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飞机发动机结冰是影响飞行安全的一个重要因素 [1]。

发动机热气防冰系统是通过导管将发动机压气机的高

温气体输入防冰腔，加热防冰腔外表面以达到防冰的目

的。对于双蒙皮防冰腔结构，在不同的飞行条件下，由于

内、外蒙皮的换热边界条件不一致，使得内、外蒙皮的温

度相差较大，内、外蒙皮的热变形量不一致，从而影响双

层蒙皮之间的间隙值。如果没有相应的补偿措施保证

蒙皮间隙，防冰腔在发生热变形后，蒙皮间隙将得不到

保证，从而影响防冰效果 [2]，甚至堵塞防冰通道或发生疲

劳破裂，给飞机的安全带来隐患。因此，双蒙皮防冰腔

结构的设计需具备较高的可靠性，并充分考虑防冰腔的

热变形因素。国内外对发动机唇口热气防冰的数值研

究多集中在不同结构防冰腔的防冰性能上 [3-7]，对防冰腔

的热变形研究相对较少。本文基于 FLUENT 软件对防

冰腔的温度及压力场进行仿真计算，并利用 NASTRAN

发动机唇口防冰腔的热变形仿真分析
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[ 摘要 ]   双蒙皮热气防冰腔在加热防冰过程中，内、外蒙皮的温度相差较大，热膨胀变形将导致两层蒙皮之间的间隙

发生变化，进而影响防冰效果，甚至堵塞防冰通道。以发动机唇口热气防冰系统为研究对象，为解决双蒙皮防冰腔的

热变形问题，选择了在双蒙皮之间增加垫板进行补偿的方式，采用有限元方法对防冰腔的热变形情况进行仿真分析，

得到了不同垫板数量条件下的防冰腔最大热变形区域、防冰腔的热变形情况及变化规律，为双蒙皮防冰腔的设计提

供依据。
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软件对防冰腔的热变形量进行分析和校核，为双蒙皮防

冰腔的设计和优化提供参考。

1  防冰腔工作原理

某发动机进气道唇口简化模型见图 1，防冰腔是其

中的红色区域。由于发动机引气能力不足，为提高防冰

效率，因此将防冰腔设计为图 2 所示的双蒙皮结构。这

种形式的防冰腔在工作时，热空气从笛形管上的笛形孔

喷出后，直接加热前缘蒙皮，热气从内外蒙皮之间的防

冰通道（图 3）向后流动，加热外蒙皮，从而达到防冰的

目的。在防护区域末端，热空气进入防冰腔的后腔内，

然后从后壁板上的排气孔排到大气环境中。

2  防冰腔温度分析

防冰腔内笛形孔喷出的高温热气，受防冰腔结构和
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图 4、图 5 分别为零高度条件下，内、外蒙皮的温

度分布云图。从中可知，零高度时，内蒙皮最高温度为

613K，外蒙皮最高温度为 497K。

图 6、图 7 分别为零高度条件下，内、外蒙皮的压力

分布云图。从中可知，零高度时，内、外蒙皮的内外表面

压差最大值分别 4.59kPa 和 9.98kPa。

3  防冰腔热变形讨论

3.1  边界条件和材料特性

将零高度条件下，FLUENT 计算得到的温度及压力

场作为防冰腔热变形分析的边界条件。

防冰腔的材料选择钛合金 TC4，密度为 4440kg/m3，

泊松比为 0.34，线膨胀系数 α、弹性模量 E [10] 见表 1，其

他状态点通过线性拟合获得。

3.2  防冰腔热变形分析

垫板的数量对内、外蒙皮的热变形起到了关键的补

偿作用。如果垫板数量太少，防冰腔受热膨胀后，由于

内、外蒙皮的变形量不一致，使得双蒙皮之间的间隙沿

发动机周向分布不均匀，进而影响防冰效果；如果垫板

热空气流速的影响，在防冰腔内流动形式为湍流。为

准确模拟热气在防冰腔内的流动，并确定内、外蒙皮的

温度和压力分布情况，仿真时采用 FLUENT 软件中的

Spalart-Allaras（简称 S-A）湍流模型 [8]。

温度越高，防冰腔的热变形量越大，对防冰效果的

影响越大，而在结冰气象条件下，防冰腔整体温度会低

于非结冰气象条件 [9]。因此，从设计安全性角度考虑，

计算中选择非结冰气象条件。由于零高度时，引气温度

和环境温度最高，引气流量最大，内、外蒙皮温度最高，

热变形量将达到最大值。因此，计算条件选取为零高度

条件，环境温度 5℃、引气温度 385℃，外蒙皮按对流换

热边界，外蒙皮外侧的对流换热系数为 200W/（m2·K），

防冰腔入口压力 200kPa（表压）。

图1  发动机唇口简化模型

Fig.1  Simplified model of engine inlet
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图2  防冰腔的剖面示意图

Fig.2  Schematic of anti-icing cavity
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图3  剖面上热气通道

Fig.3  Schematic of anti-icing passageway 
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图4  内蒙皮温度分布云图

Fig.4  Temperature nephogram of inner skin 

图5  外蒙皮温度分布云图

Fig.5  Temperature nephogram of outer skin
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发动机唇口周向均匀分布 8 块垫板时，内、外蒙皮的热

变形量分布云图。

图 10、图 11 分别为发动机唇口周向均匀分布 16 块

垫板时，内、外蒙皮的热变形量分布云图。

从计算结果可以看出，防冰腔出现最大热变形的节

点均生在内蒙皮外侧靠近发动机唇口前缘的区域（图 2

中观测点 1 附近区域）。

根据计算结果显示，在防冰腔加热过程中，由于内

蒙皮的温度高于外蒙皮，使得内蒙皮的热膨胀变形量大

于外蒙皮。又由于防冰腔的热变形由对称中心向进气

道外侧膨胀，因此进气道内侧的双层蒙皮之间的间隙较

设计状态增大，进气道外侧双蒙皮之间的间隙较设计状

态减小。

图 12 为内、外蒙皮的最大热变形量分别与垫板数

数量过多，又会降低热空气的有效流通面积，同样会影

响防冰效果。本文针对 6 种不同数量垫板的防冰腔模

型进行仿真分析，评估其热变形差异。

为分析垫板数量对防冰腔热变形的作用效果，本文

计算选取了 6 种不同数量的垫板进行了对比分析。垫

板数量分别取 8、10、12、14、16、18 个，且每种数量的垫

板均沿发动机唇口周向均匀分布。

图 8、图 9 分别为采用 NASTRAN 软件计算得到的

图6  内蒙皮压力分布云图

Fig.6  Pressure nephogram of inner skin 

图7  外蒙皮压力分布云图

Fig.7  Pressure nephogram of outer skin

表1  钛合金TC4线膨胀系数

温度 /℃ α/（×106℃ -1） E/GPa

20 9.1 109

100 9.1 —

150 9.2 97

250 9.3 91

350 9.5 85

450 9.7 75

图8  8块垫板时内蒙皮热变形量分布云图

Fig.8  Thermal deformation nephogram of inner skin with 8 shims

图9  8块垫板时外蒙皮热变形量分布云图

Fig.9  Thermal deformation nephogram of outer skin with 8 shims
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量之间的关系。可见，垫板数量的增加对于内蒙皮的

最大热变形量改善效果较为明显，8 块垫板的最大热变

形量为 1.83mm，18 块垫板的最大热变形量为 1.63mm。

而外蒙皮的最大热变形约为 1.35mm，随垫板数量变化

不大。

为进一步分析垫板对热变形的补偿作用与效果，选

取发动机唇口的 8 个观测点（图 2），各观测点处双层蒙

皮之间的间隙变化量与垫板数量之间的关系见图 13。

由图 13 可以看出，随着垫板数量的增加，各观测

点位置处的双蒙皮间隙变化量值均发生了不同程度的

减小，垫板对于维持防冰腔间隙的作用效果明显。当

垫板数量由 8 个增加到 18 个时，双蒙皮间隙变化量

由最大 0.73mm 降低至 0.43mm，进气道内侧间隙变化

量由最大 0.61mm 降低至 0.43mm。当垫板数量达到

18 个时，各观测点位置处的间隙变化量值均达到最小

值。

4  结论

本文对发动机唇口防冰腔的温度、压力以及热变形

情况进行仿真分析，得到了 6 种垫板数量条件下防冰腔

的热变形规律。

（1）不同垫板数量的防冰腔最大热变形区域一致，

均发生在内蒙皮上，进气道外侧靠近发动机唇口前缘的

区域。随着垫板数量的增多，最大热变形量逐渐减小。

（2）内蒙皮热变形量大于外蒙皮，进气道外侧的双

蒙皮间隙较初始设计状态减小，而进气道内侧反之。

（3）随着垫板数量的增加，各观测点处的双蒙皮之

间的间隙变化量逐渐减小，垫板对防冰腔热变形的补偿

效果较为明显。根据仿真结果，当垫板数量达到 18 个

时，双蒙皮间隙变化程度最小，各观测点中最大间隙变

化量为 0.43mm。

对工程而言 , 温度变化导致结构形体变化，就必然

导致系统精度降低。双蒙皮防冰腔在设计过程中需要

考虑热变形的影响，在满足变形量的基础上，尽可能减

少垫板数量，以降低系统重量。本文的研究对发动机唇

图10  16块垫板时内蒙皮热变形量分布云图

Fig.10  Thermal deformation of inner skin with 16 shims

图11  16块垫板时外蒙皮热变形量分布云图

Fig.11  Thermal deformation of outer skin with 16 shims

图12  最大热变形量与垫板数量的关系

Fig.12  Relationship between the maximum thermal deformation 

and  number of shims
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图13  双蒙皮间隙变化量与垫板数量的关系

Fig.13  Relationship between the gap of two layers of skin and 

number of shims
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口双蒙皮防冰腔的工程设计有重要的意义。
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但相关复材零件的储存、运输、生产环节一定要注意湿

热的影响。
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