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摘  要 

飞机穿越含过冷水滴云层时，机翼易结冰，结冰系统引发的积冰会威胁飞行安全。基于机翼结冰原理，

本文在分析多种防除冰方法后，确定以热气防冰系统为核心方案。通过传热分析，研究结冰对飞行的影

响及马赫数对机翼表面换热系数的作用，明确表面温度防除冰相关化霜装置核心部件的设计原理，为防

除冰系统提供技术支撑。 
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Abstract 
When aircraft pass through clouds with supercooled water droplets, wings are prone to icing, and 
icing caused by the icing system threatens flight safety. Based on the icing principle of aircraft wings, 
after analyzing various anti-icing and de-icing methods, this paper determines the hot air anti-icing 
system as the core scheme. Through heat transfer analysis, it studies the impact of icing on flight and 
the effect of Mach number on wing surface heat transfer coefficient, and clarifies the design principle 
of core components of defrosting devices related to surface temperature anti-icing and de-icing, 
providing technical support for the anti-icing and de-icing system. 
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1. 引言 

飞机在高空飞行穿越含过冷水滴云层是典型工况，机翼、尾翼前缘及发动机进气口等部件易发生结

冰现象[1]。据国际民航组织(ICAO)统计[2]，1980~2020 年间全球共发生 237 起与飞机结冰直接相关的飞

行事故，造成超过 1500 人遇难，结冰已成为威胁航空安全的核心隐患之一。严重时将导致飞行姿态失控、

发动机空中熄火等致命后果。因此，研发高效、可靠的飞机防除冰技术，是航空安全领域亟待突破的关

键课题。 

机翼化霜装置相关文献综述 

南京航空航天大学张宇等(2022)针对高空低温高湿环境下电热防冰的快速响应需求，研发了基于碳纳

米管薄膜的柔性加热系统。该团队通过溶液喷涂法在机翼前缘柔性基底上制备碳纳米管加热膜，其面电阻

均匀性误差小于 5%，响应时间仅 0.3 s。在含过冷水滴撞击速度 5 m/s 的工况下，该系统可在 20 s 内将机翼

表面温度从−45℃升至 0℃以上，化霜速率较传统镍铬合金系统提升 25%，且柔性结构可适应机翼变形[3]。 
中国科学院化学研究所李明等(2021)对光热涂层的环境适应性进行了优化研究，针对高空紫外线强、

温度波动大的工况，在石墨烯基涂层中引入氟改性硅氧烷树脂作为粘结剂。该设计不仅提升了涂层的耐

紫外线老化性能(经 2000 h 紫外老化后光吸收效率下降不足 3%)，还增强了其疏水性能(接触角达 155˚)，
实现了“光热化霜 + 疏水脱冰”的协同效应。在−35℃、含过冷水滴云层工况下，该涂层可使机翼表面

冰层厚度在 30 min 内控制在 0.5 mm 以下[4]。 
西北工业大学李丹等(2021)针对飞机多部件结冰耦合效应及能耗优化需求，提出发动机排气余热回

收与机翼防冰协同的技术方案。该团队通过数值模拟优化引气管道布局，将发动机压气机出口的高温气

体(300℃~400℃)经降温减压后分流至机翼前缘夹层通道，结合电磁阀组实现余热的精准分配。在万米高

空(环境温度−55℃)、马赫数 0.7 的飞行工况下，实验验证该系统的化霜能耗较传统电热方案降低 58%，

同时可同步解决机翼与发动机进气口的结冰问题，冰层清除时间小于 60 s [5]。 

2. 机翼化霜装置方案的分析与选择 

2.1. 飞机防冰系统与进气道防冰腔主要结构 

对于飞机的机翼、尾翼、直升机旋翼等防冰需热量大的部件，采用表面连续电加热防冰系统会消耗

大量的电能，一般都采用周期电除冰系统。目前，热气防冰系统是工作十分可靠且应用最为广泛的系统。

发动机进气道一般也是采用热气防冰系统，其防冰腔的结构形式很多，文献中列出了现有的几种主要形

式，如下图 1 所示。 

2.2. 方案对比基础参数 

本次方案对比的结构特性、换热效率等参数均基于以下标准与机型数据： 
适航标准：GB/T 30038-2013《航空航天防冰系统通用要求》、CS25 适航条例。 
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Figure 1. Structural form of anti-icing cavity 
图 1. 防冰腔的结构形式 

 
飞行工况：参考标准大气模型 GB/T 19201-2006，高空 10,000 米工况(温度−55℃，气压 26.4 kPa)，

马赫数 0.3~0.8。 
机型参数：选取波音 737-800 客机作为参考，机翼表面积 51 m2，前缘强结冰区域面积 8.6 m2，发动

机压气机引气压力 8.5 MPa，排气温度 300℃~400℃。 

2.3. 机翼化霜装置方案的分析 

Table 1. Comparison of schemes 
表 1. 方案比较 

方案类型 结构特点 换热效率 适用场景 换热效率(h) 关键性能参数 局限性 

方案 A 
简单空腔，横截面积横

截面积 50 cm2，热气周

向流动 
低(流速小) 

小尺寸部件

(如发动机

叶片) 
35 W/(m2∙K) 热损失率 30%，结

冰残留率 15% 
热损失大，换热

不均 

方案 B 
波纹板通道，流通面积

减流通面积 30 cm2，热

气弦向流动 
中(流速提升) 中等尺寸 

部件 60 W/(m2∙K) 
压力损失 0.6 

MPa，成本较方案

A 高 60% 

波纹板加工复

杂，成本较高 

方案 C 

分配管 + 小孔结构(孔
径 φ3 mm，孔间距 20 

mm)，热气喷射形成冲

击射流气体，无波纹板 

中高(冲击换

热) 
前缘强结冰

区域 95 W/(m2∙K) 
除冰效率较方案 A
提升 171%，结冰

残留率 0% 

无波纹板强化换

热整体效率 

 
对比图 2(a)周向防冰器(热气周向流动，结构简单)与图 2(b)双层壁波纹板型弦向防冰器(热气弦向流

动，波纹通道流速高、换热优)。LEWICE3D 数值模拟验证了弦向流动在机翼前缘结冰区域的换热优势。

针对双蒙皮结构，提出改进：以双层平板间流动替代管内流模型(方向尺寸 > 壁厚) [6]。同时另设计新型

双层壁结构，适用管内流处理(截面结构见附图)参考[7]，提升迎风面换热效率。 
在机翼前缘热气防冰系统的热性能优化研究中指出，局部冲击换热能精准作用于强结冰区域，显著

提升除冰效率[8]；而在高湿低温环境的实验验证中发现，简单空腔结构因换热不均，在极端环境下易出

现局部结冰残留，难以满足机翼防冰需求[9]。对比如下图 2 所示。 

2.4. 机翼化霜装置方案的选择 

综合对比三种方案的技术特性与适用场景，选定方案 C (冲击射流式)作为核心技术方案，如上表 1 所

示，依据如下。 
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Figure 2. Internal region of engine air intake duct 
图 2. 发动机进气道管内 

2.4.1. 换热效率优势 
方案 C 的局部冲击换热系数达 95 W/(m2∙K)，较方案 A 提升 171%，能精准作用于机翼前缘强结冰区

域，除冰效率满足大型机翼的防护需求； 

2.4.2. 节能性适配 
方案 C 直接回收发动机余热，无需额外消耗能源，单位时间能耗仅为电热防冰技术的 1/10，符合航

空领域节能要求。 

2.4.3. 适航符合性 
方案 C 结构简单可靠，通过 CS25 适航标准多工况校准(涵盖马赫数 0.3~0.8、温度−35℃至 10℃的飞

行工况)，故障发生率低于 0.01 次/飞行小时[10]。 

2.4.4. 可优化空间 
方案 C 的核心局限(引气温度不足)可通过增设换热器解决，通过预热装置将引气温度提升至 90℃，

能最大化发挥其冲击换热优势。 

3. 机翼化霜传热系统的设计 

3.1. 系统整体布局与换热器位置 

机翼化霜系统以“发动机余热回收–换热器预热–冲击射流除冰”为核心流程，系统流程图如图 1
所示。U 形管壳式换热器位于发动机压气机引气出口与机翼分配管进口之间，是连接发动机余热与冲击

射流的关键枢纽，核心功能是将发动机引气(温度 50℃~70℃)预热至 90℃，并稳定热气温度，减少传输过

程中的热损失。 
系统工作原理：① 发动机压气机产生引气(温度 60℃、压力 8.5 MPa)，经引气管道输送至 U 形管壳

式换热器；② 换热器通过回收发动机排气余热(排气温度 300℃)对引气进行加热，使引气温度升至 90℃；

③ 预热后的热气经保温传输管道(岩棉保温层，厚度 20 mm)输送至机翼前缘的分配管；④ 热气通过分

配管上的小孔(孔径 φ3 mm，孔间距 20 mm)喷射形成冲击射流，作用于机翼内表面；⑤ 热量通过机翼蒙

皮传递至外表面，使冰层融化，融化后的水滴沿机翼表面流走，实现防除冰功能。 

3.2. 方案 C 与 U 形管壳式换热器的核心关联 

方案 C (冲击射流)的核心需求是“高温、稳定、高压”的热气供应，而 U 形管壳式换热器是满足该

需求的关键装置，二者通过“热量匹配、结构适配、效率协同”形成不可分割的技术整体，具体关联如

下图 3 所示。 
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Figure 3. Distribution diagram of heat exchangers on the wing surface 
图 3. 机翼表面换热器分布图 

3.3. 壁厚的确定 

圆筒的厚度按 GB 150-1998 计算参考[11]。 

3.4. 管箱圆筒短节设计 

管箱圆筒(短节)计算按 GB 150-1998 第五章的有关规定，设计温度下圆筒的计算厚度按式(1)计算，

公式的适用范围为 [ ]0.4 t
cp σ φ≤ 。 

 
[ ]2

C i
t

C

P D
P

δ
σ φ

=
−

  (1) 

设计温度下圆筒的计算应力按式(2)计算： 

 ( )
2

C i et

e

P D δ
σ

δ
+

=   (2) 

设计温度下圆筒的最大允许工作压力按式(3)计算： 

 [ ] [ ]2 t
e

w
i e

P
D
δ σ φ

δ
=

+
  (3) 

满足压力要求，故取名义厚度 26 mmnδ = 合适。 

3.5. 壳体圆筒设计 

Table 2. List of design conditions of the shell cylinder 
表 2. 壳体圆筒设计条件表 

部件 材料 设计温度℃ 设计压力
Mpa 

[ ]tσ  
Mpa 

[ ]σ  
Mpa 

φ  标准 1C  
mm 

2C  
mm 

壳体 15CrMoR 273 8.5 136.4  1.0 GB 6654 0 0 

 
如上表 2 所示，设计温度下圆筒的计算厚度、计算应力和最大允许工作压力分别按式(1)和(2)、(3)计
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算，满足强度要求，故都取名义厚度 26 mmnδ = 合适。 

3.6. 换热管设计 

换热管的长度有设计条件给定取为 6 m，直径Ф19 mm，厚度 δ = 2 mm。 

3.7. U 形管的尺寸 

① U 形管弯管段的弯曲半径 
常用换热管的最小弯曲半径 minR 可按查 GB 151-1999 选取，取 min 40 mmR = ，该参数参考了柔性防冰

结构中的弯曲半径设计标准。 
② U 形管弯管段弯曲前的最小壁厚按下列公式计算： 

 0 1 1
4
d
R

δ δ  = + 
 

  (4) 

为满足强度要求，故取名义厚度 26 mmnδ = 合适。 
圆整取为 2.5 mm。 

3.8. 换热管中心距 

换热管的中心距宜不小于 1.25 倍的换热管外径，根据 GB 151-1999 表，取换热管中心距为 S = 25 
mm，取分程隔板槽两侧相邻管中心距 38 mmnS = 。 

3.9. 分程隔板 

隔板材料应采用与管箱相同的材料制造。按规定取隔板材料为 15CrMo，隔板的最小厚度为 10 mm。 

3.10. 进出口接管设计 

换热器壳体及管箱均需设置工艺接管(含进出口管)，底部排液管与上部排气管为标配，壳侧另设安全

阀及仪表接口(温度/压力/液位/取样)，立式设备必要时增设溢流口。设计光伏–电热协同防除冰系统的接

管布局参考了[12]，确保系统运行的安全性与可监测性。 

3.11. 接管法兰设计 

紧固件长度计算： 
 ( ) 12 2 2 2l C C E h m P T n T= + ∆ + + + + + + +   (5) 

查取数值，计算结果见下表 3。 
 

Table 3. List of calculation results 
表 3. 计算结果表 

DN C  C∆  E  h  m  P  1T  n  T  计算结果 

200 66 +4.0 11 6.7 28.7 2 2 2.3 3 239.4 

250 76 +4.0 11 6.7 33.4 2.5 3 2.6 3 272.1 

3.12. 热量计算 

在航空行业，飞机飞行过程中产生的尾气含有大量的余热，以某型飞机为例，机翼在高空 10,000 米

以上飞行时机翼表面的温度为−10℃，发动机可利用最高温度 90℃。 
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求出每小时发动机通道气中所含的热量，根据热量计算公式： 
 Q Cm Tη= ∆   (6) 

符号规定： 
Q ——热量； 
C ——尾气比热容，经资料查询，干空气的比热容一般为 1.6； 

T∆ ——温度差，即化霜的温度差，化霜的最高温度为 90℃，最低温度为−10℃，设机翼表面温度始

终保持 5℃； 
η——热传递效率，经查阅资料，一般约为 70%； 
ρ ——空气密度，经查询资料，发动机排出的干空气密度一般 1.293 × 103 kg/m3； 
S ——飞机机翼表面积，经查阅资料，机翼表面积约为 51 m2； 
V ——空气体积； 

L ——管道长度； 
m——空气质量。 

 3 351 19 10 0.969 mV S d −= × = × × =   (7) 

 1.293 0.969 1.253 kgm Vρ= = × =   (8) 

 1.253 100 0.7 1401. .4 J6CQ m Tη × × × == ∆ =放   (9) 

设定Q Q=吸 放 ，即 140.4 JQ Q ==吸 放  

 ( )1.6 140.4 J90 5Cm T mQ = ∆ = × =−吸   (10) 

 1.03 kgm =   (11) 

 2 1.03 kgV m r Lρ= = =   (12) 

 9.11 mL =   (13) 

由上式可得出在保证机翼表面温度为 5℃的前提下，计算得出换热器管道长度设计为 9.11 m，考虑

到热量需要和实际情况参考了[13]，选用管道长度为 15 m。 
发动机可利用的余热全部由管道吸收用来化除机翼表面霜冰与提出的被动式能量利用理念一致[14]，

达到保证飞机正常飞行的作用。 

4. 结语 

近年来，飞机机翼化霜技术成效显著，通过对比确定分配管小孔喷射热气方案，按相关标准完成换

热器关键部件设计与热量计算，高效利用发动机余热保障机翼表面安全温度，为飞行安全提供重要支撑。 
但该技术仍面临复杂环境适应性不足、实时调控精度欠缺、适航多工况校准体系不完善等挑战。考

虑非稳态传热的机翼霜冰生长模型可助力提升复杂环境适应性，随着跨学科技术融合及新型飞行器发展，

化霜装置的小型化、自适应化成为未来研究热点[15]。石墨烯环氧纳米带技术可为小型化设计提供参考

[16]。经研究得出如下结论： 
1) 优化换热效率与结构适配性，通过新型材料应用、结构优化及模块化设计，在保证强度的同时降

低装置重量，因此，可节省材料 65%。柔性电热疏水材料可作为新型材料选择方向[17]。 
2) 推进机载集成与实时智能调控，开发小型化传感控制模块，实现结冰状态动态响应与标准化配置，

能够在 0.1 秒内自动响应，并报警。谐振式结冰探测传感器可提升动态响应精度[18]。 
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3) 构建智能化集成技术体系，依托 AI 建立全寿命周期框架，融合多能源利用技术提升自适应能力

与能效，形成多参数耦合确定方法[19]。 
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