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某型飞机机翼防冰系统性能验证研究
Research of Wing Anti-ice System Performance
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摘摇 要:
介绍了某型支线客机机翼防冰系统的性能验证思路,即通过采用 2. 5D 试验模型验证三维防冰系统的性能。
选取一个典型状态点分别进行了 2. 5D 及三维模型的性能计算分析,同时进行了相同状态点时 2. 5D 模型的

冰风洞试验结果分析,最后将 2. 5D 模型计算结果与试验结果进行对比分析,修正 3D 模型的计算结果,从而

达到验证整个防冰系统性能的目的。
关键词:防冰系统;2. 5D 模型;冰风洞试验;对比分析

[Abstract] A certain type of civil aircraft wing anti-ice system performance validation was introduced briefly first:
the 2. 5D test model to verify the performance of three dimensional wing anti-ice system. A typical test condition
selected to carry out the calculation of 2. 5D model and 3D model performance, meantime the icing wind tunnel test
result of 2. 5D model for same condition was analyzed. At last, the 2. 5D model calculation results with the experi鄄
mental results were compared and analyzed, and fixed the calculation results of 3D model,so as to achieve the pur鄄
pose to verify the ice protection system performance.
[Key words] Anti-ice System;2. 5D Model;Icing Wind Tunnel Test;Comparison Analysis

0摇 引言

飞机机翼结冰会破坏其气动外形,从而导致阻

力增加,升力下降,操纵性、稳定性下降,最终对飞

行安全构成很大的威胁。 因此,飞机结冰及其防护

技术研究是飞机尤其是大型客机研制不可忽视的

重要方面,而作为飞机产生升力的部件机翼,其防

冰系统是整个飞机防冰系统中最为关键的部分。
在机翼防冰系统研发过程中,利用各种方法

(包括计算分析、试验试飞等)对系统的性能进行验

证是必不可少的一个环节。 随着防冰系统的发展

成熟,对于系统的性能计算也出现了多种分析方

法[1-2],部分甚至已形成商业软件。 但是单靠计算

分析来表明防冰系统的符合性是远远不够的[3],同
时需要进行相关的冰风洞试验及自然结冰试飞对

系统的计算分析结果进行验证,从而最终评估整个

机翼防冰系统的性能。
但由于冰风洞试验或者自然结冰试飞的状态

点毕竟有限,因此必须通过有限状态点的对比分

析,修正计算分析结果,进而扩展到 CCAR25 部附录

C[4]中大量状态点的计算结果,以此来表明机翼防

冰系统的性能对设计要求及条款的符合性。 因此

对于如何建立机翼防冰系统计算分析与试验结果

的对比分析方法显得尤为重要。

1摇 系统性能验证思路

针对机翼防冰系统性能的试验验证,试验时模

型的设计是一个难点,绝大多数主机制造商会采用

2D 模型(某一截面沿垂直于被拉伸截面的引导线

拉伸形成)带防冰系统进行试验,同时由于受冰风

洞尺寸的限制,部分会采用 2D 缩比模型或 3D 缩比

模型来验证系统的设计性能是否满足要求。 目前

几乎所有的民用飞机中机翼均采用后掠翼,因此使

用 2D 模型很难真实模拟机翼后掠时的流场及换热

情况,从而对于计算分析模型的修正会存在一定的

偏差。
采用缩比模型进行机翼防冰系统的性能验证

试验时,缩比参数的换算又是一个较大的难题,若

31

技术研究
Technology Research



2013 No. 4蛐(季刊)总第 111 期

防冰系统模型进行缩比时,不仅需考虑机翼模型的

缩比,同时需要考虑防冰系统热气参数和相关气象

参数的缩比。
本文中采用 2. 5D 冰风洞试验模型(某翼型截

面考虑机翼后掠角拉伸形成)验证某型支线客机机

翼防冰系统的性能,结果更为可靠,同时通过该方

法可更准确利用试验结果对计算结果进行修正。
采用 2. 5D 冰风洞试验模型验证机翼防冰系统

性能的方法主要包括以下步骤:
(1)确定临界截面,并生成 2. 5D 模型;
(2)根据附录 C,结合飞机引气参数,确定关键

状态点;
(3)据已确定的状态点,计算 2. 5D 模型及 3D

全尺寸模型防冰系统性能;
(4)对 2. 5D 模型进行相同状态点下冰风洞

试验;
(5)将 2. 5D 模型试验结果与计算结果进行

对比;
(6)评估机翼防冰系统性能。
其分析方法流程如图 1 所示。

图 1摇 分析方法的流程图

摇 摇 使用 2. 5D 模型进行机翼防冰系统冰风洞试验

时,将 2. 5D 模型中间区域截面的试验结果值作为

最终结果,能够较为真实地模拟所选临界截面在考

虑机翼后掠角时的外流场及换热情况,同时避免因

冰风洞壁面效应带来的负面影响,若采用 3D 全尺

寸模型进行试验时,由于受冰风洞的尺寸所限仅能

选择真实机翼沿展向某段位进行,但经过分析认为

此时由于模型的复杂性及冰风洞壁面影响,整个模

型的外流场结果会较大地偏离真实情况,很难为机

翼防冰系统的性能验证提供保障。
将 2. 5D 模型冰风洞试验结果与其对应的计算

分析结果进行对比,如果两者结果吻合较好,此时

可直接使用相同计算分析软件进行的 3D 计算结果

评估机翼防冰系统的性能。 如果两者结果有一定

的偏差,则需找出两者之间的关系,用 2. 5D 冰风洞

试验结果修正 2. 5D 计算结果,以此修正 3D 计算结

果,从而使用修正后的 3D 计算结果进行防冰系统

性能评估。

2摇 计算分析

2. 1摇 计算方法

热气防冰系统具有换热器的特点,外部除了对

流散热,同时还包括外部水滴引起的其他传热(如
蒸发散热等),另外内部结构复杂使得内部热气流

动和换热较复杂。 基于上述特点,防冰系统的耦合

传热过程模拟、表面温度的计算比较复杂。
本文中采取 Fluent 软件,利用用户自定义函数

UDF,将外部热载荷、内部热气加热热流以及固壁导

热三者进行传热强固耦合求解,得到表面平衡温

度。 在 FLUENT 软件二次开发计算时,通过求解空

气 N-S 方程,在流场计算时先将空气流场计算收

敛,紊流模型采用 Spalart - Allmaras 模型进行流动

数值模拟。 流场计算时设置边界条件:采用速度入

口(velocity-inlet),压力出口(pressure-outlet)条件。
根据已知条件设置空气入口速度、紊流参数、大气

压力等条件,空气为非可压缩流。 在求解完空气流

场后,再利用基于 UDS 输运方程框架求解水滴的控

制方程,得到网格各点的水滴容积分数及水滴速

度。 最后,通过 FLUENT 的 UDF 进行处理计算得到

局部水收集系数。
在外部对流换热系数计算时采用附面层积分

法[5],这样既可保证计算精度,同时可提高计算速

度。 由于防冰系统内部流动复杂,本文中内部对流

换热系数采用 CFD 方法,在壁面附近采用边界层网

格来捕捉附面层内剧烈流动和温度变化。
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在表面温度耦合计算时,采用基于 FLUENT 软

件,利用用户自定义函数 UDF 将外部热载荷、内部

热气加热热流以及固壁导热三者进行传热强固耦

合求解,得到表面平衡温度。 其中利用 UDF 编程实

现蒙皮外表面热载荷的计算及热流边界条件的自

动加载,以使迭代过程自动推进。 通过以上方法得

到计算收敛后的表面平衡温度,供防冰系统性能分

析评估使用。 图 2 为表面温度计算流程。

图 2摇 三维热气防冰系统表面温度计算流程

2. 2摇 计算状态点

本文中选取某一待机时的状态进行分析,具体

参数如表 1 所示,热气参数如表 2 所示。
表 1摇 结冰气象状态点

状态 高度∕ ft 马赫数
环境温
度∕益

MVD ∕
滋m

LWC ∕
g / m3

1 8 000 0. 38 -9. 2 20 0. 44

表 2摇 模型入口热气参数

状态 压力 / bar 温度 / 益 流量∕ kg / s

1 1. 79 176 0. 077

2. 3摇 模型选取

本文中分析时,针对 3D 模型外流场计算选取

半机身(由于飞机沿机身对称面两侧完全对称),内
流场计算时考虑全尺寸计算量较大,因此截取缝翼

前缘某段防冰腔进行内流场及蒙皮表面温度耦合

计算,选取防冰腔模型如图 3 所示。

图 3摇 某段防冰腔示意图

摇 摇 在进行 2. 5D 模型计算分析时,充分考虑试验

风洞的相关尺寸限制进行设计模型。 外流场计算

时考虑试验件在冰风洞中的安装关系进行分析(即
考虑风洞壁面等),内流场及蒙皮表面温度耦合迭

代计算时选取模型前缘缝翼中间某段防冰腔进行

(结构形式类似图 3 所示)。
注:其中 2. 5D 模型成型截面位于所选取 3D 防

冰腔模型中间某截面,以使得结果具有可对比性。
2. 4摇 计算结果

本文中计算结果主要包括外流场参数、水滴撞

击特性参数、表面温度分布等。
外流场的计算结果主要输出对流换热系数,由

于在前缘缝翼防冰表面进行质量和能量守恒[6] 计

算时,对流换热项所占比例较高,因此对流换热系

数的输出对于防冰系统的性能校核计算至关重要。
水滴撞击特性计算是指在外流场计算的基础上,进
行局部水收集系数的计算,为后续防冰腔性能计算

提供基础。 对流换热系数及局部水收集系数均为

过程参数,而蒙皮表面温度分布则是考核防冰系统

性能最终的结果参数。
本文中选取 2. 5D 模型及 3D 模型(图 3 所示)

中间截面进行局部水收集系数、对流换热系数以及

系统工作稳定时蒙皮表面温度分布结果的输出。
具体如图 4 ~图 6 所示。

图 4摇 2. 5D 及 3D 模型中间截面局部水收集系数
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图 5摇 2. 5D 及 3D 模型中间截面对流换热系数

图 6摇 2. 5D 及 3D 模型中间截面表面温度分布

3摇 试验结果

本文中进行某型飞机机翼防冰系统 2. 5D 模型

冰风洞试验时,选择前缘缝翼与计算结果输出相同

的截面进行测温热电偶(K 型)的布置。 试验中测

温热电偶布置在所选截面蒙皮内表面,以避免外界

环境因素干扰影响。 具体布置位置示意如图 7
所示。

图 7摇 蒙皮表面测温点布置示意

摇 摇 试验过程中根据某型客机机翼防冰系统流量

制度,按照表 1 中所示状态点调整冰风洞对应的供

气参数(包括供气温度、压力等),同时保证表 1 中

所示所有试验参数稳定后,记录前缘缝翼蒙皮表面

各测温点的数值。 系统稳定时所选截面蒙皮表面

温度分布如图 8 所示。

图 8摇 2. 5D 模型中间截面温度分布(试验结果)

4摇 结果对比分析

本文中分别进行了 2. 5D 模型计算结果与试验

结果、2. 5D 模型计算结果与 3D 模型计算结果的对

比分析(如图 4 ~ 图 6 所示)。 其中 2. 5D 模型对比

了蒙皮表面温度分布的计算结果与试验结果,具体

如图 9 所示。

图 9摇 2. 5D 模型表面温度计算与试验对比

摇 摇 通过图 6 ~ 图 8 可以看出,2. 5D 模型与 3D 模

型计算分析得到的对应截面局部水收集系数、对流

换热系数及表面温度分布结果吻合情况良好。 可

以说明采用 2. 5D 模型进行机翼防冰系统的冰风洞

试验时,2. 5D 模型中间区域的外流场及水滴撞击特

性等数据有效。
通过图 9 可以看出,2. 5D 模型表面温度分布计

算结果与试验结果趋势吻合较好,计算结果整体较

试验结果偏低,主要由于计算分析中网格划分的质

量、部分边界的设置及假设所致。 同时从图 9 中可

以看出,下表面计算较试验结果偏低约 15益,驻点

前缘及上表面偏低约 20益 ~30益。
通过以上对比分析,本文中将 3D 模型对应截

面表面温度分布的计算结果进行了修正,修正后蒙

皮表面温度分布如图 10 中黑色实线所示。
(下转第 45 页)
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变形,铝合金连接板与复合材料之间有约 5mm 的相

对位移。

3摇 结论

通过试验明确了不同对接型式的破坏模式,不
同对接结构型式的破坏载荷和承载能力,这对飞机

下壁板对接结构的选型和钉连接的设计具有重要

的参数支持。 试验对飞机结构设计具有重要意义,
具体表现在以下几个方面:

(1)破坏模式:“土冶字型连接型式的破坏模式

为第四排螺栓纤维拉伸断裂破坏及长桁和接头连

接处孔边复合材料纤维挤压破坏,而“T冶型连接型

式的破坏模式为第一排钉载所在截面铝合金接头

拉伸断裂;
(2)破坏载荷:各类试验件的破坏载荷的变异

系数最大的为 4. 8% ,对比不同连接型式的试验件

平均破坏载荷,“T冶型试验件的抗拉强度比“土冶型
抗拉强度高 7. 8% ;

(3)经过分析和试验对比,最终选择下壁板对

接方式为“T冶字型材对接结构。
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图 10摇 修正后 3D 模型计算及试飞结果对比

摇 摇 通过修正后 3D 模型表面温度计算结果与试飞

结果分析对比可以看出,修正后 3D 模型计算结果

与试飞结果吻合良好。 因此本文中提到通过 2. 5D
模型验证机翼防冰系统性能的分析方法有效可行,
从而可对较多状态点下 3D 模型的计算结果进行分

析修正,以为系统自然结冰试飞提供数据支持,并
为最终评估机翼防冰系统的性能提供依据。

5摇 结论

本文中介绍了某型客机机翼防冰系统性能的

验证思路,即通过采用 2. 5D 试验模型验证三维机

翼防冰系统性能的分析方法。
文中通过进行计算、试验结果分析,采取举例

方式说明了方法的有效性。 即首先选取一个典型

状态点分别进行了 2. 5D 及 3D 模型的性能计算,同

时进行了相同状态点时 2. 5D 模型的冰风洞试验结

果分析,最后将 2. 5D 模型表面温度分布的计算结

果与冰风洞试验结果进行对比分析,修正了对应 3D
模型的计算结果,同时将修正后 3D 模型表面温度

分布计算结果与试飞结果进行了对比,验证了本文

中所提出机翼防冰系统验证思路的正确性,修正后

3D 计算分析结果可为机翼防冰系统自然结冰试飞

提供更可靠的数据支持。
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