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飞机机翼表面霜状冰结冰过程
的数值模拟
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(南京航空航天大学 航空宇航学院,江苏 南京 210016)

摘要: 提出了一种处理结冰后结冰表面固壁区域移动的移动边界技术,结合欧拉坐标系下空气- 过冷水滴两

相流动控制方程的计算,对霜状冰的结冰过程进行了数值模拟,得到了NA CA 0012机翼在 0°和 4°攻角下机翼

表面结冰后形成的冰形,与文献中的实验数据对比,表明本文的方法是可行和有效的。
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Numer ica l Simula tion of R ime Ice Accretion Process

on A irfo il
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Abstract: To sim ulate the ice accretion on airfo il, a boundary moving techn ique is p roposed

to dealw ith the disto rtion of airfo il surface due to ice accretion on the leading edge. Inco rporating

the two2phase model of air2supercoo led drop lets in the Eulerian coordinates, th is techn ique w as

app lied to sim ulating the p rocess of the rim e ice accretion ( the drop lets freeze at the instan t im 2
p inging on the airfo il) on the NA CA 0012 airfo il, and the ice p rofile after ice accretion w as

ach ieved successfully. A nd the brief comparison betw een the results of th is paper and the experi2
m ents indicates that the curren t m ethod is app licable and effective.
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　　飞机在结冰气象条件下飞行时,机翼通常会

发生结冰现象,结冰后机翼的气动外形会产生变

化,从而导致飞行阻力增大、升力下降、临界攻角

减小等一系列不利情况,甚至会发生坠机等严重

事故[1 ]。因此开展机翼表面结冰过程的研究非常

重要。

研究机翼结冰过程,可以采用物理模拟和数

值模拟。物理模拟是指在冰风洞内模拟结冰气象

条件,直接得到机翼上冰形的生长过程及最后的

冰形[2 ] ,目前我国尚无研究结冰过程用冰风洞。相

对于物理模拟而言,数值模拟是弥补或替代的手

段。20世纪 50年代起,国外就开始用数值模拟的

方法研究飞机迎风面的结冰过程和机理,设计飞

机的防、除冰系统,研究飞机迎风面结冰后对飞机

飞行安全带来的影响等[3～ 6 ]。我国主要采用经验

公式和典型的实验数据来进行飞机防冰的研



究[7 ] ,此类研究对工程设计具有一定的指导价值,

但却难以具体分析结冰过程。近几年才开始采用

数值模拟的方法对飞机防冰中的水滴撞击特性进

行了研究[8, 9 ]。

国外数值模拟结冰过程的文献较多,但没有

方法的说明,国内此方面的研究尚未见报道。本文

在文献[ 8 ]的基础上提出了一种边界移动技术,对

霜状冰的结冰过程进行了数值模拟,为结冰过程

的数值模拟提供了一种方法。

1　结冰过程的模拟方法

1. 1　控制方程

　　本文采用了欧拉坐标系下的空气- 过冷水滴

两相流控制方程[8 ] ,以便在同一网格上计算空气

和水滴的流场。

连续方程:

空气:
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　　过冷水滴:
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式中: d 为过冷水滴的平均有效直径, Α为体积因
子, CD 为阻力系数。空气相控制方程的湍流模型

采用标准 k2Ε两方程模型, 其具体计算式参见文

献[ 8 ]。

1. 2　边界移动技术

　　数值模拟结冰过程中,需要根据翼型外空气

和过冷水滴的流场计算翼面的水收集量,从而得

到翼面上的结冰量,最后根据结冰量确定翼型的

固壁外形。在流场计算中,需要知道固壁外形的几

何尺寸以便生成计算网格,而随着结冰的不断进

行,结冰表面的固壁外形不断发生变化,因此确定

结冰后结冰表面的固壁外形是实现数值模拟结冰

过程的关键。本文提出的移动边界技术就是用来

确定结冰后翼型固壁外形的一种方法。

从质量和能量守恒原理出发,可以建立某结

冰时间步长内控制容积中结冰量的计算方程式。

图 1所示为单个有限容积内过冷水质量守恒示意

图,根据质量守恒原理可知结冰量为:

mα
ice = mα

w + mα
rb i - mα

rb i- 1 - mα
es (5)

其中: mα
rb i为上游控制体中未凝结成冰的水流量,

mα
w 为撞击带来的水滴质量流量; mα

es为蒸发或升

华变成水蒸汽量,mα
rb i- 1为未凝结成冰流向下游的

水流量; mα
ice为结冰量。

图 1　有限容积质量守恒示意图

F ig. 1　Schem e of m ass balance in con tro l vo lum e

图 2　有限容积能量守恒示意图

F ig. 2　Schem e of energy balance in con tro l vo lum e

计算 (5)式中的结冰量需要结合能量方程,图

2 所示为控制体内能量守恒示意图, 根据能量守

恒可知:

Qα
s = Qα

w + Qα
rb i + Qα

hot - Qα
rb i- 1 - Qα

es - Qα
h

(6)

式中: Qα
s为水结成冰时释放出的凝结热和水蒸发

成水蒸汽时的汽化潜热 (或冰的升华热) ,Qα
w 为进

入控制体的水滴带来的能量,Qα
rb i和Qα

rb i- 1分别为

进出控制体的水带来的能量,Qα
hot为冰层间或冰层

与翼面间的导热量,由固壁区导热方程计算得到。

Qα
h 为控制体上表面的对流换热量。联合求解方程

(5)、(6)即可得到某一时间步长内各有限容积内
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的结冰量。

在获得各控制体内结冰量后,采用下述方法

可以确定翼型表面结冰区的冰形。如图 3所示为

某时间步长内、未结冰时,靠近固壁面的两层网格

(以二维为例) ,粗线表示固壁外形线。图 4中箭头

表示结冰量的大小,图中近壁面的控制体内灰色

部分为该时间步长内凝结的冰,虚线表示冰的外

形。对于计算网格而言,所谓移动边界只需确定如

图的控制体内虚线和法向实线的交点坐标,从而

得到新的固壁边界点坐标,具体的计算方法如下:

图 3　翼面计算网格示意图

F ig. 3　Schem e of computational m esh near the

airfo il surface

图 4　控制体内结冰示意图

F ig. 4　Schem e of ice accretion in con tro l vo lum e

(1) 根据近固壁面控制体内的结冰量,计算

出其结冰后冰的体积,计算式为:

V ice =
mα

ice∃Σ
Θice

　　 (2) 找出近固壁面网格中与没有结冰的控制

体 (图 4 中控制体 7)相邻的控制体 (图 4 中控制

体 6) ; 从控制体 6 起计算各控制体内冰的形状。

对于控制体 6 具体方法为: 从 a 点作射线与bc线

段相交,使形成的 ∃acd 的体积与控制体 6中冰的

体积相等, 从而计算出与 d 点的坐标; d 点确定

后,在控制体 5中,从 d 点作射线与ef 线段相交,

使梯形 cd g f 的体积和控制体 5 中冰的体积相

等,计算出 g 点的坐标。

(3) 其它控制体内的结冰形状,可按控制体 5

中的计算方法获得。

确定完所有控制体内的结冰形状后,以此为

边界重新生成下一时间步长的计算网格, 如图 5

所示,其中虚线为前结冰时刻的结冰外形。

图 5　结冰后计算网格示意图

F ig. 5　Schem e of computational m esh after

ice accretion

移动后的结冰边界有时会出现尖角或波动的

曲线段,这会对生成网格及数值计算带来困难,出

现这种情况时,本文采用保证控制体结冰量不变

的原则,对新生成的边界进行了光顺处理。

图 6　结冰后翼型计算网格划分图

F ig. 6　Computational m esh after ice accretion
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1. 3　计算对象及数值计算方法

　　本文以NA CA 0012翼型作为结冰表面,计算

中采用了H ilgenstock 法网格生成技术生成了计

算网格。数值计算中,空气相控制方程的湍流模型

采用标准 k2Ε两方程模型, 近壁区采用两层壁面

函数[10 ]处理。控制方程中对流项的离散格式采用

了M U SCL 格式,空气的速度与压力修正采用同

位网格下的 S IM PL ER 算法[11 ] ,时间上采用一阶

隐式格式,离散后的代数方程组采用 S IP 算法进

行求解。

图 7　结冰过程冰形推进图 (时间步长 40 s)

F ig. 7　The ice shapes w ith tim e step

(T im e step is 40 seconds)

1. 4　流场计算的边界条件

　　自由来流边界:

u = U ∞　,　v = 0　,　Α=
LW C

Θw

式中: LW C 为空气中液态水含量。

湍动能:　k= (010005×U
2
∞)

　　湍动能耗散:

Ε=
cΛk2ö3

l
　,　l = lm c1ö4

Λ

　　压力采用二阶外插得到。

固体壁面: Α= 0,各固体壁面速度采用非滑移

条件—速度均为零,压力采用法向一阶导数为零。

出口:所有参数采用一阶导数为零。

本文中所模拟的飞机飞行情况和结冰气象条

件为: 自由来流马赫数M a∞= 01157,自由来流速

度U ∞= 50 m ös, R e= 26143×106,环境压力 P h =

101300 Pa,环境温度 T h = - 2814℃,机翼的弦长

c= 014978 m ,攻角A 0A = 0°和 4°,水滴的有效平

均直径M V D = 20 Λm , 液态水含量 LW C = 1 gö

m 3,模拟结冰时间为 360 s,冰层与翼面间绝热

图 8　结冰时间为 360 s时的冰形

F ig. 8　The ice shape after 360 seconds

图 6中 (a)和 (b)分别是 0°和 4°攻角状态下,

模拟结冰过程中结冰时间推进到 280 s时, 结冰

表面的外形及计算网格图,图中虚线为未结冰时
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翼型表面的外形线。图 7 (a)和 (b)分别为模拟过

程中 0～ 280 s结冰时间内, 0°和 4°攻角状态下结

冰表面的冰形推进图,计算时间步长为 40 s。从图

7 可以看出,结冰的最大厚度出现在流动的驻点

区,且随着结冰过程的推进,翼面的固壁区域在结

冰区逐渐向外移动。图 8 (a)和 (b)是计算时间为

360 s时的结冰外形, 攻角的计算结果和文献[ 5 ]

中的实验结果基本一致:结冰上下限 (本文: 1%弦

长、1315%弦长, 实验: 113%弦长、15%弦长) , 冰

形前缘最大厚度 (本文: 211%弦长,实验: 213%弦

长)。冰形的整体形状与实验结果一致,说明本文

提出的方法是可行和有效的。

结合图 7和图 8可以看出,在攻角为 0°时,冰

形几乎呈上、下对称,控制方程中的水滴重力影响

图 9　光滑翼面和结冰后翼面上的压力分布图

F ig. 9　Comparison of the surface p ressure

distribution betw een the clean airfo il and

the iced airfo il

很小; 而对于 4°攻角而言, 由于攻角的存在结冰

后的冰形偏下翼面,且随着结冰时间的推移上翼

面的结冰量逐渐减小。结冰后由于冰层的存在,机

翼的翼面外形发生了改变,这样翼面上的压力分

布也随之改变 (如图 9所示)。由图 9 (b)可知,在

4°攻角状态下,相对于光滑翼面,翼面结冰后其升

力会下降。

3　结　论

　　本文提出了一种边界移动技术,为如何确定

结冰后翼面的外形提供了方法。结合文献[ 8 ]的过

冷水滴轨迹计算方法,运用此边界移动技术对霜

状冰的结冰过程进行了数值模拟,通过对计算结

果的分析及与实验结果的对比,得到以下结论:

(1) 本文提出的边界移动技术对于模拟结冰

过程是行之有效的。

( 2) 不同攻角下结冰后的冰形不同,冰形对

气动特性的影响也不相同。

参考文献:

[ 1 ]　裘燮纲,韩凤华. 飞机防冰系统[M ]. 北京: 航空专业教材编

审组, 1985.

[ 2 ]　A ddy H E, Po tapczuk M G J r, Sheldon D W. M odern A irfo il

Ice A ccretions[R ]. 1997,A IAA - 97- 0174.

[ 3 ]　Jaiwon Shin, B rian Berkow itz, H sun H Chen. P rediction of Ice

Shapes and Their Effect on A irfo il D rag [J ]. Journal of A ir2

craft, 1994, 31 (2) : 263- 270.

[4 ]　Bourgault Y, Habash i W G, Domp ierre J. A n Eulerian Ap2

p roach to Supercoo led D rop lets Imp ingem ent Calculations

[R ]. 1997,A IAA - 97- 0176.

[5 ]　M ingione G, B randi V , E sposito B. Ice A ccretion P rediction

O n M ulti2E lem ent A irfo ils[R ]. 1997,A IAA - 97- 0177.

[ 6 ]　Kazuh iro T subo i, Sh igeo Kim ura. N um erical Sim ulation of Ice

A ccretion on Body w ith D rop let F low M odel[R ]. 1999, A 2

IAA - 99- 3333.

[ 7 ]　韩凤华,张朝民,王跃欣. 飞机机翼表面水滴撞击特性计算

[J ]. 北京航空航天大学学报, 1995, 21 (3) : 16- 21.

[ 8 ]　张大林,杨曦,昂海松. 过冷水滴撞击结冰表面的数值模拟

[J ]. 航空动力学报, 2003, 18 (1) : 87- 91.

[ 9 ]　杨倩,常士楠,袁修干. 水滴撞击特性的数值计算方法研究

[J ]. 航空学报, 2002, 23 (2) : 173- 176.

[ 10 ]　陶文铨. 计算传热学的近代进展[M ]. 北京: 科学出版社,

2000.

141第　1　期 张大林等: 飞机机翼表面霜状冰结冰过程的数值模拟


