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民机飞行结冰参数的模拟与校准
The Simulation and Calibration of
Icing Parameters for Civil Aircraft
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(上海飞机设计研究院,上海 201210)
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摘摇 要:
结冰问题的研究对于民用飞机设计十分重要,采用结冰风洞试验是主要的方法之一,欧美国家有很多成熟

的结冰风洞用于型号研究。 结冰风洞中需要对很多参数进行控制,其中水雾参数精确控制的难度很大,而
且一般通过间接方法来进行测试校准,往往误差较大,导致不同结冰风洞试验结果往往有所差异。 文章介

绍了在意大利宇航中心的 IWT 结冰风洞完成的冰风洞校准试验,对结冰风洞水雾参数校准方法进行了阐

述,为民机结冰风洞研究提供参考。
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[Abstract] It is important for civil aircraft design to research the icing influence. One of the main ways is adopting
the icing wind tunnel test, which are extensively used for airplane research in USA and Europe. Many parameters
were controlled during the icing wind tunnel,which cloud parameter was controlled with large difficulty and was
measured indirectly, so the error was considerable which led to large difference from icing wind tunnel to another.
Icing wind tunnel parameter calibration test in CIRA-IWT was introduced, and the cloud parameter correction
methods were illuminated, which can provide reference to the icing wind tunnel research for civil aircraft.
[Key words] icing wind tunnel; cloud parameter; MVD; LWC; uniformity of the water content

0摇 引言

民用飞机由于结冰问题导致了多起航空事故,因
此运输类飞机适航规章中明确要求申请人必须表明

飞机在结冰气象条件下可以安全飞行。 结冰问题的

研究已经成为民机型号研制中的重要工作,主要包括

结冰参数敏感性分析、结冰风洞临界冰型确定、带模

拟冰的气动力风洞试验、飞机带模拟冰试飞以及飞机

自然结冰试飞等。 依据这些工作表明飞机在结冰气

象条件下的飞行性能满足适航条款要求。
结冰风洞试验是在风洞中模拟结冰大气条件,

获得翼面的结冰冰型,是适航审定过程中确定临界

冰型的可靠途径。 目前欧美国家有很多成熟的结

冰风洞,例如美国 NASA 的 IRT 结冰风洞、波音公司

BRAIT 结冰风洞、意大利宇航中心 CIRA 的结冰风

洞(Icing Wind Tunnel,简称 IWT)等都是 2m 量级的

成熟型号风洞。 而根据欧美型号试验研究发现,在
相同的结冰条件下,同一模型在不同风洞之间的冰

型有所差异,主要是由各自风洞对水雾参数控制和

校准的误差引起的。
对于型号研究来说,开展冰风洞的校准试验是

确定试验结果可靠性的依据,是保障型号带模拟冰

试飞审查合格的基础。 根据某型飞机的结冰研究

工作需要,在意大利宇航中心的 IWT 风洞进行了飞

机部件的结冰试验。 在此之前完成了对 IWT 风洞

水雾参数的校准试验,本文描述了校准试验的方法

及结果,为民用飞机结冰问题的研究工作提供参考。

1摇 飞行结冰参数

CCAR25 部中根据大量统计数据给出了飞机容

易发生结冰的大气参数,主要分为连续最大结冰状

态和间断最大结冰状态,如图 1、图 2 所示。
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图 1摇 连续最大结冰状态

图 2摇 间断最大结冰状态

摇 摇 从图中可以看到影响结冰的大气参数主要有

环境温度、气压高度、平均水滴直径(MVD)、液态水

含量(LWC)。 此外飞机的飞行速度、时间和姿态等

也会影响结冰情况。
(1)气压高度

气压高度主要决定了飞机飞行的环境温度,飞
机结冰的高度范围通常在 0 ~ 7km 之间。 气压高度

同时也影响大气密度,温度与密度反映了大气的粘

性,影响了水滴的收集率。
(2)环境温度

环境温度影响了 MVD 与 LWC 的关系,飞机发

生结冰的温度范围一般在 0毅C ~ -40毅C 之间,而严

重结冰主要出现在-10毅C 左右,因为飞机一般在此

温度飞行时总温接近于 0毅C,水滴在撞击到飞机部

件后流动性较强,容易向后流动形成带上下冰角的

冰型,严重破坏飞机气动力。
(3)LWC
LWC 代表单位体积大气内的液态水质量,是决

定结冰量的关键因素。 液态水含量越大,单位时间

内撞击到飞机部件表面上的水量越多,越容易积聚

成大体积的冰型,对气动力影响很大。 在连续最大

结冰环境下 LWC 最大可达到 0. 8g / m3,而在间断最

大结冰条件下可达到 3. 0g / m3。
(4)MVD
MVD 代表单位体积大气内水滴的平均直径,一

定程度上影响了冰型的体积和覆盖范围。 水滴直

径越大,则惯性越大,水滴更容易抵抗飞机部件的

气动力而撞击在部件表面,增加了水滴收集率,会
使羊角冰的冰角更大,或增加霜冰的覆盖范围。 一

般 MVD 在 15滋m ~ 50滋m 范围内,特殊的气象条件

下可能会存在大于 50滋m 的大过冷水滴(SLD),尺
寸甚至可以达到 300滋m。

(5)飞行速度

飞行速度首先影响了水滴收集率,较大的飞行

速度使得水滴更容易撞击到飞机部件上,扩大了撞

击极限,增加了结冰量和结冰范围。 其次,飞行速

度影响了环境温度与总温的关系,大的飞行速度会

使得总温升高,更容易形成羊角冰。 所以飞行速度

越大,越容易增加冰型的严酷性。
(6)飞行时间

飞行时间越长,越容易收集到较多的水滴,增
加了积冰的体积。 CCAR25 部中根据一般云层的范

围,对于飞机在结冰气象条件下飞行的时间要求

是:在防护区 22. 5min 结冰量,非防护区 45min 结冰

量的情况下满足飞行安全。
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(7)飞行姿态

飞机的结冰范围主要在气流的驻点附近,而飞

行姿态影响了驻点位置,从而影响了冰型的位置和

冰角大小。
(8)翼型

飞机在亚音速范围内飞行时,部件头部的气流

会影响水滴的运动轨迹。 翼型头部半径越小,水滴

受到的气动力影响越小,则更容易撞击到部件表面

结冰;头部半径越大则反之。
在结冰风洞试验中这些参数都需要模拟,对于

速度、压力等参数的控制与常规风洞相同。 特殊的

是需要额外安装一套喷雾系统来满足水雾参数的

要求。 主要的水雾系统模拟参数有 LWC 和 MVD。

2摇 结冰参数模拟

意大利宇航中心(CIRA)的结冰风洞是一个单

回路、多试验段的结冰风洞,是全球范围内最成熟

的型号结冰风洞,如图 3 所示。 风洞共有 4 个试验

段,分别是:主试验段、第二试验段、附加试验段和

开口试验段。 本次试验使用第二段,截面尺寸 1.
15m 宽伊2. 35m 高,空风洞最大Ma 数 0. 7,最低环境

静温-40毅C,如表 1 所示。

图 3摇 CIRA-IWT 风洞

表 1摇 IWT 风洞试验段参数

主试验段 第二试验段 附加试验段 开口试验段

高(m) 2. 35 2. 35 2. 35 2. 35
宽(m) 2. 25 1. 15 3. 60 2. 25
长(m) 7. 00 5. 00 8. 30 7. 00

最大 Ma 数 0. 4 0. 7 0. 25 <0. 4
最低静温

(益) -32 -40 -32 -32

静压范围
39 000 Pa ~ 145 000 Pa;

对应高度从海平面到 7 000m;
MVD 范围 10滋m ~ 50 滋m
LWC 范围 0. 1g / m3 ~ 4. 0g / m3

摇 摇 在风洞的收缩段前有一排网状喷口 ( Spray
Bar),喷口内有高压气管和高压水管,水气在喷口内

混合后喷出,为了保证水含量在试验段内达到均匀

分布,IWT 风洞采用了较长的收缩段,详见图 4。

图 4摇 喷雾系统

通过控制合理的水压和气压以及喷口的开闭,
结合气压高度和速度,达到需要的 MVD 和 LWC,喷
口细节如图 5 所示。

图 5摇 喷雾喷口

3摇 结冰参数校准

结冰风洞试验由于其特殊性,除了进行常规风

洞流场校准之外,还需要对风洞的喷雾系统进行校

准,保证水雾参数的准确。 主要是对平均水滴直径

(MVD)、液态水含量(LWC)和水含量均匀度进行校

准评估,而影响这些参数的因素主要有水雾喷口密

度、喷口气压、喷口水压、环境静压、来流 Ma 数等。
3. 1摇 水含量均匀度校准

首先需要对试验段内的液态水含量均匀度进

行测量,评估在不同喷口密度、喷口气压、喷口水压

的情况下,试验段内的水含量是否均匀。 通过大量

试验结果表明环境静压和来流 Ma 数的变化对水含
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量的均匀度影响不大。 在 IWT 风洞中,一般采用在

试验段内安装格栅,通过测量一定试验时间内各个

栅格的积冰厚度来评估水含量的均匀度。 栅格间

距约为 10cm,单个格板厚度约 3mm。 结冰条件一般

选择静温较低,容易形成霜冰的情况,而且结冰时

间不能太长,防止冰型畸变,如图 6 所示。

图 6摇 测冰格栅

在测得每个格栅的冰型厚度后,以试验段中心

格栅处的冰型厚度为参考,得到无量纲冰型厚度分

布,用其来反映液态水含量的分布误差:
LWC i / LWCc =Ti / Tc (1)
根据典型试验结果可以看到在试验段中心约

70%的区域内,水含量误差控制在 20%以内,如图 7
所示。

图 7摇 试验段水含量均匀度

3. 2摇 平均水滴直径校准

对 MVD 的测量采用在试验段中间设置两个

ADA(Airborne Droplets Analyser) 探头,可以分别测

量直径为 0. 5滋m ~ 136滋m 和 1. 9滋m ~ 608滋m 的水

滴,通过对大约 30 万个水滴进行光谱分析得到平均

水滴直径,如图 8 所示。

图 8摇 ADA 探头

通过大量试验结果得到,在固定水雾喷口密度

的情况下,影响 MVD 的主要因素有喷口气压、喷口

水压、环境静压,因此可以得到 MVD 的经验函数,
并绘制出经验图谱,如图 9 所示。

MVD= f(Pair,Pwat,H) (2)

图 9摇 MVD 经验图谱

通过流场校测试验得到通过经验函数对 MVD
的控制误差在依20%以内,如图 10 所示。

图 10摇 MVD 误差

3. 3摇 液态水含量校准

对 LWC 一般采用测量安装在试验段中间的冰

刀结冰厚度的方法,该冰刀的结冰厚度与水雾参数

67

民用飞机设计与研究
Civil Aircraft Design & Research



2015 No. 4蛐(季刊)总第 119 期

的关系已经通过前期的试验校准得到,因此可以通

过结冰厚度反算出 LWC。 采用的冰刀厚度约 3mm,
试验静温较低保证形成霜冰,同时结冰试验很短

(约 30s)保证冰型的精度,如图 11 所示。

图 11摇 冰刀测量 LWC

通过大量试验结果得到,在固定水雾喷口密度的

情况下,影响 LWC 的主要因素有喷口气压、喷口水

压、环境静压、来流Ma 数,因此可以得到 LWC 因子 K
的经验函数,并绘制出经验图谱,如图 12 所示。

LWC= f1(K) (3)
K= f2(Pair,Pwat,Ps,Ma) (4)

图 12摇 LWC 因子(K)图谱

通过流场校测试验得到通过经验函数对 LWC
控制误差在依20%以内,如图 13 所示。

图 13摇 LWC 误差

至此完成了对结冰风洞喷雾系统的校准试验,
此外对于风洞静温、静压、风速的校准也十分重要,
具体的精度如表 2 所示。

表 2摇 风洞参数控制精度

序号 参数 精度

1 静温 <0. 3益

2 压力高度 依10m(依120Pa)

3 MVD 依20%

4 LWC 依20%

5 相对湿度 依3%

6 速度 <0. 5%

7 气流偏角 <0. 3毅

8 湍流度 <2%

9 模型姿态角 <0. 02毅

4摇 结论

本文通过对意大利宇航中心 IWT 结冰风洞完

成的冰风洞校准试验描述,介绍了结冰风洞水雾参

数校准方法。 国外对结冰风洞试验结果可以接受

的风洞水雾参数控制误差不能超过 20% 。 对于

LWC 和 MVD 统计性校准参数,需要进行概率分布

分析,以便更好地对试验结果误差进行控制及评估。
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表 2摇 不同巡航速度的运营成本计算

Ma SR
(km / kg)

Time
(min)

Fuel
(kg)

Time Cost
(元)

Fuel Cost
(元)

Total Cost
(元)

0. 60 0. 441 84. 8 2 100 6 062 12 602 18 664
0. 62 0. 447 82. 1 2 071 5 866 12 425 18 292
0. 64 0. 451 79. 5 2 053 5 683 12 316 17 999
0. 66 0. 453 77. 1 2 043 5 511 12 260 17 771
0. 68 0. 453 74. 9 2 043 5 349 12 256 17 605
0. 70 0. 452 72. 7 2 051 5 196 12 303 17 499
0. 72 0. 448 70. 7 2 068 5 052 12 405 17 457
0. 74 0. 442 68. 8 2 095 4 915 12 568 17 483
0. 76 0. 434 67. 0 2 134 4 786 12 804 17 590
0. 78 0. 421 65. 3 2 198 4 663 13 190 17 853
0. 80 0. 400 63. 6 2 313 4 547 13 879 18 426
0. 82 0. 368 62. 1 2 519 4 436 15 111 19 547
0. 84 0. 324 60. 6 2 858 4 330 17 147 21 477
0. 86 0. 274 59. 2 3 384 4 229 20 301 24 531

图 4摇 经济性飞行速度

摇 摇 根据表 2 和图 4,选取经济巡航速度(M=0. 72)
和最大使用速度(M = 0. 82)进行对比分析,可得:
500nm 典型航段选取经济巡航速度飞行比最大使用

速度飞行时间增加 8. 6min,油耗减少 451kg,节约总

成本约 2 090 元人民币。 假设一个机队有 20 架飞

机,每架机每年飞行 1 500 架次,则一个机队全年可

节约成本 6 270 万元人民币,成本节约效果显著。

4摇 结论

本文一方面尝试从航空公司实际运营角度建

立了商用飞机成本指数的计算方法,从飞机制造商

角度建立了飞机经济速度的计算方法,并选取了典

型支线飞机进行了案例计算,验证了其计算方法的

科学性和正确性。 另一方面,也进一步表面了航空

公司实际生产过程中采用成本指数方法可使得成

本节约效果显著,证明了其有效性和实用性。
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