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结冰面水滴收集率欧拉计算方法研究及应用

易 贤，王开春，桂业伟，朱国林
(中国空气动力研究与发展中心空气动力学国家重点实验室，四川绵阳 621000)

摘要：发展了一套用欧拉法计算飞机结冰表面水滴收集率的算法。先用CFD方法计算空气场，在获得空气流场

分布的基础上，求解水滴相控制方程，进而得到水滴收集率。空气相控制方程和水滴相控制方程均写成典型输运

方程的形式，采用一致的有限体积法离散求解，方便了计算程序的编制。计算了典型条件下圆柱和NACA0012翼

型的水滴收集率，得到了与实验或文献一致的结果，初步表明本文发展的有限体积算法以及相应的计算代码是有

效的。最后给出了本文方法在三维复杂外形水滴收集率计算中的应用，对三段翼、T型尾翼的水滴收集率进行了

计算，获得了相应的分布规律。
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0 引 言

飞机结冰是飞行实践中广泛存在的一种现象，也

是导致飞行安全事故的主要隐患[1]。结冰会改变飞

机的绕流流场，导致部件载荷分布发生变化，从而破

坏空气动力学性能，影响飞机的操纵性和稳定性，危

害飞行安全，轻者会使安全飞行范围减小，重者会导

致机毁人亡的严重事故。自飞机发明以来，由于结冰

而导致的空难时有发生，飞机结冰及其防护问题也一

直是航空领域重要的研究内容[2_3]。结冰是由于云层

中的过冷水滴撞击在飞机表面并冻结而引起的，因

此，获取部件表面水滴的撞击特性，是结冰研究的主

要内容之一，也是进行结冰预测以及防／除冰设计的

基础。水滴收集率口(也称水滴局部收集系数)定义

为物面某局部区域实际所收集的水量与该区域可能

收集的水量最大值之比，它表征了部件表面的水滴撞

击范围以及撞击区域内水量的分布，是最重要的水滴

撞击特性参数，可以由实验测量得到，也可以用计算

的方法获得。水滴收集率计算主要有两种方法【4_5]，

一种是拉格朗日法，即用拉格朗日的观点，计算跟踪

流场中单个水滴的运动，并判断其是否与物面碰撞，

从而得到物面各处的水滴收集量及其分布；另一种是

欧拉法，该方法将水滴看作与空气单向作用的、在空

间连续分布的液态相，通过流体力学的观点求解水滴

相的控制方程，得到绕流场中水滴的分布，进而获得

水滴收集率。两种方法都必须在得到空气流场分布

的基础上进行，因此水滴收集率计算必须先计算空气

流场。拉格朗日法最早出现于上世纪40年代，适合

于二维简单外形的收集率计算，至今仍广泛应用于一

些二维结冰分析软件如LEW_ICEc6|、ONERAc引、CIRAE8]

等，在三维或复杂外形的情况下，拉格朗日法的实现过

程较繁琐和困难，计算效率和精度尚需提高。欧拉法是

随着计算流体动力学(CFD)的发展而发展起来的，在三

维或复杂外形的水滴收集率计算方面，较拉格朗日法有

明显优势，近年来得到了较大发展，被成功应用于FEN—

SAP-ICD叫等结冰分析软件。

国外目前采用欧拉法计算水滴收集率的研究，水滴

相控制方程主要通过有限差分[1叫或有限元方法求解L9J，

也有采用商业软件FLUENT的用户定义函数进行求

解n1|。在国内，大部分研究主要采用拉格朗日法[12-3]，

近年来开始出现应用欧拉法的研究论文，主要是采用有

限差分法【141或基于FLUENT的用户定义函数进行【l引。

本文提出了一种水滴相控制方程的有限体积求解方法，

该方法采用与流场控制方程一致的离散手段，方便了计

算程序的编制，其显著特点是适合于三维、复杂构型的

水滴收集率计算；采用本文方法计算了翼型、圆柱等典
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型外形的水滴收集率，得到了与实验及文献一致的结

果；文章最后给出了本文方法在复杂构型结冰面水滴

收集率计算中的应用。

1数值计算方法

I．I控制方程

空气流场计算的控制方程为低速粘流的时均N—

S方程，其通用形式为：

丛等堕+V．(BH。≯一r．grad≠)：郇 (1)

方程(1)中，胁为空气密度，H。为空气速度，≯、n和q。

取不同的值，可代表空气场的连续性方程、动量方程

和湍动能等其他标量的输运方程，方程中各项的物理

意义及具体表达式可参见文献[16J，此处不再详述。

引入水滴容积分数口，其定义为空间微团中水滴

相所占的体积比例，则可以建立水滴相的控制方程，

包括连续方程和动量方程，分别为‘引：

掣掣+V．(阳口Hd)=0 (2)
口f

{

坐鼍筹型4-v·(阳口H。H。)=融口K(‰一Ud)+paag
(3)

方程(2—3)中，勘为水滴速度，m为水滴密度，g为

重力加速度，K为惯性因子，其表达式为：

K—p爰dd·垡24 (4)
毛

式(4)中，胁为空气动力粘性系数，d。。为水滴直径，CD

为水滴阻力系数，RP为相对雷诺数，其表达式为：

Re一陆IⅡ。一Hd deq／弘。 (5)

水滴运动过程中，阻力随相对雷诺数变化而变

化，本文采用如下公式计算阻力n引：

_C,_Re：1+0．197Re。．63+2．6×10—4Rel．38(6)

与空气场控制方程类似，水滴相控制方程可以统

一写成输运方程的形式：

氅掣+V．(pdau≯)：qf (7)

其中，q。为源项，庐取1、U一、Vd或叫一分别代表连续方

程和z、Y、2方向的动量方程。

1．2控制方程的有限体积离散

采用有限体积法离散求解方程(1)和方程(7)，如

图1，节点P为控制体中心点，其它各几何点的定义

都是相对于P点的位置，其中叫、e等代表界面，W，E

等为相邻控制体的节点，多维以此类推，未知变量均

存储于节点上。

w P E

图1一维控制体示意图

Fig．1 ID control volumes

(1)对流项的离散

方程(1、7)中对流项采用如下方案进行离散：

fc=I V·(f)dV=桫·姻≈∑(厶·S而)
知 名 击

(8)

式(8)中，nb=e，-Ud，7-／，s，t，b，分别代表以P点为中心

的控制体积的六个面，S曲为对应的面积，对于空气相

的控制方程有：

f=p=u。乒一ngradj5 (9)

对于水滴相的控制方程有：

f=pdaud庐 (10)

控制体界面上的变量值厶用迎风插值和线性插

值相结合的方法计算，以边界面“e”为例，插值方法为

fE—f等憾+r(伊一砖Ds) (11)

其中∥Ds为迎风插值的量，一D5为线性插值的量，r

为混合因子，O≤r≤1。

(2)源项的离散

输运方程的源项对不同的方程都有不同的表达

式，为了使其离散化表达式尽可能逼近源项本身，加

强代数方程的主对角优势，提高代数方程组求解的稳

定性，对源项采用线性化方式做进行处理，即令

q≯=q1+q2声 (12)

则源项的离散形式为：

IqfdV≈(ql·Ⅳ+q2≯·dV)P (13)

办

式中艿V为控制体的体积。

(3)时间项离散

方程(1)的时间项采用如下二阶精度的隐式离散：

壶．『Jl等删z≈
[3(陆庐)矿1—4(胁≯)；+(肛声)F1]dVe／(2At)

(14)

其中，上标，2+1、咒和恕一1分别代表f+出时刻、t时

刻和t～At时刻的值。

方程(7)的时间项采用一阶显式离散：
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三I I兰肇业dv出≈
出?靠3t

[(助口乒)矿1一(pda≠)；]ⅣP／(At) (15)

1．3壁面边界条件

对于空气相，采用无滑移壁面边界条件。对于水

滴相，采用壁面吸入边界条件，即如果水滴与物面碰

撞，则认为水滴从碰撞点流出。

1．4水滴收集率的计算

由于水滴容积分数口较小(10-6量级)，可以认为

空气和水滴是单向作用，即只考虑空气对水滴的作

用，忽略水滴对空气的作用。因此，水滴收集率的计

算步骤可概括为：首先，计算空气场，本文采用

SIMPI，EC方法计算空气场，湍流模型为标准肛e湍

流模型⋯]；其次，在得到空气流场分布的基础上，求

解水滴相控制方程；最后，水滴收集率口可在获得当

地水滴容积分数口和水滴速度H。之后，由以下表达

式得到：

口：旦譬掣 (16)
’

口∞ lⅣ∞l

其中，口。。为远场水滴容积分数，H。为远场水滴速度，n

为物面碰撞点处的单位法线向量。

2验证计算

选取了两个典型算例进行计算，并与实验和文献

结果进行对比，用于验证本文方法和计算代码。

2．1三维圆柱

计算条件为：圆柱直径101．6ram，空气速度

80m／s，密度1．097kg／m3，压力89867Pa，水滴直径

16／um，液态水含量为1．09／m3(即‰=1．0×10叫)。

图2为圆柱表面水滴收集率分布云图，可以看

到，本文计算的收集率沿圆柱展向有较好的一致性；

图3为与圆柱轴心垂直截面内的水滴容积分数分布

云图，该图显示，在圆柱头部迎风区，形成了水滴聚集

的区域，而在中后部的背风区，则为没有水滴存在的

阴影区域；图4给出了水滴收集率分布，其中，横坐标

为物面点到驻点的弧长，图中还给出了采用拉格朗日

法计算的结果以及文献采用欧拉法计算的结果[1¨，

三者一致性较好。

空气中水滴的尺寸往往不是单一的，而是存在一

定的分布。为了考虑水滴多尺寸分布的影响，并与实

验结果进行对比，本文计算了水滴为Langmuir—D分

布[173时，容积平均直径MVD为16肛m时圆柱表面的

水滴收集率。典型的Langmuir-D分布包括了7种

尺寸的水滴，每种尺寸的水滴直径d；与平均水滴直

径MVD的比例以及此类水滴在空气中所占的质量

比例均有一固定值，多尺寸分布水滴的收集率p由下

式计算：
N

』9一∑，z杠 (17)
f=1

式中，N为水滴尺寸的数目，咒，和Fi分别为对应尺寸

水滴的质量比例和水滴收集率。

图2圆柱表面水滴收集率分布云图

Fig．2 Contours of collection efficiency for cylinder

围3截面内的水滴容积分数分布云图

Fig．3 Contours of droplet volume fraction for cylinder

图4沿截面的水滴收集率(d．=16pro)

Fig．4 Collection efficiency for cylinder(d_=16pm)
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图5给出了水滴为Langmuir—D分布时的水滴

收集率分布，与图4对比可见，考虑多尺寸分布以后，

水滴的撞击极限比单尺寸的计算值有明显增加，图中

还给出了实验结果‘63以及FENSAP—ICEE93的计算结

果，均与本文结果一致。

图5 Langmuir-D分布的水滴收集率(MVD=16pm)

Fig．5 Collection efficiency of Langmuir-D

distribution droplets for cylinder(MVD=16pm)

2．2 NACA0012翼型

计算条件为：翼型弦长1．0m，攻角5。，来流马赫

数0．4，环境压力101325Pa，环境温度300K，液态水

含量为0．59／m3(即口。一O．5X10_6)。

图6为水滴容积分数分布云图，可以看到，有攻

角之后，上表面的阴影区域较下表面的阴影区域范围

更大，图7为水滴收集率分布与文献采用拉格朗日法

计算结果[1妇的对比，二者吻合良好。

图6水滴容积分数分布云图

Fig．6 Contours of droplet volume fraction for airfoil

3三维复杂构型水滴收集率计算

基于本文所提出的数值方法，编制了针对三维复

杂构型的计算代码，对三段翼、T型尾翼表面的水滴

收集率进行了计算，获得了相应的分布规律。

3．1三段翼

计算条件：计算外形为前缘缝翼和襟翼打开的平

直三段翼，从缝翼前缘点到襟翼尾缘点的距离为

1．22m，空气密度1．12kg／m3，压力90kPa，水滴直径

20肛m，空气中的水滴容积分数‰一1．0X 10一，攻角

8。，速度68m／s，采用多块对接网格，网格数30万左右。

O．6

O．5

O．4

q 0．3

O．2

O．1

O

y／m

图7水滴收集率分布

Fig．7 Collection efficiency for airfoil

图8为三段翼表面的水滴收集率分布云图，由图

可见，缝翼、主翼和襟翼的前缘，均能收集到水滴，说

明这些区域都可能发生结冰；图9给出的是截面内水

滴容积分数的分布，可以看到，由于打开了前缘缝翼，

机翼上部形成了大片的阴影区域；图10显示了流场

中水滴的运动轨迹，可以发现，水滴主要碰撞在缝翼

头部区域以及主翼和襟翼腹部的大部分区域；图11

给出的是水滴收集率分布，该图显示，最大收集率出

现在缝翼，而襟翼上的水滴撞击范围最大。

图8三段翼曩面水滴收集翠分布云图

Fig．8 Contours of collection efficiency for three elements wing

3．2 T型尾翼

计算条件：计算外形为某支线飞机T型尾翼，空

气密度1．15kg／m3，压力94kPa，水滴直径20ym，空

气中的水滴容积分数口。。=0．5×10一，攻角2。，速度

100m／s，采用多块对接网格，网格数200万左右。
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图9截面内的水滴容积分数分布云

Fig．9 Contours of droplet volume fraction

for three elements wing

图10水滴运动轨迹圈

Fig．10 Droplets trajectories about three elements wing

y／m

图11水滴收集率分布图

Fig．1 1 Collection efficiency for three elements wing

图12 T型尾翼表面网格

Fig．12 Suffa∞mesh of T tail

图12给出的是T型尾翼表面网格示意图，由于

水滴主要撞击在尾翼前缘，因此在前缘部位进行了网

格加密；图13为水滴收集率分布云图，可见，平尾和

立尾的前缘均能收集到水，是可能发生结冰的区域；

图14显示的是立尾上三个典型截面(从下到上分别

为立尾高度的25％、55％和85％)的水滴收集率分

布，可见，在立尾中部和下部，收集率随高度变化不多，

但在立尾上部，收集率较中、下部有明显增加；图15给

出了从对称面到平尾翼梢分别为平尾展长25％、

55％、85％三个典型截面的水滴收集率分布，可以发

图13水滴收集率分布云图

Fig．13 Contours of collection efficiency for T tail

图14立尾上三个典型截面的水滴收集率分布

Fig．14 Collection efficiency for vertical tail

图15 平尾上三个典型截面的水滴收集率分布

Fig．15 Collection efficiency for horizontal tail
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发现，越靠近翼梢，最大水滴收集率也越大，由于翼梢

处翼型比翼根处薄，可以预计，相应位置的结冰也会

更严重。对比图14和图15还可以发现，平尾上水滴

收集率的值要整体大于立尾上的值。

4 结 论

本文采用欧拉法计算结冰面水滴收集率，提出了

一种水滴相控制方程的有限体积求解方法，在此基础

上，计算了圆柱、翼型等典型外形的水滴收集率，给出

了本文方法在复杂构型结冰面的水滴收集率计算中

的应用，得到如下结论：

(1)本文所提出的水滴相控制方程的有限体积

求解方法，采用与流场控制方程一致的离散手段，方

便了计算程序的编制，对NACA0012翼型和三维圆

柱表面水滴收集率的计算结果与实验或文献一致，初

步表明本文发展的有限体积算法以及相应的计算代

码是有效的。

(2)计算了三段翼表面的水滴收集率，发现由于

打开了前缘缝翼。机翼上部形成了大片的无水阴影区

域，水滴主要碰撞在缝翼头部区域以及主翼和襟翼腹

部的大部分区域，最大收集率出现在缝翼，而襟翼上

的水滴撞击范围最大。

(3)对T型尾翼表面的水滴收集率进行了计算，

计算发现：平尾上水滴收集率的值要整体大于立尾上

的值；在立尾中部和下部，收集率随高度变化不多，但

在立尾上部，收集率较中、下部有明显增加；对于平

尾，越靠近翼梢，最大水滴收集率也越大，由于翼梢处

翼型比翼根处薄，可以预计，相应位置的结冰也会更

严重。
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Investigation to disposition scheme of 2DPIV field of view

DONG Chao，DENG Xue-ying，WANG Yan—kui，ZHANG Jie

(InstituteofFluidMechanics，BeijingUniversity ofAeronautics andAstronautics，BeOing 100191，China)

Abstract：In order tO investigate the vector field of three-dimensional vortex seDaration flow at high

angles of attack，an arrangement scheme of 2DPIV field of view Was developed tO reduce persDective error．

And this scheme was applied tO a two-vortex section of asymmetric vortex flow at high angtes of attack．

Direct comparison between 2DPIV and Stereoscopic PIV(SPIV)synchronous measurements was conducted．

上he results showed that the perspective errors of the vector components u and v were reduced from 14％and

18％respectively to below 5％by applying this scheme．Meanwhile，the measurement error of the vortex

core position was in the range of the
space resolution of the vector field．

Key words：2DPIV；perspective error；SPIV；asymmetric vortex flow；hi!gh an91e of attack
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Study on Eulerian method for icing collection efficiency

computation and its application

YI Xian，WANG Kai—chun，GUI Ye-wei，ZHU Guo-lin

(State Key Laboratory of Aerodynamic5，China Aerodynamics Research and Develop’'．1ent Center l Min”聱4ng 621000，China)

Abstract：An Eulerian method tO compute collection efficiency on icing surface is presented in the paper．

The external flow field of gas phase is calculated with CFD method，based on which the governing equations
ot wate。droplet phase are solved’then the corresponding collection efficiency is obtained．Governing equa—

tlons ot gas and water are written in the form of transport equations．Both are solved with finite volume

method，which make the development of numerical codes easier．Water droplet collection efficiency on a three

dimensional cylinder and a NACA00 1 2 airfoil are computed．The results agree well with data of exDeriments

and references’which indicates that the method and numerical codes are valid．In the end，applications of the

method to complex configuration are given．Collection efficiency on a three elements wing and the T tail of a

feeder liner are computed．Then the distribution rules of impingement are yielded．

Key words：aircraft icing；droplet collection efficiency；Eulerian method；finite volume method；numeri—

caI simUIation
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