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摘要： 分流环表面换热特性对提升防冰设计效能至关重要。针对传统热气防冰方案中试验件与试验方案系统复

杂、成本高昂等问题，本文提出了一种新型电加热膜防冰设计方案的分流环表面换热系数的试验方法。根据能

量守恒定律，推导出分流环表面换热系数理论公式。试验研究了不同俯仰角、速度、液态水含量（Liqid water 
content，LWC）以及水滴中位体积直径（Median volumetric diameter， MVD）等对分流环表面换热特性的影响。试

验结果表明：前缘区域换热系数随俯仰角先增大后降低，25°俯仰角是明显的转折点；相同喷雾条件下的前缘区

域、下表面区域的平均换热系数约是干空气条件下的 3 倍；分流环前缘的换热系数明显大于上、下表面的换热系数。
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Experimental Study on Surface Heat Transfer Characteristics of Split Ring 
Based on Anti‑icing Design Scheme of Electric Heating Film
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Abstract:The surface heat transfer characteristics of the split ring is very important to improve the efficiency 
of anti-icing design. In view of the complexity and high cost of the test rig in the traditional hot gas anti⁃icing 
scheme， this paper puts forward a new type of electric heating film anti-icing design scheme. According to the 
law of energy conservation， the theoretical formula of surface heat transfer coefficient of split ring is deduced. 
The influences of different pitch angle， velocity， liquid water content（LWC） and median volumetric diameter
（MVD） on the surface heat transfer characteristics of the split ring are experimentally researched. The 
experimental results show that the heat transfer coefficient in the leading edge region first increases and then 
decreases with the pitch angle， and the 25° pitch angle is an obvious turning point. Under the same 
conditions， the average heat transfer coefficient of the leading edge and the lower surface under the spray 
condition is about 3 times that under the dry air condition. The heat transfer coefficient of the leading edge of 
the split ring is significantly greater than those of the upper and lower surfaces.
Key words: heat transfer characteristics； split ring； electric heating film； anti-icing； heat transfer calculation； 

wind tunnel test

结冰严重威胁航空飞行安全，它对航空发动机 的正常工作会产生严重影响，轻则引起功率或推力
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的损失，重则会因冰脱落导致叶片损伤甚至会造成

发动机停车等严重后果［1］。鉴于此，适航条例要求

根据不同结冰工况开展结冰安全评估［2］。在涡扇

航空发动机进气系统中，分流环结构直接决定内外

涵道的流通面积比，从而影响压气机进气流量。若

分流环结冰，可能引发压气机喘振或推力明显降

低，进而对发动机的安全与性能产生直接影响。因

此，为了保证飞行安全以及满足防冰条款的要求，

必须开展分流环防冰设计与精细化研究。

在航空发动机设计研发过程中，国内外专家对

飞机防冰、分流环端部流场及发动机进气道等重点

防冰区域开展了防冰设计与性能分析研究［3⁃6］。同

时围绕来流速度及液态水含量（Liquid water con⁃
tent，LWC）等主要影响因素对典型防冰表面的防

冰开展了换热与温度场计算，研究指出来流速度越

大，对流换热越剧烈，基本呈现正相关关系［7⁃8］。液

态水含量对热流、蒸发与对流换热的影响主要集中

于水滴撞击区域［9⁃10］。除此之外，文献［11］开展了

航空发动机短舱防冰研究，获得发动机短舱的局部

水收集系数、蒙皮表面温度的分布情况及各处溢流

水量，并由此判定此防冰系统性能是否达到要求。

文献［12］通过计算完全蒸发和湿状态下的热载

荷，确定了发动机短舱防冰严酷状态及所需热流

量。文献［13⁃17］围绕航空发动机进口支板的结冰

危害与防护需要，开展了试验与仿真分析计算，分

析了自由流静态温度、液态水含量和防冰热风质量

流量对防冰系统性能的影响，获得了支板等典型区

域的换热特性与温度场计算方法。除了热气防冰

技术之外，文献［18⁃20］在叶片与支板的电加热防

冰试验技术方面开闸了相关研究与应用，电加热系

统具有提供热气防冰热量同等的效果，为本文开展

试验技术研究提供了基础支撑。文献［21］采用试

验与仿真相结合的方法，研究了分流环结冰与结冰

预测仿真。文献［22］研究了大跨度粒径过冷大水

滴（Supercooled large droplet， SLD）（0~1 500 μm）

中两个重要因素，即粒径效应和过冷度影响结冰

的机理，从理论上建立了过冷度传热影响的机制，

同时建立了新机理下的结冰速率表达式以及冲击

传 热 的 水 滴 模 型 ，并 已 在 中 国 产 民 机 ARJ21、
C919 上投入使用。文献［23］基于表面温度的定

量测量，将非定常传热过程导入理论传热模型，估

算出结冰机翼/机翼表面的对流传热系数。文献

［24］从实验和理论两方面研究发现大接触面积和

初始热流密度的耦合作用促进了过冷液滴凝固过

程中潜热的扩散，提出了一种新型扩散增强结冰

理论，更好地预测了过冷水液滴撞击的结冰速率。

文献［25］针对某小型航空发动机锥体防冰系统设

计了一种热风膜加热方法，在结冰风洞中进行了

不同结冰条件和热空气参数下的结冰实验，实现

了热风膜防冰方法对锥体前缘的有效防冰。上述

这些研究成果，从理论层面较好地完善了结冰表面

的传热模型，在结冰、防冰的机理与试验研究方面

也都积累了数据和经验方法。本文将相关方法引

用到分流环防冰设计与研究的实际型号应用中，为

后续精细化设计与适航取证提供试验数据参考。

热气防冰系统是某型号发动机的实际构型，若

在试验研究中选用它，需要专门建立热气供应与管

路系统等，高昂的试验成本、较长的时间周期及繁

琐的设备改造，都是制约工程类试验研究的因素。

为了克服以上难点并提升试验效率，本文针对实际

工程设计中的难点问题，提出了一种等效的电加热

膜方法替代热气防冰方式，简化了试验设备、试验

件与试验方法。同时，围绕分流环防冰设计的需

要，采用冰风洞试验，分别设计了干空气及喷雾条

件下的的换热特性研究试验，获得了不同俯仰角、

来流速度、LWC 与水滴中位体积直径（Median vol⁃
umetric diameter，MVD）等条件下，分流环表面典

型区域的温度分布，计算获得分流环前缘、上表面

与下表面典型区域的换热系数。

1 问题描述

本节首先重点介绍了新型电加热膜防冰设计

方案中分流环结构细节，测点布置方案，以及工程

设计与试验对换热特性研究的具体需求。在此基

础上，理论推导分流环换热系数公式。

1. 1　分流环换热结构模型

分流环是涡扇发动机风扇后的重要组件，其结

构示意图如图 1 所示。进气气流流过风扇后，在图

1 红色虚框中的分流环处分流。其中，大部分气流

经外涵支板，从外涵排出；一小部分气流经增压级

与内涵支板，从内涵流出，进入高压压气机。某型

图 1 某型号商用航空发动机分流环位置与结构示意图

（个别结构有删减）

Fig.1 Schematic diagram of position and structure of split 
ring for a type of commercial aviation engine (Some 
structures are deleted)
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号商用航空发动机的分流环采用热气防冰形式，对

流换热系数直接取决于防冰热力需求，即防冰引气

量，需要开展试验深入研究其特性与规律，提升设

计精度。

为了实现相同的加热作用，本文提出了电加热

膜代替热气加热方式，为分流环防冰提供热量。本

模型主体由分流环结构、基座、支杆 3 部分组成，模

型结构如图 2所示。分流环下表面半径为 505 mm，

壁厚为 2 mm，前缘内表面为一个半径为 5 mm 的

圆弧段。模型支撑系统为攻角 20°预偏支杆，连接

试验段弯道，自动变换试验俯仰角状态。电加热膜

布置于分流环外表面，加热功率 40 kW/m2，厚度不

超过 0.2 mm，单片额定电压 220 V，使用温度范围

为-40~130 ℃。电加热膜为试验件提供防冰热

量，在换热过程中，实现温度平衡，进而根据换热机

理，计算获得分流环表面换热系数，为防冰设计提

供边界条件数据。

为布置热电偶与信号线，分流环和基座的内部

均为空腔，壁厚 2 mm，内表面与基座粘贴加热膜用

于防止结冰。试验件的主体材料为电木（电木导热

系数实测值为 0.15±0.01 W/（m·K），导热系数极

小，热量忽略不计），外表面粘贴加热膜，有利于温

度快速稳定与周向温度评估。分流环测温段周向

设置 5 排壁面温度测点，每个截面前缘 1 个点，分流

环上下表面各 6 个点，每个点之间的轴向距离为

10 mm，测点示意图与分流环二维剖面图如图 3 所

示。图 3 二维剖面图中，编号 1~6 的测点区域为分

流环上表面区域，测点 7 为前缘点，编号 8~13 的测

点区域为分流环下表面区域。

1. 2　分流环换热系数公式

本文通过试验获得分流环表面温度，采用能量

守恒原理，推导计算出分流环表面热负荷与表面换

热系数。电加热膜释放出的热量与分流环散发出

的热量相等，推导出换热系数计算公式［26］，并根据

公式的需要，试验获得各相关参数值。

分流环表面壁温测点温度稳定（60 s 以上）后，

计算各个测点温度的平均值，电加热功率取该稳定

时段的平均值。公式推导计算的换热系数与功率

输入及测点温度直接相关，根据能量守恒定律，在

整个系统内部热流接近稳态时，热量公式简化为

Q t = Q h + Q r + Q c （1）
式中： Qr为蒙皮表面对洞体和环境的热辐射；Qh为

表面温差造成的表面横向热传导；Qc 为风洞气流

的强制对流换热。选取微元区域 dS 为研究对象，

根据热量计算公式可得

Q r = εσdS ( T 4
w - T 4

wt ) （2）
Q h = λdS ( Tw|1 - Tw|2 ) /δ （3）

Q c = hdS ( Tw - T∞ ) （4）
Q t = UI - ΔP （5）

式中：UI 为电加热膜的电压电流之积，即输入功

率；ε为加热膜表面发射率，加热膜厂家给定值 0.4；
σ 为黑体辐射常数 5.67 × 10-8 W/( m2 ·K 4 )；Tw 为加

热膜表面温度，即测点温度；T∞ 为来流静温；Twt为风

洞洞壁温度，试验时记录。

将微元区域 dS 积分，获得换热总面积，式（1~
5）联立求解对流换热系数为

h =

UI - ΔP
S总

- εσ ( T 4
w - T 4

wt )- λ ( Tw|1 - Tw|2 ) /δ

Tw - T∞

（6）
式中：S总=0.079 5 m2为加热膜总面积之和，其中上表

面总面积为 0.035 25 m2、前缘总面积为 0.008 75 m2、

下表面总面积为 0.035 5 m2；ΔP 为线路功率损失

值，实测阻值 1 Ω，可根据试验实时记录的电流计算

获得线路功率损失值。

由于试验件模型的材质为电木，电木导热性

差，在试验过程中，表面温差造成的表面横向热传

图 2 分流环三维模型装配图与主体结构（含空腔）

Fig.2 Assembly drawing and main structure (including cavi⁃
ty) of 3⁃D model of split ring

图 3 温度测点位置示意图与二维剖面图

Fig.3 Schematic diagram and 2-D profile of temperature 
measurement point location
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导基本为 0，故式（6）简化为

h =

UI - ΔP
S总

- εσ ( T 4
w - T 4

wt )

Tw - T∞
（7）

由式（7）可知，在其他参数相同的条件下，测点

温度 Tw越高，对应 h 值越小；反之，h 值越大。本文

所有的换热系数 h 采用 h0 参数（常数）进行了归一

化，下文所有换热系数 h 均为无量纲数 H/h0。

2 试验方案

2. 1　风洞条件

本研究依托中国航空工业空气动力研究院FL⁃61
风洞完成。该风洞是一座亚、跨、超三声速连续式风

洞，试验段横截面尺寸为 0.6 m×0.6 m，试验段全

长为 2.7 m，具备满足 CCAR25部附录 C结冰条件要

求的性能指标［27］。FL⁃61风洞的结构如图 4所示。

2. 2　试验条件

本文分别开展了干空气条件与喷雾条件下的

换热特性试验研究。干空气条件下，分别研究俯仰

角的变化、来流速度的变化对换热系数的影响，工

况参数见表 1。喷雾条件下，分别研究俯仰角变

化、来流速度变化、液态水含量变化与水滴直径变

化对换热系数的影响，工况参数见表 2。在试验过

程中，温度测量精度可达到±2 ℃，MVD 控制精度

±15%，LWC 控制精度±20%，满足美国汽车工程

师学会 SAE ARP5905⁃2003 结冰风洞的校准和验

收标准要求［28］。

2. 3　测量方法

本次试验主要使用了 FL⁃61 风洞的测控系统、

喷雾测量系统、PXI 温度采集系统及摄像系统等。

测量精度主要有：姿态角控制系统定位精度±3′，
温度测量传感器测量精度±2 ℃，功率控制误差

±5% 调节试验结果分析。试验过程中，干空气条

表 1 干空气条件下工况参数

Table 1 Operating condition parameters in dry air

控制参数

俯仰角/（°）

来流速度/ 
（m·s-1）

来流速度/ 
（m·s-1）

100
100
100
100
100
100
80
50

150
120

来流
静温/℃

-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2

静压/ Pa

57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180

俯仰角（迎
气流方向，
使模型抬头
为正）/（°）

20
10
15
25
30
20
20
20
20
20

图 4 FL-61 风洞结构图

Fig.4 Structure diagram of FL-61 wind tunnel

表 2 喷雾条件下工况参数

Table 2 Operating condition parameters in spray conditions

控制参数

俯仰角/（°）

来流速度/ （m·s-1）

MVD/μm

LWC/ （g·m-3）

来流速度/ 
（m·s-1）

100
100
100
100
100
80

100
50

120
100
100
100
100
100
100
100
100

来流静温/℃

-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2
-13.2

静压/ Pa

57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180
57 180

俯仰角/（°）

20
10
15
25
30
20
20
20
20
20
20
20
20
20
20
20
20

MVD/μm

19.4
19.4
19.4
19.4
19.4
19.9
20.8
18.4
19.3
18.2
19.4
26.5
29.7
19.4
22.3
18.5
20.8

LWC/ （g·m-3）

1.050
1.050
1.050
1.050
1.050
1.130
1.600
1.180
1.050
0.980
1.050
1.010
0.940
1.050
2.270
0.520
1.600
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件下分流环表面换热系数测量方法与喷雾条件的

测量方法稍有不同，简介如下：

（1） 干空气条件下，分流环表面换热系数测量

试验方法

开启电加热防冰系统，调节分流环表面加热膜

温度，稳定在 80 ℃之后，记录加热功率值。开启

PXI 温度采集系统实时记录测量区域表面温度，如

果 60 s 之内前缘测温点温度的极值差在 4 ℃以内，

则判别稳定，记录此段时间内的加热功率、各测点

温度及稳定时间等，然后计算各个参数的平均值。

（2） 喷雾条件下，分流环表面换热系数测量试

验方法

喷雾条件的试验需要以干空气试验为基础，在

干空气条件下，试验件温度与风洞参数均稳定 30 s
之后正式开启喷雾，实时记录模型表面温度。喷雾

一段时间后，模型表面温度变化趋于稳定，如果 60 s
之内前缘测温点温度的极值差在 4 ℃以内，则判别

稳定，记录此段时间内的加热功率、各测点温度及

稳定时间等，然后计算各个参数的平均值。

在喷雾试验过程中需密切关注水膜流动，以及

模型表面可能出现的结冰情况。一旦试验件表面

结冰，需要提高加热功率除冰。

3 试验结果分析

本文试验研究分为干空气条件与喷雾条件两

种典型的工况，分别获得了分流环表面典型区域的

温度值，计算出对流换热系数，对比分析了分流环

前缘、上表面与下表面等重要区域的换热系数的数

值与规律特性。

3. 1　干空气条件下的试验结果分析

3. 1. 1　俯仰角对干空气条件换热特性的影响

其他来流条件相同，10°、15°、20°、25°、30°俯仰

角对应的换热系数如图 5 所示，上表面、下表面与

前缘点的位置区域参照图 3 的相关说明（下同）。

对于前缘点，俯仰角变化对换热的影响较小，当俯

仰角大于 25°时，换热系数急剧下降。究其原因，俯

仰角变化使驻点向下表面移动，负压峰值位置向前

缘测温点位置移动，由于流动表面压力变化引起的

速度变化并不明显，因此换热系数变化也较小；而

当俯仰角大于 25°时，换热系数出现急剧下降，结合

试验前开展的 CFD 流场计算结果，这是由于前缘

位置附近发生流动分离，气流速度急剧下降。上表

面换热系数随俯仰角的变化较大，这与分流环上表

面的曲面结构形式密切相关。下表面由于整体结

构接近于圆弧曲面，表面流动基本不发生分离，流

动换热作用弱，从而换热系数也较小。综合分析可

知，干空气条件下，分流环各区域换热系数与俯仰

角的关系由表面流动决定，分流环上表面与下表面

的不同结构，在俯仰角变化时，引起分流环表面流

场发生变化，进而影响换热系数的变化。

3. 1. 2　速度对干空气条件换热特性的影响

其他来流条件相同， 50、80、100、120、150 m/s
的来流速度与换热系数关系曲线如图 6 所示，前缘

与上表面的换热系数均与速度呈现较为明显的正

相关关系。究其原因，分流环表面换热可近似认为

与平板换热计算相同，来流速度增大，雷诺数也随

之增大，分流环表面流动换热作用增强，气流带走

的热量显著增加，与之直接对应的换热系数也呈现

出逐渐增大的趋势。

3. 2　喷雾条件下换热特性影响试验

在干空气换热试验的基础上，开展喷雾条件下

的换热特性试验。本试验采用的是稳态热流法，试

验结果数据处理采用稳定时间范围内 30 s 以上的

数据均值作为计算输入。在喷雾条件下，分流环表

面换热量不仅有流动换热量，还有水的相变热量及

水滴温升热量。

3. 2. 1　俯仰角对喷雾条件换热特性的影响

喷雾条件下，其他来流条件相同，10°、15°、20°、
25°、30°俯仰角与换热系数的关系曲线如图 7 所示，

由于喷雾条件下，液态水比热容远远大于空气比热

容，喷雾条件的换热量与换热系数均远大于干空

气。究其原因，前缘区域，气流受到分流环的阻碍，

湍流强度大，换热剧烈且复杂，水收集系数显著高

图 5 干空气条件下俯仰角变化对换热系数的影响

Fig.5 Effect of pitch angle variation on heat transfer coeffi⁃
cient in dry air

图 6 干空气条件下速度变化对换热系数的影响

Fig.6 Effect of speed change on heat transfer coefficient in 
dry air
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于其他区域，流动换热与水蒸发带走的热量占主要

热量的主要部分。对比图 5 和图 7 的数据可知，喷

雾条件下的前缘换热系数数值，约为干空气条件下

换热系数的 3 倍。进一步分析数据，可以发现，25°
俯仰角是前缘区域换热系数发生明显变化的角度，

该变化趋势与干空气的趋势对应一致。

分析上表面与下表面的换热量，可以看出，喷

雾条件下，在小于 25°角度范围时，上表面与下表面

的换热系数基本保持一致，这主要是因为水滴蒸发

与液膜换热占据此时的主要换热量，气流流动换热

在分流环表面换热中的比重显著下降。在 30°俯仰

角时，分流环前缘与上表面的换热系数出现明显的

下降，而下表面的换热系数出现明显的升高。分析

原因，认为该俯仰角下，前缘测点与上表面测点已

处于较明显的水滴遮蔽区，水撞击量降低后，表面

蒸发与换热的热量少，测点温度高，换热系数对应

降低。反之，下表面由于俯仰角的增大，水滴收集

量增大，蒸发与换热量大，下表面温度降低，换热系

数对应升高。

3. 2. 2　速度对喷雾条件换热特性的影响

喷雾条件下，其他来流条件相同， 50、80、100、
120 m/s 的来流速度与换热系数关系曲线如图 8 所

示。前缘区域，速度越大，换热作用越强，单位时间

内水滴收集的绝对质量越大，蒸发换热量明显增

大，从而换热系数也越大。进一步对比图 6 和图 8
可知，喷雾条件下，前缘的换热系数约是干空气换

热系数的 3 倍，喷雾对前缘换热的影响非常显著。

究其原因，前缘水收集系数呈现尖峰急剧增大的形

态，前缘区域的水滴在蒸发与固液气换热作用下，

带走的热量显著高于同等条件下干空气带走的热

量，换热系数呈现的数值规律也对应一致。上表面

由于存在明显的水滴遮蔽区，喷雾并没有明显增加

表面换热量，对流换热仍然是主要的热量散发项，

换热系数与干空气条件下换热系数基本一致。下

表面由于水滴撞击量大，带走的热量主要有水滴蒸

发热量与对流换热热量，与干空气条件下的换热系

数对比，换热系数也约为 3 倍，这个规律与分流环

前缘的规律一致，但没有呈现出明显的随速度递增

而递增的规律。这主要是由于在喷雾试验过程中，

下表面存在溢流水，其后段也存在少量的结冰现

象，这都影响表面流动换热与温度测量值，进而影

响换热系数。

3. 2. 3　液态水含量对换热特性的影响

喷雾条件下，其他来流条件相同， 0.520、1.050、
1.600、2.270 g/m3的 LWC与换热系数的关系曲线如

图 9所示。在前缘区域，当 LWC 在 1.600 g/m3以下

时，LWC 和换热量正相关，LWC 增大则换热量增

大，当 LWC 继续增大时，前缘与上下表面的换热

系数呈现降低的趋势。这主要是由于 LWC 的大

小直接影响了撞击到分流环上的水滴量，水滴收集

量增加，水滴温度升高与蒸发所需的热量对应增

加，换热系数对应增大。当 LWC 增加到一定程度

后，前缘区域无法及时蒸发撞击捕获到的所有水

滴，则水滴将向后溢流，此时，由于溢流水的存在，

降低了表面换热效果，换热系数下降。

上表面换热系数基本维持不变，这主要是由俯

仰角较大，水滴遮蔽效应导致的。下表面换热系数

在 LWC=1.050 g/m3时，出现明显的局部较小值，

经确认，该工况在不同试验日开展两次重复性试

验，试验数据基本一致。这主要是因为该工况下曾

出现一定程度的溢流水与溢流冰现象，如图 10 所

示。试验过程中，撞击到下表面的水滴没有完全蒸

发，吸收热量少，溢流到分流环下表面后段结冰，放

出热量。在结冰过程与结冰后，冰块阻碍气流流

图 7 喷雾条件下俯仰角对换热特性的影响

Fig.7 Effect of pitch angle on heat transfer coefficient under 
spray conditions

图 8 喷雾条件下速度变化对换热系数的影响

Fig.8 Effect of speed change on heat transfer coefficient un⁃
der spray conditions

图 9 喷雾条件下 LWC 变化对换热特性的影响

Fig. 9 Effect of LWC variation on heat transfer coefficient 
under spray conditions
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动，下表面气流流速降低，测点温度相对升高，对应

计算出的换热系数变小。

3. 2. 4　MVD 对换热特性的影响

喷雾条件下，其他来流条件相同， 18.2、19.4、
26.5、29.7 μm 的 MVD 与换热系数的关系曲线如图

11 所示。在 18~30 μm 范围内，前缘、上表面各自

的对流换热系数变化均不明显。这主要与液滴撞

击到分流环前缘表面后，水滴形成水膜，水膜温升

与蒸发需要的换热量和液滴质量有关，而液滴质量

与 MVD 并无直接关系。上表面由于水滴遮蔽，换

热系数基本与干空气条件下换热系数数值接近，没

有呈现明显的变化趋势。唯一出现换热系数明显

变化的是 19.4 μm 工况下的下表面换热系数，此时

换热系数比 18.2 μm 与 26.5 μm 工况均明显偏低，

该工况与 3.2 节（3）中 LWC=1.050 g/m3局部极小

值为同一个工况点，原因与之相同。

4 结   论

本文采用电加热代替热气防冰方法，试验分别

获得了干空气条件与喷雾条件下的分流环温度数

据，根据能量守恒定律，计算获得分流环表面平均

换热系数，得出以下结论：

（1）干空气条件下，分流环换热系数随俯仰角

变化呈现不同的规律：前缘的平均换热系数随俯仰

角增大先增后降，25°是一个明显的分界点。分流

环前缘、上表面与下表面的平均换热系数随速度增

大均呈现单调递增规律。

（2）喷雾条件下，分流环前缘的换热系数随俯

仰角变化规律与干空气的变化规律基本一致。分

流环前缘、上表面与下表面的换热系数随速度增大

均呈现单调递增规律。前缘与下表面区域，喷雾条

件下的平均换热系数约是干空气条件下平均换热

系数的 3 倍。

（3）喷雾条件下，分流环前缘的换热系数随液

态含水量增大呈现先增加后降低的趋势，上表面与

下表面未出现明显的单调趋势。分流环前缘、上表

面与下表面的换热系数随 MVD 变化，未呈现明显

的趋势变化。

本次试验获得了干湿空气条件下分流环表面

换热特性的试验数据，为分流环防冰分析提供了换

热系数数据基础，对校验分流环防冰设计具有参考

作用，也有利于防冰仿真分析工具的校验与防冰分

析方法的验证。后续将根据某商用航空发动机型

号项目与适航取证的需要，进一步加强航空发动机

进气系统典型部件的防冰设计与验证，强化工程实

践应用。
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