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Обеспечение безопасности полетов и экономической эффективности летательных 
аппаратов ставит перед разработчиками и производителями авиационной техники 
задачи улучшения аэродинамических характеристик самолетов путем организации 
оптимального обтекания фюзеляжа и несущих поверхностей для всех возможных 
составов компонентов набегающего потока. Согласно статистическим данным, чис-
ло летных происшествий, возникающих вследствие опасных воздействий внешней 
среды, в общем балансе аварийности в авиации весьма значительное. Как правило, 
такие происшествия происходят из-за образования льда на аэродинамических по-
верхностях летательных аппаратов. Поэтому изучение влияния обледенения на 
аэродинамические характеристики летательного аппарата и создание математиче-
ских моделей, позволяющих определить формы образования льда даже на этапе 
проектирования воздушного судна, являются такими задачами, решение которых в 
значительной степени увеличит безопасность полетов. Исследована математическая 
модель процессов обледенения аэродинамических поверхностей летательных аппара-
тов в трехмерной постановке, основанная на решении системы уравнений Навье — 
Стокса с учетом анализа траекторий движения переохлажденных капель. Математи-
ческая модель реализована с использованием программного комплекса ANSYS 
FENSAP-ICE. Приведены результаты расчета обледенения профиля NACA 0012 для 
различных вариантов обтекания. Выполнено сравнение результатов расчета с данны-
ми других авторов. 
Ключевые слова: летательный аппарат, аэродинамический профиль, режим обтека-
ния, обледенение аэродинамических поверхностей, математическая модель 
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Ensuring the safety of flights and the economic efficiency of aircraft sets the task for aircraft 
designers and manufacturers to improve aerodynamic characteristics of aircraft by arrang-
ing optimal flow around the fuselage and lifting airfoils for all possible compositions of ap-
proach flow components. Statistics show that the number of flight accidents arising due to 
harmful effects of the environment in the overall balance of accidents in aviation is very sig-
nificant. As a rule, such incidents occur due to the formation of ice on airfoils of aircraft.  
Therefore, the study of the effect of icing on the aircraft’s aerodynamic characteristics, and 
the creation of mathematical models able to predict the shapes of ice accumulation as early 
as at the design stage are the tasks, the solution of which will greatly increase the safety of 
flights. In this paper, a mathematical model of the icing process occurring on airfoils is stud-
ied in a three-dimensional formulation based on the Navier-Stokes system of equations and 
taking into account the analysis of trajectories of supercooled droplets. The model is im-
plemented using the FENSAP-ICE software package. The results of calculation of the icing 
profile NACA 0012 for various variants of flow are presented. The results are compared 
with the data of other authors. 
Keywords: aircraft, airfoil, flow regime, icing of airfoil, computational model 

В последнее время вновь приобрела актуаль-
ность проблема обледенения аэродинамиче-
ских поверхностей летательных аппаратов (ЛА) 
[1–5]. Желание производителей самолетов и 
компаний, эксплуатирующих ЛА, иметь всепо-
годный и экономичный самолетный парк ак-
центирует внимание разработчиков на пробле-
мах обледенения. Эти проблемы касаются не 
только крыльев и оперения, но и воздухозабор-
ных устройств двигательных установок ЛА, 
приемников давления и других датчиков, рас-
положенных на внешних поверхностях ЛА [6]. 

Лед на поверхностях воздухозаборных 
устройств опасен повреждением лопаток ком-
прессора и выходом двигателя на нерасчетные 
режимы работы. Обледенение приемников воз-
душных давлений, полного давления и датчика 
аэродинамического угла может привести к 
нарушению работы систем измерения высотно-
скоростных параметров. Обледенение лобового 
остекления нарушает обзорность кабины лет-
чика, что особенно критично для предпосадоч-
ных и посадочных режимов. 

В зависимости от внешних условий лед име-
ет различную структуру, а также форму, кото-
рую он принимает, оседая на поверхности эле-
ментов конструкции. Во время полета лед мо-
жет появляться на поверхности планера в 
результате протекания трех процессов [7]. 

Цель работы — разработка математической 
модели, позволяющей получать достоверные 
интегральные и распределенные характеристи-
ки потока и параметры процессов обледенения 
аэродинамических поверхностей ЛА на всех 
режимах обтекания. 

1. Сублимационное обледенение проявляет-
ся в сублимации водяных паров на поверхности 
обшивки ЛА, т. е. в превращении пара в лед, 
минуя жидкую фазу. Обычно это происходит, 
когда насыщенные влагой воздушные массы 
контактируют с сильно охлажденными поверх-
ностями. Такой процесс, как правило, может 
существовать при отсутствии облаков. Это воз-
можно, если самолет быстро теряет высоту, пе-
ремещаясь из более холодных верхних слоев 
атмосферы в более нагретые нижние, сохраняя 
тем самым низкую температуру обшивки, или 
если лед на поверхности ЛА уже есть. Образо-
вавшиеся в этом случае кристаллы льда весьма 
непрочно держатся на поверхности и быстро 
сдуваются набегающим потоком. 

2. Сухое обледенение заключается в оседа-
нии на поверхности ЛА кристаллов льда, снега 
или града при пролете самолета через кристал-
лические облака, которые охлаждены настоль-
ко, что влага в них содержится в замороженном 
виде. Такой лед, как правило, сразу сдувается с 
аэродинамической поверхности и вреда не 
приносит. Остаться на обшивке он может в том 
случае, если она будет иметь достаточно высо-
кую температуру, в результате чего кристалл 
льда успеет растаять, а затем снова замерзнуть 
при контакте с уже имеющимся там льдом. 

3. Замерзание переохлажденных капель — 
наиболее наблюдаемый и опасный процесс с 
точки зрения эксплуатации ЛА. Его суть состо-
ит в замерзании на поверхности обшивки ЛА 
капель влаги, содержащихся в облаке или до-
жде. Причем вода, из которой состоят эти кап-
ли, находится в переохлажденном состоянии. 
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При равновесной температуре кристаллиза-
ции воды (0 С) жидкая вода и твердый лед мо-
гут существовать в равновесии сколь угодно 
долго. Для кристаллизации воды требуется вы-
деление дополнительной энергии с целью фор-
мирования зародышей кристаллизации. Чтобы 
они образовались самопроизвольно (без внеш-
него воздействия), молекулы вещества должны 
сблизиться до определенного расстояния, т. е. 
преодолеть силы упругости. 

Необходимая для этого процесса энергия 
возникает за счет дополнительного охлаждения 
воды (переохлаждения). В переохлажденной во-
де образование центров кристаллизации и пре-
вращение ее в лед происходят либо спонтанно, 
либо при наличии в воде каких-либо твердых 
примесей, являющихся центрами кристаллиза-
ции, либо вследствие какого-то другого внешне-
го воздействия, нарушающего существующий 
баланс. То есть переохлажденная вода пребывает 
в неустойчивом метастабильном состоянии. 
Именно такие переохлажденные капли воды, 
сталкиваясь с поверхностью ЛА, быстро кри-
сталлизуются и превращаются в лед. 

Процесс кристаллизации продолжается, по-
верх этих замерзших капель наслаиваются но-
вые, что в итоге приводит к образованию тол-
стой ледяной корки. Чаще всего переохлажден-
ные капли воды содержатся в слоистых и 
кучевых облаках, а также в их разновидностях. 
Процесс обледенения наиболее вероятен при 
температуре воздуха от 0 до –10 °С. Хотя из-
вестны случаи обледенения даже при темпера-
туре ниже –60 °С. 

В рамках данного исследования создана ма-
тематическая модель, способная достоверно 
описать параметры протекания третьего (само-
го опасного) процесса обледенения. 

Разработанная математическая модель ве-
рифицирована на задаче обтекания двухмерно-
го аэродинамического профиля NACA 0012. 
Следует отметить, что в настоящее время эта 
математическая модель представляется одной 
из нескольких составных частей более универ-
сальной комплексной математической модели 
обледенения ЛА, разработку которой проводят 
сотрудники кафедры «Авиационно-космичес-
кая теплотехника» Московского авиационного 
института. 

 
Математическая модель. В качестве основы 
математической модели использованы числен-
ные алгоритмы, заложенные в программный 

комплекс ANSYS FENSAP-ICE. Этот комплекс 
является одним из многочисленных продуктов, 
применяющих сеточные методы для решения 
уравнений механики сплошной среды. 

Численное моделирование обтекания исход-
ной геометрии ЛА базируется на решении дис-
кретных аналогов системы уравнений Навье — 
Стокса. Система включает в себя: 

• уравнение неразрывности для сжимаемого 
потока 

   0;j
j

u
t x

   
 
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• уравнение количества движения 
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• уравнение энергии 
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где i, j — индексы компонентов единичного 
вектора; jx — единичный вектор; ρ — плот-
ность воздуха; t — время; iu , ju  — компоненты 
вектора скорости воздуха;  ji  — символ Кро-
некера; p — давление; ijτ  — тензор напряже-
ний; E — полная энергия; jq  — плотность теп-
лового потока. 

Так как в рамках данного исследования мо-
делировали потоки с большими числами Рей-
нольдса, для достоверного предсказания пара-
метров турбулентности систему уравнений 
Навье — Стокса дополнили моделью турбу-
лентности Спаларта — Аллмараса [8], которая 
основана на осреднении по Рейнольдсу и ре-
шает только одно дифференциальное уравне-
ние для модифицированной турбулентной 
вязкости. Эта модель турбулентности дает до-
стоверные результаты для большинства задач 
внешней аэродинамики. 

Осаждение капель на поверхности для двух-
фазной жидкости описывается уравнениями 
Навье — Стокса, дополненными уравнениями 
неразрывности и импульса для капель. 

Для моделирования процесса осаждения 
жидкости на поверхности ЛА систему уравне-
ний для газа (1)–(3) дополнили: 

• уравнением неразрывности 

   0;d
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   
 

 (4) 



#11(704) 2018 ИЗВЕСТИЯ ВЫСШИХ УЧЕБНЫХ ЗАВЕДЕНИЙ. МАШИНОСТРОЕНИЕ 71 

• уравнением сохранения количества дви-
жения 

    d di d dj di
j

u u u
t x
    
 
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где d  — объемная доля водяных капель; ,dju  

diu  — проекции скорости капли; Fr  — локаль-
ное число Фруда; d  — плотность капель в еди-
ничном объеме; ig  — проекция ускорения, ха-
рактеризующего действие внешней силы; dC  — 
коэффициент лобового сопротивления капли; 
Red  — число Рейнольдса, вычисленное по диа-
метру капли; dK  — внутренний параметр 
инерции. 

Плотность капель в единичном объеме d  
можно представить в виде 
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2
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d d
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
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где 2H O( )dm  — масса частиц в единичном объе-
ме пространства; V — единичный объем; 
 2H O  — плотность воды; 2H O( )dV  — объем, за-
нимаемый частицами воды в единичном объе-
ме пространства. 

После подстановки выражения (6) в уравне-
ние (4) с учетом постоянной плотности воды 
 2H O  получаем 
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Первый член в правой части уравнения со-
хранения количества движения (5) выражает 
сопротивление капель через значение их сред-
него диаметра .dd  Он пропорционален средней 
скорости капли ,u  коэффициенту лобового 
сопротивления частиц Cd и числу Рейнольдса 
для капли Re ,d  а также внутреннему параметру 
инерции :dK  
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u dK
L




 

где   — вязкость воздуха; L — характерный 
размер области, в которой рассматривается те-
чение. 

Коэффициент сопротивления капель рассчи-
тывается в зависимости от числа Рейнольдса: 

 0,68724 1 0,15Re ,
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Для силы поверхностного натяжения капли 
diB  использована модель Буссинеска. С учетом 

выражения (6) имеем 
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Второй член уравнения (5) отражает соот-
ношение между силами инерции и силой тяже-
сти, в поле которой происходит движение. Он 
пропорционален локальному числу Фруда: 

Fr .u
Lg
  

Представленные основные уравнения опи-
сывают физический процесс осаждения капли. 

В том случае, когда в потоке присутствуют 
частицы обоих типов (капли и ледяные кри-
сталлы), межфазные превращения, связанные 
с таянием или замерзанием, для уравнений 
переноса массы, импульса и переноса энергии 
игнорируются, т. е. принимается, что фазы 
находятся в термодинамическом равновесии 
относительно друг друга. Это допущение поз-
воляет рассматривать системы уравнений для 
каждой дисперсной фазы отдельно (в несвя-
занной форме). 

Уравнения для воздушного потока и капель 
решаются совместно. Если плотность капель 
превышает плотность воздуха более чем в 
1000 раз или объемная концентрация капель 
становится пренебрежимо малой, то уравнения 
решаются отдельно друг от друга. 

На рис. 1 показана физическая модель про-
цесса переноса тепла и массы при нарастании 

 
Рис. 1. Физическая модель процесса переноса  

тепла и массы: 
1 — столкновение воды с переохлажденными каплями;  

2 — испарение воды; 3 — стекание водяной пленки;  
4 — нарастание льда; hf — высота пленки;  

n — вектор нормали к поверхности; u (x, y) — профиль  
местной скорости потока в зависимости от положения  

на поверхности ЛА 
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льда и стекании водяной пленки, что является 
следующим этапом расчета. 

На каждой поверхности после столкновения 
с каплями образуется тонкая водяная пленка, 
которая может растекаться по поверхности или 
стекать с нее под действием сдвиговых напря-
жений, вызванных набегающим потоком, дей-
ствием центробежной силы или силы тяжести. 
В зависимости от термодинамических условий 
часть пленки может замерзнуть (нарастание 
льда), испариться или сублимироваться. 

Скорость движения водяной пленки fv  яв-
ляется функцией координат   21x x x  на по-
верхности (см. рис. 1) и y — нормали к поверх-
ности. 

Решение задачи упрощено допущением о 
линейном профиле скорости для пленки 

),( ,f yv x  направленном по нормали к стенке, 
с нулевой скоростью вблизи нее: 


( , ) ( ),

f
f a wall

yyv x τ x  

где  f  — вязкость жидкости внутри пленки; 
a wallτ  — градиент сдвиговых напряжений, ко-

торые являются главной причиной движения 
пленки. 

Это предположение обусловлено малой 
толщиной пленки, принятой в расчетах, не пре-
вышающей 10 мкм. При усреднении скорости 
водяной пленки ее значение можно описать 
следующим выражением: 

0

( ) ( ) ( )1, , .
2

fh
f

f f a wall
f f

h
y y dy

h
 

v x v x xτ  

В процессе вычислений высоту пленки fh  
определяли во всех точках расчетной сетки на 
поверхности. 

Далее решали систему из двух дифференци-
альных уравнений для каждой поверхности. 
Первое уравнение отражает закон сохранения 
массы, второе — закон сохранения энергии [9]: 

    ;
f

f f f
j drops evap ice

j

h h u m m m
t x

         
    (7) 

     ff f f f f f
j

j
c h T h T u

t x
       
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p
m U c T U

c  
  

     
  

  

   ice f
evap evap ice fusionm L m c T L      

     44 ,f f
h adiabaticT T c T T     

 
 (8) 

где  f  — плотность жидкости; fh  — толщина 
жидкой пленки; f

ju  — скорость движения 
пленки;  dropsm  — приток жидкости из внешнего 
потока;  evapm  и  icem  — отток жидкости за счет 
испарения и образования льда; fc  и fT  — теп-
лоемкость и температура жидкости; T  — тем-
пература набегающего потока; air

pc  — теплоем-
кость воздуха; evapL  — скрытая теплота парооб-
разования воды; icec  — теплоемкость льда; 

fusionL  — скрытая теплота плавления льда;  — 
постоянная Больцмана;  — степень черноты 
стенки; hc  — коэффициент теплоотдачи; 

adiabaticT  — температура адиабатной стенки. 
Для определения количества жидкости, за-

хватываемой поверхностью профиля, введен 
параметр  — безразмерный коэффициент за-
хвата капель. Согласно работе [10], 

 


0 ,y
s

 

где  0y  — расстояние между соседними капля-
ми в невозмущенном потоке; s  — расстояние 
между соседними каплями на поверхности ЛА. 

Поток воды к поверхности крыла 

  ,dropsm LWC u  кг/(м2с), 

где LWC — содержание жидкой воды в невоз-
мущенном потоке, кг/м3. 

Для учета оттока жидкости вследствие раз-
брызгивания и разрушения пленки для пара-
метра  вводят поправочный коэффици-
ент [11]. 

Методика расчета оттока вследствие испаре-
ния  evapm  подробно описана в работе [12], од-
нако чаще всего применяют более простую ме-
тодику [13]. 

Первые три члена правой части уравне-
ния (8) описывают процесс передачи тепла, вы-
званный столкновением воды с переохлажден-
ными каплями, испарением и кристаллизацией 
соответственно. Следующие два компонента — 
радиационный и конвективный. 

Параметры ,f  ,fc  ,sc  ,  ,  evapL  и fusionL  
являются функциями физических свойств жид-
кости и материала поверхности. 

Для замыкания системы уравнений (7)–(8) 
применена система неравенств, физический 
смысл которой заключается в том, что при тем-
пературе ниже точки замерзания (0 °С) не оста-
ется свободной жидкой воды, а при температу-
ре выше — лед не образуется: 
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где fT  — температура воды в пленке. 

Геометрически процесс образования льда 
моделировали с применением методов динами-
ческой перестраиваемой расчетной сетки, т. е. 
изменение формы аэродинамической поверх-
ности профиля учитывалось за счет перемеще-
ния узлов расчетной сетки и деформации ячеек. 

 
Результаты верификации математической 
модели. Разработанная математическая модель 
верифицирована на задаче обтекания двухмер-
ного профиля NACA 0012 при параметрах 
набегающего потока, приведенных в таблице. 

Проведено три расчета: один при угле атаки 
 = 3,5° и два при  = 0°. Полученные в ходе 
численного моделирования результаты сравни-
вали с экспериментальными и расчетными дан-
ными других авторов [14, 15]. 

На рис. 2 показано распределение коэффици-
ента захвата капель  по образующей двухмер-
ного аэродинамического профиля NACA 0012 S 
для режима обтекания № 1 в сравнении с экспе-
риментальными и расчетными данными работы 
[14]. Последние получены с помощью про-
граммного обеспечения (ПО) LEWICE, создан-
ного Исследовательским центром NACA Glenn. 
В целом наблюдается удовлетворительное сов-
падение, хотя и присутствует некоторое завы-
шение значений коэффициента захвата капель в 
окрестности точки торможения по сравнению с 
данными эксперимента. 

К сожалению, в работе [15] отсутствовали 
данные о распределении коэффициента захвата 
по поверхности профиля, поэтому для режимов 
№ 2 и 3 удалось сравнить только получившиеся 
формы наледи. На рис. 3 и 4 приведены резуль-
таты моделирования форм льда, полученные 
для всех режимов обтекания в сравнении с 

данными работ [14] и [15]. В последней из них 
результаты расчета получены с помощью ПО 
LEWICE и ПО разработки Французского цен-
тра аэрокосмических исследований ONERA. 

Результаты, полученные с помощью пред-
ложенной математической модели, в целом 
удовлетворительно совпадают с данными ра-
бот [14] и [15]. Однако их наилучшая сходи-
мость наблюдается для режима обтекания № 2, 
что, вероятно, обусловлено самым большим 
временем полета и относительно простым ха-
рактером обтекания профиля при нулевом уг-
ле атаки. 

Из рис. 3 видно, что при режиме обтекания 
№ 1 форма льда, полученная с использованием 
разработанной математической модели, не-
сколько отличается от данных работы [15]. Так 
как в целом количество наросшего льда соот-
ветствует результатам эксперимента, различия 
в форме, видимо, связаны со сложным турбу-
лентным характером течения, проявляющимся 
при ненулевом угле атаки. 

 
Рис. 2. Распределение коэффициента захвата капель 

 по образующей двухмерного аэродинамического  
профиля NACA 0012 S: 

1 — экспериментальные данные работы [14];  
2 и 3 — результаты расчета, полученные с помощью  

ПО LEWICE [14] и предложенной математической модели 
 

Параметры набегающего потока 

Номер 
расчета 

Хорда 
профиля, 

м 

Скорость  
набегающего 

потока u∞, м/с 

Давление  
набегающего 

потока p∞, кПа 

Температура 
набегающего 
потока T∞, К 

Угол атаки 
, град 

LWC, 
г/м3 

Диаметр  
капель dd, 

мкм 

Время 
полета, с 

1 0,533 102,8 90,76 256,49 3,5 0,55 20,0, 420,0 
2 0,533 67,0 90,76 264,40 0 0,65 40,0, 672,0 
3 0,533 57,0 90,76 267,60 0 1,04 27,73 247,2 
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Из рис. 4, б видно, что для режима обтека-
ния № 3 предложенная математическая модель 
спрогнозировала несколько меньшую толщину 
ледяной корки по сравнению с данными экспе-
римента. Это, скорее всего, связано с относи-
тельно небольшим временем обледенения и не 
совсем корректным представлением процессов 
тепломассообмена между набегающим потоком 
и поверхностью ЛА, на которой за первые се-
кунды полета уже наросла относительно тонкая 
ледяная корка. Этот недостаток математиче-
ской модели, возможно, удастся исправить пу-
тем проведения многостадийного расчета, в 
котором процесс обледенения будет разбит на 
несколько этапов. Параметры теплообмена, по-
лученные, на этапе k, будут приниматься в ка-
честве граничных условий для этапа k + 1. 

Выводы 
1. Разработанная математическая модель в 

целом позволяет адекватно предсказать пара-
метры обледенения двухмерного аэродинами-
ческого профиля. 

2. В некоторых случаях наблюдаются откло-
нения полученных результатов от эксперимен-
тальных данных по интегральным значениям 
наросшего льда и формам ледяной корки. Это 
свидетельствует о необходимости дальнейшей 
доработки предложенной математической мо-
дели. 
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