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摘 � � � 要: 翼型结冰计算是随着结冰时间步长变化的准定常过程, 因此在每个时间步长后都要更新各个

模块的计算工作, 如此反复直到达总结冰计算时间.在各模块计算中,分别采用了泊松方程法生成网格、求解

雷诺时均方程计算流场、拉格朗日追踪法求解水滴轨迹、基于 Messinger模型计算冰形、采用变距滤点法重构

边界. 引入动态链接库技术将各模块集成为结冰计算平台,并将三种冰形(楔形冰、槽状冰及混合冰)计算结

果与国外软件及试验数据进行了对比.
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Abstract: T he computational procedur e fo r ice accret ion is an iterative pr ocess. T he o�
verall calculat ion of ice simulat ion at each time�step involv es fiv e main par ts: g enerating g rid

using Poisson equations, calculat ing f low f ield by so lving Navier�Stokes equat ion, calculating

par ticle t rajectory, thermodynamic analy sis and ice accr et ion calculation, reconst ruct ion o f

the ice boundar y. T he code is modular and contains six separate pro gram elements including

plot results. At last , the results calculated using the present softw are w ere compared to nu�
merical and experimental data presented in American Institute of Aeronatut ics and A stronau�
t ics ( AIAA) paper s, w ith ice shapes containing rime�ice, glaze�ice and m ixed�ice.
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� � 飞机在含有过冷水滴的云层中飞行时, 常常

会在机翼等部件的迎风面发生结冰. 随着结冰过

程的进行,飞机的阻力系数不断增加、升力系数不

断下降,临界攻角也变小,整机的操纵性和稳定性

品质恶化[ 1] .为了深入研究结冰对飞机飞行的影

响,人们主要采用下面三种研究方法:高空飞行试

验、地面结冰风洞试验及计算机数值模拟. 与前两

种相比,计算机数值模拟具有周期短、费用低、易

操作、不受结冰气象参数约束等优点,因此近年来

得到了飞速的发展.

随着计算机计算能力的发展和人们研究工作

的深入,结冰数值模拟技术也在一代代地更新. 国

外从三四十年代就开始对飞机结冰进行了研究,

随后建立了用于飞机结冰部件试验的冰风洞, 同

时开发出了一些用于结冰预测的软件, 最为著名

的是美国航空航天局 ( NASA)发展的 LEWICE

软件
[ 2]
,此软件一直在不断地改进中并推出自己

的新版本 [ 3] ,而加拿大的 FENSAP�ICE 软件现在
已经面向全球进行销售. 国内有关结冰的研究工

作起步较晚,直到近几年来,才开始采用数值模拟
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的手段研究飞机结冰机理.

结冰预测主要涉及网格系统、气流流场、水滴

收集特性、冰形计算、模型重构、结果后处理等, 因

此翼型结冰数值预测是一个牵涉了多个计算模块

的复杂过程, 同时还具有反复性计算的特点等. 本

文将各个计算环节模块化处理[ 4] , 其中网格生成

采用求解泊松方程法、流场计算基于求解雷诺时

均 Navier�Stokes( N�S)方程、水滴轨迹计算采用
拉格朗日追踪法、冰形计算基于 Messinger 模型

思想、边界重构引入定距插点�变距滤点 ( FDIP�
VDFP)法.将模块间的数据通信全部置于后台进

行,实现了自动多步结冰计算,此外还设计了方便

操作的界面、加入了结冰计算翼型库、圆柱结冰计

算等功能.

为了测试各个模块运行的效率和精度, 分别

计算了楔形冰、槽状冰及混合冰三种冰形, 并将计

算结果与国外试验及结冰软件计算结果做了对

比.图 1为含有六大模块的结冰计算流程图.

图 1 � 结冰计算流程图

Fig. 1 � Comput ational f low chart fo r ice accretion

1 � 结冰数值方法

1. 1 � 网格生成方法

� � 网格系统中远场距离取为 10倍的弦长,采用

求解含有控制源项 P 和Q 的泊松方程方法
[ 5]
, 生

成围绕翼型的贴体 C形网格, 控制方程为

�xx + �yy = P (�, �)

�xx + �yy = Q( �, �) ( 1)

� � 引入等效控制源项  和 ![ 6]

P =  ( �, �) (�
2
x + �

2
y )

Q = !(�, �) (�2x + �2y ) ( 2)

� � 联立式( 2)可以消去 P 和 Q , 得到坐标变化

后的计算公式

∀( x ��+  x �) - 2#x �� + ∃( x �� + !x�) = 0

∀( y��+  y �) - 2#y �� + ∃( y �� + !y �) = 0 ( 3)

� � 为了合理有效地控制结冰边界处的网格间距

和网格正交性, 引入 Hilg ensto ck 法所构造的源

项,迭代过程中不断修正边界处网格间距和网格

线与边界的夹角. 源项的修正方法如下:

% = &tanh
∀r - ∀
∀r

#

%!= &tanh
d r - d
d r

#

( 4)

其中近壁面第一层网格间距要求值为 d r = 10- 5
,

第一层网格 �线与边界夹角要求值 ∀r= 90�.为了
防止源项修正量过大引起内层迭代的不稳定, 阻

尼系数 &一般取值为 0. 1~ 0. 5, 衰减系数 #取为

0. 8.网格坐标的迭代公式如下:

x
new
i, j = x

old
i, j + ∋ ( x new

i, j - x
old
i, j )

y
new
i, j = y

old
i, j + ∋ ( y new

i, j - y
old
i, j ) ( 5)

� � 式( 5)相当于对坐标值的一次修正,其中 ∋为

松弛因子,取值范围为 0~ 1. 8之间,超松弛迭代

时可取为 1. 0~ 1. 8.为了提高迭代过程中的收敛

速度,本模块中采用超松弛方法进行求解,取 ∋=

1. 5. NACA0012翼型结冰后网格如图 2所示.

图 2� NACA0012翼型结冰后网格示意图

F ig . 2 � Near field g rid fo r NACA0012 air foil w ith

ice shape

1. 2 � 流场计算方法

� � 根据质量、动量、能量三大守恒关系建立二维
非定常 Navier�Stokes 方程, 针对某一控制体 (

写成如下积分形式 [ 7] :

 
 t!(

Qd ( +∀(
( Fc - Fv )  ndS = 0 ( 6)

其中 Q为守恒变量, F c 是无黏通量, F v 是黏性通
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量, n是控制体外法矢量, S 为控制体边界.

黏性系数 )由层流黏性系数 )l 和湍流黏性

系数 )t 组成, 其中湍流黏性系数 )t 由 RNG

( r enormalizat ion group) k�∗两方程湍流模型[ 8�9]

给定.假设在湍流剪应力和平均应变率张量之间

满足 Boussinesq涡黏性关系式, 则雷诺应力可以

写为

- +u#iu#j = )t
 u i

 x j
+

 uj
 x i

-
2
3
+,ij k ( 7)

� � 根据量纲分析, )t 可以用 k 和∗表示

)t = +C )
k
2

∗
( 8)

其中 C)为经验常数 0. 09、k 为湍流脉动动能、

∗为湍流脉动动能的耗散率. 湍流脉动动能 k 的

输运方程为

 (+k )
 t +

 (+u ik )
 x j

=

 
 x j

∀k ( )+ )t )  k
 x + Gk + +∗

 (+∗)
 t +

 ( +∗u i )
 x i

=

 
 x i

∀∗( )+ )t )  ∗
 x i

+ C∗1
∗
k
P k - C∗2+

∗2

k
( 9)

� � 引入输运方程后封闭了 N av ier�Stokes方程:

在空间离散上采用中心差分格式,时间离散上采

用多步 Runge�Kutta格式, 边界条件设置为无反

射边界.加入人工耗散项后,可以更好的捕捉激波

间断点和使格式稳定, 另外采用了当地时间步长

和残值光顺技术使程序加速收敛.通过迭代求解

可以求出网格各节点上的速度和压力, 它们是后

续水滴撞击特性计算和翼面边界层积分所必需的

数据[ 10] .

1. 3 � 水滴撞击特性计算方法

� � 根据前一模块计算的空气流场参数, 代入求

解拉格朗日法建立的水滴运动方程, 可以获得水

滴的运动轨迹及撞击特性参数, 具体如下:

考虑作用在水滴上的空气阻力、升力、浮力和

重力(由于水滴通常都假设为球形,因此忽略掉升

力、浮力) ,根据牛顿第二定律,水滴轨迹运动方程

可以写成

m
dU
dt

= - Dcos∃+ mg sin∀

m
dV
dt

= - Dsin∃- mg cos∀ (10)

其中水滴质量 m = +w V w , U 和 V 为水滴速度分

量, ∀为攻角, D为阻力, ∃为气流相对角. 设A p 为

水滴的特征面积, V x 和V y 为当地气流速度,各项

的计算公式如下:

∃= ar ctan
y
 
p - V y

x
 
p - V x

D = Cd
+aV 2

2
A p

V = ( x
 
p - V x )

2
+ ( y

 
p - V y )

2
(11)

� � 要计算水滴运动的下一点位置必须求出水滴

当前所处位置的流场参数, 因此首先要找出水滴

当前所处单元的编号. 水滴所处位置与单元的关

系如图 3所示.

图 3� P 与单元A BCD 的关系

Fig . 3 � Relat ionship o f node P and cell ABCD

假设有网格单元A BCD ,判断点 P 是否在单

元内,可以根据下式来判断:

| S ABCD - ( SABPS BCPS CDPS DA P ) | < 10- 10
(12)

� � 如果式( 12)成立, 则表示 P 在单元 ABCD

中.这样根据单元 4个节点的速度,通过构造基于

面积的加权因子, 可以插值得到 P 点的气流速度

值.将 P 点速度值和时间步长代入离散方程( 10)

即可求解获得水滴运动的下一位置,如此循环直

到完成所有水滴轨迹的计算工作.

1. 4 � 冰形与冰量计算方法

� � 机翼表面的结冰过程是一个复杂的非稳态传

热传质过程,来流的水滴撞击在机翼迎风区域, 按

冻结类型可以分为两种:第一种相对简单,即收集

的水滴全部发生冻结, 第二种为收集的水滴发生

部分冻结,未冻结水滴会在气流的作用下则沿着

翼型表面向后流动, 在温度低于冰点温度时才发

生冻结.

本模块兼有上述两种冻结类型的计算功能,

针对第二种冻结方式, 冰形计算基于 Messinger

模型思想,从水滴撞击驻点开始,分别沿着翼型上

下表面建立微元控制体, 针对每个控制体建立相

应的质量平衡和能量平衡方程
[ 11]

. 控制体流进流

出质量如图 4所示.

m
 

c + m
 

rin - m
 

e - m
 

rout = m
 

i (13)

其中 m
 

c水滴撞击进入控制体的质量流、m
 

r in为前
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一控制体未冻结水流入本控制体的质量流、m
 

e 为

水蒸发质量流、m
 

rout 为未冻结水流向后一控制体

的质量流, m
 

i 为控制体的实际冻结水量.

m
 

c  i w, T + m
 

rin  iw , sur( i- 1) =

m
 

e  i v, sur + m
 

rou t  i w, sur + m
 

i  i i, sur +

qc  %s + qk  %s (14)

其中 iw, T 为撞击水滴的滞止焓、i w, sur( i- 1) 为前一

控制流入本控制体的焓值、iv, sur 为水滴蒸发潜

热、iw, sur 为流入后一控制体的焓值、ii, sur 为本控

制体中水的焓值、qc 为对流换热量、qk 为控制体

底部导热量.

图 4 � 单个控制体的质量平衡图

Fig. 4� Contr ol v olume fo r mass balance

第一种冻结方式形成楔形冰, 这种情况求解

比较简单;第二种冻结方式所结冰形为明冰,求解

时需要联立求解方程( 13)和( 14) .为了简化方程

( 14)引入冻结系数 f , 它表示每个控制体中结冰

的水量与控制体总收集水量的比值

f =
m
 

i

m
 

c + m
 

rin

(15)

� � 展开能量方程中的各项并联立上述方程得

m
 

c cp
w, s
( T s - 273. 15) + V

2
∃

2
+ m

 
r in  

[ cp
w , sur(i- 1)

( T sur( i- 1) - 273. 15) ] + qk  %s =

m
 

e[ cp
w , sur

( T sur - 273. 15) + L v ] +

[ (1- f ) (m
 

c + m
 

rin ) - m
 

e ]  

[ cp
w , sur

( T sur - 273. 15) ] + f (m
 

c - m
 

rin )  

[ cp
w , sur

( T sur - 273. 15) - L f ] +

hc[ T sur - T e - 0. 5r cV 2
e / c p

a
]  %s (16)

� � 由于对流换热在能量方程中影响较大, 随着

结冰过程的进行,结冰表面增加的粗糙度大大强

化了换热,因此求解表面传热系数时采用了边界

层积分法,同时加入粗糙度修正模型.

水滴撞击驻点处的控制体不会有水流流入,

所以整个结冰计算过程从驻点控制体开始, 然后

分别沿着上下表面对各个控制体向后求解, 这样

可以逐个求出所有控制体中冻结的冰量, 最后根

据冰密度和控制体体积求得结冰厚度. 在翼型结

冰表面上,根据冰厚沿着法向方向外推,即可得到

结冰之后结冰边界的坐标点.

1. 5 � 边界重构方法

� � 在完成了一定时间步长的冰形与冰量计算

后,已经计算出新的边界坐标值,然而这些坐标值

都是沿壁面法向外推得到的, 在边界曲率比较大

的地方就会导致新坐标点的均匀性变差. 虽然翼

型表面点取密会对这一问题有所改善, 但随着结

冰时间的推进,坐标点均匀性仍会不断变差,相邻

线段之间的平滑性也变差. 因此,在每次冰形计算

完成之后,都必须对所有结冰边界进行合理重构,

保证冰形轮廓不失真的前提下,提高网格系统的

质量.

在冰形推进完成后, 都需要对结冰边界重构

为网格生成做准备, 因此本文给出了一种简化的

外形光顺方法, 这种方法分两步进行: 第一步, 光

顺边界上边与边之间的夹角; 第二步,通过插点/

滤点的方式来均匀化节点之间的距离. 在光顺尖

角遍历节点时,总是 3个节点 1组向前推进,例如

有 3个节点编号为为 i- 1, i 和 i + 1,如果它们构

成的夹角小于指定值, 则表示 i 节点需要进行光

顺处理,此时可以将它们组成三角形,取三角形重

心值作为 i节点新坐标值, 如此反复直到遍历完

所有节点.每个节点的光顺次数及整体节点的光

顺轮回数,可以根据给定的光顺角度值来确定, 光

顺处理后的点 i新坐标为

x
new
i = ( x i- 1 + x i + x i+ 1 ) / 3

y
new
i = ( y i- 1 + y i + y i+ 1) / 3 (17)

� � 第二步疏密修正时, 首先指定要求的节点间

距 %s,并判断下式:

[ ( x i+ 1, j - x i, j )
2
+ ( y i+ 1, j - y i, j )

2
] - %s > 0

(18)

� � 如果式( 18)成立, 表示新生成的节点太稀疏,

需要适当补充节点进行加密, 否则需要剔除节点

以此保证节点的均匀性.

1. 6 � 结果分析与显示方法

� � 采用动态链接库技术将上述各模块算法转化
为 DLL 文件,然后根据各模块之间的数据通信规

则,集成为南京航空航天大学二维翼型结冰计算

软件( NU AA�ICE2D) .
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在用户界面上,可以设置结冰计算初始工况,

比如输入飞行速度、选择翼型类型等.整个结冰计

算方式分为两种: 无人值守和有人值守.无人值守

方式是指,用户设置好计算工况后点击一次按钮,

即可让软件自动完成所有时间步长的反复计算工

作.有人值守方式则需要用户与软件的交互,优点

是用户可以实时查看每个时间步长中各个模块的

计算结果,例如在水滴撞击特性计算模块中,用户

可以看到追踪单颗水滴的效果、水滴轨迹的动态显

示画面以及水滴的撞击极限位置和撞击区域等.

在结果分析界面中, 可以查看各个模块的结

果数据与曲线,例如显示计算区域的网格系统、翼

型表面的压力系数 Cp 曲线、流场求解过程中的收

敛与残值曲线、翼型表面水滴收集系数 #分布、表

面传热系数曲线、冰形随时间的推进变化图、翼型

气动参数变化对比等. 强大的数据和图形输出功

能,可以让用户查看每个时间步长计算过程中出

现的结果,并对比这些结果之间的变化趋势,大大

提高了数据后处理的效率.

2 � 算例验证

� � 为了验证本文所述方法的正确性, 采用所集

成的平台 NUAA�ICE2D 计算了三种典型的冰
形:楔形冰、槽状冰及混合冰.在用户界面中需要

输入的结冰工况参数有飞行速度 V、飞行攻角 ∀、

飞行高度 H、云层静温 t、结冰总时间 −及结冰步

长 %t、翼型弦长 c、云层特性参数水滴直径及液态

水含量等,其他参数可以取为系统默认值.

2. 1 � 楔形冰( rime�ice)计算

� � 如表 1所示, 由于此工况下的结冰温度比较

表 1 � 楔形冰结冰计算工况

Table 1� Icing conditions for rime�ice

NACA0012 翼型,弦长 c= 0. 5334 m

飞行马赫数 Ma 0. 324

来流速度 V / ( m/ s) 102. 8

雷诺数 Re 2 400000

环境压力 p / kPa 100

飞行攻角/ (�) 3. 5

静温 t/ % - 22. 78

水滴直径/)m 20

液态水含量/ ( g/ m3 ) 0. 55

结冰总时间 −/ s 420

结冰步长 %−/ s 60

低,水滴在撞击的同时即发生冻结,形成了规则的

楔形冰.将时间步长取为 60 s时、计算 7m in 后的

冰形时,冰形增长共向前推进 7次,推进过程如图

5所示.图 6 给出了本结冰软件与冰风洞试验结

果、LEWICE 软件计算结果 [ 12] 的对比, 从图中可

以发现本文软件计算结果与试验结果吻合得较

好,同时上下撞击极限也捕捉得很好.

图 5 � 楔形冰的冰形推进图

Fig . 5 � Change o f ice shape for seven minutes

图 6 � 楔形冰预测结果对比

Fig. 6� Comparison o f ice shape for rime ice

2. 2 � 槽状冰( glaze�ice)计算

� � 如表 2所示, 由于结冰温度相对较高,水滴撞

表 2 � 槽状冰结冰计算工况

Table 2 � Icing conditions for glaze�ice

NACA0012 翼型,弦长 c= 0. 5334 m

飞行马赫数 Ma 0. 205

来流速度 V / ( m/ s) 67. 05

雷诺数 Re 1980000

环境压力 p / kPa 101. 3

飞行攻角/ (�) 4

静温 t/ % 7. 8

水滴直径/)m 20

液态水含量/ ( g/ m3 ) 1. 0

结冰总时间 −/ s 360

结冰步长 %−/ s 60
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击后只是部分冻结, 其余部分会发生绕流并在下

游陆续结冰, 形成了典型的槽状冰.从图 7槽状冰

的对比中可以发现, 上下撞击极限捕捉的非常准

确,下冰角也和试验
[ 13]
吻合得很好,只是上冰角

稍稍偏大,这可能是气流或水滴绕流过程加入的

粗糙度模型取自试验所致.

图 7 � 槽状冰预测结果对比

Fig. 7� Comparison o f ice shape for glaze ice

2. 3 � 混合冰( mixed�ice)计算

� � 混合冰的计算工况与槽状冰选取一致, 只是

将温度降低为 t= - 13. 3 % .如图 8所示,混合冰

兼有上述两种冰的特征, 数值预测结果也与试验

结果[ 13]吻合得很好.

图 8 � 混合冰预测结果对比

Fig. 8� Comparison of ice shape for mixed ice

3 � 结 � 论

� � 本文将结冰数值计算过程分为六大模块, 分

别基于求解泊松方程、雷诺时均 N�S 方程、水滴
运动方程、Messinger 控制方程、边界重构滤点计

算式,完成了结冰数值模拟的计算,在此基础上开

发了翼型结冰计算平台.主要结论如下:

1) 为了检验各模块算法的可行性,采用本软

件分别计算了三种典型的冰形: 楔形冰、槽状冰及

混合冰,并与国外试验结果和数值预测结果作了

对比,从图 5~ 图 8的对比结果可以看出,算法具

有很好的稳定性和准确度.

2) 模块化编程
[ 14]
提高了程序运行的稳定性

和独立性,也便于软件单个模块的更新.输入结冰

时间和结冰步长后, 整个过程内部的数据通信不

需要人工干预,大大提高了结冰计算的效率.

3) 在二维、三维结冰数值计算思路和效率方

面,本文所述方法具有一定的参考价值.
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