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ВВЕДЕНИЕ 

Актуальность темы исследования. Обледенение элементов авиационных 

двигателей (АД) часто возникает неожиданно, оказывает существенное влияние 

на безопасность полетов и сопряжено с тяжелыми последствиями. Ледяные на-

росты, образующиеся на поверхности вентилятора АД, носка воздухозаборника, 

крыла, приемника воздушного давления и др. элементах, приводят к существен-

ному снижению аэродинамических характеристик и управляемости самолета, а 

образующийся лед, при определенных условиях, может сорваться и попасть на 

вход в АД, что, в свою очередь, может привести к существенному повреждению 

элементов АД и стать причиной аварии. 

Статистика аварий, по данным «Army AircraftIcing» (2002 г.), показывает, 

что в период с 1985 по 1999 годы произошло 255 случаев обледенения самолетов, 

из них 12% с жертвами, убытки составили 28 млн. $. По данным «Aircraft Owners 

and Pilot Association» (2007 г.) – 202 случая обледенения самолетов за 1997-2007 

годы, из них 21% с жертвами. Актуальность проблемы не снижается и в настоя-

щее время.  

Так, под Алма-Атой 27.12.2019 г. произошло крушение самолета  

Fokker 100 по причине обледенения закрылков, погибло 15 человек. Вблизи села 

Степановское в Раменском районе Московской области 11.02.2018 г. – крушение 

АН-148 по причине обледенения приемников полного давления, погиб 71 чело-

век. Под Тавоем (Мьянма) 07.06.2017 г. – крушение Shaanxi Y-8F-200 ВВ по при-

чине обледенения, погибло 122 человека. В Ростове-на-Дону 19.03.2016 г. – кру-

шение Boeing 737 по причине обледенения крыла, погибло 62 человека. Вблизи 

Тюмени 02.04.2012 г. – крушение ATR 72 по причине обледенения воздушного 

судна, погибло 33 человека. В Иркутске 02.12.2021 г. совершил вынужденную по-

садку Airbus 321 по причине обледенения приемников полного давления, крыла и 

воздухозаборников. 

Особое внимание вопросам непрогнозированного возникновения обледене-

ния необходимо уделять в связи с созданием нового семейства отечественных 
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авиационных двигателей ПД-8, ПД-14, ПД-35 для самолетов МС-21-300, SSJ-75, 

CR929 и Ил-96-400М. 

Степень разработанности темы. В России исследованием вопросов обле-

денения активно занимаются в ЦАГИ им. Н.Е. Жуковского, ЦИАМ им. П.И. Ба-

ранова, ИТПМ СО РАН им. С.А. Христиановича, АО «ОДК-Авиадвигатель», 

ИСП РАН им. В.П. Иванникова, ПНИПУ. 

Научными центрами североамериканской группы являются NASA Glenn 

Research Center (США) и NRC (Канада). Они имеют достаточную эксперимен-

тальную базу – аэродинамические трубы с возможностью имитации обледенения 

и единый расчетный код для обледенения LEWICE. 

Научными центрами европейской группы являются ONERA, CIRA и Cran-

fild University. Эти организации также обладают большим количеством разнооб-

разных экспериментальных установок, однако, все они имеют собственные рас-

четные коды для моделирования обледенения. 

В области исследования обледенения известны работы Аксенова А.А., Ак-

сенова Н.К., Алексеенко С.В., Амелюшкина И.А., Антонова А.Н., Бабулина А.А., 

Богатырева В.В., Большунова К.Ю., Бывальцева П.М., Гайфуллина А.М., Галано-

ва Н.Г., Гельмедова Ф.Ш., Горячева А.В., Гребенькова С.А., Гринац Э.С., Гули-

мовского И.А., Гуревича О.С., Данилкина С.Ю., Елесина В.В., Жлуктова С.В., 

Жучкова Р.Н., Зинченко В.П., Зубцова А.В., Ивановой А.Р., Индруленайте Я.А., 

Караджузов П.А., Клеменкова Г.П., Косинова А.Д., Кошелева К.Б., Максимова 

Д.С., Марчевского И.К., Мельниковой В.Г., Микрюкова А.О., Модорского В.Я., 

Пасынкова П.А., Приходько Ю.М., Пузырева Л.Н., Савицкого Д.В., Саловой И.Н., 

Саразова А.В., Селиверстова С.Д., Серепанова И.Е., Семѐнова И.В., Сидоренко 

А.А., Сметанина С.А., Сорокина К.Э., Стасенко А.Л. Стрижака С.В., Телешева 

В.А., Трифонова М.Е., Февральских А.В., Фомина В.М., Харитонова А.М., Чива-

нова С.В., Шакиной Н.П., Шашловой Е.В., Шевченко А.М., Шевякова В.И., Шип-

люка А.Н., Эзрохи Ю.А., Addy H.E., Aliaga C.N., Al-Khalil K.М., Bayeux C., 

Beaugendre H., Bourgault Y., Boutanios Z., Bragg M.B., Brahimi M.T., Brandi V., 

Broeren A.P., Bu X., Caliskan F., Cao Y., Cassoni R.P., Cebeci T., Chauvin R., 
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Chocron D., Chow P., Cober S.G., Cole J., Diamantakos I.D., Dillingh J.E., Dischinger 

D.G., Dong W., Flegel A.B., Fuleki D.M., Gent R.W., Goodwin R.V., Goraj Z., Gori 

G., Grzych M., Guffond D., Guo T.H., Habashi W.G., Hajiyev C., Han Y., Hann R., 

Hannat R., Hedde T., Henry R., Hoeijmakers H.W.M., Honsek R., Huang Q., Ilinca A., 

Isaac G.A., Jorgenson P.C.E., Kafyeke F., Krammer P., Labeas G.N., Lee S., Lei Y., 

MacArthur C.D., Mason J.G., May R.D., Miller R., Mingione G., Moens F., Morency 

F., Myers T.G., Oliver M.J., Palacios J., Paraschivoiu I.P., Parent, Potapczuk M.G., 

Pueyo A., Pueyo A., Reggio М., Ribbens W., Sand W., Scholz D., Strapp J.W., Sunaric 

M.M., Tan W., Tezok F., Thomas S.K., Tran P., Veres J.P., Wang Y., Wang Y.B, Wang 

Z., Wright W.B., Wu Z., Xu Y.M. и других исследователей. 

В настоящее время в РФ имеются следующие аэродинамические трубы: 

АДТ Т-101 (30 МВт), АДТ Т-102 (500 кВт), АДТ Т-103 (4,4 МВт), АДТ Т-104 

(28,4 МВт), АДТ Т-105 (450 кВт), АДТ Т-106 (32 МВт), АДТ Т-128 (100 МВт), 

АДТ Т-1-2 (1 МВт), АДТ Т-5 (315 кВт), которыми располагают ФГУП «ЦАГИ», 

г. Жуковский и T-324 (500 кВт), T-313, T-325, T-326, T-327, T-333, ИТ-302, 

АT-303 которыми располагают ИТПМ СО РАН им. С.А. Христиановича, г. Ново-

сибирск. Некоторые из них доработаны для проведения аэродинамических испы-

таний в условиях обледенения. Также имеются аэродинамические трубы Ц-1А и 

Ц-3Н в НИЦ ЦИАМ им. П.И. Баранова, на которых проходят инженерные и сер-

тификационные испытания по обледенению не только полноразмерные двигате-

ли, но и воздушные винты, лопасти вертолетов, входные устройства, элементы 

крыла самолетов и т.д. 

Испытания на крупногабаритных аэродинамических трубах обуславливает 

чрезвычайно высокий уровень потребления энергии при работе. Как следствие, 

это приводит к высокой стоимости проведения испытаний, связанной, в том чис-

ле, с необходимостью использования приводов и холодильных установок боль-

шой мощности, больших площадей производственных помещений, достаточного 

количества высококвалифицированного обслуживающего персонала. 



7 

Затраты на проведение таких испытаний могут затруднить доступ исследо-

вателей к уникальному оборудованию и приводить к значительному расходова-

нию бюджетных средств. 

При создании в РФ и, в частности, Пермском крае перспективного семейст-

ва двигателей ПД необходимо обеспечить их надежное функционирование на 

всех режимах эксплуатации и свести к минимуму обледенение элементов двига-

теля. Качество двигателей напрямую зависит от их способности работать в небла-

гоприятных и экстремальных условиях эксплуатации, противостоять обледене-

нию при воздействии неизбежных вибраций на рабочих режимах. 

Необходимо создание методических, теоретических и экспериментальных 

основ изучения обледенения при вибрациях с использованием модельных аэроди-

намических труб.  

По результатам проведенных исследований могут быть разработаны мето-

дики, позволяющие создавать модельные климатические аэродинамические трубы 

с целью исследований процессов обледенения при вибрациях в процессе создания 

современных авиационных двигателей.  

Целью исследования является определение механизмов и количественных 

зависимостей параметров обледенения элементов авиационных двигателей от ха-

рактеристик вибраций. 

В соответствии с поставленной целью потребовалось решение следующих 

задач: 

1. Разработка концептуальной и математической моделей процесса обледе-

нения с учетом вибраций конструкции; 

2. Создание модельной климатической аэродинамической трубы (P < 2 кВт) 

для исследования процессов обледенения без вибраций и с учетом вибраций; 

3. Верификация результатов экспериментов; 

4. Численное моделирование процесса обледенения при различных частотах 

и амплитудах вибраций; 

5. Выявление значимых факторов, влияющих на процесс обледенения про-

филя без вибраций; 
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6. Выявление значимых факторов, влияющих на процесс обледенения про-

филя при вибрациях; 

7. Разработка методик численного моделирования процесса обледенения с 

учетом изменения скорости, давления, температуры воздуха, угла атаки аэроди-

намического профиля, водности потока, экспозиции в потоке без вибраций и с 

учетом вибраций. 

Научная новизна: 

1. В ходе математического моделирования процессов обледенения выявлено 

нелинейное влияние вибраций на обледенение конструкции аэродинамического 

профиля с учетом набегающего газодинамического потока в диапазоне частот от 

30 Гц до 60 кГц; 

2. Описаны механизмы обледенения аэродинамического профиля в диапа-

зоне отношений скорости набегающего потока к виброскорости от 0,82 до 13,7; 

3. Выявлено, что при равенстве скорости набегающего потока и виброско-

рости профиля может происходить увеличение массы льда в 1,6 раза; 

4. Получены зависимости массы и формы льда от отношения скорости набе-

гающего потока к виброскорости передней кромки модельного воздухозаборника. 

Обнаружено подобие формы и массы льда в широком диапазоне скоростей набе-

гающего потока. 

Методология и методы исследований: 

Физическое моделирование процессов обледенения аэродинамического 

профиля с учетом и без учета вибраций проводилось на созданной модельной 

климатической аэродинамической трубе. 

Численное моделирование процессов обледенения с учетом и без учета виб-

раций проводилось в трехмерной нестационарной постановке с использованием 

газогидродинамических моделей и моделей обледенения в рамках эйлерово-

лагранжева подхода с использованием метода конечных объемов на базе про-

граммного обеспечения FENSAP ICE 3D.  
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Теоретическая значимость: 

1. Выявлены и описаны существенные факторы при воздействии вибраций 

на конструкцию с учетом набегающего газодинамического потока с использова-

нием численных алгоритмов на базе высокопроизводительного вычислительного 

комплекса; 

2. Описаны механизмы образования льда при вибрациях для различных от-

ношений скорости набегающего потока к виброскорости аэродинамического про-

филя. 

Практическая значимость:  

1. Разработана и создана модельная климатическая аэродинамическая труба 

(P < 2 кВт) для исследования процессов обледенения при вибрациях;  

2. Разработаны методики численного моделирования процесса обледенения 

с учетом изменения скорости, давления, температуры газа, угла атаки, водности 

потока, экспозиции в газодинамическом потоке без вибраций и с учетом вибра-

ций;  

3. Результаты диссертационной работы внедрены в учебный процесс на ка-

федре «Ракетно-космическая техника и энергетические системы» ПНИПУ в учеб-

ной дисциплине «Вычислительная гидрогазодинамика» (акт внедрения ПНИПУ 

от 13.02.2023 г., Прил. 1); 

4. Результаты исследований использованы при оптимизационном проекти-

ровании климатической аэродинамической трубы с рабочей частью 

300х500х1000 мм до 0,8 числа Маха в рамках серии НИОКР с 

АО «ОДК-Авиадвигатель»;  

5. Методология моделирования обледенения воздухозаборника авиационно-

го двигателя с противообледенительной системой внедрена на АО «ОДК Авиа-

двигатель» (акт внедрения АО «ОДК Авиадвигатель» от 23.06.2023 г., Прил. 1). 

Положения, выносимые на защиту: 

1. Методика численного решения задачи об обледенении колеблющегося 

аэродинамического профиля при воздействии газодинамического потока; 
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2. Результаты влияния скорости, давления, температуры, водности газоди-

намического потока, угла атаки, экспозиции и вибрации аэродинамического про-

филя на форму льда, коэффициент аэродинамического сопротивления, коэффици-

ент подъемной силы, аэродинамическое качество и массу льда; 

3. Механизмы и количественные зависимости параметров обледенения при 

вибрациях для различных отношений скорости набегающего потока к виброско-

рости аэродинамического профиля. 

Методология и методы исследований: 

Физическое моделирование процессов обледенения аэродинамического 

профиля с учетом и без учета вибраций проводилось на созданной модельной 

климатической аэродинамической трубе. 

Численное моделирование процессов обледенения с учетом и без учета виб-

раций проводилось в трехмерной нестационарной постановке с использованием 

газогидродинамических моделей и моделей обледенения в рамках эйлерово-

лагранжева подхода с использованием метода конечных объемов на базе про-

граммного обеспечения FENSAP ICE 3D.  

Степень достоверности результатов: 

Экспериментальные и численные результаты без учета вибраций, представ-

ленные в работе, верифицированы с данными физических и численных экспери-

ментов других исследователей, в т.ч. с NASA. 

Численное моделирование реализовано на базе лицензионного программно-

го обеспечения FENSAP ICE 3D. Результаты с учетом вибраций конструкций ве-

рифицированы на созданной модельной климатической аэродинамической трубе. 

Апробация результатов. Основные положения диссертационной работы 

доложены и обсуждены на научных конференциях:  

– XXIII Всероссийская научно-техническая конференция «Аэрокосмиче-

ская техника, высокие технологии и инновации – 2022», АКТТИ-2022, ПНИПУ, 

г. Пермь, 2022 г.; 
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– Научно-техническая конференция молодых специалистов ПАО «НПО 

«Искра», посвященная 115-летию со дня рождения М.Ю. Цирульникова, г. Пермь, 

2022 г.; 

– Международная конференция по методам аэрофизических исследований 

ICMAR 2022, ИТПМ СО РАН им. С.А. Христиановича, г. Новосибирск, 2022 г.; 

– XXII Всероссийская научно-техническая конференция «Аэрокосмическая 

техника, высокие технологии и инновации – 2021», АКТТИ-2021, ПНИПУ, 

г. Пермь, 2021 г.; 

– Международная научная конференция «Параллельные вычислительные 

технологии 2020», ПАВТ-2020, ПНИПУ, г. Пермь, 2020 г.; 

– Восемнадцатая международная школа-семинар «Модели и методы аэро-

динамики», проводилась ЦАГИ им. Н.Е. Жуковского совместно с РАН в 

г. Евпатория, 2018 г.; 

– IV Международная конференция и молодѐжная школа «Информационные 

технологии и нанотехнологии» ИТНТ-2018, Самарский национальный исследова-

тельский университет имени академика С.П. Королева, г. Самара, 2018 г.; 

– Международная научная конференция «Параллельные вычислительные 

технологии (ПаВТ) 2017», КФУ, г. Казань, 2017 г.; 

– Ежегодная научно-техническая конференция молодых специалистов ПАО 

«НПО «Искра», г. Пермь, 2016 г.; 

– Международная конференция по методам аэрофизических исследований 

ICMAR 2016, ПНИПУ, г. Пермь, 2016 г.; 

– Международная летняя Суперкомпьютерная Академия, МГУ 

им. М.В. Ломоносова, г. Москва, 2015 г.; 

– Международная научная школа-практикум «Технологии высокопроизво-

дительных вычислений и компьютерного моделирования: исследование глобаль-

ных систем», ИТМО, г. Санкт-Петербург, 2015 г.; 

– Научно-техническая конференция молодых специалистов ОАО «НПО 

«Искра», посвященная 75-летию со дня рождения В.Г. Мельничука – главного 

конструктора по ТЭК, 2014 г. 
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Результаты диссертационной работы использованы при выполнении гран-

тов РФФИ №17-47-590017 «Ресурсосберегающая технологическая платформа для 

экспериментальных и вычислительных исследований процессов обледенения при 

вибрациях в авиационной технике на базе CуперЭВМ», РФФИ №20-47-596003 

«Моделирование процессов поведения ледяного покрова на газопроницаемых де-

формируемых поверхностях воздухоочистительных устройств газоперекачиваю-

щих агрегатов на базе высокопроизводительного вычислительного комплекса 

ПНИПУ», РНФ №22-19-20118 «Расчетно-экспериментальное исследование виб-

раций вентилятора авиационного двигателя при обледенении», шести договоров 

НИОКР с АО «ОДК Авиадвигатель» и АО «ОКБ «Аэрокосмические системы», 

что подтверждается актами внедрения (Прил. 1). 

Публикации. По теме диссертационного исследования опубликовано 16 

работ, включая 5 научных статей, входящие в перечень ВАК [1-5] и 8 научных 

статей, входящих в международные базы цитирования Scopus и Web of Science 

[5-12], 1 монографию [13] и публикации, входящие в РИНЦ [14-16].  

Личный вклад соискателя. Все исследования, изложенные в диссертаци-

онной работе, проведены лично соискателем под руководством научного руково-

дителя в процессе научной деятельности. Заимствованный материал в обзоре ли-

тературы обозначен в работе ссылками. При создании модельной климатической 

аэродинамической трубы активное участие принимал Максимов Д.С. 

Структура диссертации. Диссертационная работа состоит из введения, че-

тырех глав, основных выводов, списка литературы из 139 наименований и прило-

жения, содержит 121 страницу машинописного текста, 55 иллюстраций и 5 таб-

лиц. 
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ГЛАВА 1. ОБЗОР ЛИТЕРАТУРЫ ПО ВОПРОСАМ ОБЛЕДЕНЕНИЯ 

ЭЛЕМЕНТОВ КОНСТРУКЦИИ АВИАЦИОННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ ПРИ 

ВИБРАЦИЯХ 

1.1 Проблема образования ледяных наростов на элементах конструкции 

авиационных двигателей 

Обледенение летательных аппаратов, начиная с 1980-х г., является объектом 

пристального внимания мирового научного сообщества, особенно в последние 

годы. 

Большой интерес к изучению процесса обледенения обусловлен его опас-

ными последствиями. Применительно к конструкции авиационного двигателя, 

проблема проявляется существенным образом в следующем: 

– Образование наледи на входных элементах двигателя, последующий ее 

отрыв и повреждение вылетевшей массой льда элементов двигателя, располагае-

мых далее по тракту; 

– Ухудшение эффективности работы лопастей вентилятора, спрямляющего 

аппарата, компрессора низкого и высокого давления из-за образовавшейся нале-

ди, которая затрудняет сжатие воздуха двигателем, что приводит к снижению тяги 

и/или мощности; 

– Снижение эффективности контроля над двигателем в условиях образова-

ния наледи на оптических датчиках, что может привести к потере мощности и/или 

нестабильности его работы; 

– Образование наледи на лопастях вентилятора, что может привести к не-

стабильному обтеканию, вращающемуся срыву потока и возникновению «флатте-

ра»; 

– Циклическое нагружение роторов и снижение их ресурса из-за асиммет-

ричного (неравномерного) нарастания и разрушения льда. 

Согласно публикации в журнале международной гражданской авиации 

IKAO [17] по данным ECCAIRS с 1970 по 2011 годы произошло 323 события, свя-
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занных с обледенением в воздухе элементов летательных аппаратов и авиацион-

ных двигателей. 

На рисунках 1.1-1.2 приведены данные за этот период об интенсивности 

воздушного движения, среднем уровне осадков, средних температур воздуха в со-

четании с числом авиационных происшествий по причине обледенения. 

  

(а)       (б) 

Рисунок 1.1: (а) – интенсивность воздушного движения в сочетании с чис-

лом авиационных происшествий по причине обледенения, (б) – распределение 

средних уровней осадков в сочетании с числом авиационных происшествий по 

причине обледенения [17]  

 

  

(а)       (б) 

Рисунок 1.2: (а) – распределение средних температур воздуха в сочетании с 

числом авиационных происшествий по причине обледенения, (б) – распределение 

случаев обледенения в полете на этапе захода на посадку [17] 

 

Исходя из анализа этих данных, наиболее подвержены обледенению в поле-

те суда на этапе захода на посадку в диапазоне между 5 °C и температурой замер-

зания, когда расхождение точки росы и температуры окружающего воздуха со-

ставляет менее 2 °C [17]. Так же обледенение возможно при попадании летатель-

ного аппарата в облака при температурах окружающего воздуха от -30  до +5 °С. 
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Для обеспечения безопасности полетов в условиях обледенения элементы 

конструкции летательных аппаратов защищают при помощи противообледени-

тельных систем.  

Работа практически всех современных типов противообледенительных сис-

тем летательных аппаратов связана с отбором воздуха или мощности от авиаци-

онного двигателя. Таким образом, повышение эффективности работы систем за-

щиты и, как следствие, безопасности полетов в условиях обледенения, неминуемо 

приводит к снижению эксплуатационных, экономических и экологических харак-

теристик авиационного двигателя.  

В настоящее время в авиационной отрасли сложилась ситуация, когда, с од-

ной стороны, ужесточаются требования к безопасности полетов в условиях обле-

денения, расширяя перечень условий негативного воздействия, а, с другой сторо-

ны, повышаются требования к экономичности и экологичности авиационных дви-

гателей. Данные требования являются в некотором смысле взаимоисключающи-

ми, и для удовлетворения современного уровня требований как безопасности по-

летов в условиях обледенения, так и минимального уровня воздействия на работу 

авиационного двигателя требуется создание инновационных энергоэффективных 

систем защиты от обледенения.  

Моделирование образования ледяных наростов и предотвращению обледе-

нения на элементах конструкции авиационной техники является сложной меж-

дисциплинарной научно-технической задачей. Для получения высокой точности 

конечного решения необходимо получить качественные решения аэродинамиче-

ских и гидравлических задач для течений воздуха с дозвуковыми и сверхзвуко-

выми скоростями, сопряженного теплообмена, фазового перехода и задач взаимо-

действия деформируемой конструкции с многофазным воздушным потоком. 

Одной из эффективных технологий защиты от обледенения является удале-

ние льда с защищаемой поверхности при помощи вибраций. Направление являет-

ся наиболее перспективным, так как на удаление льда с поверхности необходимо 

гораздо меньше энергии, чем на его плавление. 
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Исследование обледенения подразумевает неразрывность эксперименталь-

ных исследований и математического моделирования процессов (образования, 

таяния, разрушения и отрывов) обледенения на элементах летательных аппаратов. 

Для исследования условий возникновения и процессов формирования ледяных 

наростов, их разрушения в результате действия набегающего потока, вибраций и 

применения противообледенительных систем (ПОС), разрабатываются методы 

физического и численного моделирования. 

Экспериментальное исследование этой проблемы в существующих крупно-

габаритных климатических аэродинамических трубах осложняется высокой стои-

мостью испытаний. При этом отсутствуют методики создания модельных клима-

тических аэродинамических труб, которые необходимы для проведения большого 

объема экспериментальных работ по верификации численных моделей обледене-

ния при вибрациях. 

Разработка математических моделей, позволяющих моделировать удаление 

льда с поверхности с помощью вибраций, и малогабаритных климатических аэро-

динамических труб позволит существенно сократить стоимость и сроки разработ-

ки систем защиты от обледенения. 

 

1.2 Отечественные и зарубежные исследования процессов обледенения 

элементов конструкции авиационной техники без вибраций 

Ведущие мировые и российские центры, такие как Центральный институт 

авиационного моторостроения имени П.И. Баранова, Центральный аэрогидроди-

намический институт имени профессора Н.Е. Жуковского, ИТПМ СО РАН 

им. С.А. Христиановича, ИСП РАН им. В.П. Иванникова, NASA, ONERA и др., 

активно занимаются экспериментальными и теоретическими исследованиями в 

области обледенения элементов конструкции авиационной техники [18-139].  

В работе [19] рассмотрены различные виды обледенения летательных аппа-

ратов, выбраны и обоснованы  безразмерные параметры подобия, а так же пред-

ложена возможная конструктивная схема разомкнутой аэроклиматической трубы 

с рабочей частью закрытого типа для физического моделирования процессов об-
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леденения с размерами рабочей части закрытого типа 4×2,3×6 м. Отмечается от-

сутствие систематических исследований условий и физических процессов льдо-

образования и гидрофобизации поверхностей летательных аппаратов, отмечена 

необходимость постройки в России малогабаритной аэроклиматической трубы 

для экспериментального моделирования процессов обледенения в лабораторных 

условиях, отвечающей современным требованиям. В таблице 1.1 указаны извест-

ные аэроклиматические трубы в различных странах по состоянию на 2008 г. 

 

Таблица 1.1 Существующие КАДТ для экспериментального моделирования про-

цессов обледенения по данным 2008 г. 

Организа-

ция, страна 

Наиме-

нование 

КАДТ 

Размер рабочей 

части, м×м×м 

Ско-

рость, 

м/с 

Эффект. 

размер ка-

пель, мкм 

Влаго-

содержа- 

ние, г/м
3
 

Темпера-

тура, °C 

РЭЦ (Лат-

вия) 
Т-4 

2×1,5×5  

закрытая 
15−70 8÷35 0,25÷3 − 

РЭЦ (Лат-

вия) 
Т-5 3,4×2,6×4 до 100 10÷40 0,3÷2  −12 

ЦИАМ 

(Россия) 
С-1А ø1,5 м М ≤ 0,5 ∼30 2,5  −30 

NASA 

(CША) 
IRT 2,74×1,83×61 до 175 15÷50 0,2÷2,5 −32÷+4 

NRC (Ка-

нада) 
PIWT 3,1×6,1×12,2 до 54 15÷50 0,15÷2,5 −30÷+0 

CIRA 

(Италия) 
IWT 2,35×1,15×3,6 до 150 15÷250 0,15÷2 −40÷+35 

Предла-

гаемая ав-

торами 

[19] КАДТ  

(Россия) 

− 4×2,3×6 до 100 15÷100 0,15÷3 −40÷0 

 

16.11.2016 г. в ЦАГИ им. Н.Е. Жуковского была введена в эксплуатацию 

большая аэрохолодильная труба сезонного действия АХТ-СД. Воздушный поток 

в трубе создается вентилятором, который приводится в движение асинхронным 

электродвигателем переменного тока мощностью 1 МВт. Размер закрытой рабо-

чей части — 1×1×3 м, максимальная скорость потока − 150 м/с, рабочий диапазон 

температур — < 0 °С. 
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В настоящее время (2022-2023 гг.) в ИТПМ СО РАН им. С.А. Христианови-

ча создается многорежимная  аэроклиматическая труба МКАТ-1 с размером рабо-

чей части 0,3×0,3×1 м и мощностью 100 кВт. 

В патенте [20] для моделирования процессов обледенения описывается воз-

можный вариант реализации КАДТ замкнутого цикла. Отмечается необходимость 

установки системы охлаждения воздуха, блока форсунок для подачи воды в тру-

бу, устройства для их обогрева и устройства для осушения воздуха. 

В работе [21] проведено исследование влияние имитаторов льда, установ-

ленных на передней кромке крыла самолета, на его аэродинамические характери-

стики, приведено сравнение с испытаниями в аэродинамических трубах ЦАГИ. 

Представлены результаты численного моделирования в ANSYS FLUENT, описа-

но создание расчетных сеток с применением технологии вложения и стыковки 

различных сеточных областей для уменьшения потребного времени для проведе-

ния расчетов. В явном виде процесс обледенения не моделировался, были прове-

дены газодинамические расчеты с физически заданными имитаторами ледяных 

наростов. На рисунке 1.3 приведены распределения чисел Маха без имитаторов 

льда (слева) и с имитаторами льда (справа). 

   

Рисунок 1.3. Распределение значений числа Mаха 

 

Также рассмотрены поля значений коэффициента давления Cp, показана 

увеличивающаяся к концу крыла область отрыва потока (Рис. 1.4). 

 

Рисунок 1.4. Распределение значений Cp 
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Сравнение результатов численных газодинамических расчетов с экспери-

ментальными данными для варианта с установкой имитаторов льда показало ка-

чественную сходимость, но количественно значения отличаются в 1,34-1,75 раза 

(Рис. 1.5). 

 

Рисунок 1.5. Сравнение результатов расчетов с экспериментальными данными 

 

Возможно, такое расхождение обусловлено отсутствием моделирования в 

явном виде ледяных наростов для конкретных газодинамических условий прове-

дения вычислительного эксперимента.  

Также исследование влияния имитаторов льда на аэродинамические харак-

теристики приведено в публикации ЦАГИ [22], то есть моделировался только га-

зодинамический этап. 

Численное моделирование обледенения на поверхностях цилиндра и про-

филя крыла NACA 0012 было осуществлено в работе [23]. Газодинамическая мо-

дель обтекания твердого тела основана на уравнениях Навье – Стокса сжимаемого 

газа. Модель описывает движение капель. Процесс нарастания льда основан на 

методе, описывающем термодинамический процесс затвердевания переохлажден-

ных капель воды, ударяющихся о неподвижный предмет. 
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На рисунке 1.6 приведено сравнение результатов численного расчета разра-

ботанной в работе [23] модели с данными эксперимента NASA и результатами 

моделирования в программном комплексе LEWICE 1.6 на профиле NACA 0012 

[24]. 

 

 

Рисунок 1.6. Формы наростов на профиле NACA 0012 для смешанного режима 

обледенения: черная граница – экспериментальные данные NASA [24], зеленая 

граница – данные численного моделирования в LEWICE 1.6 [24], красная граница 

– данные численного моделирования в работе [23] 

 

Отмечено хорошее согласование между данными физического и вычисли-

тельного экспериментов. К недостаткам данного похода стоит отнести невозмож-

ность моделирования микронеровностей, а также наростов сложной формы (типа 

неровности «хвоста лобстера») в зонах с околонулевыми углами скольжения ка-

пель. 

В работах Приходько А.А. и Алексеенко С.В. [23, 25] отмечается, что имен-

но такие наросты оказывают более существенное влияние, чем «рогообразные». 

Также в этой работе представлена методика, позволяющая оценивать вероятность 

таких наростов, однако она не позволяет получить достаточно точные данные о 

характере наростов при появлении срыва потока на крыле. 

В исследовании [26] представлены результаты по нарастанию льда при тем-

пературах от -30 до -10 °С. В основу математической модели заложено требова-

ние инвариантности уравнений движения и условие подобия формы ледяных на-

ростов при изменении масштабного фактора.  
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В диссертации Амелюшкина И.А. [27] и серии работ [28-31] предложена 

физико-математическая модель и численный алгоритм расчета взаимодействия 

капель воды с телом, обтекаемым влажным аэрозольным потоком, а так же физи-

ко-математическая модель кристаллизации и критерий устойчивости переохлаж-

денной жидкости при ее ударе о поверхность летательного аппарата. Отмечена 

низкая устойчивость к обледенению гидрофобных поверхностей при скоростях 

потока выше 100 м/c. 

В исследовании [32] отмечается, что для комплексной аэродинамической 

оценки недостаточно только численного моделирования образования льда на 

профиле крыла, так как, несмотря на общепринятые методы моделирования льда, 

нет принятых на данный момент утвержденных методик, при которых численное 

моделирование проводится без физического эксперимента, особенно низких чис-

лах Рейнольдса. В работе представлены результаты экспериментального исследо-

вания, которые легли в основу высокоточной, полномасштабной базы данных аэ-

родинамических характеристик с ледяными наростами на профиле крыла NACA 

23012 при различных газодинамических параметрах. Рабочие испытания аэроди-

намического профиля проводились в крупногабаритной аэродинамической трубе 

ONERA F1 мощностью 9,5 МВт с использованием аэродинамического профиля 

NACA 23012 с хордой 1,8288 м в диапазоне чисел Рейнольдса от 4,5 ⋅10
6
 до 

16 ⋅10
6
 и диапазоне чисел Маха от 0,10 до 0,28. Однако, такое количество полно-

масштабных экспериментов потребовало огромных затрат в экономическом пла-

не. Вместе с тем, полученную базу данных сложно скоррелировать с другими аэ-

родинамическими профилями, что делает ее узкоприменимой. 

 

1.3 Отечественные и зарубежные исследования процессов обледенения 

элементов конструкции авиационной техники c вибрациями 

По сравнению с исследованиями процессов обледенения конструкции без 

обтекания газодинамическим потоком, исследований с обтеканием аэродинами-

ческого профиля существенно меньше. Из них большая часть – без вибраций, то-

гда как исследования при воздействии вибраций, посвященные описанию меха-
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низмов образования льда при вибрациях для различных амплитуд и частот, обна-

ружить не удалось. 

В работе [33] рассмотрен новый метод обледенения с ультразвуковой 

управляемой волной (UGW), характеризующийся низким потреблением энергии, 

малым весом, низкой стоимостью и простой заменой и обслуживанием. Рассмот-

рены некоторые исследования методов ультразвукового обледенения, в том числе 

теория ультразвукового обледенения, пьезоэлектрические материалы и преобра-

зователи, устройства, предназначенные для противообледенительной системы. 

Однако фундаментальные знания об ультразвуковой технологии защиты от обле-

денения все еще ограничены. Вместе с тем, нехватка фундаментальных исследо-

ваний ограничивает его применение данного метода в областях авиационной тех-

ники и ветроэнергетики, так как ультразвуковое обледенение как физически, так и 

численно было получено без моделирования набегающего потока на пластины и, 

в том числе, на профиль крыла. Для использования таких технологий необходимо 

проектирование миниатюрных преобразователей, которые на данный момент не 

созданы. 

Отмечено, что основываясь на теории ультразвукового обледенения, суще-

ствует три основных механизма сброса льда: механическое напряжение, тепловой 

эффект и кавитация. Однако в большинстве исследований основное внимание 

уделяется механическому воздействию, но другие два механизма, несомненно, 

требуют дальнейшего углубленного изучения. 

В исследовании [34] в лабораторных условиях были проведены физические 

эксперименты по обледенению композита. Основная часть ледяного слоя сброше-

на с ультразвуковой вибрацией с частотой 34,8 кГц за 3 минуты. Получено рас-

пределение напряжений на границе раздела между слоем льда и композитной 

подложкой. Результаты численного моделирования показали, что оптимальная 

частота составляла 36 кГц, что соответствовало экспериментальному значению. 

Экспериментально определена прочность адгезии льда на поверхности композита, 

которая составляет до 0,259 МПа. Обледенение было получено без моделирова-
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ния набегающего потока на композиционный материал. На рисунке 1.7 представ-

лена эскизная схема эксперимента на композитной пластине в условиях статики. 

 

Рисунок 1.7. Эскизная схема эксперимента с ультразвуковым обледенением на 

композитной пластине в условиях статики [34] 

 

В работе [35] теория и применение ультразвуковой системы обледенения 

обобщены в области обледенения лопаток ветряных турбин, обледенения линий 

электропередачи высокого напряжения и обледенения летательных аппаратов. 

Приведена эмпирическая формула соотношения между временем обледенения и 

толщиной слоя льда, потреблением энергии на единицу площади и соотношением 

между потреблением энергии и толщиной слоя льда.  

В работе [36] приводится обзор существующих технических средств и ме-

тодов борьбы с обледенением летательных аппаратов. Рассматриваются вопросы 

создания современных систем контроля обледенения самолета. Отмечено, что 

наиболее перспективными для использования являются электроимпульсные про-

тивообледенительные системы, интегрированные в систему управления летатель-

ного аппарата, управление которыми осуществляется на базе применения средств 

вычислительной техники и предусматривает программное воздействие на харак-

теристики подаваемых на индуктор импульсов. Отмечена важность исследования 

влияния характеристик импульсного воздействия на обшивку самолета. 
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В патенте [37] приводится совмещенный вариант вибрационной и тепловой 

противообледенительной системы. Для предотвращения обледенения в лобовой 

части поверхности конструктивных элементов летательных аппаратов предлага-

ется установка акустических резонаторов. Во время полета при контакте с набе-

гающим потоком воздуха в резонаторах генерируются высокочастотные ударные 

волны, что приводит к необратимому преобразованию кинетической энергии в 

тепловую и к разогреву резонаторов. Вследствие этого конструктивные элементы, 

в которых они установлены, разогреваются до температуры таяния льда. Это по-

зволяет предотвратить обледенение поверхностей, подверженных ему. Но уста-

новка таких устройств на лобовых частях авиационных элементов может привес-

ти к изменению аэродинамики, что является негативным фактором. При этом в 

патенте не приводится эскиз устройства. 

В работе [38] рассматривается анализ экспериментальных данных вибраци-

онного состояния газотурбинного двигателя при обледенении. Процесс сброса 

льда достигается за счет перегазовок, т.е. резкого повышения и дальнейшего по-

нижения оборотов двигателя. Таким образом, показано влияние центростреми-

тельного ускорения на процесс сброса льда. При этом не рассмотрено влияние 

вибраций на обледенение при постоянной виброскорости, не приведены способы 

снижения массы льда за счет подбора амплитуд и частот вибраций без перегазов-

ки. 

 

1.4 Программные комплексы инженерного анализа процессов обледенения 

Математическое моделирование процессов обледенения, с точки зрения 

реализации, сложный процесс, поскольку требует использования нестационарных 

уравнений в постановке Навье-Стокса, замыкаемые уравнениями турбулентности, 

непрерывности и соотношений для учета движения капель с их коагуляцией и 

распадом на частицы [23]. При этом необходимо учитывать процессы теплообме-

на и фазовые переходы. На сегодняшний день существуют отечественные и зару-

бежные численные реализации математических моделей процессов обледенения. 
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Двухмерными реализациями моделей обледенения являются LEWICE 2D 

(США) [24]; ONERA (Франция) [39]; TRAJICE2D (Объединенное Королевство) 

[40]; CANICE (Канада) [41, 42]; CIRA (Италия) [43]; 2DFOIL-ICE (Нидерланды) 

[44]. 

Исследователи из Франции (ONERA) [45, 46], модифицировали свой алго-

ритм в 2D и 3D вариантах, но так и не получили решений, качественно согласо-

ванных с формой льда при физическом эксперименте, хотя осаждение капель ал-

горитм моделировал корректно. В программе LEWICE [24] по сравнению с дру-

гими алгоритмами дополнительно учитывается поверхностное натяжение, что да-

ет возможность оценки количества воды, основываясь на числе Вебера.  

Некоторые из них доработаны до трехмерных моделей, но при этом не мо-

гут определять точки отрыва потока, поэтому дают менее точные результаты по 

сравнению с алгоритмом FENSAP-ICE 3D, основанном на уравнениях Навье-

Стокса [47], однако позволяют получить решение намного быстрее. При модели-

ровании движения границы льда используется метод биссектрис, предложенный в 

[42]. 

В РФ авторы Кошелев К.Б., Мельникова В.Г. и Стрижак С.В. (ИСП РАН 

им. В.П. Иванникова) разработали на базе открытого пакета OpenFoam v1912 но-

вый решатель iceFoam [48], позволяющий получать формы ледяных наростов в 

2D и 3D постановках на основе Эйлерово-Лагранжева подхода. 

Также появились отечественные реализации моделирования процесса обра-

зования льда на базе программных продуктов ЛОГОС [49, 50], FlowVision [51, 52] 

и IceVision [53, 54]. 

Известные на текущий момент численные реализации не позволяют адек-

ватно моделировать скол льда, хотя для некоторых тестовых примеров такая воз-

можность реализована в Ice shedding FENSAP-ICE [55]. 

Моделирование обледенения в FENSAP-ICE 3D не получило большой по-

пулярности в связи с недостаточным количеством верификационных исследова-

ний, хотя пример решения задачи обледенения в FENSAP-ICE 3D совместно с 

ANSYS CFX представлен исследователями из Луизианы в [56]. Но, вместе с тем в 
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журнале международной гражданской авиации IKAO [17] упоминается алгоритм 

FENSAP-ICE 3D, как особо перспективный среди численного моделирования об-

леденения твердых тел. 

Зачастую в исследовательской практике используются системы инженерно-

го анализа ANSYS CFX или ANSYS FLUENT для обтекания тел с имитаторами 

льда, где для прогнозирования обледенения могут использоваться данные о тем-

пературе, влажности, скорости движения и прочих газодинамических параметрах, 

так как напрямую моделирование фазового перехода «вода-лед» в данных про-

граммных решениях не осуществляется [57]. 

 Для проведения вычислительных экспериментов настоящей диссертацион-

ной работы по расчету процессов обледенения на элементах конструкции авиаци-

онной техники при вибрациях выбран программный комплекс FENSAP-ICE 3D, 

как один из наиболее доступных на момент начала работ и точно описывающих 

процессы обледенения. Была проведена верификация с известными натурными 

экспериментами. 

В качестве аппаратного обеспечения для вычислительных экспериментов 

использовались ресурсы высокопроизводительного вычислительного комплекса 

ПНИПУ, имеющего следующие технические характеристики [58]: 

– 95 вычислительных узлов; 

– 62 восьмиядерных процессоров «Intel Xeon E5-2680» (всего 480 ядер); 

– 128 четырехядерных процессоров «Barcelona-3» (всего 512 ядер); 

– пиковая производительность 24,096 Тфлопс; 

– производительность в тестовом пакете Linpack 78%; 

– объем системы хранения информации 27 ТБ;  

– объем оперативной памяти 5888 Гбайт (128 Гбайт/узел с процессорами 

Intel Xeon E5-2680, 32 Гбайт/узел с процессорами Barcelona-3). 

– система хранения данных 10 ТБ; 

– 12 вычислительных модулей GPU NVIDIA Tesla M2090 (512 ядер, 6GB). 
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Выводы по главе 

1. При изучении процессов обледенения в мировой практике используется 

совместно физический и численный эксперимент ввиду сложности и междисцип-

линарности процесса; 

2. Потребная мощность существующих в России аэродинамических труб 

для моделирования обледенения составляет не менее 1 МВт (создается 100 кВт), 

что требует значительных материальных затрат на проведение экспериментов; 

3. Исследования противообледенительных систем ведутся в основном в на-

правлении нагрева поверхностей, что увеличивает отбор полезной мощности от 

авиационного двигателя. Также исследуются гидрофобные покрытия, но они не-

достаточно эффективны при скоростях потока выше 100 м/с [27]. Вместе с тем, 

вибрационные (импульсные) противообледенительные системы исследованы не-

достаточно; 

4. Отсутствуют исследования, в которых выявлены значимые факторы, 

влияющие на массу, форму льда и аэродинамические характеристики профиля 

при вибрациях; 

5. Не обнаружено публикаций, где подробно представлены методики чис-

ленного моделирования процесса обледенения с учетом изменения скорости, дав-

ления, температуры воздуха, угла атаки аэродинамического профиля, водности 

потока, экспозиции в потоке с учетом вибраций; 

6. Не удалось обнаружить исследования, посвященные описанию механиз-

мов и количественных зависимостей параметров обледенения элементов авиаци-

онных двигателей от характеристик вибраций; 

7. Анализ существующих подходов к численному моделированию обледе-

нения, показал, что для получения близких к физическим экспериментам резуль-

татов необходимо использование трехмерной постановки задачи с прямым моде-

лированием контуров ледяных наростов, которые образуются вследствие ударов 

капель об аэродинамический профиль, процессов аккреции и сублимации льда, 

испарения жидкой пленки, а также переноса жидкости по поверхности профиля. 

При этом для моделирования обтекания в безграничном пространстве необходимо 
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обеспечить отсутствие влияния удаленности граничных условий на газодинами-

ческие параметры потока вблизи профиля [13]. 
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ГЛАВА 2. ЧИСЛЕННОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ ПРОЦЕССОВ 

ОБЛЕДЕНЕНИЯ ПРИ ВИБРАЦИЯХ. ПОДГОТОВКА И ПРОВЕДЕНИЕ 

ВЫЧИСЛИТЕЛЬНОГО ЭКСПЕРИМЕНТА 

2.1 Система допущений 

Для проведения расчетно-экспериментального моделирования процессов 

обледенения аэродинамического профиля без вибраций и при вибрациях сформу-

лирована система допущений для постановки и проведения вычислительных экс-

периментов: 

1. Газодинамические процессы рассматриваются в трехмерной нестацио-

нарной постановке с подвижными границами; 

2. Гидродинамические процессы рассматриваются в трехмерной нестацио-

нарной постановке с подвижными границами; 

3. Обледенение рассматривается в трехмерной нестационарной постановке 

с подвижными границами; 

4. Движение границы ледяных наростов на аэродинамическом профиле рас-

сматривается как совокупность относительного движения переохлажденной жид-

кости на стенке вследствие действия набегающего аэродинамического потока с 

последующей ее кристаллизацией, а также переносного движения конструкции 

вследствие вибрации; 

5. Не моделируется скол льда ввиду сложности процесса [55]. Принимается, 

что весь образовавшийся в процессе эксперимента лед может отколоться от мо-

дельного воздухозаборника и попасть на вход в авиационный двигатель; 

6. Рассматривается многофазная среда – газ, жидкость, лед; 

7. Учитывается гравитация; 

8. Газ является несущей, а жидкость – несомой средой; 

10. Газ является вязким и сжимаемым; 

11. Для газа применяется модель турбулентности Спаларта-Аллмараса, ко-

торая позволяет с достаточной точностью разрешать пограничный слой для задач 

внешнего обтекания. Обоснованность выбора данной модели, в том числе, связана 
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с тем, что при динамическом перестроении сеточной модели для проведения по-

вторных расчетов газодинамики обтекания ледяных наростов сложной невыпук-

лой формы возможно снижение сглаженности и резкое изменение градиента раз-

меров конечных элементов. При этом модель Спаларта-Аллмараса в сравнении с 

k  и k  моделями турбулентности менее чувствительна к численным ошиб-

кам при расчете на подобных сеточных моделях и позволяет учитывать шерохо-

ватость стенки аэродинамического профиля [59, 60]; 

11. Жидкость несжимаема, так как процессы рассматриваются при низких-

давлениях; 

12. Жидкость в потоке газа рассматривается в виде монодисперсных капель, 

учитываются процессы дробления и коагуляции. Среднеарифметический диаметр 

капель принимается постоянным и равен 20 мкм согласно требованиям части 25 

Авиационных Правил [61]; 

13. Жидкость, вступившая в контакт с поверхностью аэродинамического 

профиля, рассматривается как тонкая жидкая пленка, которая способна переме-

щаться вследствие сдвиговых напряжений, создаваемых движением газодинами-

ческого потока, испаряться и отрываться от аэродинамического профиля; 

14. Учитывается шероховатость стенок профиля [62];  

15. Стенки аэродинамического профиля является адиабатическими, учиты-

вается шероховатость; 

16. Учитываются процессы аккреции и сублимации льда, испарение жидкой 

пленки; 

17. Не учитывается аэроупругость конструкции аэродинамического профи-

ля ввиду большой жесткости передней кромки; 

18. Ввиду малости не учитываются электромагнитные процессы; 

19. Ввиду малости не учитывается содержание примесей в среде; 

Моделируемый численно в настоящей работе процесс образования льда на 

обтекаемом профиле, включает в себя следующие этапы: 

1. Обтекание профиля газодинамическим потоком; 

2. Осаждение (улавливание) на профиле мелкодисперсных частиц воды; 
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3. Процесс образования ледяных наростов на аэродинамическом профиле; 

4. Обтекание частично обледеневшего профиля газодинамическим потоком; 

5. Осаждение (улавливание) на аэродинамическом профиле и на образовав-

шихся ледяных наростах мелкодисперсных частиц воды; 

6. Процесс образования ледяных наростов на профиле и ледяной корке; 

7. Повтор пп. 4-6. 

2.2 Математическая модель 

В соответствии с системой ограничений и допущений принята математиче-

ская модель, реализующая совокупность протекающих физических процессов при 

обледенении в 5 этапов: 

1. Газодинамический этап; 

2. Гидродинамический этап; 

3. Этап обледенения; 

4. Этап перестроения сеточной модели; 

5. Этап перемещения поверхности профиля. 

Совокупность представленных этапов определяет математическую модель 

процессов обледенения обтекаемого профиля при соответствующем замыкании 

начальными и граничными условиями [63, 64]. 

При моделировании газодинамических процессов применяется математиче-

ская модель, базирующаяся на системе осредненных по Рейнольдсу уравнений 

Навье-Стокса, замыкаемая уравнениями состояния идеального сжимаемого газа и 

турбулентности, а также начальными и граничными условиями.  

Система уравнений Навье-Стокса представляет совокупность следующих 

уравнений [65-67]: 

–  Уравнение непрерывности или баланса массы в эйлеровой постановке: 

  0,г
г г

t





  


V   

где г  – плотность газа; гV  – вектор скорости газодинамического потока; t  –

время. 

–  Уравнения баланса импульса в эйлеровой постановке: 
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где P  – статическое давление; τ – тензор вязких напряжений, определяемый со-

отношением: 

2
,
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τ V V V   

где г  – динамическая вязкость газа; К  – дельта Кронекера. 

–  Закон сохранения энергии: 
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где 
*H  – полная энтальпия торможения газа; гT  – статическая температура газа; 

  – удельная теплопроводность. 

Система уравнений замыкается определяющими соотношениями состояния 

для энтальпии и давления газа: 

0 ,г гP R T   

,p гdH c dT   

где pc  – изобарная теплоемкость газа; 0R  – универсальная газовая постоянная. 

В качестве модели турбулентности была использована модель Спаларта-

Аллмараса [68-70], являющаяся однопараметрической моделью, которая позволя-

ет с достаточной точностью разрешать пограничный слой для задач внешнего об-

текания. Обоснованность выбора данной модели, в том числе, связана с тем, что 

при динамическом перестроении сеточной модели для проведения повторных 

расчетов газодинамики обтекания ледяных наростов сложной невыпуклой формы 

возможно снижение сглаженности и резкое изменение градиента размеров конеч-

ных элементов. При этом модель Спаларта-Аллмараса в сравнении с k  и k  

моделями турбулентности менее чувствительна к численным ошибкам при расче-

те на подобных сеточных моделях и позволяет учитывать шероховатость стенки 

профиля [59, 60]. 
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На следующем, гидродинамическом этапе моделирования обледенения про-

исходит осаждение капель на аэродинамическом профиле, при этом определяется 

их концентрация. Ниже представлена совокупность уравенений: 

– Уравнение непрерывности или баланса массы в эйлеровой постановке: 

  0,к
t





  


V   

где   – среднее значение объемной доли жидкой фазы; кV  – скорость капли. 

– Уравнения баланса импульса в эйлеровой постановке: 

 
    2
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к к г к

к

С

t K Fr

  
 



  
       

  

V
V V V V  (2.1) 

где DС  – коэффициент аэродинамического сопротивления; Reк  – число Рей-

нольдса капель; K  – инерционный параметр капель; Fr  – локальное число Фру-

да; к  – плотность капли. 

Коэффициент аэродинамического сопротивления определяется следующим 

соотношением: 

, ,

2 ,A
D

г г

D
С

V A   

   

где AD  – модуль силы поверхностного натяжения капли; ,г   – невозмущенная 

плотность потока газа (на расстоянии в бесконечность); ,гV   – невозмущенная 

скорость потока газа (на расстоянии в бесконечность); A  – площадь поверхности 

капли. 

Соотношение для числа Рейнольдса капель Reк  представлено в следующем 

виде: 

,
Re 2 ,

к к г г к

к

г

d V



 


V V
  

где кd  – диаметр капли. 

Инерционный параметр капель K  определяет зависимость отношения 

плотности к  и диаметра капель кd , невозмущенной скорости потока газа ,гV   к 

хорде аэродинамического профиля b  и динамической вязкости газа г : 



34 

2

,
,

18

к к г

г

d V
K

b






   

Локальное число Фруда Fr  определяется соотношением: 

,
,

гV
Fr

b g


   

где g  – ускорение свободного падения. 

Правую часть уравнения баланса импульса (2.1) физически можно интер-

претировать как сопротивление капли, за которое отвечает первое слагаемое. При 

этом второе слагаемое определяет действие силы плавучести и силы тяжести. 

Коэффициент локального осаждения жидкой фазы на поверхность (  ), не-

обходимый при расчете льдообразования определяется соотношением: 

,

к

гV




 

 
V n

, (2.2) 

где   – обводненность набегающего потока на входе в расчетную область; 

n  – нормаль к поверхности. 

Скорость жидкой пленки пV  вблизи поверхности обтекаемого тела является 

функцией от пространственных координат в плоскости рассматриваемой поверх-

ности  1 2,x x xx  и нормали к поверхности обтекания y  (Рис. 2.1).  

 

Рисунок 2.1. Схема протекающих физических процессов  

при образовании льда на поверхности профиля 
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Введем линейный профиль для скорости жидкой пленки, которая ориенти-

рована нормалью от стенки профиля, вблизи которого нулевая скорость. Тогда 

скорость жидкой пленки можно определить следующим образом: 

   , ,п г

п

y
y


V x τ x   

где п  – вязкость жидкой пленки,  гτ x  – вектор напряжения сдвига газодинами-

ческим потоком, который является основной движущей силой для жидкой плен-

ки. 

Это гипотеза подтверждена толщиной водной пленки, редко превышающей 

10 мкм при экспериментальном моделировании обледенения [71]. 

Осредняя скорость жидкой пленки по ее толщине, получим выражение для 

средней скорости пленки пV : 

     
0

1
, , ,

2

пh п
п п г wall

п п

h
V y y dy

h 
 x V x τ x   

где пh  – толщина жидкой пленки на поверхности обтекаемого тела. 

Выражение для средней скорости пленки пV  необходимо для разрешения 

последующего этапа, непосредственно связанного с процессом образования льда 

на поверхности обтекаемого тела. 

Математическая постановка для этапа обледенения на поверхности аэроди-

намического профиля, представлена совокупностью балансовых уравнений: 

– Уравнение баланса массы в эйлеровой постановке: 

  , ,п
к п п г испарения льда

h
V h V m m

t
  

 
      

    

где   – обводненность набегающего потока (абсолютная влажность);   – коэф-

фициент локального осаждения жидкой фазы на поверхность; испаренияm  –

 локальная скорость изменения массы испарения жидкой фазы в условиях конвек-

ции потока; льдаm  – локальная скорость изменения массы льда. 
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Три члена в правой части определяют, соответственно, массоперенос за счет 

падения капли воды (источник для тонкой водной пленки), испарение и массу 

льда. 

– Закон сохранения энергии: 

   

   

2

, ,
2

,
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где пc  – удельная теплоемкость жидкой фазы; льдаc  – удельная теплоемкость льда; 

пT  – температура жидкой фазы; iT  – равновесная температура на границе раздела 

фаз (газ / жидкость / лед / профиль); испаренияL  – удельная теплота испарения жид-

кой фазы; плавленияL  – удельная теплота плавления льда;   – коэффициент тепло-

проводности. 

Три члена в правой части определяют передачу тепла, создаваемую падаю-

щими переохлажденными каплями воды, путем испарения и аккреции льда. По-

следний член выражает конвективный тепловой поток. 

Система отношений совместимости доопределяет описанную выше систему 

уравнений: 

0,

0,

0,

0.

п

льда

п п
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h

m

h T

m T








 







 (2.3) 

 

Система неравенств (2.3) позволяет исключить при дальнейшем моделиро-

вании ситуации возможного образования жидкой фазы на поверхности профиля, 

когда равновесная температура ниже точки росы (менее 0 °С), и ситуации образо-

вания льда, если температура жидкой пленки выше 0 °С. 

Но при этом возможны и другие условия образования льда даже в случае, 

если локальная температура поверхности выше нуля – за счет охлаждения испа-

рением смеси льда и воды. 
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Фазовый переход в ячейке происходит в случае подвода или отвода энергии 

от соседней ячейки в большем количестве.  

Согласно принятой системе допущений движение конструкции при обледе-

нении рассматривается как совокупность переносного движения конструкции 

вследствии вибрации и относительного движения границы обледенения за счет 

образования льда.  

Перестроение сеточной модели вследствие приращения льда, т.е. изменения 

границы обтекаемого аэродинамического контура, основано на схеме перемеще-

ния узлов, также называемой узловым перераспределением [72]. 

Как показано на рисунке 2.2, участок сеточной модели можно рассматри-

вать как совокупность пружин с 4-мя константами жесткости. Положение i-того 

узла сетки можно интерпретировать как решение задачи минимизации потенци-

альной энергии.  

 

Рисунок 2.2. Движение узлов сеточной модели [72] 

 

 
2

min min
i j

I i j ij
x x

j

P k  x x   

где IP  – потенциальная энергия четырех пружин, имеющих общий узел I, 

ijk – соответствующие четыре константы жесткости. 

Положение узла I изменяется согласно выражению [72]: 
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где   – параметр релаксации. 

Для явного учета вибрации аэродинамического профиля вся сеточная мо-

дель движется жестко как единое целое в рамках лагранжевого подхода. Газоди-

намические параметры пересчитываются с учетом перемещения границы обледе-

нения по гармоническому закону: 
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При этом на внешних границах сеточной модели реализуется граничное ус-

ловие на бесконечности на основе определения инвариантов Римана [73] для ис-

ключения отражающих волн. Это позволяет граничным узлам на внешних грани-

цах переключаться между состояниями притока и оттока газа во время движения 

сеточной модели. 

 

2.3 Выбор метода решения 

Для численного моделирования обтекания профиля газодинамическим по-

током и описания осаждения капель на профиле выбран метод конечных объемов 

(МКО), описанный в [74] для дискретизации уравнений гидрогазодинамики. В 

МКО используется интегральная постановка законов сохранения массы, импуль-

са, энергии и др. Балансовые соотношения записываются для небольшого кон-

трольного объема, представленного одной ячейкой сеточной модели. Дискретная 

форма соотношенией определяется суммированием по всем граням выделенного 

объема потока массы, импульса, энергии и тд. Так как интегральная форма зако-

нов сохранения не вносит ограничения на форму контрольного объема [75], МКО 

возможно применять для дискретизации математической модели, приведенной в 

разделе 2.2, в случае использования неструктурированной сетки с различной 

формой ячеек, что необходимо при моделировании обтекания перестроенной се-
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точной модели с образованием ледяных наростов сложной формы. Применение 

МКО для сложной геометрии расчетной области при численном моделировании 

описано в работах [63, 76]. 

 

2.4 Геометрическая и сеточная модели 

Экспериментальные исследования обледенения передней кромки модельно-

го воздухозаборника АД как правило проводят в аэродинамических трубах не на 

конструкции воздухозаборника, а на сегменте аэродинамического профиля с ис-

ходной передней кромкой воздухозаборника (Рис. 2.3) 

 

Рисунок 2.3. Переход от воздухозаборника к аэродинамическому профилю 

 

Поэтому исследования проводились на аэродинамическом профиле 

NACA 0012, для которого известны результаты физических экспериментов NASA 

на некоторых режимах без вибраций, использованные для верификации [24]. Про-

ведена серия расчетов по оценке влияния различных факторов на форму ледяных 

наростов, аэродинамические характеристики и массу льда. 

Для обеспечения отсутствия влияния удаленности граничных условий на га-

зодинамические параметры потока вблизи аэродинамического профиля расстоя-
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ния до граничных условий «вход» и «выход» в 50 раз больше его хорды. Геомет-

рически условие «вход» моделируется скругленным для снижения скошеннности 

сеточной модели. 

Для моделирования ледяных наростов вблизи аэродинамического профиля 

необходимо обеспечить ненулевой градиент скорости газодинамического потока, 

выбрав корректную толщину первого пристеночного слоя и коэффициент разря-

жения элементов вблизи стенки. 

Вместе с тем, в процессе моделирования происходит динамическое пере-

строение сеточной модели вследствие образования ледяных наростов и повторные 

газогидродинамические расчеты на перестроенных моделях, что накладывает до-

полнительные ограничения на качество сетки. 

В связи с этим, для качественного построения сеточной модели в расчетной 

газодинамической области использован программный продукт ICEM CFD, осно-

ванный на языке программирования STL. Сеточная модель являются трехмерной, 

структурированной и гексагональной, созданной с применением блочной тополо-

гии C-grid с необходимыми сгущениями и разряжениями конечных элементов 

(Рис. 2.4). 

Для выбранной модели турбулентности Спаларта-Аллмараса [59, 68, 69] 

примем безразмерное расстояние до стенки 1y  . 

Для расчета величины первого пристеночного элемента S имеем следую-

щие исходные данные: 

– максимальная скорость (V ) составляет 150 м/с; 

– давление воздуха ( P ) составляет 90760 Па; 

– температура потока (T ) составляет -12,6 °С; 

– динамическая вязкость воздуха ( ) при -12,6 °С составляет 1,66⋅10
-5

 Па⋅с; 

– хорда (b ) профиля крыла по потоку составляет 0,3 м; 

– универсальная газовая постоянная ( R ) составляет 8,31446 Дж/Моль⋅К; 

– молярная масса воздуха ( M ) составляет 0,02897 кг/моль. 
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(а) 

 
(б) 

 
(в) 
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(г) 

Рисунок 2.4. Сеточная модель для расчетов обледенения аэродинамического про-

филя NACA 0012: (а) – общий вид, (б) – укрупненный вид, 

(в) – вблизи стенки, (г) – вблизи передней кромки 

 

Величина первого пристеночного элемента S определяется следующим 

соотношением: 

y
S

V





 
 


,      (2.4) 

где   – плотность воздуха; V  – скорость сдвигового течения вблизи стен-

ки. 

Плотность воздуха и скорость сдвигового течения вблизи стенки аэродина-

мического профиля определяются следующими соотношениями: 

M P

R T






, 

7

0,026

2 Re
V V  


 , 

где Re  – число Рейнольдса, определяемое соотношением: 

Re
V L



 
 . 

Подставив в выражение (2.4) соответствующие величины, получим значе-

ние толщины первого пристеночного слоя 2,74⋅10
-7

 м. 
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Для плавного перехода к разряжению сетки и корректного ее перестроения 

в процессе расчета коэффициент роста составил 1,15. 

На рисунке 2.5 представлена перестроенная в соответствие с формой ледя-

ных наростов в процессе расчета сеточная модель. 

 

Рисунок 2.5. Перестроение сеточной модели при обледенении 

 

2.5 Оценка сходимости 

Сходимость газодинамического этапа определялась достижением средне-

квадратичных отклонений (невязок / функций RMS) массы, импульса, энергии и 

турбулентности значений 10
-9

, при этом разница между массовыми расходами на 

входе и выходе из расчетоной области не превышала 10
-5

 кг/с. 

Сходимость гидродинамического этапа определялась достижением функции 

RMS значений ниже 10
-8

, а также изменением коэффициента интегрального осаж-

дения жидкой фазы на поверхность (
* ) менее, чем 10

-10
. Коэффициент инте-

грального осаждения рассчитывается через коэффициент локального осаждения 

(2.2) и определяется соотношением: 

*
dA

L


  


, 

 

где A  – площадь поверхности. 
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Сходимость этапа обледенения определялась изменением температуры по-

верхности не более 10
-14

 градуса, толщины льда не более 10
-14

 м и изменением вы-

соты жидкой пленки менее 10
-20

 м. 

Время одного параллельного расчета обледенения с учетом вибрации на уз-

ле высокопроизводительного вычислительного комплекса ПНИПУ (пиковая про-

изводительность 24 ТФлопс)  составило от 2-х часов до 5-х суток в зависимости 

от частоты вибраций. 

Основным параметрами, влияющими на  качество сеточной модели для 

проведения численных экспериментов по обледенению профиля крыла являются 

соотношение сторон элемента, значения углов ячейки и детерминанта в зоне пе-

редней кромки. Проводилась адаптация сеточной модели в сторону равномерного 

изменения зон сгущения и разряжения. Принималось, что численный эксперимент 

считается сеточно сошедшимся, если газогидродинамические результаты, а также 

форма полученного льда не изменялись при дальнейшем уменьшении размера ко-

нечных элементов (Рис. 2.6). 

 

Рисунок 2.6. Сеточная сходимость 
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На рисунке 2.7 представлена кинограмма образования льда. 

  

  

  

t = 0 с t =10 с 

t = 20 с t = 30 с 

t = 40 с t = 50 с 
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Рисунок 2.7. Кинограмма образования льда 

 

2.6 План проведения вычислительных экспериментов 

Разработан план вычислительных экспериментов для оценки влияния ско-

рости, давления, температуры, водности газодинамического потока, угла атаки 

аэродинамического профиля и экспозиции профиля в потоке на обледенение при 

одновременном изменении только одного параметра при прочих равных 

(Табл. 2.1). 

t = 60 с t = 70 с 

t = 80 с t = 90 с 
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Таблица 2.1. План проведения вычислительных экспериментов 

№ 

вар-та 
Vг, м/с Pг, Па Tг, °C αLWC, г/м

3
 α,° tобледения, с 

1 

(базо-

вый) 

129 90760 -12,6 0,50 4 120 

2 150 90760 -12,6 0,50 4 120 

3 110 90760 -12,6 0,50 4 120 

4 129 20000 -12,6 0,50 4 120 

5 129 70000 -12,6 0,50 4 120 

6 129 50000 -12,6 0,50 4 120 

7 129 90760 -8,0 0,50 4 120 

8 129 90760 -18,0 0,50 4 120 

9 129 90760 -12,6 0,25 4 120 

10 129 90760 -12,6 0,75 4 120 

11 129 90760 -12,6 0,50 0 120 

12 129 90760 -12,6 0,50 2 120 

13 129 90760 -12,6 0,50 8 120 

14 129 90760 -12,6 0,50 4 90 

15 129 90760 -12,6 0,50 4 60 

 

, ,г г гV P T – скорость, давление и температура газодинамического невозму-

щенного потока; 

п
LWC

m

V
   – водность потока (абсолютная влажность),  

где пm  – масса водяного пара, V – объем воздуха; 

Величину абсолютной влажности через относительную можно выразить, 

используя уравнение Менделеева-Клапейрона: 

п
LWC

п г

m e

V R T
   , 

 где 
100

 e
e


  – количество водяного пара в воздухе, ККгДжRп  5,461  – 

газовая постоянная для водяного пара, e – количество водяного пара в насыщен-

ном состоянии,  – относительная влажность [%]; 

  – угол атаки профиля крыла; 

яобледенениt – время обледенения. 
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Диаметр капель составляет 20 мкм для всех расчетных вариантов, согласно 

принятым нормам части 25 Авиационных правил [61]. 

 

Выводы по главе 

1. Релизована математическая модель, позволяющая учесть динамическую 

компоненту механизма обледенения при движении конструкции аэродинамиче-

ского профиля одновременно с движением набегающего газодинамического по-

тока; 

2. Математическая модель реализована в 5 этапов: газодинамический этап, 

гидродинамический этап, этап обледенения, этап перестроения сеточной модели и 

этап перемещения поверхности профиля; 

3. Движение конструкции при обледенении рассматривается как совокуп-

ность переносного движения конструкции вследствии вибрации и относительного 

движения границы обледенения за счет образования льда; 

4. Численное моделирование проводилось методом конечных объемов на 

базе программной реализации FENSAP, которая доработана для возможности 

учета вибраций конструкции по гармоническому закону при обледенении. 
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ГЛАВА 3. ЧИСЛЕННОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ ПРОЦЕССОВ 

ОБЛЕДЕНЕНИЯ ПРИ ВИБРАЦИЯХ. АНАЛИЗ РЕЗУЛЬТАТОВ 

ВЫЧИСЛИТЕЛЬНЫХ ЭКСПЕРИМЕНТОВ 

3.1 Влияние скорости потока 

На первом этапе проведена оценка влияния скорости потока на форму ледя-

ных наростов при прочих неизменных параметрах. 

Согласно плану ВЭ (табл. 2.1) проведено численное моделирование для 

скоростей набегающего потока 110, 129, 150 м/с. 

Условия проведения экспериментов следующие: 

Параметр 
ВЭ №3 при 

Vг = 110 м/с 

ВЭ №1 при 

Vг = 129 м/с 

ВЭ №2 при 

Vг = 150 м/с 

М 0,340 0,399 0,464 

Re 2,42⋅10
6
 2,84⋅10

6
 3,30⋅10

6
 

Vг, м/с 110 129 150 

Pг, Па 90760 90760 90760 

Tг,°C -12,6 -12,6 -12,6 

αLWC, г/м
3
 0,50 0,50 0,50 

φ, % 100 100 100 

α,° 4 4 4 

dк, мкм 20 20 20 

hш, мкм 3,5 3,5 3,5 

t, с 120 120 120 

b, м 0,3 0,3 0,3 

Вибрации нет нет нет 

На рисунке 3.1 представлены формы льда для различных скоростей потока: 

 

Рисунок 3.1. Влияние скорости потока на форму льда 
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Формы ледяных наростов качественно схожи, для каждого из расчетных ва-

риантов наблюдается выраженный «рогообразный» нарост, увеличивающийся по 

толщине с возрастанием скорости. 

На рисунке 3.2 представлено распределение температуры на внешней по-

верхности обледеневшего аэродинамического профиля при Vг = 110 м/с, приведе-

но сопоставление с геометрией ледяных наростов. 

Можно выделить следующие 5 зон обледенения: 

Зона I – характеризуется плавным повышением температуры от исходного 

значения на профиле крыла, равного -7,2 °C до 0 °C, образуется ровный слой льда 

с наличием переохлажденной жидкой пленки; 

Зона II – характеризуется скоплением переохлажденной до -7,2 °C жидкой 

фазы на льду в связи невыпуклостью геометрии ледяного нароста относительно 

направления набегающего потока. 

Зона III – характеризуется нулевыми значениями температур на поверхно-

сти, т.е. образуется только лед без жидкой фазы. Область находится между двумя 

«рогообразными» наростами.  

Зона IV – характеризуется плавным снижением температуры до -5,0 °C 

вследствие появления переохлажденной жидкой пленки. В конце зоны на ледяном 

выступе наблюдается участок с чистым льдом, так как вся жидкая фаза движется 

в углубление под действием набегающего потока; 

Зона V – характеризуется резким понижением температуры до -7,2 °C, на 

которой жидкая пленка продолжает движение, при этом ледяные наросты утонь-

шаются.  

На рисунках 3.3-3.4 представлены полученные в ходе численного экспери-

мента распределения температуры на внешней поверхности обледеневшего аэро-

динамического профиля при Vг = 129 и 150 м/с. 
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Рисунок 3.2. Распределение температуры на внешней поверхности обледеневшего 

аэродинамического профиля при Vг = 110 м/с 

I 
II 

III IV V 
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Рисунок 3.3. Распределение температуры на внешней поверхности обледеневшего 

аэродинамического профиля при Vг = 129 м/с 

I 
II 

III V 
IV 
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Рисунок 3.4. Распределение температуры на внешней поверхности обледеневшего 

аэродинамического профиля при Vг = 150 м/с 

I 
II 

III V IV 
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Анализируя полученные распределения, можно отметить увеличение зоны 

образования льда без жидкой пленки при возрастании скорости потока (зона 3 с 

нулевыми значениями температур). Так, относительно скорости потока 110 м/с, 

величина зоны по координате Y возросла на 45% для скорости 129 м/с и на 84% 

для скорости 150 м/с, т.е. почти линейно. 

Также при повышении скорости набегающего потока наблюдается близкое 

к линейному увеличение температур (-7,2; -5,2; -2,5 °C соответственно) на стенках 

профиля, где обледенение не наблюдается. 

 

На втором этапе проведена оценка влияния скорости потока на коэффици-

ент аэродинамического сопротивления (Cx), коэффициент подъемной силы (Cy), 

аэродинамическое качество (K) и массу льда (m) при прочих неизменных пара-

метрах. 

Для определения Cx и Cy использовались следующие зависимости: 

2

2
,x

x

г г

F
C

V b L




  
 

 

(3.1) 

2

2
,

y

y

г г

F
C

V b L




  
 

 

(3.2) 

где xF  и yF  – силы, снимаемые с поверхности обледеневшего аэродинами-

ческого профиля в численном расчете, г  – плотность набегающего потока, гV  – 

скорость набегающего потока, b  – хорда аэродинамического профиля, L  – длина 

аэродинамического профиля. 

Аэродинамическое качество K определяется как отношение Cy к Cx.  

На рисунке 3.5 представлены зависимости Cx, Cy, K, m от скорости набе-

гающего потока, приведены отклонения значений в сравнении с чистым аэроди-

намическим профилем. 
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Рисунок 3.5. Зависимости Cx, Cy, K, m от скорости набегающего потока  
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Таким образом, при оценке влияния скорости потока в рассмотренном диа-

пазоне скоростей на обледенение можно сделать следующие выводы: 

– Формы ледяных наростов при изменении скорости потока от 110 до 

150 м/с (Re = 2,42⋅10
6
..3,30⋅10

6
) качественно близки; 

– При увеличении скорости потока масса льда увеличивается практически 

линейно, что дает возможность прогнозирования массы при изменении скорости; 

– Возрастание скорости потока не всегда приводит к снижению коэффици-

ентов аэродинамического сопротивления Cx и подъемной силы Cy; 

– Обледенение может существенно снижать аэродинамическое качество 

профиля (более чем на 50%); 

– Проведение физических экспериментов по обледенению возможно на 

низкоскоростных аэродинамических трубах меньшей мощности, так как качест-

венно формы льда совпадают, а для массы льда возможно введение коэффициен-

тов подобия. 
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3.2 Влияние давления воздуха 

Проведена оценка влияния давления воздуха на форму ледяных наростов, 

Cx, Cy, K и m при прочих неизменных параметрах. 

Согласно плану ВЭ (Табл. 2.1) проведено численное моделирование для 

давлений воздуха 20000, 50000, 70000, 90760 Па. 

Условия проведения экспериментов следующие: 

Параметр 
ВЭ №4 при 

Pг = 20000 Па 

ВЭ №6 при 

Pг = 50000 Па 

ВЭ №5 при 

Pг = 70000 Па 

ВЭ №1 при 

Pг = 90760 Па 

М 0,399 0,399 0,399 0,399 

Re 6,26⋅10
5
 1,56⋅10

6
 2,19⋅10

6
 2,84⋅10

6
 

Vг, м/с 129 129 129 129 

Pг, Па 20000 50000 70000 90760 

Tг,°C -12,6 -12,6 -12,6 -12,6 

αLWC, г/м
3
 0,50 0,50 0,50 0,50 

φ, % 100 100 100 100 

α,° 4 4 4 4 

dк, мкм 20 20 20 20 

hш, мкм 3,5 3,5 3,5 3,5 

t, с 120 120 120 120 

b, м 0,3 0,3 0,3 0,3 

Вибрации нет нет нет нет 

 

На рисунке 3.6 представлены формы ледяных наростов для различных дав-

лений воздуха: 

 

Рисунок 3.6. Влияние давления воздуха на форму льда 
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При различных давлениях воздуха формы ледяных наростов еще более 

близки, чем при различных скоростях.  

На рисунке 3.7 представлено распределение температуры на внешней по-

верхности обледеневшей передней кромки аэродинамического профиля при раз-

личных давлениях воздуха. 

 

Рисунок 3.7. Распределение температуры на внешней поверхности обледеневшего 

аэродинамического профиля при различных давлениях 

 

При низком давлении воздуха частицы воды более быстро переходят в лед, 

при этом в зонах А и В (см. рис. 3.8) толщина льда возрастает, а в зоне Б, наобо-

рот, снижается. 

Обтекание аэродинамического профиля потоком практически идентично 

для всех расчетных случаев. 

Можно сказать, изменение давления оказывает минимальное влияние на об-

леденение. 

На рисунке 3.8 представлены зависимости Cx, Cy, K, m от давления воздуха, 

приведены отклонения значений в сравнении с чистым аэродинамическим профи-

лем. 
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Рисунок 3.8. Зависимости Cx, Cy, K, m от давления воздуха 
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Таким образом, при оценке влияния давления воздуха на обледенение мож-

но сделать следующие выводы: 

– Формы ледяных наростов при изменении давления воздуха практически 

идентичны. При этом варьирование давления происходило от 0,2 до 1,0 атм. при 

числах Рейнольдса от 6,26⋅10
5
 до 2,84⋅10

6
 и температуре 12,6 °C, что соответству-

ет всему диапазону высотностей при работе авиационных двигателей; 

– При снижении давления ниже 0,7 атм. масса льда увеличивается линейно. 

Обледенение при изменении давления от 0,7 до 1,0 атм. не влияет на массу льда; 

– Увеличение толщины льда при снижении давления происходит в зонах 

отрыва потока за выступающими ледяными наростами; 

– Снижение давления воздуха до 0,2 атм. слабо влияет на аэродинамическое 

качество; 

– Проведение физических экспериментов по обледенению возможно прово-

дить без откачки воздуха до пониженных значений 0,2 атм., что существенно 

снижает металлоемкость создаваемой конструкции аэродинамических труб, кото-

рые, зачастую, имеют квадратное сечение и плохо держат внешнее давление, тем 

более перепад 80000 Па. При этом нет необходимости установки дополнительных 

ребер жесткости, а также разделения аэродинамической трубы на короткие участ-

ки вследствии высокой массы, ограниченной грузоподъемностью крана, что уве-

личивает количество фланцевых соединений. Помимо этого, исключается про-

блема уплотнения фланцев и рабочей части для избежания утечек давления, по-

вышается безопасность работы персонала. 
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3.3 Влияние температуры потока 

Проведена оценка влияния температуры потока на форму ледяных нарос-

тов, Cx, Cy, K и m при прочих неизменных параметрах. 

Согласно плану ВЭ (Табл. 2.1) проведено численное моделирование для темпера-

тур набегающего потока -8,0, -12,6, -18,0 °C. 

Условия проведения экспериментов следующие: 

Параметр 
ВЭ №7 при 

Tг = -8,0 °C 

ВЭ №1 при 

Tг = -12,6 °C 

ВЭ №8 при 

Tг = -18,0 °C 

М 0,395 0,399 0,403 

Re 2,75⋅10
6
 2,84⋅10

6
 2,95⋅10

6
 

Vг, м/с 129 129 129 

Pг, Па 90760 90760 90760 

Tг,°C -8,0 -12,6 -18,0 

αLWC, г/м
3
 0,50 0,50 0,50 

φ, % 100 100 100 

α,° 4 4 4 

dк, мкм 20 20 20 

hш, мкм 3,5 3,5 3,5 

t, с 120 120 120 

b, м 0,3 0,3 0,3 

Вибрации нет нет нет 

 

На рисунке 3.9 представлены формы ледяных наростов для различных тем-

ператур потока: 

 

Рисунок 3.9. Влияние температуры потока на форму льда 
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Формы ледяных наростов существенно различны. При температуре потока -

8,0 °C в зоне А наблюдается смещение «рогообразного» нароста к подветренной 

стороне аэродинамического профиля. При температурах -8,0 и -12,6 °C в зоне Б 

наблюдается волнистая кромка льда, тогда как при -18,0 °C она отсутствует, но 

появляется второй «рогообразный» нарост. При этом форма льда в зоне В не ме-

няется для всех температур. 

На рисунке 3.10 представлено распределение температуры на внешней по-

верхности обледеневшей передней кромки аэродинамического профиля при раз-

личных температурах потока. 

 

Рисунок 3.10. Распределение температуры на внешней поверхности обледеневше-

го аэродинамического профиля при различных температурах потока 

 

При Tг = -8,0 °C значение температуры на необледеневшей поверхности аэ-

родинамического профиля составляет -0,5 °C, при Tг = -12,6 °C – -5,1 °C, при Tг = 

-18,0 °C – -10,5 °C. 

На рисунке 3.11 представлены зависимости Cx, Cy, K, m от температуры  на-

бегающего потока, приведены отклонения значений в сравнении с чистым аэро-

динамическим профилем. 
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Рисунок 3.11. Зависимости Cx, Cy, K, m от температуры набегающего потока  
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Таким образом, при оценке влияния температуры потока на обледенение 

можно сделать следующие выводы: 

– Формы ледяных наростов при изменении температуры потока качественно 

различны, что не наблюдается при изменении скорости и давления; 

– Повышение температуры от -18,0 до -8,0 °C при постоянной водности по-

тока снизило аэродинамическое качество в 2,9 раза, при этом масса льда умень-

шилась на 17%; 

– Аэродинамически наиболее опасны температурные режимы обледенения 

от -10,0 до 0 °C. Снижение Cy при температурах -12,6 и -18,0 °C составило всего 

1%, тогда как при -8,0 °C – 11%. При этом наблюдается экспоненциальный рост 

Cx (см. рис. 3.11). Поэтому для оценки аэродинамики элементов конструкции АД 

в условиях обледенения целесообразно рассматривать околонулевые режимы с 

«острыми» ледяными наростами, на которых также может образовываться барь-

ерный лед, что наблюдается, в том числе на физическом эксперименте автора 

(Глава 4); 

– Наибольшая масса ледяных наростов наблюдается на режимах с темпера-

турами менее -10,0 °C в случае неизменной водности потока. Но при снижении 

температуры также снижается водность, поэтому для оценки критической массы 

льда на носке воздухозаборника АД необходимо исследовать весь температурный 

диапазон; 

– При проведении физических экспериментов по обледенению необходимо 

сохранять температуру потока, так как при ее изменении сложно подобрать подо-

бие форм, аэродинамических характеристик и массы льда. 
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3.4 Влияние водности потока 

Проведена оценка влияния водности потока на форму ледяных наростов, Cx, 

Cy, K и m при прочих неизменных параметрах. 

Согласно плану ВЭ (Табл. 2.1) проведено численное моделирование для водно-

стей набегающего потока 0,25, 0,50, 0,75 г/м
3
. 

Условия проведения экспериментов следующие: 

Параметр 
ВЭ №9 при 

αLWC = 0,25 г/м
3
 

ВЭ №1 при 

αLWC = 0,50 г/м
3
 

ВЭ №10 при 

αLWC = 0,75 г/м
3
 

М 0,399 0,399 0,399 

Re 2,84⋅10
6
 2,84⋅10

6
 2,84⋅10

6
 

Vг, м/с 129 129 129 

Pг, Па 90760 90760 90760 

Tг,°C -12,6 -12,6 -12,6 

αLWC, г/м
3
 0,25 0,50 0,75 

φ, % 100 100 100 

α,° 4 4 4 

dк, мкм 20 20 20 

hш, мкм 3,5 3,5 3,5 

t, с 120 120 120 

b, м 0,3 0,3 0,3 

Вибрации нет нет нет 

 

На рисунке 3.12 представлены формы ледяных наростов для различных 

водностей потока: 

 

Рисунок 3.12. Влияние водности потока на форму льда 
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Изменение водности потока значительно влияет на образование ледяных 

наростов в зоне А, причем толщина «рогообразного» нароста увеличивается про-

порционально водности потока. 

При водности потока 0,25 г/м
3
 контур льда в зонах Б и В близок к форме аэ-

родинамического профиля. При водностях 0,50 и 0,75 г/м
3
 в зоне А «рогообраз-

ный» нарост более выражен, а в зоне Б вследствие увеличения объема попадаю-

щей на профиль жидкости и неравномерности распределения фаз появляются 

волнообразные ледяные выступы, в углублениях которых скапливается переох-

лажденная жидкость. 

На рисунке 3.13 представлено распределение температуры на внешней по-

верхности обледеневшей передней кромки аэродинамического профиля при раз-

личных водностях потока. 

 

Рисунок 3.13. Распределение температуры на внешней поверхности обледеневше-

го аэродинамического профиля при различных водностях потока 

 

На рисунке 3.14 представлены зависимости Cx, Cy, K, m от водности  набе-

гающего потока, приведены отклонения значений в сравнении с чистым аэроди-

намическим профилем. 
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Рисунок 3.14. Зависимости Cx, Cy, K, m от водности набегающего потока  
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Таким образом, при оценке влияния водности потока на обледенение можно 

сделать следующие выводы: 

– Формы ледяных наростов при изменении водности потока существенно 

различны; 

– При водности потока 0,25 г/м
3
 форма ледяного нароста гладкая. Это обу-

словлено тем, что концентрации частиц в потоке недостаточно для формирования 

необходимой для течения по поверхности аэродинамического профиля жидкой 

массы. Мелкодисперсные частицы воды, попадая на профиль, практически не 

движутся по поверхности, а сразу замерзают, поэтому контур обледенения близок 

к форме аэродинамического профиля; 

– При водностях потока от 0,50 до 0,75 г/м
3
 наблюдается массивный «рого-

образный» ледяной нарост и волнообразные выступы. При попадании на аэроди-

намический профиль капли воды либо замерзают, либо движутся по нему, не ус-

пев нагреться до температуры образования льда, скапливаясь в жидкую переох-

лажденную массу в углублениях льда; 

– Увеличение водности потока линейно снижает аэродинамическое качест-

во по причине расширения зоны низкого давления вследствие образовавшихся 

«рогобразных» наростов, при этом практически линейно возрастает масса льда. 

Это позволяет прогнозировать изменение аэродинамики для различных водностей 

потока;  

– Малая водность (менее 0,25 г/м
3
) при температуре -12,6 °C не влияет на Cx 

и Cy вследствие гладкой формы ледяных наростов; 

– Обледенение, возникающее при высокой водности потока, приводит к от-

рывам потока, ледяные наросты имеют более грубую форму, такой тип обледене-

ния более опасен как аэродинамически, так и с точки зрения увеличения массы 

льда. 
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3.5 Влияние угла атаки 

Проведена оценка влияния угла атаки на форму ледяных наростов, Cx, Cy, K 

и m при прочих неизменных параметрах. 

Согласно плану ВЭ (Табл. 2.1) проведено численное моделирование для уг-

лов атаки 0, 2, 4, 8°. 

Условия проведения экспериментов следующие: 

Параметр 
ВЭ №11 при 

α = 0° 

ВЭ №12 при 

α = 2° 

ВЭ №1 при 

α = 4° 

ВЭ №13 при 

α = 8° 

М 0,399 0,399 0,399 0,399 

Re 2,84⋅10
6
 2,84⋅10

6
 2,84⋅10

6
 2,84⋅10

6
 

Vг, м/с 129 129 129 129 

Pг, Па 90760 90760 90760 90760 

Tг,°C -12,6 -12,6 -12,6 -12,6 

αLWC, г/м
3
 0,50 0,50 0,50 0,50 

φ, % 100 100 100 100 

α,° 0 2 4 8 

dк, мкм 20 20 20 20 

hш, мкм 3,5 3,5 3,5 3,5 

t, с 120 120 120 120 

b, м 0,3 0,3 0,3 0,3 

Вибрации нет нет нет нет 

 

На рисунке 3.15 представлены формы ледяных наростов для различных уг-

лов атаки: 

 

Рисунок 3.15. Влияние угла атаки на форму льда 
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Для углов атаки 0 и 2° в зоне А характерно образование в форме двух «ро-

гобразных» наростов, тогда как при угле более 4° один из «рогов» увеличивается, 

смещаясь вниз, а другой уменьшается. При этом в зоне В при увеличении угла 

атаки наблюдается пропорциональный рост толщины льда. 

На рисунке 3.16 представлено распределение температуры на внешней по-

верхности обледеневшей передней кромки аэродинамического профиля при раз-

личных углах атаки. 

 

Рисунок 3.16. Распределение температуры на внешней поверхности 

 бледеневшеего аэродинамического профиля при различных углах атаки 

 

На рисунке 3.17 представлены зависимости Cx, Cy, K, m от угла атаки, при-

ведены отклонения значений в сравнении с чистым аэродинамическим профилем. 
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Рисунок 3.17. Зависимости Cx, Cy, K, m от угла атаки  
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Таким образом, при оценке влияния угла атаки на обледенение можно сде-

лать следующие выводы: 

– Формы ледяных наростов при изменении угла атаки существенно различ-

ны; 

– При увеличении угла атаки с наветренной стороны пропорционально уве-

личивается толщина ледяных наростов, а с подветренной стороны – уменьшается. 

Вместе с тем при увеличении угла атаки граница «лед-профиль» на наветренной 

стороне сдвигается по потоку, а на подветренной – против потока; 

– При прочих неизменных параметрах изменение угла атаки при обледене-

нии предсказуемо снижает аэродинамическое качество. Так, например, при углах 

атаки от 0 до 8° аэродинамическое качество снизилось на 20..25 единиц (см. 

рис. 3.17); 

– Масса льда при углах атаки от 2 до 8° пропорционально возрастает. Это в 

том числе, связано с пропорциональным увеличением толщины льда на наветрен-

ной стороне аэродинамического профиля; 

– Можно сказать, что увеличение угла атаки приводит к более опасным слу-

чаям обледенения в связи с возрастанием массы льда, что подтверждается данны-

ми публикации в журнале международной гражданской авиации IKAO [17], где 

отмечается, что наиболее подвержены обледенению в полете суда на этапе захода 

на посадку, то есть при ненулевых углах атаки. 
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3.6 Влияние времени экспозиции 

Согласно плану ВЭ (Табл. 2.1) проведено численное моделирование для 

времени обледенения 60, 90 и 120 с. 

На рисунке 3.18 представлены формы ледяных наростов в различные мо-

менты времени обледенения: 

  

Рисунок 3.18. Влияние экспозиции на форму льда 

На рисунке 3.19 представлены зависимости Cx, Cy, K, m в различные момен-

ты времени обледенения, приведены отклонения значений в сравнении с чистым 

аэродинамическим профилем. 
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Рисунок 3.19. Зависимости Cx, Cy, K, m от экспозиции в потоке  
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Таким образом, при оценке влияния экспозиции аэродинамического профи-

ля в потоке на обледенение можно сделать следующие выводы: 

– Формы ледяных наростов при изменении времени обледенения в рассмо-

ренном диапазоне эквидистантны, что дает возможность предсказать форму льда 

при малом времени эксперимента; 

– Скорость нарастания льда постоянна; 

– Масса льда возрастает линейно с увеличением времени экспозиции; 

– Аэродинамическое качество при увеличении времени обледенения снижа-

ется логарифмически. 

 

3.7 Влияние вибраций на обледенение 

Численные эксперименты по оценке влияния вибраций на обледенение про-

водились следующим образом: проводился базовый эксперимент; в дальнейшем, 

все параметры фиксировались, кроме амплитуды и/или частоты. 

Параметр Значение 

М 0,399 

Re 2,84⋅10
6
 

Vг, м/с 129 

Pг, Па 90760 

Tг,°C -12,6 

αLWC, г/м
3
 0,50 

φ, % 100 

α,° 4 

dк, мкм 20 

hш, мкм 3,5 

t, с 120 

b, м 0,3 

Вибрации 
Изменение  

амплитуды и частоты 

 

Для авиационного двигателя характерны диапазоны частот от 30 до 60 Гц и 

амплитуды от 0,1 до 1,0 мм. Тем не менее в работе рассмотрен более широкий 

диапазон частот с целью выявления режимов, повышающим эффективность им-

пульсных противообледенительных систем (ПОС). Существующие в большинстве 

своем импульсные ПОС являются системами ударного типа вследствие высокого 
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мгновенного виброускорения, предполагающего одновременное воздействие ши-

рокого спектра частот. В настоящей работе все вибрации подавались по гармони-

ческому закону. 

С целью локализовать диапазон частот, в т.ч., для работы импульсных ПОС 

рассмотрены не только низкие частоты, характерные для авиационного двигателя, 

но и высокие, характерные для ПОС, диапазон составил от 30 Гц до 60 кГц. Для 

наглядности определения механизмов обледенения при вибрациях при различных 

виброскоростях дополнительно рассмотрены и большие амплитуды, диапазон ам-

плитуд составил от 0,1 до 100 мм. Всего было проведено более 40 вычислитель-

ных экспериментов. 

На рисунке 3.20 представлено распределение толщин льда по поперечной 

координате Y аэродинамического профиля для различных амплитуд и частот ко-

лебаний.  

 

Рисунок 3.20. Распределение толщины льда при различных A и f  

 

Формы ледяных наростов и масса льда существенно различны для широко-

го диапазона варьирования амплитуд и частот. При этом трудно выявить законо-

мерности влияния вибраций на обледенение [1]. 
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Поэтому, анализ результатов проводился следующим образом. Были выде-

лены вычислительные эксперименты при одинаковых амплитудах (A = 50 мм). 

Большие значения амплитуд выбраны в связи с наглядностью оценки обтекания 

аэродинамического профиля каплями в динамике. При этом виброскорости (Vвибр 

= 2π ⋅ A ⋅ f) изменялись в диапазоне от 9,4 до 157,0 м/с при постоянной скорости 

набегающего потока Vпотока = 129 м/с. 

Введем понятие коэффициента отношения скорости набегающего газоди-

намического потока к виброскорости KV = Vпотока / Vвибр.  

На рисунке 3.21 представлено локальное изменение обводненности потока 

для частоты 30 Гц и виброскорости 9,4 м/с в различные фазы колебаний. При этом 

коэффициент KV составляет 13,7. 

 

 

 

Рисунок 3.21. Локальное изменение обводненности потока  

при f = 30 Гц, Vвибр = 9,4 м/с, KV = 13,7  
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На рисунке 3.22 представлен график распределения толщины льда по попе-

речной координате Y аэродинамического профиля. 

 

 

Рисунок 3.22. Толщина льда при f = 30 Гц, Vвибр = 9,4 м/с, KV = 13,7  

 

Можно отметить, что влияние вибраций на обледенение при малых вибро-

скоростях относительно набегающего потока несущественно. Масса льда увели-

чилась на 4% относительно обледенения без вибраций. Распределение толщины 

льда по профилю близко в обоих случаях. 

Далее рассмотрим случай с более высокой виброскоростью, равной 31,4 м/с. 

Частота при этом составляет 100 Гц, коэффициент KV равен 4,1. Локальное изме-

нение обводненности потока представлено на рисунке 3.23, толщина льда на ри-

сунке 3.24. 

Поперечная координата Y, м 
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Рисунок 3.23. Локальное изменение обводненности потока 

при f = 100 Гц, Vвибр = 31,4 м/с, KV = 4,1  

 

 

 

Рисунок 3.24. Толщина льда при f = 100 Гц, Vвибр = 31,4 м/с, KV = 4,1 
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При повышении виброскорости аэродинамического профиля до 31,4 м/с 

(KV = 4,1) наблюдается качественное изменение картины обледенения 

(см. рис. 3.23), распределение толщины льда по поперечной координате профиля 

более симметрично (см. рис. 3.24).  

Анализ распределения водности потока вблизи профиля во времени при 

KV = 4,1 показал, что формируется следующий механизм нарастания льда. Дви-

жение профиля позволяет дополнительно «захватить» новые капли, которые об-

леденивают. Они удерживаются за счет сил смачивания, но не стряхиваются, что 

приводит к росту массы льда (+14%) [1]. 

При дальнейшем снижении KV (см. рис. 3.25-3.26) наблюдается снижение 

массы льда (-13%). Анализ динамики профиля крыла в потоке влажного газа по-

казал, что изменяется механизм нарастания льда. Аналогично предыдущему, про-

филь дополнительно «захватывает» новые капли, но, при этом, более высокое 

значение виброскорости (Vвибр = 62,8 м/с) приводят к «стряхиванию» капель и 

снижению массы льда. 

Этот эффект усиливается при уменьшении KV до 1,6 (см. рис. 3.27-3.28). 

В дальнейшем, при снижении KV до 0,8 масса льда начинает возрастать 

(см. рис. 3.29-3.30). Анализ динамики вибрации профиля в потоке позволил вы-

явить следующее. При KV = 0,8 виброскорость составляет 157 м/с, что превышает 

значение скорости набегающего потока воздуха (Vпотока = 129 м/с). Таким образом, 

за период колебаний расстояние пролета капли меньше величины хорды аэроди-

намического профиля. Это приводит к повышению вероятности контакта капли с 

поверхностью профиля за период колебаний, что, в свою очередь, ведет к увели-

чению массы льда (+14%). 

Можно сделать вывод о том, что колебания с различными виброскоростями 

нелинейно влияют на локальное изменение обводненности потока вблизи кромки 

аэродинамического профиля. Получена серия качественно различных картин, вы-

явлены 3 механизма образования льда, влияющих, в конечном итоге, на форму и 

массу ледяных наростов.  
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Рисунок 3.25. Локальное изменение обводненности потока 

при f = 200 Гц, Vвибр = 62,8 м/с, KV = 2,1 

 

 

 

Рисунок 3.26. Толщина льда при f = 200 Гц, Vвибр = 62,8 м/с, KV = 2,1 
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Рисунок 3.27. Локальное изменение обводненности потока 

при f = 250 Гц, Vвибр = 78,5 м/с, KV = 1,6 

 

 

 

Рисунок 3.28. Толщина льда при f = 250 Гц, Vвибр = 78,5 м/с, KV = 1,6 
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Рисунок 3.29. Локальное изменение обводненности потока 

при f = 500 Гц, Vвибр = 157 м/с, KV = 0,8 

 

 

 

Рисунок 3.30. Толщина льда при f = 500 Гц, Vвибр = 157 м/с, KV = 0,8 
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На рисунке 3.31 представлены графики изменения массы льда от виброско-

рости и коэффициента KV (отношение скорости набегающего потока к виброско-

рости) при одинаковых значениях амплитуды. 

 
(а) 

 
(б) 

Рисунок 3.31. Графики изменения массы льда:  

(а) – от виброскорости, (б) – от коэффициента KV 

 

Помимо анализа влияния виброскорости на обледенение в диапазоне частот 

от 30 до 500 Гц при равных амплитудах можно выделить некоторую границу при 

частотах от 2 до 60 кГц (см. табл. 3.1), вдоль которой значения KV лежат в диапа-

зоне от 0,8 до 1,2. При этом увеличение частоты приводит к снижению массы 

льда. Используя таблицу, можно сравнить массу льда при вибрациях и массу льда 

без вибраций (определена при A = 0 и f = 0 и составляет 19,22 г).  
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Таблица 3.1. Изменение массы льда при различных параметрах вибрации 

 

 

Для всего диапазона исследованных частот вибраций (от 0 до 60 кГц) при 

KV, равном 0,82; 1,00 и 1,20, построен график, отражающий изменение массы 

(Рис. 3.32). Амплитуды задавались в соответствии с зависимостью A = Vвибр / (2π ⋅ 

f) = Vпотока / (2π ⋅ KV ⋅ f). 
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Рисунок 3.32. График изменения массы льда от частоты вибраций  

при KV, равном 0,82; 1,00 и 1,20 

 

Для каждого коэффициента KV можно выделить область преобладания эф-

фектов «прилипания» и «стряхивания» капель. Это происходит вследствие разли-

чия сил смачивания и инерции. Для KV = 1 с повышением частоты более 26 кГц 

наблюдается снижение массы льда, тогда как при частоте 2 кГц масса льда воз-

росла на 68% относительно состояния без вибраций. 

Кроме того, при низких виброскоростях область снижения массы прибли-

жается к рабочим частотам. 

Таким образом, подача вибраций без предварительных расчетов их ампли-

туд и частот могут не только снижать массу льда, но и повышать ее. Изменение 

массы на высоких частотах носит логарифмический характер. 

Исследование действия вибраций аэродинамического профиля на обледене-

ние позволит учесть и, при необходимости, изменить диапазон собственных и вы-

нужденных частот элементов конструкции. 
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Выводы по главе 

1. Выявлены количественные зависимости влияния скорости, давления, 

температуры, водности набегающего газодинамического потока, угла атаки, экс-

позиции и вибрации аэродинамического профиля на форму льда, коэффициент 

аэродинамического сопротивления, коэффициент подъемной силы, аэродинами-

ческое качество и массу льда; 

2. Описаны механизмы и количественные зависимости параметров обледе-

нения при вибрациях для различных отношений скорости набегающего потока к 

виброскорости аэродинамического профиля; 

3. Существенными факторами, оказывающими наибольший вклад на форму 

льда, являются температура и водность потока, угол атаки аэродинамического 

профиля. При этом влияние скорости и давления несущественно в рассмотренном 

диапазоне чисел Рейнольдса (6,26⋅10
5
..3,30⋅10

6
); 

4. Проведение физических экспериментов по обледенению возможно на 

низкоскоростных аэродинамических трубах меньшей мощности, так как качест-

венно формы льда совпадают, а для массы льда возможно введение коэффициен-

тов подобия; 

5. Вычислительный эксперимент показал, что обледенение слабо зависит от 

давления воздуха при диапазоне варьирования от 0,2 до 1,0 атм. Масса льда в ус-

ловиях разряжения выше примерно на 20%, чем при атмосферном давлении. При 

этом формы льда подобны и аэродинамические характеристики близки. Поэтому 

для удешевления физического эксперимента моделирование высотных условий 

можно проводить при атмосферном давлении; 

6. Для оценки аэродинамики элементов конструции АД в условиях обледе-

нения целесообразно рассматривать околонулевые режимы с «острыми» ледяны-

ми наростами; 

7. Обледенение при малой водности (менее 0,25 г/м
3
) и температуре -12,6 °С 

не влияет на Cx и Cy вследствие гладкой формы ледяных наростов; 

8. Формы ледяных наростов при изменении времени обледенения эквиди-

стантны в рассмотренном диапазоне, при этом скорость нарастания льда постоян-
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на, что дает возможность предсказать форму льда при малых временах экспери-

мента; 

9. Выявлены зависимости коэффициента отношения скорости набегающего 

газодинамического потока к виброскорости KV от массы льда. Показано, что при 

низких частотах превалирует эффект «прилипания» льда к стенкам аэродинами-

ческого профиля, а при повышении частот – эффект «стряхивания»; 

10. Вибрации могут не только снижать массу льда, но и повышать ее. Ис-

следование действия вибраций аэродинамического профиля на обледенение по-

зволит учесть и, при необходимости, изменить диапазон собственных и вынуж-

денных частот элементов конструкции. 
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ГЛАВА 4. СРАВНЕНИЕ ПОЛУЧЕННЫХ РЕЗУЛЬТАТОВ С 

ЧИСЛЕННЫМИ И ФИЗИЧЕСКИМИ ЭКСПЕРИМЕНТАМИ. 

ФИЗИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ ПРОЦЕССОВ ОБЛЕДЕНЕНИЯ НА 

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЙ УСТАНОВКЕ. МЕТОДИКА 

МОДЕЛИРОВАНИЯ ОБЛЕДЕНЕНИЯ С УЧЕТОМ ВИБРАЦИЙ 

4.1 Модельная климатическая аэродинамическая труба 

Для проведения физических экспериментов по обледенению профиля крыла 

с действием и без действия вибраций разработана и создана модельная климати-

ческая аэродинамическая труба (МКАДТ), имеющая энергопотребление 2 кВт, 

что на 2 порядка меньше известных аналогов в РФ.  

При создании МКАДТ учтены следующие требования: 

1. Рабочая часть установки должна обеспечить продувку малогабаритных 

аэродинамических профилей с хордой не более 0,08 м; 

2. Аэродинамическая труба должна обеспечивать температурный режим от 

-20 до 20 °С, относительную влажность до 100% и скорость набегающего потока 

до 15 м/с. Предварительные исследования в лицензионном программном ком-

плексе FENSAP (Глава 3) показали, что скорость набегающего потока влияет на 

обледенение, при этом сохраняется подобие формы льда; 

3. Проточная часть и нагнетатель должны располагаться на одной оси в хо-

лодильной камере; 

4. Мощность нагнетателя не должна превышать 300 Вт; 

5. Стоимость МКАДТ не должна превышать 300 тысяч рублей; 

6. МКАДТ должна представлять собой вертикальную аэродинамическую 

разомкнутую трубу с закрытой прозрачной рабочей частью, расположенной в хо-

лодильной камере; 

7. Обводнение набегающего потока должно быть реализовано за счет ульт-

развукового генератора пара со среднеарифметическим диаметром капель 5 мкм; 

8. Должна быть предусмотрена противообледенительная система канала по-

дачи холодного пара в холодильную камеру; 
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9. Виброузел должен располагаться вне холодильной камеры в связи с вы-

соким тепловыделением и виброактивностью; 

10. Должна быть обеспечена виброизоляция виброузла и компрессорной 

части холодильной камеры; 

11. Возбуждаемые частоты должы находиться в диапазоне от 1 до 20 кГц, 

амплитуды – от 0,05 до 1 мм; 

12. Конструкция рабочей части должна обеспечивать возможность непо-

средственного наблюдения и фотосъемки процессов обледенения в рабочей части 

МКАДТ в режиме реального времени; 

13. Внутри холодильной камеры должно быть достаточное для фото и ви-

деосъемки освещение; 

14. Точность измерений должна быть не менее 5%; 

15. Коммутация с силовой и электронной частями МКАДТ должна иметь 

надѐжную защиту от механических повреждений, влагонепроницаема, устойчива 

к отрицательным температурам. 

На основе вышеизложенных требований разработана конструктивная схема 

МКАДТ (рис. 4.1). 

 

Рисунок 4.1. Конструктивная схема МКАДТ 
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Для определения параметров нагнетателя и достаточного общего объема 

холодильной камеры  проводились численные расчеты с целью снижения аэроди-

намического сопротивления, достижения равномерности потока в рабочей части 

МКАДТ [3, 8, 13]. 

Для выполнения численного моделирования течения в МКАДТ принимает-

ся следующая концептуальная постановка: 

– газодинамические процессы рассматриваются в стационарной постановке; 

– рассматривается течение нереагирующего совершенного газа; 

– газодинамический поток вязкий, однофазный; 

– не учитывается сила тяжести газа; 

– одновременно исследуется течение в рабочей зоне МКАДТ, нагнетателе и 

во внутреннем охлажденном объеме холодильной камеры; 

– стенки рабочей части МКАДТ непроницаемые, адиабатические и не ше-

роховатые (принимается, что все выступы элементов шероховатости лежат внут-

ри вязкого слоя), с прилипанием частиц. 

Предварительно подобраны габаритные размеры нагнетателя, рабочей час-

ти, расстояния до стенок холодильной камеры (Рис. 4.2).  

 

Рисунок 4.2. 3D модель МКАДТ с основными размерами (мм) 
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Математическая постановка базируется на законах сохранения массы, им-

пульса, энергии и замыкается уравнениями состояния идеального сжимаемого га-

за и турбулентности, а также граничными условиями. Математическая модель из-

ложена в разделе 3.2 (газодинамический этап), замыкается следующими гранич-

ными условиями: 

* *
101325 ; 20 ; 0,64

вх вхx x x x

кг
P Па T C m

с 
      

Массовый расход соответствует максимальной предполагаемой мощности 

нагнетателя для достижения скорости потока в рабочей зоне 15 м/с. 

Для обеспечения сеточной сходимости число конечных элементов состави-

ло 2,76 млн. Максимальный размер элемента 10 мм. В качестве аппаратного обес-

печения для вычислительных экспериментов использовались ресурсы ВВК 

ПНИПУ. 

В результате проведения газодинамических расчетов [3, 8] получены поля 

распределения скорости, линий тока, избыточного давления и полной температу-

ры (рис. 4.3). 

 

Рисунок 4.3. Линии тока, поля избыточного давления, полной температуры 

 

Вблизи стенок холодильной камеры наблюдаются зоны сниженных скоро-

стей. В узких местах между нагнетателем и стенками холодильной камеры запи-

рание потока не наблюдается. Газодинамический поток на входе нагнетателя рав-
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номерный. Поля распределения полного давления и температуры также равно-

мерны.  

Таким образом, выявлены допустимые габаритные размеры нагнетателя и 

рабочей зоны МКАДТ при однородности потока в рабочей зоне. 

Проведенные численные расчеты газодинамики в холодильной камере 

МКАДТ позволили сформировать более полную картину для подбора необходи-

мых компонент с конкретными характеристиками и габаритно-

присоединительными размерами. 

Сборка МКАДТ осуществлялась в два этапа: 

1. Без узла вибронагружения;  

2. С узлом вибронагружения. 

Для создания МКАДТ подобраны или изготовлены следующие элементы: 

1. Холодильная камера; 

2. Нагнетатель со спрямляющим аппаратом – для подачи равномерного по-

тока воздуха на вход в рабочую часть; 

3. Ультразвуковой пароувлажнитель с трубкой подачи – для обводнения по-

тока в рабочей зоне; 

4. Видеокамера с инфракрасной подсветкой – для фото- и видеофиксации 

процесса обледенения экспериментальной модели; 

5. Проточный тракт круглого сечения из оптически-прозрачного материала, 

в котором размещена экспериментальная модель;  

6. Датчики давления, температуры и влажности – для измерения параметров 

в рабочей зоне аэродинамической трубы; 

7. Термоанемометр – для измерения скорости потока; 

8. Датчик виброускорений – для измерения вибраций профиля; 

9. Система ручного регулирования скорости вентилятора, температуры на-

грева ТЭНа, температуры воздуха с возможностью плавной регулировки; 

10. Система измерения и регистрации быстропротекающих процессов 

National Instument для записи и обработки данных, а также в качестве источника 

сигнала для подачи вибраций; 
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11. Виброузел. 

Фотографии созданной МКАДТ представлены на рисунке 4.4. 

 

 

Рисунок 4.4. Фотографии МКАДТ 
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Также для сборки и установки нагнетателя, рабочей части и видеокамеры 

изготовлены крепления с возможностью перемещения по внутренним опорам хо-

лодильной камеры. Крепления имеют отверстия для протекания воздуха и ребра 

жесткости. Рабочая часть закреплена к ним через хомуты. 

Изготовлена стойка экспериментальной модели и сама экспериментальная 

модель – алюминиевый профиль крыла NACA 0012, хорда 0,08 м. 

Все элементы имеют возможность регулировки по высоте. Силовые провода 

выведены в гофрах через заднюю стенку холодильной камеры. 

Разработана следующая методика проведения физического эксперимента на 

МКАДТ: 

1. Закрепление экспериментальной модели на штанге крепления, установка 

датчиков; 

2. Включение освещения, герметизация холодильной камеры; 

3. Запуск ПО LabView на National Instrument; 

4. Настройка фото и видеоизображения на управляющем терминале; 

5. Настройки параметров вибронагружения (частота, амплитуда); 

6. Запуск исполнительного файла для режима проведения эксперимента; 

7. Запуск системы охлаждения, ожидание достижения необходимой темпе-

ратуры; 

8. Начало проведения и записи эксперимента; 

9. Запуск нагнетателя; 

10. Подача пара; 

11. Запуск системы вибронагружения; 

12. Удаленный мониторинг процесса обледенения экспериментальной мо-

дели; 

13. Выключение установки; 

14. Анализ полученных данных. 
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4.2 Физический эксперимент 

Проведены эксперименты с варьированием температуры и влажности без 

вибраций и эксперимент с вибрацией ν = 10 кГц, A = 0,1 мм (Табл. 4.1). 

Таблица 4.1. План проведения физических экспериментов 

№ эксп-та Vг, м/с Pг, Па Tг, °C φ, % α, ° Kк, мкм tобледения, с 

1 7,5 101325 -10 95 4 1,25 300 

2 7,5 101325 -20 95 4 1,25 300 

3 7,5 101325 -10 75 4 1,25 300 

4 
(с вибрацией 

ν = 10 кГц,  

A = 0,1 мм) 

7,5 101325 -10 95 4 1,25 300 

 

На рисунке 4.5 представлены фотографии профиля крыла в различные мо-

менты времени для 4-х экспериментов (Табл. 4.1). 

 

Рисунок 4.5. Результаты физических экспериментов 
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Снижение температуры с -10 до -20 °C привело к увеличению массы льда и 

обледенению большей площади профиля, причем при температуре -10 °C наблю-

дается барьерный лед.  

Снижение влажности на 20%, т.е. переход от влажному к сухому режиму, 

привел к изменению формы ледяных наростов из опасной «рогообразной» в тон-

кую наледь, не влияющую на аэродинамику. 

В эксперименте (см. фото на рис. 4.5) происходит обледенение проточного 

тракта – прозрачной трубы. При этом обледенения профиля не происходит. 

При вибрации профиля крыла в процессе обледенения не образовалось ле-

дяных наростов, при этом крыло покрылось тонкой наледью. На рисунке 4.5 вид-

но, что на стенке прозрачной рабочей части в процессе эксперимента также обра-

зовалась наледь. 

Подача вибраций осуществлялась не после образования ледяных наростов с 

целью их сброса, как в исследовании [34], а до начала процесса обледенения и 

действовала в течение всего эксперимента. 

 

4.3 Верификация 

Верификация проводилась с использованием физического эксперимента 

NASA [24, с. 228] с учетом критерия подобия, представленного в трудах А.М Ха-

ритонова, Ю.М. Приходько, Г.П. Клеменкова, Л.Н. Пузырева (ИТПМ СО РАН 

им. С.А. Христиановича) [77]. 
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Соблюдение критерия K ~ dк / b, равном отношению диаметра капель к хор-

де аэродинамического профиля, обеспечивает подобие траекторий капель и фор-
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мы обледенения модели и натуры при движении набегающего потока относитель-

но аэродинамического профиля. 

Критерий справедлив для всех случаев при масштабе не менее 1:8 [42]. В 

диссертационной работе автора масштаб модели в физическом эксперименте со-

ставлял 1:3,75 относительно физического эксперимента NASA [24, с. 228]. 

В таблице 4.2 представлены параметры эксперимента автора в созданной 

МКАДТ и физического эксперимента NASA [24, с. 228]. На рисунке 4.6 представ-

лены результаты верификации. 

 

Таблица 4.2 Параметры физического эксперимента 

Параметр 
Эксперимент  

автора 

Эксперимент  

NASA [24, с. 228] 

dк (среднемедианный 

 диаметр капель), мкм 
5 20 

b (хорда профиля), м 0,08 0,3 

K = dк / b  

(коэффициент подобия) 
62,5 66,7 

Tг (температура), °C -12,6 -12,6 

Pг (давление), Па 101325 90760 

φ (влажность), % 100 100 

LWC (водность), г/м
3 

0,25 0,25 

α (угол атаки), ° 4 4 

t (время обледенения), c 300 120 

Vг (скорость), м/с 7,5 129,0 

hш (шероховатость), мкм 1,25 [62] 3,50 

 

Обнаружено подобие формы и массы ледяных наростов в широком диапа-

зоне скоростей набегающего потока (Рис. 4.6). 

На рисунке 4.7 приводится сравнение формы ледяных наростов, получен-

ных в ходе численного моделирования автора настоящей работы в FENSAP, чис-

ленного моделирования NASA в закрытом коде LEWICE 1.6 [24], численного мо-

делирования Алексеенко С.В. и Приходько А.А. в алгоритме собственной разра-

ботки [25] и физический эксперимент NASA [24].  
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Рисунок 4.6. Верификация, 

фотография – физический эксперимент автора, 

черная граница – физический эксперимент NASA [24, с. 228] 

 

Рисунок 4.7 – Верификация численного эксперимента 

 

Численный эксперимент автора в FENSAP ближе к физическому экспери-

менту, чем известные на данный момент результаты других исследователей. 

Синяя граница – численный эксперимент автора (FENSAP); 

 

Черная граница – физический эксперимент NASA [24]; 

 

Красная граница – численный эксперимент других авторов [25];  

 

Зеленая граница – численный эксперимент других авторов в 

LEWICE [24] 
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4.4 Методика численного решения задачи об обледенении при вибрациях 

Для численного решения задачи обледенения аэродинамического профиля 

при вибрациях разработана методика (Рис. 4.8), отличающаяся от методики без 

учета вибраций, тем, что на каждой итерации после этапе перестроения сеточной 

модели вследствие обледенения стенки добавляется этап перемещения поверхно-

сти обтекаемого профиля по закону  
;

sin ,
.

i iстенки

A const
U A t

const





  


, где A  – 

амплитуда,   – частота колебаний. 

В случае моделирования обледенения аэродинамического профиля без виб-

раций временной шаг, заканчивающейся перестроением сеточной модели обледе-

невшего профиля, составляет 10 секунд. Тогда как при обледенении с вибрациями 

минимально возможный шаг составляет 5 точек за один период колебаний. При 

этом сошедшийся результат удалось получить при шаге в 40 раз меньшем одного 

периода колебаний (Рис. 4.9). Так как время одного колебания обратнопроцио-

нально частоте, то для частоты 30 Гц шаг по времени составил 8⋅10
-4

 с, а для 

60 000 Гц – 4⋅10
-7

 с, что существенно повышает вычислительную трудоемкость 

задачи (на 5..8 порядков), но при этом дает возможность учета вибраций при об-

леденении. 

Устойчивость счета обеспечивалась выполнением условия Куранта-

Фридрихса-Леви [78]. 
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Рисунок 4.8. Методика численного решения 

задачи об обледенении при вибрациях 

 

 

Рисунок 4.9. Оценка временной сходимости  

без учета и с учетом вибраций 
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Выводы по главе 

1. Разработана и создана модельная климатическая аэродинамическая труба 

(МКАДТ) для исследования процессов обледенения, имеющая энергопотребление 

2 кВт, что на 2 порядка меньше существующих аналогов в России; 

2. Для проведения экспериментов при вибрациях разработан модуль с воз-

можностью управления частотами и амплитудами колебаний; 

3. Разработана методика проведения физического эксперимента; 

4. Проведены эксперименты по обледенению аэродинамического профиля 

без вибраций при различной температуре и водности потока;  

5. Вибрации с частотой 10 кГц и амплитудой 0,1 мм при неизменных газо-

динамических параметрах привели к существенному изменению формы ледяных 

наростов из опасной «рогообразной» в тонкую наледь малой массы, практически 

не влияющую на аэродинамику; 

6. Вибрации при нулевой скорости потока одновременно с подачей в поток 

водяного пара также привели к снижению массы льда; 

7. Проведена верификация физического эксперимента на МКАДТ с физиче-

ским экспериментом NASA; 

8. Проведена верификация численного эксперимента с физическим экспе-

риментом NASA, численной реализацией NASA и других авторов; 

9. Разработана методика численного моделирования процесса обледенения с 

учетом изменения скорости, давления, температуры газа, угла атаки профиля, 

водности потока, экспозиции в газодинамическом потоке и с учетом вибраций; 

10. Определен шаг по времени для численного расчета с учетом вибраций, 

равный 1/40 от периода колебаний аэродинамического профиля. 
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ОСНОВНЫЕ ВЫВОДЫ 

1. Сформулирована система допущений, на основе которой разработана ма-

тематическая модель процесса обледенения с учетом вибраций конструкции, реа-

лизованная в 5 этапов: газодинамический этап, гидродинамический этап, этап об-

леденения, этап перестроения сеточной модели и этап перемещения поверхности 

профиля; 

2. Получены зависимости влияния скорости, давления, температуры, водно-

сти газодинамического потока, угла атаки, экспозиции и вибрации аэродинамиче-

ского профиля на форму льда, коэффициент аэродинамического сопротивления, 

коэффициент подъемной силы, аэродинамическое качество и массу льда; 

3. Существенными факторами, оказывающими наибольший вклад на форму 

льда, являются температура и водность потока, угол атаки аэродинамического 

профиля. При этом влияние скорости и давления несущественно в рассмотренном 

диапазоне чисел Рейнольдса (6,26⋅10
5
..3,30⋅10

6
); 

4. Обледенение слабо зависит от давления воздуха при диапазоне варьиро-

вания от 0,2 до 1,0 атм.; 

5. Выявлена динамическая компонента механизма обледенения и зависимо-

сти коэффициента отношения скорости набегающего газодинамического потока к 

виброскорости KV от массы льда. Показано, что при низких частотах превалирует 

эффект «прилипания» льда к стенкам аэродинамического профиля, а при повы-

шении частот – эффект «стряхивания»; 

6. Выявлены вибрационные режимы, позволяющие снизить массу льда на 

25% при частоте 60 кГц, что соответствует длине полуволны ледяного нароста. 

Выявлены вибрационные режимы, которые приводят к повышению массы льда на 

83% при частоте 2 кГц, которая близка к длине полуволны хорды аэродинамиче-

ского профиля; 

7. Исследование действия вибраций аэродинамического профиля на обледе-

нение позволит учесть и, при необходимости, изменить диапазон собственных и 

вынужденных частот элементов конструкции; 
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8. Разработана и создана модельная климатическая аэродинамическая труба 

(МКАДТ) для исследования процессов обледенения, имеющая энергопотребле-

ние, что на 2 порядка меньше существующих аналогов в России; 

9. Проведена верификация физического эксперимента на МКАДТ с физиче-

ским экспериментом NASA, верификация численного эксперимента с физическим 

экспериментом NASA, численной реализацией NASA и других авторов; 

10. Обнаружено подобие формы и массы льда в широком диапазоне скоро-

стей набегающего потока. Показано, что форма льда слабо зависит от скорости 

набегающего потока в рассмотренном диапазоне скоростей;  

11. Разработана методика численного моделирования процесса обледенения 

с учетом изменения скорости, давления, температуры газа, угла атаки профиля, 

водности потока, экспозиции в газодинамическом потоке и с учетом вибраций, 

отличающаяся от известных тем, что учитывает вертикальные колебания конст-

рукции в набегающем газодинамическом потоке при обледенении. 
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