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摘要： 为预防机翼结冰引起的飞行事故需要在飞机表面安装结冰探测器，结冰探测器的安装位置对其能否有效

工作十分重要。本文建立了综合考虑水滴遮蔽区和临界温度的结冰探测器安装位置研究方法，针对某机型开展

了机头表面水滴及空气流场进行 CFD 数值模拟，研究了机头表面水滴遮蔽区高度以及临界温度，并综合考虑以

上因素分析结冰探测器安装位置。结果表明：水滴遮蔽区高度分布沿机头轴向向远离机头方向逐渐增大，在机

头前端上表面水滴遮蔽区高度较低，结冰探测器探头更易伸出水滴遮蔽区。机头临界温度普遍分布在-8.5~
-6 ℃，在机头前端由于受到气流冲击的影响临界温度较低且变化明显，在机头中后部临界温度较高且变化较

小，撞击水滴更易结冰。综合考虑水滴遮蔽区高度和临界温度的影响，针对该型号机头确定了其表面结冰探测

器最佳安装位置横坐标 X 范围在 6.0~10.5 m，纵坐标 Y 在-2.9~2.2 m。
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Abstract: In order to prevent flight accidents caused by wing icing， ice detectors need to be installed on the 
surface of aircraft， and their installation positions are very important to its effective operation. This paper 
establishes a research method for the installation position of ice detector considering the droplet shielding zone 
and critical temperature comprehensively. A CFD numerical simulation is carried out for the droplet and air 
flow field on the nose surface of a certain model， the height of the droplet shielding zone on the nose surface 
and the critical temperature are studied， and the installation position of ice detector is analyzed 
comprehensively considering the above factors. The results show that the height distribution of the droplet 
shielding area increases gradually along the head axis and away from the head. The height of the droplet 
shielding area on the upper surface of the head is lower， and the probe of the ice detector is more likely to 
extend out of the droplet shielding area. The critical temperature of the head is generally distributed between 
-8.5 ℃ and -6 ℃. At the front end of the head， the critical temperature is low and changes obviously due to 
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the impact of air flow； at the middle and back of the head， the critical temperature is high and changes little， 
and the impact water droplets are more likely to freeze. Considering the influence of the height of the droplet 
shielding area and the critical temperature， the optimum installation position of the surface ice detector is 
determined for the model head in the range of 6.0—10.5 m horizontal coordinate X and -2.9—2.2 m vertical 
coordinate Y.
Key words: ice detector； droplet shielding area； critical temperature； installation position； numerical simulation

飞机结冰常常会给飞行安全带来极大的危

害［1⁃2］，为预防飞机结冰引起的安全事故，通常需要

在飞机上安装结冰探测器［3⁃4］。目前很多民用飞机

（如空客系列［5］）防除冰系统采用磁制伸缩式结冰

探测器［6⁃7］，其工作原理为当探头结冰时，振动频率

降低，当振动频率下降到一定值时，结冰探测系统

会发出信号开启除冰系统进行除冰［8］。目前常用

的磁致伸缩式结冰探测器能探测到的最小结冰厚

度为 0.5 mm，即探头结冰厚度到达 0.5 mm 就会向

热气防冰系统发出警报。

为确保结冰探测器可以检测到结冰，其探头应

当伸入液态水含量较高的区域［9］。由于磁致伸缩

式结冰探测器安装在飞机机头［10⁃11］，以机头结冰情

况来表征机翼处的结冰情况，为防止发生机翼结冰

而机头处探测器未结冰的情况，故结冰探测器安装

位置处需要先于机翼位置结冰，以及时开启除冰系

统。为满足以上要求需要进行结冰探测器安装位

置的设计［12⁃13］。

目前对结冰探测器安装位置的分析主要集中

于对水滴遮蔽区高度的研究，朱程香等［14］提出了

广义水滴遮蔽区高度的概念，并根据广义水滴遮蔽

区高度确定了结冰探测器安装位置。吴佩佩等［15］

根据水滴遮蔽区高度确定了结冰探测器安装位置

并针对具体的结冰探测器进行结冰特性模拟。然

而该安装位置的分析中没有考虑到探头与机翼的

结冰次序问题。韩凤华等［16］提出了临界温度的概

念，临界温度是指飞机表面达到冰点时的环境温

度。史献林等［17］分析了某超临界机翼表面临界温

度分布，并简述了临界温度的应用，提出其可以作

为判断探头和机翼结冰顺序的标准。Jackson 等［18］

根据实验数据拟合了临界温度计算公式，并将临界

温度作为评估结冰探测器积冰率的一项指标。沙

昭君等［5］用临界温度筛选了结冰探测器无法探测

的工况。可见，临界温度已在飞机结冰探测系统设

计中有了初步应用，但还未与结冰探测器安装位置

分析结合起来。

因此，本文建立了综合考虑水滴遮蔽区和临界

温度的安装位置研究方法，并针对某机型开展了结

冰探测器安装位置分析，为结冰探测系统中结冰探

测器安装位置选择提供理论支撑。

1 理论基础

1. 1　水滴遮蔽区

飞机穿越结冰云层时，过冷水滴受自身惯性影

响，部分水滴轨迹会偏离流线而直接撞击在飞机迎

风面，在撞击极限之后一定高度范围内的近壁面空

间区域，由于机体的遮蔽效应，当地的空气中无过

冷水滴，被遮蔽的区域称之为“水滴遮蔽区”［19⁃20］，

如图 1 中深蓝色区域所示。将液态水含量 LWC 小

于来流的区域定义为广义水滴遮蔽区，为了保证结

冰探测器工作信号可靠，需要探头伸出广义水滴遮

蔽区［14，21］。

1. 2　临界温度

结冰的临界温度定义为飞机表面为冰点时的

环境温度。一定飞行条件下，若环境温度小于结冰

的临界温度时，则飞机表面温度小于冰点温度，此

时飞机表面发生结冰［22］。对比分析结冰探测器探

头结冰的临界温度可以判断出机头表面结冰的先

后顺序。当环境温度降低时，机头表面临界温度较

高的位置会率先结冰［17］。结冰探测器安装到机头

后，其临界温度可以理解为由结冰探测器本身因素

（主要指支撑结构和探头外形）和位置因素叠加决

定；为了使结冰探测器可以及时发现结冰现象，应

将结冰探测器安装在机头表面临界温度较高的

位置。

1. 3　安装位置要求

综上所述，结冰探测器安装位置要求主要

包括［12，23⁃24］：

（1）结冰探测器探头伸出水滴遮蔽区，过冷水

滴能够撞击到结冰探测器探头上。

图 1 水滴遮蔽区

Fig.1 Droplet shielding area
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（2）保证尽可能多的飞行条件下，选择的安装

位置处结冰探测器探头的临界温度较大。

（3）避免探测器与其他结构干涉，包括登机门

和机组逃生通道等结构限制，以防止其他结构带来

的气流干扰和人员无意损坏。

（4）尽量远离雷达罩，雷达罩为气流滞止区，探

头难以收集水滴，不易结冰，且雷达罩结冰后冰脱

落可能撞击到探头。

2 计算方法

2. 1　水滴流场计算

计算水滴遮蔽区高度首先需进行机头空气流

场和水滴流场的计算。对空气流场和水滴流场进

行模拟［25⁃26］，采用欧拉法求解空气⁃水滴两相流，空

气和水滴均被视为连续相［27］，在研究水滴运动时，

假设水滴为固定大小的球形刚体，相互之间无碰撞

融合，不发生变形或飞溅，忽略其与空气的质量和

热量交换。水滴动量方程中不考虑黏性力、压力和

湍流作用，仅考虑阻力和重力。

水滴相控制方程如下［25］：

连续性方程为

∇∙( αud ) = 0 （1）
动量方程为

ud ⋅ ∇ud = CD Red

24K
( u a - ud ) + (1 - ρ a

ρd ) 1
Fr 2 g （2）

式中：α 为水滴的容积分数；ud 为水滴的速度矢量；

u a 为空气的速度矢量；ρd 为水滴的密度；Fr 为弗劳

德数；g 为重力加速度；K 为惯性系数，公式为

K = ρd d 2V a，∞

18Lμ a
（3）

式中：V a，∞ 为无穷远处空气流速；μ a 为空气动力黏

度；d 为水滴直径；L 为特征长度。

Red 为水滴雷诺数，CD 为液滴经验阻力系数，

取值如下

CD =
ì
í
î

24 ( )1 + 0.15Re0.687
d /Red Red ≤ 1 000

0.44 Red > 1 000
（4）

2. 2　广义遮蔽区高度计算

对垂直于机身中轴面的平面进行分析，计算水

滴遮蔽区高度，计算流程如图 2（a）所示，主要计算

步骤如下：

（1）对所导出截面水滴流场网格数据点的坐标

以及 LWC 值以一定步长进行插值，实现数据点的

加密。

（2）根据数据点的坐标范围以及 LWC 值筛选

出满足广义水滴遮蔽区要求的点，即遮蔽区 LWC
小于来流 LWC。

（3）遮蔽区内点集内外轮廓提取。

（4）距离分布求解，在内外轮廓曲线上均匀取

大量数据点，通过循环内外轮廓上的点求距离的方

式，得到遮蔽区高度沿机头轮廓的分布。

（5）高度分布精确化处理，由于结冰探测器安

装垂直于机头表面，提取机头表面法向量，计算上

一步求得距离在法向量方向分量，得到更贴合实际

的遮蔽区高度，如图 2（b）所示。

2. 3　临界温度计算

临界结冰状态结冰模型的热流项包括：对流换

热热流（q a）、水蒸发散热热流（q e）、附面层摩擦加

热热流（qv）、加热收集水所需热流（qw）和水滴动能

转化热流（qwv）［16，28］。

对流换热热流计算公式为［16］

q a = h ( ts - t l ) （5）
其中

t l = t0 + V 2
0 - V 2

l

2C p
（6）

式中：h 为对流换热系数；ts 为飞机表面温度；t l 为附

面层外边界上的局部温度；t0 为来流气温；V 0 为来

流速度；V l 为附面层局部速度；C p 为空气的等压比

热，在气温为 0 ℃时，C p=1 005 J/（kg·℃）。

水蒸发散热热流计算公式为［16］

q e = 0.622 hL e

C p ( e s

p l
- e0

p0 ) （7）

式中：L e 为饱和水蒸气汽化潜热，在 0 ℃左右时，

L e=2 500 kJ/kg；e s、e0 分别为 ts、t0 温度下水的饱和

图 2 遮蔽区高度计算方法

Fig.2 Method for calculating the height of the droplet 
shielding area
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蒸气压；p l 为附面层外边界上局部压力；p0 为环境

压力。

附面层摩擦加热热流计算公式为［16］

qv = h ( r * V 2
l

2C p ) （8）

式中 r * 为附面层恢复系数。

加热收集水所需热流计算公式为［16］

qw = WCw( ts - t0 ) （9）
式中：W 为单位面积的水收集率；Cw 为水的比热

容，在 t=0 ℃时，Cw=4 187 J/（kg·℃）。

水滴动能转化热流计算公式为［16］

qwv = W
V 2

0

2 （10）

当飞机表面达到热平衡时，则有［16］

q a + q e + qw - qv - qwv = 0 （11）
将以上各热流代入热平衡式（11）化简可得到

飞机表面温度计算公式为［16］

ts =
ì
í
î

ïï

ïïïï

V 2
0

2C p

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú1 - 0.11 ( )V l

V 0

2

+ C p
W
h

-

ü
ý
þ

0.622 L e

C p ( )e s

p l
- e0

p0 ( )Cw
W
h

+ 1 + t0 （12）

令 ts = 0，可化简得到临界温度 tcr为

tcr =
ì
í
îïï

0.622 L e

C p ( )e s

p l
- ecr

p0
-

ü
ý
þ

ïïïï

ïïïï

V 2
0

2C p

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú1 - 0.11 ( )V l

V 0

2

+ C p
W
h ( )Cw

W
h

+ 1

（13）
式中各参数计算方法：

（1）水饱和蒸汽压 ecr 根据附面层外边界上温

度查表得到，插值计算。

（2）附面层外边界上的气压 p l 计算公式为［16］

p l = p0( 1 + 0.7C p Ma2
0 )

0.285 7
（14）

式中 Ma0 为来流马赫数。

（3）附面层外边界上的速度 V l 计算公式为［16］

V l = V 0 ( )1 + 5
Ma2

0
[ 1 -( 1 + 0.7C p Ma2

0 )0.285 7 ]

（15）
（4）水收集量 W 计算公式如下［16］

W = LWC × V 0 × β （16）
式中：LWC 为液态水含量，β 为水滴收集系数，由

水滴流场求解得到。

本文将机头外流场 CFD 求解结果数据导入

MATLAB，根据以上公式采用数值迭代法求解机

头表面临界温度分布。

2. 4　算例验证

采用经典的 NACA0012 机翼模型，如图 3（a）
所示。对空气流场的计算开展验证，机翼弦长 c 为

0.137 m。对几何模型划分结构化网格如图 3（b）所

示，网格数量为 160 847 个，加密了机翼壁面附近网

格，提高模拟的精度，最小网格质量为 0.83，网格质

量较好。空气流场模型验证采用压力系数，将模拟

数据与文献［29］中实验数据进行对比，如图 3（c）
所示，可见模拟结果与实验数据变化趋势相同，误

差较小，可信度较高。

水滴流场计算结果选用弦长为 1 m 的 NA⁃
CA0012 机翼模型开展验证，并采用文献［30］中水

滴收集系数 β 的实验数据进行对比验证，如图 4 所

示，总体而言，曲线的形状和趋势与实验一致，实验

图 4 水滴收集系数模型验证

Fig.4 Verification of water drop collection coefficient model

图 3 空气流场数值模型验证

Fig.3 Air flow field numerical model verification
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得到的最大水滴收集系数为 0.587，本文最大水滴

收集系数为 0.597，误差为 1.7%。由此可见，本文

水滴流场计算结果与实验数据吻合较好。

采用弦长为 0.533 m 的 NACA0012 机翼模型

对临界温度计算过程中的关键参数对流换热系数

计算结果进行验证，与文献［31］中对流换热系数的

实验数据进行对比，如图 5 所示。机翼前缘驻点处

对流换热系数模拟结果为 204.48 W/（m2·K），实验

数据为 208.75 W/（m2·K），误差为 1.90%，且模拟

对流换热系数与实验数据总体变化趋势较为吻合，

具有较高的可信度。

以上分别用压力系数、水滴收集系数以及对流

换热系数进行模型验证，证明了本文空气流场、水

滴流场和传热特性的计算方法具有较高的可信度。

3 结果与讨论

3. 1　空气及水滴流场计算

筛选飞机飞行状态中易结冰的典型工况［15］如

表 1 所示，对某型号飞机机头半模（图 6（a））进行空

气流场和水滴流场的模拟，机头网格划分如图 6
（b）所示，在机头附近网格进行加密，在机头壁面附

近添加了 25 层边界层网格以更细致地模拟水滴分

布，网格数量为 169 万个，最小正交质量为 0.245。

图 5 对流换热系数模型验证

Fig.5 Verification of convective heat transfer coefficient 
model

表 1 计算工况点

Table 1 Calculated operating point

工况

Case 1
Case 2
Case 3
Case 4
Case 5
Case 6

高度/m
6 500.0
6 500.0
3 048.0
3 048.0

13 106.4
13 106.4

马赫数

0.62
0.62
0.49
0.49
0.88
0.88

速度/（m·s-1）

193.4
193.4
161.5
161.5
258.1
258.1

迎角/（°）
3.4
3.4
3.7
3.7
1.2
1.2

环境温度/℃
-18.7
-40.0
-11.7
-11.7
-30.0
-40.0

MVD/μm
20
20
20
20
20
20

LWC/（g·m-3）

0.24
1.06
0.39
2.11
0.14
0.25

图 6 机头几何模型与网格划分结果

Fig.6 Geometric model of the head and the result of meshing
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划分 6 组网格以机头表面的压力系数进行网

格无关性验证，网格数量分别为 43 527、177 369、
608 025、1 238 681、1 697 800 和 2 494 085，图 6（c）
为不同网格数下垂直机头轴向 x=7.5 m 截面与机

头表面交线上压力系数曲线，由图可知，当网格数

大于 60 万个，压力系数曲线基本重合。图 6（d）为

机头表面压力系数均值随网格数量变化曲线，可见

当网格数量在 169 万个时，机头表面平均压力系数

基本趋于稳定，即流场计算结果和网格数量无关。

水滴流场求解结果如图 7 所示，可以清晰地看

见机头壁面附近的水滴遮蔽区。

3. 2　水滴遮蔽区求解

选取典型截面进行水滴遮蔽区高度后处理，典

型截面按文献［14］中方法选择，截面 1 选择在雷达

舱之后 50 mm 处，截面 3 选择在舱门之前 50 mm
处，截面 2 位于截面 1 与截面 3 中间，各截面位置坐

标如图 8（a）所示。图 8（b~d）分别为截面 1、2、3 的

水滴遮蔽区分布曲线图，图中横坐标为机头垂直于

轴线方向（图 8（a）中 Y 方向），纵坐标为 Y 对应的

水滴遮蔽区高度。由图可知，由截面 1 到截面 3 各

工况的水滴遮蔽区高度呈逐渐上升的趋势。同时，

1、2 截面中随 Y 值增大，水滴遮蔽区高度有逐渐下

降趋势，可以初步看出结冰探测器更适合安装在机

头上表面靠前端位置。对比 Case 3 和 Case 4 可以

看出环境中 LWC 值越高，水滴遮蔽区高度越高。

Case 3 和 Case 4 工况在 3 个截面中水滴遮蔽区高

度整体低于其他工况，可见飞机在较低的高度低速

飞行时，结冰探测器探头更易伸出水滴遮蔽区。

采用高度为 0.1 m 结冰探测器进行结冰探测

器安装位置分析，不同工况下机头表面水滴遮蔽区

小于 0.1 m 的区域可作为传感器安装位置。在 3 个

典型截面之间进行线性插值，即可得到机头表面近

似水滴遮蔽区高度分布，筛选水滴遮蔽区高度小于

0.1 m 的区域作为结冰探测器可安装位置，如图 9
中深蓝色区域所示。可见各工况所筛选的结冰探

测器安装位置，位于机头的前上方。

图 7 网格及 LWC 求解结果

Fig.7 Grid and LWC solution results

图 8 截面位置选取及水滴遮蔽区高度分布

Fig.8 Selection of cross⁃sectional position and distribution of droplet shielding area height
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3. 3　临界温度结果分析

6 个工况机头表面临界温度求解结果如图 10
所示。从图中可看出，机头临界温度普遍分布在

-8.5~-6 ℃，机头前部临界温度变化较为明显，

且临界温度较低，这是由于机头前部受到气流冲击

比较强烈，气流气动加热比较明显，临界温度较低

更难结冰，离机头前端越远临界温度趋于上升且变

化趋于平缓。

以临界温度分析结冰探测器安装位置时，需要

以机翼防护区位置临界温度作为筛选依据。机翼

表面临界温度与压力系数相关性较强，压力系数越

低临界温度越高，故选取压力系数最低的位置为机

翼表面最易结冰的位置［17，32］。6 个工况计算结果如

表 2 所示，每个工况以机翼防护区临界温度求解结

果为最低值对机头部分进行筛选得到安装位置如

图 11 所示，图中深蓝色区域即为根据临界温度筛

图 10 机头部分临界温度求解结果

Fig.10 Solution result of the critical temperature of the head part

图 9 以水滴遮蔽区筛选不同工况下结冰探测器安装位置

Fig.9 Installation position of ice detector under different working conditions screened by droplet shielding area
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选的各工况结冰探测器可安装区域。各工况根据

临界温度筛选的结冰探测器安装位置主要位于机

头的中后方。

3. 4　结冰探测器安装位置分析

结冰探测器安装位置应同时满足所有计算工

况点临界温度与水滴遮蔽区安装位置的要求。对

所计算工况点中工况点求交集得到结冰探测器安

装位置范围如图 12 中黄色区域。在三维坐标系中

安装位置横坐标 X 范围在 6.0~10.5 m，纵坐标 Y

在-2.9~2.2 m。

此区域内水滴遮蔽区高度较低，结冰探测器探

杆可以伸出液态水含量较小的区域，收集到环境中

的过冷水滴；与此同时，由于此区域较高的结冰临

界温度，探杆收集到的过冷水滴能够在机翼防护区

结冰之前结冰，提前探测到机翼结冰的情况，及时

开启防冰系统，从而保证飞行的安全。

4 结　　论

本文建立了一套基于水滴遮蔽区和临界温度

计算的结冰探测器安装位置分析方法，并以某型号

飞机机头为例，开展了安装位置分析，得到了如下

结论：

（1）在机头轴向方向上，水滴遮蔽区高度分布

沿机头轴向向远离机头方向逐渐增大，在机头前端

上表面水滴遮蔽区高度较低，结冰探测器探头更易

伸出水滴遮蔽区。

（2）在机头前端由于受到气流冲击的影响临

界温度较低且变化明显，在机头中后部临界温度较

高且变化较小，撞击水滴更易结冰。

（3）综合考虑水滴遮蔽区高度和临界温度的影

响，针对某型号机头确定了其表面结冰探测器最佳

安装位置横坐标 X 范围在 6.0~10.5 m，纵坐标 Y
在-2.9~2.2 m。
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