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三维复杂表面水滴撞击特性计算
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摘　　　要 : 为预测多段翼和发动机进气道等三维复杂形状表面在结冰气象条件下的水滴撞击特性 ,提出

了一种基于欧拉两相流模型求解水滴收集系数的方法.空气相和水滴相认为是单相耦合的 ,空气流场由 Euler

或 Navier2Stokes (N2S)方程独立求得.给出了一种水滴相撞击壁面边界条件的处理方法.为避免因局部水滴

容积分数异常而导致计算发散 ,提出了一种自适应的数值扩散模型以增加高阶计算的稳定性 .验证计算了圆

柱、MS(1)20317翼型、球面等典型二三维物面的收集系数 ,并计算了水滴直径呈某种分布时的情形.与公开

发表的试验数据对比表明 ,计算方法准确有效 ,能很好的应用于三维复杂表面的水滴撞击特性预测 .
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Water droplet impingement prediction for three2dimensional

complex surfaces
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Abstract : An Eulerian two2p hase met hod was presented to p redict water droplet s im2
pingement for t hree2dimensional complex surfaces such as multi2element airfoil and engine in2
let under icing conditions. The air2droplet two2p hase flow was considered one2way coupled ,

and the airflow field was solved independently f rom t he Euler or Navier2Stokes (N2S) equa2
tions. A t reat ment of boundary conditions of the droplet p hase at the impingement surfaces

was given. An adaptive numerical diff usion model was proposed to avoid divergence in higher

order simulations caused by t he singularity of droplet volume f raction in localized regions.

Validation cases were performed for typical two or t hree dimensional bodies , including a cyl2
inder , a MS(1)20317 airfoil , a sp here , a multi2element airfoil and an engine inlet . Cases wit h

droplet sizes in certain dist ribution were also calculated. In comparison wit h p ublished exper2
imental result s , t he p resent comp utational met hod is accurate and effective , and applicable to

t hree2dimensional complex surfaces.
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water droplet impingement

　　飞机结冰是一个危胁飞行安全的重要因素 ,

结冰可使飞机的升力减小 ,阻力增大 ,失速攻角和

操纵性降低 ,严重时可导致坠机.结冰来源于云层

中的过冷水滴 ,即低于 0 ℃的液态水滴 ,过冷水滴

是极不稳定的 ,受到扰动后就可能转化为冰.当过

冷水滴撞击到没有采取热防护措施的表面后 ,它
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们可能会立即结成霜冰 ,或往后溢流一段距离再

结成明冰.获取结冰量或结冰区域的方法包括冰

风洞试验、飞行试验和数值计算等途径.试验具有

花费昂贵、周期长且受限于设备条件或气象条件

等缺点 ,因此美英法等各国都在积极研发飞机结

冰的数值计算方法和软件.

防除冰研究的第一步 ,就是获得部件表面对

水滴的收集效率 ,即水滴收集系数 (简称收集系

数) .收集系数的计算方法主要有两种 :拉格朗日

法和欧拉法.拉格朗日法追踪水滴在流场中的流

动 ;欧拉法则把水滴看成一个连续相 ,在引入水滴

容积分数的概念后 ,通过求解水滴相的连续性方

程和动量方程 ,来得到水滴容积分数和水滴速度

的分布.拉格朗日法对二维或几何形状简单的表

面比较简便 ,但对多段翼或发动机进气道等三维

复杂外形 ,由于粒子释放位置较难确定 ,处理起来

较为复杂.而欧拉法没有这个问题 ,因此特别适合

三维复杂表面的收集系数求解.

国外一些经典的结冰数值软件 ,如美国的

L EWICE[122 ] , 英 国 的 TRAJ ICE2[ 3 ] , 法 国 的
ON ERA [4 ] ,都是采用无黏的势流模型或欧拉方

程加边界层修正来求解空气流场 ,再使用拉格朗

日法来求解收集系数.近来 ,欧拉法正逐渐被广泛

使用. Bourgault , Habashi等[ 5 ]使用欧拉法来计算

收集系数 ,并把该方法应用到他们新开发的三维

结冰计算软件 FENSA P2ICE[6 ]中. FENSA P2ICE

采用模块化的设计方法 ,基于现代计算流体动力

学 (CFD)计算技术 ,被称为是继 L EWICE之后的

第二代结冰数值模拟软件[7 ] .其中的 FENSA P模

块使用考虑了空气可压缩性和黏性的 Navier2
Stokes (N2S)方程来获得空气流场 ,DROP3D 模

块则通过使用有限元法求解欧拉模型来获得收集

系数. Wirogo 等[ 8 ]基于 CFD 软件 FL U EN T ,使

用欧拉法计算了二维圆柱、二维机翼和三维球面

等典型算例的收集系数. Tong[9 ]提出了一种自适

应的数值扩散模型 ,对欧拉模型进行修正 ,来解决

局部解奇异的现象. Iuliano ,Brandi 等[10 ]使用欧

拉法计算了多段翼型的收集系数 ,并分析了空气

黏性对计算结果的影响.国内 ,较多的研究也主要

集中在拉格朗日法[11213 ] .张大林等[14 ]使用欧拉法

计算了二维 NACA 0012 翼型的撞击特性.而对

于三维物面、多段翼型、或者非单一水滴直径的收

集系数计算尚未见有系统的报道.

1　数学模型

欧拉法中引入了容积分数的概念 ,它表示单

位体积的混合流体中 ,某一相所占有的体积.水滴

的容积分数α为

α =
V droplet

V mixture
=

Clw

ρ
(1)

式中 Clw是液态水含量 (liquid water content ) ,指

的是单位云体中所含的液态水的质量 ,其单位通

常取 g/ m3 ;ρ为水的密度.

在结冰条件下 ,由于水滴的容积分数较小 ,一

般在 10 - 6量级 ,可认为空气和水滴之间是单向耦

合的 ,即空气流场影响水滴 ,而水滴对空气流场的

影响忽略.这使得空气相和水滴相可以分离求解 :

先得到空气流场 ,再使用空气流场结果计算水

滴相.

1 . 1　假　设

结冰条件下的欧拉模型基于以下假设 : ①水

滴是球形的 ,无变形或破裂 ; ②水滴之间无碰撞、

聚合 ,撞击到壁面后无飞溅 ;③水滴相的动量方程

中 ,不考虑黏性和压力项 ;④水滴和周围的空气无

质量和热量的传递 ;⑤作用在水滴上的力 ,只考虑

阻力和重力 ,忽略所有非稳态力 ; ⑥作用在水滴上

的阻力是稳态的.

1 . 2　控制方程

水滴相的连续性方程和动量方程分别为

Δ·(ραu) = Г Δ2 (ρα) (2)

Δ·(ραuu) =ραK ( ua - u) +ραF (3)

其中 u是水滴的速度矢量 ; ua 为空气的速度矢

量 ,Г是数值扩散系数 (见 1 . 4节) , F是作用于水

滴上的除阻力外的力.

K为空气2水滴交换系数 ,由下式给出 :

K =
18μa f
ρd2

p
(4)

式中μa 是空气的动力黏度 ; dp 是水滴直径 ; f 为

阻力函数 ,对于不同的交换系数模型 , f 的定义各

不相同.本文将采用 Schiller2Naumann模型[8 ] ,即

f =
Cd Re
24

(5)

其中

Cd =
24 (1 + 0 . 15 Re0 . 687 ) / Re , Re≤1 000

0 . 44　　　　　　　　 Re > 1 000
(6)

Re是相对雷诺数 ,由下式给出 :

Re =
ρa | ua - u| dp

μa
(7)
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式中ρa 为空气密度.

1 . 3　边界条件

在撞击表面 ,它对空气而言只是普通的固壁 ,

但对水滴而言 ,却相当于一个单向出口 ,即只允许

水滴从此处流出计算域 ,而不允许流进计算域.这

是因为 ,在飞机结冰气象条件下 ,过冷水滴是极不

稳定的 ,它撞击到壁面后会立刻结冰 ,或以水珠、

水膜等形式附着于壁面上 ,如果不考虑水滴的飞

溅 (见 1 . 1节假设) ,那么撞击上壁面的这部分水

滴应从计算域中予以排除.在撞击区和非撞击区 ,

边界条件的处理方式是不同的.设 n为撞击表面

的外法矢 , u为水滴速度矢量 ,如图 1 所示.如果

u·n < 0 ,则说明水滴将从此处流出计算域 ,该处

壁面的水滴容积分数和速度都取来流网格中心点

的值 ;如果 u·n > 0 ,则说明水滴将从此处流进计

算域 ,该处壁面的水滴容积分数取零值 ,而速度取

下游网格中心点的速度值.

图 1　撞击壁面水滴速度与表面外法线示意图

Fig. 1　Sketch2map of droplet velocities and surface

normal vectors at the impingement surface

1 . 4　数值扩散

在计算中发现 ,特别是采用二阶以上离散格式

时 ,经常会出现局部区域水滴容积分数异常大的情

况———某些网格的值比其相邻网格的大50～100

倍.这些区域通常出现于机翼后方 ,流经机翼上表

面和下表面的两股气流交汇处.文献[9 ]把这种现

象解释为两股不同速度方向的水滴相交后以同一

速度运动 ,进而造成了一个无限大的密度脉冲.若

不能及时“抹平”这些异常区域将可能会导致下一

步迭代的发散 ,通过在水滴连续性方程中加入数值

扩散项可解决此问题.数值扩散系数 Г应具有一定

的自适应性 ,在异常区域 Г应较大 ,而在正常区域

Г应趋于 0.为此 ,本文定义 Г如下 :

Г= a·(eb - 1 . 0) (8)

b = max
αp -αN i

min{αp ,αN i
}

, i = 0 , ⋯, k (9)

其中 p 表示当前网格 , N i 表示周围网格 , b的意

义是当前网格和周围网格之间水滴容积分数的最

大相对差值 , a根据经验取为 0 . 001 .

2　方法验证

为验证方法的正确有效性 ,对一些典型二三

维算例进行了试算 ,并用文献试验数据进行了水

滴收集系数对比验证.

局部收集系数β,是指微元表面上的实际收

集率与该微元表面上最大可能的收集率之比.在

欧拉法中 ,β的计算式为

β=αn ·
u·n
| u∞|

(10)

式中 u和 n分别为当地的水滴速度矢量和撞击表

面法矢量 , u∞表示自由流的水滴速度矢量 ,αn 称

为水滴的相对容积分数 ,由下式给出 :

αn =
α
α∞

(11)

式中α为当地的水滴容积分数 ,α∞为自由流的水

滴容积分数.

对于水滴直径是某种分布的流动 ,如 Lang2
muir2D分布 (详见表 1) ,综合收集系数 (compos2
ite collection efficiency)的计算由式 (12)给出

β= ∑
N

i = 1
piβi (12)

式中 N为水滴直径大小的种类 , pi 为第 i类直径的

水滴所占的比例 ,βi 为第 i 类水滴直径下的收集

系数.

表 1　Langmuir2D分布

Table 1　Langmuir2D distribution

Clw / % dp / Dmv

dp /μm

Dmv = 16μm Dmv = 18. 6μm

5 0. 31 5. 0 5. 7

10 0. 52 8. 3 9. 7

20 0. 71 11. 4 13. 2

30 1. 00 16. 0 18. 6

20 1. 37 21. 9 25. 5

10 1. 74 27. 8 32. 4

5 2. 22 35. 5 41. 3

下面是本文计算的一些典型算例 ,计算条件

取为与试验条件一致.

1) 二维圆柱
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计算条件 :圆柱直径为 10. 16cm ,空气为无黏

不可压缩流体 ,自由流速度为 80 m/ s ,空气密度为

1. 097 kg/ m3 ,环境压力为 89 867 Pa.

表 2　102bin水滴直径分布( Dmv = 21μm)

Table 2　Ten2bin droplet size distribution

Bin No. Clw / % dp /μm

1 5 4. 040 659

2 10 9. 672 07

3 20 14. 247 72

4 30 20. 943 8

5 20 28. 153 16

6 10 45. 236 21

7 3 70. 071 75

8 1 88. 859 27

9 0. 5 103. 406 8

10 0. 5 163. 967 4

图 2显示了局部收集系数计算结果与试验值

的比较 ,分别计算了两种水滴直径情况 :一种是单

一水滴平均容积直径为 Dmv = 16μm的结果 ,图中

虚线表示 ;另一种是 Dmv = 16μm ,且满足Langmuir2
D分布的 7种水滴直径 (详见表 1)的综合收集系数

结果.图中阴影区为试验结果的范围.可以看出 ,两

种预测结果大体上接近 ,并与试验值吻合的较好.

但 Langmuir2D的结果在撞击极限的预测上比单一

Dmv要更接近试验值 ,这主要是由于试验中的水滴

直径大小并非均一的 ,且具体分布未知 ,因此采用

Langmuir2D分布更能近似反映试验情况.

图 2　二维圆柱收集系数与试验结果的比较

Fig. 2　Comparison of collection efficiency with

experimental result s for a two2dimensional cylinder

2) 二维 MS(1)20317翼型

计算条件 :机翼弦长为 0. 9144 m ,攻角为 - 1. 85°,

自由流速度为 78. 232 m/ s ,环境压力为95292 Pa ,远

场入口的空气密度为 1. 213 kg/ m3 ,水滴平均容积直

径 Dmv为 21μm ,具体分布见表 2所示.

图 3是本文计算的综合收集系数结果与 Pa2
padakis的试验数据[ 18 ]及 L EWICE 计算结果的

对比 ,可以看出本文计算结果令人满意.

3) 三维球面

计算条件 :球的直径是 15. 04cm ,空气认为无

黏、不可压 ,自由流速度是 75 m/ s ,空气密度为

1. 097 kg/ m3 ,环境压力是 95 840 Pa.计算了 Dmv

为 18. 6μm ,满足 Langmuir2D分布的 7种水滴直

径的收集系数 (详见表 1) .

图 4显示了球的中截面上 ,Langmuir2D分布

的综合收集系数与 Bidwell等的试验数据[ 17 ]的比

较.比较表明 ,计算结果和试验结果吻合得比较

好 ,验证了本方法在三维条件下的有效性.
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3　应用实例

上述三个验证算例表明 ,该方法能很较准确

的预测二三维物面的收集系数.下面是该方法应

用于某型运输机的工程计算实例.第一个为多段

翼截面 ,第二个为发动机进气道.

1) 多段翼型

计算条件 :自由流马赫数为 0. 4 ,环境压力为

96 000 Pa ,环境温度为 264 K ,水滴直径为 20μm ,

攻角为 5°.

欧拉法在复杂形状表面的收集系数计算中 ,

比拉格朗日法更具优势 ,因为它可以在一次计算

中得到各段翼面各处的撞击特性.由于空气流速

较高 ,且翼型外形较为复杂 ,空气流场的计算采用

了考虑黏性和可压缩性的 N2S方程模型 ,湍流模

型采用了 Spalart2Allmaras一方程模型.

图 5和图 6显示了欧拉法的求解结果 ,即水

滴容积分数和水滴速度.图 5 中水滴容积分数在

机翼后方存在较明显的遮蔽区 ,遮蔽区中没有水

滴存在 ,这主要是由于水滴的惯性产生的 .

图 5　水滴相对容积分数等值线图

Fig. 5　Contour of normalized droplet volume

f raction for a multi2element airfoil

由水滴容积分数和速度可求得水滴收集系

数 ,如图 7和图 8所示 ,值得一提的是在前缘缝翼

的后下方有水滴撞击 ,而用传统的拉格朗日法将

难以捕捉到该区域.

图 6　水滴速度矢量图

Fig. 6 　Vector plot of droplet velocity

2) 发动机进气道

发动机进气道是一个重要的防冰部件 ,因此

它的撞击特性也是需要重点关注的.本文对进气

道部件进行了适当的简化 ,用于计算的计算机辅

助设计 ( CAD)模型如图 9 所示.计算条件为 :自

由流马赫数为0. 67 ,进气流量为 102. 3 kg/ s ,环境

温度为 253 K ,水滴直径为 20μm ,攻角为 2°.

图 9　发动机进气道的几何模型

Fig. 9　Geometry of an engine inlet

空气流场也是通过求解 N2S方程获得的 ,并

且在进气道出口匹配进气流量.图 10显示了发动

机进气道的局部收集系数等值线图 ,可以看到撞

击区主要在进气道唇口部位.图 11显示了 5个不

同角度剖面上的收集系数随弧长的变化关系.
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图 11　5个不同截面上的收集系数曲线

Fig. 11　Plot of collection efficiency on the

five different sections

4　结　论

本文给出了欧拉法求解收集系数的数学模

型 ,给出了水滴相撞击边界的具体处理方法.因为

水滴的控制方程是高度非线性的 ,使用高阶离散

格式求解时容易产生奇异解 ,本文提出了一种自

适应的数值扩散模型 ,经大量算例表明 ,该模型能

使高阶计算稳定 ,且不影响计算精度.二维圆柱、

二维 MS(1)20317 翼型和三维球面 ,作为 3 个验

证算例 ,与公开发表的试验结果非常吻合 ,验证了

本文方法模型的正确性.多段翼型和发动机进气

道的计算显示了欧拉法在处理复杂三维表面时的

优势 ,能较好的满足工程应用需要.
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