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摘要：为了研究液态水含量对防冰表面水膜流动换热的影响，基于机翼防冰表面水膜及空气相互作用机理，并考虑水膜表面

传热传质过程，建立了水膜与空气的流动换热模型，得到溢流水膜及空气边界层流动换热的积分控制方程，通过对比文献试验结果

验证了模型的准确性。在此基础上，比较了不同液态水含量条件下防冰表面水膜厚度及主要热流量的分布情况。结果表明：液态水

含量对水膜沿表面厚度分布有明显影响，而对换热过程中各项热流的影响主要集中在水滴撞击区域，加热热流与散热热流随液态

水含量的增加呈现相反的变化趋势。

关键词：水膜；防冰；流动换热；液态水含量；飞机

中图分类号：V211.3 文献标识码：A doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2016.01.012

Influence of Liquid Water Content on Flow and Heat Transfer of Water Film on Anti-Icing Surfaces
ZHENG Mei, ZHU Jian-jun, DONG Wei

渊School of Mechanical Engineering袁 Shanghai Jiao Tong University袁 Shanghai 200240袁 China冤
Abstract: In order to study the effect of liquid water content on flow and heat transfer of water film on anti -icing surface袁 a

mathematical model was developed based on the interaction mechanism of the water film and air boundary layer and considering the mass
and heat transfer of the water film. Governing equations of water film and air flow in the model were both in integral form. The validation of
the model was carried out by the comparison between the computation of the model and the measurement data from the reference. On this
basis袁the film thickness and main heat flux distribution on the anti-icing surface under different liquid water contents were compared.
Results show that the thickness distribution of the water film is affected obviously by liquid water content while the influence for the heat
transfer mainly concentrates on the droplets impingement region. In addition袁the opposite trend can be observed in the distributions of the
heating heat fluxes and heat losses with liquid water content increasing.
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0 引言

结冰是影响飞行安全的一大隐患。当飞机穿越由

亚稳态过冷水滴组成的云团时，部件迎风表面就容易

结冰[1]。气动面结冰会破坏飞机的气动外形，影响其稳

定性和操纵性；发动机进口部件结冰会改变发动机进

气条件，造成进气畸变和推力减小；近些年来，甚至还

发生过由于结冰而直接引发的坠机事故[2-3]。

热气防冰系统是目前用于防止飞机结冰而使用

最为广泛且技术最为成熟的装置。该系统从发动机压

气机中引出带有一定压力的热空气，对防冰部件表面

进行加热，使得撞击表面的过冷水滴受热蒸发，从而

避免结冰[4]。热气防冰系统能够处于 2种工作状态，完

全蒸发系统能够完全蒸发部件表面的撞击水，而不完

全蒸发系统则允许部件表面溢流水存在[5]。对于不完

全蒸发热气防冰系统，冷水滴撞击防冰表面后，未完

全蒸发的液态水在气动力作用下沿表面向后流动，形

成溢流水。溢流水膜的流动形态将直接决定可能的结

冰区域和所需的防冰区域，同时对防冰部件所需的防

冰热流分布造成直接影响。因此，国内外对此开展了
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许多研究[6-11]。Messinger模型[12]是结冰与防冰表面流

动换热分析中最为经典的热平衡模型。结合质量守恒

和能量守恒定律，模型可以求解稳态情况下表面的温

度分布。此后，形成功能相对完善的结冰计算软件，

如：LEWICE [13]、ANTICE [14]、ONERA [15]、CANICE [16] 和

FENSAP-ICE[17]等。很明显，表面水膜的流动形态对防

冰表面的流动换热过程影响很大，但现有的研究工作

大多围绕结冰表面展开，而对防冰表面溢流水膜流动

形态及厚度分布的预测较少。

本文主要关注水膜在防冰表面的流动问题。建立

了防冰表面水膜流动换热的数学模型，并获得了水膜

沿防冰表面流向的厚度以及换热过程中各项热流的

分布情况，以及不同液态水含量对防冰表面流动换热

的影响。

1 水膜流动的物理描述

防冰部件表面的水膜流动现象是伴随水滴撞击

产生的。过冷水滴到达防冰部件表面，会在部件表面铺

展形成 1层水膜。由于受到防冰系统的加热，一部分水

会在流动过程中蒸发，而剩余部分会在气动力的作用

下沿部件表面向后流动形成溢流水。相关研究表明，在

实际飞行过程中部件表面形成的水膜是非常薄的，且

在流动过程中其厚度随着蒸发等作用不断变化。

2维翼型表面水膜流动如图 1所示。在水膜流动

过程中存在质量、动量及能量的交换。从图中可见，其

前方流入的水膜质量与撞击质量都会导致控制体积

内水膜质量的增大，而水膜的蒸发又导致控制体积质

量的减小。水膜沿表面的流动受空气剪切应力和压力

差驱动，并和壁面黏滞力共同对水膜沿壁面法向速度

分布产生影响。此外，水膜还受到部件表面加热和空

气对流换热的作用，使其温度分布改变。为了描述这

些物理过程，将控制体积分为水膜层和空气层，分别

建立相应的控制方程，并给出对应的边界条件。

2 数学模型

在翼型表面建立曲线坐标系（图 1），沿表面流向

方向为 s 轴，法向方向为 y轴。分别取翼型防冰表面
上方水膜和空气边界层的控制体积为研究对象。啄1为

水膜厚度，啄2为空气边界层厚度。控制体积沿 s 方向
长度取为 ds，展向方向取单位宽度。为了便于数学描
述，采用如下假设：

（1）空气边界层和水膜流动均为 2维不可压缩层

流且为定常层流流动。

（2）由于水膜非常薄，同时空气中液态水含量很

小，因此仅考虑空气对水膜的单向耦合作用，同时由

于水膜重力相对于空气剪切力十分小，因此忽略重力

影响，仅考虑空气剪切应力与压力差对水膜流动的驱

动效应。

（3）仅考虑防冰系统运行足够长时间后表面水膜

的流动情况，即稳态情况下的水膜流动问题，且不考

虑防冰失败形成积冰的情况。

（4）控制方程中的所有物性参数均为常数。

2.1 水膜流动控制方程

2.1.1 连续性方程

取控制体积内的水膜为研究对象，进入控制体的

质量包括前一控制体溢流到当前控制体的质量m觶 in和

由于水滴碰撞进入控制体积的质量m觶 imp。流出控制体

积的质量包括当前控制体积溢流到下一控制体积的

质量m觶 out和控制体积表面由于蒸发损失的质量m觶 evap。

根据质量守恒原理，水膜流动的连续性方程应满足

m觶 in+m觶 imp=m觶 out+m觶 evap （1）

控制体积内撞击水量m觶 imp为

m觶 imp=LWC·茁·u∞·ds （2）

式中：LWC为液态水含量；茁为局部水收集系数；u∞为
无限远处的来流速度。

控制体积内的蒸发水量m觶 evap
[2]为

m觶 evap=
0.622hc

Cp,air

Pv,w-Pv,e

Pe-Pv,w
蓸 蔀·ds （3）

式中：hc为对流换热系数；Cp,air为空气定压比热容；Pv,w

为溢流水表面饱和蒸汽压；Pv,e为自由来流边界层饱

和蒸汽压。

啄1—水膜厚度；啄2—空气边界层厚度；mevap—水膜表面蒸发质量；mimp—水滴撞击质量；min—流入控

制体积的质量；mout—流出控制体积的质量；qc—对流换热；qd—加热撞击水滴的散热；qevap—蒸发散

热；q imp—水滴撞击动能；q in—控制体积进口焓值；qout—控制体积出口焓值；qw—壁面导热

图 1 防冰机翼表面水膜流动
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在一定条件下，饱和蒸汽压可以表示为关于温度

的函数[8]

Pv（T）=2337·e
6789 1

293.15
- 1

T蓸 蔀-5.031ln T
293.15蓸 蔀

（4）

考虑水膜沿 y方向的速度分布，控制体积进、出
口的质量流量为

m觶 in=
啄1

0乙 籽wateruwaterdy （5）

m觶 out=
啄1

0乙 籽wateruwaterdy+ 坠坠s
啄1

0乙 籽wateruwaterdy蓸 蔀 ds （6）

因此，水膜的连续性方程可以简化为

LWC·茁·u∞- 0.622hc

Cp,air

Pv,w-Pv,e

Pe-Pv,w
蓸 蔀 =

坠坠s

啄1

0乙 籽wateruwaterdy蓸 蔀 （7）

2.1.2 动量方程

防冰部件表面的水膜在流动方向上主要受到空

气剪切应力、沿流动方向的压力差以及壁面黏滞力的

作用。水膜沿表面流动方向受到的合力 Fs-water
[18]为

Fs-water=p啄1- p+ 坠p坠s ds蓸 蔀（啄1+d啄1）+

p+着 坠p坠s ds蓸 蔀 d啄1-子0ds+子airds （8）

式中：p 为机翼表面静压力；着为压力梯度增量系数，
为极小值；子0为壁面黏滞应力；子air为气 -液界面空气

对水膜的剪切应力，由 子=滋（du/dy）确定。将上式展开
整理后并忽略 2阶小量可得

Fs-water= -啄1·
坠p坠s -子0+子air蓸 蔀 ds （9）

考虑控制体积各表面的动量通量。由此，总的动

量通量为

M觶 water=m觶 evapu啄1-m觶 impu∞,s-
啄1

0乙 籽wateru2
waterdy+

啄1

0乙 籽wateru2
waterdy+ 坠坠s

啄1

0乙 籽wateru2
waterdy蓸 蔀 ds蓸 蔀 （10）

式中：u∞,s为水滴撞击表面时沿 s方向的速度。
由动量定理可知，对于控制体积，动量变化率和

储存动量增量之和等于作用于控制体积上的合力[19]。

运用定常流动的假设，水膜控制体积的动量方程为

-啄1·
坠p坠s -子0+子air蓸 蔀 ds=

m觶 evapu啄1-m觶 impu∞+ 坠坠s
啄1

0乙 籽wateru2
waterdy蓸 蔀 ds （11）

式中：u啄1为气 -液界面水膜速度。

对于不可压缩层流，速度分布可以用 1个多项式

表示，由边界条件可以确定其各项系数。对于水膜流

动，由于其厚度较薄，可以假设边界层速度为２次方

多项式分布。在沿流向方向的某一给定位置，水膜边

界层速度分布是关于 y的抛物线函数。运用壁面无滑
移假设，以及水膜在气 -液界面处的边界条件，水膜

内速度分布为

uwater=
2u啄1

啄1
- 子air

滋water
蓸 蔀 y+

子air

啄1·滋water
-

u啄1

啄1

2蓸 蔀 y2 （12）

其中：u啄1
、啄1、子air均为关于 s的函数。

2.1.3 能量方程

从图 1中可见，进入控制体积的能量包括水滴撞

击防冰表面带入的动能 Qimp、水膜由前一控制体积流

入当前控制体积带入的能量 Qin和由防冰表面导入的

能量 Qw。离开控制体积的能量包括流出当前控制体

积带走的能量 Qout、由于蒸发损失的能量 Qevap、控制体

积表面与空气对流换热损失的能量 Qc和加热碰撞水

滴损失的能量 Qd。根据热力学第 1定律，水膜控制体

积的能量方程为

Qimp+Qin+Qw=Qout+Qevap+Qc+Qd （13）

考虑换热面积 1·ds，单位面积控制体积进、出口
热流密度之差为

q觶 out-q觶 in=
坠坠s

啄1

0乙 籽wateruwaterCp,water（Twater-T∞）dy蓸 蔀 （14）

式中：Cp,water为液态水的定压比热容；Twater为水膜内的

温度分布；T∞为自由来流温度。
单位面积各项热流密度为

q觶 imp=
1
2
（LWC·茁·u∞）u肄

2
（15）

q觶 w=-姿water
坠Twater坠Y |y=0 （16）

q觶 evap=
0.622hc

Cp,air

Pv,w-Pv,e

Pe-Pv,w
蓸 蔀·Le （17）

q觶 c=hc（Tw-s-T∞） （18）

q觶 d=（LWC·茁·u∞）Cp,water（Tw-s-Td） （19）

由于水膜厚度较薄，其边界层内的温度分布可以

假设为线性分布，代入边界条件求解后可以表示为

Twater=Twall+
Tw-s-Twall

啄1
y （20）

由此，水膜的能量积分方程可以简化为
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坠坠s
啄1

0乙 籽wateruwaterCp,water（Twater-T∞）dy蓸 蔀 =

-姿water
Tw-s-Twall

啄1
+ 1

2
（LWC·茁·u∞）u∞

2
- （21）

hc（Tw-s-T∞）- 0.622hc

Cp,air

Pv,w-Pv,e

Pe-Pv,w
蓸 蔀·Le

-（LWC·茁·u∞）Cp,water（Twater-Td）

式中：姿water为液态水的导热系数；Le为液态水的蒸发

潜热；Tw-s为气 - 液界面水膜表面温度；Td 为碰撞水

滴的温度，可以视为与来流温度相等。

2.2 空气边界层流动控制方程

取空气边界层的控制体积为研究对象，与水膜控

制体积的分析方法相类似，在 s 方向上，空气控制体
积的总动量通量为

M觶 s-air=m觶 airue=-ue
坠坠s

啄1+啄2

啄1
乙 籽airuairdy蓸 蔀 ds （22）

其中：ue为空气边界层靠近主流位置的速度；籽air为自

由来流空气密度；uair为空气边界层的速度分布。

沿 s方向，空气控制体积所受合力为

Fs-air=p啄2- p+ 坠p坠s ds蓸 蔀（啄2+d啄2）+

p+着 坠p坠s ds蓸 蔀 d啄2-子'airds （23）

其中：子'air为气 -液界面水膜对空气的黏滞力，与 子air

互为作用力和反作用力。简化可得

Fs-air=- 啄2 坠p坠s +子'air蓸 蔀 ds （24）

根据动量定理可以写出完整的动量积分方程，并

简化可得

子'air+啄2 坠p坠s =ue
坠坠s

啄1+啄2

啄1
乙 籽airuairdy蓸 蔀 -

坠坠s
啄1+啄2

啄1
乙 籽airu2

airdy蓸 蔀 （25）

同样假设空气边界层速度为 1个 2次多项式分

布，代入边界条件后可求得

uair=ue-
ue-u啄1

啄2

2 （啄1+啄2）2+

2
ue-u啄1

啄2

2 （啄1+啄2）y-
ue-u啄1

啄2

2 y2 （26）

气 -液界面黏滞力由边界层速度梯度决定

子'air=-滋air
duair

dy |y=啄1
（27）

3 求解过程

表面水膜的流动需要通过求解水滴撞击特性以

获得水滴撞击量，而空气流场求解是获得水滴撞击特

性的前提。2 维翼型的外流场数据通过商业软件

ANSYS Fluent获得，而局部水收集系数采用欧拉法，

基于 Fluent用户自定义标量方程求解。

水膜流动控制方程采

用 Matlab编程求解。在每

1个迭代步中，依次求解

空气边界层动量方程、水

膜连续性方程、动量方程

和能量方程。在每 1迭代

步结束时将求解得到的水

膜厚度、空气边界层厚度、

水膜上表面温度和厚度与

迭代开始前的值进行对

比，以判定迭代是否收敛。

若迭代收敛则输出计算结

果，反之则将计算结果作

为迭代初始值进行新 1轮

迭代直至收敛。整个计算

过程如图 2所示。

4 算例验证

采用文献[20]中的试验作为算例，对建立的 2维

水膜流动换热模型进行验证。文献[20]中给出了利用

DIP技术获得的 NACA 0012翼型表面液态水的流动

形态和水膜厚度。因此，2维模型的有效性主要通过

对比文献中稳态情况下的连续水膜厚度测量结果来

验证。

对比试验中的模型为截面 NACA 0012翼型，其弦

长为 0.101 m，攻角为 0毅，
试验均在室温条件下进

行。试验过程中液态水含

量（LWC）以及平均水滴直

径（DMV）等参数见表 1。

在进行水膜流动计算前，先采用 ANSYS Flu-ent

14.5软件计算翼型表面空气流场并迭代至收敛；在此

基础上，再采用欧拉法[21]计算水滴撞击特性并获得翼

型表面的局部水收集系数。翼型表面的局部水收集系

图 2 计算流程

u∞/

（m/s）

25

T∞/

℃

20

LWC /

（g/m3）

10

DMV/

滋m

20

表 1 模型计算状态参数
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数分布如图 3所示。

在获得空气流场及水

滴撞击特性计算结果的基

础上，求解 2维水膜流动换

热模型，可得到水膜在翼型

表面各位置处的厚度分布。

翼型表面水膜厚度的

计算结果与文献中试验测量结果的对比如图 4所示。

从图中可见，当表面液态水以稳态连续水膜形式存在

时，即水膜未破裂之前，本文模型的计算结果与试验结

果在总体趋势上吻合良好，水膜厚度均沿表面流向不

断增加，仅在驻点区域附近计算结果与试验结果有所

偏差。但从整体趋势和水

膜厚度的数量级的吻合度

方面而言，提出的 2维水

膜流动换热模型在一定程

度上能较为准确地反映翼

型表面的水膜流动情况。

5 液态水含量对水膜流动换热的影响

在不同气象参数条件下，防冰部件表面的水膜流

动会呈现不同的特性，从而影响表面换热过程。液态

水含量作为主要的气象参数之一，对防冰表面水膜流

动换热过程会产生影响。

不同液态水含量下算例的计算状态参数见表 2。

5.1 水膜厚度分布

不同液态水含量条件

下水膜厚度沿翼型表面的

分布如图 5所示。从图中

可见，机翼表面水膜厚度

的数量级均在微米级，沿

翼型表面的分布呈现先增

后减的趋势。在水滴撞击区域，部件表面水膜质量的

改变主要受到撞击与蒸发的综合作用。由于在驻点附

近撞击质量相比蒸发质量要大得多，因此水膜沿表面

向后流动过程中先不断变厚；当水膜经过一定流动

后，其蒸发质量会超过撞击量，此时表面水膜达到最

大厚度，此后水膜的厚度会在流动过程中不断减小，

直至被完全蒸发。随着液态水含量的增加，水膜沿翼

型表面的铺展区域及最大厚度均有所增加。由于液态

水含量的增加会使翼型表面水滴撞击质量增加，不同

液态水含量条件下机翼表

面水滴撞击质量的分布如

图 6所示；而在相同防冰

状态下由于水膜厚度很

薄，水膜表面与气流温差

几乎保持不变，使表面液

态水蒸发量近似相等。因

此，根据水膜质量守恒方

程可知，表面溢流水增加，

即表现为水膜厚度增加。

5.2 主要热流项分布

不同液态水含量下水膜换热过程中主要热流项

的分布情况如图 7~9所示。从各图的局部放大图中均

可见，液态水含量对于水膜流动过程中换热热流的影

响主要集中在翼型表面的水滴撞击区域。从图 7中可

见，机翼壁面导热热流随液态水含量的增加而增加。

而从图 8、9中可见，随着液态水含量的增加，在水滴

撞击区域内，水膜表面由于蒸发和对流换热作用所损

失的热量反而略有减小。

因为在水滴撞击区域内，

水滴撞击质量随液态水

含量的增加而增加，使得

溢流水量增加，导致水膜

控制体积进、出口焓值之

差增大，即 qout-q in 增加。

图 4 水膜厚度分布

图 5 不同液态水含量下

水膜厚度的分布

图 6 不同液态水含量下机翼

表面水滴撞击质量的分布

图 7 不同液态水含量下机翼

表面导热热流的分布

图 8 不同液态水含量下水膜

表面蒸发散热热流的分布

图 9 不同液态水含量下水膜

表面对流换热热流的分布

参数

防冰表面温度 Twall /℃

自由来流速度 u∞/（m/s）

总温 T∞ /℃

液态水含量 LWC /（g/m3）

平均水滴直径 DMV /滋m

1

10

44.4

-5

0.5

20

2

10

44.4

-5

1.0

20

3

10

44.4

-5

1.5

20

4

10

44.4

-5

2.0

20

状态点

表 2 不同液态水含量下的计算状态参数

图 3 局部水收集系数分布

63



航 空 发 动 机 第 42卷

因此，由水膜能量平衡方程可知，当液态水含量增加

时，即使热损失有所减少，但壁面导热热流仍有所增

加。

6 结论

以防冰表面水膜的流动换热作为研究对象，基于

水膜及空气的相互作用机理，建立了水膜流动的连续

性方程、动量方程和能量方程以及空气边界层动量方

程。通过对文献算例的求解，本文模型的有效性得到

验证。通过改变算例的液态水含量，研究了液态水含

量对表面水膜厚度及各项热流分布的影响。主要结

论如下：

（1）在驻点附近的水滴撞击区域，水滴撞击质量

对水膜厚度影响较大；到达撞击极限后，水膜表面蒸

发作用开始占主导地位，由此，水膜厚度沿机翼表面

的分布呈现先增后减的趋势；

（2）液态水含量的增加使得表面撞击区域内的收

集水量增加，表现为水膜在表面的铺展面积及最大厚

度均随之增加；

（3）液态水含量对壁面导热热流、蒸发及对流换

热作用产生的热损失的影响主要集中在水滴撞击区

域，且加热热流和散热热流随液态水含量的增加呈现

相反的变化趋势。
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