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Для обеспечения безопасности полетов важно знать, как происходят процессы 
обледенения аэродинамических поверхностей самолетов. В статье проведен обзор 
работ, связанных с анализом механизма обледенения самолетов. Согласно публи-
кациям, существующие подходы к анализу механизма обледенения подразделены на 
три группы: экспериментальные исследования и испытания, численное моделирова-
ние, машинное обучение нейронных сетей. Показано, что наиболее точные резуль-
таты дают эксперименты и испытания, так как проводятся в естественных или 
приближенных к естественным условиях полета. Предметно-ориентированные ре-
зультаты получают при численном моделировании, когда набор входных данных 
привязан к конкретному самолету. Отмечен недостаток численного моделирова-
ния — длительное время счета. Обращено внимание на то, что в настоящее время 
развиваются и начинают внедряться методы машинного обучения нейронных се-
тей, которые имеют малое время счета и прогнозируют не только форму и разме-
ры наледи, но и позволяют давать оценку опасности обледенения и ранжировать 
факторы, влияющие на обледенение, по степени их важности. В статье показана 
взаимосвязь этих трех направлений анализа механизма обледенения. 
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Введение. Изучение обледенения самолетов является важной за-

дачей, решение которой направлено на повышение безопасности по-
летов в различных метеорологических условиях. Знание механизма 
обледенения дает возможность прогнозировать формы ледяных 
наростов, оценивать их опасность, разрабатывать системы защиты от 
обледенения, снижать уровень предполагаемого льдообразования 
при разработке новых проектов самолетов. 

Возникновение ледяных наростов происходит при столкновении 
самолета с каплями переохлажденной воды, которые присутствуют 
во влажной и холодной атмосфере [1]. При ударе о поверхность са-
молета часть капель замерзает, и на крыльях образуются ледяные 
наросты, которые изменяют исходную форму крыла и влияют на 
аэродинамические характеристики самолета. Обледенение передней 
кромки крыла уменьшает подъемную силу и увеличивает лобовое 
сопротивление. Снижение аэродинамического качества самолета 
и нарушение балансировки из-за ледяной массы может вызывать не-
устойчивость и неуправляемость полета и приводить к происше-
ствию [2]. Кроме того, для оценки значимости обледенения важно 
знать расположение зон обледенения, так как наличие меньшей массы 
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льда в ключевом месте может быть опаснее, чем бóльшая масса льда 
в менее ответственном месте. Поэтому оценка механизма обледене-
ния, установление формы и массы льда имеет большое значение для 
повышения безопасности полетов. 

Цель работы — представить структурированный анализ публика-
ций по актуальной теме обледенения самолетов с акцентом на реше-
ния, повышающие безопасность полетов в сложных метеорологиче-
ских условиях. 

Типы ледяных наростов. Для исследования механизма обледене-
ния используется несколько подходов (рис. 1): экспериментальный, 
численное моделирование, моделирование на основе данных (искус-
ственный интеллект). С помощью этих подходов моделируются ледя-
ные наросты в типичных ледовых условиях полета. Ледяные наросты 
условно подразделяют на изморозь (рыхлый лед, сухой лед), гололед 
(гладкий лед, стекловидный лед), смешанный лед [3]. Изморозь обра-
зуется в атмосферных условиях низкой температуры (ниже –15 ºС), 
относительно низкого содержания жидкой воды (Liquid Water Content, 
LWC) в воздушном потоке, малого среднего объемного диаметра 
(Median Volume Diameter, MVD) капель [4]. После удара о поверх-
ность самолета переохлажденные мелкие капли быстро замерзают 
и образуют изморозь молочно-белого цвета, которая имеет рыхлую 
структуру и легко отваливается. Образование изморози может предот-
вращаться противообледенительными системами воздушных судов. 
Поверхность изморози сохраняет аэродинамическую форму, а ее 
наличие менее опасно для полетов самолетов. Благодаря низкой плот-
ности и медленной скорости образования изморозь обычно не приво-
дит к существенному увеличению веса самолета. Такой лед (измо-
розь), как правило, образует наросты «удобообтекаемой» формы. 

Гололед возникает при относительно высокой температуре окру-
жающей среды, обычно в диапазоне –10…0 ºС, с более высоким 
LWC и относительно большими MVD. В этом случае переохлажден-
ные капли воды частично замерзают (или не замерзают) после удара 
о поверхность самолета. Часть остаточной жидкой воды вытекает под 
действием внешнего воздушного потока и постепенно замерзает. Об-
разующийся гололед имеет более плотную по сравнению с изморо-
зью структуру, прозрачный внешний вид и нелегко отрывается от по-
верхности самолета. Гололед трудно удалять в полете. В процессе 
обледенения на передней кромке крыла может формироваться рого-
вый (гребневый) лед, заметно влияющий на аэродинамические харак-
теристики воздушного судна.  

Смешанный лед представляет собой смесь изморози и гололеда, 
обладающую характеристиками льда обоих типов. Гололед и сме-
шанный лед могут серьезно повредить аэродинамические характери-
стики и создать угрозу безопасности полета. 
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Рис. 1. Блок-схема методов анализа обледенения самолетов 
 
Экспериментальный подход. Этот подход включает (см. рис. 1) 

проведение испытаний самолетов в реальных условиях полета, изуче-
ние процесса обледенения в климатических аэродинамических (аэро-
холодильных) трубах, выполнение экспериментов в аэродинамических 
трубах на моделях и отдельных натурных элементах самолетов для  
исследования влияния формы обледенения на аэродинамические ха-
рактеристики самолетов. Было показано, что на устойчивость и управ-
ляемость самолетов оказывают влияние углы атаки, процесс обледе-
нения и время обледенения [5].  

Наиболее точным способом изучения процесса обледенения са-
молетов являются полетные измерения, основанные на фактических 
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летных испытаниях. Для имитации наледи применяют сборные фор-
мы, наклеиваемые на переднюю кромку крыла [6, 7]. Сложные формы 
ледяных наростов, устанавливаемые в естественных условиях поле-
тов, были отражены в работах по моделированию накладок имитато-
ров [8], которые применяются при испытаниях конструкций в аэро-
динамических трубах. Такие испытания позволяют существенно 
увеличить объем информации о различных формах льда и их влиянии 
на летные характеристики самолетов — региональных, транспорт-
ных, общего назначения с прямым крылом с пневматической или 
электротепловой противообледенительной системой на несущих аэро-
динамических поверхностях. Для самолетов малой авиации не суще-
ствует понятие «малого обледенения» по причине их большей чув-
ствительности к обледенению по сравнению с магистральными 
самолетами. 

Испытания крупномасштабных моделей летательных аппаратов 
в натурной аэродинамической трубе Т-101 (ЦАГИ) показали, что 
важную роль играет масштабный эффект [9] и что даже очень тонкий 
слой снега или льда способен катастрофически ухудшить летные ка-
чества современного самолета. Формы льда, на базе которых разра-
батываются накладки-имитаторы, определяются на следующих ре-
жимах полета: взлет, набор высоты, снижение, заход на посадку, 
ожидание. Считается, что основное внимание должно уделяться ре-
жиму ожидания [10]. Результаты, полученные в ФАУ «ЦАГИ», поз-
воляют создать электронный справочник — руководство для пилотов 
при полетах в условиях обледенения и выдать конструкторам реко-
мендации по рациональной установке противообледенительных си-
стем для перспективных летательных аппаратов. Кроме того, резуль-
таты экспериментальных исследований и испытаний, проведенных  
в ФАУ «ЦАГИ», могут быть эффективно применены при построении 
интеллектуальной системы для машинного обучения нейронных се-
тей (см. рис. 1). 

Для достоверности испытаний, повторяемости при воспроизведе-
нии, снижения трудоемкости и сроков изготовления накладок-
имитаторов потребовалось решение задачи выбора материалов и тех-
нологии производства имитаторов [8]. В ЦАГИ был предложен пер-
спективный способ изготовления имитаторов из фотополимеров [11] 
с применением аддитивной технологии — лазерной стереолитогра-
фии [12, 13]. Была создана система автоматизированного моделиро-
вания имитаторов льда для аэродинамических моделей летательных 
аппаратов (рис. 2) [8] с учетом шероховатости льда [14]. 

Для отслеживания форм льда на испытываемых моделях суще-
ствуют аэродинамические трубы [15–19] в ряде стран. Однако прово-
димых экспериментов [20] и испытаний недостаточно для полного 
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анализа процесса обледенения самолетов, учитывая их огромную но-
менклатуру и разброс климатических условий полета. Поэтому все 
более широко применяются методы численного моделирования. 

 

Рис. 2. Формирование шероховатости поверхности льда 
 
Численное моделирование. Ориентированные на точное про-

гнозирование формы обледенения, методы численного моделирова-
ния являются важными методами оценки опасности обледенения  
и разработки систем защиты самолетов от обледенения. С помощью 
этих методов моделируются ледяные наросты в типичных ледовых 
условиях полета. Для численного решения задачи обледенения в ка-
честве исходных данных должны быть введены параметры самолета 
(скорость, угол атаки, геометрия, размеры) и атмосферы (температу-
ра T, LWC, MVD, время нарастания наледи t). 

Большинство существующих вычислительных программ роста 
льда основаны на термодинамической модели обледенения Мессин-
гера [21]. Так, эта модель применена в коде LEWICE [22, 23] для изу-
чения в 2D-формате обледенения при различных условиях полета.  
В программе FENSAP-ICE [24, 25] в 3D-постановке реализуется мо-
дель обледенения, в которой решается уравнение Навье — Стокса 
(RANS) для поля воздушного потока и модель Мессингера для обле-
денения. Метод численного моделирования был разработан для про-
гнозирования обледенения на основе эйлеровой теории двухфазного 
потока [26, 27]. С помощью программы [28, 29] на основе Open-
FOAM [30] можно прогнозировать форму льда и влияние обледене-
ния на аэродинамические характеристики самолета. Для более точно-
го расчета аэродинамики система моделирования обледенения 
PoliMIce [31] была объединена с OpenFOAM. Экспериментальные  
и численные исследования были направлены на оценку шероховато-
сти аэродинамической поверхности, вызванной естественным обле-
денением [32]. Прогнозирование поля воздушного потока около  
обледеневшего аэродинамического профиля было проведено в [33]  
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с использованием точных во времени методов, таких как моделиро-
вание отдельных вихрей (DES). Применение методов DES позволило 
улучшить прогноз [34] обтекания аэродинамических профилей с ро-
говым льдом на передней кромке крыла. 

Общий вычислительный метод расчета обледенения самолета 
включает четыре основных этапа [4, 28]. 

1. Определение поля воздушного потока вокруг самолета. 
2. Моделирование удара капли о поверхность самолета. 
3. Построение модели обледенения (для вычисления формы 

льда). 
4. Применение алгоритма преобразования сетки для учета изме-

нения формы, вызванного обледенением профиля. 
Поле воздушного потока может быть получено путем решения 

уравнений Эйлера [27] или уравнений Навье — Стокса [28, 30]. При 
моделировании столкновения капель решающей величиной, которую 
необходимо определять, является эффективность сбора капель воды 
(коэффициент захвата капель), отражающая частоту ударов капель 
о поверхность самолета. 

К методам отслеживания движения капель можно отнести подход 
Лагранжа или двухфазный поток Эйлера [26, 28, 29]. Вычислитель-
ная сетка, используемая при моделировании поля воздушного потока, 
может быть применена для двухфазной модели Эйлера. Во многих 
условиях обледенения объемная доля капель воды ниже 10–6, поэто-
му в модели Эйлера можно принимать одностороннее взаимодей-
ствие воздушного потока и капель [1]. 

Для решения задачи обледенения во многих численных подхо- 
дах [26–28] применяют модель Мессингера [21]. По этой модели 
строят уравнения баланса массы и баланса энергии в контрольном 
объеме на поверхности самолета [28]. Как показано на рис. 3, масса, 
поступающая в контрольный объем, включает ударяющиеся капли во-
ды impm  и поток воды в контрольный объем из расположенной выше 

по потоку соседней ячейки flow in .m  Масса, выходящая из контрольно-

го объема, состоит из образовавшегося льда ice ,m  испарения и субли-

мации esm  и потока воды из контрольного объема в соседнюю ячейку 

ниже по потоку flow outm . Уравнение баланса массы имеет вид 

imp flow in ice es flow out .       m m m m m  

Вклад в баланс энергии, как показано на рис. 4 [28], вносят кон-
вективная теплота ca ,Q  кинетическая энергия падающих капель воды 

imp ,Q  скрытая теплота latent ,Q  ощутимая теплота sensible.Q  Уравнение 

баланса энергии записывается в следующем виде: 
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ca imp latent sensible 0.      Q Q Q Q  

Из решения уравнений баланса массы и баланса энергии опреде-
ляется распределение толщины слоя льда [1]. Поскольку обледенение 
изменяет форму крыла самолета, необходимо повторно рассчитывать 
поле воздушного потока и поле потока капель на основе обновленной 
сетки. Для автоматической процедуры повторного построения сетки 
существуют алгоритмы преобразования сеток [28]. 

 

Рис. 3. Массовый баланс в контрольном объеме 

 

Рис. 4. Баланс энергии в контрольном объеме 
 
В работе [35] используется подход, который позволяет численно 

решить задачу дозвукового обтекания тел двухфазным вязким сжи-
маемым потоком в двухмерной постановке с учетом взаимодействия 
несущей и жидкой фаз, формы существования влаги на профиле, ре-
жима нарастания льда, изменения геометрии обтекаемого тела и влия- 
ния этого изменения на внешний поток. Численное моделирование 
процесса нарастания льда основано на методе, описывающем термо-
динамический процесс затвердевания переохлажденных капель воды, 
ударяющихся о неподвижную поверхность. Процесс обледенения 
разделен на приращения по времени. Метод заключается в решении 
дифференциальных уравнений сохранения массы, энергии и импуль-
са [36] для каждого приращения по времени и для каждого элемента 
поверхности. Состояние влаги, находящейся в контрольном объеме, 
определяется на основе модели, описывающей рост капель воды на 
поверхности обтекаемого тела.  
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Моделирование обледенения выполняется итерациями с прираще-
нием по времени. На каждом шаге по времени для каждого контроль-
ного объема определяется форма существования влаги, рассчитывает-
ся масса накопленного льда, толщина пленки воды, шероховатость 
поверхности и скорость движения воды по поверхности. 

Процесс моделирования нарастания льда можно подразделить на 
макро- и микроуровни [37]. На макроуровне моделируется движение 
воды по обтекаемой поверхности под воздействием внешнего потока; 
решаются уравнения сохранения массы, энергии и количества дви-
жения для контрольного объема и определяются массы образовавше-
гося льда; устанавливается изменение геометрии обтекаемого тела 
вследствие накопления массы льда на каждом элементе поверхности. 

На микроуровне моделируется распределение и рост капель, ру-
чейков и пленок на обтекаемой поверхности. 

Уравнение баланса массы. Рассмотрим контрольный объем,  
расположенный на поверхности обтекаемого тела (рис. 5). Масса 
входящей воды inm  состоит из суммы трех масс воды в жидком со-

стоянии: массы влетающей воды из внешнего потока в виде пере-
охлажденных капель cap ,m  массы втекающей воды из предыдущего 

контрольного объема rb in ,m  массы оставшейся жидкой воды из 

предыдущего шага по времени resw :m   

in cap rb in resw .  m m m m  

В то же время масса воды in ,m  входящей в контрольный объем. 

расходуется на массу выбывающей воды out ,m  массу остаточной во-

ды rmwm  и массу остаточного льда rmi :m  

in out rmw rmi.  m m m m  

Масса выбывающей воды outm  состоит из массы сублимирован-

ного льда sub ,m  массы испарившейся воды evap ,m  массы вытекающей 

жидкой воды rb out ,m  массы вырванной потоком жидкой воды shwm   

и массы вырванного потоком льда shi :m   

out sub evap rb out shw shi.    m m m m m m  

Уравнение теплового баланса. Это уравнение имеет вид 

f ss sub evp adh kin cd cv rad 0,        Q Q Q Q Q Q Q Q Q  

где fQ  — скрытая теплота затвердевания; ssQ  — внутренняя тепло-

та; subQ  — скрытая теплота сублимации; evpQ  — скрытая теплота 
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испарения; adhQ  — теплота аэродинамического нагрева; kinQ  — теп-

лота кинетического нагрева; cdQ  — теплообмен проводимостью;  

cvQ  — теплообмен конвекцией; radQ  — теплообмен излучением. 

В случае подогрева поверхности при работе противообледенитель-
ной системы теплота выражается через cd.Q   

 

Рис. 5. Схема потоков массы в контрольном объеме 
 
Для описания движения воды по обтекаемой поверхности исполь-

зовали модель капель, а также модель ручейков и пленки. Модель ка-
пель описывает общее поведение капель и оценивает их среднее коли-
чество, находящееся на элементе поверхности в каждый момент 
времени. Часть массы жидкой воды переохлажденной капли превра-
щается в лед. Фазовый переход высвобождает скрытую теплоту за-
твердевания (рис. 6), разогревающую массу оставшейся жидкой воды 
в противовес потерям теплоты конвекцией и испарением. 

Рассмотренные математические модели обледенения аэродина-
мических поверхностей были реализованы [4] в рамках пакета про-
грамм [38]. Было изучено обледенение профиля крыла NACA0012 
для смешанного режима при углах атаки α = 0 и α = 4° (рис. 7). Как 
видно на рисунке, форма ледяного нароста сильно зависит от углов 
атаки.  
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Рис. 6. Схема тепловых потоков при затвердевании капли воды  
на поверхности тела 

 

 

Рис. 7. Формы наростов на профиле NACA0012 для смешанного режима  
обледенения при угле атаки α = 0 (а) и α = 4° (б) 

 
Модель обледенения фазового поля. Один из подходов числен-

ного анализа обледенения — модель обледенения фазового поля,  
в которой в качестве объекта исследования принимается смесь воды 
и льда [4]. Вода и лед рассматриваются как одна жидкость, для нее 
устанавливается фазовое уравнение с массовой долей льда в смеси  
в качестве фазового параметра, а также записываются уравнения со-
хранения массы и сохранения энергии смеси. Путем решения этих 
основных уравнений прогнозируются толщина смеси и массовая доля 
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льда. Отсюда можно найти толщину и форму наледи. Фазовое урав-
нение имеет вид [4] 

  ice ,


  


hC
hC m

t
U  

где   — плотность; h — толщина; C  — фазовый параметр, равный 

отношению массы льда к массе смеси ;




i ih

C
h

 U  — скорость сме-

си; icem  — количество жидкой воды, перешедшей в лед. 

Уравнение сохранения массы для смеси можно записать так [4]: 

  imp evp ,


   


 h
h m m

t
U  

где impm  — скорость сброса капель воды; evpm  — скорость испарения. 

Уравнение сохранения энергии [4] имеет вид (рис. 8) 

    rad imp evp htc cond ,
 

      


    hH
hH Q Q Q Q Q

t
U  

где H  — внутренняя энергия смеси; rad
Q  — радиационный тепловой 

поток водной пленки; imp
Q  — сумма внутренней и кинетической 

энергий капли; evp
Q  — плотность энергии, уносимая испарением; 

htc
Q  — плотность конвективного теплообмена между пленкой воды  

и воздушным потоком; cond
Q  — энергия, передаваемая обшивкой са-

молета. 
Приведенные уравнения относятся к контрольному объему. Для 

решения задачи обледенения профиля крыла строится сетка вокруг 
профиля, состоящая из контрольных объемов. Сетка необходима для 
расчета поля воздушного потока 
и траектории капель. Итоговую 
толщину льда и массовую долю 
льда получают итерацией. 

Расчеты по модели обледе-
нения фазового поля показали 
степень влияния на форму нале-
ди состояния полета самолета и 
погодных условий: скорость по-
лета и угол атаки, температура 
окружающей среды, содержание 
жидкой воды LWC, средние объ-
емные диаметры MVD капель, 

 

Рис. 8. Схема переноса массы и энергии  
в контрольном объеме 
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ледовое время. Для профиля крыла NACA0012 при угле атаки α = 4° 
получены формы наледи, типичные в случаях образования изморози 
(рис. 9, а) и гололедицы (рис. 9, б). На изображениях видно, что при 
изморози исходная форма профиля сохраняется, а при гололедице — 
сильно искажается, появляется гребень (рог), ухудшающий аэроди-
намику крыла самолета. 

 

Рис. 9. Формы наледи при изморози (а) и гололедице (б) 
 
Расчет форм ледяных наростов. Разработаны и другие 2D-  

и 3D-модели, методы и алгоритмы, предназначенные для расчетов 
форм ледяных наростов на аэродинамических поверхностях самоле-
тов. Они реализованы в программах вычислительной гидродинамики 
(CFD): ONERA [39, 40], CANICE [41], 2DFOIL-ICE [42], NSMB-ICE [43], 
NSCODE-ICE [44]. Наибольшая часть расчетов обледенения твердых 
поверхностей проводится в коммерческих программных комплексах 
ANSYS FENSAP-ICE и SIEMENS STAR-CCM [45]. Эти пакеты про-
грамм применяются во всем мире для 3D-моделирования образова-
ния ледяных наростов на поверхностях самолетов. Среди российских 
разработок в области анализа обледенения аэродинамических профи-
лей можно выделить программный комплекс FlowVision [46], реша-
тель iceFOAM [47]. 

На базе FlowVision разработана методика 3D-расчета обледене-
ния самолета IceVision [45]. Основное отличие этой методики от 
известных подходов заключается в использовании технологии 
Volume Of Fluid (VOF, объем жидкости в ячейке) для отслеживания 
нарастания льда. В методике IceVision решается нестационарная за-
дача непрерывного нарастания льда в эйлеровой постановке. Лед 
присутствует в расчетной области явно, решается уравнение тепло-
переноса в нем. Для моделирования двухфазного воздушного потока 
(воздух и капли) используется многоскоростная модель взаимопро-
никающих континуумов. Методика учитывает распределение капель 
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по размерам. Численный алгоритм отражает различие временных 
масштабов физических процессов, сопровождающих обледенение 
самолета: двухфазного внешнего течения (воздуха и капель), течения 
водяной пленки, нарастания льда. Расчетная сетка перестраивается 
локально в автоматическом режиме; разработан автоматический ге-
нератор сетки SGGR для любых геометрий. В программе IceVision 
не требуется загрубления сетки, наоборот, чем мельче сетка, тем 
лучше. В рамках методики IceVision задача обледенения ставится сле-
дующим образом: при заданных условиях полета самолета выполнить 
расчет локального коэффициента захвата капель воды и определить 
форму ледяного нароста. При 3D-постановке задачи в IceVision можно 
проследить изменение формы льда вдоль крыла.  

Эйлер-лагранжев решатель iceFOAM разработан на базе Open-
FOAM v 1912 [47]. В решателе iceFOAM эйлеров континуальный 
подход описывает воздушный поток (нестационарный, сжимаемый, 
ламинарный/турбулентный); дискретный лагранжев подход описыва-
ет движение капель (многофазные, реагируют с потоком); модель 
тонкой поверхностной пленки (эйлеров подход) описывает струйки 
воды. Схема решателя iceFOAM разбивается на шаги по времени: 

1) расчет начального воздушного потока simpleFOAM; 
2) начало шага по времени; 
3) решение уравнений газодинамики — сохранения массы, им-

пульса, энергии (решатель reacting ParcelFilmFOAM — PIMPLE); ре-
шение уравнений капель — баланс массы, энергии и движения капли 
(решатель PIMPLE-spaceCloud); 

4) расчет толщины жидкой пленки и толщины образовавшегося 
слоя льда (surfaceFilmModel); 

5) изменение сетки в зависимости от нарастания льда 
(dymFOAM); 

6) конец шага по времени; 
7) переход в начало. 
В развитие решателя iceFOAM создан сопряженный решатель 

FVM/FEM для моделирования работы противообледенительной си-
стемы [47]. 

Численные методы анализа обледенения самолетов дают досто-
верные результаты, хорошо согласующиеся с экспериментальными 
данными, но расчеты занимают много времени — часы и даже дни.  
В связи с этим численные методы не могут применяться для оценки 
текущих условий полета в «ледяных» зонах, что, однако, важно  
в критических ситуациях. В этом случае целесообразно использовать 
искусственный интеллект (см. рис. 1) на основе нейронных сетей, ко-
торые позволяют свести решение задачи обледенения к минутам. 
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Машинное обучение. В настоящее время растет интерес к при-
менению методов машинного обучения в исследованиях обледенения 
самолетов. Машинное обучение (Machine Learning, ML) — это ветвь 
искусственного интеллекта (ИИ). Основываясь на обучающих дан-
ных, модели ML способны учитывать сильную нелинейность через 
скрытую структуру (рис. 10) [48]. В задачах обледенения самолетов  
в качестве входных параметров могут быть условия полета, а в каче-
стве выходных — характеристики серьезности обледенения [49]. 
Машинное обучение было реализовано при анализе обледенения воз-
душных судов для прогнозирования формы льда [50], площади обле-
денения, максимальной толщины льда, степени опасности обледене-
ния [49, 51], влияния льда на аэродинамические характеристики 
самолета [52]. Точность прогнозов моделей машинного обучения 
необходимо оценивать количественно с помощью анализа ошибок на 
базе нескольких статистических показателей [52]. С разумной точно-
стью построенная модель машинного обучения может стать весомой 
заменой подходу численного моделирования.  

 

Рис. 10. Схема структуры нейронной сети 
 
При анализе обледенения самолетов использование машинного 

обучения целесообразно в трех случаях: для быстрой оценки серьез-
ности обледенения в различных условиях полета; для оценки ухуд-
шения аэродинамических характеристик самолета; для повышения 
безопасности полетов путем включения систем защиты ото льда [51]. 
Так, в методе прогнозирования обледенения различных профилей [53] 
с использованием искусственных нейронных сетей (ANN) приме-
няется набор данных, основанных на результатах численного экспе-
римента, полученного с помощью решателя iceFOAM [47]. Новизна 
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работы [53] заключается в том, что набор данных нейронной сети 
включает в себя дополнительно различные формы аэродинамических 
поверхностей. Рассмотрены четыре аэродинамических профиля: 
NACA0012, General Aviation, Business Jet, Commercial Transport. Гео-
метрия аэродинамического профиля и льда имеет вид набора коэф-

фициентов Фурье  in in,  .k ka b  Для того чтобы найти измененную 

в результате обледенения форму профиля, достаточно получить вы-

ходные коэффициенты  out out,k ka b  и сложить их с входными коэффи-

циентами: 

     res res in in out out, ,  , , 1, .  k k k k k ka b a b a b k N  

Нововведением работы [53] можно считать использование всех 
временных отрезков в качестве входных данных для обучения, что 
значительно увеличивает объем данных для обучения нейронной се-
ти. Две архитектуры нейронных сетей — FCNN (полносвязная 
нейронная сеть) и CNN (сверточная нейронная сеть) — были обуче-
ны прогнозировать форму льда аэродинамического профиля. Были 
применены две функции потерь (MSE, IoU). Наиболее точные ре-
зультаты прогнозирования формы льда получены в [53] с использо-
ванием FCNN и CNN, в которых применялись слои пакетной норма-
лизации и отсева для выходных нейронов каждого слоя. В работе [53] 
было проведено глубокое машинное обучение для прогнозирования 
обледенения с использованием комбинированного подхода с CNN  
и iceFOAM. Отмечается, что недостаточное количество примеров и 
их качество ведут к возникновению эффекта недообучения сети, что 
отражается на точности расчетов. Основные причины расхождения 
результатов нейросети и iceFOAM объясняются дефицитом данных  
и неоднородностью режимов льдообразования. Модель машинного 
обучения хорошо воспроизводит один из режимов, хуже адаптируясь 
к другим [53]. Серьезным недостатком для машинного обучения  
является ограниченное число известных экспериментальных иссле-
дований, что сужает обучающую выборку.  

Представляет интерес идея «переносного обучения» [53], которое 
дает возможность выполнять 3D-моделирование обледенения крыль-
ев с использованием нейронных сетей, обученных на двумерных 
примерах. В работе [53] отмечается, что по сравнению с вычисли-
тельным временем пакетов CFD, которое составляет от нескольких 
часов до нескольких дней, процесс прогнозирования нейронной се-
тью занимает примерно 3…5 мин, включая время на обучение. Ко-
нечным результатом работы [53] является создание специальной 
библиотеки для предсказания формы льда с использованием нейрон-
ных сетей iceMPLNet. 
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Заключение. Обзор существующих методов, используемых для 
анализа процесса обледенения самолетов, показал их важность при 
оценке тяжести обледенения в полете и на этапе проектирования  
самолетов, в том числе с учетом применения противообледенитель-
ных систем. Знание формы, массы, расположения ледяных наростов 
позволяет пилотам принимать правильные решения в критических 
ситуациях. Главное — обеспечить устойчивость и управляемость са-
молета в сложных метеорологических условиях в «ледовых зонах», 
что гарантирует безопасность полета. 

Все методы анализа подразделяются на три группы: эксперимен-
тальные и полетные испытания, численное моделирование, машин-
ное обучение нейронных сетей. Из экспериментов в аэродинамиче-
ских трубах и летных испытаний установлена сильная зависимость 
аэродинамики самолета от атмосферных условий (температура Т, 
влагонасыщение LWC, размеры капель MVD, время обледенения t), 
от размеров и формы несущих аэродинамических поверхностей, от 
скорости самолета v и от угла атаки АОА. 

Рассмотрены три вида образования льда: изморозь (сухой лед, 
рыхлый лед), гололед, смешанный лед. Для каждого из них характер-
ны свои погодные условия, а именно: для изморози — низкое содер-
жание воды и низкая температура (менее –15 °C), для гололеда — 
высокое содержание воды и высокая (–10 °С…0 °С) температура, 
смешанный лед — переход изморози к гололеду и наоборот. В пуб-
ликациях отмечается, что испытания и эксперименты дают наиболее 
точные результаты по процессу обледенения, так как они выполня-
ются в естественных или приближенных к естественным условиях. 
Получаемые наборы данных применяются в численном моделирова-
нии и при машинном обучении, причем, чем больше данных, тем 
точнее расчетные прогнозы. Поэтому следует уделять повышенное 
внимание развитию экспериментальных исследований. В частности, 
целесообразно развивать моделирование и производство накладок-
имитаторов на крылья самолетов, чтобы расширить возможности 
экспериментальной базы. 

В численном моделировании используются коды вычислитель-
ной гидродинамики (CFD). Для исследования процесса образования 
наледи разработаны коды, в которых учитывается движение воздуш-
ного потока и капель воды, движение пленки воды, замерзание плен-
ки и капель на аэродинамической поверхности. Наибольшее приме-
нение получили коды LEWICE, FENSAP-ICE. В России разработаны 
решатели iceFOAM на основе пакета OpenFOAM, iceVision в про-
граммном комплексе FlowVision. С помощью численных методов 
определяются форма, размеры и масса наледи, аэродинамические ко-
эффициенты обледеневших поверхностей, влияние наледи на устой-
чивость и управляемость самолета.  



Методы анализа механизма обледенения самолетов 

Инженерный журнал: наука и инновации   # 4·2023                                             17 

Задачи обледенения численно решаются в 2D- и 3D-постановках, 
входные данные для расчета: температура Т, влагонасыщение LWC, 
размеры капель MVD, время обледенения t; скорость самолета v  
и угол атаки АОА. В работе [53] к входным данным добавляется гео-
метрия аэродинамической поверхности. В некоторых работах добав-
ляется функция визуализации процесса обледенения. 

Вопросы обледенения стали актуальными для получивших сего-
дня самое широкое применение беспилотных летательных аппаратов 
(БПЛА), конструкция которых интенсивно развивается. Подробный 
обзор методов анализа процесса обледенения БПЛА [54] показал 
применимость к ним методов, разработанных для самолетов. 

Машинное обучение используется для прогнозирования формы 
льда, обеспечения быстрой оценки серьезности обледенения самоле-
тов в различных условиях полета, для оценки ухудшения аэродина-
мических характеристик воздушных судов путем объединения с дру-
гими кодами вычислительной гидродинамики, для повышения 
безопасности полетов за счет включения систем защиты от обледе-
нения. Разработаны обычные и ансамблевые алгоритмы машинного 
обучения, которые используются в приложениях для борьбы с обледе-
нением самолетов. Процедура обучения заключается в оптимизации 
коэффициентов связей между нейронами в выбранных архитектурах 
нейронных сетей. Входные данные (температура Т, влагонасыщение 
LWC, размеры капель MVD, время обледенения t; скорость самолета v 
и угол атаки АОА) могут быть дополнены геометрическими парамет-
рами аэродинамической поверхности, что расширяет возможности 
обученных нейронных сетей прогнозировать льдообразование на раз-
ных профилях. 

 

Рис. 11. Гистограмма важности функции XGBoost в отношении прогнозирования 
уровня обледенения 



А.В. Егоров 

18                                            Инженерный журнал: наука и инновации   # 4·2023 

Способность моделей машинного обучения генерировать важ-
ность признаков может помочь в изучении влияния различных аэро-
динамических и метеорологических факторов на результаты интен-
сивности обледенения. В частности показано (рис. 11), что для 
конкретного аэродинамического профиля факторы MVD и t имеют 
сопоставимый уровень важности, в то время как LWC имеет 
наименьшее значение в отношении степени обледенения [1]. Точ-
ность прогноза обледенения самолетов обученными нейронными се-
тями возрастает с увеличением числа данных, полученных в резуль-
тате численного моделирования и экспериментальных исследований, 
что объясняет необходимость их проведения во все большем объеме. 

 
Исследование выполнено при финансовой поддержке РФФИ  

в рамках научного проекта № 19-29-13009. 
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To ensure flight safety, it is important to know how the icing processes of the aircraft 
aerodynamic surfaces occur. The article provides a review of works related to the analy-
sis of the aircraft icing mechanism. According to publications, existing approaches to the 
analysis of the icing mechanism are divided into three groups: experimental research and 
testing, numerical modeling, and machine learning of neural networks. It is shown that 
experiments and tests give the most accurate results, since they are carried out in natural 
or close to natural flight conditions. Object-oriented results are obtained from numerical 
simulations when the input data set is tied to a specific aircraft. A disadvantage of nu-
merical simulation is noted — a long calculation time. Attention is drawn to the fact that 
at present, machine learning methods for neural networks are being developed and are 
beginning to be implemented. These methods show a short computation time and predict 
not only the shape and size of ice, but also allow assessing the danger of icing and rank-
ing the factors affecting icing, according to the degree of their importance. The article 
reveals the relationship of these three areas of analysis of the icing mechanism. 
 
Keywords: aircraft icing, airfoil, ice shape, CFD solver, neural network, experimental 
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