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摘 要： 过冷大水滴（SLD，supercooled large droplet）结冰会在机翼上方形成冰脊，严重影响飞机的飞行安全。为了探究

冰脊对带舵面翼型的气动和操纵特性的影响规律，本文采用计算流体力学（CFD，computational fluid dynamics）
数值计算方法，在不同的冰脊高度下对带舵面翼型进行数值模拟研究。 仿真结果表明：冰脊会造成翼型的升力

系数减小、阻力系数增大和舵面操纵效率大幅降低；本算例中，在攻角 α = 4° 下冰脊高度 k/c = 0.013 9出现上翼

面的气流完全分离，舵面操纵效率损失超过 40%，翼型的气动和操纵特性大幅下降。
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Analysis of the effect of ice ridges on the aerodynamic and control characteristics
of ruddered airfoils
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Abstract: The formation of ice ridges above the wing by icing of supercooled large droplet (SLD) can seriously affect the
aircraft flight safety. In order to investigate the effects of ice ridges on the aerodynamic and control characteristics
of ruddered airfoils, numerical simulations were carried out using computational fluid dynamics (CFD) for rud鄄
dered airfoils under different ice ridge heights. Simulation results show that ice ridges cause a reduction in the lift
coefficient, an increase in the drag coefficient and a significant reduction in the rudder control efficiency of the
airfoil; in this example, the airflow over the upper surface of the airfoil is completely separated at an ice ridge
height of k/c = 0.013 9 at angle of attack α = 4°, resulting in a rudder control efficiency loss of over 40%�and a sig鄄
nificant degradation of the airfoil′s aerodynamic and control characteristics.
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飞机在穿越含有过冷水滴的云层时，水滴和飞机
碰撞发生结冰情况，机翼前缘是水滴撞击的主要区
域，因此，机翼前缘结冰较为普遍[1-4]。 1994 年美鹰航
空公司的一架 ATR-72 客机遭遇严重结冰环境，气动
性能大幅下降，副翼发生铰链力矩反逆，飞机在非指
令滚转后坠毁。事故调查[5]表明，飞机遭遇了过冷大水
滴（SLD，supercooled large droplet）结冰环境，水滴直径
大于 50 μm，超出了 FAR 25 部附录 C[6]定义的直径上
限。 SLD 在与机翼撞击后会发生溢流，其和除冰装置
共同作用，在除冰区域后方形成冰脊。 由于 SLD 结冰
的严重危害，国内外对此进行了大量研究。Broeren等[7]

研究了 SLD 结冰产生的冰脊形状、位置和高度对翼型

气动性能的影响。李焱鑫等 [ 8]针对不同翼型研究了
SLD结冰对超临界翼型的影响。由于多段翼型的构
型不同，受结冰影响的特点也不同，文献[9-12]对结
冰后的多段翼型进行了分析研究。当翼型的流场
遭到破坏后，舵面的操纵效率也会受到严重影响，李
冬等[13]研究了角冰和冰脊对带舵面翼型升力系数的影
响，分析出冰脊的影响更为严重。以上这些研究主要
集中在SLD 结冰对翼型气动性能的影响，对于舵面偏
转的气动力及舵面操纵效率等方面的影响还存在不
足，有待进一步研究。

本文采用计算流体力学（CFD，computational fluid
dynamics）数值计算方法，通过分析低速翼型舵偏角和
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气动参数的变化关系，并通过气动力和力矩公式的转
化分析冰脊高度对副翼舵面操纵效率的影响规律。

1 数值计算方法

1.1 计算方法和网格
本文使用 CFD 数值计算方法进行仿真分析，空气

流场被简化为二维、定常、不可压、黏性流动，基于
Navier-Stokes 方程进行求解，流场计算中的连续方程、
动量方程为

坠籽
坠t +

驻

·（籽V）= 0 （1）

坠（籽V）
坠t +

驻

·（籽VV）= -

驻

p +

驻

·子 + 籽f （2）

式中：籽 为密度；t 为时间；V 为速度矢量；

驻

为哈密顿算
子；p 为压力；子 为流体微团表面的切应力；f 为单位质
量流体微团的体积力。

湍流模型选择 k-ω SST 剪切应力模型，该模型在
近壁面处采用 Wilcox k-ω 模式，在边界层边缘和自由
剪切层采用 k-ε 模式。 计算采用 C 型结构网格，参考
SLD 结冰风洞试验[14]选取前向 1/4 圆来模拟冰脊，远
场边界为 15 倍弦长，为了更好地反映附面层的流动，
在近壁面进行了网格加密处理，如图 1 所示。

本文使用 3 种疏密不同的网格，进行了网格无关
性验证，如表 1所示，其中，CL为升力系数，CD 为阻力系
数。从计算结果可知，6 × 104的网格数量满足计算要求。

1.2 方法验证
采用 k-ω SST 湍流模型进行仿真计算，并与试验

结果[13]进行对比，误差在可接受的范围内，表明该数值
计算方法的正确性和可行性，对比结果如图 2 所示，

其中，x/c 为翼型弦向位置，Cp 为压力系数。

2 带舵面翼型的数值模拟

本文选取了低速翼型 NACA4415 进行仿真。计算
的基本条件：马赫数 Ma = 0.3，冰脊位置取翼型弦向位
置 x/c= 0.1处，选取了 3个冰脊高度 k/c=0.005 6、0.011 2、
0.013 9，研究冰脊高度对翼型气动特性的影响。
2.1 攻角 α = 0°

在攻角 α = 0°条件下，改变舵偏角 δ 的大小进行
流场计算，得到不同冰脊高度 k/c 下的舵偏角 δ 与升
力系数 CL、阻力系数 CD、俯仰力矩系数 Cm 的曲线图，
如图 3 所示，其中 clean表示干净翼型。

由图 3 可知，在攻角 α = 0°时，随着舵偏角 δ 的增
加，相比于干净翼型（clean），不同冰脊高度 k/c 的升力
系数 CL、俯仰力矩系数 Cm 的绝对值都出现了小幅减
小，阻力系数 CD 出现了明显增加，冰脊高度 k/c 越高，
变化越大。 当舵偏角 δ = 12°、冰脊高度 k/c = 0.013 9
时，升力系数 CL 损失了 26.21%，阻力系数 CD 增加了
177.51%，俯仰力矩系数 Cm 的绝对值减小了 25.41%。
在攻角 α = 0°时，翼型只出现了小范围的流动分离，受
冰脊影响较小，气动系数的变化不大。舵偏角 δ = 12°、
冰脊高度 k/c = 0.013 9 时的影响最大，对其进行流场
分析，流线图如图 4 所示，其中，y/c 为翼型纵向位置。
从图 4可看出，在冰脊处出现了分离泡，分离点为 x/c =
0.1 处，再附点 x/c = 0.3，然后在 x/c = 0.9 处又出现了
分离，直到翼型后缘处。因此，该攻角下出现的小范围
分离流动不会造成大的气动损失，且冰脊高度k/c =
0.005 6、0.011 2时的冰脊造成的分离区更小，影响程度
也更小。
2.2 攻角 α = 4°

在攻角 α = 4°条件下，进行同样计算，计算结果如
图 5 所示。

图 1 翼型网格

Fig.1 Airfoil grid

网格数量/104 CL CD

5 0.441 2 0.008 4
6 0.433 3 0.009 0
7 0.431 5 0.009 3

表 1 网格无关性验证

Tab.1 Grid independence verification

图 2 Cp 计算结果和试验结果对比

Fig.2 Comparison of calculation results and test results of Cp
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图 3 α=0°的 δ与 CL、CD、Cm 的关系曲线

Fig.3 Relationship curves of δ and CL， CD， Cm at α=0°

从图 5 可以看出：随着攻角 α 增大到 4°，不同冰
脊高度对气动性能的影响更加显著。当舵偏角 δ =12°
时，冰脊高度 k/c 从低到高，升力系数 CL 分别损失了
12.37%、29.65%、47.16%；阻力系数 CD 分别增加了
27.34%、105.51%、193.58%；俯仰力矩系数 Cm 的绝对
值减小了 13.98%、28.21%、36.13%。当攻角 α = 4°时，3种
冰脊高度 k/c 的翼型已经出现了不同程度的流动分
离。图 6 为舵偏角 δ = 12°、冰脊高度 k/c = 0.013 9时
的流线图。从图 6可以看出，在攻角 α = 0°时的 2 个小
分离泡随着攻角 α 增大而增大，分离区几乎完全覆盖

图 4 α=0°、 δ=12°、k/c=0.013 9时的流线图

Fig.4 Streamlines at α=0°，δ=12°，k/c=0.013 9
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（b）δ-CD
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图 5 α=4°时的 δ与 CL、CD、Cm 的关系曲线

Fig.5 Relationship curves of δ and CL，CD，Cm at α=4°
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上翼面，已经处于失速状态，气动性能严重下降。

2.3 攻角 α = 8°
在攻角 α = 8°条件下，进行同样计算，得到舵偏角

δ 的相关曲线图，如图 7 所示。

从图 7 可以看出，在大攻角下，冰脊高度对气动性

能的影响显著。当冰脊高度 k /c =0.005 6 时影响较
小，当冰脊高度 k/c = 0.011 2、0.013 9 时影响较大，
气动系数有大幅变化。 当舵偏角 δ = 12°时，冰脊高度
k/c 从低到高，升力系数 CL 分别损失 15.37%、51.71%、
56.43%，阻力系数 CD 分别增加 11.59%、108.52%、
119.84%，俯仰力矩系数 Cm的绝对值分别减小 17.69%、
38.88%、41.59%。 冰脊严重影响上翼面的流场，冰脊
高度增加使翼型失速大幅提前，升阻力特性大幅降低，
力矩减小。当攻角 α = 8°，冰脊高度 k/c = 0.011 2 、
0.013 9时，翼型已经失速，冰脊后方气流完全分离，形
成大的分离泡，气动性能严重下降，而冰脊高度 k/c =
0.005 6时，翼型上方气流还未完全分离，只形成 2个小
分离泡，因此，气动损失较小。在攻角 α = 8°、舵偏角 δ =
12°条件下，不同冰脊高度 k/c 的流线图，如图 8所示。

从图 8 可以看出，翼型的气动系数对冰脊高度 k/
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图 7 α=8°时的 δ和 CL、CD、Cm 的关系曲线

Fig.7 Relationship curves of δ and CL，CD，Cm at α=8°
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图 8 α=8°，δ=12°时不同 k/c的流线图

Fig.8 Streamlines at α=8°，δ=12° for different k/c
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Fig.6 Streamlines at α=4°，δ=12°，k/c=0.013 9
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表 2 副翼舵面操纵效率损失

Tab.2 Aileron control efficiency loss

k/c
Clδ 损失/%

α=0° α=4° α=8°
0.005 6 11.96 13.11 23.24
0.011 2 17.94 26.99 44.32
0.013 9 18.18 42.16 44.59

图 10 机翼外形示意图

Fig.10 Schematic of wing shape
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图 11 不同 α下机翼的 δ-Cl 曲线图

Fig.11 δ-Cl curves of the wing at different α
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c 很敏感，通过多项式拟合得到了舵偏角 δ = 0°时，不
同攻角 α 下冰脊高度 k/c 和升力系数 CL 的变化曲线，
如图 9 所示。

从图 9 可以看出，随着冰脊高度 k/c 增加，在不同
攻角 α 下，升力系数 CL 均出现不同程度的减小，其中：
当攻角 α = 0°时，曲线变化趋势最为平缓，近似为线性；
当攻角 α = 4°时，曲线末端出现了明显的下降；当攻角
α = 8°时，曲线斜率更小，升力系数 CL 变化更大，但在末
端下降趋势变缓。因为不同冰脊高度 k/c下带冰翼型的
失速攻角随着冰脊高度增加而减小，不同攻角 α下的上
翼面分离严重程度不同，因此，表现出以上曲线的差
异，符合上述的流场分析结果。翼型的升力系数 CL 对
冰脊高度 k/c 非常敏感，这也意味着如果左右两侧机
翼的冰脊高度有微小差异，将会导致显著的额外滚转
力矩，使飞机发生滚转颠倾，严重时会造成事故发生。

3 舵面操纵效率分析

通过改变冰脊高度 k/c 和舵偏角 δ，得到一系列与
舵偏角 δ 相关的曲线。为了得到对副翼舵面操纵效率
的具体影响，对第 2 节数据进行处理。飞机通过副翼
偏转改变左右机翼的升力来产生滚转力矩，改变飞机
滚转姿态。

首先，根据图 10 的机翼外形示意图，得到单侧带
副翼部分的机翼面积 Sa；然后，根据图 7（a）的 δ-CL

关系曲线可知不同舵偏角 δ 下翼型的升力系数 CL，通
过式（3）得到副翼偏转时，不同舵偏角 δ 下左右机翼
带副翼部分的升力 Y，分别对翼根求力矩并作差，得
到由此产生的滚转力矩 L；最后，通过式（4）计算得到
机翼的滚转力矩系数 C1，并绘制出三维机翼的 δ-C1

曲线图，如图 11 所示，由此分析出机翼副翼的舵面操
纵效率 C1δ 损失，如表 2 所示。

机翼的升力系数 CL和滚转力矩系数 C1分别表示为

CL = Y
qSa

（3）

C1 = L
qSb （4）

式中：q 为动压；L 为滚转力矩；S 为机翼总面积；b 为
机翼长度。

图 9 不同 α下 k/c-CL 关系曲线

Fig.9 Relationship curves of k/c-CL at different α

1.2

1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

k/c

C L

0.0160 0.0080.004 0.012

攻角 α/（°）
0
4
8

杨建忠，曾祥涛，徐兆可，等：冰脊对带舵面翼型的气动和操纵特性影响分析 13- -



2025 年 12 月中 国 民 航 大 学 学 报

从表 2 可以看出：在相同攻角 α 下，随着冰脊高
度 k/c 增加，舵面操纵效率 Cl δ 损失在逐渐增加；当攻
角 α = 0°时，副翼上方还未出现流动分离，因此，舵面
操纵效率 Cl δ 损失不大；当攻角 α = 4°时，3 个冰脊高
度 k/c 出现不同程度的气流分离，其中冰脊高度 k/c =
0.013 9时的副翼已经失速，因此，舵面操纵效率 Cl δ 损
失增加到 42.16%；当攻角 α = 8°时，只有冰脊高度
k/c = 0.005 6 时的副翼没有失速，舵面操纵效率 Cl δ 损
失只有23.24%，而其他冰脊高度下副翼均已失速，舵
面操纵效率 Clδ 损失超过 40%。

由以上分析可知副翼舵面操纵效率 Cl δ 的变化，
受攻角 α 和冰脊高度 k/c 的影响较大，通过多项式拟
合得到了其关系曲线，如图 12所示。

从图 12 可以看出：当攻角 α = 0°时，不同冰脊高
度 k/c 下曲线变化平缓，舵面操纵效率 Cl δ 损失不大；
当攻角 α = 4°和 α = 8°时，舵面操纵效率 Cl δ 随着冰
脊高度 k/c 增加出现快速下降趋势，受失速攻角影响，
曲线末端表现出不同的变化趋势；当攻角 α = 8°，冰脊
高度 k/c = 0.011 2、0.013 9 时的上翼面气流都已经完
全分离，因此，舵面操纵效率 Clδ 没有明显变化。

当飞机带不对称冰脊飞行时，需要副翼平衡的额
外滚转力矩，但此时副翼舵面操纵效率 Cl δ 已严重
降低，甚至无法配平，这是导致 ATR-72 客机发生滚
转颠倾的主要原因。

4 结语

针对本文算例，通过分析在不同条件下舵偏角和
气动参数的关系，研究冰脊对舵面翼型气动性能的影
响。对比分析了不同攻角下不同冰脊高度的影响规律，
并处理数据得到了机翼的副翼舵面效率损失，结果表
明：①冰脊会导致翼型阻力增大，升力减小，力矩减
小，舵面上方提前发生气流分离；②当冰脊高度 k/c =
0.013 9 时，失速攻角已急剧减小到 4°以内；③副翼上
方的气流分离会导致舵面操纵效率的严重下降，副

翼失速攻角下舵面操纵效率损失超过40%。
冰脊引起的升力系数减小、阻力系数增大，易导

致飞机配平特性的恶化，体现在配平攻角增大、需用
的发动机推力增大。副翼舵面效率的降低也会导致横
航向的操纵性严重下降，舵面的响应特性降低甚至
失控。不对称结冰情况下，急剧减小的舵面效率可能
无法平衡额外的滚转力矩，使飞行安全裕度大幅减小，
飞机易发生滚转颠倾。
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图 12 不同 α下 k/c-Cl δ 关系曲线

Fig.12 k/c-Cl δ relationship curves at different α
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