数值计算方法
采用Fluent软件及二次开发的程序求解电加

热稳态防冰特性,计算方法及整体计算流程如图2
所示,主要包括4个计算模块:电加热条件下部件外

空气流动传热与部件固体导热耦合计算、过冷水滴

流动与撞击特性计算、水膜流动传热与相变计算、
防冰表面温度计算。具体计算流程如下。

(1)电加热条件下外部空气流动传热与部件

固体导热耦合计算。在计算外部空气流场时,同
时启用电加热器,通过热流边界的方式将加热功

率添加到固体内壁面。利用Fluent软件的单相

流和固体导热求解器计算得到外部空气的压力、
速度、部件外壁面空气剪切力以及加热热流分

布等。
(2)过冷水滴流动与撞击特性计算。在完成部

件外空气流场计算后,使用Fluent软件编译自主开

发的UDS程序,将过冷水滴的体积分数和水滴速

度的3个坐标分量作为4个标量添加到软件中,并
通过求解这4个标量的输运方程获得过冷水滴的流

old表示上一个时间步的值;temp表示当前时间步的值;

new表示下一个时间步的值

图2 三维稳态防冰数值计算流程

场分布。然后,利用自主开发的UDF程序中的宏

命令计算表面局部水收集系数和过冷水滴的撞击

质量流量。
(3)水膜流动、传热与相变计算。在Fluent中

执行自主开发的UDF程序,基于(1)和(2)计算得

到的两相流结果。首先,求解水膜的温度分布方程

和水膜能量方程,得到结冰量和冰层厚度;然后求

解动量方程,获得水膜流动速度;最后,迭代求解水

膜连续方程,得到水膜厚度。若当前时间步的水膜

厚度计算收敛,判断防冰计算时间是否达到;若没

有达到,则继续进行下一时间步的计算。本模块计

算完成后,更新由于过冷水滴撞击、表面水膜流动

传热和相变引起的能量项q
·
imp+q

·
ice+q

·
evap。

(4)防冰表面温度计算。将(3)计算得到的能

量项q
·
imp+q

·
ice+q

·
evap作为部件固体的热源条件,以

UDF源项的形式添加到部件表面。然后,再次进行

外部空气流动传热与固体导热的耦合计算,即可获

得防冰表面的温度分布。
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3 电加热稳态防冰数值模拟
3.1 计算模型

3.1.1 物理模型

本文数值计算结果将与文献[27]中NASA(美
国航空航天局)的实验数据进行对比验证,因此本

文按该文献研究的翼型建立计算模型。图3为所研

究的电加热NACA0012翼型的物理模型,其展向长

度为1.8288m、弦长为0.9144m。翼型前缘由多

层复合材料构成,分布有A、B、C、D、E、F、G7个独

立可控的电加热器,上下表面各布置3个加热器,前
缘驻点附近布置一个加热器A,如图3所示。前缘

的多层结构从外向内分别由防腐蚀不锈钢罩、薄加

热元件和厚绝缘层等组成。表1列出了各层材料的

导热系数和厚度。
  文献[27]中实验数据涉及翼型防冰表面的温

度分布、表面水膜流动和溢流冰的分布。与翼型固

体内部的物理变化相比,机翼表面发生的物理现象

更值得关注。因此,本文参考文献[28],将多层材料

表1 多层结构材料的导热系数和厚度

层数 材料
导热系数/

(W·m-1·K-1)
厚度/mm

1 防腐蚀罩 16.270 0.2000

2 弹性体 0.256 0.2800

3 加热元件 41.020 0.0127

4 弹性体 0.256 0.2800

5
玻璃纤维/

环氧复合材料
0.294 0.8900

6 绝缘泡沫层 0.121 3.4300

组成的NACA0012翼型固体域等效简化为单一材

料的固体域。简化后的固体域厚度为5mm,等效

导热系数为0.9182W/(m·K),电加热元件分布在

固体内壁面。
3.1.2 计算域及边界条件

图4为NACA0012翼型外部两相流与防冰计

算的计算域。翼型上游流场取半径为翼型弦长3倍

的半圆柱域,下游流场取长度为4倍弦长、宽度为

6倍弦长的长方体域。
将计算域的进口边界设为速度进口,出口边

界设为压力出口,压力为1个标准大气压(1标准

大气压=101325Pa),计算域的上下两个端面设

为对称边界,机翼的内表面电加热区域设置为热

流边界,热流大小取决于每个工况的电加热功率,
翼型外表面设置为无滑移耦合传热壁面。本文开

展3个工况下的稳态防冰数值计算,防冰时间均

为600s,且600s内电加热器一直处于开启态。
其中,每个工况的来流参数及其加热功率分别见

表2[27]和表3[28]。

图4 翼型外部两相流与防冰计算域

图3 电加热NACA0012翼型的物理模型
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表2 防冰计算两相来流参数[27]

参数 工况1 工况2 工况3
来流温度T∞/℃ -6.67 -6.67 -17.78

来流速度u∞/(m·s-1) 44.7 89.4 44.7
液态水含量LWC/(g·m-3) 1.10 0.39 0.78

水滴直径MVD/μm 20 20 20

表3 各工况的加热器功率密度[28]

加热器
功率密度/(kW·m-2)

工况1 工况2 工况3
F 2.635 4.030 4.805
D 3.100 5.425 5.890
B 4.030 5.270 6.975
A 4.960 6.510 8.990
C 3.565 5.270 5.890
E 3.565 5.890 6.200
G 2.635 3.720 4.495

3.1.3 网格划分及独立性验证

采用ICEM-CFD软件对计算域进行网格划分,
如图5所示。整个计算域划分为六面体结构化网

格,分别设置流体区域和固体区域,并对翼型附近

的网格进行加密,以保证数值计算的精度,如图6所

示,其中灰色区域表示流体域,橙色区域表示固体

域。外部空气流场求解采用可实现的k-ε湍流模

型,结合Scalable型壁面函数;根据湍流计算对翼型

近壁面网格的要求,翼型壁面外第1层网格高度设

为0.9mm,对应的反映壁面附近流体黏性影响的

无量纲参数y+约为30。
为了消除网格疏密度对计算结果的影响,在工

况1的来流条件下,分别采用总单元数为34.5万、
38.7万、47.1万、53万和59.8万的5套网格进行

空气-过冷水滴两相流场的计算,通过监测并对比翼

型驻点附近上游某处的水滴速度进行网格独立性

的验证。当网格总数大于53万时,监测位置处的水

滴速度大小基本保持不变,如图7所示,最终采用单

元总数为53万的网格进行计算。

图5 翼型两相流和防冰计算域的网格

图6 翼型前缘附近网格分布

图7 监测点水滴速度随网格单元数的变化

3.2 两相流场计算结果

对表2和表3中的3个防冰工况进行考虑水膜

流动传热的电加热三维防冰数值计算。因3个工况

的来流条件相近,故对于两相流场,以工况1的计算

结果为代表进行分析。为方便分析,沿着垂直于翼

型展向在计算域中部截取一个中截面,如图8所示,
接下来主要分析该中截面上的计算结果。

工况1中截面上空气的相对压力分布如图9所

示,为了显示更多细节,仅展示出翼型周围区域的

流场,可以看出,翼型驻点附近的压力最大,相对压

力值约为1.33kPa,沿着流向往下游,翼型的上下

表面压力有所降低,小于标准大气压,即翼型上下

表面附近出现相对负压。NACA0012翼型为上下

对称结构,因此翼型上下表面两侧压力呈对称分

布。为了防冰内部加热单元的设计,机翼尾缘处被

切成一个台阶状,尾缘附近压力有所升高。
图10为工况1中截面上翼型附近空气速度分

布,可以看出,翼型驻点附近形成滞止区域,空气速

度很小。由于流道减小,翼型上下表面两侧区域的

气流速度增大,最大速度约52.3m/s,这与图10中

两侧的负压区域对应。在机翼尾缘处,被机翼分开

的上下两股气体又重新汇合,速度大小发生变化。
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图8 计算域的中截面位置

图9 工况1中截面上翼型附近空气的相对压力分布

图10 工况1中截面翼型附近空气速度

图11给出了工况1中截面上过冷水滴在翼型

附近的速度分布。可以看出,水滴相和空气相的速

度分布基本相同,翼型驻点附近速度比较小,上下

表面两侧区域呈现局部加速、尾部有涡的脱落。水

滴的惯性大,其最大速度稍大于空气相的最大速

度,尾缘处流道发生变化,导致水滴速度有所减小。
3.3 稳态防冰计算结果与分析

对3个持续性电加热工况的翼型防冰表面的局

部水收集系数、温度、水膜和结冰厚度等参数的分

布进行分析,并将防冰表面温度与实验数据和国外

仿真软件的计算结果进行对比,验证自主开发的程

序的计算精度。
3.3.1 工况1

采用穿透边界计算表面的局部水收集系数。
为了更直观地分析,截取图8所示的中截面与翼型

图11 工况1中截面翼型附近水滴速度分布

表面相交的型线,定义该型线在驻点处的弧长坐标

S为0,翼型上表面该曲线的弧长坐标S>0,向下游

方向S逐渐增大;翼型下表面对应S<0,向下游方

向S的绝对值逐渐增大。
工况1翼型表面局部水收集系数沿弧长的分布

如图12所示,将本文计算结果与 ANTICET和

ONERA2D软件模拟结果进行对比。可以看出,在
驻点处,本文程序计算的最大局部水收集系数与

ONERA2D的基本相同,都大于ANTICE的预测结

果;局 部 水 收 集 系 数 沿 弧 长 的 分 布 范 围 与

ONERA2D软件的基本相同,都小于ANTICE预测

的撞击范围。
提取翼型中截面型线上的防冰温度,并与

NASA的实验数据及ANTICE软件的计算结果进

行对比,如图13所示。可见,本文程序计算的表面

温度与实验数据非常接近,最大误差不超过3℃,而
且与ANTICE预测的温度变化趋势基本相同。在

驻点附近水滴撞击区,表面温度变化平缓,在加热

区域以外,表面温度陡降。相比于实验温度值,在
驻点和上下游的最后一个加热器附近区域,本文程

序模拟的结果优于ANTICE软件,证明了本文自主

开发的程序具有较好的防冰预测效果。

图12 工况1翼型表面局部水收集系数沿弧长的分布
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图13 工况1翼型防冰表面温度计算结果与实验数据对比

工况1翼型中截面型线上水膜和溢流冰分布分

别如图14、图15所示,其中图右侧的纵坐标Q代表

单位面积上的加热功率。可以看出,水膜不但覆盖

了整个加热区域,而且溢流到了加热区域以外。因

翼型上表面的加热区域稍大于下表面,故而水膜在

机翼上表面覆盖范围稍大于下表面。另外,加热区

域表面温度较高,而加热区域以外表面温度低于

0℃,上表面水膜覆盖范围较广,进而导致溢流冰分

布较多,最大冰厚约4.3mm。
定义来流方向为x正方向,垂直于翼型弦长的

方向为y方向,展向为z方向。工况1翼型中截面

型线上水膜速度沿x、y、z3个坐标方向上的速度分

布如图16所示,可以看出水膜流动的速度非常小,
翼型上表面水膜流动的范围略大于下表面,与图14
的水膜分布符合。驻点处水膜流动的速度为0,水
膜从驻点向翼型表面下游流动的速度先明显增大,
然后以相对较大的速度在加热区域流动,流出加热

区域后速度迅速减小为0。沿x方向水膜流动的最

大速 度 约 为 0.041 m/s,y 方 向 最 大 速 度 约

0.025m/s。由于攻角为零,水膜在展向(z方向)的
运动速度为0。
3.3.2 工况2

工况2的翼型表面局部水收集系数沿弧长的分

布如图17所示。由于文献没有记载该工况下

CANICE软件计算的局部水收集系数,因此将本文

计算 结 果 与 ANTICE 软 件 及 法 国 防 冰 软 件

ONERA2D的计算结果进行对比。可以看出,在驻

点处,本文计算的局部水收集系数最大,计算的撞

击极限介于ANTICE软件与ONERA2D软件的计

算结果之间,三者计算结果在驻点下游附近的区域

基本相同。
另外,由于工况2的来流速度是工况1的两倍,

图14 工况1翼型中截面型线上水膜分布

图15 工况1翼型中截面型线上溢流冰分布

图16 工况1翼型中截面型线上水膜的流动速度

两种工况的水滴平均直径相同,因此对比图17和

图12可见,来流速度较大时翼型表面的局部水收集

系数也越大。
图18为翼型中截面型线上防冰温度分布与实

验数据和ANTICE软件的计算结果对比图。工况

2来流速度较大,除了表面部分水膜蒸发带走一部

分热量,对流换热也带走一部分热量,比工况1的更

显著,故防冰表面水滴撞击区域的最高温度仅2℃,
整个加热区域最高温度为4.86℃,加热区域外,表
面温度迅速下降。本文计算的表面温度与实验数
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图17 工况2翼型表面局部水收集系数沿弧长的分布

图18 工况2翼型防冰表面温度计算结果与实验数据对比

据非常接近,最大误差不超过3℃,证明了本文自主

开发的程序具有较高的计算精度,并且与ANTICE
软件预测的温度变化趋势相同。

图19和图20分别显示了工况2翼型中截面型

线上的水膜和溢流冰的厚度及其分布。可以看出,
工况2的表面水膜较薄,最厚不超过6μm,加热区

域以外的水膜厚度迅速减小为0,加热区域没有结

冰,水膜流到加热区域以外冻结形成溢流冰,最大

厚度达到了7mm。
图21为翼型中截面上水膜速度沿x、y、z3个

坐标方向上的速度分布。可以看出,由于工况2来

流速度较大,导致水膜流动的速度也比工况1的大,
沿x方向水膜流动的最大速度约0.082m/s,y方向

最大速度约0.047m/s,流出加热区域后速度很快减

小为0。由于该工况的来流速度是工况1的两倍,并
结合工况1的水膜流动速度(图16)对比可发现,该工

况水膜流动速度最大值也大约是工况1的两倍。
3.3.3 工况3

工况3与工况1的来流速度和水滴平均直径均

相同,计算得到的防冰表面水滴撞击特性也相同,

图19 工况2翼型中截面型线上水膜分布

图20 工况2翼型中截面上溢流冰分布

图21 工况2翼型中截面型线上水膜的流动速度

故不再赘述。
工况3的翼型中截面型线上的温度与实验数据

对比如图22所示。由图可见,本文计算得到的表面

温度与实验数据的误差不超过5℃,该工况的来流

温度较低,加热区域以外,表面温度很快降低到0℃
以下。

工况3翼型中截面型线上的水膜和溢流冰的厚

度及其分布如图23和图24所示。可以看出,沿机

翼的上下表面布置的电加热器的加热功率几乎呈

对称分布,水膜沿机翼的上下表面也基本上呈对称
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图22 工况3翼型防冰表面温度计算结果与实验数据对比

图23 工况3翼型中截面上水膜分布

图24 工况3翼型中截面上溢流冰分布

分布,加热区域的水膜厚度维持在10μm左右,加
热区域以外的水膜厚度迅速减小为0。整个加热区

域没有结冰,由于翼型外部环境温度很低,一部分

水膜流到加热区域以外冻结形成溢流冰,溢流冰沿

机翼表面的覆盖范围不大,最大冰厚约为9mm。

4 结论
针对NACA0012翼型建立三维计算模型,采用

商业软件Fluent及自主开发的程序,对3个持续性

电加热工况的防冰过程开展表面水滴撞击特性、防

冰表面温度分布验证、表面水膜和溢流冰厚度、表
面水膜速度分布等研究。主要研究结论如下。

(1)建立了考虑水膜流动和传热的电加热防冰

三维数学模型和计算方法,突破了以往主要基于二

维模型的研究局限。
(2)在研究的参数范围内,来流水滴直径均相

等,当来流速度增大时,翼型表面局部水收集系数

随之增大,来流速度相同时,翼型表面局部水收集

系数基本不变。
(3)翼型防冰表面温度的计算结果与实验数据

的误差基本都在5℃以内,对于来流温度不低于

-6.67℃的工况,计算误差不超过3℃,验证了自

主开发的程序具有较高的计算精度。
(4)当加热功率密度小于10kW/m2时,防冰表

面加热区域的温度较低,但都高于冰点,表面加热

区域不结冰,水膜向下游流动,在表面加热区域的

下游生成溢流冰。
本文的研究成果可应用于飞机部件、航空发动

机进气道与进气部件、无人机等的热防冰模拟、防
冰设计及优化,有望提高飞机在结冰气象条件下的

飞行安全性,降低结冰风险,同时优化加热功率分

配,提高能源利用效率。
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NumericalStudyonElectricallyHeated3DAnti-icing
ConsideringWaterFilmFlowandHeatTransfer

GONGLifeng1,LIShiming2,HUYaping2,LIULei2
(1.AECCHunanAviationPowerplantResearchInstitute,Zhuzhou412002,Hunan,China;

2.CollegeofEnergyandPowerEngineering,NanjingUniversityofAeronauticsandAstronautics,Nanjing210016,China)

Abstract:Icingonaircraftposesaseriousthreattoflightsafety,andelectricheatingisanefficientmethodforanti-icingandde-icing.Athree-
dimensionalmathematicalmodelthatconsiderswaterfilmflowandheattransferforelectricheatinganti-icingwasconstructed.Additionally,a
numericalcalculationmethodforelectricheatinganti-icingwasproposed.Thismethodwasappliedtosimulatethesteady-stateanti-icingprocess
oftheNACA0012airfoilundercontinuouselectricheatingconditions.Theaccuracyofthiscalculationmethodwasvalidatedbycomparisonwith
existingexperimentaldataandcomputationalresults.Theresultsindicatethatwhentheheatingpowerislow,thewaterfilmflowsoutofthe
heatedareaandoverflowiceformsdownstream.Underthesameinflowconditions,ahigherheatingpowerresultsinahigheranti-icingsurface
temperatureandasmallerwaterfilmcoveragearea.Furthermore,thecalculatedanti-icingsurfacetemperaturesarewithin5℃errorcompared
toexperimentaldata,andforinflowtemperaturesnolowerthan6.67℃,theerrorislessthan3℃.
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