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三维高升力机翼水滴撞击特性数值模拟研究
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摘要:基于分区多块结构网格体系,采用欧拉方法建立过冷水滴控制方程,通过有限体积方

法对方程进行求解,发展了适合三维复杂外形飞机的水滴撞击特性计算方法和计算程序.通
过二维单段翼型、多段翼型等算例对该方法的验证计算表明,在常规尺寸水滴算例中,水滴撞

击特性计算结果与国外标准模型试验数据吻合良好.在此基础上,开展了三维高升力机翼水

滴撞击特性数值模拟研究,分析表明计算结果可用于飞机防/除冰系统设计.
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0 引 言

飞机穿越低温云层飞行时,其机翼、尾翼等部

件经常出现结冰现象.飞机结冰有很大的随机性、
突然性,是导致飞行安全事故的主要隐患,危害性

巨大.各国民航部门都对飞机在结冰气象条件下

的飞行制定了相应的规定,同时,也投入大量的人

力和物力开展飞机结冰基础研究,深入了解飞机

结冰过程及其机理,为飞机防/除冰系统设计和优

化提供理论依据和工具.
飞机结冰基础研究的一个重要方面,就是研

究空气中过冷水滴的运动及其在飞机表面的撞击

特性.这既是开展结冰外形数值模拟的前提,也是

进行飞机防/除冰系统设计的依据[1-2].开展水滴

撞击特性研究的主要手段有冰风洞实验和数值模

拟两种.近年来,随着计算机硬件的发展,以及计

算流体力学(CFD)和结冰数值模拟理论的完善,
数值模拟方法在结冰研究上所占的比重越来越

大.由于数值模拟方法花费远小于冰风洞实验,同
时克服了冰风洞实验条件的限制和实验资源有限

的缺陷,降低了飞机设计费用,缩短了飞机设计和

适航取证的周期,这使得其已成为结冰研究的重

要手段.
水滴撞击特性的数值模拟方法主要有两种:

拉格朗日方法和欧拉方法.与拉格朗日方法相比,
用欧拉方法计算水滴撞击特性通用性好.对于不

连贯的多段翼型、三维机翼等复杂情况,欧拉方法

也有较强的优势,因此,该方法近年来得到了越来

越多的应用[3-6].目前,国外飞机结冰专业计算软

件都采用欧拉方法进行水滴撞击特性计算.
本文基于欧拉方法,发展分区多块结构网格

体系下、适合三维复杂外形飞机的过冷水滴撞击

特性计算方法和计算程序,以期成为飞机结冰研

究和防/除冰系统设计工具.

1 计算方法

欧拉方法把水滴看作连续分布的流体相,要
建立水滴运动的数学模型,本文首先进行如下简

化假设:
(1)假设水滴在微小控制体内是连续分布的

流体,均匀地充满在控制体内,并引入水滴体积因

子α代表水滴体积占整个控制体积的比例;
(2)在运动过程中,水滴之间不碰撞、不融合、

不破裂、不变形,体积、密度保持不变,并将水滴看

作具有相等体积的球体;
(3)水滴在流场中的体积含量很小,且水滴尺

寸足够小,因此忽略水滴运动对空气流动的影响,



水滴的初速度与自由流的速度相等;
(4)水滴在运动过程中不发生热交换,不蒸

发、不凝结,水滴温度不变;
(5)作用于水滴的外力只有空气阻力、重力

和空气浮力.
在引入水滴体积因子α的同时,用u代表该

流体微团中水滴的速度,结合以上假设条件,则水

滴控制方程的微分形式可写为
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式中:u、v、w 分别为水滴的速度,ua、va、wa 为空

气的速度,Fx、Fy、Fz 为水滴所受3个方向的外

力.因为水滴浮力很小,所以以上公式只考虑水滴

的阻力和重力.此外,公式各项约去了水滴密度,
外力项也相应除去水密度.K 的公式如下:

K=18μf/ρwd2ep (3)
式中:μ为空气动力黏性系数,dep为过冷水滴的当

量直径,ρw 为水的密度.
f=CDRew/24 (4)

式中:CD 是水滴的阻力系数;Rew 为水滴相对雷

诺数,可通过下式求解:

Rew=ρ|ua-u|dep
μ

(5)

水滴流场的初始条件可以设为

u∞=ua∞
v∞=va∞
w∞=wa∞

α=Clw/ρw

(6)

其中u∞、v∞、w∞为水滴在远场地区x、y、z3个方

向上的初始速度,ua∞、va∞、wa∞ 为远场地区空气

的初始速度,Clw为液态水含量.
对于物面边界,如果水滴的速度与物面的法

向量点乘为负,则确定为水滴撞击在物面.
在给定初始条件下,通过水滴控制方程的空

间离散,结合时间推进方法,可对水滴流场进行迭

代求解,得到水滴流场数据,再通过以下公式求得

飞机表面的水滴当地撞击效率:

β=
αs·ρw·(-ns·vs)

Clw∞·v∞
(7)

2 二维单段翼型验证算例

2.1 计算模型与网格

该验证算例采用 MS-0317翼型为研究对象,

翼型弦长0.9144m.翼型计算网格如图1所示.

图1 MS-0317翼型网格

Fig.1 GridofMS-0317airfoil

翼型数据来自文献[7].该文献提供了详细的

模型数据、试验条件参数、试验结果和美国航空航

天局(NASA)研制的 专 业 飞 机 结 冰 计 算 软 件

(Lewice)的计算结果.需要注意的是,该文献在使

用Lewice软件计算时,通过调整计算攻角、对比

模型表面压力分布的方式,使计算流场情况尽可

能与试验流场相似,从而减小流场差异,提高水滴

撞击特性结果对比的一致性.
本文在进行验证计算时,采用的是Lewice计

算攻角条件,并分别采用单一水滴分布模型和多水

滴分布模型进行计算.该算例的计算状态如下:弦长

为0.914m,压力为101216Pa,温度为291.0463
K,速度为78.66m/s,攻角分别为0°和8°,中值

体积直径为21μm,液态水含量为0.19g/m3.

2.2 计算结果

图2是 MS-0317翼型表面压力系数分布计

算结果与文献数据的对比结果.图3是翼型表面

水滴撞击效率与文献数据的对比结果.
从以上结果对比可以看出,本文方法计算的

翼型表面压力系数分布与参考数据十分吻合,水
滴撞击特性结果整体趋势与参考数据一致,最大
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(a)攻角0° (b)攻角8°

图2 MS-0317翼型表面压力系数分布与参考数据对比

Fig.2 ComparisonofsurfacepressurecoefficientdistributionandreferencedataofMS-0317airfoil

(a)攻角0° (b)攻角8°

图3 MS-0317翼型表面水滴撞击效率与参考数据对比

Fig.3 ComparisonofsurfacedropletimpingementefficiencyandreferencedataofMS-0317airfoil

撞击效率和最大撞击效率所在位置与参考数据一

致,只是采用单一水滴分布模型计算得到的撞击

极限比较小,而采用多水滴分布模型计算得到的

撞击极限与试验结果吻合良好.
该算例表明:本文发展的水滴撞击特性计算

方法在常规水滴直径情况下,计算结果与试验参

考结果吻合很好,说明该方法具备在常规水滴情

况下的数值模拟能力.

3 二维多段翼型验证算例

3.1 计算模型与网格

该验证算例采用GA(W)-1两段翼型为研究

对象,模型包括主翼和30%襟翼两部分,襟翼偏

角40°.翼型计算网格如图4所示.
本算例计算采用的是单一水滴分布模型,计

算状态如下:马赫数0.27,雷诺数106,攻角2°,中
值体积直径20μm,液态水含量0.55g/m3.

图4 翼型网格示意图

Fig.4 Schematicofgridofairfoil

3.2 计算结果

图5是该翼型主翼和襟翼表面水滴撞击效率

结果.可以看出,在翼型的主翼和襟翼上都有水滴

撞击的情况出现,并且,由于襟翼的偏转角度较

大,襟翼上的水滴撞击范围也较大,几乎整个襟翼

的下表面都有水滴撞击,这种情况下,襟翼的结冰

范围、结冰量会比较严重.
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(a)主翼 (b)襟翼

图5 主翼及襟翼的水滴撞击效率

Fig.5 Dropletimpingementefficiencyofmainairfoilandwingairfoil

4 三维高升力机翼计算研究

4.1 计算模型与网格

高升力机翼带有偏转的前缘襟翼、后缘襟翼

等,机翼外侧带有翼梢小翼.机翼表面的网格如图

6所示.
采用单一水滴分布模型开展计算研究,计算

状态如下:马赫数0.2,雷诺数2.5×106,攻角9°,

中值体积直径20μm,液态水含量1g/m3.
4.2 计算结果

图7是机翼上下表面水滴撞击效率分布云图.
从图7中可以看出,在9°攻角情况下,在高升

力机翼的前缘襟翼和后缘襟翼上,水滴撞击的范

围和撞击效率都很大,这些区域结冰情况会比较

严重.

(a)后缘襟翼 (b)前缘襟翼

图6 三维机翼网格示意图

Fig.6 Schematicofgridof3-Dwing

(a)上表面 (b)下表面

图7 三维机翼水滴撞击效率结果

Fig.7 Resultsofdropletimpingementefficiencyof3-Dwing
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5 结 语

本文发展了多块结构网格体系下,基于欧拉

方法的水滴撞击特性计算方法,并进行了二维单

段翼型算例、多段翼型算例和三维高升力机翼算

例的计算研究,结果表明:本文的计算方法在常规

水滴情况下,计算结果与试验参考结果吻合很好,
说明该方法具备在常规水滴情况下的数值模拟能

力,同时已经具备了三维复杂外形的水滴撞击计

算能力.本文方法能够为飞机结冰数值模拟研究

以及防/除冰系统防护范围设计等提供计算工具

和方法.后续将对计算方法进行改善,加入超大过

冷水滴(SLD)等数值模型,使数值模拟能力进一

步提高,适用范围进一步扩大,能够解决更多飞机

结冰安全设计领域的问题.
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Numericalsimulationstudyofdropletimpingementcharacteristics
on3-Dhighliftwing

YAO Hong*, WANG Qiang

(AviationKeyLaboratoryofAerodynamicsforHighSpeedandHighReynoldsNumber,

AVICAerodynamicsResearchInstitute,Shenyang110034,China)

Abstract:Basedonthepartition multiblockstructuredgridsystem,thecontrolequationof
supercooleddropletisestablishedbytheEulerianmethod.Afinitevolumemethodisusedtosolvethe
equation.Adropletimpingementcharacteristicscalculationmethodandthesimulatingprogramfor3-
Dcomplexconfigurationofairplanearedeveloped.Somecasesincluding2-Dairfoil,multi-element
airfoilareusedtovalidatethemethod.Itisshownthat,tothenormaldimensionaldroplet,the
computationalresultsareingoodagreementwiththeexperimentaldatafromabroadstandardmodel.
Then,thedropletimpingementcharacteristicsona3-Dhighliftwingarenumericallysimulated.
Analysesshowthatthecomputationalresultscanbeusedtodesignanti/deicingsystemofairplane.

Keywords:Eulerianmethod;dropletimpingementcharacteristics;highliftwing;airplaneicing
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