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飞机发动机结冰研究进展
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摘要　针对飞机发动机防／除冰技术的进展，分析了美国ＡＥＤＣ和意大利 ＣＩＲＡ冰风洞的发动机
结冰试验概况，综述了我国冰风洞建设及结冰试验的现状；对冰风洞试验的重要参数液态水含
量（ＬＷＣ）和液滴粒径（ＭＶＤ）的测量研究进行了探讨；从流场计算、水滴撞击特性计算、模型表
面能量平衡计算、冰形计算 ４个方面总结了结冰模拟方法的进展，并比较了不同方法的优缺点。
最后针对当前的研究现状，提出了发动机结冰研究进一步的发展趋势。
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飞机在有过冷水滴、冰晶及雪花的大气层中飞行时，发动机的零部件、特别是进气部件前缘很可能发生
结冰现象。 结冰对发动机的正常工作是极其有害的，发动机进气系统结冰会改变气流通道的形状，减少发动
机进气面积，甚至使气流分离，引起压气机不稳定工作，在发动机和飞机振动的作用下，结冰层可能会脱落进
入压气机而损伤发动机零部件，造成机械事故；压气机转子叶片结冰会改变叶形而使叶片偏离设计状态工
作，导致气流分离而使压气机失速，甚至会使发动机熄火，引起飞行事故［１］ 。 因此，对飞机发动机防／除冰技
术的研究是相当必要的，结冰机理和飞机的防／除冰系统一直是国内外飞机系统设计的重要研究课题。

１　冰风洞试验

对飞机发动机结冰机理和防（除）冰技术的研究包括数学仿真和飞机结冰及防冰系统试验研究。 在飞
机／发动机定型之前，必须进行防冰系统的结冰试验。 地基试验成为研究飞机在结冰条件下飞行性能的主要
手段，其中，最普遍应用的地基试验设备就是地面冰风洞。 纵观世界各国，凡有能力独立研发飞行器的国家，
大多数拥有研究、评估飞行器结冰和防／除冰系统的试验研究平台———冰风洞。
美国、加拿大、法国、英国、意大利等国家都拥有技术设备比较成熟的冰风洞，并具有各自不同的特色，但

能够进行高空状态下的发动机整机结冰试验的冰风洞只有少数几座，如美国阿诺德工程发展中心 ＡＥＤＣ
（Ａｒｎｏｌｄ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ Ｃｅｎｔｅｒ）冰风洞和意大利航空航天研究中心 ＣＩＲＡ（Ｉｔａｌｉａｎ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｒｅｓｅａｒｃｈ
Ｃｅｎｔｒｅ）冰风洞。

ＡＥＤＣ拥有世界上最先进的发动机整机结冰试验设备。 该型试验设备有直连式和自由射流式 ２ 种布
局，直连式应用于发动机试验，自由射流式一般用于进气道试验、进气道与发动机联合试验及外空气动力试
验。 ＡＥＤＣ有 Ｊ－１、Ｊ－２和 Ｃ－２ 共计 ３ 个试验舱。 美国的 Ｃ．Ｓｃｏｔｔ Ｂａｒｔｌｅｔｔ 和Ｗｉｌｌｉａｍ Ｊ．Ｐｈａｒｅｓ曾在 ＡＥＤＣ
的 Ｊ－２试验舱内进行了全尺寸双进气道飞机的发动机舱结冰试验［２］ ，主要目的是评估结冰保护系统的效
率。

ＣＩＲＡ冰风洞于 ２００２ 年建成，是一座拥有 ３ 个可更换试验段、１ 个开口试验段的回流式风洞［３］ ，目前尚

倡 收稿日期：２０１１ －０３ －１８
　基金项目：航空科学基金资助项目（２００９１０５１０１４）
　作者简介：邢玉明（１９６６ －），男，山西榆次人，教授，博士生导师，主要从事飞机结冰／防冰技术、高效传热传质技术研

究畅Ｅ－ｍａｉｌ：ｘｙｍ５０５＠１２６．ｃｏｍ



在调试中。 风洞主试验段宽 ２畅２５ ｍ，高 ２畅３５ ｍ，最大马赫数 ０畅４，最低温度－３２ ℃；结冰模拟高度 ７ ０００ ｍ，
ＭＶＤ为 ５ －３００ μｍ。 风洞具有发动机进气道模拟系统，流量范围 １畅５ －５５ ｋｇ／ｓ。 该冰风洞试验模拟速度范
围宽，雷诺数范围大，除能满足结冰试验研究外，也能进行常规气动试验，这些特点大大增强了其综合试验能
力。
我国近年来也建成了一些模拟冰风洞装置与小型冰风洞。 武汉仪表厂已建成了一座闭口回流式亚音速

仪表冰风洞，主要供航空气动仪表的除冰、防冰之用，其试验段气流速度达到 ２０５ ｍ／ｓ，该风洞试验段口径为
１８０ ×２８０（ｍｍ，宽×高），试验段温度最低可达－３５ ℃，液态水含量为 ０畅２ －３ ｇ／ｍ３ ；我国已经成功突破了冰
风洞的几项关键性技术难题，但该风洞的标定、校准、测试工作离标准冰风洞还有很大差距［４］ 。
建造大型冰风洞对换热系统和喷雾系统要求高，大多数冰风洞的不足是由于试验段尺寸的限制，不能进

行整机试验，另外一个局限是不能模拟高空状态。 只有少数几座冰风洞能够进行高空状态下的发动机整机
结冰试验，如 ＡＥＤＣ 冰风洞和 ＣＩＲＡ冰风洞。 多数高空台仅能通过调整试验舱内的压力和温度来模拟飞行
状态下发动机周围的环境，不能模拟飞机穿过包含过冷水滴的云层时的情况。 我国目前正在进行的研究就
是将高空台与冰风洞相结合，设计可拆除式喷雾系统，高空台进行结冰试验时，安装喷雾系统，就能够模拟云
层中进入发动机进气道的过冷水滴；进行常规高空台试验时，将喷雾系统拆除，不会影响高空台原有的试验
能力。 这种设计能够更加真实地模拟飞行过程中发动机所处的条件，为验证和改进发动机的性能提供更加
准确可靠的试验研究数据。 国外已有这样的先例，如美国 ＮＡＳＡ的 ＡＷＴ（Ａｌｔｉｔｕｄｅ Ｗｉｎｄ Ｔｕｎｎｅｌ）冰风洞就是
在高空台的基础上改造而来，国内在此项研究过程中可以借鉴其成功的经验和方法。

２　冰风洞测试技术

在进行结冰试验时，液态水含量（Ｌｉｑｕｉｄ Ｗａｔｅｒ Ｃｏｎｔｅｎｔ，ＬＷＣ）和液滴粒径（Ｍｅｄｉｕｍ Ｖｏｌｕｍｅ Ｄｉａｍｅｔｅｒ，
ＭＶＤ）是衡量结冰条件的主要参数，也是冰风洞测量技术中的重点和难点。
2畅1　ＬＷＣ的测量

常用的 ＬＷＣ的测量方法有热线测量法、超声波测量法、冰生长测量法。 热线测量法技术成熟，应用最
广［５］ 。 热线测量法以及超声波测量法都是仪器测量，属于直接测量法， 特点是直接、快速，但是需要专门的
测量系统，成本较高，并且需要专业的标定，其测量精度也有待提高，国外应用较多。 冰生长测量法常用的测
量设备有冰刀或旋转圆柱装置。 冰刀的测量方法比较简单，将冰刀迎风面置于试验段来流中，经过一定的时
间根据冰刀上冰厚度可以计算液态水含量。 旋转多圆柱测量方法的思路是首先测量结冰量，然后根据结冰
量计算的原理反向推算出水滴参数，利用试探法进行回归分析实现超静定方程组的最佳逼近求解。 从而达
到测量目的［６］ 。 冰生长测量法在进行计算时，认为水滴在冰刀上的总收集系数为 １，而实际的水滴收集系数
总是小于 １，因此用这种方法计算出来的结果会有误差。 近年来一些研究者提出了一种数值计算和冰风洞
试验相结合测量 ＬＷＣ的方法［７］ ，该方法首先采用拉格朗日法计算水滴运动轨迹，得到总收集系数；然后计
算不同 ＬＷＣ所对应的结冰质量，建立 ＬＷＣ与结冰质量的关系曲线；在此基础上，进行冰风洞试验，得到结冰
质量，通过在之前建立的关系曲线上进行插值，可以得到试验液态水含量的大小。 用这种方法测量 ＬＷＣ，操
作方便，成本低廉，而且测量结果的精度较高，克服了常规 ＬＷＣ测量方法的不足。
2畅2　ＭＶＤ的测量

在国外发达国家的冰风洞中，用于测量 ＭＶＤ 的粒子测量系统包括相位多普勒粒子分析仪（Ｐｈａｓｅ
Ｄｏｐｐｌｅｒ Ｐａｒｔｉｃｌｅ Ａｎａｌｙｚｅｒ，ＰＤＰＡ）、前向散射分光测量仪（Ｆｏｒｗａｒｄ Ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇ Ｓｐｅｔｒｏｍｅｔｅｒ Ｐｒｏｂｅ，ＦＳＳＰ）、光学阵
列探针（Ｏｐｔｉｃａｌ Ａｒｒａｙ Ｐｒｏｂｅ，ＯＡＰ）、机载粒子分析仪（Ａｉｒｂｏｒｎｅ Ｄｒｏｐｌｅｔ Ａｎａｌｙｚｅｒ，ＡＤＡ）和光纤光学测量系统
（Ｆｉｂｅｒ ｏｐｔｉｃ ｓｙｓｔｅｍ，ＦＯＳ）等测量方法。 其中 ＦＳＳＰ和 ＯＡＰ的应用比较早，但其测量范围有一定的局限且物理
尺寸较大。 各国目前主要使用 ＰＤＰＡ来进行液滴 ＭＶＤ的测量。
相位多普勒技术是利用随流体而运动的粒子同时测量流体速度和粒子粒径，用信号频率来测量流体速

度，用信号的相位来测量粒径。 在意大利 ＣＩＲＡ冰风洞中，将 ＰＤＰＡ作为 ＭＶＤ的参考系统；在美国刘易斯研
究中心的 ＩＲＴ（Ｉｃｉｎｇ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｔｕｎｎｅｌ）中进行结冰试验时也用 ＰＤＰＡ来测量液滴粒径。 ＦＯＳ是近年才研究出
的比较先进的测量方法，实际应用到冰风洞试验中的还不多，光纤测量方法的测量装置体积小、结构紧凑、防
水性好，测量结果准确，而且它非常适合安装于飞行器上或者用于复杂条件下大尺寸的风洞中，相比于 ＰＤ-
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ＰＡ方法更有优势，因此光纤光学测量方法及测量装置的研究是近年的研究热点。

３　数值计算

数值模拟方法逐渐成为发动机结冰研究与防冰系统前期设计的主要手段。 欧美一些国家已经拥有比较
完善的防冰设计软件。 如美国的 ＬＥＷＩＣＥ、英国的 ＤＲＡ、法国的 ＯＮＥＲＡ、意大利的 ＣＩＲ －ＡＭＩＬ、加拿大的
ＦＥＮＳＡＰ－ＩＣＥ。 我国此方面研究还处于发展阶段［８］ 。
结冰数值计算主要包括 ４个基本部分：流场计算，水滴撞击特性计算，模型表面能量平衡计算，冰形计

算。
3畅1　流场计算

在大多数结冰数值模拟中，都采用求解流体粘性流动的 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程或者无粘流 Ｅｕｌｅｒ方程来得
到结冰模型周围的流场，可根据计算的具体情况进行选择。 ＯＮＥＲＡ与 ＬＥＷＩＣＥ 均使用 Ｅｕｌｅｒ 法来求解模型
周围的流场，并通过边界层方法来获得模型表面的对流换热系数。 Ｅｕｌｅｒ 方程由于流体的摩擦和热传导，求
解要相对简单一些，但精度要劣于 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程。 当结冰致使模型的几何外形不规则时，在结冰表面
会产生多个滞点，此时采用 Ｅｕｌｅｒ方程就很难选定上下表面边界层计算的开始点。 此外，在 Ｅｕｌｅｒ方程中，温
度参数需要单独获得。 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程对于流场的模拟的结果更真实，虽然求解麻烦，但在确定模型周
围流场最全面、最准确。
国外在结冰数值模拟中，通常也使用已有的流场计算软件进行辅助计算。 如 Ｃｈｉｒａｇ Ｂｈａｒｇａｖａ等人就利

用了ＷＩＮＤ ３畅０软件进行流场计算［９］ 。 ＷＩＮＤ ３畅０具有多种运算法则和物理模型，对于稳态情况，流场方程
采用二阶精度有限差分法进行求解。 湍流模型采用 Ｓｈｅａｒ Ｓｔｒｅｓｓ Ｔｒａｎｓｐｏｒｔ（ＳＳＴ） k－Ω模型，该模型能够很好
地预测边界层处的流场情况。 Ｐａｔｒｉｃｋ Ｈａｎｃｉｒ和 Ｅｒｉｃ Ｌｏｔｈ使用 ＮＰＡＲＣ 来计算流场，将流场视作稳态可压流
体并利用当地时间步长和显式推进算法来求解方程，选择 k －ε 湍流模型［１０］ 。 Ｂｉｄｗｅｌｌ 和 Ｍｏｈｌｅｒ 将 ＮＰＡＲＣ
与 ＬＥＷＩＣＥ联合使用，从而获得球体、ＭＳ（１） －３１７ 翼型、ＮＡＣＡ ００１２ 翼型、轴对称进气道、以及波音 ７３７ －
２００进气道的液滴收集系数和结冰计算结果［１１］ 。 Ｋ．Ｍ．Ａｌ－Ｋｈａｌｉｌ等人使用 ＶＳＡＥＲＯ软件进行发动机进气
道的流场计算，通过 ＩＣＥ软件计算液滴的轨迹，应用 ＡＮＴＩＣＥ软件计算模型表面的能量平衡。 ＶＳＡＥＲＯ使用
面元法（ｐａｎｅｌ ｍｅｔｈｏｄ），对于形状不复杂的发动机进气道可得出较好的计算结果［１２］ 。 此外，该软件也可应用
于诸如机翼的其他飞行器部件。
3畅2　水滴撞击特性计算

在计算模型周围的流场之后，需要计算液滴在模型表面上的撞击特性和收集系数。 主要有 ２种方法：拉
格朗日（Ｌａｇｒａｎｇｉａｎ）法和欧拉（Ｅｕｌｅｒｉａｎ）法。

Ｌａｇｒａｎｇｉａｎ方法的思想是跟踪液滴粒子在连续气相流场中的运动轨迹。 对于外形简单的二维模型来
说，Ｌａｇｒａｎｇｉａｎ轨迹方法具有较高的效率，国外的 Ｍ．Ｓｎｅｌｌｅｎ 等人采用 Ｌａｇｒａｎｇｉａｎ法计算了水滴收集系数的
过程，并将计算结果与其他结冰软件以及试验结果进行比较，具有良好的一致性［１３］ 。 但此方法需要对每个
水滴分别进行跟踪，因此具有计算时间长、边界情况处理复杂、很难准确地确定撞击极限等缺点。 但国外多
数结冰计算软件大都采用 Ｌａｇｒａｎｇｉａｎ方法。
在 Ｅｕｌｅｒｉａｎ方法中，将水滴视作连续相，得出液滴的连续方程和动量方程，通过与求解气相方程相同的

方法来求解液相方程。 Ｗｉｒｏｇｏ 和 Ｓｒｉａｍｂｈａｔｌａ 提出了在 Ｅｕｌｅｒｉａｎ 方法中获得液滴收集系数的方法，并通过
ＦＬＵＥＮＴ ６畅０ ＣＦＤ软件进行计算，将计算所得的收集系数与试验值进行比较，结果吻合较好［１４］ 。 相比于 Ｌａ-
ｇｒａｎｇｉａｎ方法，Ｅｕｌｅｒｉａｎ方法采用欧拉坐标系下的空气－过冷水滴两相流控制方程，能够避免指定液滴的初
始释放位置和对液滴轨迹进行跟踪，这样可以使计算中空气和水滴的流场采用同一网格。 通过 Ｅｕｌｅｒｉａｎ 法
求解水滴在模型表面上的收集系数具有很高的精度，并能够轻易适应复杂的几何外形。 然而，当需要研究特
定几个液滴的运动特性时，Ｅｕｌｅｒｉａｎ方法就会受到限制。
3畅3　模型表面能量平衡计算

现在绝大多数冰生长软件都采用经典的热质平衡方法，该方法源于 Ｍｅｓｓｉｎｇｅｒ 所提出的热力学模型。
Ｍｅｓｓｉｎｇｅｒ模型最初是一维、能量平衡方程，用来分析绝热结冰表面的平衡温度［１５］ 。 热量项考虑了对流换热、
蒸发、液体回流、冻结潜热、冰进一步冷却的显热以及液滴的动能。 每一个控制体的热质平衡情况决定了该
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控制体的冰生长。 诸如 ＬＥＷＩＣＥ３Ｄ的许多结冰软件均采用Ｍｅｓｓｉｎｇｅｒ模型。 在大多数结冰条件下，Ｍｅｓｓｉｎｇｅｒ
模型都能够准确地预测模型表面的冰生长情况，但也有一些限制，由于将温度设置为平衡值，因此不能够捕
捉冰生长的瞬时表现，但 Ｍｅｓｓｉｎｇｅｒ模型仍是近几年冰生长预测中最常用的方法。
3畅4　冰形计算

在大多数二维计算中，冰形由每个控制体上增加的冰厚来确定，其取决于所冻结的冰在结冰期间的积
累。 与二维情况相似，三维软件分割控制体表面，并将所得表面视作二维问题进行冰形的计算。 冰形的产生
改变了结冰模型的气动外形，现有的多数结冰软件都假设结冰模型几何外形的改变不影响周围流场，所以不
针对结冰后的模型重新计算流场。 在这种假设前提下计算出的结果是不精确的。 ＬＥＷＩＣＥ采用时间步长方
法来模拟冰生长过程，首先对光滑模型进行流场及水滴撞击特性的计算，在模型每一控制体上的冰生长率通
过采用热力学模型来确定［８］ 。 当指定了结冰时间时，由冰生长率可以得到结冰厚度，贴体坐标根据冰厚进
行调整，重复该过程，每次都从结冰模型周围的流场计算开始，直至达到所期望的结冰时间。
目前，有些研究者结合了专业的流体计算软件 ＦＬＵＥＮＴ的动网格技术和用户自定义函数（ＵＤＦ），用来

模拟冰的生长过程
［１６］ ，动网格模型可以解决物体或边界移动引起的计算域流场随时间变化的非稳态问题，

ＦＬＵＥＮＴ会根据边界的新位置在每个时间步长内自动地运用动网格模型来更新网格。 试验件表面结冰形成
的冰形是不规则的，每个网格节点的移动量和移动方向都是不一致的，因此联合 ＦＬＵＥＮＴ的动网格模型与网
格重构来解决结冰过程中随着冰层厚度增加网格不断变化的问题是一种不错的方法，用这种方法也得到了
很好的计算结果，但是动网格功能只对非结构网格有效，有一定局限。

４　发展趋势

目前，在数值计算方面，国内基本上仍然处于对发动机进气系统的静子部件、二维的结／防冰计算，而国
外对于发动机旋转部件、三维结冰计算的研究已相当成熟［１７］ ，因此应当加强这方面的研究。 发动机结冰技
术研究必须建立在反复、大量试验的基础之上，随着冰风洞的发展，其测量技术也在不断地更新，在以往多数
结冰实验中，习惯用热电偶测量试件表面的温度，近期选用红外测量技术，不仅能更好地实时监测表面温度，
还避免了破坏试验件气动外形，消除了对风洞中流场的干扰，降低了对实验件的改造要求。 在冰风洞试验参
数控制方面，尤其是对 ＬＷＣ和ＭＶＤ的控制方法，一直是制约大型冰风洞建设和结冰试验发展的一个重要因
素，我国应该积极研制物理尺寸小、测量精度高、测量范围大、对流场干扰小的测量装置，特别是利用光学或
声学原理的测量手段。
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