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冰脊形成过程数值模拟及 NSDBD防护研究
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摘要： 冰脊会造成机翼气动性能的降低，是危害飞行安全的重要因素。利用结构化网格和中心有限体积法求解

N⁃S 方程获得空气流场，运用拉格朗日法获得水滴撞击特性，基于 Messinger 结冰热力学模型针对 NACA 0012 翼

型的结冰进行了数值模拟，获得的冰型与实验结果吻合良好，验证了计算方法的准确性与可行性。在此基础上，

在 NACA 0012 翼型上设置防冰区并考虑防冰热载荷的作用，对大水滴条件下冰脊的形成过程进行了数值模拟，

得出了环境温度、液态水含量和防冰热载荷对冰脊形成的影响规律。此外，通过在冰脊形成位置布置纳秒脉冲

阻 挡 介 质 放 电（Nanosecond dielectric barrier discharge，NSDBD）等 离 子 体 激 励 器 ，探 究 了 在 大 水 滴 条 件 下

NSDBD 对冰脊的防护效果。研究结果表明：在大水滴情况下，环境温度的增加使得冰脊的范围增加而高度降

低；液态水含量的增加使得冰脊的范围增大并且高度增加；防冰热载荷的增加可以增加防冰区内水分的蒸发，进

而减少冰脊的生成；大水滴情况下可能由于水滴直接撞击至下翼面防冰区外进而导致冰脊的形成；NSDBD 对空

气进行加热，增加溢流水的蒸发，使得低液态水含量下形成的冰脊消失，使得高液态水含量下冰脊的形成位置

推后。
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Abstract: Ice ridges can cause degradation of wing aerodynamic performance， which is an important factor 
endangering flight safety. The air flow field is obtained by solving the N-S equations using the structured mesh 
and the central finite volume method. The Lagrange method is used to obtain the impingement characteristics 
of the water droplets. The ice accretion of NACA 0012 airfoil is numerically simulated based on the 
Messinger icing thermodynamic model. The ice shapes are in good agreement with the experimental data， 
which verifies the accuracy and feasibility of the calculation method. Based on this， the anti-icing zone is set 
on the NACA 0012 airfoil and the anti-icing thermal load is considered. The formation of ice ridges under 
supercooled large droplet （SLD） conditions is simulated. The effects of ambient temperature， the liquid 
water content and the thermal load on the formation of ice ridges are investigated. Besides， the effects of 
nanosecond dielectric barrier discharge （NSDBD） plasma actuator on the formation of the ice ridges are 
numerically simulated by placing the NSDBD over the ridge locations under the SLD conditions. The results 
show that in the case of SLDs， the growth of ambient temperature results in the extent of ice ridges is 
increased and the height is decreased； the increase of liquid water content leads to the increase of both the 
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extent and the height of ice ridges； improving the anti-icing thermal load can promote the evaporation within 
the anti-icing area， and then reduce the ice ridges formation； in the case of the SLDs， the droplets may 
impinge on the position outside the anti-icing area of the lower surface， which may result in the ice ridges； the 
heating effect of the NSDBD on the air promotes the evaporation， which may keep the ice ridges from 
forming at the small liquid water content level and push back the formation position of ice ridges under the 
high liquid water content.
Key words: ice ridge； Messinger thermodynamics model； numerical simulation； anti-icing； nanosecond 

dielectric barrier discharge （NSDBD）

飞行器在穿越含有过冷水滴的云层时，在翼

面、发动机以及进气道等部件表面会产生结冰。美

国国家运输安全局的统计表明 1982—2000 年间飞

机结冰事故共 583 起［1］，2001 年中国 Y⁃8 飞机由于

平尾结冰发生事故［2］，1994 年美国印第安纳州的一

架 ART72 飞机在飞行过程中出现了异常结冰状

况，即过冷大水滴在飞机除冰罩后部产生溢流结

冰［3］。在飞行器开启防除冰装置后，形成的溢流水

可能流出防冰区，在防冰区之后冻结形成冰脊，其

引起的流动大尺度分离容易导致飞机控制面失

效［4］。冰脊虽然结冰量较少，对气动性能产生的影

响却十分严重［5］。因此，冰脊的研究对飞行安全有

着重要意义。

国外针对冰脊的形成进行了大量的研究。

Addy 等［6］在翼型前缘采用电加热的方式研究冰脊

形成，Whallen 等［7］通过采用热气防冰腔的形式研

究 冰 脊 的 形 成 。 Millir 等［8］对 平 均 水 滴 直 径 为

99 μm、160 μm 的大水滴进行实验，结果表明水滴

直径的增大使得冰脊的形成范围更广。冰脊形成

后对翼型的气动性能造成严重破坏［6⁃7，9］，总体上使

升力下降、阻力上升并且失速迎角提前。Lee 等［10］

以及 Dunn 等［11］将冰脊简化为三角形、1/4 圆等简

单几何形状布置在翼型的不同弦向位置上，通过实

验和数值模拟研究冰脊的形成位置对气动性能的

影响。国内肖春华等［12］在小型冰风洞中对平板上

防冰装置后溢流水形成的冰脊进行实验研究。易

贤等［13］和周莉等［14］采用简化的冰脊形状，通过数

值模拟研究冰脊的位置、厚度对气动性能的影响。

王超等［15］基于 Messinger 结冰热力学模型，对小水

滴条件下冰脊的形成过程进行了数值模拟。随着

防除冰技术的发展，一些新技术逐渐进入研究者的

视野，如纳秒脉冲阻挡介质放电（Nanosecond di⁃
electric barrier discharge， NSDBD）等离子体激励

器。很多学者采用 NSDBD 对结冰影响进行了研

究。Unfer等［16］通过将电场泊松方程与空气流场 N
⁃S 方程耦合，对 NSDBD 的放电过程进行了研究，

结果表明 NSDBD 能快速加热空气。Cai 等［17］将

NSDBD 安装在圆柱试验件表面，在霜冰和光冰条

件下进行实验，发现等离子体激励器可以防止结

冰。Kolbakir等［18］对 NSDBD 防除冰的热效应进行

了研究，发现 NSDBD 的防除冰效应随着脉冲频率

的增加而增加。

本文基于 Messinger 结冰热力学模型，对 NA⁃
CA0012 翼型结冰进行数值模拟，获得的冰形与实

验结果进行对比，验证了结冰数值模拟的准确性。

在 此 基 础 上 对 过 冷 大 水 滴（平 均 水 滴 直 径 为

100 μm）情况下环境温度、液态水含量以及防冰热

载荷对冰脊形成的影响进行数值模拟，研究环境温

度、液态水含量及防冰热载荷对冰脊形成的影响。

此外，通过将等离子体唯像学模型与 N⁃S 方程耦

合，探究了 NSDBD 对冰脊的防护效果。

1 数值模拟方法

结冰过程是一个非稳态的过程，在总的结冰时

间内可以分解为多个时间步进行求解。在每个时

间步内包括 4 个步骤：网格生成、空气流场求解、水

滴运动及撞击特性分析、结冰计算。在本文研究过

程中，空气流场求解、水滴运动及撞击特性分析通

过采用 Fluent软件进行计算，结冰计算则通过实验

室自有程序进行计算。

1. 1　空气流场计算

采用雷诺平均 N⁃S 方程对流场进行求解，NS⁃
DBD 等离子体激励器对其流场的影响作为能量源

项与 N⁃S 方程耦合，忽略流场对等离子体的影响。
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式中：ρ 为空气密度；cp 为空气定压比热容；μ 为空
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气动力学黏性系数；u i、u″i、u͂ i 分别为速度、脉动速

度、Favre 平均速度；p 为压强；T 为温度；τij 为切应

力；h、H 分别为焓、总焓；E 为总能；Pr为普朗特数；

SE 为能量源项，将由唯象学模型给出；符号“-”“"”
“~”分别表示参数的雷诺平均值、波动分量和 Fa⁃

vre 平均值。空气流场求解采用二阶迎风格式、剪

切力输运（Shear stress transport， SST） k⁃ω 湍流模

型进行计算。

1. 2　水滴撞击特性计算

水滴运动轨迹以及水滴与翼面碰撞点的确定

是准确预测冰形成位置及形状的基础。本文基于

拉格朗日方法分析水滴的撞击特性并获得水滴收

集系数［19］。图 1 为水滴撞击翼面的示意图。

拉格朗日法对水滴轨迹进行求解时，对每个水

滴进行跟踪，其中假设：水滴在运动过程中既不相

互碰撞也不分解，水滴的密度、温度等在运动中保

持不变；水滴的初速度与自由来流相同，水滴流场

不会对空气流场产生影响。考虑到作用在水滴上

的曳力和重力，根据牛顿第二定律获得水滴的运动

方程为

ρdV d
d2 x
dt 2 = ( ρd - ρ a )V d g+ 0.5ρ a A d C d| u a -

ud | ( u a - ud ) （4）
式中：ρd 为水滴密度，V d 为水滴体积，ρ a 为空气密

度，u a 和 ud 分别为空气速度和水滴速度。对其进

行整理后，方程可以转化为

ì
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ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

dx
dt

= ud

dud

dt
= ρd - ρ a

ρd
g+ C d Red

24
18μ a

d d
2 ρd
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（5）

式中：Red = ρ a d d || ud - u a

μ a
，C d 为水滴受到的曳力

系数，计算公式为

C d Red

24 = 1.0 + 0.197Re0.63
d + 2.6 × 10-4 Re1.38

d （6）

在计算得到空气流场的结果后，采用四阶龙格⁃
库塔法对式（5）进行编程求解，获得了水滴的运动

轨迹及撞击位置。由水滴的初始位置和碰撞位置，

得到局部水滴收集系数 β。局部水滴收集系数计

算公式为

β = dy

dS
（7）

式中：dy 为初始位置时相邻水滴的距离，dS 为相邻

水滴翼面碰撞位置的距离，水滴位置如图 1 所示。

1. 3　Messinger结冰热力学模型

Messinger［20］建立了经典的结冰热力学模型，

并且引入冻结系数的概念。该模型的主要思想为：

在机翼表面选取微元作为控制体，在控制体内建立

质量与能量方程，通过求解质量、能量方程最后计

算出冰层增长情况，图 2、3 分别为控制体内质量、

能量守恒示意图。

Messinger模型质量方程为

ṁ im + ṁ in - ṁ va - ṁ out = ṁ so （8）
式中：ṁ im 为从空气中进入控制体的水的质量，ṁ in

为上一个控制体溢流至该控制体的水的质量，ṁ va

为从该控制体蒸发的水的质量，ṁ out 为从该控制体

溢流至下一个控制体的水的质量，ṁ so 为该控制体

内冻结的水的质量。定义冻结系数 F 为该控制体

内冻结的水的质量与进入控制体的水的总质量之

比，即

F = ṁ so

ṁ im + ṁ in
（9）

因此从该控制体溢流至下一个控制体的水的

图 1 水滴轨迹示意图

Fig.1 Schematic diagram of water droplets trajectory 图 2 Messinger 模型控制体质量守恒示意图

Fig.2 Schematic diagram of mass conservation in the con⁃
trol volume of Messinger model

图 3 Messinger模型控制体内能量守恒示意图

Fig.3 Schematic diagram of energy conservation in the con⁃
trol volume of Messinger model
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质量 ṁ out 为

ṁ out = ( 1 - F ) ( ṁ im + ṁ in )- ṁ va （10）
从空气中进入该控制体的水的质量 ṁ im 为

ṁ im = LWC·V ∞ ·β （11）
式中：液态水含量（Liquid water content，LWC）为

空气中液态水含量，V ∞ 为来流速度，β 为局部水收

集系数。两个相邻的控制体的溢流水有如下关系

ṁ out ( i - 1 )·dS ( i - 1 )
= ṁ in ( i ) ·dS ( i )

（12）
Messinger模型能量方程为

Ė so + Ḣ va + Ḣ out - Ḣ in - Ḣ im = Q̇ f - Q̇ c （13）
式中：Ė so 为水冻结为冰时放出的热量，Ḣ va 为水蒸

发带走的能量，Ḣ out 为流入下一个控制体的能量，

Ḣ in 为前一个控制体带来的能量，Ḣ im 为从空气中进

入的水滴带来的能量，Q̇ f 为气流摩擦对结冰表面

的加热，Q̇ c 为对流换热量。当从驻点的控制体依

次向后求解时，联立为关于 F 与 Ts的方程，其中 Ts

为结冰表面平衡温度，即

f ( F，T s )= 0 （14）
式（14）的求解参考文献［21］中所述，在求得 F

与 Ts 后可求得流入下一个控制体的质量和能量，

从而对下一个控制体进行求解。最后利用式（8）求

得该控制体水冻结的质量，进而可求得结冰厚度

hi，即

h i =
ṁ so ·d t

ρ ice
（15）

式中：d t 为求解的时间步长，ρice为冰密度。

1. 4　等离子体唯像学模型

对等离子体激励器进行数值研究的常用方法

主要有：粒子单元蒙特卡洛法［22］、基于集总电路的

方法［23］、流场方程与泊松电场方程耦合的方法［24］

以及基于试验与理论结果的唯象学方法［25］。唯象

学模型不关注放电细节，仅仅抓住激励对流场的直

接效应，将激励以能量源项形式耦合到流体方程。

本文采用的等离子体唯象学模型来自文献［26］，

其中主要考虑了电压峰值、环境压力和脉冲频率对

等离子体激励器单次放电能量的影响，最终将等离

子体对空气流场的影响作为能量源项 SE耦合进能

量方程求解，即

SE = ERv ( x，y ) /τR （16）
式中：ERv ( x，y )为能量密度，单位是 mJ/cm3，将由

唯象学模型给出；τR 为空间能量密度持续时间。文

献［26］中根据 Takashima 等［27］试验，指出激励频率

f=10 Hz 单次放电能量 E 10
energy (U ) 与峰值电压 U

（单位 kV）的关系可写为

E 10
energy (U )= 0.000 836 5 × U 2.476 （17）

文 献［27］中 的 试 验 也 表 明 单 次 激 励 能 量

E energy ( f，U )与激励频率 f（Hz）有关，即

E energy ( f，U )= a × f b + c
a × 10b + c

× E 10
energy (U )（18）

式中：a、b、c、m、n 为唯象学模型的参数常量，取值

见表 1。

ERv ( x，y)为空间热功率密度，可以通过等离

子体能量分布函数 Emission ( x，y )［24］计算得出

ERv ( x，y )= Emission ( x，y )
Emissiontotal

× E energy ( p，f，U )× η

（19）
式 中 ：Emission ( x，y ) 为 空 间 坐 标 的 分 布 函 数 ；

Emissiontotal 为分布函数在放电区的积分值；η 为干

空气条件下能量加热比例，与约化场强 E/N 有关，

本文中 η 取 50%。

2 数值模拟验证

由于 NACA0012 翼型实验数据完整，因此选

取该翼型的实验工况［28］进行结冰数值模拟。获得

光冰条件下与霜冰条件下的冰型，并与文献［28］
中实验结果进行对比。光冰和霜冰的环境温度分

别为-6.1 ℃和-28.4 ℃，其余参数见表 2。图 4 为

NACA0012 翼面附近的网格示意图。

表 1 唯象学模型参数表

Table 1 Phenomenological model parameters

a

0.277 2
b

0.458 5
c

7.991
m

-0.001 781
n

9.924

表 2 结冰数值模拟验证算例工况

Table 2 Conditions of validation cases for icing numeri⁃
cal simulation

迎角/
（°）

4

来流速度/
（m·s-1）

67.05

压强/
Pa

101 300

LWC/
（g·m-³）

1.0

平均水滴
直径/μm

20

结冰
时间/s

360

图 4 NACA0012 网格示意图

Fig.4 Schematic diagram of the NACA0012 grid
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图 5~8 分别为环境温度为-6.1 ℃和-28.4 ℃
时不同时刻冰型的示意图及数值模拟结果与实验

结果的对比图，图 5~8 中 Clean 0012 为干净翼型，

Ref_Exp 和 Ref_Cal 为文献［28］中实验和数值模拟

的冰型，Present 表示当前计算结果。当环境温度

在-6.1 ℃时，冰型为光冰。由图 6 可知，在上翼面

处生成的上冰角较实验结果略大，在下翼面形成的

结冰区域较实验结果稍广。当温度为-28.4 ℃时，

冰型为霜冰，由图 8 可知，在霜冰条件下本文计算

结果与实验结果较符合。总体而言，本文计算结果

与文献中实验结果吻合良好。

3 冰脊形成的数值模拟

冰脊形成的情况有两种［12］：过冷水滴撞击后

未能立即冻结，未冻结的水向后溢流，在防冰区外

形成冰脊。在开启防冰装置后，没有蒸发的水向后

溢流从而在防冰区外形成冰脊。本文针对 NACA 
0012 翼 型 进 行 冰 脊 研 究 ，防 冰 区 域 布 置 在

-0.135~0.055 m 内，其中正值表示上翼面，负值

表示下翼面，数值表示距离驻点的距离，防冰区域

布置如图 9 所示。在防冰区内布置热源，热源功率

为 30 kW/m2。将热源功率密度作为热源项添加进

结冰热力学模型中，即在防冰区内 Q̇ anti 为防冰热载

荷，在防冰区域外 Q̇ anti 为零，考虑防冰热源的 Mess⁃
inger结冰热力学模型的能量方程为

Ė so + Ḣ va + Ḣ out - Ḣ in - Ḣ im = Q̇ f - Q̇ c + Q̇ anti

（20）

对 平 均 水 滴 直 径（Median volume diameter， 
MVD）为 100 μm 的大水滴在不同的环境温度、来

流速度以及防冰热载荷的情况下对冰脊的形成进

行数值模拟，研究在大水滴的条件下环境温度、来

流速度以及防冰热载荷对冰脊形成的影响。

（1） 环境温度对冰脊形成的影响

选取环境温度为-19.4、-13.3、-6.1 ℃作为

图 9 翼型防冰区域示意图

Fig.9 Schematic diagram of anti-ice area

图 5 t=-6.1 ℃不同时刻下冰型

Fig.5 Ice types at different moments of t=-6.1 ℃

图 6 t=-6.1 ℃冰型对比

Fig.6 Ice type contrast of t=-6.1 ℃

图 7 t=-28.4 ℃不同时刻下冰型

Fig.7 Ice types at different moments of t=-28.4 ℃

图 8 t=-28.4 ℃冰型对比

Fig.8 Ice type contrast of t=-28.4 ℃
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研究变量，其余参数如表 3 所示。

图 10 为不同温度下翼面冰脊的示意图，图 11
为不同环境温度下冰脊的高度对比图。图 10、11
中可以看出 3 种温度下均有冰脊产生，环境温度较

低时在防冰区外形成的冰脊较高而范围较小；环境

温度较高时在防冰区外形成的冰脊高度较低而范

围较大。由于防冰区的加热功率相同，不同环境温

度导致碰撞水滴的初始温度不同，使得最终控制体

内平衡温度不同，如图 12 所示。高的环境温度对

应较高的平衡温度，从而使蒸发量增加，溢流水量

减少。此外，温度较高时冻结的比较缓慢，溢流水

可以向后溢流至更远的位置，最终使得环境温度较

高时形成的冰脊的高度较低而范围较大。

（2） 大水滴下液态水含量对冰脊形成的影响

选取液态水含量为 1.0、1.5、2.0 g/m³作为研究

对象，其余参数如表 4 所示。

图 13 给出了 LWC 为 1.5 g/m³和 2.0 g/m³时的

表 3 环境温度对冰脊形成影响计算参数表

Table 3 Calculation parameters for effect of tempera⁃
ture on ice ridge formation

迎角/
（°）

4

来流速度/
（m·s-1）

67.05

压强/
Pa

101 300

LWC/
（g·m-³）

1.0

MVD/
μm
20

结冰
时间/s

300

图 10 不同温度下冰脊示意图

Fig.10 Schematic diagrams of ice ridge at different tempera⁃
tures

图 11 不同环境温度下冰脊高度对比

Fig.11 Contrast of ice ridge height at different ambient tem ⁃
peratures

图 12 不同环境温度下平衡温度对比

Fig.12 Contrast of balance temperature at different ambient 
temperatures

表 4 LWC对冰脊形成影响计算参数表

Table 4 Calculation parameters for effect of LWC on ice 
ridge formation

来流速度/
（m·s-1）

67.05

环境
温度/℃
-19.4

防冰热载荷/
（kW·m-2）

30

冻结
时间/s

300
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冰脊示意图，LWC 为 1.0 g/m³的冰脊示意图可参

见图 6（c）。图 14 为不同液态水含量下冰脊高度对

比图。图 13、14 可以看出随着 LWC 的增加，冰脊

的范围和高度均增大，当 LWC 为 1.5、2.0 g/m³时在

防冰区内也发生结冰。

LWC 的增加，导致壁面水滴收集量增大，在相

同的防冰热载荷下溢流至后方的溢流水增多，进而

导致冰脊的高度、范围也增大，如图 15 所示。而当

LWC 增加至一定值以后，由于防冰热载荷提供的

能量不足以使得防冰区内水完全保持液态，从而使

得在防冰区内也形成积冰。图 16 为不同液态水含

量下翼型表面冻结系数分布，其中在防冰区外冻结

系数 F 迅速增加，表示溢流水迅速冻结。在上翼面

3 种液态水含量下冻结系数几乎重合，而在下翼面

随着来流 LWC 的增加，冻结系数 F 为 1 对应的翼

面位置越靠后，即溢流水向后流动至越靠后位置。

图 16 中也可以看出当 LWC 为 1.5 和 2.0 g/m³时，

在上翼面的防冰区内 F 也不为零。

（3） 大水滴下防冰热载荷对冰脊形成的影响

选取防冰热载荷分别为 15、30、40、200 kW/m2

进行结冰数值模拟，其余参数如表 5 所示。

图 17 给出了在大水滴条件下防冰热载荷为

15、40 以及 200 kW 时形成的冰脊，防冰热载荷为

30 kW 时形成的冰脊见图 10（c）。图 18 为不同防

冰热载荷下冰脊高度的对比。防冰热载荷主要影

图 14 不同 LWC 下冰脊高度对比

Fig.14 Contrast of ice ridge height at different LWCs

表 5 防冰热载荷对冰脊形成影响计算参数表

Table 5 Calculation parameters for effect of anti⁃icing 
thermal load on ice ridge formation

来流速度/
（m·s-1）

67.05

环境
温度/℃
-19.4

LWC/
（g·m-3）

1.0

冻结
时间/s

300

图 16 t=60 s时冻结系数 F 对比

Fig.16 Contrast of frozen coefficient F at t=60 s

图 13 不同 LWC 下冰脊示意图

Fig.13 Schematic diagrams of ice ridge at different LWCs

图 15 t=60 s时溢流水量对比

Fig.15 Contrast of runback water at t=60 s
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响 水 的 蒸 发 ，如 图 19 所 示 ，当 防 冰 热 载 荷 为

200 kW 时，在防冰区内的水滴增发质量急速增加。

图 19 可以看出功率不足时（15 kW/m2）在防冰区

内发生结冰；在充足加热功率下（200 kW/m2）时，

翼型的上翼面的冰脊消失，而在下翼面的冰脊并未

完全消失。产生这种现象的原因为：在上翼面由于

水滴收集区域处于加热区域内，溢流水完全蒸发没

有冰脊产生；而在下翼面有水滴直接碰撞在防冰区

域外，热源无法对这部分水滴进行加热，从而形成

冰 脊 ，如 图 20 所 示 。 图 20 给 出 了 相 同 工 况 下

MVD 为 20 和 100 μm 时翼面水滴收集量分布的对

比，从图 20 可以发现，在下翼面当 MVD 为 100 μm
时水滴的撞击位置远远超出防冰区的极限位置。

4 NSDBD 对大水滴下冰脊的防护效

果研究

冰脊通常在防冰区外形成，因此可以通过延长

图 17 不同防冰热载荷下冰脊示意图

Fig.17 Schematic diagrams of ice ridge at different anti ⁃ ic⁃
ing thermal loads

图 18 不同防冰热载荷下冰脊高度对比

Fig.18 Contrast of ice ridge height at different anti-ice ther⁃
mal loads

图 19 不同防冰热载荷下蒸发质量对比  t=60 s
Fig.19 Contrast of evaporation mass at different anti-icing 

thermal loads when t=60 s

图 20 不同 MVD 下翼面水收集量分布对比

Fig.20 Contrast of water collection distribution with differ⁃
ent MVDs
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防冰区来预防冰脊的形成，但是电热防冰和气热防

冰的加热装置布置在机翼内部，延长防冰区意味着

对整个机翼内部进行更改，而 NSDBD 可以布置在

机翼表面，因此可以在设计好的 0 电热防冰或气热

防冰区外安装等离子体防冰装置，防止冰脊的

形成。

本文通过将等离子体唯像学模型与 N⁃S 方程

耦合，探究了 NSDBD 对冰脊的防护效果。在冰脊

形成位置处布置纳秒脉冲等离子体激励器，如图

21 所示。纳秒脉冲等离子体的激励器峰值电压为

30 kV，激励器频率为 4 kHz，冰脊生成条件如表 6
所示。

图 22 为在液态水含量为 0.5 g/m3 时，NSDBD
开启与关闭时冰脊高度及翼型表面温度的对比

图 。 其 中 IceRidge_on 和 IceRidge_off 分 别 表 示

NSDBD 开启和关闭时翼型表面冰脊在翼型法线

方向的高度 Ton 和 Toff 则分别表示 NSDBD 开启和

关闭时翼型表面的空气温度。从图 18 可以看出，

在 NSDBD 开启时，翼型表面没有形成冰脊。

图 23 为液态水含量为 0.5 g/m3 时翼型表面溢

流水蒸发量对比图。从图 23 可以看出，在 NSDBD
开启后，在 NSDBD 布置区域内的溢流水蒸发量大

大增加从而使得冰脊消失。

图 24、25 分 别 为 在 LWC 为 1.0 g/m3 时 NS⁃
DBD 开启时冰脊高度、温度的对比图和溢流水蒸

发量的对比图。从图 25 可以看出在 NSDBD 开启

后，在 NSDBD 布置区域溢流水的蒸发量增加，但

是从图 24 中可以看出，在液态水含量为 1.0 g/m3

时，该工作条件下的 NSDBD 并未将冰脊消除，使

得冰脊在 NSDBD 的覆盖区域外形成。对比图

22~25 可知，NSDBD 对冰脊通过加热周围空气使

得溢流水的蒸发量增加，从而影响冰脊的形成。但

针对大水滴条件下不同液态水含量，NSDBD 对不

同液态水含量下冰脊的形成具有不同的效果。

图 21 NSDBD 布置示意图

Fig.21 Schematic figure of NSDBD distribution

表 6 冰脊计算参数表

Table 6 Calculation parameters of ice ridge

来流速度/
（m·s-1）

67.05

67.05

环境
温度/℃

-13.3

-13.3

LWC/
（g·m-3）

0.5

1.0

防冰热载荷/
（kW·m-2）

30

30

时间/
s

60

60

图 22 LWC 为 0.5 g/m3时 NSDBD 开启时冰脊高度对比

Fig.22 Contrast of ice ridge height with NSDBD on at 
LWC=0.5 g/m3

图 23 LWC 为 0.5 g/m3溢流水蒸发量对比

Fig.23 Contrast of evaporation mass of overflow water at 
LWC=0.5 g/m3

图 24 LWC 为 1.0 g/m3时冰脊高度对比图

Fig.24 Contrast of ice ridge height at LWC=1.0 g/m3
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NSDBD 可以防止低液态水含量的冰脊形成，但只

使得高液态水含量下的冰脊形成位置推迟，而不能

使得冰脊完全消失。

目前的研究只对 NSDBD 的激励器峰值电压

为 30 kV，激励器频率为 4 kHz 时两种不同的结冰

工况进行了数值模拟，研究发现 NSDBD 具有防止

冰脊生成的能力，关于 NSDBD 峰值电压、激励器

频率对冰脊的具体影响将在下一步的工作中进行

研究。

5 结　　论

本文基于 Messinger结冰热力学模型针对 NA⁃
CA 0012 翼型进行了数值模拟，并针对大水滴条件

下环境温度、液态水含量以及防冰区加热功率对冰

脊的形成的影响进行了研究，此外还采用等离子体

唯像学模型对 NSDBD 的冰脊防护效果进行数值

模拟，研究发现：

（1） 环境温度越低，产生的冰脊的范围越大，

高度越高。

（2） 液态水含量 LWC 越高，产生的冰脊的范

围越大，高度越高；当液态水含量增加到一定值以

后，在防冰区内也会产生结冰。

（3） 防冰区内加热功率的增加可以使得水滴

的蒸发量增加，从而减少冰脊的生成；对于大水滴

而言，加热功率的增加可以使得上翼面的冰脊完全

消除，而在下翼面由于大水滴直接碰撞至防冰区域

外，导致下翼面的防冰区域外仍有冰脊形成。

（4） NSDBD 通过对周围空气的加热，使得溢

流水的蒸发量增加；低液态水含量（0.5 g/m3）时，

NSDBD 可以使得冰脊完全消失，但高液态水含量

时（1.0 g/m3），NSDBD 使得冰脊的形成位置推后。

本文在对 NSDBD 对冰脊的防护效果的研究

中也存在一些不足，只针对 NSDBD 的热效应进行

了研究，并未考虑其动量效应，此外也并没有综合

考虑 NSDBD 的能量来源及对机载设备的干扰等

影响。
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