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摘 要 ： 选 取 常 规 翼 型 NACA23012、自 然 层 流 翼 型

NACA64-215和超临界翼型RAE2822，以冰角高度、冰角宽

度，冰角端部形状以及冰角之间的连接情况 4个参数来研究

角冰对不同翼型在不同攻角下的升阻力系数的影响。结果

表明，角冰的下冰角是影响翼型升阻力系数的主要原因之

一，且不同翼型对参数的敏感性不同。同时，增加预测模型

的升力性能可以通过选择半圆形的冰角端部形状、增加冰角

之间的连接和减小冰角高度来实现。

关键词：升阻力系数；角冰；常规翼型；自然层流翼型；超临

界翼型
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Abstract： This paper selects the conventional airfoil

NACA23012，natural laminar flow airfoil NACA64-215 and
supercritical airfoil RAE2822， with four parameters

including the height，width，end shape of horn-ice，and

connection between horns，to study the influence of these

four parameters on the lift/drag coefficient of different

airfoils at different angles of attack. The results show that

the lower horn of horn-ice is one of the main factors

affecting the coefficient，and the sensitivity of different

airfoils to parameters is different. The lifting performance

of the prediction model can be increased by selecting the

semicircle end，adding the connection between horns and

decreasing the height of the horn-ice.

Key words：lift/drag coefficient；horn ice；conventional

airfoil；natural laminar flow airfoil；supercritical airfoil

在当今所有的飞机事故中，除人为因素外，气象

条件导致的事故占所有事故的 10%~15%，而气象

条件中，结冰对飞行安全的影响最大。近年来随着

航空技术的飞速发展，飞机的速度和高度已明显提

高，机身防冰、除冰设备也日趋完善，结冰的危害在

一定程度上已有所减少。但由于航运交通量的日益

扩大，低速飞机（如小型螺旋桨飞机、私人公务机等）

的广泛使用，飞机结冰的可能性仍然很大。大型运

输机在低速起飞、着陆阶段，或穿越高空的浓密云层

时，仍有可能发生严重结冰，并且现有的防冰、除冰

设备难以清除程度较重的结冰。飞机部件结冰将恶

化飞机的气动特性，使得阻力增大、升力减小，影响
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飞机的稳定性和操纵性，严重时会致使空难发生。

提高飞机的升力和改进控制面的气动设计可以

减少结冰带来的不利影响。有学者指出，准确预测

飞机因结冰而导致的空气动力性能退化是结冰分析

方法的最终目标之一。为此，需要理解与结冰有关

的性能损失，从而改进部件设计。但由于冰形通常

比较复杂，具有不可重复性，所以相关数据库的建立

需要大量的风洞测试。因此对冰形进行简化，形成

一种可以有效预测气动力的可靠的简化冰形是非常

重要的。在实验上，简化冰形使得研究人员不需要

处理具有有限寿命的真正的积冰；在计算上，它简化

了冰形形状的几何建模；简化冰形还可以降低制造

难度，降低飞机研发和结冰认证的成本。

角冰（horn-ice）属于明冰（glaze-ice），它的特征

可以由高度、高度方向与弦线的角度、表面量纲一长

度（s/c，s为冰角所在位置距翼型前缘的距离，c为弦

长）等参数来表示。角冰形状通常为具有角状特征

的大突起，而决定角冰空气动力学的主要流动特征

是角冰下游形成的气流分离区。

针对角冰的气动力性能国内外学者已经做了很

多研究。Tani［1］定义了一个气流的长分离区，使其与

气流流过角冰产生的分离区相似，结果表明角冰的

存在对翼型压力分布具有全局影响。Broeren等［2］使

用裂膜风速仪研究了NACA0012翼型覆模拟角冰

的5 min平均流场，发现翼型上表面的分离区随着翼

型攻角增加而增加，直到气流完全分离。流线分析

表明，在各个攻角下，边界层分离点都固定在模拟的

角冰尖端附近。Khodadoust［3］研究发现，覆角冰翼型

的剪切层过渡点附近湍流强度峰值为 0. 34，并指出

这些数值符合研究的数值范围。此外Eaton等［4］也

指出，在气流重新附着点附近的局部湍流强度超过

0. 30。Gurbacki［5］对机翼前缘角冰后的分离流场做

了示意，表明这种流动具有较大的规模，对升力和阻

力及其力矩的影响很大。Broeren等［6-7］研究了失速

情况下翼型的升力特性，结果表明，随着攻角的增

大，气流分离区增大，升力波动也随之增大。国内学

者对覆角冰的机翼的气动情况也进行了一定研究。

刘娟［8］基于单段翼型过冷大水滴（supercooled large
droplet，SLD）的结冰模拟方法发展出适用于三段翼

型SLD的结冰模拟方法，并选取了结冰模拟后的角

冰冰形进行气动力分析，从流场、压力系数、升力损

失等方面进行了分析。李东［9］模拟了 400 μm和

20 μm粒径条件下，带舵面的NACA0012翼型在20、
40、60 s时的冰型、流线、压力系数及升力系数的变

化特征。

角冰冰形简化方面，国内外学者也开展了一些

研究。Papadakis等［10-11］用扰流板来代替角冰，不考

虑厚度影响，只考虑高度、角度和位置。结果表明，

角冰的气动效应并不依赖角冰的具体形状。此外

Kim［12］将角冰的下冰角作为研究对象进行试验，发

现上冰角主要在攻角较大时增加阻力系数，下冰角

在攻角较小或负攻角时影响最大，升力系数则主要

和上冰角有关。Olsen等［13］交替添加上下冰角，并进

行阻力测量，得到了和Kim类似的结果。此外，在角

冰的空气动力学中，粗糙度似乎并没有起到主要作

用。 Bragg等［14］在研究中发现粗糙度对升力曲线斜

率、失速角以及最大升力均无显著影响。

综上所述，附角冰机翼的气动性能基本不受角

冰整体形状的影响，而是取决于角冰的高度、角度和

位置。由于分离点相对固定在角冰尖端，角冰尖端

的形状对气流分离的影响较大，角冰表面粗糙度对

气动性能的影响较小。迄今为止，对角冰进行的许

多参数化研究只考虑了上角。

本文选定常规翼型NACA23012、自然层流翼型

NACA64‒215和超临界翼型RAE2822作为对比试

验的 3种翼型，研究冰角高度、冰角宽度，冰角端部

形状以及冰角之间的连接情况4个参数对翼型气动

力的影响程度及参数变化产生的气动力变化趋势。

1 数值模拟方法

结冰问题研究常用的湍流模型有 Spalart ‒
Allmaras（S‒A）模型、re-normalization group（RNG）
k‒ε模型、realizable k‒ε模型、标准 k‒ε模型等，由于结

冰外形千变万化，引起的流动分离现象各有不同，因

此各模型都有一定的适用范围。Mortensen［15］比较

了不同湍流模型在机翼前缘结冰计算中的精度，结

果表明S‒A模型在以上几种湍流模型中最优，故本

文采用S‒A模型进行计算。

为了验证算法的准确性，本文选用Broeren［16］在
NACA23012上的EG1164角冰冰形进行算法验证。

其中翼型弦长1. 828 8 m，计算域取20倍弦长作为半径，

马赫数为0. 2，雷诺数为1. 6×107，攻角为−2°~12°。
数值模拟首先需要选择和验证合适的网格尺

度。根据 y+等于 1的原则，本文将沿着近壁面法向
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方向的网格厚度取为 5×10−6m。选取攻角 6°时的

试验条件为参考值，得到不同网格点密度下的升力

系数平均值，如表1所示。

从表1可以看出，随着网格加密，升力系数的误差

保持在千分之一的数量级，综合考虑计算资源，本文选

取800×200的网格分布律进行数值计算。角冰的网

格如图1所示，网格质量均大于0. 7，角度大于18°。

本文对计算模型进行了验证，相关数据采集自

文献［16］。验证结果如图 2所示，角冰在未达到失

速攻角之前，升力系数和阻力系数的模拟值与文献

值误差极小，两者符合得较好。故本文认为采用该

数值算法进行带冰翼型的分析计算是有效的。

2 角冰设计参数

本文选取的角冰的简化模型的特征参数分别是

冰角高度、冰角宽度、端部形状和冰角之间的连接。

冰角高度选择原始高度以及原始高度的±5%；冰角

宽度选择原始宽度以及原始宽度的±10%；冰角端

部形状有矩形和半圆形；冰角之间连接的特征参数

如图 3所示。本文选取的计算攻角包含 2°、7°和
12°。

3 不同攻角下NACA23012翼型的数

值模拟结果

图 4给出了NACA23012翼型分别在 2°、7°、12°
攻角下，设计的 4个角冰参数对升力系数的影响。

高于图中标准线值的参数对升力系数有影响，且影

响程度随着柱值增大而增大；低于标准线值的参数

对升力系数没有影响。从图 4中可以看出，冰角宽

度在 3个攻角下对升力系数均无影响，且权重值随

攻角增大而减小。其他3个参数均对升力系数有明

图1 角冰网格

Fig.1 Mesh of horn ice

图2 角冰升力、阻力系数文献值和模拟值对比

Fig.2 Comparison of simulation value and experi⁃
mental value of lift/drag coefficient of horn ice

表1 网格与升力系数

Tab.1 Mesh and lift coefficient

网格类型

网格1
网格2
网格3
网格4
试验值

网格数

158 404
238 004
198 204
238 004

网格分布律

800×200
800×300
1 000×200
1 200×200

升力系数

0. 803 21
0. 803 34
0. 803 22
0. 804 02
0. 804 64

图3 角冰参数示意图

Fig.3 Schematic diagram of horn ice parameters
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显影响，随着攻角变化，对升力系数影响最大的始终

是冰角端部形状和冰角之间的连接，冰角高度对升

力系数的影响程度略低于其他2个参数。

图 5给出了NACA23012翼型分别在 2°、7°、12°
攻角下，设计的 4个角冰参数对升力系数的影响趋

势图。从图 5可以看出，在 3个攻角下，不同参数对

升力系数影响趋势相同：升力系数随冰角高度的增

加而降低，端部为半圆大于端部为矩形，冰角之间有

连接大于无连接。冰角宽度几乎没有影响。即提升

简化冰形的升力系数可以选择降低冰角高度，选取

圆形冰角端部或添加冰角之间的连接。

图 6给出了NACA23012翼型分别在 2°、7°、12°
攻角下，设计的 4个角冰参数对阻力系数的影响权

重柱形图。从图6中可以看出，与升力系数类似，冰

角宽度在 3个攻角下对阻力系数均无影响，且影响

程度随攻角增大而减小。其他3个参数均对阻力系

数有明显影响：其中起主导作用的是冰角端部形状

和冰角之间的连接，在不同攻角下对阻力系数的影

响程度始终是最大和次之；冰角高度对阻力系数的

影响程度略低于其他2个参数。

图 7给出了NACA23012翼型分别在 2°、7°、12°
攻角下，设计的 4个角冰参数对阻力系数的影响趋

势图。从图 7中可以发现，在 3个攻角下，不同参数

对阻力系数影响趋势相同，且与对升力系数影响趋

势恰好相反，符合实际情况：阻力系数随冰角高度的

增加而增加，端部为半圆小于端部为矩形，冰角之间

图4 NACA23012翼型的升力系数分析

Fig.4 Analysis of lift coefficient of NACA23012

图5 NACA23012翼型的升力系数趋势分析

Fig.5 Trend analysis of lift coefficient of NACA23012
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有连接小于无连接；冰角宽度几乎没有影响。即降

低简化冰形的阻力系数可以选择降低冰角高度，选

取圆形冰角端部或添加冰角之间的连接。

4 不同翼型在2°攻角下的数值模拟结
果

图 8 给出了在 2°攻角下 NACA23012 翼型、

NACA64‒215翼型和RAE2822翼型的角冰设计参

数对升力系数的影响权重柱形图。从图8中可以看

出，对于不同翼型，除冰角宽度以外的参数对升力系

数的影响主次关系一致，按照影响大小排序为：冰角

端部形状、冰角之间的连接和冰角高度。冰角宽度

对升力系数没有影响。对于NACA23012翼型来

说，冰角之间的连接和冰角高度影响程度相近；而对

另外两种翼型来说，起影响作用的 3个参数之间有

明显的差距。

图 9给出了在 2°攻角下的NACA23012翼型、

NACA64‒215翼型和RAE2822翼型的角冰设计参

数对升力系数的影响趋势图。从图9可以看出，在2°
攻角下，对于3种翼型，角冰参数对升力系数的影响

趋势一致：升力系数随冰角高度增加而减小，半圆端

部大于矩形端部，冰角之间有连接大于无连接。冰

角宽度几乎没有影响。即提升简化冰形的升力系数

图6 NACA23012翼型的阻力系数分析

Fig.6 Analysis of drag coefficient of NACA23012

图7 NACA23012翼型的阻力系数趋势分析

Fig.7 Trend analysis of drag coefficient of NACA23012
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可以选择降低冰角高度，选取圆形冰角端部或添加

冰角之间的连接。区别在于同种设计参数对不同翼

型升力系数的影响趋势略有不同，这点可以从图中

线段的斜率看出。

图 10给出了在 2°攻角下的NACA23012翼型、

NACA64‒215翼型和RAE2822翼型的角冰设计参

数对阻力系数的影响权重柱形图。从图 10中可以

看出，对于NACA23012翼型和RAE2822翼型来说，

按照影响大小排序为：冰角之间的连接、冰角端部形

状和冰角高度。对于NACA64‒215来说，按照影响

大小排序为：冰角端部形状、冰角之间的连接和冰角

高度，冰角宽度始终没有明显影响。说明不同翼型

在2°攻角下的阻力系数对冰角端部形状和冰角之间

的连接这 2个参数的敏感性不同，在后续的研究中

需要分类进行分析。

图 11给出了在 2°攻角下的NACA23012翼型、

NACA64‒215翼型和RAE2822翼型的角冰设计参

数对阻力系数的影响趋势图。从图11可以看出，在

2°攻角下，对于 3种翼型，角冰参数对阻力系数的影

响趋势一致：阻力系数随冰角高度增加而增加，半圆

端部的影响小于矩形端部，冰角之间有连接的影响

小于无连接。冰角宽度略微有一些影响，且不同翼

型阻力系数对冰角宽度的敏感性不同。与升力系数

类似，同种设计参数对不同翼型的阻力系数趋势略

有不同，这点可以从图中线段的斜率看出。

图9 3种不同翼型的升力系数趋势分析

Fig.9 Trend analysis of lift coefficient of three different airfoils

图8 3种不同翼型的升力系数分析

Fig.8 Analysis of lift coefficient of three different airfoils
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第 10期 郑诚毅，等：不同攻角和翼型的简化角冰特征参数的气动数值模拟

5 结论

本文研究获得了NACA23012翼型在 3个攻角

带角冰情况下，角冰的 4个设计参数对翼型气动力

的影响程度和趋势：冰角端部形状和冰角之间的连

接对气动力的影响最大，其次是冰角高度，最后是冰

角宽度；如需增加翼型带角冰情况下的升力系数，可

以通过选择半圆形的冰角形状、增加冰角之间的连

接和减小冰角高度来达成；增加阻力系数则相反。

通过对比NACA23012翼型、NACA64‒215翼型和

RAE2822翼型在2°攻角下设计参数对翼型气动力的

影响，得到了不同翼型对角冰的设计参数的敏感性

不同的结果，说明不同翼型的简化角冰模型需要单

独设计。
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