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摘　 要:
 

机翼热气防冰数值模拟中,根据 N-S 方程求解流场,用 Euler 法获得水滴撞击特性,通过蒙皮导热将求解得到的内外

流场进行耦合传热并达到稳定后,开始模拟结冰,来进行机翼热气防冰及形成溢流结冰的数值计算。 计算结果表明,热空气

防冰数值模拟是可行和合理的。 采用数值模拟方法对机翼热空气防冰过程进行了模拟,得到了由于引气温度不足或机翼热

空气保护面积不同而导致的不同溢冰高度和位置。 分析了供气温度、防冰区域对翼面溢流冰形成的影响。 结果表明:供气温

度直接正向影响热交换后蒙皮表面温度。 供气温度越低,溢流冰形高度越高,对气动特性影响也越大;热防护区域范围对溢

流结冰结果也会产生影响,热防护区域越大,冻结位置距离驻点越远,而且冰形高度越低,对气动特性影响也越弱。
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0　 引言

1994 年美国发生 ATR-72 飞机事故,2006 年

我国安徽省发生军用飞机失事,据调查发现,事故

均为机翼上形成的冰脊导致的。 形成冰脊的原因

一般是在结冰气象条件下,机翼前缘热气防冰能

力不足以完全蒸发撞击在前缘上的水滴,未蒸发

的部分在空气吹拂下溢流至防冰区域外冻结成

冰,即溢流结冰,并逐渐累积形成冰脊。 从 20 世

纪 90 年代开始,随着大家对冰脊的认识逐渐加

深,发现冰脊会严重破坏飞机的气动外形,使绕过

机翼的气流性质变化,对飞机性能造成较大影响,
学者开始对冰脊的危害展开深入研究。 Bragg[1] 等

研究者通过一系列试验和计算,模拟冰脊形状,开
始研究冰脊对飞机气动性能的影响,分析了不同

冰脊条件下几种翼型的气动特性,并经过进一步

研究分析,指出在特定的结冰条件下,位于翼型的

主升力区会有脊状冰生长聚集,导致翼型的最大

升力系数下降。 Broeren[2] 等通过试验研究对比了

多个不同冰形对翼型的气动特性影响,结果表明

在翼型的最大升力系数、失速迎角方面,脊状冰比

流向冰和角状冰的危害更大。 李焱鑫[3] 等人对生

成了溢流冰脊的超临界翼型进行了数值计算分

析,结合雷诺应力模型,研究了冰脊对超临界翼型

的气动性能影响,结果表明溢流冰脊造成流场提

前发生气动分离,气动性能严重下降。
除了研究冰脊的危害,还有不少学者研究了冰

脊的形成机理及影响因素。 对于过冷大水滴条件

下冰脊的形成,Miller[4]等通过实验进行过仔细的研

究,得到了冰脊的位置和高度受不同攻角、空速、温
度、撞击水滴大小、襟翼位置的影响结果。 Tan[5] 等

通过风洞试验对过冷大水滴的机理进行了研究,包
括碰撞分析、飞溅和分裂特性,为后续研究冰脊的

形成机理及其对气动特性的影响奠定了基础。
Honsek[6] 等通过数值模拟计算,采用欧拉法研究了

过冷大水滴的碰撞特性,模拟计算得到的水滴收集

率与试验结果一致。 易贤[7]采用 CFD 方法,先获得

空气流场分布,再采用水滴项控制方程的有限体积

求解方法,获得水滴收集率,并在 NACA0012 翼型上

进行计算并得到了验证。 顾洪宇[8] 进行了机翼热
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气防冰的数值模拟,对内外流场及蒙皮进行了热质

耦合传热计算,得到模拟溢流冰脊,并研究了不同

结冰环境温度和结冰时间下形成的冰脊对机翼气

动特性的影响。
现役主流商用飞机多采用热气防冰系统来

降低结冰所带来的危害,即通过在机翼前缘的缝

翼内部装备有热气防冰系统对机翼防护区进行

加热,避免机翼关键部位严重结冰。 对于热气防

冰构型,在外界结冰环境一定时,供气参数是影

响防冰系统效果的主要参数。 现有文献中对冰

脊的研究更多的是关注影响冰脊形成的外部环

境因素以及冰脊形成后对气动性能的影响,而对

供气参数这个内部环境因素的影响研究较少。
针对热气防冰构型的机翼,本文基于流固耦合传

热思想,采用欧拉法进行水滴撞击计算,并将计

算结果与文献的计算结果进行对比,验证本文算

法的正确性。 在得到内外流场、水滴撞击计算结

果后,进行内外流场及蒙皮热质耦合传热计算,
研究了供气温度、热防护区域对机翼表面溢流结

冰特性的影响规律,并分析了产生的溢流冰对翼

面气动性能的影响,对后续相关研究提供参考和

借鉴。

1　 数值模拟方法

本文采用的热气防冰系统的模型视图如图 1 所

示,模型弦长为 1
 

m,沿展向宽度为 20
 

mm。

图 1　 热气防冰系统模型(单位:mm)
　

图 1 中参数含义如下:1
 

蒙皮与外流场交界面;
2

 

蒙皮;3
 

蒙皮与内流场交界面;4
 

内流入口;5
 

供气

笛形管;6
 

内流出口;H1
 热防护区域;

 

H2
 蒙皮厚度

(1
 

mm);
 

H3
 内流入口与前缘距离(25

 

mm);D
 

笛形

管直径(50
 

mm);d1
 内流入口直径(3

 

mm);d2
 内流

出口直径(7
 

mm)。 根据文献[9],笛形管喷口位置

对热气防冰结果影响甚微,所以为了便于计算,直
接将喷口定义在-x 方向。 该模型并非最优,但是具

有一定代表性。

机翼热气防冰数值模拟计算的主要工作包括

网格划分、流场计算、水滴撞击特性计算、冰积聚和

后流水计算、蒙皮传热耦合计算等几个部分。
1. 1　 计算网格生成

机翼热气防冰性能计算所需的计算网格包括:
机翼外流场计算网格、防冰腔内流场计算网格和蒙

皮网格,如图 2 所示。

　 a)外流场　 　 　 　 　
 

　 b)内流场　 　 　
 

c)蒙皮

图 2　 网格分布

　
外流场和固体蒙皮为结构网格,由六面体结构

单元构成,单元数分别为 963
 

500 和 200
 

000,内流

场网格为非结构网格,由四面体和棱柱单元构成,
单元数为 1

 

826
 

223。
1. 2　 流场计算

自然界流体流动是有章可循的,任何流动系统

都是遵守着某种规律在运行,而研究这种规律的流

场控制方程,实则是在三大基本守恒定律,即质量

守恒定律、动量守恒定律和能量守恒定律的基础上

构建的微分方程组。
1) 质量守恒方程:

∂ρair

∂t
+▽

→
· ρairuair( ) = 0 (1)

式中,ρ 表示密度(kg / m3),u 表示速度(m / s),t
为时间(s),下标 air 表示空气解;根据文献[10],空
气的可压缩性会对水滴撞击特性产生影响,但是在

马赫数不超过 0. 6 时,这种影响较小,因此本文忽略

空气的可压缩性,假定密度不随时间发生变化,质
量守恒方程变为:

 

▽
→

· ρairuair( ) = 0 (2)
2) 动量守恒方程:
描述黏性流体流动的动量守恒方程也称为 N-S

方程,数学表达式为:

uair·▽
→

ρairuair( ) =▽
→

σ (3)
式中, σ 表示应力张量:

σij = - δijp + μ δ jk▽kvi + δik▽kvj -
2
3
δij▽kvk

é

ë
êê

ù

û
úú

001
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　 　 　 = - δijp + τij (4)
式中,p 表示静压, μ 为动态黏度。 对于无黏流

动,动态黏度设置为 0,即得到 Euler 方程。 对于层

流,黏度由 Sutherland 公式决定:
μ
μ∞

= T
T∞

( )
3 / 2 T∞ + 110

T + 110( ) (5)

式中,T 表示 Kelvin 单位的温度,带下标∞ 的变

量 T∞ = 288
 

K, μ∞ = 17. 9×10-6。
3) 能量守恒方程:

▽
→

· ρairuairH( ) =▽
→

κ ▽
→

T( ) j + viτij[ ] (6)
式中, H 为总焓, γ 为空气比热比 ( 空气为

1. 4),κ 为热撞到系数,计算方式与动态粘度类似:
κ
κ∞

= T
T∞

( )
3 / 2 T∞ + 110

T + 110( ) (7)

再加入气体状态方程,使得整个方程组封闭:
pair = ρairRTair (8)

式中,R 表示气体状态常数。
1. 3　 水滴撞击特性计算

采用欧拉两相流方法模拟水滴撞击现象,物理

模型使用纯水滴模型,通常选择单一水滴尺寸分

布。 由于水滴直径较小,欧拉法的两相流控制方程

通常对水滴进行一些必要的假设[11] :1)水滴均匀分

布,保持为球形且不变形、不破裂;2)水滴之间不碰

撞、不凝聚,撞到壁面后也不飞溅;3)水滴和周围空

气之间不发生热交换;4)只考虑空气对水滴的阻力

影响。 基于以上假设,控制方程如下:
1) 连续方程:

∂
∂t

ρwαw( ) + ▽· ρwαwuw( ) = 0
 

(9)

2) 动量方程:
∂
∂t

(ρwαwuw ) + ▽·(ρwαwuwuw ) = K(uair -uw ) (10)

式中,αw 为水滴在控制容积中所占的体积比,
计算式为: αw = Vw / V ,其中 Vw 是水滴体积,V 是控

制容积。
1. 4　 冰积聚和后流水

固体表面的薄液体在空气剪切力与重力合力

作用后向后流动,基于表面温度,部分薄层液体会

结冰(冰积聚)、蒸发或升华,求解冰积聚一般就是

在物面求解两偏微分方程组。 第一个方程为质量

守恒方程:

ρf
∂hf

∂t
+▽

→
· V

→
fhf( )[ ] = V∞ ·LWC·β - m

·

evap - m
·

ice
 (11)

其中,右端三项分别为水滴撞击导致的质量转

移(薄层的源项)、蒸发导致的质量转移、冰积聚导

致的质量转移(薄层沉积)。
第二个偏微分方程为能量守恒方程:

ρf

∂hfcfT
~

f

∂t
+▽

→
· V

→

fhfcfT
~

f( )
é

ë
êê

ù

û
úú =

cfT
~

f +
‖V

→

d‖2

2
é

ë
êê

ù

û
úú × V∞ ·LWC·β

- 0. 5 Levap + Lsubl( ) m
·

evap + Lfusion + csT
~

( ) m
·

ice

+ σε T4
∞ - T4( ) + Q

·

h + ks T
~
- T

~

a,wall( ) ρ / ms (12)
其中,右端前三项分别为过冷水滴撞击导致的

热转移、蒸发导致的热转移、冰积聚导致的热转移。
右端最后两项为辐射和对流导致的热转移。

系数 ρf , cf , cs , σ , ks , Levap , Lsubl , Lfusion 为流

体和固体的物理属性系数; 参考状态 T∞ , V∞ ,
LWC 为气流和水滴参数; τa,wall 为当地物面剪切应

力, Qh 为对流热通量; β 为水滴收集系数, Vd 为水

滴撞击速度; mevap 为蒸发质量通量; ms 为给定时间

段内的冰积聚总质量。
薄层厚度 hf 、空气 / 水薄层 / 物面交界的平衡温

度 Tf 和瞬时冰的积聚质量 mice ,由兼容性关系来封

闭方程系统,作出如下约束:
hf ⩾ 0

m
·

ice ⩾ 0

hfT
~

f ⩾ 0

m
·

iceT
~

f ⩾ 0

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

(13)

上述不等式保证了平衡温度在冰点 0
 

℃( ) 以

下时,模型预测没有液态水存在,平衡温度在冰点

以上时没有冰形成。
1. 5　 蒙皮传热耦合计算

通过多次调用外流场、水滴撞击特性和内流场

的计算结果进行耦合传热计算,最终得到飞机防护

区蒙皮内 / 外表面温度分布以及防护区外的表面溢

流结冰特性,数值模拟流程图如图 3 所示。

2　 验证算例

为了验证计算模型和方法的正确性,本文以

NACA0012 翼型( 弦长 1
 

m) 为研究对象,进行了

水滴撞击特性计算和溢流结冰计算,并将计算结

果和公开发表的文献中的数值计算结果进行
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图 3　 机翼蒙皮耦合传热模拟流程

　
比较。

算例 1:水滴撞击特性计算。 飞行与气象状态

参数:远场速度 U∞ = 139
 

m / s;液态水含量 LWC∞ =
0. 55

 

g / m3;水滴粒径 MVD = 16
 

μm;攻角 α = 5°,环
境压力 101

 

325
 

Pa,环境温度 300
 

K。
计算结果和文献[12]中拉格朗日法的计算结

果进行比较。 图 4 为机翼前缘附近压力云图和马

赫数云图,图 5 是液态水含量云图,蓝色的代表水

滴遮蔽区,从图中可以看到在壁面附近空气绕过

壁面流动,而水滴则在机翼前缘发生撞击,由于攻

角的存在,驻点往下表面偏移。 由于机翼的几何

形状,导致一部分水滴撞击壁面,一部分水滴掠过

机翼,并在机翼上下表面形成水滴遮蔽区,在此区

域内几乎没有水的存在。 由于攻角的存在,上表

面水滴遮蔽区范围增大,下表面水滴遮蔽区范围

减小。

a)空气压力云图
 

　 　 　 　 　
 

b)
 

MA 云图

图 4　 空气压力云图及 MA 云图

图 6 是局部水收集系数结果, 并且和文献

[12]进行对比,结果吻合较好。 从算例的计算结

图 5　 液态水含量云图

　

图 6　 局部水收集系数与文献[12]的比较

　
果和文献值的比较可知,本文对水滴撞击特性的计

算模型及方法正确,特别是局部水收集系数的极

值,和文献值很接近,撞击极限存在些许误差,但误

差较小。
算例 2:溢流结冰计算。 飞行与气象状态参数:

远场速度 U∞ = 67. 05
 

m / s; 液态水含量 LWC∞ =
1

 

g / m3;水滴粒径 MVD= 20
 

μm;攻角 α = 0°,环境压

力 101
 

325
 

Pa,环境温度 263. 15
 

K,供气温度 335. 4
 

K,
笛形管喷射速度 Vin = 367. 255

 

7
 

m / s;结冰时间分别

为 360
 

s(case
 

a)和 2
 

000
 

s(case
 

b)。
溢流结冰计算结果如图 7 所示,表 1 是带冰翼

型的升阻力数据,与文献[8]中的结果相近。

表 1　 带冰翼型气动性能参数

cases 攻角 a 升力系数 CL 阻力系数 Cd

clean 4 0. 455
 

658 0. 009
 

478

a 4 0. 446
 

92
( -8. 74% )

0. 011
 

03
( +16. 37% )

b 4 0. 374
 

89
( -17. 73% )

0. 015
 

15
( +63. 01% )
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图 7　 溢流结冰计算结果

　

3　 算例分析

本章以 NACA0012 翼型为例,在验证算例的结

冰计算条件基础上,调整供气温度值,重新进行防

冰腔内流场计算,得到稳定状态下的温度分布和速

度分布,然后与外流场和蒙皮进行耦合传热计算,
得到稳定状态下蒙皮表面温度分布,再进行表面溢

流结冰计算,得到溢流冰形,观察溢流冰的位置及

高度,通过对比来研究供气温度的影响。 再更改热

气防冰区域大小,重新进行内、外流场及蒙皮网格

划分,并计算出相同供气温度下内流场温度分布、
蒙皮耦合传热平衡温度分布,最后进行表面溢流结

冰计算,得到溢流冰形,观察溢流冰的位置及高度,
通过对比来研究热气防冰区域的影响。
3. 1　 供气温度对溢流冰形的影响

选取 5 组供气温度 ( 310
 

K、 320
 

K、 330
 

K、
340

 

K、350
 

K),先计算出供气温度为 330
 

K 时内流

场及蒙皮耦合传热计算结果,得到溢流冰形数据,
再通过降低供气温度(320

 

K、310
 

K)和升高供气温

度(340
 

K、350
 

K),分别计算得到内流场及蒙皮耦

合传热计算结果,得到溢流冰形数据,通过对比来

研究供气温度的影响。
热防护区域 H1 = 0. 1

 

m,飞行与气象状态参数:远
场速度 U∞ = 67. 05

 

m/ s;液态水含量 LWC= 1
 

g / m3;水
滴粒径MVD=20

 

μm;攻角 α=0°,环境压力 101
 

325
 

Pa,
环境温度 263. 15

 

K,结冰时间 t=2
 

000
 

s。
1)

 

供气温度降低时的影响

防冰腔内供入热气(T = 330
 

K),进行内流场计

算,得到温度分布如图 8(a)所示;然后进行内外流

场及蒙皮传热耦合计算,得到蒙皮表面平衡温度,
如图 8(b)所示,在此供气温度条件下,热防护区蒙

皮表面最低温度 288. 6
 

K,超过 273. 15
 

K,不会发生

结冰;再进行蒙皮表面溢流结冰计算,结果如图 8
(c)所示,在热防护区后方,机翼上下表面均有溢流

冰产生,表明此温度无法将撞击水完全蒸发,而是

产生了溢流,并在热防护区外冻结形成脊冰。 进一

步降低供气温度至 320
 

K、310
 

K,得到溢流结冰计

算结果如图 9 所示,结果表明溢流冰形位置更加靠

近热防护区,而且冰形高度越高。

a)
 

防冰腔温度分布　 　 　
 

b)
 

蒙皮表面温度分布

c)
 

溢流结冰计算结果

图 8　 供气温度 330
 

K 时计算结果

　

图 9　 溢流结冰计算结果(对比 330
 

K、320
 

K、310
 

K)
　

2) 供气温度升高时的影响

将供气温度升高至 340
 

K、350
 

K,计算结果如

图 10 所示,随着供气温度的升高,溢流结冰位置更

加靠近热防护区,冰形高度也越低,结冰区域减小,
进一步验证了供气温度升高导致溢流水量减少,进
而对溢流冰形高度及冻结区域范围的影响。
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图 10　 溢流结冰计算结果(对比 330
 

K、340
 

K、350
 

K)
　

继续提高供气温度至 358. 5
 

K,内流场计算结

果、蒙皮耦合传热计算结果及溢流结冰计算结果如

图 11(a)所示,机翼上表面只形成了非常少量溢流

冰,而机翼下表面形成的溢流冰明显多于机翼上表

面;提高供气温度至 359
 

K,计算结果如图 11(b)所

示,机翼上表面无溢流冰产生,表明在此供气温度

下,机翼上表面撞击水在热防护区域内被完全蒸

发,这是由于在重力作用下,下表面溢流水量比上

表面多,在此供气温度下,机翼下表面的溢流水大

部分被蒸发,有少量流到了热防护区外并冻结成

冰;进一步提高供气温度至 360. 5
 

K,计算结果如图

11(c)所示,此时机翼上下表面溢流冰均不存在,表
面供气温度达到 360. 5

 

K 时,机翼上下表面撞击水

在热防护区域内均被完全蒸发。

a)
 

供气温度 358. 5K

b)
  

供气温度 359
 

K

c)
 

供气温度 360. 5
 

K
图 11　 溢流结冰计算结果

　
通过以上模拟计算结果可知,供气温度会直接

影响溢流结冰能否形成以及冰形的高度和位置,并
且即使机翼上表面撞击水被完全蒸发,机翼下表面

的溢流水在重力作用下仍会流至热防护区外冻结成

冰,对飞行安全仍然存在不良影响,所以在设计机翼

热气防冰系统时,必须充分考虑各种因素的影响。
3. 2　 热防护区域尺寸对溢流结冰的影响

选取 H1 = 0. 08
 

m,0. 09
 

m,0. 11
 

m,0. 12
 

m,分
别模拟计算得到对应的溢流冰形,如图 12 所示。

图 12　 溢流结冰计算结果对比

　
机翼上下表面产生溢流结冰后翼型的气动性

能参数(升力、阻力)计算结果如表 2 所示。

表 2　 带冰翼型升力、阻力计算结果

cases 攻角 a 升力系数 CL 阻力系数 Cd

clean 4 0. 455
 

658 0. 009
 

478

H1 = 0. 12 4 0. 377
 

19
( -17. 22% )

0. 015
 

30
( +61. 42% )

H1 = 0. 11 4 0. 374
 

89
( -17. 73% )

0. 015
 

15
( +63. 01% )

H1 = 0. 1 4 0. 371
 

20
( -18. 53% )

0. 015
 

90
( +67. 75% )

H1 = 0. 09 4 0. 366
 

64
( -19. 54% )

0. 016
 

49
( +73. 98% )

H1 = 0. 08 4 0. 365
 

77
( -19. 73% )

0. 017
 

72
( +86. 98% )
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　 　 对比发现,随着热防护区域增大,机翼上下表

面产生溢流结冰的高度逐渐减小,对升阻力影响逐

渐降低。 但是,热防护区域越大,为保证整个防冰

区域蒙皮温度超过冰点,所需要的供气流量就要越

高,对发动机所产生的损耗也就越大,而且机翼内

部需要安装大量系统件及留有足够大的油箱尺寸,
所以热防护区域并不是越大越好,而是需要综合考

虑发动机性能及机翼内部空间布局要求,选定一个

合适的热气防冰尺寸,既满足防冰要求,又不至于

对发动机要求过高,同时机翼内部又能留出合适的

空间。

4　 结论

本文通过机翼流场计算、水滴撞击特性计算、
冰积聚和后流水计算、蒙皮传热耦合计算、溢流结

冰计算等,得到不同状态下的溢流冰形数据,分析

了供气温度、热防护区域对翼面溢流冰形成的影

响,计算结果表明:供气温度直接正向影响热交换

后蒙皮表面温度,在供气温度低于 330
 

K 时,供气温

度越低,撞击水蒸发量越少,溢流水量越多,而且溢

流水温度低,冻结位置靠近热防护区,冰形高度及

结冰区域范围明显增加;供气温度高于 330
 

K 时,随
着供气温度增加,溢流水量减少,与外流场热交换

加快,在距离热防护区较近位置处开始冻结,溢流

冰高度及结冰区域范围明显降低。 在飞行状态、结
冰气象条件及供气温度不变的情况下,热防护区域

范围对溢流结冰结果也会产生影响,热防护区域增

加时,参与热交换的蒙皮范围增加,导致蒙皮表面

平衡温度降低,但是仍然超过 273. 15
 

K(0
 

℃ ),会
提高撞击水蒸发量,虽然溢流冰冻结位置更加靠近

热防护区,结冰区域范围增加,但是相对整个翼型

而言,冻结位置远离了驻点,而且冰形高度降低,通
过对比升力和阻力发现,对气动特性影响减弱。
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Abstract:
 

In
 

the
 

numerical
 

simulation
 

process
 

of
 

wing
 

hot
 

air
 

anti-icing,
 

the
 

flow
 

field
 

is
 

solved
 

according
 

to
 

the
 

Navier
 

Stokes
 

equation,
 

and
 

the
 

water
 

droplet
 

impact
 

characteristics
 

are
 

solved
 

by
 

the
 

Euler
 

method,
 

and
 

the
 

solved
 

internal
 

and
 

external
 

flow
 

fields
 

are
 

coupled
 

with
 

heat
 

transfer
 

through
 

the
 

skin
 

heat
 

conduction
 

to
 

achieve
 

stability,
 

and
 

then
 

the
 

simulation
 

of
 

icing
 

is
 

started
 

to
 

carry
 

out
 

the
 

numerical
 

calculation
 

of
 

wing
 

hot
 

air
 

anti-icing
 

and
 

over-
flow

 

ice
 

formation.
 

The
 

calculation
 

results
 

show
 

that
 

the
 

numerical
 

simulation
 

of
 

hot
 

air
 

anti-icing
 

is
 

feasible
 

and
 

reasonable.
 

In
 

this
 

paper,
 

the
 

numerical
 

simulation
 

method
 

was
 

used
 

to
 

simulate
 

the
 

anti-icing
 

process
 

of
 

wing
 

hot
 

air,
 

and
 

the
 

different
 

ice
 

overflow
 

height
 

and
 

locations
 

caused
 

by
 

insufficient
 

bleeding
 

air
 

temperature
 

or
 

different
 

wing
 

hot
 

air
 

protection
 

area
 

were
 

obtained.
 

The
 

influence
 

of
 

the
 

bleeding
 

air
 

temperature
 

and
 

the
 

anti-icing
 

area
 

on
 

the
 

formation
 

of
 

wing
 

overflow
 

ice
 

was
 

analyzed.
 

The
 

results
 

show
 

that
 

the
 

bleeding
 

air
 

temperature
 

directly
 

and
 

pos-
itively

 

affects
 

the
 

skin
 

surface
 

temperature
 

after
 

heat
 

exchange.
 

The
 

lower
 

the
 

bleeding
 

air
 

temperature
 

is,
 

the
 

high-
er

 

the
 

overflow
 

ice
 

is,
 

and
 

the
 

greater
 

the
 

influence
 

on
 

the
 

lift
 

is.
 

The
 

scope
 

of
 

the
 

hot
 

air
 

protection
 

area
 

will
 

also
 

affect
 

the
 

overflow
 

icing
 

results.
 

The
 

larger
 

the
 

hot
 

air
 

protection
 

area
 

is,
 

the
 

farther
 

the
 

overflow
 

ice
 

is,
 

and
 

the
 

lower
 

the
 

ice
 

height
 

is,
 

the
 

weaker
 

the
 

impact
 

on
 

the
 

lift
 

is.
Keywords:

 

hot
 

air
 

anti-icing;
 

numerical
 

simulation;
 

conjugate
 

heat
 

transfer;
 

overflow
 

icing;
 

bleeding
 

air
 

tempera-
ture
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