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摘　　　要 : 基于欧拉两相流理论 ,提出一种数值模拟过冷水滴撞击三维机翼的方法.根据水滴拟流体模型

建立三维水滴控制方程 ;提出一种可穿透型壁面边界模拟水滴对机翼表面的撞击 ;由水滴流场的求解结果得

到机翼表面的水滴收集特性.对 ON ERA M6机翼表面的水滴收集特性进行了研究 ,计算结果表明所提出的

数值模拟方法是有效、可行的 ,可以为三维积冰的数值模拟研究奠定良好的基础.
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Abstract : Based on two2p hase flow t heory , an Eulerian met hod was presented to numer2
ically simulate supercooled droplet s impinging on a wing. The governing equations for drop2
let s in three2dimensional application were established according to t he droplet p seudo2fluid

model . A permeable wall was proposed to simulate the droplet s’ impingement on t he wing.

The local collection efficiency and impingement area were obtained f rom t he solution of the

droplet s’ flowfield. The comp utational result s of an ON ERA M6 wing indicate that , t he sim2
ulation met hod presented is feasible and effective , laying a foundation for numerical simula2
tion about ice accretions in t hree2dimensional application.
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　　飞机低速飞行过程中 ,云层中的过冷水滴撞

击到机翼表面 ,会发生结冰现象 ,机翼的结冰对飞

机的飞行安全会造成很大的影响 ,甚至会导致空

难的发生.

对机翼结冰现象进行研究 ,数值模拟是一种

重要的手段 ,由于其具有资金需求少 ,计算结果准

确等优点 ,因此被广泛应用.水滴轨迹计算是积冰

数值模拟的一个重要环节 ,直接决定了机翼表面

水滴的收集特性 ,对结冰范围和积冰形状有着重

要的影响.国外在三维领域内的相关研究起步较

早 ,目前主要基于两种方法 :拉格朗日法[1 ]和欧拉

两相流法[ 2 ] .国内对于二维水滴轨迹计算研究较

多 ,两种方法都有所应用[325 ] ;而对于三维相关问

题的研究 ,目前还鲜有报道.

1　两相流控制方程的数值求解

在建立两相流控制方程之前 ,先作以下假设 :

1) 水滴在流场中的体积含量很小 ,因此水滴

不影响空气的流动 ;

2) 作用于水滴的外力只有空气阻力 ,重力和
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空气浮力 ,空气的湍流脉动不影响水滴的运动 ;

3) 水滴在运动过程中不发生热交换、不蒸

发 ,物性参数不变 ;

4) 将水滴看作具有等效直径的球体.

111　空气控制方程的求解

根据假设 1) ,空气控制方程同水滴控制方程

不耦合 ,因此可以单独求解.利用 CFD 软件 Flu2
ent 对三维空气绕流流场进行数值求解.附加 k2ε
两方程湍流模型 ,三维定常、不可压气体的雷诺平

均 Navier Stokes (N2S)方程的通式可以写为

div (ρa UΦ) = div (ΓΦgradΦ) + SΦ (1)

其中Φ为广义变量 ,在连续方程、动量方程、k (湍

流脉动动能) 方程和ε(湍流耗散率) 方程中分别

取为Φ = 1 , ux , uy , uz , k ,ε,而 ux , uy , uz为沿 x , y ,

z方向的气流速度分量 ;ρa ,U ,ΓΦ ,SΦ分别为空气

密度 ,气流速度矢量 ,广义扩散系数和广义源项.

压力与速度的耦合采用 SIMPL E算法 ,控制

方程对流项的离散采用 QU IC K格式. 流场的边

界条件设置如下 :

1) 来流边界条件 ,设为 Velocity inlet 边界.速

度取为自由来流速度 ,湍流脉动动能 k可取为来流

平均动能的一个百分数 ,湍流耗散率ε利用规定涡

粘性系数μt 与分子粘性系数μ之比的方式来确定.

2) 出流边界条件 ,设为 Outflow边界.

3) 壁面边界条件 ,机翼表面设为无滑移边

界 , k和ε使用标准壁面函数处理.

112　水滴控制方程

根据水滴拟流体模型[6 ] ,将分布在流场中的

水滴看成与真实流体相互渗透的拟流体.根据假

设 2) ,3) 和 4) ,水滴控制方程中的脉动项、相变项

及 Magnus力均无需考虑 ,而且不用计算水滴的

能量方程.

水滴的连续方程和动量方程可以写为
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其中

Fx =
0175ρ- ·CD Red ·μ
ρw ·D2 ( ux - v x ) (6)

Fy =
0175ρ- ·CD Red ·μ
ρw ·D2 ( uy - v y ) +

ρ- ·g· 1 -
ρa
ρw

(7)

Fz =
01 75ρ- ·CD Red ·μ
ρw ·D2 uz - vz (8)

其中ρ- 为水滴的表观密度 , v x , v y , vz 为沿 x , y , z

方向的水滴速度分量 ;ρw ,μ, D , CD , Red 和 g分别

为水密度 ,空气分子粘性系数 ,水滴等效直径 ,水

滴阻力系数 ,水滴相对空气运动的雷诺数和重力

加速度.且

Red =
ρa ·D
μ u - v (9)

组合参数 CD Red 由下式确定[7 ] :

CD Red = 24 (1 + 01197 Re0163
d +

216 ×10 - 4 Re1138
d ) (10)

113　水滴控制方程的求解

11311　水滴流场的边界条件设置

水滴流场的来流边界条件可以设置为 :水滴

速度与自由来流速度相同 ,水滴表观密度取为自

由来流的液态水含量.出流边界条件为 :所有变量

法向一阶导数为 0 .

欧拉两相流法中 ,水滴收集特性是由壁面边

界上的水滴表观密度和速度决定的 ,因此 ,壁面边

界条件的设置对于求解水滴流场非常重要.

本文提出一种三维可穿透型壁面边界模拟水

滴对机翼表面的撞击.将物理坐标系转换为计算

坐标系 ,取机翼前缘近壁面控制容积 P作为研究

对象 ,如图 1所示.

三维控制容积 6个界面的水滴流速为计算坐

标系下的逆变速度 ,均垂直于界面 ,e 界面、w 界

面、n界面和 s界面的水滴逆变流速 U e ,U w ,V n和

V s 平行于壁面 ,对于水滴撞击壁面没有贡献 ,而 u

界面的逆变速度 W u 指向控制容积内部 ,说明水

滴穿过 u界面流入控制容积.

对于壁面边界 (与控制容积 d界面重合) ,由

于水滴撞击机翼属于非弹性碰撞 ,水滴在撞击机

翼之后会附着在机翼表面 ,而在撞击之前仍然具

有较高的相对机翼的法向速度 ,水滴与机翼发生

非弹性碰撞之后 ,水滴相对于机翼的速度突降为

0并附着在机翼表面.
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图 1　三维近壁面控制容积水滴逆变速度分布

Fig. 1　Dist ribution of droplet contravariant velocity of

three2dimensional control volume

near the wall

基于以上分析 ,同时考虑水滴不可能由壁面向内

场流动的原则 ,壁面边界条件设置如下 :

如果壁面第一层网格中心处的垂直于壁面的

水滴逆变速度 W P 指向壁面 ,则说明此处水滴可

能撞击到壁面上 ,利用内场的水滴逆变速度插值

得到壁面的水滴法向逆变速度 ,壁面处的水滴表

观密度也由内场插值得出 ,作为下一层迭代此网

格处的壁面边界条件.

如果壁面第一层网格中心处的水滴逆变速度

W P 指向内场 ,则说明此处水滴不会撞击到壁面

上 ,令壁面处的水滴法向逆变速度和水滴表观密

度均为 0 ,作为下一层迭代此网格处的壁面边界

条件.

11312　水滴控制方程的数值求解

水滴控制方程组的未知数为水滴表观密度和

水滴速度 ,方程组已经封闭.在计算坐标系中利用

有限容积法对控制方程进行离散 ,对流项离散采

用 QU IC K格式的延迟修正 ,时间项采用一阶隐

式格式离散.第 n个时间层的水滴表观密度和水

滴速度由下列各式求解得出
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其中 J为坐标变换雅可比因子 ,U ,V ,W 为水滴逆

变速度分量.

2　机翼表面局部水滴收集率的计算

水滴流场求解收敛后 ,计算出物理坐标系下

机翼表面的水滴法向流速 v⊥S 和水滴表观密度

ρ- S .机翼表面的局部水滴收集率β为

β=
ρ- S ·v⊥S

L wc ·v∞

其中 L wc , v∞分别为自由来流的液态水含量和水

滴速度.

3 计算结果与分析

本文对 ON ERA M6机翼的水滴收集特性进

行了计算.图 2为机翼的几何尺寸图 ,图 3为机翼

表面的网格划分图.

图 2　ON ERA M6机翼的几何尺寸

Fig. 2　Geometric size of ON ERA M6 wing

对 0°和 4°两种迎角下机翼表面的水滴收集特

性进行了计算 ,计算条件为 :自由来流的速度 u∞ =

80 m/ s ,压强 p∞ = 101 300 Pa ,液态水含量 L wc =

015 g/ m3 ,水滴平均等效直径 Dmv = 20μm.
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311　0°迎角的计算结果

图 4为 0°迎角时机翼表面的局部水滴收集率

分布等值线图.

312　4°迎角的计算结果

图 5为 4°迎角时机翼表面的局部水滴收集率

分布等值线图.

图 5　4°迎角下的局部水滴收集率分布图

Fig. 5　Local droplet collection efficiency on the wing

at 4°angle of attack

313　来流速度对水滴收集特性的影响

为了研究来流速度对水滴收集特性的影响 ,本
文分别对 0°和 4°迎角下来流速度 u∞ = 129 m/ s进
行了计算 , 其他计算条件为 : p∞ = 101 300 Pa ,

L wc = 015 g/ m3 , Dmv = 20μm.

图 6为 0°迎角下机翼表面的局部水滴收集率

分布等值线图.

图 6　0°迎角下 u∞ = 129 m/ s时的局部水滴收集率

分布图

Fig. 6　Local droplet collection efficiency on the wing

at 0°angle of attack when u∞ = 129 m/ s

图 7为 4°迎角下机翼表面的局部水滴收集率

分布等值线图.

图 7　4°迎角下 u∞ = 129 m/ s时的局部水滴收集率

分布图

Fig. 7　Local droplet collection efficiency on the wing

at 4°angle of attack when u∞ = 129 m/ s

314　液态水含量对水滴收集特性的影响

本文对液态水含量 Lwc =110g/ m3时 0°和4°迎

角下的水滴收集特性进行了计算 ,其他计算条件

为 : u∞ = 80 m/ s , p∞ = 101 300 Pa ,Dmv = 20μm.

图 8为 0°迎角下机翼表面的局部水滴收集率

分布等值线图.

图 8　0°迎角下 Lwc = 110 g/ m3 时的局部水滴收集率

分布图

Fig. 8　Local droplet collection efficiency on the wing

at 0°angle of attack when L wc = 110 g/ m3
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图 9为 4°迎角下机翼表面的局部水滴收集率

分布等值线图.

图 9　4°迎角下 Lwc = 110 g/ m3 时的局部水滴收集率

分布图

Fig. 9　Local droplet collection efficiency on the wing

at 4°angle of attack when Lwc = 110 g/ m3

315　平均等效直径对水滴收集特性的影响

本文对水滴平均等效直径Dmv = 50μm时0°和4°

迎角下的水滴收集特性进行了计算 ,其他计算条件

为 : u∞ = 80 m/ s , p∞ = 101300 Pa ,Lwc = 015 g/ m3 .

图 10为 0°迎角下机翼表面的局部水滴收集

率分布等值线图.

图 11为 4°迎角下机翼表面的局部水滴收集

率分布等值线图.

316　计算结果分析

由图 4可以看出 ,0°迎角时 ,由于流动的对称

性 ,机翼上、下翼面的局部水滴收集率分布基本对

称 ,最大水滴收集率出现在机翼的翼梢前缘处 ,这

主要是由机翼的后掠效果所致.当迎角为 4°时 ,

由图 5可以看出 ,在气流的作用下 ,水滴的撞击区

域向机翼的下翼面偏移 ,上翼面水滴的撞击区域

较小 ,最大水滴收集率同样出现在翼梢前缘处 ,但

偏向下翼面.

对比图 4、图 5和图 6、图 7可以看出 ,当来流

速度由 80 m/ s增大到 129 m/ s时 ,虽然增幅并不

大 ,但无论对于 0°还是 4°迎角 ,局部水滴收集率

均有明显增加 ,水滴撞击区域也有所增大.这说明

来流速度对水滴收集特性有着较大的影响.

对比图 4、图 5和图 8、图 9可以看出 ,当液态

水含量由 015 g/ m3 增大到 110 g/ m3 时 ,机翼表面

的局部水滴收集率和水滴撞击区域没有发生变

化 ,这说明液态水含量对水滴收集特性没有影响.

对比图 4、图 5和图 10、图 11可以看出 ,当水

滴平均等效直径由 20μm增大到 50μm时 ,局部水

滴收集率有较大幅度增加 ,水滴撞击区域显著增

大.这说明水滴平均等效直径对水滴收集特性有

着显著的影响.

4　结 　论

本文基于欧拉两相流理论 ,对三维情况下过

冷水滴撞击机翼进行了数值模拟 ,得到了机翼表

面的水滴收集特性. 通过研究 ,可以得出以下

结论 :

1) 本文所提出的三维水滴流场的求解方法 ,

具有良好的收敛性 ,其中可穿透型壁面边界对于

水滴撞击机翼表面可以较为真实地进行模拟 ;

2) 由水滴流场的计算结果可以方便地得到

机翼表面的水滴收集特性 ,这是欧拉两相流法的

一个优势所在 ;

3) 由于机翼后掠效果的影响 ,全机翼表面最

大水滴收集率出现在翼梢前缘处 ,结冰条件中 ,来

流速度和水滴平均等效直径对水滴收集特性有着

较为显著的影响 ,而液态水含量对水滴收集特性

没有影响 ;

4) 本文所述方法可以为三维积冰的数值模

拟研究奠定良好的基础.
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