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飞机机翼结冰过程的数值模拟

陈维建, 张大林
(南京航空航天大学 航空宇航学院,江苏 南京 210016)

摘要: 提出了一种适用于各种结冰气象条件下飞机机翼结冰过程的数值模拟方法。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,对不同气象条件下飞机机翼的结冰过程进行了数值模拟,得到了4°攻角

NA CA 0012翼型表面霜状冰、混合冰及瘤状冰3种冰形。所得冰形与文献中的试验数据和计算结果吻合良好,

表明本文方法有效。另外还计算了不同的冰形对机翼升、阻力的影响,结果表明瘤状冰对机翼气动特性的影响

最大。
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Numer ica l Simula tion of Ice Accretion on A irfo ils
CH EN W ei2jian, ZHAN G D a2lin

(Co llege of A erospace Engineering,

N an jing U niversity of A eronautics and A stronautics,N an jing 210016, Ch ina)

Abstract: A num erical sim ulation app roach is p resen ted to sim ulate the ice accretion on air2
fo il w h ich can dealw ith the ice accretion under various atmospheric conditions. Inco rporating the

two2phase model of air supercoo led drop lets in the Eulerian coordinate, th is app roach w as carried

out to sim ulate the ice accretion on the NA CA 0012 airfo il under differen t atmospheric condi2
tions, and the final ice shapes (rim e,m ixed and glaze ice shapes) w ere p redicted. T he comparison

betw een the results of th is paper and the experim en tal data as w ell as o ther icing codes indicates

that the curren t app roach is app licable and effective. A lso the effect of differen t ice shapes on lift

and drag coefficien t w ere assessed. T he results indicate that the glaze ice has the most adverse im 2
pact on airfo il aerodynam ic perfo rm ance.

Key words: aerospace p ropulsion system ; num erical sim ulation; an tiöde2icing; rim e ice;

m ixed ice; glaze ice

　　结冰云层中存在大量的过冷水滴 (以液态形

式存在并且温度低于零度的水滴) ,当过冷水滴撞

击到机翼表面后会发生结冰现象。若撞击到机翼

表面的水滴立即冻结,生成的冰形比较规则,称为

霜状冰; 若表面大部分区域的水滴不能立即完全

冻结,未冻结的水在气流驱动下沿表面流动,并在

流动过程中逐渐冻结,形成的冰形称为瘤状冰;介

于霜状冰和瘤状冰之间的冰形称为混合冰,它在

滞止区域附近有回流现象,具有瘤状冰的特征,而

在上、下结冰极限附近收集的过冷水滴立即冻结,

具有霜状冰的特征[1 ]。

国外从20世纪50年代就开始采用数值模拟方



法对飞机结冰进行了研究,并已开发出了一些结

冰计算的软件, 如美国的 L EW ICE [2, 3 ] , 法国的

ON ERA [4 ] , 英 国 的 DRA [5 ] , 意 大 利 的

C IRAM IL [6, 7 ] ,加拿大的 FEN SA P2ICE [8 ]。结冰的

数值模拟主要包括5个模块: 计算网格生成、空气

流场计算、水滴轨迹计算、结冰量计算及结冰后边

界重构。目前国外开发的软件主要区别在于5个部

分的处理方式不同。FEN SA P2ICE 采用N 2S方程

求解空气流场,利用空气- 水滴两相流方程计算

水滴轨迹,结冰模型中考虑了结冰表面水膜流动

的微分方程,在一方程湍流模型中考虑了结冰表

面粗糙度的影响。另外4个软件均是采用 Euler方

程计算空气流场,采用L agrange法[2 ]计算水滴轨

迹,结冰模型均是基于M essinger [9 ]的控制容积法

的思想, L EW ICE, DRA 及 C IRAM IL 应用边界

层积分的方法来考虑粗糙度对流动和换热的影

响, ON ERA 在混合长度湍流模型中加入了粗糙

度影响的修正。

国内近几年才开始采用数值模拟方法研究飞

机结冰过程, 主要对水滴撞击特性 [10 ]及霜状

冰[11, 12 ]的数值模拟进行了研究。本文在前期研究

的基础上[10～ 13 ] ,系统地论述了一种飞机机翼结冰

的数值模拟方法,可以对霜状冰、混合冰及瘤状冰

结冰过程进行模拟,并且可以考察结冰对气动特

性的影响。计算中采用N 2S 方程求解空气流场,

采用空气- 水滴两相流方程计算水滴轨迹; 湍流

模型采用标准 k2Ε两方程模型, 近壁区应用壁面

函数处理,在壁面函数中加入了粗糙度影响,来处

理结冰表面的粗糙度对流动和换热的影响; 基于

M essinger 的控制容积法的思想建立结冰的热力

模型;利用边界移动技术重新生成结冰边界,并对

新生成的边界进行重构以便于网格生成。

1　飞机机翼结冰过程模拟方法

　　图1为结冰过程数值模拟的流程图,首先生成

计算网格,然后通过空气流场和水滴轨迹的计算

确定结冰表面在一定时间步长内收集的水量,接

着利用结冰热力模型计算结冰量,最后根据结冰

量生成该时间步长内冰形,并对新生成的边界进

行重构,进入下一个时间步长的计算。

1. 1　计算网格生成

　　结冰过程计算需要处理比较复杂的边界,因

此本文计算网格划分采用了H ilgenstock 法网格

生成技术,该方法可以很好的控制边界网格的正

交性。同时由于结冰区域主要位于机翼的前缘,因

此将网格划分为结冰区和外围网格,这样在每次

更新边界后,只需对结冰区的网格重新生成,可以

节省计算量。对于交界面的网格通过超限插值进

行光顺。图中虚线为机翼外形,A 区域为结冰网格

区域, B、C、D 三个区域为外围区域, 计算过程中

网格不重新生成。

图1　结冰过程数值模拟流程图

F ig. 1　Schem e of sim ulation p rocedure fo r

ice accretion

图2　网格分区示意图

F ig. 2　Schem e of zones fo r grid generation

1. 2　空气和水滴运动控制方程

　　采用欧拉坐标系下的空气- 过冷水滴两相流

控制方程[10 ] ,计算中空气和水滴的流场采用同一

网格。

连续方程:

空气:

5 (Θ)
5 Σ +

5
5 x j

(Θu j ) = 0 (1)

　　过冷水滴:

5
5 Σ (ΑΘw ) +

5
5 x j

(ΑΘw u w j ) = 0 (2)

　　动量方程:

　　空气:
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5
5 Σ (Θu i) +

5
5 x j

(Θu j u i) = -
5 p
5 x i

+
5

5 x j
Λ 5 u j

5 x i
+

5 u i

5 x j
-

5
5 x j

Θu′ju
′
i (3)

　　过冷水滴:

5
5 Σ (ΑΘw uw i) +

5
5 x j

(ΑΘw uw iuw j ) =
3
4

ΑCD R ew i

d 2öΛ
(u i - uw i) + Α(Θw - Θ) g i (4)

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[ 10 ]。

1. 3　粗糙度影响

　　结冰后表面会存在一定的粗糙度,表面粗糙

度对流动和换热的影响很大。粗糙度的产生机理

非常复杂,与表面水膜的流动稳定性、水滴及气流

的扰动等很多因素均有关系,是一个耦合的多尺

度的问题,很难用解析方法模拟其特征[2 ]。对于结

冰表面粗糙度产生机理的研究国际上也尚处于起

步阶段[14, 15 ] ,目前还很难应用到实际的数值模拟

结冰过程中,因此结冰的数值模拟中常采用等效

沙粒高度[16 ]来衡量粗糙度特征,即不对粗糙度的

产生进行预测,而是利用试验得到的经验公式来

衡量不同气象条件下结冰表面的粗糙度[2～ 6 ]。本

文也采用这种方法衡量粗糙度,应用可以考虑粗

糙度影响的壁面函数来处理结冰表面粗糙度对流

动和换热的影响。

在采用标准 k2Ε两方程模型的湍流数值模拟
中,近壁区采用壁面函数法处理,这既能节省计算

量,也能满足一定的精度要求,同时壁面函数可以

很方便的嵌入粗糙度的影响。Jayatilleke[16 ]从试验

数据得到了适用于粗糙壁面的对数壁面率,本文

将其引入到两层壁面函数中应用。近壁区通用壁

面率的表达式为:

速度壁面率:

u+ = ln (E y + ) öϑ (5)

　　温度壁面率:

T + = P r (u+ + P J ) (6)

式中: u
+ , T

+ ,及 y
+ ,分别为无量纲速度、温度及

距离, E 和 P J 是与表面的粗糙状态 (等效沙粒高

度)有关的函数,通过引入有效粗糙度分数,该壁

面率同时适用于光滑壁面和粗糙壁面。具体表达

式参见文献 [ 13, 16 ]。粗糙壁的对数壁面率中 E

和 P J 包含了粗糙度的影响,可以方便的将它用于

两层壁面函数中。结冰后往往会导致气流分离,因

此本文将粗糙壁的对数壁面率应用到适于处理此

类流动的 JL (Jones & L aunder)两层壁面函数[17 ]

中。

根据不同的结冰气象条件,文献[ 3 ]提供了一

组通过试验得到的衡量结冰表面粗糙度大小的经

验公式。流场计算中,利用该经验公式,可以计算

出不同气象条件下的粗糙度,将该粗糙度应用到

如上所述的壁面函数进行流场计算,便可体现出

结冰表面的粗糙对流动和换热的影响。该方法同

时可以使用局部粗糙度,例如将来通过理论或分

析计算得到的局部粗糙度。

图3　控制容积质量和能量守恒图

F ig. 3　Schem e of m ass and energy balance in

con tro l vo lum e

1. 4　结冰模型

　　对结冰表面收集的水建立质量守恒和能量守

恒方程,如图3所示为控制体中质量守恒和能量守

恒示意图,质量守恒方程和能量守恒方程为:

mα
i = mα

w + mα
rbi - mα

rbo - mα
es (7)

Qα
i + Qα

w + Qα
rbi + Qα

h - Qα
rbo -

Qα
es - Qα

c = 0 (8)

其中: mα和Qα分别为质量流量和能量;下标 i是与

结冰相关的量, w 为撞击的水滴项, rbi为上游控

制体中回流的水项, rbo为流向下游的水项, es为

蒸发或升华项, h 为翼面对冰层的加热项, c为外

界空气与结冰表面的对流换热项。

引入冻结系数 F ,表示每个容积中的结冰量

占所收集水的比重:

F = mα
iö(mα

w + mα
rbi)

可得流向下游的水流量:

mα
rbo = (1 - F ) (mα

w + mα
rbi) - mα

es

结合式 (8)推导得到能量方程统一形式为:
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(1 - F )mα
w Cpw (T w - T s) + Fmα

w [C pw (T w - T m ) + L f + C p i (T m - T s) ] +

(1 - F )mα
rbiC pw (T rbi - T s) + mα

rbi [Cpw (T rbi - T m ) + L f + C p i (T m - T s) ] +

mα
wU 2

w ö2 - mα
esL es - hc (T s - T rec) + Qα

h = 0 (9)

　　该方程涵盖了霜状冰 (干表面, F = 0)、混合

冰和瘤状冰 (湿表面, 0< F < 1)及无冰生成 (F =

0)的情况, 其中: T m 是冰点温度, T s 为控制体能

量平衡时达到的平衡温度, hc 为对流换热系数,

T rec为气流的恢复温度,L f 为结冰潜热,L es为蒸发

或升华潜热,无防除冰系统工作时Qα
h= 0。

式 (9)中含 T s 和 F 两个未知数,但结冰的物

理过程决定了冻结系数0≤F≤1, 这提供了一个

约束条件。从滞止点开始沿上下表面进行计算,滞

止点处的控制体mα
rbi= 0,而流出该控制体的未冻

结水mα
rbi均分为两部分流向与之相邻的控制体。

首先假定控制体处于两相状态, 即平衡温度 为

273115 K,求解方程 (9)可得到冻结系数 F ,若0<

F < 1说明原先的假定是正确的,此时只有部分水

冻结; 若 F > 1说明控制体内的水全部冻结,此时

令 F = 1,通过求解方程可以求得平衡温度; 若 F

< 0,则说明没有结冰,令 F = 0,通过求解方程得

到平衡温度; 从而结冰量及相应的流向下个控制

体的水量均可求得。

若所有控制体的冻结系数 F 均为0, 说明无

冰生成; 若所有控制体的冻结系数均为1,此时得

到的为霜状冰; 若只有滞止区附近的控制体的冻

结系数0< F < 1,此时得到的为混合冰; 若大部分

区域的冻结系数0< F < 1,此时得到瘤状冰。

1. 5　结冰边界的重构

　　获得了每个控制体的结冰量后, 利用文献

[ 11 ]中的边界移动方法确定结冰区的冰形,但冰

形上可能会产生一些分布不光滑的曲线段,并且

由于冰形是沿结冰表面的法向生长的,因此冰形

上曲率较大的区域 (尤其是混合冰和瘤状冰的棱

角区域)的点往往会变得稀疏,这对网格生成及流

场计算不利; 若结冰时间较长,随着冰形的增长,

原来冰形上计算节点间的距离会增大,此时需要

加入一些新点以保证计算精度,因此本文在文献

[ 11 ]中的边界移动方法基础上对新生成的边界进

行重构。边界重构的目的是使得边界上点的分布

密度适于流场计算,因此希望在曲率大的区域具

有密集的点,本文采用以下方法:

边界上的点表示为 r
ϕ= [x (s) , y (s) ], s为弧长

参数;假设原来的点数为m ,重构后需要的点数为

n,原来点的弧长参数为:

si = si- 1 + d si　 ( i = 1, 2,⋯,m - 1)

其中:

d si = (x i - x i- 1) 2 + (y i - y i- 1) ) 2

s0 = 0

曲率 K (s)为:

K (s) = ûx′(s) y″(s) - x″(s) y′(s) û ×

[x ′2 (s) + y′2 (s) ]- 3ö2

　　此时从作用力、功和位移的关系作如下类比:

F (s) d s = dw

dw =
1

n - 1∫
sm - 1

0
F (s) d s

式中: F (s)是由曲率 定义的一个虚拟力函数, d s

和 dw 分别为虚拟位移和虚拟功,当虚拟功相同

时,若虚拟力大则相应的虚拟位移就小,表示点的

分布越密集,因此若把虚拟力函数构造成 K (s)的

增函数,则可以使点向曲率大的区域集中,本文采

用虚拟力函数:

F (s) = [K (s) öK 3 ]Ρ

其中: K
3 为曲线上曲率的平均值, Ρ为0到1之间

的值,增加 Ρ会使点向曲率大的区域集中的程度
增大。因此重构点的弧长参数为:

sj = sj - 1 + dw öF (sj )

( j = 1, 2,⋯, n - 1)

计算中 F (sj )由 F (si)插值得到,通过迭代计算可

以得到 sj; 取得了弧长参数 sj 后,利用3次样条插

值[18 ]可以计算得到重构后的节点坐标 [x (sj ) , y

(sj ) ]。

图4　重构前后点的分布对比

F ig. 4　N odes distribution before and after

reconstruction

如图4为一曲线段重构前后的对比,重构前有

40个点,重构后加入10个点,重构后点的分布得到
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了很大改善,说明该方法可以方便的调整点的数

量及分布密度。

2　计算对象及数值计算方法

　　本文采用NA CA 0012翼型作为计算对象,网

格划分采用了H ilgenstock 法贴体网格生成技术;

湍流模型采用标准 k2Ε两方程模型, 近壁区采用

考虑粗糙度影响的两层壁面函数处理; 控制方程

中对流项离散格式采用M U SCL 格式,空气速度

与压力修正采用同位网格下的 S IM PL ER 算法,

离散后的代数方程组采用 S IP 算法进行求解。边

界条件处理同文献[ 11 ]。

3　计算结果及分析

　　模拟的飞行及气象条件为[3 ]: 自由来流速度

U ∞= 67105 m ös,环境压力 P h = 101 300 Pa,环境

温度 T h = - 2813℃, - 10℃, - 718℃, - 611℃和

- 415℃,机翼的弦长 c= 01533 4 m ,攻角A 0A =

4°, 水滴的有效平均直径M V D = 20 Λm , 液态水

含量为LW C = 1 göm 3。由于缺少对结冰表面粗糙

度衡量的试验数据,本文采用由试验得到的经验

公式[3 ]计算粗糙度。

本文预测的结冰时间360s的冰形与文献 [ 3 ]

中的试验测量结果对比如图5。从图中可以看出,

- 2813℃时的冰形为典型的霜状冰,此时撞击到

结冰表面的水立即冻结,产生的冰形在滞止区域

具有最大厚度,同时冰形比较规则; - 718℃和-

10℃下得到的冰形为混合冰,滞止区附近存在回

流现象,但在上下结冰极限附近撞击的水则完全

冻结,因此冰形在滞止区域附近具有瘤状冰的特

征,而在上下结冰极限附近具有霜状冰的特征; -

611℃和- 415℃时的冰形为瘤状冰,撞击到机翼

表面的水滴只能部分冻结,未冻结的水沿着冰面

图5　本文计算结果与试验结果对比

F ig. 5　Comparison of the ice shape betw een th is paper and the experim ent
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回流,并逐渐冻结,在滞止区下游形成棱角。

由图5中曲线可知,本文预测的结果与试验结

果吻合良好, - 2813℃霜状冰的上下结冰极限及

最大厚度的位置与试验数据相同; - 718℃和-

10℃混合冰及- 611℃时的瘤状冰的预测中,结冰

极限及总体趋势与试验数据比较一致,只是在滞

止区域有些偏差, 结冰量略大于试验数据; -

415℃时的瘤状冰的预测的结果在上下结冰极限

与试验数据均有些偏差,棱角附近的上结冰极限

大于试验数据,但总体趋势一致,捕捉到了瘤状冰

结冰过程中的回流现象及棱角的生长趋势。

图 6 为 本 文 计 算 结 果 与 L EW ICE [3 ] 及

C IRAM IL [7 ]的计算结果对比,可见在霜状冰的预

测中三者都预测到了满意的结果。但在混合冰模

拟中,本文的结果与C IRAM IL 的结果更接近于

试验结果,而L EW ICE 的预测的结冰上下限及结

冰量都大于试验数据, 同时也大于本文和

C IRAM IL 的预测结果。在瘤状冰的模拟中,本文

结果在棱角位置和生长趋势的预测方面与

L EW ICE 的结果接近, 而上、下结冰极限与

C IRAM IL 的结果接近,但是C IRAM IL 未能模拟

出棱角的生长。

总之, 在霜状冰预测方面, 本文与L EW ICE

及 C IRAM IL 的预测结果均与试验数据非常接

近;而在混合冰与瘤状冰的预测方面,由于回流现

象的存在,使得结冰极限、棱角位置及生长趋势的

预测与试验数据有一定的偏差,但三者均预测出

了冰形的大致趋势。C IRAM IL 在结冰模型中加

入了模拟局部粗糙度的模型,预测出的平均粗糙

度和文献[ 3 ]中的试验数据具有相同的量级,在瘤

状冰预测中结冰极限的预测效果很好,但是棱角

的生长趋势的预测并不理想,可见对结冰表面粗

糙度的度量及水膜的流动机理仍需要做大量的研

图6　本文结果与文献计算结果对比

F ig. 6　Comparison of the ice shape betw een th is paper and the references
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表1　结冰前后升力和阻力系数对比

Table 1　L if t and drag coeff ic ien t of clean and iced a irfo il

T hö(℃)
升力系数C l 阻力系数C d

光滑机翼 结冰机翼 光滑机翼 结冰机翼

- 2813

- 10

- 718

- 611

- 415

01431

01429

01429

01428

01428

01412

01383

01343

01329

01344

01013 5

01013 8

01013 8

01013 9

01013 9

01020 1

01032 8

01045 2

01047 8

01039 0

究[5, 14, 15 ]。

本文预测结果与试验结果的总体趋势一致,

结冰上下限与试验数据比较接近,捕捉到了结冰

过程中结冰表面水的回流现象及棱角的生长趋

势,说明本文提出的方法是有效的。预测的结果对

结冰信号器的布置具有指导作用,同时也可在此

基础上对除冰及气动特性进行研究。

图7　结冰前后机翼的压力分布

F ig. 7　P ressure distribution of clean and iced airfo il

本文同时还研究了冰形对机翼升力系数和阻

力系数的影响。如图7为结冰前后机翼表面压力分

布的对比,由于冰形的存在破坏了机翼前缘的气

流加速区, 进而压力分布发生变化, 导致升力降

低,阻力增加,同时结冰区域越大对前缘压力分布

的破坏区域越大。表1为结冰前后机翼升力系数和

阻力系数的变化情况,混合冰和瘤状冰导致前缘

气流分离,对升力和阻力的影响更大;瘤状冰的影

响大于混合冰和霜状冰,最大造成了升力系数降

低23% ,阻力系数增加244%。

4　结　论

　　本文在前期研究的基础上[10～ 13 ] ,提出了一种

飞机机翼结冰的数值模拟方法,完成了机翼结冰

过程的数值模拟,得到了在不同气象条件下机翼

结冰产生的霜状冰、混合冰和瘤状冰3种典型冰

形,为飞机结冰的数值模拟提供了一种方法。本文

以机翼结冰为算例,但是该方法同样适用于飞机

的其他的迎风结冰表面,例如发动机进气道、冷风

道进气口等。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) 计算结果与试验结果吻合良好,表明本

文采用的结冰过程数值模拟方法正确有效。

( 2) 不同的气象条件会导致不同的结冰过

程。霜状冰的冰形比较规则,混合冰和瘤状冰的冰

形相对复杂,在不同温度下棱角的位置及生长趋

势不同,温度越接近于0℃,回流现象越严重,结冰

区域越大,同时棱角的位置也后移。

( 3) 各种冰形对机翼气动特性的影响不同。

其中,瘤状冰对机翼气动特性的影响最大。
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