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瘤状冰结冰过程的数值模拟
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摘要: 提出了一种可考虑粗糙度影响的瘤状冰结冰过程数值模拟方法。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, 对飞机机翼在不同温度下的瘤状冰结冰过程进行了数值模拟,得到了NACA0012

翼型4°攻角下结冰表面的瘤状冰冰形。通过与实验数据对比, 表明该的方法是有效的。
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Numerical Simulation of Glaze Ice Accretion Process

CHEN Wei-jian, ZHANG Da-lin

( Col leg e of Aerospace Eng ineer ing ,

Nanjing U niversity of Aeronautics and Astronaut ics, Nanjing 210016, China)

Abstract: A num er ical simulat ion appr oach taking the w al l roughness effect into

account w as presented to sim ulate the g laze ice accret ion. Incorpo rat ing the biphase model of

air and supercooled w ater droplets in the Eulerian coordinate, this approach has been carried

out to sim ulate the glaze ice accr et ion on the NACA0012 airfo il . The f inal ice shape at

dif ferent temperature w as obtained. The com parison w ith the experimental data indicates that

the current appr oach is applicable and ef fective.
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　　飞机在结冰气象条件下飞行时, 机翼、发动机

进气口等迎风面会发生结冰现象。机翼结冰会导

致飞行阻力增大、升力下降、临界攻角减小等不利

情况。而发动机及冷风道进气口结冰会使进气口

面积减小,导致引气量减小。另外,若冰层脱落后

随气流进入进气道则会损坏内部件, 导致非常严

重的事故发生
[ 1]
。

结冰过程的不同会导致不同的冰形。当空气

中的过冷水滴撞击到迎风面后立即冻结,生成的

冰形比较规则,称为霜状冰;当撞击到迎风面的水

滴只有部分冻结,未冻结的水在气流的驱动下沿

表面流动,流动过程中逐渐冻结,由此形成的冰形

称为瘤状冰。瘤状冰外形有较大的棱角会使机翼

前缘发生气流分离,所以瘤状冰对气动特性影响

往往比霜状冰影响大
[ 2]
。

结冰表面存在一定的粗糙度, 因此结冰数值

模拟中,应合理考虑粗糙度对流动和换热的影响。

结冰表面的粗糙度非常不规则,很难用解析方法

模拟其特征。国外在数值模拟结冰过程的研究中,

往往采用等效沙粒高度 [ 3]来衡量粗糙度特征, 文

献[ 4, 5]中采用Euler 方程计算空气流场,应用边

界层积分的方法来考虑粗糙度对换热的影响, 文

献[ 6]应用边界层方程计算空气流场,在混合长度

湍流模型中加入了粗糙度影响的修正,文献[ 7]中



在一方程模型中考虑了粗糙度的影响。

本文在处理标准 k-�湍流模型近壁区的壁面
函数法中加入了粗糙度的影响, 并在文献[ 8]的基

础上提出了瘤状冰结冰过程的数值模拟方法, 最

后对瘤状冰结冰过程进了数值模拟。

1　结冰过程模拟方法

1. 1　空气和水滴流场计算

　　采用欧拉坐标系下的空气- 过冷水滴两相流

控制方程
[ 9]

, 以便计算中空气和水滴的流场采用

同一网格,同时采用可以嵌入粗糙度影响的壁面

函数来处理结冰表面粗糙度对流动和换热的影

响。

1. 1. 1　控制方程

　　在空气温度较低、液态水含量和水滴有效直

径小的气象条件下简化的控制方程如下:

连续方程:

　　空气:
��
� +

�
� x j
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� (!�w ) +
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　　过冷水滴:　　
�
� (!�wuwi ) +

�
� x j

(!�w uw iuw j ) =
3
4 !

CD Rewi

d2/ ∀ ( u i - uwi ) + !(�w - �) g i ( 4)

式中: d 为过冷水滴的平均有效直径, !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k-�两方程模型,其具体计算式参见文献

[ 9]。

1. 1. 2　考虑粗糙度影响的壁面函数

　　在采用标准 k-�两方程模型的湍流数值模拟
中,近壁区常采用壁面函数法处理,这可以避免在

近壁区设置大量的节点,节省了计算量,同时又能

满足一定的精度要求。壁面函数法还可以嵌入一

些经验的数据来处理粗糙度的影响等问题。文献

[ 10]在对方腔内的流动和换热的数值模拟中, 采

用考虑粗糙度影响的单层壁面函数法来处理粗糙

表面取得了较满意的结果。文献[ 3]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

入到两层壁面函数法中来处理结冰表面粗糙度影

响的问题。首先引入无量纲距离y
+ 、无量纲速度

u
+及无量纲温度 t

+如下:

y
+ =

y ( c
1/ 4
∀ k

1/ 2
)

# 　,　u
+ =

u( c
1/ 4
∀ k

1/ 2
)

 w / �

t
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1/ 2)
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　　则近壁区通用壁面率的表达式为 [ 3] :

速度壁面率:

u
+

=
1
∃ ln( Ey

+
) ( 5)

　　温度壁面率:

t
+

= Pr t( u
+

+ P J ) ( 6)

其中E 和PJ 是与表面的粗糙状态有关的函数, 表

达式如下:

P J = 3. 15 P r
0. 695

( 1/ E - 0. 116)
0. 359

+

0. 274P ME
0. 6

( 7)

P M = 9. 24
P r
P r t
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- 1 �

1 + 0. 28 exp - 0. 007
Pr
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0. 75

( 8)

E = [ 0. 001 108 9!eff ( k
+
s + 3. 48)

2
+

0. 013 327( 1 - !eff ) ]
- 1/ 2

( 9)

　　引入有效粗糙度分数:

!eff = 1 + 2X
3
c - 3X 2

c

其中:

X c =
0. 025 86( 70 - k

+
s )

( k
+
s + 3. 48)

0. 475

　　无量纲粗糙度(粗糙度雷诺数) :

k
+
s =

k s( c 1/ 4
∀ k

1/ 2 )

#
式中: ks 为等效沙粒高度。通过引入函数!eff ,该壁

面率同时适用于光滑壁面和粗糙壁面。当 k
+
s = 0

时,为光滑壁面,此时!eff = 0, P J 和E 便是光滑壁

面对数率的系数;当 k
+
s > 70为完全粗糙壁, !eff =

1, P J 和E 便是粗糙壁面对数率的系数; 0< k
+
s <

70为过渡区,此时!eff在0到1之间变化。
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粗糙壁的壁面率中PJ 和 E 包含了粗糙度的

影响,并且式( 5)和( 6)具有传统的光滑壁的壁面

率相似的表达形式,因此可以方便的将它用于两

层壁面函数中。实施壁面函数时需要将第一个节

点设置在对数率区,将它的控制容积延伸到壁面,

计算中需要对近壁第一个节点的动量方程及 k 方

程的生成项和耗散项作修正。由式( 5)和( 6)计算

壁面的切应力及热流, 并把第一个控制容积的生

成项及耗散项的平均值作为第一个结点k 方程的

生成项和耗散项。具体实施过程可参见文献[ 11]。

1. 2　结冰计算模型

　　采用M essinger
[ 12]
的控制容积法对结冰表面

收集的水建立质量守恒和能量守恒方程。如图1、

图1　控制容积质量守恒示意图

Fig . 1　Scheme of mass balance in contr ol vo lume

图2　控制容积能量守恒示意图

F ig . 2　Scheme o f ener g y balance in contr o l v olum e

图2所示分别为控制体中质量守恒和能量守恒示

意图,可以得到如下质量守恒和能量守恒方程:

m
�

ice = m
�
w + m

�
rbi - m

�
rbi - m

�
es ( 10)

Q
�
s + Q
�
w + Q

�
r bi + Q

�
hot -

Q
�
r bi- 1 - Q

�
es - Q

�
h = 0 ( 11)

其中: m�r bi和Q
�
rbi为上游控制体中未凝结成冰的水

流量及能量, m�rbi- 1和Q�rbi- 1分别为未凝结成冰流

向下游的水流量和能量; m
�
w 和 Q

�
w 为撞击带来的

水滴质量流量和能量; m�es和Q
�
es为蒸发或升华变成

水蒸汽量及能量, m�iec和Q
�
s 为结冰量及结冰过程

中放出的潜热, Q�hot为冰层间或冰层与翼面间的导

热量, Q�h为控制体上表面的对流换热量。
瘤状冰结冰条件下, 控制容积中可能只有部

分水冻结,因此引入冻结系数 , 表示每个容积中

结冰量占所收集的水的比重,其定义式为:

F = m
�
iec/ ( m�w + m

�
rb i)

代入式( 10)则流出控制容积的水量为:

m
�
rbi- 1 = ( 1 - F ) ( m�w + m

�
r bi) - m

�
es

　　联合求解方程( 10)、( 11)即可得到某一时间

步长内各控制体的结冰量, 然后利用文献[ 8]中的

边界移动方法确定结冰区的冰形。

2　计算对象及数值计算方法

　　本文采用 NACA0012翼型作为结冰表面进

行计算,计算网格划分采用了Hilg ensto ck 法贴体

网格生成技术。空气相控制方程的湍流模型采用

标准k-�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。控制方程中对流项的离散

格式采用了M USCL 格式, 空气的速度与压力修

正采用同位网格下的SIM PLER 算法, 离散后的

代数方程组采用SIP 算法进行求解。

本文所采用的边界条件如下:

自由来流边界:

u = U∞　,　v = 0　,　!=
Cw

�w

式中: Cw 为空气中液态水含量。

湍动能:　 k = ( 0. 000 5×U
2
∞ )

湍动能耗散:

�=
c∀k

2/ 3

l
　,　l = lmc∀k

1/ 4

压力采用二阶外插得到。

固体壁面: != 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。

3　计算结果及分析

　　模拟的飞机飞行及气象条件为
[ 13]

: 自由来流

速度U∞= 67. 05 m/ s,环境压力P h= 101 325 Pa,

环境温度 th= - 4. 5℃和- 6. 1℃, 机翼的弦长 c=

0. 5334,攻角A 0A = 4°,水滴的有效平均直径Dw =

20 ∀m ,液态水含量为Cw = 1 g/ m 3。由于缺少对结

冰表面粗糙度衡量的试验数据, 本文采用文献[ 7]

中由试验得到的经验公式计算粗糙度,模拟结
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图 3　结冰时间为360 s 时的冰形推进图 (时间步长60 s)

F ig . 3　T he ice shapes w ith time st ep ( T im e step is 60 seconds)

图4　本文计算结果与试验结果对比

F ig . 4　Comparison of the ice shape betw een this paper and t he experiment

图5　本文结果与文献计算结果对比

F ig . 5　Compa rison o f the ice shape betw een this paper and t he r efer ences

冰时间为360 s。

图3( a)和图3( b)为结冰360 s 的冰形推进过

程图,推进步长为60 s。从图中可以看出, 在瘤状

冰结冰气象条件下,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回流, 并逐渐冻

结,在下游形成棱角。其中- 4. 5℃的结冰极限比

- 6. 1℃大, 棱角位置也较后。

本文的计算结果与文献[ 13]中的试验测量结
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果对比如图4。由图中曲线可知,本文预测的结果

与试验结果吻合良好, 结冰量基本一致,其中温度

- 6. 1℃比- 4. 5℃时的预测结果更接近于试验结

果。本文模拟的上、下结冰极限与试验数据相比有

些偏差,在已知文献的瘤状冰结冰数值模拟中均

存在这种现象。

图5为本文计算结果与文献[ 5] ( CIRA )及文

献 [ 15] ( LEWICE)的计算结果对比,可见文献的

计算结果中结冰上下极限也均有一定的偏差, 其

主要原因是在温度较高时, 瘤状冰结冰过程中回

流较大,而目前对结冰表面粗糙度的度量及水膜

的流动机理研究的尚不够充分[ 14]。

但本文预测的结果与试验结果的总体趋势很

一致,在结冰上下极限与试验数据比较接近,捕捉

到了瘤状冰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可行和

有效的,预测的结果可以为防冰系统设计中结冰

信号器的布置提供指导, 同时也可在此基础上进

行对气动特性及除冰的研究。

4　结　论

　　本文把可以考虑粗糙度影响的壁面函数应用

到瘤状冰结冰过程的数值模拟中,结合文献[ 8, 9]

中的过冷水滴轨迹计算方法及边界移动技术, 完

成了瘤状冰结冰过程的数值模拟, 为瘤状冰结冰

的数值模拟提供了一种方法,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, 表明所

采用瘤状冰结冰过程的数值模拟方法是正确、有

效的。

( 2) 瘤状冰结冰气象条件下,不同温度下冰

形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。
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