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开放式结冰条件模拟技术研究
Ground Freezing Fog Simulation Technology Study
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摘摇 要:
在-1 ~ -9益的环境温度条件下,采用开放式结冰条件模拟技术可以为民机或军机发动机短舱防冰系统性能

试验模拟出合适的结冰气象条件。 采用气液两相喷嘴模拟水雾结冰环境时,所采用气体和液体的纯度是过

冷水滴产生的先决条件,气液两相压差、风洞吹风速度和试验对象距离是影响结冰气象参数的关键因子。
采用改造后的 FM-100 传感器可实现对结冰气象参数的实时测量。 通过升降机构、小角度俯仰和万向轮等

辅助结构设计,开放式结冰条件模拟系统可以满足不同试验对象的试验要求,可以适应不同风向的试验环

境,具备非常广阔的推广应用前景。
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[Abstract] Ground freezing fog simulation technology can generate icing condition for commercial or military air鄄
craft nacelle anti-ice system performance evaluation under -1 ~ -9益 . Purity of water and air used for fog genera鄄
ting is the precondition, icing parameter is impacted by diff-pressure of liquid-gas, wind tunnel velocity and dis鄄
tance between test article and test rig. Rectified FM-100 sensor can be used for icing parameter measurement, rig
lift, small angle pitching and universal mechanical structure design make the fog simulation rig can satisfy the re鄄
quirements of different test articles and wind directions.
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0摇 引言

25 部适航规章[1]1093(b)(2)条款要求飞机短

舱防冰系统在环境温度 - 1 ~ - 9益、液态水含量

(Liquid Water Content,简称 LWC)不小于0. 3g / m3、
水滴平均直径不小于 20滋m 的条件下能够保障发动

机连续工作 30min。 模拟条款要求的结冰条件是民

用飞机适航取证过程中的关键技术,人工模拟地面

结冰气象条件有以下要求:(1)保证人工环境、自然

环境能够与试验环境有机结合;(2)环境温度低于

0益时,水滴温度低于冰点达到过冷液态、本身不发

生冻结;(3)能够掌握水雾飘散特性,水雾 LWC 和

平均水滴直径(Mean Volume Diameter,简称 MVD)
能够测量并实现人为调节,保证试验件所处的位置

水雾均匀、LWC 和 MVD 满足试验要求。
“地面结冰气象条件模拟技术冶采用了多子系

统集成的方式实现了人工环境、自然环境与试验环

境的有机结合与匹配,成功模拟出了条款所要求的

结冰气象条件。 通过调节匹配送风速度和喷雾系

统参数,保证了产生的水雾环境均匀性良好,LWC
与 MVD 可单独调节和测量,变化范围宽,满足不同

的试验参数要求。 采用的 LWC 生成与水雾飘散过

冷过程分离技术保证了液滴达到过冷状态并不发

生冻结。
“地面结冰气象条件模拟技术冶于 2012 年在国

内支持某型民用飞机进行短舱防冰系统结冰条件

下机上地面适航取证试验,可广泛应用于民机、军
机和国防型号的地面结冰模拟验证,应用前景广泛。

1摇 试验需求分析和国内外发展现状

1. 1摇 适航规章 25 部适航条款试验需求分析

适航规章 25 部 25. 1093(b)(2)与 33 部 33. 68
条款的内容相同,按照通常的民机研发流程,发动

机 33 部适航取证早于飞机 25 部适航取证,但发动

机 33 部适航验证试验无法取代 25 部的验证内容,
主要原因为:(1)进气道构型不同,发动机 33 部适
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航取证试验时安装的进气道构型与安装到飞机后

的真实进气道不同,通常发动机厂商会使用喇叭口

似的标准进气道;(2)短舱防冰供气参数不同,发动

机 33 部取证试验时短舱防冰供气由外接气源提供,
不是从发动机直接引气,供气温度和供气压力与安

装到飞机后的真实情况差异很大;(3)由于发动机

的测试包线和飞机使用包线上存在差异,也决定了

33 部的适航取证试验无法替代 25 部取证,适航规

章 33 部要求的侧重点是发动机在台架上的性能,25
部规章要求的侧重点是发动机安装到飞机后的性

能。 此外,对于表明符合性方法上存在差异的适航

条款,民航方面会通过问题纪要的形式进一步澄清

要求,按照从严要求的适航惯例,飞机适航证的申

请方很难做到使用 33 部试验替代 25 部的符合性表

明工作。
1. 2摇 国内外技术发展现状

进行 25. 1093(b) (2)条款要求的符合性验证

活动时,模拟满足条款要求的结冰气象条件是工作

的难点。 国外同行由于有不同的军用或民用飞机

试验要求,在经历了多年的技术积累和发展后,建
立了很多结冰气象条件模拟手段,如佛罗里达美国

麦金利空军气候试验室是最有名的试验地,此外还

有美国田纳西州阿诺德工程试验中心或加拿大渥

太华国家研究中心的试验设备。
相比之下,由于国内长期缺乏飞机型号试验需

求,相关的结冰条件模拟技术处于停滞状态,目前

仅原 181 厂运行有一座小型冰风洞,该技术领域处

于空白状态。

2摇 开放式结冰条件模拟技术

2. 1摇 水雾产生系统

开放式结冰条件模拟技术在自然低温环境中

通过气体和水在气液两相喷嘴中雾化进行结冰条

件模拟,为了防止液体在低温管路或喷嘴发生结

冰,避免冰脱落后损坏试验对象,需要采用加热后

的水和空气。
在自然界中,当液体温度低于冰点 0益并且存

在冰核的时候,液滴就会冻结成冰。 飞机在高空运

行中遇到的结冰水滴是低于 0益而为发生结冰的过

冷水滴,为了能够在开放的低温环境中模拟产生过

冷水滴,需要消除冰核从而破坏液滴发生结冰。 通

过粗虑、精虑、脱钙、电离等流程,可以将水的电导

率降低到 2M赘·cm 以下,达到消除冰核的目的。

加热后的水滴离开喷嘴到达试验对象之前需

要降温达到低于 0益的结冰指标,水滴飘散过程中

如果降温速度太快,水滴会在到达试验对象之前发

生结冰形成冰粒,水滴飘散过程中如果降温速度太

慢,水滴在到达试验对象位置时仍然高于 0益,水滴

会聚集下流形成冰柱,同时也影响试验的真实效

果,在水雾的模拟过程中需要对水滴的冷却过程进

行控制,在调试阶段对水滴状态进行实时的监控。
此外,水滴冷却过程的控制会同时影响到水雾的均

匀性。
2. 2摇 试验装置介绍

基于开放式结冰条件模拟技术所实现的结冰

条件模拟装置如图 1 所示。

图 1摇 结冰条件模拟装置示示意图

摇 摇 该装置集风洞系统、喷雾系统、供水系统、供气

系统、车载支撑固定系统、高度调节系统和测控系

统于一体,主要技术特征为:(1)实现了人工环境、
自然环境与飞机的有机结合;(2)采用 LWC、MVD
生成与水雾飘散过冷过程分离技术,同步实现了水

滴过冷与喷嘴的不冻结;(3)采用可移动俯仰设计,
实现了喷雾系统四自由度调节,满足了复杂气象条

件下的水雾模拟。
风洞系统的主要作用是将水雾吹送到试验件

附近。 风洞系统总长约 9m,重量约 10t,电机功率

90kW,风机叶片 6 片,风洞的风速可以通过变频器

进行调节,改变风洞出口的风速。
喷雾系统的主要作用是形成试验所需要的水

雾。 选用斯普瑞公司的二流体空气雾化喷嘴,喷雾

系统包括喷雾耙、电磁阀、喷雾装置和保温柜。
供水系统和供气系统的主要作用是为喷雾系

统提供所需要的水源和纯净空气。 供水系统由水

净化系统和喷雾供水系统两部分组成,水净化系统

的主要作用是将自来水经过粗过滤和脱钙、预脱盐

和精脱盐处理,生成去离子水。 喷雾供水系统的主

要作用是储存、加热水净化系统的去离子水,并且

以一定的压力供给喷雾系统使用。
供气系统的主要作用是为喷雾系统提供满足

要求的高压纯净气体,供气系统包括喷油螺杆压缩
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机、储气罐、气体加热罐、减压阀和电动调节阀。
车载及支撑固定系统的主要作用是方便设备

运输和试验时的设备固定,包括风洞承载车和设备

承载车。 高度调节系统的主要作用是试验时将喷

雾系统和风洞系统升高到所需要的高度,包括电动

推杆和升降框架。
测控系统的主要作用是集中实现风洞系统、高

度调节系统、供水供气系统和喷雾系统的自动控

制,系统包括控制柜、控制台、车载计算机、变频器、
触摸屏、可编程控制器、传感器、雾滴谱仪、格栅和

标杆。
试验装置如图 2 所示。

图 2摇 试验装置示意图

2. 3摇 水雾参数测量

根据民航 25 部适航规章要求,需要保证试验过

程中 LWC 不小于 0. 3g / m3、MVD 不小于 20滋m。 地

面水雾环境的典型特征为流速低,测量低流速水雾

参数是关键的技术难点。 热线仪通常被认为是最

成熟的测试手段,但热线仪要求被测试对象的流动

速度不小于 10m / s,在开放式结冰条件模拟过程中,
流动速度小于热线仪的最小适用范围。 雾滴监视

仪 FM-100 传感器采用激光散射的原理进行雾滴参

数测量,具备主动抽吸能力,适用于开放式结冰雾

滴参数测量。 测量设备如图 3 所示。

图 3摇 雾滴监视仪 FM-100 传感器图

摇 摇 考虑到被测试对象为运行中的发动机,雾滴监

视仪在发动机运行过程中使用容易造成安全隐患,
因此结冰参数的测量被安排在试验开始前和试验

结束之后。 某型号飞机试验前后的雾滴参数测量

结果如图 4 所示。

图 4 摇 某型号飞机试验前后的雾滴参数测量结果

2. 4摇 水雾均匀性测量

为了表明测试位置处的水雾 LWC 和 MVD 能

够代表整个水雾的特性,同时保证试验件被均匀地

笼罩在水雾环境中,需要对水雾的均匀性进行测

量。 使用格栅对水雾均匀性进了标定。 以格栅的

中心位置作为起始点,以矩阵方式向横向和纵向扩

展选取测点,每两个测点间距 200mm,格栅以及格

栅的测点分布如图 5 所示。

图 5摇 均匀性标定用格栅及测点示意图

摇 摇 比较格栅测点与中心位置的结冰厚度,使用结
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冰厚度的相对差值作为均匀性的衡量指标,该指标

计算公式如下:
LWCx,y-LWCc

LWCc
=
Sx,y-Sc

Sc
(1)

式中:
LWCx,y为 x,y 位置处的 LWC,单位 g / m3;
LWCc 为中心位置处的 LWC,单位 g / m3;
Sx,y为 x,y 位置处的结冰厚度,单位 mm;
Sc 为中心位置处的结冰厚度,单位 mm。
均匀性标定结果以及均匀性重复性标定结果

如图 6、图 7 所示,图中横坐标和纵坐标分别表示格

栅横向和纵向的测点序号。

图 6摇 均匀性标定结果

图 7摇 均匀性重复性标定结果

摇 摇 在图 6、图 7 中不同的颜色及相应的区域表示

不同的均匀性指标(如图中所标识数据),从图中可

以看出结冰条件模拟系统所产生的水雾 LWC 分布

均匀、均匀性指标最大值不超过 20% [2],满足要求。

3摇 应用效果

基于开放式结冰条件模拟技术而研制成功的

地面结冰气象条件模拟系统,在 2012 年初成功支持

国内某民用飞机型号完成地面结冰气象条件下的

机上地面试验,同年该试验项目获得中国民航局的

认可。 试验完成后发动机整流锥的局部结冰情况

如图 8 所示。

图 8摇 试验后发动机整流锥局部结冰示意图
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