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翼身融合布局与传统布局飞机结冰
特性对比分析
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摘 要：翼身融合（BWB）布局是提升未来民机综合性能的重要布局方式，其结冰飞行安全问题逐渐受到人们重视。针对翼

身融合布局飞机与常规布局飞机的结冰问题，本文通过数值模拟的方法来开展结冰特性研究。本文提出基于Navier-Stokes
方程对空气流场进行求解，并应用欧拉法计算水滴撞击特性，之后采用Shallow-Water结冰热力学模型的结冰计算方法。首

先，通过将翼身融合布局飞机和传统布局飞机的计算结果与风洞试验数据进行对比，验证空气流场计算的正确性，并将两者

进行对比分析；其次，数值预测飞机表面冰形的特征，将两种布局飞机结冰特性进行对比，结果表明，结冰对两种布局飞机气

动外形的破坏程度从后掠翼翼根至翼尖逐渐变大，但传统布局飞机结冰只发生在机翼前缘和机头处，而翼身融合布局飞机

前部几乎都发生了结冰，可为相关的结冰特性研究及防除冰设计提供技术参考。
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结冰是危害飞机飞行安全的重要因素，由结冰导致的

飞行事故常常发生。机翼和发动机[1]等部位的结冰问题会

对飞机的气动特性产生剧烈影响，从而降低飞行质量，情况

严重时甚至会导致机毁人亡等危害，因而受到人们的广泛

关注。目前国内外的研究人员致力于研究过冷大水滴和冰

晶结冰[2]，为防/除冰方案设计提供了可靠依据。

对飞机结冰特性的分析研究方法主要分为数值模拟方

法和试验方法。数值模拟方法[3-4]具有计算效率和精度较

高、周期短、容易操控计算条件、经济性高等优点，是研究飞

机结冰的重要手段。国内外研究人员在结冰数值模拟领域

取得了众多成果。V. H. Gray[5-6]研究了 NACA 65A004 翼型

结冰过程，分析了带冰翼型气动性能，并提出了预测积冰产

生的阻力的经验公式。C. D. Macarthur[7]发展了一种数学

模型，可用来计算二维翼型上的霜冰和光冰增长。M. B.

Bragg[8]提出了一种能计算水滴轨迹的方法，并对该方法的

改进提出了一些建议。C. E. Porter[9-10]研究了 D8 飞机上影

响水滴撞击特性的因素。谭燕[11]采用欧拉方法对某对称楔

形翼型结冰过程进行数值模拟，采用 Spalart-Allmaras（S-

A）湍流模型获得流场结果，应用欧拉方法获得冰晶和液滴

轨迹结果，并基于 Messinger 模型来获得冰形，之后通过

NASA-NRC 第 139 号试验结果证实了该方法的可行性。

张强等[12]利用欧拉法研究了 ONERA M6 三维机翼表面的

水滴收集系数，将结冰问题拓展到了三维。

本文研究工作对传统布局飞机和新型翼身融合布局飞

机的空气流场计算结果与试验结果进行了验证，并将两种布

局飞机进行了对比研究分析。基于提出的结冰数值模拟计

算方法，对新型翼身融合布局构型的 N2A 翼身融合体和传统

布局的 DLR-F4 飞机在典型霜冰结冰条件下进行结冰数值模

拟，分析结冰特性，并将两者进行对比研究分析，初步探讨新

型翼身融合布局飞机和传统布局飞机结冰特性的差异。

1 结冰数值模拟计算方法
1.1 空气流场数值求解

空气流场计算是研究结冰数值计算的基础环节，也是

研究水滴撞击特性的关键。对结冰空气流场的计算基于对

计算域中 Navier-Stokes（N-S）方程组的求解。空气流场在
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进行流动和传热时，可用控制方程对质量守恒定律、动量定

律和能量守恒定律三个方程进行描述。N-S 方程积分形

式为

∂
∂t ∮

Ω

QdΩ + ∮
∂Ω

( F -G )dS = 0 （1）

式中，Q 为守恒变量；F 为对流通量；G 为黏性通量；Ω为控

制体。

1.2 水滴撞击特性计算

水滴对飞机表面的撞击特性是指水滴对飞机表面的撞

击区、撞击量，以及水滴在撞击区内的分布。过冷水滴运动

方程的建立方法主要分为拉格朗日法和欧拉法[13-14]。本文

基于欧拉法开展研究。

欧拉法的思想是将水滴与空气看作两相流建立控制方

程。定义一个水滴容积参数α，建立水滴场的控制方程，其

形式上与流场计算的控制方程可保持一致[15]。对于三维计

算来说，采用欧拉法计算水滴撞击特性不必在计算区域进

行多次插值计算以及数值积分计算，并采用流场计算所用

的网格，使水滴场的求解与流场求解在形式上统一，提高了

代码开发效率和计算效率[16]。欧拉法将云层中离散的过冷

水滴当作连续相处理，并做出相关假设[17]。

欧拉法求解水滴运动特性的连续方程主要有以下

几个。

空气连续方程为

∂ρ
∂τ +

∂
∂xj

( ρu j ) = 0 （2）

水滴连续方程为

∂
∂τ (αρw ) +

∂
∂x j

(αρwuw,j ) = 0 （3）

式中，ρ为过冷水滴的密度；α为体积因子。

收集系数β为微元表面上水滴的实际收集率与该微元

表面上最大可能的收集率之比，是表征结冰表面法向水滴

流率的无量纲参数，在欧拉法中其定义式为

β =
αρw

LWC
u ⋅ n/U = αNu ⋅ n/U （4）

式中，u 和 n 分别为结冰表面当地的水滴速度矢量和单位法

矢量；LWC 为空气的液态水含量；U 为自由流水滴速度大

小；αN 为水滴的无量纲（量纲一）体积分数。

1.3 结冰热力学模型

基于空气和水滴流场、水滴撞击特性的计算结果，获得

机翼表面局部水收集系数，通过对机翼建立结冰模型并求

解，得到结冰后的结冰形状。本文采用了考虑初始水膜流

动的 Shallow-Water 结冰热力学模型。

Shallow-Water 结冰模型是基于表面水膜运动而建立

的 机 翼 表 面 结 冰 模 型[18]。 在 结 冰 预 测 研 究 中 ，使 用

Shallow-Water 结冰模型进行结冰模拟，该模型水膜流动受

三维偏微分方程（PDE）控制，并在结构化和非结构化表面

网格上采用稳定的有限体积格式离散。Shallow-Water 模

型由质量和能量平衡的两个偏微分方程与动量系统的代数

方程组成。模型方程概述主要有以下几个[19]。

质量守恒方程为

ρw
é
ë
êêêê
∂hf∂t

+ ∇ ⋅ (uhf )ùûúúúú = ṁβ - ṁ ice - ṁevap （5）

式中， ρw 为水的密度；hf 为水膜高度；u 为水膜速度矢量；

ṁβ、ṁ ice、ṁevap 为液滴撞击、冻结、蒸发的质量通量。

动量方程为

u =
hf

2μw

τ -
h2

f

3μw

ρwa （6）

式中，τ为表面切应力矢量； μw 为水动力黏度； a为水膜受

到的累积加速度（离心力、科里奥利力、重力）。

能量方程为
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ṁβ + (Lf - C iceT ) ṁice - Q̇evap - Q̇h - Q̇cond

（7）

式中，T 为取决于霜冰或光冰状态的水膜或冰的温度；Cw 为

水的比热；C ice 为冰的比热；Td 为初始撞击的水滴的温度；Lf

为水的冻结潜热；Q̇evap、Q̇h、Q̇cond 为分别来自蒸发、对流、传

导的热通量。

联立上述方程，可将其化简为T和冻结系数 n的方程，

其中n可表示为

n =
Cw

Lf (ϕ +
ε
b ) （8）

式中，ϕ为水滴能量传递参数；ε为空气能量传递参数；b为

相对热因子。

求解得到T和冻结系数n之后，再结合水滴撞击求解得

到的结果，积分可得整个翼面上的结冰质量和厚度。

2 空气流场及气动特性验证及对比分析研究
首先，验证翼身组合体布局飞机的空气流场计算。选

择美国航空航天学会（AIAA）第二届阻力预测研讨会模型

DLR-F4 翼身组合体作为本文传统布局飞机计算模型，并

将 数 值 计 算 研 究 与 AIAA 第 二 届 阻 力 预 测 会 议 文 献

（DPW2）进行对比验证。计算条件为：马赫数 Ma=0.6，雷诺
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数 Re=3×106，参考弦长 c=0.1412m。计算模型为对称模型，

在对称面上采用对称边界条件，网格总量约为 870 万个，与

参考文献[20]中量级相当。

在不同来流迎角下，数值计算得到的升力系数与试验

数据[20]对比如图 1 所示；在不同来流迎角下，数值计算得到

的阻力系数与试验数据[20]对比如图 2 所示。计算结果与试

验数据较相符，验证了空气流场计算方法的准确性。

然后验证翼身融合飞机空气流场。本节计算模型选择

5.8% 缩比的 N2A 翼身融合体，并与 NASA 兰利亚声速风洞

试验结果[21]进行对比验证。参考文献试验条件为：马赫数

Ma=0.2，雷诺数 Re=6.6×106，参考弦长 c=1.538m。

计算模型为对称模型，采用半模计算，在对称面上采用

对称边界条件来减少计算量。在 0°~10°范围内不同来流迎

角下，对比数值计算升力系数与试验数据[20]的误差。为保

证计算误差符合要求，采用 S-A 湍流模型进行计算，本文

N2A 翼身构型计算网格总量约为 2800 万个，与参考文献

[22]网格量级相当。

图 3 对比了不同来流迎角下，数值计算升力系数与试

验数据[21]；图 4 对比了不同迎角下所对应的升力系数、阻力

系数的值与试验数据[21]，计算结果与试验数据均对比良好，

验证了空气流场计算方法的准确性。

从计算结果与试验结果的对比可以看出，本文所采用

方法的计算结果与文献数据均对比良好，误差均在允许范

围内，验证了本文计算方法的准确性。

图 1　升力特性曲线

Fig.1　Lift characteristic curve

图 3　升力特性曲线

Fig.3　Lift characteristic curve

图 2　阻力特性曲线

Fig.2　Resistance characteristic curve

图 4　升阻极曲线

Fig.4　Lifting resistor curve
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图 5 所示的是 DLR-F4 飞机在来流迎角为 5.384°时的

压力分布云图。从图 5 中可以看出，传统布局飞机 DLR-F4

飞机机翼前后缘处上下表面压力差较大，机身处上下表面

压力系数较为相近，可知传统布局飞机 DLR-F4 升力几乎

都由机翼提供，机身提供的升力可忽略。

图 6 所示的是 N2A 翼身融合布局飞机在来流迎角为 5°

时的压力分布云图。从图 6 中可以看出，与传统布局飞机

不同的是，翼身融合飞机机身、机翼和翼身融合处都是升力

面。从压力系数分布云图中可知，翼身融合布局飞机全机

都是升力面，机翼前缘和机身头部位置上下表面的压力系

数差距都十分明显。

3 结冰数值模拟过程及结果对比分析研究
3.1 DLR-F4 飞机表面冰形生成及其特征

选择 DLR-F4 作为本节飞机计算模型，但 DLR-F4 带

冰形飞机模型目前还未公开，采用结冰软件 FENSAP-ICE

来构造 DLR-F6 翼身组合体的冰形。计算条件为：大气压

力为 39000Pa，雷诺数 Re=3×106。第 2 节通过与试验结果对

比，验证了空气流场计算方法，保证了计算结果的准确性。

由于结冰通常都是发生在飞机低速起降和爬升等的穿云飞

行过程中，对应的马赫数较低，所以结冰计算工况选择典型

的霜冰工况，见表 1。本文采用单步法对 DLR-F4 翼身组合

体进行结冰数值模拟。

在进行 N-S 方程求解过程中，对边界层内的流场进行

模拟时，结构网格有着非结构网格不可比拟的优点，计算网

格采用结构化网格，与前文计算网格一样，网格图如图 7 所

示。网格总量约为 870 万个，机身网格较粗，机翼前缘处为

主要结冰区域，需要加密网格更好地捕捉流场信息，以良好

地描述冰形，故加密此处网格。

表 1 结冰计算条件

Table 1 Ice calculation conditions

V/（m/s）

63.8

α/（°）

4

MVD/μm

20

LWC/（g/m3）

1

T/K

253

t /min

6

图 5　DLR-F4 飞机上下表面压力分布云图

Fig.5　DLR-F4 aircraft upper and lower surface pressure

distribution cloud chart                                

图 6　N2A 飞机上下表面压力分布云图

Fig.6　N2A aircraft upper and lower surface pressure

distribution cloud chart                       

图 7　DLR-F4 计算网格

Fig.7　DLR-F4 computing grid
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图 8 所示为 DLR-F4 飞机表面生成的冰形图，虽然结冰

时间只有 360s，但是在机翼前缘和机头部位仍形成较大尺

度的结冰。

图 9 为机翼沿展向在 z/b=20%，z/b=50%，z/b=80% 三个

不同截面的冰形图，其中 z 为展向长度，b 为半展长，各截面

冰形呈现流线型，且相对翼型尺寸由翼根至翼尖逐渐

变大。

3.2 N2A 飞机表面冰形生成及其特征

选择 5.8% 比例的 N2A 翼身融合体作为飞机计算模型。

目前对 N2A 翼身融合布局结冰数值模拟的公开文献尚未

出现，采用结冰软件 FENSAP-ICE 来构造 N2A 翼身融合布

局飞机的冰形。

本节结冰计算工况选择典型的霜冰工况，见表 2。采用

单步法对 N2A 翼身组合体进行结冰数值模拟。

计算网格采用结构化网格，与前文计算网格一样，网格

图如图 10 所示。而新型翼身融合布局构型将机身融合成

机翼的一部分，使飞机的升阻比显著提高，但这一部分机身

迎风面也变成飞机主要结冰区域，故进行机身头部加密。

图 11 所示为 N2A 飞机表面结冰图。根据计算条件，虽

然结冰时间只有 360s，但是在机翼前缘仍形成较大尺度的

冰。与传统翼身组合体构型由机翼和机身两个部件结合而

成，机翼前缘明显是主要结冰区域不同，该构型飞机机体成

为一个完整的升力面，升力面上的结冰区域比较模糊，从大

约沿展向在 z/b=10% 位置处发生结冰现象。

图 12 为机翼沿展向在 z/b=20%，z/b=50%，z/b=80% 三

个不同截面的冰形图，从图 12 中能看出，各截面冰形附着

在翼型表面，为流向冰，相对翼型尺寸由翼根至翼尖逐渐

变大。

图 8　DLR-F4 冰形生成图

Fig.8　DLR-F4 ice formation diagram

表 2 结冰计算条件

Table 2 Ice calculation conditions

V/（m/s）

68

α/（°）

4

MVD/μm

20

LWC/（g/m3）

1

T/K

253

T/min

6

图 9　DLR-F4 飞机不同截面冰形图

Fig.9　Ice diagram of different sections of DLR-F4 aircraft
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3.3 DLR-F4 飞机与 N2A 飞机结冰特性对比分析

图 13 和图 14 所示分别为 DLR-F4 和 N2A 飞机表面的

冰生长质量流量图。从图 13 与图 14 中可以看出，翼身组合

体飞机的机翼前缘与机头是结冰速率最快的区域，但 N2A

翼身融合布局飞机结冰速率最快的区域为机头、翼身融合

段与机翼的前缘。

图 15 是 DLR-F4 翼身组合体结冰后飞机上下表面的冰

形图。传统翼身构型飞机由机翼和圆筒形机身两个部件结

合而成，飞机的机身和机翼区别明显。如图 15 所示，飞机

的迎风面发生了结冰现象，机翼作为飞机主要升力面生成

的冰形最厚，机翼前缘是主要结冰区域。

图 16 是 N2A 翼身融合体结冰后前后表面的冰形图。

新型翼身融合布局构型为了减小翼身之间的干扰阻力和诱

导阻力，减小飞机的总阻力，将机翼与翼身融合，使得整个

飞机机体成为一个大的升力面。如图 16 所示，飞机的迎风

面发生了结冰现象，由于整个飞机机体为飞机提供升力，翼

图 10　N2A 计算网格

Fig.10　N2A computing grid

图 12　N2A 飞机不同截面冰形图

Fig.12　Ice diagram of different sections of DLR-F4 aircraft

图 11　N2A 冰形生成图

Fig.11　N2A ice formation diagram
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身融合体整机前缘是主要结冰区域。

从计算结果中可以看出，相较于 DLR-F4 翼身组合体，

N2A 翼身融合体在机身、翼身融合段和机翼前缘均发生结

冰现象。在后续的结冰研究和防/除冰研究中，需要考虑翼

身融合布局飞机全翼面上的结冰问题。

4 结论
本文针对两种布局飞机结冰，首先构建了结冰数值模

拟方法，验证了两种布局飞机的空气流场，之后通过数值计

算方法针对新型翼身融合布局构型和传统布局飞机进行霜

冰结冰数值模拟，对比分析其结冰特性，并得出以下结论：

（1）验证了 DLR-F4 与 N2A 空气流场计算方法，并对比

分析气动特性，得出传统布局飞机升力由机翼提供，翼身融

合布局飞机升力由机翼和机身共同提供，为后续结冰特性

分析研究奠定良好基础。

（2）对翼身融合布局构型 N2A 在典型霜冰结冰条件下

开展结冰数值模拟，分析其结冰区域及表面冰生长质量流

量，并将 N2A 结冰特性与传统翼身组合体 DLR-F4 结冰特

性进行比较，发现需要考虑机翼与机身融合处的结冰及防/

除冰问题，翼身融合布局飞机机翼部分的结冰与传统布局

飞机较为相似。
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Comparative Analysis of Icing Characteristics Between Blended-wing-body 
Aircraft and Traditional Layout Aircraft

Wang　Haodong， Sang　Weimin， Qiu　Aoxiang， Li　Dong

Northwestern Polytechnical University， Xi’an 710072， China

Abstract: The Blended-Wing-Body (BWB) layout is an important layout to improve the comprehensive performance of 

civil aircraft, and its icing flight safety issue is gaining attention. The icing characteristics of BWB and conventional 

layout aircraft are studied by numerical simulation. In this paper, the air flow field is solved based on the Navier-

Stokes equation, and the Euler method is used to calculate the water droplet impact characteristics. Then the icing 

calculation method of the Shallow-Water icing thermodynamic model is adopted. Firstly, the correctness of the air flow 

field calculation is verified by comparing the calculation results of the BWB layout aircraft and the conventional layout 

aircraft with the wind tunnel test data, and the two are compared and analyzed to understand the differences between 

the two layouts. Secondly, the characteristics of aircraft surface ice formation are numerically predicted and the icing 

characteristics of two aircraft layouts are compared.The results show that the damage of icing on the aerodynamic 

shape of both layouts is gradually increasing from the root to the tip of the swept wing, but the icing of the 

conventional layout aircraft occurs only at the leading edge of the wing and aircraft head,while the icing of the front 

part of the BWB layout aircraft occurs almost everywhere, which can provide a technical reference for the related icing 

characteristics research and anti-icing design. It can provide technical reference for the related icing characteristics 

research and anti-icing design.

Key Words: BWB; icing characteristics; numerical simulation; aerodynamic performance; Shallow-Water model
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