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NOTATIONS 

Therrwl diffuslvity of tne air. 
(Diffusivlte thermique de Fair). 

2T'J L'T 

Thermcxlynamic pai"ameter,  Eq. (37). 
(Param^tre thennodynamlque,  Tormule (37) ). 

dimensionless 
(snns dimensions) 

Characteristic dimension of the obstacle 
in the airstream. 
(Dimension caracterlstique de 1'obstacle 
place dans Tecoulement). 

%<**y Drag coefficient of the droplst, Eq.'>). 
(Coefficient de tratn^e de la gouttelette, 
fonule (3)  ). 

dimensionless 
(sans dimensions) 

s 

Specific heat of the water. 
(Chal^ur specifique de l'eau). 

Sp«ciflc heat of the ice. 
(Chaleur sp^cifique de la glace). 

Specific heat of the air. at constant pressure 
(Chaleur sp^clfique de l'air, k pression 
ccnstante). 

Diameter of the droplet. 
(Diam^tre d'une gouttelette). 

Volumic median diameter of the droplets. 
(Diam^tre volunlque median -^es gc.'ttelettes). 

fat«<r-vapour pressure at the edge of the 
boundary layer. 
(Pression partielle de la vapeur d'eau a la 
fronti^re exterieure de la couche llsit»>. 

Pressure over water and, practicallx over ice, 
at 00C. 
(Pressicn de satu-ation de l'eau et, pratique- 
nent. de la glfce,  a 00C). 

Vapour pressure over water cr over Ice, at Lhs 
wall  temperature. 
(Pression de saturation de l'eau ou de la 
glace a la temperature de la paroi). 

Vapou»-prossur8 over water, at the wall 
temperature. 
(Pression de saturation de l'eau & la tempera- 
ture de la parol). 

?T- 20- 1 LMT* 

.«TV1 

L2!"^- 

■Tf IT" 2 

-lT-2 Mr1! 

VL ly: lv-2 

-lT-2 ML  'T 

iii 



'pi later pressure over ice at th »ill 
temperature. 

(iTossion de saturation de la glace a la 

temperature d* la parol). 

Resultant of the drag forcta acting on the 

droplet. 

(Force de tratn^e sur un? gouttelette). 

IC"1! 1T-2 

MLT -? 

Fraction of water-liquid frozen at the inpact. 

(Fraction d'eau congelee a 1* impact). 

dtmensionless 
(saa» dimensions) 

f(Ru) Funktion of Ru,  proportional to CD(RU) 
defined by Eq.(6). 
(Fonction, proportionnelle a C^C^y)    forroule 
(6)  ). 

Local unit convection conductance, Eq. (27). 
(Coefficient de cowect^on de chaleur, 
formule (27)   ). 

dimensiwüTess 

(sans dimensions) 

arv 

Local unit mp.ss conductanc.1, Eq. (28). 

(Coefficient de convection de nasse, 

formule (28) ). 

-2T-1 ML'^T 

Latent heat of water with vapour phase.  In the 
general case. 
(Chaleur de iranpformatinn de l'eau avec une 
phase vapeur,  dans le cas gene'ral). 

2.1.-2 L'T 

I 

Latent heat of fusion of ice, 
(Chaleur de fusion de la glace). 

Latei.t heat r* vapourizatio^ of water and, 
practically,  of sublimation of ice,  at 0oC. 
(Chaleur de vaporisation de 1'eau et, pratique- 
ment,  de srblimation de la glace a 00C). 

Latent heat of sublimation cf ice. 
(Chaleur de sublimation de la glace). 

Latent heat of vapourization of water. 
(Chaleur de vaporisation de l'eau). 

Lewis number. 
(Nombie de Lewis). 

Loca}  Mach number. 
(Nombre de Mach local). 

Peclet number,  defined by R,,, p . 
(Nombre de Fielet,  t^fini par R,,, pT). 

2m-2 L't 

if 2 L^T 

2T-2 L'T 

L2r7 

diiaensicniess 
(sans dimensions) 

di?'. ■   ' •'.    z:- 
(sans  UBie.ce ..sflj 

üjmensionib ^ 
(sans dimen^ic 
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^ 

Pr«mlCi ).'a«rtxrr of the air, 
;!*n>br»» de Prandtl de I'alr). 

Ify-r.i pressu»^ at the edge of the boundary 
layer. 
(Pression locale a la front lere exterleure 
dp la cucbe llmite). 

Atmospheric pressure at infinity upstream. 
(Pression atmcspl^rique,  a 1'inflni aaiont). 

Rate of liquid »at-r impingement per «nit area. 
(btstUU de flux de masse d'eau liquide a 
1 impact). 

dimensionless 
(sans dimensions) 

ML'1! lm-2 

-IT" 2 ML"1! 

ML"2! ZT-1 

.li'.te of vapour-wafer mass per urit area at the wall.        ML'2!"1 

(Densite de flux de masse de vapeur d'eau i 
la parol). 

Sn 

T (ou t) 

Reynolds number relative to the velocity U, 
Eq. (4). 

(Nombre de Reynolds relatif a la vltesse U. 
relation (4) ). 

Reynolds number relative to the velocity U^, 
Eq.^13). 

(Nombio de Reynolds relatif i la Vitesse U., 
relation (13) ). 

Recovery factor Eq.(24). 

(Pacteur thermique parietal, relation (24) ). 

Normal section at infinity upstream of the 

stream tube bounded by the tangent traj > 
torles. 

(Section droite a V infinl aaont du tuüe 
de courant delimite par les trajectoirt? 
tar rentes). 

Normal section at infinity upstream of the 
stream t .je that impir.ses the area P of the 
obstacl. 
(Section droite k r in/ini amont du tube 
de courant qul s'appule sur la surface P). 

Absolute (or Celsius) temperature,  at the 
edge of the boundary layer,   in degrees K 
(or C), 
(Temperature absolue (ou Celsius), a la 
frontlere exterleare de la couche Umltec 

en degros K (ou C)). 

dimensionless 

(saiis dimensions) 

(Jioeu^r.i.less 

(sans dimensions) 

diRMrslonless 
(sans dimensions) 
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Tf(ou Lf) Absolute (or Celsius) tempe ature of the 

adiabetlc wall, In degrees K (or C). 
(Temperatüre a'DSolue (ou Celsius) de la 

paroi, a flux de chaleur nul, en degres K 

(ou C) ). 

Tp(ou tp) Absolute (or Celsius) temperature of the 
wall,   in the general case,   in degrees K 
(or C). 
(Temperature absolue (ou Celsius) de la 
parol, dans le cas general, en degres K 
(ou C)  ). 

T„(ou t,,,) Absolute (or Celsius) temperature of the air at 

infinity upstream, in degrees R (or C). 
(Tempera.ure absolue (ou Celsius) de l'air a 

rinfi,-'.1 amont, en degres K (ou C) ). 

Relative velocity of the droplet with respect 

to the air at a point M. Eq.(!)• 
(Vitesse relative de la gouttelette par rap- 

port a J'air en un point M, fomule (1) ). 

LT- 

Velocity nf the air at a point M. 
(Vitesse de l'air en un point M). 

Velority of the droplet at a point M. 
(Vitesse de la gouttelette en un point M). 

LT" 

LT' 

Velocity at infinity upstream. 

(Vitesse a 1*Infini amont). 

Volume of the droplet. 

(Volume de la gouttelette). 

LT 

LJ 

-i 

Mass of water caught by the obstacle In unit 

time. 

(Masse d'eau captee par 1'obstacle par united^ tcapsi 

Liquid-water content of the cloud. 
(Teneur en ea« liquide du nuage). 

De'flexion    or angle between the velocity 0^ 
and the velocity Üa. 
(Oeflectioik ou angle de la vltesoe Üd avec la 
vltesse l?a). 

wr" 

-3 

dlmenslo^less 
(sans tlwens ion 

Local impingement efficiency,  Eq.(20). 
(Coefficltnt local de captation, formuls (20) ). 

dimensioniess 
(sans ilimensinr 
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>n, Total  impingement efficiency. Eq.(21). 
(Coefficient total de captation relatlf a 
la zone d'Impact,   formule  (21)  ). 

dlmensionless 
(sans dimensions) 

Relative density of w&tcr-vapour with respect 
to the air. 
{Density relative de la vapeur d'eau par 
rapport a Tali'). 

dlmensionless 

(sans dimensions) 

^9'^".^.^'.^ 

6. 

Temperatures defined by Eq.(38). 
(Temperatures deflnies par la relation (38) ). 

Impingement angle. 
(Angle de^ captation). 

e 

dlmensionless 

(sans dlmeusions) 

»iatlo of the specific heats of the air, 

(Raprcrt des chaleur? specifiques de l'aii-). 

dlmensionless 

(sans dimensions) 

Collection efficiency. Eq.(18). 
(Coefficient global de captation, fo mule 
(18) ). 

dlmensionless 

(sans Jimensions) 

Viscosity of the air. 

(Viscoslte de l'alr). 

-1T-1 W,"1? 

Kinematic viscosity of the air. 
(Viscosity cin^m&ciQue de Tair), 

2T-1 L'T 

Dent ity of the air. 
<rjicae specifIque de l'alr). 

\ 

Density cf the water, 
(Masse sp^cifique de l'eau). 

Projectioa f\ the obstacle on to the picas 
perpendicular to the velocity at infinity 
upatrean. 
(Projection de robstacle sur_un plan 
^rwndlculaire a la vltesse ü^. 

Projection of & part P of the area of impinge- 

went on to the plane perpendicular to the 

velocity at infinity upstresm. 

(Projection d'un« partie 7 dc I'aire d'l»pact 
sur un plan perpend icul a ire a la Vitesse U,,). 

Projection of the area of implngeiiient on to the 
plane perpendicular to the velocity at infin- 
ity upstream. 

(Projection de l'aire de captation sur un 
plan perpendiculaire a la vltesse iJ^). 
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Ratio of wafer-vapourwws to air nass,  at  the «HJKC 

of the boon'iary layer, 
(Tltre de vapeur d'eaj dans Talr a la frontier« 
ext^rleure de h cruche lialte). 

dlnenslonless 

(sans dimensions) 

0.K 

^•^c^e^u'^v 

Ratio of watf.   vapour mass fo air mass at ths 
wall,   in the general case. 
(Tltre de vapeur d'eau dans I'alr,  a ia parol, 
dans le cas general). 

Parameters  jefinad cy <£ = R^, V- and K = R,/«//. 
(Pai-anetres deflnls par <? = R^ '^ et K = Kf/^p). 

Rates of heat per unit ni-ea defined respectively by 
b'qs.   (35). (27), (33), (34) and (32). 
(Densit?sde flux de chaleur definies lespectlve- 
ment par I-'s relations (35), (27}t (3?), (34) et 
(32)  ). 

dimenslonless 

(sans dimensions) 

dimenslonles.J 
(sans dimensions) 

Ml .-3 

x.- Parameters of similitude in sirulated Icing. 
Eq. (43). 
(Parajnetrcs cs similitude dans le givmge 
artiflclel,   formii:e (43)  ). 

dimcnslonless 

(sans dimensions) 

Parameter of the Mechanics of Suspensions, 
Eq.(13). 
(Piram^tre de la M^can?que des Suspensions, 
foffnule (13)  ). 

dlmenslonless 

(sans dim^nsiuns) 
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GENERAL   SURVEY 

CHAPTER       1 

Prof.   E.A.   Brun» 

GENERALITES 

1.    INTRODUCTION 

As a result of the recommendation nade 
at  the   third  AGARD General  Assembly   In 
London  in September 1953.   the Plight Teat 
Panel,   after consultation with  the  Icing 
Sub-Comaittee,   decided at the fourth AGARD 
General Assembly in Scbevenin^en,   May 1954, 
to recommend the preparation of an Agardo- 
graph on the subject of icing,   Including 
particularly: 

(a) Standardizatlor. projects for measuring 
devices *ää test techniques with a view 
to imri'.Tv.ng comparison among theoreti- 
cal »tudi«, «easureaients, and tests 
carried out in vanou:   countries. 

(b) Basic information, through the use of 
which means of protection can be 
developed. 

This was intended therefore to be a co- 
operative study in which representatives of 
Canada, Prance, tha United Kingdom and the 
United States would collaborate. 

The cstablishriect of the plan and th 
division of the worh necessitated consider- 
able correspondenc-» and numerous contacts. 
Each of the participants,  whose names are 
given on  the Contents page, has read and 
criticized the work of the others,   but the 
final for» of each chapter was agreed upon 
by the editor-in-chief and the author of the 
article.    Nothing has h^en retained in the 
text on which general  accord,   at  least 
approximate,   could not be obtained;   all 
sections on which a similarity of viewpoints 
could not be renlized have Leen eliminated. 
As a lesult.   some  lacunee exist;   we have 
considered these preferabli» to the incluslcu, 
of information which might be unreliable. 

1.   INTRODUCTION 

A la suit*? des recommandatloi.s faltes a 
la troisl^me Assembl^e Ge'ne'rale de I* 
A.G.A.R.D., a Londres, en septembre 1953, 
le groupe de travail sur les essais en vol, 
apres audition du So-.s-Comlte de glvrage, a 
decide', a la quatri^me Assembl^e Generale 
de 1'A.G. A.R.D. , a Scheveningen, en mal 
1954, de recommander la re'dactlon d'un 
Agardog aphe sur le glvrage comportant 
notamment: 

(a) des projets de standardisation d is 
apparelIs de mesures et des techniques 
d'essais, e.i vue de la confrontation 
des etudes, des mesures et des essais 
ef fee tue's dans les divers pay; 

(b) des donnees de base a partir desquelles 
les moyens de protection peuvent etre 
prevus. 

li  s'agissait done d'une  ^tu^e  co- 
operative a laquelle divalent collaborer 
des repre'sentants du Canada, des Etats-Unis, 
de la Prance et du Royaue-Uni. 

L'etablissementduplan et la repartition 
du travail a donaud? une correspondance et 
des contacts frequents.    Chacun des parti- 
cipants, dont la liste figure dans la table 
des rmlieres,  a lu et critiqut* le travail 
des autres,   mais la re'dactlon finale de 
chaque chapitre s'est e'tablie apres accord 
entre le re'darteur en chef et le responsable 
de 1'article.    N'ont ete conserve's dans le 
texte que les points sur lesquels 1'entente 
gen^rale a pu,   au moins approximativement, 
se faire;   tous les paragraphes pour les- 
quels le rapprochement des points de vue 
n'a pu dtru realist ont ttJ elimines  :   11 
en recu^te evidemment quelques  lacunes; 
rtow» ItsS p«nsons Drefe'rables a des indica- 
tions sujettes * caution. 

•■Science, Faculty,   Unwrsxty of Pans beulte des Sciences,  Universal de Pans 



Th^ N.A.C.A. was not able to collauorate 
of.icMllj' In the preparation of the present 
publication, but its aid has been of great 
value to the editor in w       'nstances. 

We have thought  it necessary to preface 
the  five  main  chapters  which  deal   with 
specific aspects of the subject in the Agardo- 
graph,   by an  Initial  chapter summarizing 
general knowledge about icing.  This chapter, 
though unnecessary  for specialists in the 
field,  will facilitate understanding of the 
chapters which follow for those unfamiliar 
with the icing phenomenon.     In particular, 
the listing therein cf the means of deftnse 
against icing is intended only to co-ordinate 
the whole problem.     II need be,  certain work 
published  in Prance1,2,   in England3 and, 
more recently,   in the United States*,   will 
give a more complete introductory documenta- 
tion. 

Le N.A.C.A. n'a pu officit 1 lement 
collabcrer k cette redaction, nais son aide 
noiw a ete precleua«,  en maintes occasions. 

Nous avons cru devoir fai^e prece'der 
les cinq chapitres suiv.nts.   qui corres- 
pondent   aux   divers points  traites dans 
I'Agardographe,  d'un prewier chapitre oil se 
^rouvent resuinees des connaissances gerera- 
les sur le givrage.     Ce chapitre,   inutile 
pour les specialistes,   fpcllitera la com- 
prehension det» exposes suivants aax per- 
sonnes peu familiarisees avec ce phenomene. 
En particulJer,   1'Enumeration des moyens de 
defense n'a pour objet que de fixer  les 
idees par une vue synthe'tique de la ques- 
tion.    Des traites parus en France i. en 
Angleterre3 et, plus recemment, aux Etats- 
Unis* permettraier'. une documentation pre'- 
liminaire plus conplete,   si necessaire. 

2.   THE   ICING PHENOMENON 

2.1     Icing Conditions 

The most numerous, and by far the most 
dangerous, cases of aircraft icing occur 
»hen the aircraft enters an atmosphere con- 
taining aupercooled water droplets (super- 
cooled water cloud, supercooled rain). If, 
at the Instant when it strikt« the aeroplane 
surface, a drop of water is at a temperature 
below freezing, the impact puts a stop to 
the supercooled condition, and the ice, which 
forms immediately, adheres strongly to the 
surface. 

In order for icing to occur    it is then 
necessary that: 

(a) water droplets exist in the air, either 
in the torm of clouds or as rain. 

(b) these droplets be captureo by a surface 
which remains, during the capturing 
process, at a temperature equc ' o or 
be lorn (fC. 

2.   PHENOMENE  DU   GIVRAGE 

2.1    Conditions de Givrage 

Les ras, de beaucoup les plus nombreux 
et los plus dangereux, de sivrage des aero- 
dynes se presentent qurjid ceux-ci p^netrent 
dans une atmosphere contenant des gouttes 
d'eau en surf »is ion (nuage d'eau sur fondue, 
pluie surfondue). Si, au moment ou eile 
rencontre la paroi de V avion, une goutte- 
lette d'eau est a une temperature negative, 
la surfusion cesse par le choc, et la glace, 
immediatement formte, adhere fortement a la 
surface. 

Pour qu'il y sit givrage,   il  faut done, 
en general: 

(n) qu' il existe dans l'air des gouttelettes 
d'eau, solt sous forme de üuages, ^olt 
sous torme de pluie; 

(b) que ces gouttelettes soient capt^es par 
une paroi qui reite, au court de la 
captation, a une temperature inferleure 
ou egale a ttro degre. 



The  study of the  icing phenomenon can 
thu    be -ilvidpd into uo imrts; 

(«) The mechanics of icing. This concerns 
tie manner in which the capture of 
water droplets is effected by the aero- 
plane in flight. 

(b) The thermodynamics of icmg. This con- 
cerns the energy phenomena actCMsaay ing 
captation and, in particular, pn 'der, 
knowledge of the temperature at dv f r- 
ent points of the surface. 

2.2    Mechanics of Icing 

The mechanics of icing, which is a simple, 
special caseof the mechanics of suspensions*, 
and the elements of which are to be found, 
in part, in an older publication6, has been 
the subject of general studies in the 
United Kingdom7' 8, in Prance9, and in the 
United States10. More recent work on the 
subject is to be found in the two lectures 
given during the Airplane Icing i.iformation 
Course, at the university of Michlg&n, in 
1953 11, 12 

2.2.1    The equation of the mechanics 
of icing 

2.2.i.i Imagine an obstacle G placed In » 
deed having, at infinity upstream, a velo- 
city Uo, vFig. 1». The phenomenon under con- 
sideration will obviously be the same if, in 
a stationary cloud, the obstacle movos with 
the velocity -U,,,. The streamlines (dotted 
lines), which are straight at Infinity 
upstream, are curved in the nei^hbooi'iood of 
the obstacle. The droplets of the clou 
follow the streamlines where the latter are 
straight, but they have somewhat less curved 
trajectories than the streamlines in the 
neightuurhood of the object, where tha velo- 
city field ceaaet» to be uniform (continuous 
lines). Then, certain trajectories, i.e. 
those situated mithin the surface constituted 
by the tangent trajectorie«, strike t.v.'i 
obstacle G. The captation problem co^siPts 
in determining the droplet, trajectcries and, 
more particularly, the tangent, or limit 
trajectories, when the velocity field Is 
known. 

i'e'iude <J:'  slienomene de givrag'>  peut 
uujsi se decoffposer en deux parties: 

(»; la mecaninw c givrage : eile rmisei^ne 
sur la maniere aont s'effectue la cap- 
tation e«» gouttelettes d'eau par 1'avion 
c:. mil 

it* l<j   *h !r~c ynamique  du givrage   :  eile 
'cncc/ne  les phenomenes enorge'tiques 

qui docompagn^nt la ca^ation et,   en 
particulier,   permet de connattre  la 
temperature aux divers  joints de  la 

2.2    Mecanique du Giviage 

La mecanlque du givrage, cas pa'clculier 
simple de la mecamque * des suspensions5, 
et dunt la matiere se trouve, en pnrtie, 
dans un travail plus ancien6, a fait I'cbjet 
d*etudes generales en Angleterre7'8, en 
Prance9, aux Etats-Unis10. Un expose' plus 
recent de la question figure dar.3 deux con- 
fe'rences faites au Cours d'Information sur 
le givrage des avions, a l'Universite de 
Michigan,  en 1953^ 12. 

2.2.i    Equation de  lo. mecanique du givrage 

Lar %ns 2.2.i.i Imaginons un obstaclf 
un nuage ayant, a I'infii«; .v^otsK, une 
Vitesse U^ (fig. 1); le phenomene etudie' 
sera evidensment 1c meme si, dans un nuage 
immobile,^ 1* obstacle se dcplace avec la 
vitesse -U,,,. Les lignes de cou»-ai"t (lignes 
inteirompues), qui sont rectilignes a 
1' infinl taont, se courbent au voisinage de 
l^obatacl« . Les gouttelettes du ruage 
sui\ent les iignva ("« courant dans la partie 
ou cslles-ci sont rectilignes, ma's eilen 
ont des trajectoires plus tendues que les 
lignes de courant au voisinage de 1'obstacle, 
la cu le champ des vitesses cesse d'etre 
uniforme (lignes continues); ainsi, cer- 
t&ines trajectoires, celles sjituees a 
I: Interieur de la surface que constituent 
les trajectoires tangentes, vlennent ren- 
contrer I'ohstacle G. Le Probleme de la 
captation conuiste a determiner les trajec- 
toires d^s govttelettes et plus pricisc- 
ment, les trajectoires tangentes, quand le 
champ des vttesses est connu. 
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2.2.1 Let M btf T point  in   the  flow,   u, 
the velocity of the air ai this point, and 
Ud tte velocity of the droplet at this p pint 
(Fig. 2). The relative velocity ( oj the 
droplet with respect to the air is defined 
by 

'2.?.!. 2 Solent V un point de 1'ecoulenent. 
iL, la vitessr de l'air en ce point, et 
Ufj, 1» vitesse de la gouttelette en ce 
point (fig.2). L« vitesse relative, L, de 
la gouttelette par rapport a I'air est 
de'flnie par la relation 

Ü    = L,d " üa (1) U   ■   ud - ua (1) 

Let a be the angle between the velocity 
oj and the velocity Ua (the deflection of 
the droplet); the modulus of tht velocity 
U is given oy 

Soit a  Tangle que fait vitesse IL 
avec la vitessp üa (deflection de la goutte- 
lette); le module de la vitesse Ü est donne 
par la relation 

D /", d + V - 2 W cos a (2> B " f* d2 + ^ 2  Udüa COJ a  (2) 

2.2.1.3   The data of the problem are: 

(a)  the physical characteristics of the air, 
i.e.   its dei.sity p.,  and its viscositj' &• 
%! 

(b) th? boundary conditions of the flow, 
l.ti. the form and the orieri>,ation of the 
obr^acle, one of its dimensions C, and 
the velocity of the air at infinity 
upstream, fL, 

(c) the physical characters :cs of the 
droplet, supposed spheric.' i.e. its 
density pd, its volune V or its total 
surface S or its diameter D. 

Starting with the data in (a) and (b), 
fluid mechanics makes it posrilt/ deter- 
mine the velocity field about the ostacle; 
this field will be supposed '.i;own. The 
object of the mechanics of icing is to 
obtain, starting with the data (c), the 
droplet trajectories. 

2.2.1.3   Les donnees du probleme sont: 

(a) les grandeurs caracte iques de /'air, 
c't ..t-a-dire sa ma.' . specif ique, p^, 
sa viscosite, pLJ 

(b) les conditions aux limttes de l'ecoule- 
ment, c'est~a-dire la forme et 1'orienta- 
tion de 1*obstacle, une dimension de 
1'obstacle, C, et la vitesse de l'air a 
1' infini amont, T^; 

(c) les grandeurs caracteristiques de la 
gouttelette. supposee spherique, e'eot- 
a-dire sa masse specifique p^, son vo- 
lume Vou ^a surface totale S ou son 
diametre D. 

Partant des donnees (a) et (b^, 1'» 
mecanique des fluides permet de determiner 
le champ des vitesses autour de 1'obstacle; 
nous supposerons que ce champ est effective- 
m^nt connu. La mecanique du givrage a pour 
but d'ebtenir, H partir des donnees (c), 
les trajectoires des gouttelettes. 

2.2.1.U Tc obtain these t/aj^ctories, we 
shall assume the following conditions to be 
fulfilled: 

2.2.1.4 En vue de 03tte obtention, nous 
poserons que les conditions snivantes sont 
realisees: 

(a) The stream lines are plane, i.e. the 
flow is two-dimensional or axlally- 
symiretrical. 

(a) Les lignes de courant sont planes; 
autremer.t dit, T ecouler.fent est plftn o,u 
de revolution; 
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(b) The diopUts are not sufficiently num- 
erous to perturb the air /.'or; in otter 
words, thj Ureamllnes «re the same a?» 
In clear air. 

(c) Since the aro'lets In a cloud are wever 
all of the shri dlaaeter (clouds »re 
a!*ays non-ur form), one is led to study 
the '•aptation characteristics for each 
droplri diameter and to superimpose the 
results, which ere thus obtained by 
integrating, taking into account the law 
of distribution of the droplet diameters. 

(d) The velocity is sufficiently high trtaf 
the weight  of the droplet may be ntfg- 
Ucted with  respect   to  the  inertia 
force;   in other words,   the falling of 
the droplets,  which is always extremely 
slow if it occurs,  does not mocify their 
trajectories  in any appreciable way. 
Moreover,   It is supposed that th«»re is 
no ether force,   acting at a distance, 
exerted on the droplets (electric forces, 
for e'.ample). 

(e) The pressure forces on the droplet are 
the same, at a given instant, as those 
which »ould be exerted or. the volume of 
air displaced by ehe droplet at that 
instant. As a consequence, those forces 
aie equal to the inertia »orce of this 
volume of ail. The density of air 
being auch less than that of water, the 
pressure forces on the droplet may thus 
be neglected with respect to tht inertia 
forces of this droplet. 

2,2.1.5   Prom «h&t has been said already, 
the only foices acting on the droplet are.- 

(a) The drag forces thich oppose the rela- 
tive displacement of the droplet in the 
fluid. 

As a result of the small dimensions 
of the droplet, these forces reduce to a 
resultant W which we »ill write, intro- 
ducing the area 8n projected on to a 
nlane nomal to the velocity U,,,, in the 
classical form, 

(b) Les gouttelettes ne sont pas asset nom- 
breuses pour perturber I 'ecoulement de 
l'air;   aut/ement  dif,   l^s   1ignes ou 
courant sont les memes qu'en air clair; 

(c) Les gouttelettes d'un nuage n* ayi .it 
Jamals toi>te3 le meme diametre (nuage 
toujo-jrs non-uniforme), or est conduit 
a etudier Za captation pour chaque 
diametre et a superposer les re'sultats 
obtenus i^r une integration tenant 
compte de la loi de Jtstribution des 
ti'iametres; 

(d) La vitesse est assez gründe pour que le 
poids de la gouittlette suit negligeablt 
devant la force a' inertie; autreiaent 
dit, lo chute des gouttelettes, toujours 
tres lente si ellc se produit, ne modi- 
fie pas de maniere appreciable leurs 
trajectoires; 11 n'y a, d'aiHeiTs, 
pucune autre force a distance qui 
s'exerce sur les gouttelettes (pas de 
forces electriques,  par exemple). 

(e) Les forces de i-'e'jsion sur la goutte- 
lette sont les mfres. a un instant donne', 
que celles qu* s'excrceraient sur le 
volume d'alr dont la gouttelette occupe 
la place a cet instant; par suite, 
elles sont tgales a la force d*Inertie 
de ce volume d'air. La masse soecifi- 
que de l'air etant beaucoup plus faible 
que celle de 1'eau, les forces de 
pression sur la gouttelette peuvent 
a ins i et re negligees devant la force 
d'inertie de la gouttelette. 

2.2.1.5 O'apres ce qui precede, les seules 
forces qui agissent sur la gouttelette 
sont: 

(a) Les forces de trainee, Qui s'opposent 
au deplacement relatif de la gouttelette 
dans le fluide. 

Par suite des faifcles diroensions de 
la gouttelette,  ces forces ae redutsent 
a une resultante P,  que nous ecrirons, 
en introduisant I'aire projetee S^ sur , \ -« m 
un plan normal a la vitesse IL,  sous la 

CO" 

forme classique 

F    = 
CD(RU) 

^Sm uu (3) 
C^R,,) 

'3) 
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The drag coefficient CQ is a func- 
tion of Reynolds number,   i.e. 

Le coefficient de tralne'e,   CQ,   est 
fonction du nombre de Reynolds 

(41 
u (4) 

which characterizes the relative motion 
of the droplet in the fluid. 

qul caracterlse le floiivement relatif   de 
la gouttelette dans le fiuiae. 

Since the surface ^ =vD2/4 is 
alsr equal to 3V/(2D) (where V is the 
droplet volume), \t is also possible to 
write 

F   a   - f(Ru).pa~nu. 

where 

f(Ru)   « TS^u) (6) 

(b) The   inertia force, product of the mass 
/OjjV of the droplet and its acceleration. 

Puisque la. surface S^ =7TD
2
/4 est 

encore egale a 3V/(2D) (V, volume de la 
gouttelette),  on peut t'crirc aussi 

avec 

P    =    - f(Ru).paFUU 

f<Ru>    --   TCD(Ru) 

(5) 

(6) 

(b) La force d'inertie, produit de la masse 
PjV de la gouttelette par son accelera- 
tion, 

- y Pi 
dUj 

dt (7) 
dud 

■ v o* * 
(7) 

Thus,    the  equation  of Motion of   the 
droolet   is 

^ 
Si 
dt '(V^U 

Ainsl     l' -quation  Hu moavement  de   li 
gouttelette est 

3 (J - 
(8) 

Using relation  (1)  in Equation   (8) and 
introducing Reynolds ni'mber 

Tenant conpte de la relation (l),  et en 
introdulsant le nombre de Reynolds 

\ 0 P. 
(9) 

U. RPa 
i») 

this equation becomes 

dud -■{*.* ud - 'V 

liquation precedente devient, 

lOd - "al    -       - 
?a K—   <Ud " "a) (10^ 

When the velocity »icld is known 
(i.e. the value of Ua is known at each 
point), the differential equation (10) 
detertBines the droplet trije« tories. 

Quatid iv champdes vitesses est connu 
(valeur de ,Jft connu» en tout point), 
1'equation differentielle (10) per«et d<» 
determiner la trajectoire des goutte- 
lettes. 
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2.2.1.6 It is understood that the solution 
of the differential equation (10) depends on 
a knowledge of the function f^) s I (^(R,,)- 
Figirre 3 shows this law of variation, which 
coincides with Stokes  la». 

2.2.1.6 Bten entendu, la re'solutlon de 
I'eQuation dlf fe'rent lei le (10) suppose 
connue la function f(Ru) = I CD(BU). La 
figure 3 donne cette lol de variation, qui 
se ccnfond avec la  loi de Stokes, 

24 
(11) 

24 
cn(Rii)    =   ö- 

Au 'Dv"u'    -    t (11) 

for low Reynolds numbers. 

In the special case of Stokes Law, the 
differential Equation (8) simplifies 
considerably w,nd becomes 

düd 

As Figure 3 shows, this law is appli- 
cable only for relatively low relocitles 
Ü, for, beyond Ru = 1, the drag coefficient 
is already considerably different fr~» that 
given by (ll) and. for Ru a 10, It is twice 
as great as that given b> this equation. It 
can thus be seen that the systonatic use 
of Stokes law can lead to completely 
erroneous results. 

2.2.2   Dynamic similarity in the  icing 
phenomenon 

2.2.2.1 By aultiplying both sides cf 
Equation (10) by the factor C/ip^V^), we 
obtain 

quand le noiabre de Reynolds est faible. 

Dans If cas particulier de cette loi, 
I'e'qaation differentlelle (8) se simplifie 
consid^rable«ent et devient 

18— U    = 
^a   -. 

-18-(üd BU (12) 

Comie le montre la figure ^, cette loi 
n'est applicable que pour des vitesses U 
relativenent petites, car, au-dela de Ru > 
i, le coefficient de tralne'e est deji 
notablenent different de celul que donne la 
relation (11) et, pour Ru ■ 10, 11 est deux 
fois plus grand que celul doling par cette 
relation. Ainsi, 1'application systenatl- 
que de la lol d* Smokes peut conduire a des 
re'sultats tout-a-falt errone's. 

2.2.2   Similitude dynamique dans le givrage 

2.2.2.1 En aultipliant les deux membres de 
la relation (10) par le facteur C/(p^Vm

2), 
on obtient 

(^ 

or,   If we define ou.  en posant 

</<   =    18 
>d D 

(13) f = 187rrF R.  ■ 
"a. D /Ja 

hi 
(13) 
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18 f   R. 

Thi's, supposing »n object of definite 
form and an aerodynamic field about this 
object which remains similar to Itself for 
given ranges of the numbers ^ and R^, the 
different lal Equation (ib) gives the value 
of 0j/¥m as a function of tb^/C for each 
group cf values of {p and of R^ in the ranges 
considered.• 

2.2.2.2 In the special case where the 
Reynolds number R is very small (region 
of Stokes law),  the fact that 

(14) 

Ainsi, supposant uv obstacle de forme 
definie ei un champ aerodynamique autour de 
cet obstacle "Mi rests somblablc a lul-meme 
dans un domalne determine des nombres i// et 
R^, I'equation differentielle (f4) dorme la 
valeur de CÜ/IL en function de tfJ^/C pour 
chaque group« de valeurs de \p e t de Rm 

appartenant au domaine consld^r^.• 

2.2.2.2 Dans )e cas particulier ou les 
valeurs du nombre de Reynolds R sont tres 
petites (re'gion de la lot de Ftotes),   pnisque 

18 f(Ru) = K = 18 

K !u„ Q* 

enables  the  relation   (14)  to  take on the 
simple form 

W) 
* "a" ud 

(15) 

and therefore necessitates the use of only 
i umple paroMi'Aer ^/R,,, c lA 

f(Ru) = 
18 18   u« 

K |ua - u.i -a  -d' 

la relation (14) prend la forme simple 

^ \-H 
(15) 

et ne fait plus intervenir qu't« seal para* 
metre ip/K    - l/K. 

•The d iaenslonless  r.ua*iera üi and  R^  have   alaajs been  used by S.A.   BRUP and  M.   VAS8EUR 5.» t.   Laagaulr 
na  K.   Elodgett 10 have preferred the uae of the nu*b»rs 

18 M. 

1   ^a «LC ßm 

IS ^d 

'rif orwat ion onthecholct; of tit« varloua d laens'onleaa nuabera «11! be  found th« art icle  bj Trtb^a 

At  the LealH Flight  Propulsion Lahnratory,   the tvo dInenaionlaaa  nuabeiR  ^aed arc fc and Rn. 

1? 

•Lea  noabr^a  sana diaenelona ip et   R     cot   toujours   iti utlllaea  dana   lea  ■twolre»  do  K.A.   Brim et 

M.   VASSEUR 5.9. I.   lANümiR  et  K.BLOOGKTT       ont   prif^re   l">aplol  dea  noabres 

«to ^d  H, D? 

I • "T* ■ ~rz T" «t   <t> * »to* 
i H U    C  0 oi      va 

1" Hm 18 PH 

On  trouvera d»s details aur   le chol* dee dlvera   noabrea sana dlaenslona dans  la  publlcatlor.de 
M.    TRIRUS 

"to- 

Au Lewis Plight Propulsion  laboratory,   lee deux  uorbres  s ans iliaenHlons ut U Ises  sont   i et 
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2.2.2.? Consideration of the n'tn-dinensional 
relation (lü) (or (15)) at iln ing only 
two (or one) dimension less numbers con- 
siderably s implifies the study of ths tra- 
jectories  of droplets around an object. 

In the more general case of equation 
(14), since the network of trajectories is 
definef* by the numerical values of the 
parameters R^ and v-. the study of this net- 
work can be carried out by Successively 
varying the characteristic dimension C of 
the object (which does not enter into the 
calculation of R^) ard the velocity at 
infinity U^ (which does not occur in y). 

Let us t'ippose,   for example,   that we 
would     like to know how the  intensity of 
icing varies with altitude,  the icing cloud 
being supposed  identical at diffeient alti- 
tudes.     If,   as a first approximation,   we 
suppose that the viscosity fu does not vary 
w'th altitude,   to pass  from one altitude 
to another,   it is only necessary to multiply 
the density of the air by the factor a, and, 
in consequence,   the two p; rameters y anc* R^. 
The conditions  arc,   in short,   as  if the 
characteristic dimension C and the velocity 
at infiuity U^ were modified simultaneously 
in the same ratio a. 

In the simple case »here Stokes law is 
applicable, the only similarity condition 
to be considered is 

2.2.2.3 La cons ide'ratlon de la relation 
non-dimensionneIle (lb) (ou (15)) ne conte- 
mint que deux (ou un) nombres sans-dimensions 
s mplifie notablement l'etude des trajec- 
toires  de gouttelettes autour d'un obstacle. 

Dans le cas, plus je'neral, de la relation 
(14), puisque le reseau des trajectoires -st 
defini par les valeurs numeriques des para- 
metres R^eti//, i'etude dece reseau s'obtient 
en faisant varier successjiirement la dimension 
caracteristique de 1'obstacle C (qui n'inter- 
vient pas dans R^) et la Vitesse a V infini 
U^ (qui ne figure pas dans i^). 

Supposous, parexemple, que nous voulions 
connaltre comment varie 1'intensite de gi- 
vrage avec 1'altitude, le nuage givant etant 
suppose le meme aux diverses altitudes. Si, 
en premiere approximation, nousadmettons que 
ia viscosite /^ne varie pas avec 1* altitude, 
pour passer vt'une altitude a i»ne autre, il 
suffit de multiplier, par le facteur a, la 
masse specifique de l'air et, par suite, les 
deux parametres 0 et R^,. Tout se passe en 
definitive comme si, en mine temps, la 
dimension caracteristique C el la vitesse a 
1' infini u etaient modiflees dans le meme 
rapport a. 

Dans le cas simple ou la loi de Stokes 
esi applicable, la seule condition de simili- 
tude a considerer esc 

l_ 
K 

J^     - 18 ^a C 

^a "« D2 

=   constant. 

If the air temperature and pressure arc 
constant and if the object remains unchanged, 
the preceding condition nay be written 

IL D*    ■   constant (1-5) 

1   =   JL   =    18 ^a 0 
I K        P. aü»D2 

=   constante. 

Si la temperature et la pression de 
l'air sont censtantes et si l'obsta^e raste 
inchange.   la condition precedeite s'ecrlt 

U_ D2   =   constanto (16) 

The network of trajectorlefi which corres- 
ponds to a velocity U,,,. a- infinity and to 
a droplet diameter Dj is the same as that 
which corresponds to a velocity U^ at 
Infinity and a droplet diameter Dj for 
which the relation 

Le reseau de^ trajectoires qui corres- 
pond a une vitesse a 1' in'ini U . et a un 
diametre de gouttelrtte^ D fst le meme que 
celui qui correspond a une vitesse a 1*infini 
11^2 et a un diametre de gouttelettes D2 

tels que 1^ relation 

holds. 

ImM   =   1mP\ .?    - Ua>lDl     "     "oPl 

soit satisfalte. 
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2.2.2.4 As will be seen Uter (Chapter 4, 
Section 4.1). the similarity conditions are 
of great importance in reproducing icing 
phenomena   in  the wind tonne I. 

For the trajectories of the droplets 
around an obstacle zo be similar to those 
observed about a model, the two dimension- 
less numbers ^ and R^ must be respectively 
Identical in the two cases. If. for siupli- 
fication, we suppose once more chat the 
values of the viscosity and the density 
remain unchanged (same temperature and 
pressure),   the similarity conditions 

i//   -   constant R^   =   constant 

reduce to 

2.2.2.4 Ccwmn or. le verra plus Join (chap- 
itre 4, sect ion 4.1). les .^ondit ions de simil- 
itude sont de grande importance l^ns 1« 
reproduction des phenomenes de givrag* en 
sonfflene. 

Pour que les trajectoires des goutte- 
üettes autour d'un obstacle solent sem- 
blables a eelles que I'on observe autour du 
modsle, les de'ix norabrcs sane dimensions 1// 
et R„ doivent etre les memes aans Its deux 
cas. Si, pour simplifier, nous supposons 
entire que les valeun- de la viscosite et de 
la mas^e specifique restent inchanicees (mene 
temperature et meme pression', lea condi- 
tions de similitude 

1//   =   constante 

se reduisent a 

fL =   cons twite 

D 
constant iy}    =   constant.     (17) —   =    Constance       IL D =   constante.   (17) 

2.2,3    Importart features entering  into 
captation phenomena 

We shall soon see how the equation of 
mechanics of icing, with the aid of the pre- 
ceding similarity conditions, allows the 
network of trajectories of the droplets to 
be determined. It is Important, at present, 
to know by what physical quantities we may 
characterize this network. 

2.2.3.1 The limit trajectot ies to the 
obstacle define t.^e boundaries of a tube; 
the trajectories strike or miss the object 
according as they are ir.Kide or outside this 
tube (Fig.1). The IOCUF of points of tan- 
gency T is a curve which defines, on the 
obstacle,   the catch or  impact area. 

In the case of two-dimensional flow, 
i.e. that of a cylinder the generators of 
which are perpendicular to the velocity at 
infinity, this area is defined by the two 
tangent trajectories contained in a flos 
"lane. It, in addition, the cylinder has a 
plane of symmetry perpendicular to the flow 
plane (circular obstacle, for example), a 
unique 1 imit trajectory must be found. With the 

2.2.J    Grandeurs  interv'-nnnt dans   les 
phenomenes de captatici 

Nous aliens voir bl";ntÖt comment 1'equa- 
tion de la mecanique du givrage, avec Taide 
des conditions de similitude precedentes, 
permet d'atteindro le reseau nes trajectoires 
de gouttelettes. II Importe, pour r instant, 
de savoir par quelles grandeur« nous caracteri- 
serons 1' aspect de ce reseau. 

2.2.J.I Les trajectoires tangentes a I'ob- 
stacle dfelimitent un tube; les trajectoires 
rooontrent ou ne rencontrent pas 1'obstacle 
sulvant qu'elles sont a 1'Interieur ou a 
l'exte'rieur de ce tube (fig. I). Le lieu des 
points de tangence T est une courbe qui 
definit, sur 1'obstacle, l'aire de captation 
ou air« d'impact. 

Dans le cas d'un ecoulement plan, c'est- 
odire d'un cylindre dont les gene'ratrices 
sont perpendlculaires a la vitesse au loin, 
cette sire est ^videmihent definie par lea 
deux trajectoires tangentes contenues dans 
un plan d* ecoulement. Si, en out.-e, le 
cylindre a un plan de symetrie perpendicu- 
laire au plan d;e'coulenient (obstacle clr- 
cu'aire, par exemple), une seule trajectoire 
tangente est a rechercher.    Dans le cas de 



17 

rirrular obstacle, the axis of which pro- 
jects through the point 0, the catch area 
Is then defined by the azimuth £_. the 
angle forneo by the radius OA passing 
through the stagnation point A and the 
radius OT passing through the point of 
tangency T (Pig.4). 

la the case of an axiallj-symmetric 
flow, i.e. a body of revolution with velo- 
city at Infinity parallel to the axis of 
symmetry, it is only necessary to trace 
out, in a meridian plane, a single limit 
ti-ejectory. 

2.2.J.2   Consider a Mane P,  perpendicular 
to the velocity t.   infinity upstream IJf 
(Pig.5). and the following sections,  parallel 
to the plane Pr 

of tie cylinder circumscribed about 
the ots acle and parallel to the velo- 
city u,,,; let £„, be the area of this 
section (projected area); 

of the tube defining the limiting tra 
Jectories- 
section. 

t Zn be th" area of this 

We shall call the ratio 

'18) 

the coiiection efficiency. It ir the ratio 
of the mass of the droplets caught by the 
obstacle in unit time to M.r mass of the 
droplets which would flow throug.i the pro- 
jected area 5^ during the same time If the 
obstacle were removed. 

If we designate by w the liqmd-vater 
content of the clouri, i.e. ths mass of »•ater 
in the droplit state contained in unit 
volume of cloud, the mass of wat^r caught 
by the obstacle m unit time is 

I'obstacle clrculaire, dont I'axe se projet- 
te en 0), l'aire de captation est ainsi 
definie par 1*azimuth riL angle forme' par Je 
rayon OA qui passe par le point d'arret A et 
par le rayon OT qui passe par le point de 
tangence T (fig.4). 

Dans le casd'tm econlement d* revolution, 
e'est-a-dire d'un corps de revolution avec 
Vitesse a 1' infini parallele a l'axe de 
revolutlo.i, 11 suffit de tracer, dans un 
plan me'ridien, jne seule trajectolre 
tangente. 

2.2,J.2 Considerons un plan P, perpendicu- 
lalre k la vitesse a i'infini emont U,,, (fig. 
5) et ies sections,  par le plan P: 

du cylindre circcnscrit a 1'obstacle et 
parallele a la vitesse U,,,; soit 5^ 
l'aire de cette section (aire projetee); 

du tube que definlssent les trajectoires 
tangentes; soit S,, l'aire de cette 
section. 

üous appellerons coefficient global de 
captation,  le rappcrt « 

r - > (18) 

C'est le rapport de la masse des gouttelettes 
captees par 1'obstacle pendant 1'unite de 
temps k la masse des gouttelettes qui passe- 
raitktravers l'aire projetee 1^, pendant le 
meme temps, si I'obstacle etait enU/e'. 

En designant par w la teneur en eau 
liquide du brouillara, e'est-k-dir« la masse 
d'eau, a 1'e'tat de guuttelettes, que con- 
tient !■unite de volume du brooillard. la 
masse d'eau captee par I'obstacle dans 
1'unite de temps est 

=   ^U. (19) = r 5^ u. w (19) 



18 

In the specipI case of two-dimensional 
flow (Pig.8). the areas S^ and lm ire 
rectangles having tqual bases and, with 
the notation of Figure 6. the ratio of the 
two areas is equal to the ratio of the 
helgnts of the two rectangles h^ /C. 

Dans If cas futrticulier d'un ecoulement 
plan (fig. 6), les aires Sm rt 2,, sont des 
rectangles d'egale bise et, avet les nota- 
tions de \L figure 6. le rapport des deux 
aires est egal an rapport des hauteurs de 
ces t'eux rectangles,  h^/C. 

In the special case of an axially- 
symmetnc flotn (Pig.7), the area S^ and 
1^ are circles and the ratio of the two 
areas is equal to the squara of the rttio of 
th? diameters of these circles. 

Pans le cas particulier d'un ecoulement 
de re'volution (fig. 7), les aires Sm et 1^ 
sont des cercles et le rapport des deux aires 
est egal au carre' du rapport des diametres 
de ces cercles. 

2.2.3.3 Ccnsider, in the Impact zone, an 
area P which is small with respect to the 
total area of impact, and a point M inside 

at area (Pig. 8). The trajectories which 
strike that area are inside a tube, cut 
by the plane P, In a surface s. Let cr be 
the orthogonal projection of the surface 
F onto the plane P. We shall call the 
ratio 

y - 
s 

(20) 

the   local 
point IW. 

i*: )ngement   efficiency at  tne 

The   total   imf)ingement efficiency of the 
impact area (Pig.5)  is defined by the ratio 

Sm 

m 
(21) 

2.2.3.3 Ccnsiderons, sur la zone ri'impact, 
une aire P, f-tite rar f »port a I'aire 
totale d* impfxt, H UP »wint Mal' Interieur 
de cette »in (fig.8). Les trajectolres qui 
rencontrent cette aire sont a 1'Interieur 
d'un tube, coupe' par le plan P, suivant une 
surface s. Soit cr la projection orthogonale 
de la surface P sur le plan P; nous appel- 
lerons coefficient local de captation au 
point k le rapport 

y - — (20) 

Le coefficient total de captation rela- 
tif a la zone d'tmpac' (fig.5) est d^fini 
par le rapport 

Sm 

''    --. 
(21) 

This is the ratio of the mass of drop- 
lets caught by the obstacle in unit time to 
that of the droplets which would strike the 
impact area during the ^ame time if the 
trajectories '•emained stifalght up to the 
obstacle (U^ infinite). This ratio >„ >• 
evidently equal to the average of thr local 
imp-ngement efficiercies, which is not so 
for the collection efficiency defined by 
relation  (18). 

C'est le rapport de la «aase des gouttelettes 
captees par 1'obstacle dans 1'unite de temps 
a celle des gouttelettes qui fr&pperalent la 
zone d'lapact pendant 'e uemn teasps si les 
trajectolres restaieul rectlllgnes jusqu'a 
1* obstacle (U,, Infini). Ce rapport y^ est 
evidemment ^gal a la moyewte des coefficients 
locaux de captation, ce qui n'est pas le cas 
du coefficient global oe captation defini par 
1'expression (18). 
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2 2.3.A    If the trace of the limit  trajec- 
tories   be extended  bcvond  the point  of 
tangency,   it may be observed that stream- 
lines are to be found between the obstacle 
and the   limit trajectories  (Mg. i).     Thus, 
the tube cunttltuted by the  limit trajec- 
tories downstream of the obstacle,   which 
is entirely free of droplets,  consists of 
two parts   :   the  wake  and   what  we  bsve 
called  the   'zone of clear air' belonging 
to the potential flew*. 

?,?.J.4   SI  Ton prolonge le trace'des fra- 
jectolres tangei.tes au-dela du point de tan- 
gence,   on s'aprjoit que des   lignes de 
couran*  existent entre 1*obstacle et  les 
trajectolres tangentes   (flg.l),     Ainsl   le 
tube que constituent les trajectolres tan- 
gentes a  l'aval  de l'obstacle et qu'. est 
entlerenent depourvu de g^uttelettes est 
constltue de d^ux parties :   le si 1läge et ce 
que nous avons appele 1%  'zone d'air clair' 
appartenant a 1'ecouiement potentiel. 

Vhe zones of clear air allow measuring 
apparatus to be placed in the airstream 
without these being subject to icing (Chap- 
ter 3,  Section 4). 

Les zones d'air clair periiiettant de 
placer des appareils d) mesure dans le vent 
sans, pour cela, quk? ces appareils soient 
soumis au givrage (chapitre 3,  section 4). 

2.2.4    Captation study 2.2.^5   Etude de  la captation 

2.2.i.i Analytical solution nt (10) is 
possible in simple cases : for axample, 
for a flow in the neiglibourhood of a stag- 
natloa point, assuaing that air resistance 
follows Stokes law7; another example is 
that of a wedge when the velocity at infinity 
is supersonic13'1*. 

2.2.4.i La resolution analytique de la 
relation (10) peut se faire dans des cas 
simples : par Rxemple, pour un Ecouiement au 
voisinage du point d' srret en suppesant que 
la loi de resistance de l'air est la loi de 
Stokes7; par exemple. pour un diedre, la 
Vitesse a 1*infini etant supersonique13' u. 

2.2.4.2 The graphical method*'9'1* permits 
point üy point plotting of droplet trajec- 
torier in the case of a two-diienstonal or 
ixially-syMnetric flow fo» which the stream- 
lines hare been plotted in advance. This 
method, which is l^ng uid subject to errors, 
served never.jeless. in Prai<ce, to carry 
out some interesting applications as early 
a» 1944. 

2.2.4.2 L* method*: gr-phique*'9'li peraet de 
tracer les trajectolres des gouttelettes 
point par point Jans le cas d'un ecouiement 
plan ou de ievolution dont les lignes de 
courant sont tracees a I'avance. C-stto 
methode, longue et soumise aux erreurs per- 
sonnel les du dessinateur, a rspendant con- 
duit, en Pra.iice, i des applications inte- 

eRsantes. des 1944. 

In tne United States, the step-by-step 
method was used, together with the help of 
mechanical differtitial analyzers, of the 
Bush type10'1S. This type of apparatus la 
costly and cumbersome; it requires the 
simultaneca« wo^k of several operators and 
the determinations take considerable time. 

Aux Etats-Unis, la meihode pas a pas a 
ete mise en oeuvre k 1'aide d' anaiyseurs 
differentiels mfcamques, du type Bush10'i6. 
Les eppareils sont couteux, encombrants; ils 
ne'cessltent 1'intervention simultanee de 
plusieurs Operateurs, les determinations 
e'tant d'ailleurs fort longue». 
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It seems natural to prefer electronic 
calculators. These are based on the elec- 
trical analogue principle «hich aakes it 
possible to obtain the droplet trajectories 
directly without first having to plot out 
the streamlines. The plotting is particu- 
larly rapid with the university of Michigan 
apparatus12« 17, for which the electrical 
field is obtained  from a  plate which  is 
rendered con.'ucting la With the apparatus 
of the Blaise Pascal Laboratory19 and that 
of the university of Minnesota20,   both of 
which use an electric tank, the possioilit. »s 
are greater   (axially-symmetric   flows, 
compressible flows). 

II spmble naturel de leur preferer des 
calculateurs tlectrom^ues,   fontiea  sur le 
prlncipe des analogies electrlques,  qui per- 
mettent d'obtenirdirectement les trajectoires 
des gouttelettes sans avoir a tracer tout 
d'abord les lignes de courant.    Le trace est 
particulierement rapide avec l'appareil de 
l'üniversite de Michigan12' 1T pour lequel 
le champ electrique est obtenu sur une plpque 
rendue conductrlce18.    Avec lea appar    is 
du laboratoire Blaise Pascal19 et de l'üni- 
versite de Minnesota20,   qui utillsent une 
cuve elpctrl(;ue    les possibilites sent plus 
grardes (ecoulements de revolution,   fluide 
compressible). 

2.2.4. J In complex cases, the only possi- 
bility is to the experimental method. Des- 
criptions of various techniques will be 
found in References 9,   11 and 21. 

2.2.5   Results obtained 

2.2.5.i The important facts to be ascer- 
tained, Insofar as the capture of droplets 
by a body moving through a cloud is con- 
cerned,  are the following: 

(a) The extent of impingement. This is 
defined by the captation arc length in 
the case of a two-dimensional or axially- 
symmetric flow and evi n by a captation 
angle &m vSectlcn 2.2.3.2) in the case 
where this flow may be referred to a 
circular object. 

(b) The collection efficiency F (Equation 
18) or, what amounts to ttu- saoie thing, 
the mass of water W^ caught by the 
obstacle in unit time (Equation 19). 

(c) The impingement distribution or. the 
impact surface defined by a captation 
indicator giving, at each point of the 
impact area, the val e of the local 
impingement efficiency (Equation 20). 

2.2.4.3 Dans les cas complexes, 11 ne reste 
que la methode experimentale. On trouvera 
decritefs diverses techniques dans les refe- 
rences 9,   11 et 21. 

2.2.5   Resultats obtenus 

2.2.5.1 Ce qu*11 tnperte du connaltre, quant 
a lu captation des gouttel^c^es par un corps 
se depla^ant dans le broullxard. e'est: 

(a) l'air« de captation: eile sera deflni* 
par la longueur de l'arc de captation 
dans le cas d'un eroulement plan ou de 
revolution, et. meme par un angle de cap- 
tation 6 (section 2.2.3.2) dans le cas 
ou cet ecouler.ent. se rapporte a un 
obstacle a directrice ou a tierldienne 
circulaire; 

(b) le coefficient giobal de captation, V 
(relation 18), ou, ce cui revlent au 
meme, la masse d*eau, ? , captoe par 
1'obstacle dans 1'unite de temps (rela- 
tion 19); 

(c) la distribution de la capiation sur 
l'aire d'iapact definie par une uidi- 
cafnee d« captation donnant, en chaque 
point de l'aire d' impact, la valeur du 
coefficient lonal de captation y (rela- 
tion 20). 

i 
»«MUBMUMIH 
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2.2.5.2    The earliest ■eftsareaents »ere 
■aae on circular cyllnclers'•i•f^1'.    These 
have been  repeated with a great deal  o* 
c're by various workers.    Figures 9,   10 and 
11 are taken from Reference  16-     In tMs 
paper,   the parameters K a R^/ip and (jf> = R^/i// 
are used instead of R^ and i// from Equation 
(13),   (see  the note   in Section 2.2.2,1). 
The para-tetei  K, called tne inertia parameter. 
Is independent of the air density;   it  is 
greater when  the  inertia fore .'s of the 
droplet   are   larger.     The  parameter <p, 
called the altitude parnmter,   is indepen- 
dent of the dimensions ol  the Iroplets. 

Figure 9 shows, for t*o special cases, 
the network or droplet crnjectories. Prom 
such plots, the corresponding values of 6B 

and P, as well as the distribution law. 
ure obtained. Figures 10 and 11 give, 
respectively, the values of fL and P for 
vrrlous values of the wraaeters K and ^ 

The results given a/? for a fluid 
having constant density. In the case of the 
circular cylinder, the calculationi «.ere 
repeated for Ihe critical Mach number 
(which correspoirs to the appearance of soric 
velocity at some point of the meridian), 
taking the comp-essibility of the air 
into account??. The divergencies due to 
compressibility are, for the collection 
effie'ency, of the order of i% and do not 
exceed Z% in the ranpe of values of th" 
parameter K studied. Since tM* coapressib- 
ility enters iu an unalogous manner for 
both »profoil sections and for the circular 
cylinder, it nay be supposed that the cal- 
culations can be carried out. for these 
terofoil sections and as long as the speed 
range regains subsonic, by assuming con' 
stant air density. It should, in fact, be 
observed that it is not worthwhile to seek a 
very great tccuracy; »ven if f-.e impingement 
distribution studies ere to be cf ried out 
for thrt entire range of droplet diameters 
contained in a given cloud, thn curve 
giving the nussber of droplots against drop) et 
diameter (dimensiona'  spectrum of the cloud) 

2.2.5.2    Lea premieres mesures  ont  e'te' 
faHe" sur des cylindres circulaires' t^i^9^ 
10.    Biles ont ^te reprises avec beaucoup de 
soin par divers exp^rimentateurs*   les figures 
9,   10 et 11 sont tlrees de la refe'rence 16. 
Dans ce memo Ire,   la representation utilise 
les parametres K - H^fo et 0 = f^D/>A  »u Heu 
dei parametres R^ et i/' de la relation (13) 
(voir note de ia section 2.2.2.1).     Le para- 
metre F,  dlt parametre d'inertie,  est inde- 
pendant de la masse speexfique de 1'axr;   11 
est  d'autant plus grand que  les  forces 
d'inert ie do la gouttelette sont plus ^levees 
Le parametre <p,  dlt parametre d'altitude, 
est independant des dimensions des goutte- 
lettes. 

La figure 9 represente, dans ceui cas 
particullers, le rsseau des trajectcires des 
gouttelettes. On dedutt, d'un tel reseau, 
lea valeurs de $- et de F correspondantes. 
ainsi nve la lol de distritation. Les fi- 
gures 10 et 11 donnent respectivement les 
valeurs de 6m et de F pour les diverses val- 
eurs des parametres K et 0. 

Les resultats donnes ci-dessus concor- 
entunfluide de masse specifKue constante. 

Dans le cas du cylindre circulalre, les 
calculs ont w%l repris, pour le noabre de 
Mach critique (qui correspond a I'apparition 
de la /Itesse sonique en un point de la 
aeridienne), ei. tenant compte de la com- 
pressibilite de 1'air22. Les hearts dds a 
la compressibility sont, pour K oefficient 
global de captation, de l'ordre de \% et ne 
depasse :' pas 3% dans le domaine etudie des 
y&leuiät au parametre K. La compressibiUte 
intvi -"enant d' une aaoiere analogue sur les 
Profils d'alle et sur le cylindre circuleire, 
II est a pr .ser que les calculs peuvent ^tre 
effectues, pour ces proflls, et tant que 
1'on reste dans le doaalne subsonlque, en 
supposant la masse specifique constante. II 
ronvient en effet de renarquer qu'il est 
inutII» de rechercher une precision trVs 
^rande ! aene al les etudes du coefficient 
If captation etaient faites pour toute la 

gaaae de diaa^tres de gouttelettes que con- 
tient un 'mage determine, lacourbe qui donne 
}* noabre de gouttelettes en fonctlon du 
dU*4tre  (spectre de dimensions du nuage) 

■">'—•'--■""■' 



is ordinarily obtained with an uncertainty 
which is such that great ijcuracy elsewhere 
would be illusory. IL appears quite suffi- 
cient to obtain valut of impingement 
efficiency to within a few per cent. 

est ordinairenent obtenue avec une incertl 
t'ide teile que cettr pret.slon serait  lllu- 
soire.      II   paralt   largetnent   süffisant 
d'obtenir  les valours du coefficie.it de 
captafiun a qnelques pour cent pres. 

2.2.5.3 Captation for uings of infinite 
aspect ratio has been the subject of 
numerous studies. 

2.2.5.3 L'etude de la captation pour les 
ailcs d'envergure infinie P fait evidenw^lt 
I'objet c    nombreux travaux. 

Among the various types of airfoils 
studied are:- the syn.netrical joukowski 
profile of 15% relative thickness, at angles 
of attack of 0° and 2° (Ref.23); the NACA 
section 65A004, at angles of attack of 4° 
ani 8° (Kefs. 24,25); the NACA section 
65J-20S and 65J-212 at angles of attack of 4° 
and 8°   (Refs.  26,  27);   etc. Figures 12 
and 13 give respectively, as examples, for 
sections 65J-208 ana fi5j-212, the rate of 
water capture and the upper surface impact 
iimits plotted against flight velocity, 
for different chord lengths. Figure 14 
gives also, for the NACA section 65.-208 at 
4° Incidence, the val'ies of local Impinge- 
ment efficiency for the case where R^ s 256. 

To avoid repeating the study for each 
type of wing, it was at first proposed to 
replace the leading edge by an osculating 
circular cylinder2'; but this procedure can 
lead to seiious errors. Another method25 

makes it possible to deduce the character- 
istics of capture froic a knowledge of the 
velocity distribution along the airfoil. 
Finally, an empirical expression has beer, 
proposed for representing the collection 
efficiency as a function of two ratios : 
maximum thickness/chord; and (the pro- 
jection of the section on to a plane per- 
pendicular to tnp velocity)/ctiord 30 

Parmj  les divers types de prof iIs,  citons: 
prof11 Joukowski symetrique,   d'epaisseur 
relative 15%.   aux angles d'attaque 0° et 2° 
(reference 23).   profil  NACA 65A004,   aux 
angles d'attaque 4° et 3° (references 24, 
25),   profil  NACA 65^208 et 65J-21n,   aux 
angles d'attaque 4° et 3° (references 26,  27), 
etc.    A titre d'exemple,   les figures 12,   13 
Jonnen'   respectivement,   en fonction de la 
vitesse de vol et pour diverses longueurs de 
corde,   le taux d'ea!   captee et la liinite de 
1'Impact sur 1'extrados pour les profils 
65^-208 et 65^212.    La figme 14 donne,   en 
outre,  pour le profil NACA 65^208, a Tangle 
d'attaque 4°.   tM valeurs du    oefficient 
local de captation, dans le cas ou R^ r 256. 

Pour n'a.ol ' point a rsfaire 1'etude de 
chaque type d'aile, on a d'abord propose de 
remp'acer le bord d'attaque par un cylindre 
circulaire osculateur28, mais ce proc^de' 
peut conduire a des erreurs importantes. 
Une autre »ethode29 permet d« dedulre les 
particularltes de la captation UP laconnais- 
sance de la distribution des vitesses le 
long du profil. Enfin, une expression 
empirique a et- propoB«e pour repre'senter le 
coefficient global de captation en fonc- 
tion de Jeux rapports : le rapport a le. 
corde de Topaisseur maximum du profil et le 
rapport a la cords de la projection de la 
cfirectrice sur un plan perpendlculairs ^ la 
vitesse30. 

2.2,5.4 Bodies of revolution are numerous 
in aviation and occasionally play a funda- 
mental role, as in Jet enf nes, cabin noses, 
air intakes,   radomes,   instrumentö. 

2.2.5.4 Les corps de revolution sont tres 
nomb/eux en aviation et jouent quelquefoi? 
un r6le fondawentf.1 : engini autopropulses, 
n«z decabines, entrees de reacteurs, radomes, 
instruments. 
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The earliest  studies were «ade  on  the 
•pbVffV    *     t   however,   as   it  may be con- 
venient,   as  a   first  approxl«atIon,   to 
Identify a body of revolution with an elli- 
psoid of revolution,   capture by such ellip- 
soids was therefore studied32'33'3,''3S.    The 
studies  made on jet engine axr  intakes36 

should also be nentioned. 

uea premieres Etudes ont ete faites su»- 
la sphere10, J^ cependant, comme 11 peut 
#tre commode, en premiere approximatton, de 
ramener un cc-ps de revolution a un ellip- 
solde de re'volution, la captation par de tels 
elllpsoldes a ete etud ie'e3^ 33• 3''• 3S. Si- 
gnalons egalement les etudes sur les entrees 
de reectei;rs36. 

2.2.5.5 Calculations carried out for two- 
dimensional flows can be generalized for 
three-dimensional flows; thus, captation 
could be studied for a swept wing with NACA 
airfoil section «,5^212, at 2.8° incidence 
and 45° sweep37. 

2.2.5.5 Les calculs obtenus en ecoi;lement 
plan peuvent se generaliser en attaque 
oblique; e'est ainsi que 1'etude de la cap- 
tation apuetre falte pour une aile en fleche 
de profil NACA 63j-212, d' incidence 2,8° et 
de fleche 45° (refe'rence 37). 

2.3    Th« Thertnndynamics  of   Icing 2.3    Thermodynamique du Givrage 

2.3,1    Surface  temperature  in clear nir 2.3.1    Temperature de paroi en air clair 

An airplane flies at velocity ü^ in an 
atmosphere of clear air where the pressure 
is p^ a.id the temperature T^. At the edge 
of the boundary lajer, along the surface 
normal at the poli.t M, the magnitude of 
the relative velocity of tho air with respect 
to the aeroplane is U (local potential 
velocity), the pressure is p and the 
temperature is T,   with 

Un avion vole a la vitesse U^ dans une 
atmosphere d'air clnir ou la presslon est p_ 
et la temperature T A la front!ere exte- 
rieure de la coucho limite,   sur la normale au 
point M de la paroi,   le module de la vitesse 
relative de 1'   lr par rapport a 1*avion est 
I ("ttcsse potentielle locale),   la pression, 
p et la tempera*ure, T,  avec 

'■;«-.^[(tf-] 
u^-u' 

T     r     T     -f I«, 

(22) 

(23) 

U?    --   llf-2 

X-l 

x- 1 RT» 
H         M 

—     «r 
<    u2 

2cr 

(22) 

(23) 

At the point M. on the surface itself, 
the relative velocity is zero and the pressure 
is again given by p; but the temperature, 
if it be absuaed that there is no heat con- 
duction through, nor radiat ion from, the 
surface,   is 

Au point M, sur la paroi meme, la 
vitesse relative est nulle et laTression 
encore egale a p, mais la tempe'rature, en 
supposant qu' il n'y a ni condumon de cha- 
Itur a travers la paroi, ni rayrsinement de 
sa surface,  est 

=    T + r 2cr 
(24: Tf    ■    T + r 2cr 

(24) 
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»here r Is the recover> factor of the sur- 
ftoe, trie »-alue of »hich always remains 
fairly close to 0.85. Thus, taking Ir^o 
account both (23) and (24). the adiabatic 
wall   temperature at point M is 

-        1 (i - n   (25) 
VI 

2c, 
1 

If the wall is heated and if, in a 
steady state, the density of the heat flux 
penetrating the surface at M Is 9, it is 
veil known that the surface temperature Tp 

is given by the expression 

? M1":. Tf) 8    hC^p 'f) (26) 

wherehc is the heat transfer coefficient at M 
under the flight conditions being considered 
and t is the Celsius tenperature. 

ou r est le facteur fherwique parietal, 
toujours assez roisin de 0,85. Ainsi, te- 
nartcoBptea la fois de '23) et de (24), '2 
temperatwe de  frotf ment au point M est 

'•   2CP   I      K'^J 
(i - n (25) 

Si la paroi est chauffSe et si, en regime 
permanent, la densite do flux de chaleur qui 
traverse la paroi au point W est <p, on salt 
que la temperature de paroi TD est donne'e 
p^r 1' expression 

? «   hc(h Tf) =  MS " tf) (26) 

cu h fst le coefficient de convection de la 
chaleur au point ^ dans les conditions de 
vol considere'es et ou t reprasente la tem- 
perature Celsius. 

2.3.2 lasis for calculating the surface 
temperature in the presence of an 
icing cloud 

If the flight occurs in a cloud and. In 
particular, if the cloud is an icing one, 
the calculation of the surface temperature 
becomes mjre complicated. The variations 
of pressur and velocity are accompanied by 
changes of state which gives rise to import- 
ant thermal effects which must be taken into 
account^8, 39. 

First, the structrre of the icing cloud 
must be assumed; this ques< ion is considered 
later. The mechanics of icing, the prin- 
cip'es of »hich have been discussed in Sec- 
tion 2.2, then permits us to determine, when 
the flight conditions are specified, the 
mass rate, qe, of appearance of water per 
unit area on a surface element about the 
point M. The surface temperature at the 
point M is then epsily calculate if certain 
simplifying assumptions are Introduced; it 
should, incidentally, be noted that the 
justification for these assumptions has not 
yet been clearly given. 

(a) First, in potential flaw, in the neigh- 
bourhood of the wall, the water droplets 
are assumed ( J have the same velocity U 
as the air su rounding them. 

t.3,S   Bases de calcul de  la  temperature de 
parui dans un nuage givrant 

SI le vol s'effectue dans u.i nuage. et. 
plus partlculierement. si ce nuage est gi- 
vrant, le calcul de la tempe'rature de paroi 
devient plus complete; les variations de 
pressio. et de Vitesse s*accompagnent de 
changements d'etats quientralnent des effets 
thermiques importants, dont il convient de 
tenir co«pte,$• 3,. 

li *aut se donner d'abord la rtructure 
du nuage givrant; nous y reviendrons plus 
loin. La m^canique du givrage, dont nous 
venons d'exposer les principes dans le sec- 
tion 2.<j nous permet alcrs de determiner, 
quand les conditions de vol sont precls^es. 
la densite de .'lux de nas^e d'eau. qe. qui 
arrive sur un eloraent de surface de paroi 
entourant le point M. L calcul de la >,m- 
perature de paroi au point M se fait alors 
aisement, si 1* on introduit des hypotheses 
simplificatrices dint la Justification n'a 
d'aiileurs pas ete encore clairement donnee. 

(a) D'abord. dans I'^coulement potent te I, au 
voisinage de la paroi. les gouttelettes 
d'eau aont supposees avoir jameme vitesse 
U que I'air qui les entoure. 



(b)  In spite of the variation of the pres- 
sure p and  the  temperature T along the 
surface,   a variation which can be very 
rapid  if the surface curvature  is  very 
pronounced,    it   is  assumed   that,    in 
potential flow,  at every  instant  there 
is t^ormodynamic equilibrium between the 
Lir      1 the droplets.  These droplets are 
thus at  the  temperature  T of  the  air 
surrounding them,   the vapour pressure e 
of  the water  vapour  in  the air  being 
equal  to the saturation pressure at   the 
temperature T. 

(c) Considering the very small  thickness of 
the boundary  layer and  the rapidity with 
which the velocity and the temperature 
vary In thi^  layer,   it  is not possible 
to  assume  thermodynanlc  equilibrium 
oetween water and air in this  region. 
We will  therefore,   in this case,   mane 
the inverse assumptior to that In (b), 
nprnely   that   the droplet  strikes  the 
surface with the velocity U and tempera- 
ture T *  ..h  it had in potential  flow, 
without   .c >iig slowed,  heated or subject 
to evaporation   in  the course of  its 
•m^sage through the boundary layer. 

None of these assumptions is actually 
satisfied, and conaiderably different results 
wculd be obtained by starting from other 
assumptions. Por example. Instead of 
supposing thermodynamic . .uilibrium in the 
potential flow, one might assume that there 
the droplets retain the temperature T^, the 
vapour pressure remaining equal to e^; or 
again, it might he supposed that thermo- 
dynamic equilibrium persists in the houndao 
layer. Apart from the fact that the hypo- 
theses (a), (b), (c) appear to be the noaf 

reasonable ones, two n assuring considera- 
tions K ^v ;)e mention?d : first, the calcula- 
tions carried out sta-'ti'? from these assump- 
tions lead to results having the .same order 
of magnitude as the experimental onet, (see, 
for erample, References 40 and 41); sec- 
ondly, in practice, the thermal balance 
calculations do not demand very high pre- 
cision since the cloud structure, being 
rapidly changing, cannot Itself be very 
accurately determined. 

(b) Malgre 1'evolution «•* la presslon p et 
de la temperature f le  long de  la paroi 
- evolution qui peut etre tres  rapide si 
la courbure de la paroi est tres  forte - 
rr admet  qu'11  y a,   a chaque  instant, 
clans   I'ecoulemcnt potentiel,  equilibre 
thermodynamique  entre   l'air  et   les 
gouttelettes.     Cej gouttelettes sont, 
ainsi,  a la tempr'rature T de l'air qui 
les  environne,   la pression  e  de   la 
vapeur d'eau dans Pair etant egale a la 
pression de saturation a la temperature 
T. 

(c) Etant donnees la tres faible epaisseur dj 
la couche  limite et la rapidite de varia- 
tion  de   la vitesse et de la temperature 
dans c.tte couche,   l"equilibre thermo- 
dynamique  entre   l'air et   l'eau  n'y 
.«»aureit etre admis.    Nous ferons alors, 
dan^ ce cas.   !• hypoth^se inverse de (b), 
a savolr que la gouttelette arrive sur 
la paroi avec  la vitesse U et  la tem- 
perature T qu" eile avait dans 1'e'coule- 
ment potentiel,   de sorte qu'eile  ne 
subit ni freinage,   ni e'chauffement.  ni 
e'vaporation,   lors de la traversee de la 
couche limite. 

Aucune de ces hypotheses n' est vraiment 
satisfaite et on obtiendrait des re'sultats 
sensiblement differnnts en parta .t u'autres 
bases. Par exemple, au lieu d'admettre 
1'Equilibre theroodynamique dans I'ecoule- 
ment potentiel, on supposerait que les 
gouttelettes y conservent la temperature T^, 
la pression de vapeur etant toujours egale 
a e(fj; ou encore, on supposerait qusl'equili- 
bre thermodynamique subsiste dans la couche 
UMte. Outre que les hypotheses (a), (b) et 
(c) paraisstnt les plus raisonnables, deux 
concid^rations doivent nous rassurer : d'une 
part, les calculs effectues a partir de ces 
hypotheses conduisent a des resultats ayant 
mSme ordre de grandeur que les resultats 
experimentaux (volr, par exemple. les ref- 
erences 40 et 41): d'autre part, dans la 
pratique, les calculs de bllan thermique ne 
demandent pas une precision tres eleve'e, la 
structure du nuago, par suite de la rapidite 
ae son evolution, ne pouvant etre fixee avec 
certitude. 
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2.3.3    Calculation of the surface 
temperature   in on   icing cloud 

The establishment of tne thermal 
balance-sheet has been the subject of 
several studies (References 3, 42, 43, 
44. 45 and 46). *e shall simply indicate 
here the different expressions to be found 
in this heat balance, established using 
assumptions (a), (b), {c) of the previous 
section. 

2.3.3.1 The densities of heat flux given up 
by the surface element surrounding the point 
M include the following contributions: 

(a) The density of heat  flux due to convec- 
tion,  cpc,     K  is convenient to include 
the effect of aerodynamic heating in the 
expression  for flu   density (pc and to 
write it,  according :    (24) and (26),  as 

2.3.3    Calcul de   la  temperature de paroi 
dans  un nuage givrant 

L'etabllssement du bilan thermique a 
fait l'objet de plusieurs etudes (refe'rencef 
3, 42, 43, 44, 45, 46 notamment). Nous ne 
ferons qu'indiquer, ici, 1'expression des 
divers termes f.4 ce bilan, etabli a partir 
des hypotheses (a),   (b)  et (c). 

2.3.3.1 Les dsnsites de flux de chaleur 
cede'es par I* element de paroi qui entoure 
le point M comprennent: 

(a) la densite de flux de chaleur due M la 
convection, cp . II est commode de tenir 
conpte de 1'echauffement aero "ynamique 
dans 1'expression de la densite <pc et de 
l'ecrire,  d'apres (24) et (26), 

^c   s   MS ■ fcf)- avec tf =    t + r 
2cn 

(27) 

If this precaution be taken, it is 
no longer necessary to consider separate- 
ly, among the heat flux densities 
received at th" surface, that due to 
frlctlonal dissipation inside tht 
boundary layer; 

;b) The density of heac flur due to evapora- 
tion, the -i-ssumptions made lead to the 
consideration of that evaporation as 
coning from a surface covered with ice or 
water at the temperature T_, then water 
vapour pressure in the potential flow 
being e, the saturation pressure at the 
temperature T; in other words the pres- 
sure distribution inside the boundary 
layer obey., the usual diffusion law, 
wil :out the evaporation of the droplets 
inside the boundary layer being taken 
into account. The weight velocity of the 
water vapour nt point | is thus 

Moyennant cette precaution, il ne 
sera plus necessaire de faire figurer, 
dans ies densite's de flux de chaleur 
revues par ia paroi, celle qui est due a 
la dissipation par frottement & 1*Inte- 
rieur de la couche IJieite; 

(b) la densite de flux de chaleur due a 
1'evaporation. Les hypotheses ftites 
condulsent a considerer cette evapora- 
tion coiiwa provenant d'une pa-oi couverte 
de glace ou a'eau a la tenperature T 
la pression de vapeur d'eau dans 
1'ecoulenent potentiel etant e, rressicn 
de saturation a la tempe'rature T; autre- 
mint dit, la distribution des pressions 
a 1'Interieur de la couche Halte suit 
la loi habituelle de diffusion, sans que 
sol* prise en consideration 1'evapora- 
tion des gouttelettes % \' Interieur de 
la couche limite. La densite de flux de 
masse de vapeur d'eau au point U est 
ainsi 

•t    s   V T) (28) =   M^i " T) (2B) 
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«here T and r are the ratio» of the 
«eights of «ater vapour to air, res- 
pectively in contact »1th the surface 
and at the edge of the boundary layer. 
If ö designates the relative density of 
the water vapour «1th respect to the air 
(S = 0.622).   the ratio r cen be written 

ou T et r sont Ies rapports de la masse 
de vapeur d'eau a la masse d'alr res- 
pectlvenent au contact de la pai^1 et a 
'a frontiere de la couche Holte. EP 

deslgnant par 6 la denslte relative de 
la vapeur d'eau par rapport a I'axr 
(8 = 0.622),   le rapport r s'ecrlt 

=   6 
p - e 

and Equation  (28)  takes the for» 

•» p - e y 

T   =   8 
p - e 

et la relation (28) prend la forme 

% = \H P - ep     r p - e / 

If it be noted that the water vapour 
pressure Is generally low compared to 
that of the mixture of air and water 
vapour, this expression can be simplified 
to 

En remarquant que la pression de 
vapeur d'eau est ge'neralement faible 
devant la pression du melange air et 
vapeur «Veau, on peut simpHfier et 
ecrire 

%  - N. 
i(o_ - e) 

Notice that e will be the satura- 
tion pressure at temperature T of 
either ice or water (e j or e^) accord- 
ing as the surface is covered with ice 
or with water. 

=   0.62 hp, (29) 

Kemarquons que eD represente, sulvant 
que la paroi est couverte de glace ou 
d'eau. la pression de saturation a la 
temperature Tn,  de la glace ou de l'eau 

(«pi ou «w- 
'P' 

The analogies betweer. heat and mas , 

transfer make i*. possible to write 

5"     !Öä (30) 

where /. Is the Lewis number, i.e. the 
ratio of the diffusion coefficient 0 to 
the thermal dlffur.lvlty a, and c 13 the 
specific heat of the gaseous mixture. 

Les analogies entre transport de 
chaleur et tnuisrort de masse penwttent 
d'ecrire 

Si - M 
hc cp 

(30) 

ou L est le nombre de Lewis, rapport de 
la diftusivite' massique D a la diifu- 
sivite thermique a, et c_, la chalaar 
specifique du melange gazeux. 

Thus,  Equation (29)  becomes Ainsi,  la relation (29) devlent 

, ,    hc eP ' e 

q,    ■    0.62 f(L) — -—- q¥    ■   ÜfÜ2 f(t) — 
hc ep * e 

Cp        P 



In the case of a aJxture of «ater 
vapour and air, the Lewis number, as 
well as the function f(L), take on 
values in the neighbourhood of unity 
(L = 0.83. t(L) = O.y in laminar flow). 
Then qv can be written 

Dans le cas d'un fe'lange de vapeur 
d" ean et d'air, .'e noabre de Lewi«, et 
aussi la fonction f(L), sont voislnes 
de l'unite' {L - 0.83. f(L) - 0.9 en 
ecoulement laminaire).    On aura done 

=    0.7 
hc ep " e 

(31) 
0. 7 ~ cp       p (31) 

This flux ner unit area of evapora- 
ted water corresponds to an outflow uf 
transmitted heat given by 

%    =    0.7 
(•. ■) 

(32) 

Cette densited? debit de masse d'eau 
evaporee correspond a uns densite de 
debit de chaleur cedee 

(^n - •) 
<*V    =   0.7 (32) 

where L is the latent neat of vapouriza- 
tion of water or the litent heat of sub- 
limation of ics et the temperature T- 
(Ly or Lg . 

(c) The .tensity of heat flux due to the tern' 
p'rature rise of the vater. The calcu- 
lation it. carried out assuming that the 
Celsius temperature of the droplet when 
it strikes the surface is t ( t < 0). 

If the Celsius temper** v.-e tp of the 
surface is above zero, the water, of 
average specific hoat ce,   receives 

% "   % t) 
r n 1 
tp > M (33a) 

If the surface temperature Is 0 C, a 
ftact ion f of the supercool'd vater 
changes into ice, and, if Lj Is the 
heat of fusion of the ice,  then 

NP« 

OJ L est la chaleur de vaporisation de 
Peaj ou la chaleur de sublimation de la 
glace a la tempe'rature Tp (Ly ou Lg); 

(c) la densite Ue flux de chaleur due a 
l'e/evafiori de temperature de l'eau. Le 
calcul est fait en supposant que la 
temperature Celsius de la goutte a son 
arrive'e sur id surface est t (t < 0). 

Si la temperature Celsius de la parol 
t pat superleure a zero degre'. r eau, 
de chaleur speclflque moyenne ce,   revolt 

% "    % ce  (S t) r 
tP> 0^ i  (33a) 

J 

Si  la temperature de  la paroi est 
zero degr^,   une  fraction  f de   l'eau 
surfondue passe a   I'etat de glace et, 
en designant pai Lf la chaleur de fusion 
de la glace. 

% (ce t + f Lf) [^P    "    *] (33 b) 

If the surface temperature Is less 

tht 0&C, and c^ represents the average 

specific heat of the Ice, then 

%    =    ' %  < t + L. 

Si la temperature de paroi est 
infe'rltjre a ze'ro de^re, en designant 
par c,   la chaleur speoifique moyenne i 
de la glace, 

) ;1 lP 
L 

(33c\ 
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2.3.3.2 The dmsities of heat flux received 
by the surface eleaent i'wut the point M «re 
rn+de up ol the follovli.^r contributloi<s. 

(a) tli« heat flux density -^ due to the kine- 
tic energy of the droplets. The drop- 
lets, striking the .surface with the 
velocity U that they had in the potential 
flow, give up the following Quantity of 
heat.   In mechanical units: 

2.3.3. C Les densites de flu de chaleur 
reques par Tileuent de paroi qui entoure le 
point M sont: 

(a) la rfensite de flux de chaltur %, due a 
I' energie cinetiaue des gout te let tes. 
Les gouttelettes, arrivant sur la pare! 
avec la vlte^se U qu'elles avaient dans 
I'ecOMlement potentiel, cedent la q'ian- 
tite de chaleur,  en unite's neSani'iues, 

^Pu 8  ^T" (34) ^ = ^y (34; 

(b) the heat flux density^due to artificial 
heating. To avoid coning back to It 
later, we will consider here the case 
where the body is heated and receivjs, 
at point M, a heat flux density cp froa 
the inside. 

(c) the heat flux density due to fncticnal 
energy, le have already taken this into 
account in the expression for the hsat 
given up by convection. 

2.3.3.3   The thermal balance is then expressed 
by the equation 

(b) la densite de flux de chaleur 9 due a un 
chuuffagt artific.el. Pour «e P£s avoir 
a y revenir, nous consldererons, en 
effet, le cas oü le corps est chauffe et 
refolt au point M. de 1'Interieur, une 
densite de flux de chaleur cp. 

(c) la densite de flux de cn»Ieur due a 
1'energie de frottement. Nous en avons 
deja tenu compte dans 1'expression de la 
chaleur cedee par convection. 

2.,?..?..?    Le bilan thermique se traduit,  des 
lors. par 1'egallte 

9 + ?u   ■   ?c 
+ <ifV + 9e 

(35) ^ + «iPu   =   ^c + fv + Ve (3S) 

the value of 9 being zero in the special 
case of an unheated surft..«. 

la valeur de qp etant nulle dans  le cas 
particuller de la paroi non chauffee. 

The   Expressions    (27).   (32).   (33) and Les expressions (27).   (32).   (33) et (34) 
(34) then lead to the following ones:- conduisent alors aux expressions suivantes: 

(a) In the case of a surface at above freez- (a) dans le cas d'une paroi a  temperature 
ing temperature (Equation 33a.,: positive (relation 33a), 

9   ^    K (368) 

(b) In the case of a surface at (fC (Equa-        (b; d^ns  le cat» d'une paroi a zero degre 
tion 33b): (relation 33b), 

«P   =   h - t -—+0.7 
" "P 

Lo ec ■ e | Oe ce 
cp      p            hc 

f Lf      u? ' 

ce       2ce 
(36b) 



(c)   Tj.   the   case  of  ■   surface  ai   below       (c) dans   ie ca» d* ur. ^ paroi h   temperature 
freezing  temperatwe (Equation 33c):- negative (relation 33c), 

7   =    \ t - £2. 
2c,, 

+ 0.7 
^ epl a    c we    e 

(36c) 

2.3.4    Practical solution of the 
thermodynamii:  icing equations 

2.3.U   Resolution pratique des equations 
thermodynamique du givrage 

2.3.4.1    It is convenient to introduce the 
dimensionless numbir47 

2.3.4.1     II  est commode d'introduire  Ie 
nooibrt sans dlmensionr'*7 

b    - 
% ce 

(37) 
% 

(37) 

and to separate the different terms which 
enter into the relations (36) so as to obtain 
three functions which are respectively rela- 

ßp,   to the thernodynamic 
conditions a*-  the wall,   the second,  6,   to 
ted, the first, 
conditions a*- t 
the thermodynamic conditions in the poten- 
tial flow, and the third, (?u, to the mech- 
anical conditions. For the three Equations 
(36), the respec 
will be given by 
(36),   the respective values of & , 6 and #u 

et de separer les different^ teraes qul 
interviennent dans les relations (36). de 
Rianlere a obtenir trois fonctions qul se 
rapportent, la premiere. 9^, aux conditions 
thermodynamiques a la psrol, la deuxieae, 6, 
aux conditions thernodyna.fiiques dans 1'ecou- 
lement potentlel, la tioisieae, t?u, aux 
conditions me'caniques. Pour los trois 
relation: (3C), les valeurs respectives de 
öp, de (9 et da t^ sont 

tp > 0ÜC 6 

A.   = 

Ly e pe 
^n    ■    tD(l  + b)   +0.7 — -— 

t(l + b)  + 0.7 

H p 

cpP 
(38a) 

tp - 0^1 

ei 

i   e- - 

0.1 L0   e0 

/■ö   e 
t(l ♦ b) ♦ 0.7 + b f (3«b) 

ft,   =   ft, •* ( "'   \ 
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us    pj 

ce / cp   p 

:i 

[tp < o°cJ j ^       =    t(l  + b)  + 0.7—   - + b — 
CP   p ce 

^.1 =       ^n u u 2c 

L 
Jce   \    CP       / 

(38c) 

so that Equations (36) can be written,  account 
being taken of (37) and (38).  as 

> ' OOCJ 9    =    V^p • ^ • <%) 

tp « o0c cp    =    hc(^ - 0' - ^) 

tp <o0c f = hc(^" - ff".^i 

de sorte que les equations (36) s'e'crlvent, 
en tenant cunpte de (37) et (38), 

(39a) 

(39b) 

2.3.6.2 If the variations of b function & 
with the different variables be rer-esented 
graphically, It is possible, with the help 
of these graphs, to solve one or the other 
of the followin;  problems:- 

(39C) 

2.3.4.2 Si I'on represente graphiquement 
les variations d'une fonction 6 en fonction 
des diverses variables, M ^«ra possible, a 
l'aide de ces graphlques, de reeoudre 1'un 

Tes deux Probleme;; suivants: 

(a) that is the swface tsmperature t , in 
the absence of artificial heating (^ s 
0), anc,, In the case where this tempera- 
tare is 0oC, what is the fraction f of 
voter  transformed into  ice? 

(a) quelle est la temperature de la paroi, 
t_, quand 11 u'y a pas de chauffage 
artiflciel (<p = 0) et, dans le cas ou 
cette temperature e^t zero degre, quelle 
sst la fraction f d'eau transformee en 
ßlace? 

(b) that is the density of heat flux neces- 
sary at a given point of the surface In 
order to maintain a given surface tem- 
perature tn at this point? 

To solve these problems it is convenient 
and sufficiently accurate in many cases to 
assume that, at the edge of the boundary 
layer, the velocity Ü remains equal to U^ 
and*that the pressuie p remains equal to p^. 
In particular, it will suffice to p*jt once 
and for all the curves of fc*u against U,,, 
which are valid at all altitudes, for 
various values of the paiameter b, assuming 
r constant and equal to 0.875,   (Pig.15). 

(b) quelle est la densite de flux de chaleur 
a foumir en un point de la paroi pour 
Avoir, en ce point, une temperature de 
surface, t-, donnee? 

Pour resoudre ces probl^mea, 11 est 
commode et iu. f isarmr.ont precis, dans beau- 
coup de ess, de supposer qu*a IF fronti^re 
de la couche limite, la Vitesse u re^te egale 
a U,,,, et la pression p, a p^. En particu- 
ller, 11 snffira de tracer, une fo^s pour 
toutes, pour diverses valeurs du parametre 
b et en supposant r constant et ^gal a 
0,875, les courbes, valables a toute alti- 
tude, donnant les valeurs d^ Öu en fonction 
de la Vitesse U    (fig.15). 
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2.J.4.J Let us first consider the case 
where the temperature of the surface is 
different jrom lero. It Is necessary, in 
this case, to have, for a given fllgnt 
altitude, the curves of (9_ (or 6^) against 
tp (or t^), of 0.y against tp. and of fc^' 
against t^, each for various values of the 
parameter D. 

As an example, we give, in Figure 16, 
the curves of 6L (or ß) against t. (or t) 
at 20,000 ft altitude. Figures 15 and 16 
then iPike it possible to know, at 20,000 ft 
altitude, the temperature of the surface, if 
the icing conditions are known. In fact, 
since cp = 0,  we have 

^a   -   *p (40) 

The known values of U^, b and t0 give 
the values of 6^ (Fig. 15) and of $m (Fig.16). 
Figure 16 also gives tn,   obtained from the P' 

It value of 6 given by Equation (40) 
would oe Just as easy to obtain the value 
of cp starting from Equation (39a), if tp, 
and consequently 6L,  were given. 

Curves similar to Figure 16 will be 
foxid in References 4 and 46. for different 
altitudes. 

2.3.4.Ü When themal exchange raises the 
droplet, upon impact, to a temperature 
below 0oC, the leading edge, covered vith 
ice, is dry; this is often the case with an 
unheated wing (^ a 0). In the case of a 
wing sufficiently heated (9 > 0), || spite 
of the arrival of supercooled droplets at 
the leading edge, the temperature remains 
above freezing; water stream back over the 
leading edge. Finally, there exists an 
intermediate rase, which can occur with 
either a heated or an unheated wing, for a 
whole range of conditions - that where only 
a fraction f of the water striking the 
obstacle freezes; tn this case, there exists 
a Mixture of ice and water on the impact 
area,   which  is  thus held at (PC 

2.3.-i.3 Conslderons d'abord le ca» ou la 
temperature de paroi est differente de ze'ro 
degre. II faut alors que nous ayions, pour 
une altitude de vol determinee, les courbes 
donnant les valeurs de t , (ou de 09) en 
fonctlon de tp (ou de t^), de 6'' ei. fonc- 
tioii oe t,,, de 61' en fonctlon de t , et 
cela pour diverses valeurs du parametre b. 

A titre d* exemple, nous avons represente'; 
sur la figure 16, les courbes donnant 0L 
(ou 9) en fonctlon de t- (ou de t), a 
i'altitude de 6100 m. Les figures 15 et 16 
p«>rmettent alors d'avoir, a 1'altitude 6100 
m, le temperature de la paroi si les con- 
ditions de glvra*e sont connues. £n effet, 
puisque 9 = 0, 

0.. -   ^p - ^ (40) 

Les valeurs connues de U ,  de b et de t 
00 CD 

donnent ia valeur d" 90 (fig.15) et de fiw 

(fig.16). La m?me figure 16 donne t , i 
partir de la valeur de tL tiree de la rela- 
tion (40). II serait touf aussi simple 
d'obtt-nir la valeur de -p a partir de la 
relation (äia», si t_ et, par consequent. 
6 ,  etalent donnes. 

On trouvera un certain nombre de reseaux 
de courbes, tels que celuJ de la figure 16 ct 
correspondant aux diverses altitudes, dans 
les refe'rences 4 et 46. 

2.J.4.4 Quand les echanges thermlques por- 
tent la gouttelette, au moment de son 
Impact, a une temperature inferieure a ze'ro 
degre, le bord d'attaque, recouvert de glace, 
est sec; c* est souvent le cas d* u/ie alle non 
chaufföe (9 ■ 0) Lans le ''as d* une alle 
suffisamment chauffie (9 > 0), malgre 
1'arrived» gout telettes d'eau suriondue sur 
le bord d'attaque, la temperature est posi- 
tive; de 1'eau ruusel/esur lehord a* attaque. 
Enfin, exlste le caa intermedlalre, qui peut 
se produire avec une alle chauffie ou non, 
pour tout un domaine de conditions : c*est 
celui ou seulement une fraction f de l'eau 
qui frappe T obstacle se congele, 11 e^iste 
alors un melangecfc glace et d'eau sur I'aire 
d'impact, iiquclle «c it^ive ainsi mintenue 
a zero degri. 



It Is verv Important to know, for »n 
unh>ated »mg, ho« the (wo it«its, corres- 
ponding, for a given impact area at 0oC, to 
coverage by dry ice (f = 1) and to coverage 
without any trace of ice (f = 0) vary with 
atmospheric and flight conditions. 

(a)   The   limit corresponding to total freezing 
upon inpingetjent, also called tne Ludlam 
'*7 limit, is of Interest for those devices 
which serve to measure the  Uquid-water 
content of a cloud by a measuren.ent r* 
the icing speed (Chapter 3, Section 2.1). 
Various Canadian studies,   notably Ref- 
erence 48,   have shown that the device 
using rotating cylinders  (Chapter 3, 
Table 1) cannot operate when the liquid- 
water content of the cloud  is high or 
when the temperature Is in the neighbour- 
hood of 0oC.     To attain this limit.   It 
i.s simply necessary to set f - 1  in the 
expression for 6' and in Equation (39b), 
in which 9 = 0,   i.e. 

^u   « $• f^ (41) 

will give the temperature t^ as a func- 
tion of the liquid-water content w for 
the various flighi conditions (alti- 
tude, velocity, etc). Figure 17 taker, 
from Reference 48 19 based on such a 
1 elation for the rotating cylinder. 

(b) The determination of the limit corres- 
ponding to the absence of ice is also of 
very great interest. Since the external 
conditions are fired, it Is useful to 
know the aeroplan«; velocity for which 
this limit is attained, as this corres- 
ponds to the disappearance of any icing 
danger. The relation between the local 
absolut} temperature and the local Mach 
number may be obtained from (36b) by 
taking 9 = 0, f - 0, r = 0.88 and where 
the heat due to the kinetic energy of 
the droplets is neglected: 

II est tres important de savoir, pour 
une uile non chauffee, comment varient, avec 
les conditions atrospheriques et avec les 
conditions de vol. les deux I.mites corres- 
pondant a une aire d* impact, a zero degre'. 
soit couverte de glace seche (f = 1), soit 
couverte d*eau sans trace de glace (f B 0). 

(a) La  limite correspondant a  la congelation 
tucal" a I'impact, ap~elee encore limite 
de Ludlam1*7, Interesse les apparel Is ser- 
vant a mesurer la teneur en eau liquide 
d'un nuage et fondes sur la vitesse de 
givrage(chapitre 3. section 2.1). Diverses 
etudes cauadiennes (reference 48.   notam- 
roent) ont, en effet.  montre que  le dis- 
positif a cylindres tournant3 (chapitre 
3,   tableau 1)  ne saurait fonctionner, 
quand les teneurs en eau liquide du nu.',*« 
sont e'levees ou quand les temperatures 
sont   voisines  de ze'ro degre.     Pour 
obtenir cette limite,  11 suffit de faire 
f = 1  dans   1'expression de 6',   et la 
relation (39b) dans laquelle 9=0.  soit 

A, =   £' + 6^ (41) 

donnera la tempe'rature t^ en forction de 
la ttneur en eau liquide w pour les 
diverses conditions de vol (altitude, 
vitesse. etc). La figure 17. tir^eda la 
reference 48. conceme une teile rela- 
tion,  dans le cas du cyllndre tournant. 

(b) LM determination de la limite corres- 
pordant a I'absence de glace presente 
egalement un tres grand interet : les 
conditions exterieures etant fixees, 11 
est utile de connaltre la vitesse de 
1'avion pour laquella cette limite est 
atteinte, pulsQj'eile correspond a la 
disparition de tout danger de givrage. 
La relation entre la temperature absolue 
locale et le nombre local de Mach 
s'obtient a partir de 1'equation (36b), 
ou l" on fait 9 = 0, f = 0, r = 0,88. et 
ou 3'on neglige la chaleur due a 
Tenergle cm^tique des goutteiettes: 

e 
T(l+ 0.176 M?)    =    0.7—f  ^— 

cp \ P "  e0 
(42) 
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The calcuiations carriec. out for win« 
sections of diamond or circular shape*", 
50 have yielded  results verified b> 
experiment51;   the Ice generally appears 
only at atwospiieric temperatures several 
degrees  below those predicted  by the 
calculation.     This means  that one can 
establish,   a priori,   the  limiting con- 
ditions for icing at the various poii.ts 
of a wi.ig.    Figure 18 is an example of 
such e calculation;   it will be noticed 
that,   other  things   being equal,   the 
limiting temperature   increases  with 
altitude,  but timt,  at an altitude which 
Is not too great,   the  temperature   t is 
about  -40oC when the viach nun.ber  is  in 
the neighbourhood of unity.     Icing is 
then improbable. 

".J.4.5 The surface temperature during 
icing, as has been known for some time, 
affects the appearance and the nature of the 
deposited ice. 

When the surface temperature is below 
freezing (low values of t^ or of the para- 
meter b), the droplets freeze irdividually, 
and the ice formed consists of small grains 
welded together. The thickness of the 
deposit varies along the aerofoil section 
essentially as the local impingement 
coefficient. Because of the nearly stream- 
lined form of the deposit, this form of 
icing is the least dangerous. 

When the surface temperature is equal tJ 
0oC. a mixture of Ice and water results from 
the imrlngement of ehe droplets on the cap- 
ture area; under these conditions, the 
water moves lownstream, so that the ice 
formation, more flattened at the nose, no 
longer has the same appearance as for below- 
freezing temperature. Instead, the dan- 
gerous 'mushroom' fomwill be obtained, with 
the two well-known horns on either side of 
the stagnation point, in the case where the 
frozen fraction is small; the horns dis- 
appear wh^n this fraction Is larger. Attempts 
to calculate the forms to be expected have 
oeen nade52, 53. 

Les calculs effectues pour des alles 
a profil   losangique ou lentlculaire'"•5'3 

ont conduit a des re'sultats que inexpe- 
rience rontrole*1 :   la glace n'apparalt 
genera Iement   qu'a des   temperatures 
atmospherlques  'nfe'rieures de quelques 
degres a celles  auxquelles  le calcul 
cciKiuU;  C est dire qu'a priori,  on peut 
etablir,  aux divers points d'une alle, 
les conditions llmltes de givrage.     La 
figure ig donne un exemple d'un tel cal- 
cul  :  on remarquera que,  toutes choses 
egaler- d'ailleurs,   la tempe'rature lijilte 
augmente avec 1'altitude,  mais qu'a une 
altitude pas trop e'levee,   la tempe'rature 
t est de -4u0C environ,  guand le nombre 
de Mach est voisin Je I'unite :     le gi- 
vrage est alors improbable. 

2.3A.5 La temperature de paroi au "ours du 
givrage In.flue. on le salt dvjpuis longtetif)s, 
sur l'asfvct et  la nature du givre depose. 

Quand la temperature de paroi est infe- 
rieure a zero decre (falbles valeurs de t ou 
du parametre b), les gouttelettes se conge- 
lent Indivlduellement et la glace formte 
est constituec de petits grains soudes entre 
eux. L'epaisseur du depot varle, le long du 
profil, sensiblement comme le coefficient 
local de captation. A cause de la forme 
presqu'aerodynamlque du d^pöt, e'est le mode 
cie givrage le molns dangereux. 

Quanr* li temperature de paroi est egale 
a zero degre, e'est un melange de glace et 
d'eau qui re'sulte de !• impact des goutte- 
lettes surlazone ile captatlrn : I'eau. dans 
ces conditions, se deplace vers l'aval, de 
sorte que la ."ormtlon, plus aplatie au nez, 
n'a plus 1'allure decrite dans le c«« d*une 
temperature inferlcure a z^ro degre'. On 
aura la redoutable forme en champignon, avec 
les deux cornes blen connues de part et 
d'autre du point d'arret. dans le cas ou la 
fraction congel^e a 1'Impact ast fälble; les 
cornes disparaissent quand cette fraction 
est plus elevee. Des essais poar calculer 
les formes a prevolr ont ete tenths*?,M. 



Regarding these deposits at 00C,   it 
should be mentioned that aerodynanic hratlug 
is more hannful than helpful for a wing taking 
on ice-     A pilot will obtain no advantage by 
increasing the aeroplane speed during icing 
if he cannot,   by so doing,  completely nelt 
the ice;   the speed increase,   for a surface 
remaining at 0oC, only diminishes thr frac- 
tion of ice formed and thus brings about a 
form of deposit which is mere dangerous. 

A propos de ces depots k zero degre,   il 
convient de  remarquer que  I'^chauffement 
aerodynamique est plus nuisible qu'utile sur 
une alle  qui  givre.     Un  piJote  n'a aucun 
interet a augm^nter la vitesse durant  le 
givrage,   s'il ne peut atteindra, de ce fait, 
une complete fusion de la glace;   l,r igmenta- 
tion de Vitesse,   pour une surface restant a 
ze'ro degre,  ne fait que diminuer la fraction 
de glace foraee et provoque alnsi  une forme 
de depot plus dangereuse. 

PSIEF  REMARKS   OH  AEROPLANE 
tciNG A:JD DEFENSIVE 
MEASURES  AGAINST   IT 

3.   BKEVES   INDICATIONS   SUR   LE  GIVRAGE 
DES   AVIONS   ET   LES   IICYENS 
DE  DEFENSE 

3.1    Aeroplane Icing and  its  Effects 

3.1.1    Atmospheric conditions for  icing 

3.1.1.1 A cloud is an icing one when >t 
contains water droplets and has u below- 
fi-eezint; temperature. Vhere exist, moreover, 
two types of Wng clouris. tbcde formed 
solely of water droplets and those con- 
sisting of a atlsture of wat' r droplets and 
ice crystals, ie have Just seen that the 
thermal effects of the notion can prevent 
ice deposit on an aeroplane flying through 
an 'icing cloud*. The practical problem 
which arises is to know the frequency, 
position and extent of ehe icing character- 
istics for a given aeroplane flying under 
given condlcions. 

A great number of studies have been 
carried out on this problem, particularly In 
the IVited state8S»'sl'*»'»7's,'s*'*0'*1'4'' 
»a, 6», «s^   but al90  ln Canada afI{i Great 

Britwln*6,'^ **. A co-ordinated programme 
of risea.-ch on this problem would, however, 
be worthwhile; principles for this are pres- 
ented in Chapter 2. 

J.1,1.2 It should be remembered that icing 
occurs more frequently at low altitude than 
at high ones. Figure 19 (Ref.6^), which 
gives the frequency curves, in percfcntage, of 
the nebulosity, and of the icing against 
temperature and altitude, shows that icing is 
practically non-existent above 30,000 ft 

3.1     Le Givrage des Avions  et ses Effets 

3.1.1    Conditions atmosvhenques de givrage 

3.1.1.1    Un nuage est givrant quand il con- 
tient des gouttelettes d*eau et quand il a 
une   teuipe'rature  negative.      Il   existe, 
d'allleurs,  deux types de nuages glvrants, 
suivant qu' 111 sent formes de seules goutte- 
letces d'eau ou d*un melange ae gouttelettes 
d'eau et de cristaux de glace.    Nous venons 
de voir que les effets thermiques du mouve- 
ment peuvent e'viter le depot de glace sur 
l*avion qui   /ole dans un   'nuage givrant*. 
Le  Probleme  pratique  qui   se  pose  est de 
connaltre la frequence,   la localisation, 
l'etendue des conditions de givrage d*un 
avion donne,   volant dans des conditions 
donnees. 

Un grand nombre de travaux ont ete faits 
a ct sujet,   principalement aux Etats-ünis", 
55. 5«. 57. M,»»..0,61,«2.63,6«.«5   „^jg   aus8i 

au Canada rt au Royaume Uni**''7»48. Une 
organisation plus methodique de la prospec- 
tion serait cependant utile et son principe 
ect expose au chapitre 2. 

J.1.1.2 Rappelons que le giv se;e est plus 
frequent aux bapses altitudes .a'aux alti- 
tudes e'levees. La figure 19 (reference 69), 
ou sont represente'es les courbes de fre'- 
quence, en pource^tages, de nebuloslte et de 
givrage en fonctlon de la temperature et de 
1'altitude, montre que le givrage n*est 
pratiquement plus a craindre au-dessus de 9 km. 
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However, even If the aeroplane nor»all> 
files at high altitude, where icing is 
improbable, it should not be forgotten that 
it must pas» through the lower a^mosphere 
after take-off and nefore landing and that 
it may also be required to stand-off at low 
altitude. 

Cependant, meme si I'-iTlon role normalement 
tres baue. It. oü le givrage est improbable, 
11 ne faut pas oublier qu'11 doit tr'*ver«er 
la bassr atwosphere aures le decollage et 
avant 1'atterrlssage, et qu'll peut e'gale- 
ment avoir a effectuer un vol d'attente a 
hasse altitude. 

3.1.1.3   Pijure 19 also shows  thit rases of 
long are  vary rare  below  -J0oC and  non- 
existent below -40oC.   although the maxima 
of nebulosity,  at high altitudes,  cake place 
precisely at  these low temperatures.    The 
fact is that  In these cases the clouds are 
formed of Ice crystals,  supercooled water 
no longer existing for droplets of dimensions 
corresponding to those In clouds below -40oC 
(Refs.   70,   71).     Only certain artificially 
formed clouds,   with very fine droplets and 
a very short   life,   '•an have much higher 
degrees of supercooling72,73 

3.1.1.3   La figure 19 montre egalement que 
les cas de givrage sont  tres rares awdessous 
de •3<fC et inexistants au-aessous de -400C 
blen que les maxlmums de n^bulosite,  aux 
hautes altitudes,  se situer.t precisement a 
ces basses temperatures  :   e'est qu'alors 
Iri nuages sont  forw's de crlstaui de glace. 
1'eau surfondue n'ex is tant plus,   pou.  des 
gouttelettes de dimensions correspondant a 
celles des  nuages,   au-dessous de  -40oC 
(references 70»   71);  sen Is des nuages a tree 
fines gouttelettes, obtenusartificielleaent. 
et d'une duree de vie tres courte,  peuvent, 
avoir des degres de surfus ion beaucoup plus 
eleTÖa7'.73. 

3A.1.U The ZiorizontaZ extent of icing 
clouds varies considerably; it may he as 
little as 3000 ft or ar> much as several 
hundred miles. As will be seen in Chapter 2 
(Section 4.2.2), It has been possible to 
establish a classification of icing cas^s 
according to cloud extent. The vertical 
extent of icing clouds, a very important 
consideration because aeroplanes Dying at 
high altltrde must first pa&s through the 
cloud layer, is of the order of 3C00 ft If 
only a single cloud layer exists and, at the 
maximum, is about 3000 ft if several cloud 
layers are superimposed on one anotner. 
Passage through these layers can therefore 
last over three minutes. It may be that In 
tropical zones the thicicnesa cf certain 
cloud layers exceeds 6000 ft. 

J.i.i.4 L'et endue des i.uages givrants sul- 
vant un plan horizontal est tres variable : 
elie peut aller d'un kilometre a quelques 
centaines de kilometres. On varra, au 
chtpl*;re 2 (section 4.2.2), qu'on a pu fon- 
der, nr cette etendue, une classification 
des cas de givrage. L'etendue des nuages 
givrants dans le sens de la hauteur, tres 
importante a considerer a cause de leur 
tr-aversee par I'avior volant a haute alti- 
tude, est de l'ordre du kilometre s'il 
n'existe qu'une seule couche nuageuse el, au 
maximum, do deux kilometres si plusleurs 
couches nuageuses sont superposeea; la 
traversee de ces couches peut durer alors 
plus de trols minutes. Peut-etre que. dars 
les zones tropicalos, la hauteur de certains 
nuages depasse deux kilometres. 

3.1.1.5 The preceding remarks apply to the 
icing of a very slow airplane. The aircraft 
velocity has the effect of lowering the tem- 
perature at which icing occurs (Section 2.3. 
4.4); Figure 20 shows the reduction in fre- 
quency of icing occurrences as the velocity of 
the aircraft increases. An aeroplane flying at 

J.l.i.5 I^s indications precedent«b concer- 
ner.cle givrage d* un avion tr^s lent. La 
vitesse de I'at ion a pour effet d'abaisser 
la temperatuie ou le givrage apparalt (sec- 
tion 2.^.4.4) et la figure 20 donne une 
representation de la diminution de la fre'- 
quence des cas de givrage quand la Vitesse de 
1'avion augmente:   un avion volant  a une 
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220 m.p.h. »ill not begin to take on ice 
until the te«per»fure has dropped to -i.60C; 
on the other hand, the temperature must drop 
to -6.30C brforr icing if the velocity Is 
400 m. p. h. 

3.1."    The   intensity of  icing 

3.i.2.i 9t have seen, in Section 2 of this 
chapter, that the calculations carried out 
for determining captation conditions and 
surface temperature are based on the assump- 
tion that the temperature t^ of the clcd, 
its liquid-water content w, and the droplet 
diameter D are essen*ially known. 

The two latter factors, w and D, fhus 
affect not unly icing int nsity (captation 
conditions) but also the aeroplane surface 
temperature, so £hat, In certain cases, 
according to what values are laken for w and 
D,   icing may or may not occur.» 

Vitesse de 350)cm/h ne crmmencera a givrer 
qu'au-dessous de -l,60C, tandis qu'il ne 
givrera <'u'au-dessoi.s de -6,30C si la 
vitesse t-st de 650 km/h. 

3.1.2    Intensite du ßivrage 

3.1.2.1 Nous avons vu, (luis la section 2 de 
ce chapitre, que les calculs effectue's pour 
determiner les conditions de captation et la 
temperature de surface supposent essentielle- 
ment cennues la tempe'rature t^ du nuage, sa 
teneur en eau liquide w, et le diametre D 
des gouttelettes. 

Les deux dt-rniers facteurs, w et D, 
influent ainsi, nonseulement sur 1'Intensite 
du glvragc (conditions de captation), mais 
encore sur la tempe'rature de la paroi de 
1'avion, de sorte que, dans certains cas, 
suivant les valeurs d^s facteurs w et D, 11 
peut y avoir ou ne pas y avoir givrage. * 

Reiearrh into icing conditions must 
therefore be accompanied bv a study of the 
structure of icing clouds (Chapter 2). 
Chapter 3 discusses the instruments which 
seem best adapted to this study. Their 
nunöer shows that tin problem Is still far 
from being entirely solved. It would be 
extremely cesirable to set up some uni- 
formity in the method» of measurement with 
a view to obtaining simpler and surer com- 
parisons among the results. 

3.1.2.2 On the average, the liquid-water 
content of a cloud diminishes uith decreasing 
temperature and, as a result, with increasing 
altitude. The siatistical law of this 
variation is not known and seems to vary 
with the region. !n any case, ut high alti- 
tudes icing will alwayn be light. 

La prospection des condition^ de givrage 
doit done s'accompogner d'une etude de la 
structure des nuages givrants (chap.2). On 
verra, nu chapitre 3. quels sont les appa- 
reilsqui parai^sent Lotuellement les mieax 
adapts-? a cette etude. Leur multiplleite' 
aontre que ^e Probleme n'est point encore 
resolu. 11 0 auralt cependant le plus grand 
inteiet a iiniformiser lesmethodes dc mesure, 
en vus d'une comparaison plus simple et plus 
sure des resultats. 

3.f.2.2 En moyennc, ^a teneur en eau liquide 
d'un nuage diminue quand li temperatwe dimi- 
me et, par consequent, quand 1'altitude 

aagmente. La loi statistique de cette varia- 
tion .'' est pas connue et senble varler avec 
la region. Oe toute manieie, tux altitudes 
elevees.  le givrage sera toujours le'ger. 

•TJ.ii» result does not appear In Kittur,- 20. «hlch is, woieover, rttner arheBati. , As s astter c. fact, 
ths curve« of Icing frequency igala^t teapcrsture take Into account the variation of the liquid-eater 
content  of the cloud «1th cloud teaperatuie. 

•Ce res-jltst n'apparait pas sur la figure 20, d'ailleurs t'es schesatlque. Er, fait, la courbe de fre- 
quence des givrageb en foncf. ion de la teape'rature t lent coapte de la variation de la teneur en eau 
liquide du nuage avec   la teaperature de ce nuage. 
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Because fast aeroplanes take on ice only 
»t low temperatures, for then conditions 
are as If, statistically, the icing clouds 
had, on the average, a lower liquid-water 
content than for slow aeroplanes. For such 
fast aeroplanes, the liquid-water content 
can always be taken as less than 1  ga/m3. 

3.1.Z.3   The droplets in a cloud do not all 
hav; the 3a.de diameter,   and.   In order to 
characterize the cloud,   it is necessary to 
specify the   law of diameter distribution. 
In lact,   it is more convenient to selact a 
representfitlve value for th3 diameter which 
best exemplifies  the properties of the 
cloud from the icing standpoint.    This dia- 
meter is called  the median volumetric dia- 
meter Dm and is that diameter for which 50% 
of the mass of liquid-water has a diameter 
less than Dm and 50% has a diameter greater 
than Dm. m 

Statistics show that, on the whole, the 
median volumetric diameter increases when 
the liquid-water content decreases This 
diameter is of the order cf 20 microns In 
the cumulus clord and 15 microns in the 
stratus, for altitude varying between 10,000 
and 20,000 ft* 

Pulsque les avion» rapides ne givrent 
qu'a des temperatures baxsps, tout se passe 
pour eux cornne si. statistiquement, les 
nuages provoquant le givrage avalent. «n 
moyenne, ure teneur en eau liquide plus fali/ie 
que n'est cette teneur pour des avions lents. 
Pour ces avions rapides, on peut laeonsHe- 
rer   comme   toujours infe'rieure a i g/m3. 

3.1.2.3    Les gouttelettes n*ont pas toute* 
le meme dlametre dans un nuage  et,   pour 
caracterlser ce dernier,   11 faut donner la 
loi de distribunon des diametres.    En fait, 
11 est plus commode de prendre une valeur 
representative du diaaetre qui cantcte'rlse IU 

nieux les proprie'te's du nuage au point de 
vue du givrage.    C est  le diametre volumique 
median, Dm,   dlametre pour lequel 50% de !a 
masse d'eau liquide a un diametre Inferleur 
^ D  ,  50% de  la masse ayant  un dlametre 
superleur a D_. 

La statistique -lontre que, dans 1' ensem- 
ble, le diametre volumique median augmente 
quand la teneur en eau liquide dimmue. II 
est de l'ordre de 20 macrons uans lea CMU- 

lus, de 15 microns dans les stratus, pour de« 
altitudes variant de 3 ä 6 kiloaetres. 

3.1.3    The effects of icing on the aeroplane        31-3   Effet5 du «tvraie aur  *'*'** 

ie shall coasider only tiie more import- 
ant of these effects. 

(a) The increase in -eight is generally cf 
secondary importance. We may note, how- 
ever, that, on a DC 3, a deposit of 35 
lb/min is not at all exceptional. 

Nous a lions considerer les   plus   imnor- 
tants: 

(av 1/a'igientation de poidt est generalement 
d' importance secondalre. Notoni>. cepen- 
dant, que, sur un DC3, un depot de 15 
kilogs par minute n'fst nullemer.t 
exceptionnel. 

An increase in nose or tail heaviness 
or a change In wing Hft can, on occa- 
sion^ bring on a longitudinal )r a trans- 
verse unbalance, the cause of which is 
more probably in the modification of 
circulation tiian in a shift of the 
centre of gravity. 

Une plus grande lourdeur du nez ou 
de la queue, ou d*une alle, sulvant le 
cas, provoque un iesequlibre longitudi- 
nal ou transversal t mt la cause est 
plu-f dans la modification de la circula- 
tion que dand le deplacenent du centre 
de gravite'. 
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(b)  The ■orfi/tcation of aerofoil contours,  *« 
a result of the ice deposit on the lead- 
ing edge,   gives rise to ui  increase in 
the acrodyrajjlc drag coefficient and a 
decrease in the lift coefficient.     The 
aircraft ceiling is thus  reduced and, 
if the  icing is heavy,   the aeioplane, 
even at full  throttle,   can no longer 
remain  airborne and must   land.     The 
thickness of  ice which  first  causes 
danger depends essentially on the type 
of aeroplane:   very clean aircraft are 
the most sensitive to icing deposits. 

In this connection, any protuberance 
on the aeroplane, «Mrh nay bring on a 
heavy ice deposit, and any projecting 
part, will considerably Increase the 
drag due to icing. This Is r&rticularly 
apparent in the older type aeroplanes 
where, for example, rivet heads emerge 
from the surfaces. 

(0) La modification des profits,  par suite 
du depot surles bords d'attaque, entralne 
un?  augmentation du  coefficient   de 
resistance lerodynamique et une diminu- 
tion du coefficient de portance.     Le 
plafond  est  a:n.sl   dlminue' et.   si   le 
givrage est imporcant,   1'avion,   flcme a 
plelns gaz, ne peut plu" tenir Pair et 
doit atterrir.     L'epalsseur de givre a 
p^rtlr de laquelle 11 y a danger depend 
issentiellenient du type d* avion et les 
appareils tres fins sont les plus sen- 
sibles aux depots de givre. 

Notons, dans le m^me ordre d'id^< s, 
quc, toate protuberance sur Pavion ser- 
vant d' amorce li un fort d^pot de glace, 
la presence de parties sail?antes aug- 
mente considerablement la traine'e au 
cours du givrage. Cet effet est surtout 
notable sur les avions de type anclen, 
ou l^s t^tes de rivets emergent de la 
paroi. 

The distortion of the aerofoil sec" 
ticns of the propeller blades resulting 
from le« deposits on the leading edge 
and the under surface causes a sharp 
reductiot in propeller efficiency. Note 
that thr deposit does not form near the 
blade tips because the centrifugal 
force throws any such deposits to tte 
ouislde. In addition, it frequently 
happens that the velocity of the blade 
extremity is sufficiently high to rais" 
the tip temperature above 0oC; usually, 
the ice deposit is localized on the !.ub 
and on the first two tiers of the blade 
length. 

(c) Pieces of ice may break off from one 
inrface and strike another surface. 
Thus, pieces of ice from the wing may 
strike the tail, lumps detached from 
the propeller may damage the fuselage, 
which Is therefore often reinforced in 
line with the propellers. It is also 
knjwn that damage can be caused to 
ccapressor blades by ice chips coming 
from a Jet engine air intake. 

La defornation du prof 1! des pales qui 
re'suKe du deptL svr les borü» d'attt-que 
et sur les in^rados entralne une forte 
diminution du rendementde 1'helice. 
Notons que le depot ne se forme pas vers 
les extremites des pales, parce que la 
force centrifuge reJette, vers 1*exte- 
rieur, ce qui se depose sui ces extremite's; 
d'ailleurs, 11 airive frequemment que la 
vltesse en bout de pale soit süffisante 
pour elever la temi^rature de 1» exf r&iit^ 
au-dessus de z^ro degre'; habltuellement. 
le depot se localise sur le moye> et sur 
les deux tiers environ de la lor.suejr 
des pales. 

(C) Des morceaux de glace peuvent se detacher 
d'une paroi et venir heurter une autre 
paroi : ilnsl. des morceaux de glace 
partis de l'aile peuvent atteindre la 
quboe; des blocs, detaches de l'helice, 
peuvent endommager le fuselage, qui est 
r.ouve .L renforce au droit de l'helice. 
On salt enfin que des domnages peuvent 
etre causes aux pales des compresseurs 
par des blocs venus de 1'entree du 
re'acteur- 
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(dt Venous motor vibrat ions mty be pro- 
duced by unev?n adherence of ice to the 
propeller, or by the uneven break-off of 
chunks from a blade. The pilot is then 
obliged to reduce power j-.st when flight 
condition? are becoming more difficult. 

(e) Cables, antenna masts etc. begin to 
vibrate because of Increased load; the 
vibration amplitudes may become so great 
that rupture results. 

(d) A cause de 1'irregularite des depots» et 
des arracheme.itE possibles, un dese'- 
quil<bre de 1'helice seproduit, entral- 
nant des vibrations importantes du 
moteur. Le pilote est ainsi amene a 
reduire la puissance au moment ou les 
conditions de vol d«viennent plus 
difficiles. 

(e) Les cables, les mats d'antennes, par 
suite de la charge, se tettent a vibrer; 
1'amplitude peut attftindre une valeur 
teile que la rupture s'ensuive. 

(f) Air intakes gradually close up, and 
hence jet enginei;, oil cooleis and radia- 
tors begin to function improperly or 
cease functioning entirely. Fuel tank 
orifices may also become plugged. 

(f) Les prises d'air s 'obstruent progressive- 
ment et, de ce fait les reacteura, les 
refroidisseurs d'hulle, les radiateurs 
peuvent se mettre a mal fonctionner et 
meme a ne plus fonctionner du tout. Les 
orifices des re'servolred'essence peuvent 
egalement se boucher. 

In the same way, aeroplane nozzle 
Instruments using relative wind pressure 
(air tpeed, artificial horizon, turn 
Indicators, etc.) can be put out of 
order by the plugging of this nozzle 
Even a thl.< Ice deposit at the nozzle 
can modify the air flow and falsify th^ 
readings. In blind flying this can have 
the most serious consequences. 

(g> A» will any other aeroplane surface, the 
window panes will Ice up. This causes 
/eis of vis ibility of the pilot on 
landing orof the observer during flight. 

Dans le meme ordre d'Idees, tous les 
instruments de bord munis d'une tuyere 
utillsant le vent relatlf (indlcateurs de 
vltessr, indicateurs d'horizon, indlca- 
teurs de virage, etc) peuvent etre ren- 
dus InutlUsabl.s par 1'obstruction de 
la tuyere; meme un faible depot a 
1' mbouchure modifle l'ecoulement de 
l'air et fausse les indications. Dans 
un vcl sans vlslblllte, ces accidents 
peuvent avoir les consequences les plur» 
nefaste-s. 

(g) Comme toute surface de 1'avion, les 
rltres givrent. Cela entralne la perte 
de ni ifc'i iK«' Ju pilote a 1'atterrlssage 
ou de 1*observalaur en cours de vol. 

(h) The contnia may be blocked at the 
hinge points, which oft'-n h:*ve pro- 
tusions or surface 1 rregi-larlties. 
Similarly, retractable landing gears, 
trap doors, variable pitch mechanisms 
etc.,  may be put out of order. 

(h) Des co nandes peuvent etre paralysees 
aux articulations, qul pre'sentent sou- 
vent dos aretes ou des asperlte's. De 
m&ne les trains d'Rtterr<88agc escamo- 
tablen, les trappes d*evacuation, les 
mecanlsmes du pas variable peuveiit etre 
enrayes. 



3.2    Means  of Protection mgmin*t   I'.-ing 

3.2.1    The need for protective measwes 

It has been recognized that it 1» ntces- 
sary to protect  slow-flying   aeroplanes 
against  Icing Delow 20,000 it»     On the other 
hanor   for high-velocity aeroplanes f lying at 
high altitude.   Icing need not  be  feared at 
no-mal  cruising speeds  (Section 3.1.1.2), 
the phenomenon will  last only a short time 
if it occurs during climbs or let-downs 
(Section 3.1.1,4).   and the aeroplane speed 
will  usually ensure a  light   Ice deposit 
(Sections 3.1.1.5 and 3.1.2.2).     This being 
the case,   the question arises as to whether 
it will be necessary to equip the leading 
edges of such aircraft  with protective 
devicas,   it being understood that protection 
of Jet engine air intakes must be ensured in 
all cases. 
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5.2     Moyen« He Defense centre   le Givrage 

3.0.t    Necessite des moyens de defense 

La necessite' de prote'ger centre   le  ci" 
vrageun avion  lent et volant au-dessous de 
6000 retres est  reconnue depuis  longtemps. 
Cependant,   pour des atiois rapides volant a 
hautj  alt itude,   le  glvrage  n'est plus  a 
craindre en vol de croisiere normale (sec- 
Lion 3.1.1.2),   il ne durera que peu de te-ps 
s' 11 se produit au cours de descentes ou de 
mont^es  (section 3.1.1.4) 3t  la   'Hesse de 
1'avion tera que le depot sera ordinaif-emenL 
leger (sections 3.1.1.5 et 3.1.2.2). Des lors, 
la question se posedesavoir s'il sera utile 
d'e'quiper les bords d'attaque d'un tel avion 
d'appareils de protection,  etant entendu que 
la protection des  reacteurs et de lours 
entrees doit de tout maniere etre assuree. 

A comparison has been made by U. von 
Itafca between the behaviour of a fighter 
aeroplane and that of a transport, the per- 
rormances of each being as shown in Figure 
20. Becaus_ of its speed, ic^ng of th.' 
fifhter does not usually occur below I5,0u0 
ft, while on the transport ice can form 
above 5000 ft. For the iorm&t, the dis- 
appearance uf ice by «"iub1 iwetion »culd 
hardly last more than four or five nlnutes 
because of the lightness of the deposit and 
the high rate of sublimation. On the con- 
trary, for the transport aeroplane, the time 
for disappearance would be very long. The 
conclusion la that protective aevice« 
against icln< wight be omitted from the wing 
and tail of the fignter, but that they are 
neceaaary on the transport. 

Conparaison a ete faite,   par U.   von 
Glahn7*,   du coiaportement d* un avion de 
chasse et d'un avion de transport dont les 
performances sont  indiquees sur la figure 
20.    Compte tenu de la vltesse,   'e givrage 
du chasseur ne peut se procuire,  en rroyenne, 
qu'Ji une altitude supe'rieure a4.6 km,  tandis 
que 1'avion de transport pourrait givrer »• 
partir de 1,5 kB.    Pour le premier avion, 
la dlsparitkrt dt- la iltO€ par subümatien 
durerait a t3ine quatre a cinq minutes,  par 
suite  de   1&   legerete du depot  et de  la 
grande vitesse de sublimation;  au contrairc, 
pour le transporteur, le temps de disparition 
sera long.    La conclusion est que   les  appa- 
rel Is de defense contre le givrage des alles 
et des empennages pour.aient  n'etre pas 
inst alles sur le chasseur,   mais que leur 
presence apparalt utile sur le transporteur. 

3.2.2    The different means of protection 

3.2.2.1   The two possibilities are;- 

(a) anti-icmg,   I.e.   prevention of  ice 
formation, 

(b) de-icing,  i.e.   the periodic removal of 
ice already formed. 

3.2.2   Divers moyens de defense 

3.2 2.1   On peut fajre: 

(a) soit de 1'ontigivrage, ce qui consiste a 
empecher I» fenoation de glace, 

'b) soit du degivrage,  ce qui  consiste a 
enlever periodiquement la gTace formee. 



3.2.2.2 Thp means of protect.on can be 
classified into th* three following cate- 
gories; 

(a) Mechanical systems, which use mechanical 
means of removing deposited ice75. 
These are therefore only  for de-icmg. 

Their use has finally been limited 
to larpe surfaces (wings and tail). The 
only devices used are the pr umatic 
de-icers ('rubber shoes' which cover the 
leading edges and are periodically 
inflated and deflated). This t.voe of 
de-icer has also been associated with 
heating76. 

(b) Chemical and coating techniques, which 
consist In covering the surface to be 
protected by a layer of liquid coating 
on to which the ice does not adher«77«78. 
This proredure is thereJcre essentially 
an tmfi-icing one; it ha«» also been 
proposed for de-icing. 

3.2.2.2    On   peuc  claaaer   les  moyens  de 
defense en  trois categories: 

(a) Les moyens mecaniques,  qui  utillsent des 
procede's mecaniques pour climincr  la 
glace deposee T5 Ces moyens ne servent 
done qu*au degivragt. 

r 
Leur emplol s'est finalement limite 

au cas de Brandes surfaces a degivrer 
(alles et empennages); lesseuls appareils 
utilises iont kesdegi ireurs pneumatiques 
(gaines de caoutchouc qui recouvrent les 
bordp d'attaque et que l'on gonfle et 
degonfle pe'riodiquement. Ce de'givreur 
pneunatique a ete e'galement associe a un 
chauffege 76 

(b) Les moyens chimiou3s et de revetrment, 
qui consistent a recouvrir la surface a 
proteger d* un revelement ou d* une conche 
liquide our lequel la glace n'adhere 
nas*'»78. Ce precede'est done essen- 
tiellement applicable a 1'antigii;rage; 
en fait, on 1'avait egalenent propose 
pour degivrer. 

Ir England, th^ method is still 
used of distrib'iti.ig glycol under pres- 
sure through a strip of porous metal 
running along the leading edge. In 
Canada, inierebt has t>een shown in the 
spraying of methyl alcohol at jet engine 
air intakes In order to protect a^a.^net 
the icing of the guide vanes. The 
alcohol or glycol spray h^s also b^en 
used for prope'.ier and windshield anti- 
icing; it nas appeared particularly use- 
ful  for the protection of radomes. 

En Angleterre, on utilise encors la 
distribution de glycol sous pression a 
travers une baji^e de «etal poreux ecu- 
rant le long du borri d'attaque. Au 
Canada, on s'est Interesse a lapulvpri- 
sfition d'alcool methylique a 1'entree 
de« reacteurs, en vue de lutter centre 
le givrage des aubages directeurs. Cette 
pulverisation d'alrool ou de glycol a 
aussl ete utllHee pour 1'antigivrage 
des helices et des pare-brise, nals 
eile est apparue coanie pArtlcullercment 
utlle pour antiglvr^r les radomes. 

(c) Thermal means, which are the only uni- 
versal means of protection against icing. 
Ordinarily, the formation of ice |fl pre- 
vented by confmuoas heating of the part 
to be protected (anti-icmg); quite 
recently, although the method was sugges- 

81 inter- ted  a   long  time  previously 
Mittf.it htating has servef'  for periodic 
de-icing of large surfaces. 

(c) Les moyens thjrmiaues, qui sont les seuls 
moyenb universelK de de'fense centre le 
givrage. Ordinaireaent, par chauffage 
conttnu de la partie R protege-, en 
empeche le de»)et de glvre fonttgivrage); 
drpui« peu de t^mps, et bitn que la 
methade ait ete' precenisee fort avant81, 
on utiliaeaursi un chauffage intermittent 
permettant un de^ivrage penodiqut des 
grundes surfaces. 
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3.2.3    Thermal anti-icmg 

3.2.3.) Thermal *nti-iclng Is the only 
practical neans of protecting flight instrw 
ments and mechanisms. The instruments arc 
heated so that the water streams off the 
device. The heating is always done with the 
aid of electric current. 

3.2.3    L'antigtvrage  thermtque 

3.2.3.1 L'antiglvrage thermlque est i. seul 
procede pratique pour la protection des 
instruments de bord et des meccmsi^s. Les 
inscrumesits »ont chauffes de rnaniere que 
I'eau ruisselle le long de 1'instrumert 
jusqu'a le quitter. Le chauffage se fait 
loujours a l'aide de courant electnqur. 

3.2.3.2 Thermal anM-icing is also used „o 
protect windshields and radomes, if spray 
ant 1-icing is not employed. 

3.2.3.2 C'est aussi 1'antifcivrage thermique 
qui sert a prote'ger les pare-bnse, les 
radome*, quand ce n'est point 1'antigivragc 
par pulverisation qui est utilise. 

For canopies,   »ce or mist can also form 
on the inner surfaces;  warming of the whole 
of the transparent surface is then  to be 
recommended.     Several  types of heated glass 
are in use  :   electric current is made to 
pass either through  fine parallel wires, 
straight or sinusoidal,   imbedded   in  the 
glass,   or through a metallic film which 
is  sufficiently  thin   to  be almost  non- 
reflecting and   Is deposited on a plastic 
layer sandwiched between two glass plates. 
There Is uk Increasing tendency to abandon 
the device which uses the circulation of air 
heated   to about  150oC between  two glass 
panels.    The available heat erierg^  must be 
sufficient to maintain an above-freezing 
temperature of the free surface,   but  the 
neat provided  is not  asuaiiy  intended to 
drive  off the water which remains.     The 
equations of the  thermodynamics of  icing 
make  it possible to calcilste the approx- 
imate value of the energy -aquired. 

The calculations are more difficult for 
radomes02«83.     In ».his case the powsr con- 
sumed   Is estimated  at 
surface. 

0.8  watt/cnr   of 

En ce qui conceme les vltres,  du givre 
(ou de la buee)  peut egalement se former sur 
les faces Jnterieures;   11 est done recomman- 
de de chauffer  1*ensemble de   la vitre. 
Plusieurs types de giaces chauffantes som 
en usage;   le courant electrlque peut passer; 
ou  bien  dans des  fils   fins paralleles, 
soit rectilignes,   solt sinusc'idaux situe's 
dans  la glace;   ou bien dans un film metal- 
lique,   sufflsamment mince po-r qu*il soit 
peu reflechissant,  depose sur du plastique, 
en sandwich entre deux lames de verre.    On 
tend de plus e" plus a abRnijonner  le dis- 
positlf de chauffage par circulation   d'air, 
a  150oC  environ,   entre deux panneaux de 
verre.     L'energie disponible doit etre 
süffisante pour permettre le maintien a une 
t*»!»p»r«fi;;e positive de  ]« surface  qui   doit 
rester libre,  mals 11 n'est geieralement pas 
prevu d'ewpecher  !e  ruissellement.     Les 
relations de la fherwodynamique di: givrage 
perraettent d'obtenir approxlmativem?nt  la 
valeur de cette energle. 

Les calculs sunt plus difficile^ dans 
le cas des radomes8*»,3. En ce cas, la 
consommation de puissance par unite de 
surface est e^timee, en moyenne, a 0,8 
watt/cm2. 

3.2.3.3 For wirj£jand toil units both antl- 
iclng and de-icing can be used concurrently 
but, becaus'- of the streaming of the water 
away from the impincement area, anti-icing can 
take on different aspects.     In fact,   if the 

3.2.3.3 Pour les aiLes et les empennages, 
on peut utlllser concuremment 1'antigivrage 
et le de'givrage, ma is, a cause du ruisselle- 
ment de I'eau a partir de la zone d' impact, 
V antigivrage peut lui-meme se presenter sous 
des aspects differents.     En effet,   si   la 
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captation area is simply ■al.itaioe'l at a few 
degrees abort 0oC,   the ll<juld-»ater »ill run 
back beyond the captation area and  freeze 
as  it streams  away.     Usuaiiy,   the water 
flows  In  little rivule*3 wh^ch gradually 
freeze but,  with intense icing,  a veritable 
ice  barrier may  form downstream of  the 
heated area;   and tnis  is at  leajt tu dan- 
rerous -and occasionally,   more dangerous- 
than  the formation of ice which wculd have 
occurred without heating.     In this case the 
following procedures are suggested: 

(a) The heating of the entire body to above 
0oC, so that the water runs clear buck 
to the trailing edge, where it is swept 
off. This method is not acceptable for 
large wings. It is satisfactory for 
propeller or helicopter blades, for 
guide vanes at air intakes and, as 
already mentioned, for aircraft instru- 
ments,  windshields;  etc, 

fb) To raise the impingement zone to a 
sufficiently high temperature so that 
the water will be completely evaporated 
in this region. The power consumption 
for this is high, though still acceptable 
if the aircraft speed remains relatively 
low (less than 250 m.p.h.)• 

(c) If. to achieve total evaporation on the 
inpingement area, it is necessary to 
raise the *ali tewperttture of that zonu 
too much, it is permissible to allow the 
toter to stream over a certain part of 
the area, so as to dispose of a large 
?vaporatinn surface. This procedure is 
not ecor.oTiical, for the whole of the 
surface Is not covered with water in the 
s;reaming area, and the part which 
remains dry is heated unnecessarily. 
However, this latter solution is the one 
generally adopted. 

The continuous heating of wings and 
tail units is carried out by circulating 
hot air between double walls, the heat 
being provided by an exhaust gas heat 
exchangor, a gasoline burning heater,  or, 

zone de captation est siwpl nent ■ainteiue a 
quelques  deg^es au-dt>s*us de zero,   i'ean 
liquide va ruisseler au-dela de la zotie de 
captation  et  va se congeler «u  cours du 
ruissellewent.    Hebituellement,   1'ecoulernent 
de Teausefalt suivant de petits  -uls.ne'ets 
qui se congelent peu a peu mais,   dans le cas 
d'un givrage  intense.   11 pent se former,   a 
l'aval de  la zone ch3"ffee,   une ve'ritable 
berriere de glace nui est aussi-et,  quelque- 
fois,   plus-dangereuse que la formation de 
givre que I'on aurait eue sans   chauffage. 
On peut alors envisager: 

^a) de chauffer le corps tout entier au- 
dessus de zero degre, pour que 1' eau 
ccurre Jusqu'au bo.-d de fuite oi: eile 
est arrachee; cette methode n* est pas 
applicable a de grandes alles. Elle 
convient pour les pales d'helice ou 
d'h^licoptere, pour les aubages direc- 
teurs des rcacteurs, et, comme nous 
1'avons deja vu, pour les instruments 
de bord,   les pare-brise, etc^ 

(b) de porter la zone d* impact a une tem- 
perature assez eleve'e pour que I'eau 
soit evaporee en totalite sur cette 
zone; la consommatlou de puissance est 
elevee, mais encore acceptable tant que 
la vitessc roste assez faible (inferieure 
a 400 km/h): 

(c) si, pourarriver a une evaporation totale 
sur la zone d* impact, on est conduit a 
une temperature du parci de cette zone 
trop elevee, on peut laisser ruisseler 
sur une certain« partie, de manlere a 
disposer d'une surface d* evaporation 
plus grande; ce procede n'est pas 
econoiflQue, car, sur la zone de ruissel- 
lem'jnt, toute la parcl n* est pas recou- 
verte d'eaa et une p*rtie de la suiface, 
celle qui est seche, est chauffe'e sans 
benefice. C est pjurtant cet..e demiere 
solution qui est generalement adoptee. 

Le chauffege continu des alles et 
des empennages se fait a l'alde d*une 
clrculalion d'air chauo dans une 
double parol, id cha'.eur pouvant pro- 
venir d'un echangeur sur gaz d* "»chap- 
pement,   d'un  brüleur a essence,   ou, 
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»1th a Jet •e'-oplane. by hot nir tapped 
fro» the  last stage of the compressor. 
In this.   la*t casv-,   the power  loss  Is 
appreclatle,   the thrust dimlnlsHing by 
2% »hen l% of the air Is tapped off for 
heating the leading edge.    The po»er, 
«eight and cost of various installations 
»111 be found In the llterature',••",•8r • 
8*',7.     The accepted  weight   for the 
whole  Icing system generally does not 
exceed 1% of the total airnraff weight. 

3.2.4    Thermal de-icing 

Here, a layer of Ice is allowed to form 
on the leading edge; when, subsequently, 
heat Is applied to the ice-covered surface, 
a thin f<lr of water is formed between the 
surface and the ice; this prevents the 
further adherence of the ice. With a pro- 
peller, the centrifugal force throws off 
the loosened ice layers. On the leading 
edge of a wing or tail surface, it is neces- 
sary to provide a parting strip, situated in 
the middle of the leading edge and con- 
stantly heated, to allow the wind to sweep 
off the ice starting from this loosened 
strip. 

The advantage of intermittent heating 
over continuous heating is then iomedlately 
evident, in the case where light ice 
deposits can be tolerated (propellers, 
wings, tail surfaces) : on the one hand, 
ice is torn off without it being necessary 
to melt or sublime it; on the other hand, the 
insulation ice layer covering the heated 
area causes the heat supplied to the surface 
to be used almost wholly in melting the 
ice. 

For reasons of thermal inertia, inter- 
mittent heating can only be accomplished by 
electrical resistances placed on the wing 
surface, for example, between two thick- 
nesses of rubber (see, however. References 
88, 89 and 90). The choice of heating 
intensity, which depends on the length of 
time of operation, has beon the subject of 
various calculations"1 .*»,»!.•«,ti,M,tT< 

dans   le caa d' ur. avion a reaction,   de 
i'alr chaud provenant du dernier etage 
de compression.    Dans ce dernier ca»,   la 
perte de puissance est notable, lapoussee 
dinlnuaiitde 2%quand I'alr extrait pour le 
cha-jffage des bords d'attaque est de i%. 
On  trouvera,   dans  la 1 itte'rature,   la 
puissance,   le polds et le prix   de   re- 
vient des diverses lnstallatlons,,• 8*, 8S• 
86'87.    Le poids accepte pour 1'ensemble 
des installations de defense contre le 
givrage n'excede gtneralement pas 1% du 
poids total de l'avioii. 

J.2.4    Le degivrage  *hermique 

On lalsse se former la couche de givre 
sur le bord d'attaque; quand on applique un 
chauffage a cette paroi recouverte de glace, 
une pellicule d'eau se fojme entre la paroi 
et la glace qui supprime l'adhe'rence de 
cette demlere. Dans le cas de 1'helice, la 
force centrifuge enleve les morceaux de glace 
decolies. Dans le cas du bord d'attaque 
d'une tile ou d'un empennage, 11 est neces- 
saire qu'une bände etroite, situee au milieu 
du boid d'attaque, soit constamnent chauffee 
pour permettre 1' arrache-nent par le vent a 
partir de cette bände degagee. 

On volt immediatement l'avantage du 
chauffage intermittent sur le chauffage con- 
tinu, dans le cas ou I'on peut SJ permettre 
de legers depots de glc~e (helices, alles, 
empennages) : d'une part, de la glace est 
arrachee sans qu' 11 soit ne'eessaire de la 
fondre ou de la sublimer: d'autre part, la 
couche isolante de givre qul recouvre la zone 
chauffe'e fait que la chaleur fournie a la 
paroi ssrt presqu'en totalite a fondre de la 
glace. 

Le chauffage in term it tent iie peut se 
faire pour des ralsons d'inertie thermique 
que par resistances electriques placees a Ja 
surface de l'alle, entre r'eux epaisseurs de 
caoutcmuc par exemple (voir. cependant, les 
references 88, 89 ct 90). Le choi* de 1'In- 
tel site du chauffage, liee a la Periode de 
marche,  a fait l'objet de divers calculs'1- 
92,93,9«,95,96,»7 
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Clear Air Zone ^ 

Fig. 1      Streamlines and droplet trajectories 

lignes de courpnt et trajectoires des gouttelettes 

P<g.2      Relative velocity of the droplet with respect to the fcir 

Vitesse relative il la gouttelette par rapport k I'alr 
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Pig.4     Area of Impingement 
Aire d'impact 

Plo.5     Definition of the collection efficiency, F, and of the mean coefficient of 
captation,  y^ 

Definition do coefficient global de captation, F, et du coefficient noyen 
de captation, y 



Fig.6  Capture in the case of two-dimensional tlow 

Captation dans le cas d' un ecoulenent plan 
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Pig. 7     Capture in the case of axially-syjwnetrical flow 

Captation dans !fl W« d*un ecoulement de revolution 
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Surface (or Prte Stre««) T««>«r«ture, t. or t.. In 0C 

(TeTp«i-tture a It p«rol, ♦, ou a 1'Inflnl amont, tm,  en 0C) 
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Pig. 16     function öp (or 0) versus tp (or t^,).   for 20.000 ft altitude      | (Ref 46 

Courbes de 6   (ou 6) en fonctlon de tp (ou t,,,), a une  iltitude I   Pii-S) 
de 6.100« 
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CHAPTIR      2 

ICING CONDITIONS  TO BE  CONSIDERED 
IN   THE   DESIGN  OF 

PROTECTION  SYSTEMS 

CONDITIONS  DE  GIVRACE A  CO.VSIDERER 
DANS   LA  REALISATION  DES 
SVSTEMES   HE   PROTECl ION 

D.  Prtser »nd K.G.  P^ttlt» 

1.    INTROOUCTiON INTRODUCTION 

The possible occurence of aircraft Icing 
conditions poses a number of operational 
and technical problens, «hlch cannot be 
resolved with any certainty, largely because 
of ignorance as to the frequency and range 
ot the icing conditions likely to be 
encountered. The questions to bs considereo 
are: 

(a) What is the probability of having to fly 
through icing conditions at a given 
season,   in a given place? 

(b) What will be the severity of these con- 
ditions: how far will they extend 
vertically and horizontally and how will 
they vary with extent and with tine? 

fc) What will be the effect of these icing 
conditions on the perfomance of the 
aircraft, both during and after the 
encounter? 

(d) If the effects are intolerable, what is 
the econoaical degree of icing pro- 
tection necessary? 

Les problemes de construction et d'uti- 
lisation des a^ions que pose la rencontre 
posslblede nuages givrantsne peuvent trouver 
de solutions definitives surtouc parce que 
Ton ne connaii pas la frequence et l'inten- 
site des conditions de givrage que Ton est 
vraisemblablement appele a subir. Les 
queslions qui appelleraient une renonse 
sont: 

(a) En un lieu detormiiie et a une salson 
determlnee, Quel est le pourcentage de 
vols que I'on nura a effectuer en 
atmosphere givrante? 

(b) Quelle est la seve'rite' de ces conditions 
de givrage: quelles sont leurs etendues 
horizontale et verticale: comment 
varlent-elles avec l'etendue et avec le 
temps? 

(c) Quels sont les effets du givrage, dans 
les conditions pr^cedentes, surles per- 
formances de 1'avion, pendant et apres 
la traversee de la zone de givrage? 

(d) Si ces effets ne peuvent etre tolere's 
par 1*avion non protege, quelles sont 
les conditions les plus economiques de 
protection qui paraissent necessaires? 

2.   THE  LARGE SCALE COLLECT IW 
OF   ICING  DATA 

2.   PRINCIPES   DES   METHODES   POUVANT 
CONDUIRE  A  UNE  LARGE CONNAISSANCE 
DES  CONDITIONS  DE  GIVRAGE 

2.1     Introduction 

None of the preceding questions can 
be answered without a more extensive 
knowledge of various meteorological 
parameters than we possess at present, 

2.1     Introduction 

On ne sauralt repondre aux questions 
posees ci-dessus sans uru connaissance des 
divers parametres m^te'orologiques plus e'ten- 
due que celle que nous possedons actuellement 

*Low Temperature Laboratory, National Research Council, Ottawa,  Canada 
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and this can be obtained onl> through the 
coüection of tclng data on a statistical 
*cale.   involving much el fort. 

et sans avoir repnl des donne'es sur le gi- 
viag«* assez numüreu&oH pour qu* une etude 
statistlque soit possible: cela suppose un 
travail considerable. 

"iie question of how much effort would 
be tfcoiiomicall.v sound is not easily ans- 
wered, althoLÄn some analogy with the 
collection of V-g records can be made. In 
this case, quite H lirge perrentage of 
structural weight wai- concerned, and records 
were, and still are being, collected 
ntensively, using comparatively simple 
instruments. 

A better kno#l9dge of icing conditions 
could lead m some cases to the omission of 
icing protection,   or  in others  to  tlie 
more precise design of protective systems, 
which could make a difference in the all-up 
weight of the aircraft of one or two per- 
cent.    However,   icing instrumentation  is 
quite complicated and expensive,   and  the 
problem of icing  investigation should pro- 
ceed modestly till its preliminary benefits 
can be assessed. 

Except for these remarks, the purpose 
of this section is not to discuss the 
policy of the matter, but to explain 
briefly the organization required to 
collect and asses the data. 

2.2     Icing Parameters of 
Interest 

The meteorological parameters which 
affect the amount and shape of the ice 
formations on the aircraft components 
and determine the icing protection required 
are: 

11 est probable qu'une prospe^tion con- 
venable des conditions de givrage    entrul- 
nerait des  d^penses  et  une  organisation 
relativement Importantes si,  en particulier, 
on les compare a celles mises en oeuvre pour 
I'etuae,   a 1'aide d'instruments dans 1'en- 
semble plus simples,   des accelerations en 
cours de vol;   et encore ces    etudes  d'acce- 
leration et de fatigue concernent toute la 
structure de  l'avion,   alors que  I'etude 
statistique du givrage n'Interesse  qu'un 
certain nombre d'elements de l'avion. 

Une meilleure connaissance des condi- 
tions de givrage conduiraic, dans certains 
cas, a ne point installer de Systeme de 
protection et, dans d'autres, a realiser 
un Systeme de protection plus etroitement 
adapte: il pourrait en resulter des diffe- 
rences, dans lu poids total de l'avion, de 
un a deux pour cent. Malgre cela, etant 
donne la complication et le prix des 
instruments servant a I'etude des nuages 
givrants, cette etude pourrait ne se deve- 
lopper qu'äun rythine modests en attendant que 
puisse 5tre evalue'e 1'importance des 
premiers resultats obtenus. 

Sans insister davantage sur ces renar« 
ques concernant la politique generale a 
suivre, nous aliens brievement indiquer les 
moyens qu' il faudralt mettre en oeuvre pour 
recueillir et pour interpreter les valeurs 
des parametres qui conditionnent le givrage. 

2.2     Parametres Principaiut  Intervenant 
dans   le Givrage 

Les parametres iteteorologiques qui cor - 
ditionnent la quantite' et la forme des 
depots de glace sur les elements de l'avion 
et qui determinent le degre de protection a 
developper sur ces elements sont: 

(a) Water content (a) lu teneur en eau; 



(b) Cloud particle size und dlstrlbuiion 

(c) Aablent air tempprature 

(d) The variation of these three parameters 
with horizontal and vertical extent 
and with time 

(e) Pressure altitude, which Is a normal 
■easureaient and need not be discussed 
further. 

'2.2.1    *ater content 

Although free water exists In either 
the supercooled or solid stat? at tempera- 
tures below freezing, the main concern „a 
with supercooled water, which is primarily 
responsible for lee accretion on unheated 
bodies and it is therefore proposed to 
measure only the liquid water content in 
below-freezing clouds. This does not 
imply that the solid state can be completely 
neglected, and the effects of ice crystals 
and snowflakes were aiäcussH In Chapter 1. 

?.2.2    Cloud [article size and 
distribution 

Although the size of all particles, 
both ice crystals and water droplets, io of 
Importance in defii.ing the collection 
efficiency and the area of impingement on a 
given objuct at a given speed and altitude, 
nevertheless, for the normal case, it la 
the water droplets which are the main concern 
as discussed in Section 2.2.1 above and it 
is thsrafore pronnsed only to measure 
water droplet diameter. 

2.2.J    Ambient air  temperature 

It is obviously necessary to reduce all 
measurements to the ambient (static) tem- 
perature, and not to use the total tempera- 
ture experienced by the aircraft, which 
depends on speed. 

(b) les dimensions des imrtJrules du nuage 
et la loi de distilbution de ces 
dinrnslons; 

(c) la temperature de 1'air amblant; 

(d) la variation des trols parametres pre- 
cedents avec les etendues horizontale 
et vertlcale du nuage et avec le temps; 

(e) la pression deflnlssant I'altitude; 
cette pression etant toujours mesuree en 
vol normal. 11 n'en sera plus qiiesticn 
dans ce qui suit. 

2.2.1    Teneur en eau 

A des tempe'ratures inferieures a zero 
degre, 1'eau peut exister sous deux formes 
condensees :   liquiae surfondue et solide. 

Cependant, puisque c*est 1'eau surfondue 
qui est responsable. en premier lieu, des 
depots de glace sur les corps non-chauffes. 
11 paralt normal de se borner a la seule 
mesure de la teneur en eau liquide Cecl 
n'impllque pas que l'etat solide ne Joue 
aucun rdle et les effets. dans le givrage. 
des cristaux de glace ou des flocons de 
neige ont ete examines au chapltre 1. 

2.2.2 Dimensions des particules du 
nuage et   loi de distribution 

Bien que les dimensions de toutes les 
particules. aussi bien eelles des cristaux 
de glace que eel les des gouttelettes d'eau, 
interviennent dans la valeur du coefficient 
global de captation et dans celle de l'aire 
de captation d'un objet determine' se depla- 
^ant a une vltesse et a une altitude donneea. 
11 semble normal, ici encore, voir aussi la 
section 2.2.1. de proposer la prise en con- 
sideration des seules gouttelettes d'eau. 
fest done le diametre de ces gouttelettes 
et la loi de distribution des dl*metr«s qui 
devront etre determines. 

2.2.3 Temperature de  I'air 

Evidemment, cest la temperature ambiante 
de l'air (temperature statique) qu*il eon- 
vient de connaltre; on Tobtiendra a partir 
de la temperature mesurev.- en vol, qui de'pend 
notacaent de la vltesse. 
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2.3    Measurement  of parameter« 

If data are to be obtalnad on a stat- 
istical scale,   using operational  aircraft, 
then any   instrumentation  used  must   be 
automatic,   so  that  it will operate with 
little   or no attention,   and   it  fiat  be 
light,  as inexpensive as posbible and easily 
installed in the aircraft.    To obtain these 
features,   some sacrifices of accuracy and 
sensitivity may be required. 

2.3.1    Instruments 

The first problem is to obtain suitable 
instrument^ for the measurement of liquid 
water content,  droplet size and temperature. 

Of the various instruments which will 
be described in Chapter 3. it will be seen 
that all known useful liquid water content 
instruments measure a rate-of-catch of 
water or a rate-of-icm^, from »hich the 
liquid water content can be derived if the 
true speed and the instrument efficiency are 
known. The only water content instruments 
that are suitable at present are hot-wire 
rate-of-catch meters (Ch.3. Section 2.2.») 
and orifice-type rate-of-icing meters 
(Ch.3,  Section 2.2.C). 

For the measurement of droplet »ize, 
no automatic, simple irutrumenr is available. 
This measurement caa therefore only be bade 
on test or research aircraft, with the 
consoling feature that particle size is not 
a wide vtriable. 

A variety of sufficiently accurate 
thermometers and housings for use in icing 
conditions is available, to suit different 
aircraft  (Ch.3. Section 4). 

2.3    Iteaure de«  parametres 

Si 1"en envisage d'obtenir des r^sultats, 
a  I'^chelle statlstique,   par des mesures 
effectuees sur des  avions  de   ligne,   les 
instruments devront  etre automat,iques de 
fa9on  que  leur mise en oeuvre n'entralne 
qu'une charge faible,   ou m^me nulle,   pour 
Pequipage.        Eh outre,  les iastruments dt- 
vrontetre  legers,   aussi   bon marche  que 
possible,  d! installation facile dans 1'avion. 
Cts diverses conditions seront payees par 
quelques sacrifices quant a la precision et 
k la sensibility des appareils utilises. 

2.3.1    Instruments 

Le premier Probleme 33t d'obtenir des 
instruments convenables pour la me&ure de la 
teneur en eau liquide, du dJemetre des 
gouttelettes, de la tempe'rature. 

Parmi les divers appareils destines a la 
mesure  de  la   teneur  en  ecu   liquide  qul 
soront  decrits  au chapitre 3,   les seuls 
pratiques,   mesurent,   pendant   un   temps 
Jonne,   soit une masse d*eau capt4e finrfico- 
teur de debit de captation) soit  une masse 
de givre deposee   (indicateur de vitesse de 
givrage )  :   pour avoir  la teneur er eau 
liquide  a  partir des   indications de ces 
instruments,   11 est r.ecessaire de ccnnaltre 
la vitesse vrale de   l' instrument et son 
coefficient de csptatloi. a cette vitesse. 
Les   Instruments   utilisables  a   l'heure 
sctuelle sont  les  indlcateurs de debit de 
captation li fil chaud  (ch.3,  section 2.2.*) 
et les  indlcateurs de vitesse de givrage a 
orifice (ch.3.  section 2.2.C). 

Pour la mesure des diamittret des gzutte- 
Icttes, 11 n'existe pas d'appareil simple et 
automat^que. Cette mesure ne peut done 
lt»e faUe que sur des avlons-laboratoires 
destines aux essais et nxxx recherches. 11 
est heureux que le diametre des gouttelettes 
ne varle pas dans de fortes proportions. 

En vue des mesures de temperature dans 
les nuages givrants, on a propose un certain 
nombre de thermometre* munis de capotages 
s'adaptant a differents avions : la preci- 
sion ohtenue parait süffisante (ch.3, sec- 
tion 4). 

» ai-nini HMMWIMI 
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2.J.2    Recording of data 

The second p-oblem is to record auto- 
matically all the readings In a convenient 
and inexpensive fashion. For this purpose, 
suitable recorders are available, such as 
the ones which will be described in the 
Append!»  to Chapter 3. 

2.3.2    Enregistrement des  narametres 

Le deuxieme Probleme qui se presence 
est d'erregistrer automatiqüement, de 
maniere simple et peu couteuse, toutes les 
valeurs dornees par les appareils. Dan» ce 
but, on yeut se servir d'enregistreurs deja 
existants et decrits dans 1'appendice da 
chapitre 3. 

There are no difficulties about the 
determination of the position of meteoro- 
logical re&dings in space, to an adequate 
degree of accuracy, by recording pressure 
altitude, Indicated speed, and time. Pres- 
sure and speed records are also necessary 
to calculate the meteorological measureBents. 

2.3.3   Statistical  Instruments 

The foregoing principles have been 
recognized in the NRC and NACA statistical 
icing instruments, which are described in 
the Appendix of Chapter 3. 

II n'y a pas de difficultes a locali^er, 
avec une precision süffisante, les Indica- 
tions mete'orologiques enregistrees; il 
suffit d*inscrlre slmultanement la prnssion 
(altitude), la vitesse tndiquee, le temps. 
L'enregistrtment de la pression et Jle la 
vitesse sont d allleurs necessaires pour la 
determination des pararaetres rete'orologiques 
a partir des enregistrements. 

2.3.3    Instrumerts  statistiques 

Les considerations prece'dentes ont ete' 
utilisees dans la realisation des appareils 
statistiques NRC et NACA, appareils qui sont 
decrits dans l'apperdice du chapitre 3. 

The iWC recorder is rade in two versions, 
fully-autoaatic, one for high-speed air- 
craft and one for low-speed aircraft. The 
■odols are energized by the undercarriage 
switch. Both models indicate rate-of-icing, 
air teaperature, alcitude, airspeed and 
clock time, and the high-speed ones also 
•ecord rate-of-water-catch. After being 
energized, the recorder does not operate 
till it receives the first signal fro« an 
icing detector, and it then stops some time 
after the last signal. 

L' enregistreur NRC presente deux ver- 
sions t-nt ierement autonatiques, 1'une pour 
avions rapides. I'autre pour avions lents. 
Les appareils sont mis en circuit par le 
mecanisne du train d'atterrissage. Les 
deux versions donnent la vitesse de gl- 
vrage. la temperature de l'air, 1'altitude, 
la vitesse de l'avion et le temps; les 
■odeles pour avions rapides enregistreat 
egalement le debit de captation d'eau 
liquide. Btant en circuit, 1*enregistreur ne 
fonctionne ou'apres avoir re9u un premier 
signal d'un detecteur de givrage et 11 
s'arrefe quelque temps apres le dernier 
signal. 

The NACA inttrument is similar, but 
rate-of-water-catch is not recorded, and 
time is obtained from a uniform film speed. 
The aircrew are required to note icing 
encounters on an attached data sheet1. 

V enregistreur NACA est semblable 
au precedent, mais le debit de captation 
d'eau n'est pas releve et le temps se 
deduit du deroulem&nt du fila qui se fait de 
maniere uniforme. L'equinage doit noter les 
periodes de givrage sur un feutllet attache 
a !• enregistreur1. 
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r.J.4     Height  of statistical 
ins trumen ts 

Without »Irfs and pressure connections, 
and without the hot-wire loop for measuring 
high and transient rates of water-catch, 
the NRC components weigh about 11 lb. The 
hot-wire loop adds another 4.5 lb. The 
NACA components weigh 18 lb without the 
loop. 

2.3.5.     Cost of statistical 
instruments 

The cost of installing the NACA system 
is staced to be about $2000 and the NRC 
scheme can be installed for a total cost 
of ubcut $1700, plus about another $150 if 
the hot-wire loop is added. 

2.4    Organization 

The provision and installation of these 
instruments is not, of course, sufficient. 
Thorough organization is necessary to look 
after servicing of the instruments, and the 
collection, reduction and analysis of the 
results. 

2.4.i    Education of flight crews 

To be of maximum value, the film records 
should be supplemented by observations made 
by the flight crew, who would require 
instruction on the use and purpose of the 
icing instrumentation. One way of obtaining 
the interest of the crew» 1« to provide a 
visual rate-of-icing meter, which will be 
particularly useful for drawing their 
attention to any exceptionally high rat^s- 
of-icing. 

2.^.2    •Servicing of  instruments 

However automatic and reliable the instru- 
mentation,   some servicing will be required, 
if it is only the changing of film magazines 
This lc best handled by centralization of 
the servicing  in each operational  group. 

2..'.4    Poids des   instruments 
stutistiques 

L'enregistreur JÄC peje environ 5 kg si 
I'on ne comprend, dans ce poidt.. nl le« 'lls 
et les tubes de connection, nl la boucle a 
fil chaud qui sert a mesurer les debits de 
captation d'eau eleve's ou rapidenent 
variables. La ooucle a fll chaud ajoute 
2 kg. 

L'enregistreur NACA p^se 8 kg,   sans In 
boucle 

2.3.5    /Vur des  instruments 
statistiques 

Le prix d' installation de 1'instrument 
NACA est fixe a 2000 dollars environ et 
celui de 1'instrument NRC a 1700 dollars 
environ; a ce dernier prix, 11 fayt ajoutcr 
159 dollars si on complete I'apptireil par 
la boucle a fil chaud. 

2.4    Organisation 

Natur<;llement, 11 ne suffit pas de se 
procurer et d'installer les instruments 
precede.its. 11 faut encore prevoir une 
organiration complete pour remettre en etat 
les instruments apms service, pour recueil- 
llr,  depouiller et analyser les resultats. 

7.U.1    Education des equipages 

II serait du plus grand interet que les 
films enregistres soient accrmpagn^s 
d'observations faites par I'e'quipage; cec\ 
necessiterait une Instruction prealable de 
cet equipage sur 1'utilisation et le but de 
1' instrumentation, l'n moyen de retenir 
1'attention des equipages consiste a instal- 
ler un indicateur de vitesse de givrage 
visuel qui sera certainement observe' a.ec 
attention dans les cas de givrage intenses. 

2.4.J   5uri;eiliance des  instruments 

Quoique les instruments soient ..ntn- 
matiques et s&rs, une surveillance est 
n^cessaire. ne serait-ce que pour assurer le 
renouvellement des films. II serait pre- 
ferable que l'entretlen des instruments soit 
centralise  dans  certaines   bases.     Les 



Inatrumenta »hlci. run out of fll« or become 
unservicetble »••jr fro« their servicing 
base «ill iiave to remain out of use, till 
their return to baae. 

appereils dont le» films sont epuises ou qul 
devlennent lepropres au service loin de leur 
base, devraient retourner a !a base, avant 
leur renise en usage. 

2.4.3   Preliminary collection 
of recoi ds 

The  film  records  can   be collected 
initially  at   the  servicing   base.     The 
pilots'   recoHs,   however, could be collected 
most efficiently «.n^ conveniently at  the 
meteorological de-briefing,   by arrangement 
with  the  forecasters.     This  serves   two 
purposes,   as  it gives semi-quantitative 
information  to  the  forecasters  about 
existing icing conditions,  and also provides 
an  opportunity   for  the  records  to  be 
annotated by the local meteorologists. 

2.4.J    Depouil lement pre'liminaire 
des re'sultats 

La reception des enre^istrements peut se 
faire a la base de service. II est cependant 
preferable et plus utlle que les rapports 
des pilotes soient regus, par les pre'vi- 
slonnistes, au Centra mete'orologique des 
rapports de vol. et cela pour deux raisons : 
d'une pa^t, les previsionnistes se trouvent 
informes de raaniere partiellement quantita- 
tive, des conditions de givrage qui eristent 
sur le trajet parcouru; d'autre part, les 
rapports peuvent etre annote's par les 
neteorologistes locaux. 

2.4.4   Reduction and tahulation of 
results from records 

An understanding of the peculiarities 
of individual types of instruments is 
required for proper reduction of the 
records. Thus, the collection of the above 
icing records and the reduction and tabu- 
lation of the results are best done on a 
national basis.* The results should be 
reduced to punched card entries, which can 
be correlated with the noraal meteorological 
observations. 

2.4.4   Depouillement et presentation 
des  resultats 

Une connaissance des particularity de 
chaque type d'instrument est n^cessaire 
pour d^pouiller correctement les enregistre- 
ments et les rapports. Ainsi, il y auiait 
avantagf a faire un tel de'pouillement et a 
etablir les tableaux de resultats dans une 
base nationale.* Les resultats klgureraient 
sur un Systeme de cartes perforees qul 
pourrait etre relie au Systeme d'observa- 
tions meteorologiques norcales. 

2.4.5    -Statist cal analysis 

The only satisfactory organization for 
the statistical analysis of the results 
would be an international one. combining 
the results obtained from both military 
and civil aircraft. 

2.4.5    Analyse statistique 

L'organisation pour 1*analyse statisti- 
que des resultats ne pourrait etre sutis- 
faisante pue si eile etait Stabile dans un 
cadre international, en utilisant les 
re'sultats obtenus par les avions mi} itaires 
et civils. 

•euch u the NACA •  Alrline-Alr Force arrkngasent. 

•Teile que,   p«r exeaple.   le NACA-Air line-Air  Force. 



2.4.6   PuiUccttion 2.6.<S   Puhiicatiun 

The final step Is,   of course,   the pub- 
llc&tlon  of  the   results   in  a  properly 
digested and  intelligible  form which »ill 
be convenient to both designers and opera- 
tors.    It will not be simple to arrive at a 
suitable presentation of the data,   which 
should involve a probability statement of 
the relations between geogra; hical location, 
season,   altitude,   horizontal  and vertical 
extents,   water content,   temperature and 
droplet size. 

The best presentation to date is prob- 
ably that made by Lewis ai.d Bergrun2 which 
is unfortunately bas^d on an admittedly 
Insufficient Quantity of measurements which 
do not include reliable readings of high 
water contents. 

Le stade final serait,  natuiellenent,   la 
publication des resultats sous une  forme 
intelligible  et  convon .blement  re'sumeV, 
cette publication ctant destin^e a la fols 
aux constructeurs et aux utilisateurs.     II 
ne sera pas simple d'arrlver a une represen- 
tation  ccnvenable  des donne'es,   si   I'on 
veut incorporer, dans cette representation, 
les i^lftlons les plus probables entre le 
lieu geographique,   la salson,   1'altitude. 
les etenducR verticals ot horizontale,   la 
teneur   en  eau  liquide,   le  diam^tre des 
gouttelettes et la tempe'rature. 

La me ill eure representation Jusqu' icl 
obtenue est probablemcnt celle de Lewis et 
Bergrun2 qul es*, malheureusement fondee sur 
un nombre insuffisant de mesures,, celles 
relatives a des valeurs elevees de ttcneur en 
eau liquide n'etant pas dignes de nonfiance. 

3.   RESULTS   OF  STATISTICAL 
MEASUREMENTS 

3.   RESULTATS  DES  MESURES 
STATISTIQUES 

A large number of icing measurements has 
been made by icing research aeroplanes in 
the United States, the United Kingdom and 
Canada3'"• 5'*• 7. All these aircnft were 
deliberately seeking icing conditions. 

The only statistical surveys at the 
moment are those made by N.A.C.A. in co- 
operation with the civil air1Ines and the 
U.S.A.P., particularly the Air feather 
Service. These cover th^ lower altitude 
range of IciiJg conditions ove»- tl-e North 
American continent and some other regions. 

The data collected by the airlines1'* 
are quantitative but are subject to the 
limitations that the instrumentation was 
not able to measure some of the higher rates 
of icing, and that the flights were probably 
planned to avoid area,: where severe icing 
conditions were forecast. 

Un grand nombre de mesures s'ir le gi- 
vrage en vol ont ete faltes, a 1'aide 
d'avions-laboratoires aux Statt»-Unis, au 
Royaume-üni et au Canada3''^ *•*• 7. Tou« ces 
avions recherchaient delibere'ment les con- 
ditions de givrage. 

Pour le moment, des resultats n'ont ete 
statistlquement examines que par le NACA en 
cooperation avec les Services Civilsde 
l'Air et 1'Armee de l'Air de.« Etats Unis, 
particuli^rement le 'Air Weather Service*. 
Ces resultats concement les conditions de 
givrage en basse altitude sur le continent 
nord-americain et sur quelques autres 
regions. 

1 >•- re'sultats fournis par les services 
civile 0 sont quantltatifs, mals la statis- 
tique est u.i peu faussee du falt que les 
instruments ne donnaient pas de bonnes 
mesures tn givrage trea intense et que les 
vols etaient probablement organises de manie- 
re a eviter les regions ou des condHions 
severes de givrage etaient pr^vues. 



Somf of the oata collected by the 
L'.S.A.P. , which are not yet fu*l> liTjJii. 
are quantitative, and some are qualitative. 
Some figures have been released In refer- 
ence'. The particular value of the Air 
Weather Service data is; that it is more 
nearly random thar the other data. 
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Ler  resultats  fournis  par   '.'Armee de 
l'Air amer^ralne   (USAP),   non encore com- 
pletement depouilles,   sont  en partie quan- 
tltatifs, en partie qualltatlfs.    Queliues- 
uns ont eta publle's'.    L'interet particuller 
des valeurs  relevees  par  le   'Air Weather 
Service'   tient au fait  qu'elles  ont  ete' 
obtenues  au  cours  de  vols  effectues  au 
hasard et moins syste'matiquement organises 
que las vols habituels. 

4.    ICING  REQUIREMENTS EXAMENS   CONCERNANT   1ES   MOYENS 
DE  DEFENSE  COHTRE   LE  GIVRACE 

4.1     Generrl Considerations 

The design of icing protection systems 
must be based not only on the probable 
icing conditions, but also on a particular 
type of aircraft and how its various com- 
ponents are affected by icing, on the 
missions of the aircraft, and on the 
characteiistics of the system of icing 
protection used. 

We nay take as examples two cases at 
opposite extremes : (a) the high altitude 
bomber which only passes through clouds 
during climb and descent, and (b) the 
marine reconnaissance aircraft which may be 
in cloud continuously. 

4.J    Cnnfid^rat ions  generales 

Les moyens de defense contre le givrage 
doivent Hre etudie's, non seulement en 
tenant compte des conditions de givrage les 
plus probables, mais encore en prenant en 
consideration 1'action du givrage sur let 
dlven. ele'ments du type parUculier d'avion 
a equiper, les missions de cet avion et les 
caracteristiques du Systeme de protection 
envisage pour chaque elearnt. 

Pour concreUser les renarques pre- 
c^dentes, considernns deux cas presentant 
les differences les plus accusees ; (a) 
celui d'un bombardier volant a haute alti- 
tude et qui ne fait que passer au travers 
des images lors de la montee ou de la des- 
cente, et (b) celui d' un avion de reconnais- 
sance des forces navales qui peut avoir a 
voler dans le nuage ue maniere continue. 

In the first case, the engines and 
windscreens will hove to be protected for 
short durations in the worst icing condi- 
tions likely to be met on any mission. 
The radar on a bomber is not likely to 
be affected oy small accretions of ice 
on the radome, which therefore need not 
be protected. If the bomber has thick 
wings, it is likely to collect little 
ice, which will also have little aerodynamic 
effect, so that the wings may not need 
any protection. On a thin-wing bomber, 
however,   there may be a critical amount 

Dans le premiar cas, la protection des 
mctfurs et des pare-brise doit etre prevue 
pour de courts instants mais dans les con- 
dition de givrage ios plus dures qui puis- 
sent etre rencontrees au cours des missions. 
Le radar n'est vralsemblablement pas affecte 
par les petits depots de glac0 sur le 
radome, qui ne dem^nde pas a etre protege. 
Si le bombardier a des alles epaisses, 11 ne 
captera que peu de givre; les effets aero- 
d>namiques de ce givrage seront peu impor- 
tant« et les alles n'auront pas a etre pro- 
tege'es. Cependant, sur un bombaniiei a alles 
minces.11 peut exister une quantite critique 
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or shape of   Ice which will   «ffect   the 
maximum  lift sufficiently to interfere with 
high iltltude flight,   or flight refuelling, 
or   landing.      If  this  amount   of   ^ce   in 
likely   to accrete,   then wing proV ^tlon 
may be necessary.    This could be one of the 
electro-thermal   'one-snot'   type,   in which 
existing eJectrical  power is diverted  to 
keep the partlng-strlp clear during icing, 
and to shed the ice after the Icing encounter. 
In this case,   the parting-strip wou1d be 
designed for the worst prr'-ible combination 
of supercooled water content ai;d temperature, 
and the shedding zono for the lowest tem- 
perature  likely to be encountered rhile 
shedding during the cliub. 

ou une fonae de depot qui affecte sjffisam- 
ment la portance matlnum pour intervenlr 
dans le vol a haute altitude, ou au cours du 
remplissage des reservoirs a essence en 
vol,  ou a I'atterriasage. SI cette masse 
de givre peut  vralsemblablement M deposer 
sur I'aile,   alors la protection est neces- 
saire et eile pourralt se re'aliser a I'aidi' 
d'un chauffage electrlque :   toute la puis- 
sance eiectrlque seralt utilisee pour anti- 
glvrer la bände ie partage sltue«; au nez du 
prof11 et pour deglvrer le reste du prof11; 
la puissance a dlsslper dans la bände de 
partage seralt calculee pour les ccrditions 
les plus dures de teneur en eau liquide et 
de tempe'rature et celle a fournir k la zone a 
de'glvrer seralt detemlnee en tenant compte 
de  la temperature  la plus basse a^'-  1'on 
pourralt vraisembiablenent rencontrer durant 
Ir montee. 

In the second cp.se, a thick-wing marine 
reconnaissance aircraft might not be sen- 
sitive to icing, but might have to fly in 
icing for such long durations that complete 
continuous protection for all components 
would be necessary. The probabilities of 
meeting various Icing conditions at low 
alUtude would have to be considered. For 
electro-thermal de-icing and fluld-anti- 
icing, the worst combinations of water 
content and temperature would have to be 
taken Into account; for evaporative hot 
air anti-icing, the highest water content, 
and for pneumatic de-icing, the largest 
droplet sizes. 

Dans le second cas, un avion de recon- 
naissance des forces naval es. a alles epalsses. 
est peu sensible au givrage mals 11 peut 
avoir a voler longtemps dans un nuage givrant, 
de sorte qu'une protection continue de tous 
les elements paralt necessalre. Les proba- 
billtes de rencontre de diverses conditions 
de givrage doivent etre examinees. Pour un 
de'givrage par chauffage electriqcc et pour 
un antiglvrage par liquide, e'est la com- 
binaison la plus dure de teneur en eau 
liquide et de temperature qui dolt entrer 
en ligne de compte; pour un antiglvrage aec 
par air cnaud, e'est la plus haute teneur en 
eau que I'on doit faire intervenJr et pour 
le deglvrage pneuHatique, les diMensiona des 
gouttelettes les plus grossed. 

At the present tine, there is reason- 
able background of information on tho 
effects of various amounts and type of ice 
formation on engines, propellers and wind- 
screens, and on the characteristics of 
various systems of icing protection. 
The effects of ice on aerofoils and radometi 
have not been investigated very thoroughly, 
and the probabilities of encountering various 
icing conditions in a given mission can only be 

D'ores et deja, on dispose d'un assez 
grand nombre d* informations concernant. 
d'une part, les effets de givrage, varies en 
type et en Imtensite, sur les moteura, 1»8 
hallces. Irs pare-brise et, d'autre part, 
les caracteristiques des divers systraes de 
defense; rependant, les consequences des 
depots de glace sur les alles et les radümeo 
n'or.t pas ete eiudies tres conpleteaent et 
les probabllites de rencontrer telles condi- 
tions de glvrige au cours d'une mission de- 
terminee ne  peut   faire   l'objet   que  de 



guessed. Tor tbst ustter the missions 
which & given type of aircraft eventually 
perforas are soaetlnes very different fro« 
what was orlglnaUy Intended. 

conjectures. Indiquons, a ce sujet. que Ies 
aissions QU'un type tionne'd'avion est sur- 
ceptlble de reallser sont quelquefois tres 
dlfferentes de celles pour lesquelles 11 
«valt cte constrult. 

The necessary statistical  information 
on icing severities und extents is lacking. 
Por the tiae being, it is therefore necessary 
to issue provisional standards of aeteoro- 
Jogical conditions to be dt^igr-ed for.    The 
application of these standards is a aatter 
of some difficulty,  as It depends more on 
Juf^ent and experience than on logical or 
objective arguments.    Engine and windscreen 
protection should however be designed for 
the worst conditions proposed,  and this is 
probably also Justified  for helicopter 
rotor blade protection.    Radome protection 
requirements should be based on the charac- 
teristics of the radar Involved.     Appli- 
cation to wing protection requires a design 
study to consider such questions as :   (a) 
whether nc protection can give lower over- 
all fuel consumption than full protection, 
or (b)  whether Inadequate protection can 
have worse results than no protection. 

4.?    Particular  Icing 
Requircrwnta 

The icing requireaents published by 
official bodies in various countries are 
complex and are constantly being reviewed. 
It is thus difficult to expreaa thea 
briefly, and it possible only to give a 
rough indication of the figures currently 
in use. 

Sien que les donnees statlstlques sur le 
glvrage  concernant  son   intenslte  ef sa 
frequence soient  insuffIsantes,   11  est 
.lecessaire,   d'etablir,  a 1'usage des cons- 
tructeurs,     des noraes provlsoires .«ur les 
conditions mece'orologlques accompagnant le 
glvrage.    L'utilisation de ces norme' offre 
quelques difflcultes :  eile repose plus sur 
1'interpretation et 1'experience que sur un 
raisonneaent objectlf et rlgoureux.     Indi- 
quons cependant que la protection des noteurs 
et des pare-brise doit etrc assuree pour les 
conditions prevues les plus dines,   et ceci 
est probableaent encore applicable a la 
vollure tournants de  !•hellcoptere.     Les 
exigences de protection du xadoae devralent 
etre  fondees sur les caracteristiques du 
radar considere'.     Pour la protection des 
alles,   se posent,   des le debut,   les deux 
questions suivantes  :   (a)   1'absence de 
aoyens de defense peut-elle conduire a une 
consoraoatiun totale de coaburant plus fälble 
qu' une protection complete?;   (b) une protec- 
tion insufflsante peut-elle conduire a des 
resultats pires que 1'absence de protection? 

4.2    Exigences de Protection 
Envisages per Divers Orgmismes 

Les exigences de protection centre le 
glvrage publiees par les organlsaes ofticiels 
des divers pays sont complexes et constaaaent 
RUjettes a rewi«lon. Par suite, 11 est 
difficile de les resumer clalreaent et nous 
ne donnernns qu' une indication rosslere des 
regies couraanent ut111sees. 

Anyone wishing to study a particular 
set of requireaents should apoly to the 
relevant authority for copies of their 
icing requireaents. 

Pour une etude particuliere des exigences 
fonmlees par tel orgaulsae, 11 conviendrait 
de s'adresser dlrecteaent au siege de 
1'organisme afin d'obtenir une cople de ces 
exigences. 
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4.2.i    American 4.?.i    Exigences amencaines 

Two official   bodies  publish   icing 
reqJiremsnts  In the Uniteu States.     The 
U.S.A.F.   issue  separate specifications 
covering engine-air-induc*ion systems and 
airframe thermal anti-icing systems10 fo. 
military aircraft.     The  ice-protect ion 
systems of civil aircraft licensed by the 
Civil   Aeronautics  Administration   are 
specified under the Airplane Airworthlneas 
transport Categories) sectlop of the Civil 
Air Regulation1 J.    The C.A.R.   rsquirements 
are based upon values ruoUshed by N.A.C.A. 
2, 12, 13 

Deux organismes officlels des Etats-Unis 
publient des normes de protection centre ie 
glvrage.    L'Arn^e de l'Air americaine met en 
circulation,  pour les avions militaires,  des 
specifications concernant les syst^mes antl- 
givreurs d*entries d'air de moteurs et les 
dlsposltlfs d'antiglvrage thermique des alles 
et empennages10.   Lfs syst^mes de protections 
des avions civlls,  homologues par 1'adminis- 
tration civileae'ronautlque (Civil A ronautic 
Administration) sont deflnis par  '1'Airplane 
Airworthiness  (Transport Categories)'   qui 
est  une section du   'Civil Air Regulation 
(C.A.R.)*11. Les exigences de cet organisme 
sont fondees sur les valeurs publi^es par le 
N.A.C.A. 2'12' 13. 

(a) The USAP requirements  for   'heated sur- 
face type anti-icing equipment*  are: 

(a) Les exigences concernant les entrees 
d'air de moteurs n'ont pas ete diffup^ss; 
eel les concernant I'antlglvrage themiiQue 
d'une pjiroi sont deflnles par le tableau 
sulvant: 

Liquid water content:    0.5 gm/m3 

Mean effective droplet diameter:    20 
microns 
Altitude:    0 to 20,000 ft. 

teneur en eau liquide:    0,5  g/n3 

diam^tre effect if moyen des goutte- 
lettes:    20 microns 
altitude:    de 0 Ji 6000 metres 

For speeds below which »"unback will 
freeze, complete evaporation Is required 
at -10oC ambient temperature. For 
speeds above which runback will not 
freeze, a 'running-wet* surface must be 
provided at -18^ ambient temperature. 
Requirements for engine air induction 
systemrt are not available. 

Pour des vitesses au-dessous des- 
quelles I'eau entratnee pourrait se con- 
geler, une evaporation ooarjlite doit 
etre prevue pour une temperature de 
1* atmosphere de -10oC. Si, aur, plus 
grandes vitesses, on aumet un ruisselle- 
ment, celul-ci doit etre assur^ Jusqu*a 
une temperature de 1" atmosphere de -180C. 

(b) The Civil Air Regulations state a Con- 
tinuous Marimum, for a llstanee of 20 
miles, which has values of water 
contents varying from 0.8 to 0.04 gm/m3, 
of temperatures from 0oC to -30oC, 
and   droplet   diameters   from   15   to 

(b) La defense maximum doit §tre assuree, 
d*une maniere continue sur un parcours 
de 32 km. pour des teneurs en eau 
liquide variant de 0,8 k 0,4 g/m3, 
des temperatures s'echelonnant de 
0oC a -300C et des diamUres de 
gouttelettes   compris   entre   15   et 
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40 microns. The values of »ater content 
are adjusted by factors for distances 
of 6 to 200 n.Ues. 

40 alcrons.    Quand la distance parcourue par 
temps  de givrage n'est  plus  32 km sals 
varle entre 10 et 320 km,   la valeur de  la 
teneur en eau Uqulde est multipllee par un 
facteur He a cette distance. 

There is also ar. Intermittent Maximum 
for a distance of 3 miles, ranging from 2.5 
to 0.1 gm/m3. 0oC to -30oC, with droplet 
diameters from 20 to 50 microns. The 
water contents are also adjusted for dis- 
tances of 1.5 to 6 miles. 

4.2.2   British 

La defense maximum dolt etre assuree. 
d'une mani'erf intermittente sur une distance 
de 5 km. poyr des teneurs en eau liquide 
variant de 2,5 a 0,1 g/m3, des temperatures 
s* echelonnant de 0oC a - Sü^, des diametres 
de gouttelettes compris entre 20 et 50 
microns. Quand la distance, au lieu d'etre 
de 5 km, varie de 2 a 10 km, la teneur en 
eau liquide doit ^tre modifiee en fonction 
de cette distance. 

Military requirements are published by 
the Ministry of Supply, and civil require- 
ments by the Air Registration Boa.-d1*. 

In effect, the British requirenents are 
based on the recommendations of NACA13, 
and contain four independent statements 
of icing conditions: instantaneous maximum. 
Intermittent maximum, continuous maximum 
and freezing rain. It is decided for each 
aeroplane at the project stage the extent 
to which the aeroplane must be able to fly 
and complete its mission in any or all of 
these icing conditions. 

4.2.2   Exigences bntanniques 

En Grande Bretagne, les exigences mili- 
taires sont fournies par le 'üllristry of 
Supply' et les exigences civiles, par le 
•Air Regulation Board' ie, ces exigences 

etant etablies d'apres les recommandations 
du N.A.C.A. 13. 

Ces exigences font la distinction entre 
quatre situations de conditions de givrage : 
givrage instantane, givrage intermittent, 
givrage continu, et pluie surfondue. C'est 
au moment ou se proJette 1'avion, que se 
trouve d^cidee la longueur du parcours pour 
laquelle le vol doit Itre assure et la 
mission accomplie, en considerant separe'- 
ment chacune des situations precedentes. 

The atmospheric conditioiis quoted are 
associated with particular methods of 
calculation for the design of the pro- 
tective system, so that the methods of 
calculation are actually an integral part of 
the icing requirements. The requirements 
are also adjusted to suit their application 
to particular parts of the aeroplane (engines, 
wings,   radomes,  etc.). 

Les conditions atmospheriqueRdefinissant 
les exigences sont associeei a des methodes 
de calcul appropriees a chaque dispositif de 
protection, de sorte, qu'en realite, ces 
methodes de calcul font partie integrante 
des exigences. II convient d'ailleurs de 
preciser que les exigences doivent etre 
adaptees er fonction des divers elements a 
prot^ger (moteurs, alles, radomes, etc.) et 
cela afin de faciliter la realisation des 
mesures de protection. 



The Ins tintaneous Maximum o* the 
British military requirements ranges fro« 
5 gm/m3 at 00C to 0.5 g«/"3 »t -40or. »ith 
a median volume droplet diameter of 20 
microns, for a half-mile extent; and the 
Continuous Maximum ranges from 0.8 gm/mJ 

at 0oC to 0.2 gm/mJ at -30or. with a 
median volume droplet diameterof 20 microns. 

?u ce qui concern* les exigences mili- 
tiires,   la  protection   maximum  dans  des 
con^ifions   instantan/es de givrage,   ?orres- 
pondant  a un parcours de goOm,   se calcule 
pour jne teneur en eau liquide variant de 
5   g/m3 a 0oC a 0,5   g/m3  i -40oC,   avec un 
diametre volumique median de gouttelettes de 
20 microns,   tandis -jue la protection maximum 
dans  des  conditions  continues ue  givrage 
doit  correspondre  e   une  t   neur  en  eau 
liquide variant de 0.8   g/m3  a 0oC a 0,2 
g/m3   a -30oC,   avec un diametre volumique 
median de gouttelettes de 20 micronp. 

Civil requirements are of two types: 
total protection and partial protection. 
The requirements for total protection are 
summarised in the table below. 

Les exigences civiles comportent deux 
classes : la protection totale et la pro- 
tection reduite. La protection total est 
resumee dans le tableau suivant: 

Liquid 
water content 

Temperature 
Median volune droplet 

diameter 

Teneur en 
eau liquide 

Temperature Diametre volumique median 
des gouttelettes 

Heated wings 
Ailes chauffe'es 

Fluid de-icing 
Degivrage par 
liquide 

Propellers 
Helices 

0.5  g/u3 

2 g/m3 

l g/m3 

-2500 

.70C 

-is^c 

20 microns 

100 microns 

20 microns 

4.2.,'/    Canadian 

There are no official Canadian icing 
requirements. However, the Canadian 
National Research Council is prepared to 
tnake proposals about the meteorological con- 
ditions to be considered in the design of 
protective systamß. 

ü.2.3    Exigences canadiennes 

11 n'existe pas d'exigences officielles 
au Canada. Cependant, le Conseil National 
de la Recherche Canadienne pourrait faire 
des propositions sur les conditions meteoro- 
logiques qui doivent etre prises en con- 
sideration dans le projot des systemes de 
protection. 

(a) Components which have to be fully 
protected at all times and in all 
conditions should be able to deal 
with   transient  conditions. 

(a) Les parties de 1*avion qui doivent etre 
entierement protegees et en toutes cir- 
constancer, divraient Stre capable de 
r^sister k des conditions vari^es, 

mmm 
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■hlch tre defined as combinations of 
valifes of «ater content,  temperature and 
median  volume ororlet diameter.     The 
combinations consist of certain naximum 
values   of one  parameter witf"  modal 
values  of the other  two parameters, 
arranged to suit the characteristics of 
the protective system.     It   is  thus 
necessary to state only the following: 

Maximum values for each parajneter 

deflnies par diverses comblnaisons de 
valeur de teneur ^n eau liquide, de 
temperature et de dlametre volumique 
median de gouttelettes. 

Ces combinaisons se isr*tl?nt en con- 
siderant certaines valeurs maxlmums d'un 
parametre et les /aleurs les plus proba- 
blps des deux autres parametres, ces 
valeurs (maxlmums et les plus probables) 
etant assoclees rie manlere a s'adapter 
an mieux au Systeme de protection. II 
scrait aussl necessaire de d^finir 
essentiellement: 

Model values fcr each pararater les  valeurs  maxlmums  de  chaque 
parametre, 

The combinations of .naximum and 
modal values to be used for particu- 
lar forms of protection. 

At present the following values are 
suggested: 

les valeurs les plus probables de 
chaque parametre, 

les combinaisons des valeurs maxl- 
mums et les plus probables qui 
doivent etre utlllsees pour les 
divers systemes de protection. 

A I'heure actuelle,   les suggestions 
suivantes peuvent etre faites: 

Maximum Mod* 

Valeur maximum Valeur  la plus probable 

Liquid water 
content 

Teneur en eau 
llQuide 

Air temperature 
Temperature de 

1» atmosphere 

Median volume 
droplet diameter 

Dlametre volumique 
median des 
gouttelettes 

4  g/»3 

40 itii^rons 

0.2 g/m3 

-60C 

20 micmns 
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The median volume droplet diameter 
should be associated with c droplet 
size distribution spectrum, to be 
determined by further analysis of data 
obtained in natural icing. 

Le diaaetrt volunique median devrait 
etre assocle a un spectre de distribu- 
tion des diametres determine' par 
1'analyse des resultats que Ton obtien- 
drait par experlanentat ion en glvrage 
naturel. 

(b) Components not critically affected by 
icing are to be dealt with individually, 
allowance being made for the averaging 
of conditions over stated  horizontal 
and vertical extents of icing conditions 

(b) Les pe^ties de 1*avion qui ne sont pas 
affectees de maniere critique par le 
givrage devralent etre considerees 
individuellement, compte tenu des con- 
ditions les plus probables de givrage 
sur des etendues horizontule et verti- 
cale nuj devralent etre procisees. 
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CHAPTER 

THE   MEASUREMENT OF   ICIMG 
CONDITIONS 

MFSlfRF   DES   PARAMETREF   DEFINISSANT 
L£S CONDITIONS  DR   GIVRAGE 

D.G.A.   Rendel' and F,J.   Bigg* 

I.    INTRODiJCTION 

Icing conditions at a given altitude can 
be sufficiently defined, for design purposes, 
as   in Chapter 2,   in terms of three major 
parameters: 

(a) Liquid water content 

(b) Droplet size 

1.    INTRODUCTION 

Comme il a ^te dit au chapitre 2, trois 
parametres principaux suffisent pour dlfinir 
les conditions de givrage d'un avion a une 
altitude donnee, en vue de l'^tude du com- 
portement de cet avion, proteg^ ou non; ce 
sont: 

(a) la teneur en eau liquide du nuage 

(b) le diam^tre des gcuttelettes du nuage 

(c) Air tenperature. 

Measurement of these parameters is not, 
of course, required for normal operational 
purposes and most of the techniques of 
measurement discussed belon Rre primarily 
intended for research work. However, some 
of the instruments have a more general 
application and either are (or will shortly 
be"» standard equipment on aircraft. 

(c) la tewperature de J'air. 

Snr les avions de ligne et au cours des 
vols normaux, la mesure des trois parametres 
precedents n*est naturellement pasnecessaire 
et la plupart des techniques qi i vont dtre 
decrites concernent, en premier lieu, les 
travaux de rerherches. Cependant, certains 
des instruments d^crits sont d'application 
plus gcnerale et, de toute maniere, font 
(ou feront prochalneraent) partiede I'equipe- 
ment ■onnal de 1'avion. 

Whatever type of measuring technique is 
used will require careful calibration in 
order to assess its reliability and to 
enable it to be used as t. check on the 
suitability of the various artificial testing 
methods used. Calibration techniques will 
therefore also be discussed. 

Quelle que soit la technique de mesure, 
un etalonnage tres etudie de 1' instrument 
s' Icpose : il fixe le degre de confi&nce que 
Ton doit accorder aux indications de 1'in- 
strument: 11 doit, en outre, permettre de 
contröler la validite des diverses methodes 
d'essai proposees. Nous aurons ainsi k 
parier,  plu? lo4n, desproced&s d'etalonnage. 

•Onted Kingdom •iRoyoume t'ni 
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2.   MEASUREMENT  OF   LIQUID 
WATER   CONTENT 

2.1    Ciastification of   Irutrunents 

(a) In Icing conditions, the temperatfre 
must, in general, be below freezing point 
and we can therefore ignore those instru- 
ments for measuring liquid water content 
which can only function above 00C. Such 
instruments r.re porous collectors (porous 
cylinders, absorbent paper, etc), capillary 
collectors,  e^c. 

(b) Several other types of instruments are 
however available which do not suffer fmm 
this limitation and brief descriptions of 
some of thera are as follows: they are listed 
in three classes. 

(i) Direct measurement 
Those measuring the water present 

directly; they require no correction 
of the reading for external condi- 
tions such as temperature, airspeed, 
etc. iu order to obtain the true 
answer. 

(ii) Rate-of-catch 
Those measuring the quantity of 

water striking an object moving 
through the air; they must be 
corrected for collection efficiency. 

(Hi) Bate-of-icing 
Those measuring the quantity of 

ice. during unit time, formed by 
striking droplets; they must be 
corrected for collection efficiency 
and are also absolutely limited by 
latent heat effects unless special 
means of cooling them are introduced 
(see Chapter 1,  Section 2.3.4.4). 

3.    MESUKE   DE   LA   TENEUR  EN 
EAU   LIQUIDE 

2.1    Clasaification uea   Inatrtaarnta 

(a) Pour qu'un nuage seit givrant. il faut. 
en ge'nerul, que sa temperature solt inferieu- 
re k z4ro degr^; neu«' r'aurons done pas a 
considerer ici les instruments de mesure de 
teneur en eau liquide ne fonctlonnant que 
pour des temperatures positives : tels sont 
les collccteurs poreux (cylindres poreux, 
papier absorbant, etc.), les collecteurs 
capillaires.  etc. 

(b) Plusieurs autres types d'instruments 
pp'-uent Stre utilises pour des ttmperatures 
negatives et nous les classerons en trots 
categories: 

(1)   Mesure directe 
Instruments procedant par une me- 

suredirecte de 1'eau presente; 
1' Indication de 1' instrument donne 
directement la valeur vraie sans 
qu* interviennent des corrections de 
lecture li^es aux conditions de la 
mesure, telles que la temperature, 
la Vitesse relative de l'air par 
rapport a 1' instrument,  etc. 

(11)  Taux de captation 
Instruments mesurant le taux de 

captation, c'est-a-ilre la quantite 
d*eau qui frappe pendant l'unitl de 
temps un objet en d^placement dans 
le nuage; ces instruments supposent 
connu le coefficient de captation 
dans les conditions de la mesuiv. 

(Hi)  Vitesse de givrage 
Instruments mesurant la vitesse de 

givrage, e'est-a-dire la quantity de 
glace d^pos^e pendant 1'unite de 
temps sur un corps en d^placement 
dans le nuage; ces instruments sup- 
posent egalement connu le coefficient 
de captation, mais leur fonctionne- 
ment n'est valable que si les condi- 
tions permettant, a 1' ixpact, une 
congelation totale des gouttelettes 
sont satisfaites. a moins qu'un dis- 
positif special de refroidissement 
soit prevu (voir chapitre 1. section 
2.3.i.4). 



In T»hle I,   vmria-m types of instruaerts 
In ecch class are briefly described. 

7.2    JnfltruB«nta Evoloyed 

Pour Instruaents, asterisked In Table I. 
are In general use as water content aeters; 
details of these are as follows: 

(a) NACA heated loop (rate-of-catch) 

The exposed wire of the loop Is 0.021 
In. dla. and 1.63 in. long. Its com- 
position Is 72% Nickel and 28% Iron; 
Its resistance at various tenperatures 
Is plotted In Figure 1. Figure 2 is 
a photograph of the loop and Figure 3 
a sectional drawing giving construc- 
tional details. Figure 4 gives the 
electrical circuit diagraa of the 
complete unit. 

The signal results have to be 
corrected for airspeed, ambient tem- 
perature and altitude effects to obtain 
the water content. Figure 5 gives a 
typical analysis of the water content 
of a cumulus cloud measured by the 
loop (Itaited Air Lines). 

(b) Heated cylinder» (rate-of-catch). 

To measure water content in cloud, 
E.A. Brun* and J.K. Hardy7 suggested 
*he us« of two small heated wires 
or cylinders, one fully exposed and 
the other sheltered so that the free 
water cannot reach it. 

Lea diwrs types d' Instruments de chaque 
categorie sont brieveaent d^cr^ts dans le 
tableau I. 

2.2    Instrunmt« en IJbage 

Parmi les instruments mention 
tableau I,  quatre, signal^s par d 
ques,   sont  en  usage courant. 
details  vont  completer,   pour c 
instruments,   les renseignements 
dans le tableau I: 

.lies dans le 

s ast^ris- 

Quelques 
es quatre 

figurant 

Instrument (a) Boucle chauffee du NACA 
fonde sur le taux de captation) 

Le fil de la boucle, exposo au cou- 
rant d'air. a un diaa^tre d? 0,53 mm et 
une longueur de 41 mm; il est constitue 
d'un alliage de 72% de nicke' et de 28% 
de fer; sa resistance varie avec la tem- 
perature come l'indique la figure 1. 

La figure 2 est une photographie de 
1'instrument; la figure 3 en est une 
coupe donnant des details de construc- 
tion; la figure 4 repr^sente lo circuit 
4lectriqae cotirlet de 1'apparel I. 

Les indications donnees par !'instru- 
ment doivent Itre affect^es de termes 
correctifs dependant de la viteitse rela- 
tive de l'air et de la boucls, de la 
temperature de l'air et de 1'altitude. 

La figure 5 dome un exeuple des 
lesultats obtenus par la boucle dans la 
aesure de la teneur en eau 1 quide I 
1'Interieur de cumulus. 

(b) Cylindres chauf fit (instrument fonde' sur 
le taux de captation) 

CF 

pu 
Deux fils ou deux petits 

identiques,  auxquels la aeae 
6!lectrique est fournie,  prend^ont 
temperatures differentes si 
expose au courant de brouil 
1'autre a un courant d'air clalr 
Vitesse (E.A.  Brun6 et J.X.  Hardy1) 

lindres 
ibsance 

des 
'un est 
lard et 
de mSme 
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A sectional drawing of one of the 
instruaents developed from this idea 
is given in Figure 6. Figure ? ia a 
photograph of a production model, »hose 
electrical circuit is given in Figure 8. 

Figure 9 gives a rind tunnel cali- 
bration of the signal of an instrument 
with water content at two ambient tem- 
peratures, + 10C and ■ 220C, and two 
airspeeds, 250 and 350 f.p.s. It can 
be seen that the instrument can only 
measure to 0.6 g/m3. The zero of the 
instrument changes with airspeed and 
ambient ten^erature In dry air and this 
wander 1? plotted In Figure 10. 

The method of construction is such 
that the signal and the zero-wandor 
vary slightly from instrument to instru- 
ment. Each instrument has therefore 
to be calibrated. 

(c) Pressure probes  or or if ice-type   instru- 
ment (rate-of-icing) 

In Canada15-16'^18, France23, 
U.S.A. ^,^ and U.K., aircraft ice detectors 
operating on the change of pressure in a 
vented probe have been in use for many 
years. Figure 11 shows a typical probe, 
3 in. long. 0.25 in. dia., fitted with a 
180 watt electrical heater element. 

Normally, the pressure and suction 
holes combine to give a positive pres- 
sure in the tube. When the pressure 
holes ice up, however, this pressure 
becomes nebative. The change of pressure 
caused by the ice operates the switch 
which energises the heater to de-ice 
the probe, and gives a signal to the 
air crew. 

La figure 6 ert »ne oup* de t'un 
des instruaen*:« realise» a parttr de ce 
Piincipe; la figure 7 est une photo- 
graphle du module; la figure 8 donne I? 
circuU 6lectrlque de 1'appareil. 

Les courbes d' etalnnnage de la figure 
9.. obtenues en souffle/ie,  donnent,  pour 
deux  temperatures de  l'alr   (-U^ et 
-220C)  et pour deux  vitesses  relatives 
(76 m/s et 107 m/s),   les  indications de 
1'apparel 1  precedent  en  fonctlon de la 
teneur en eau liq»«lde du brouillard; 
elles montrtnt que 1*Instrument ne peut 
mesurer que desteneurs eneau inf^rieures 
I 0,6 g/m3.     Le z6ro de  1'Instrument, 
obtenu  en  al- clair,   varle avec   la 
vitesse de 1*air et avec sa temperature; 
cas variations sont repr^sent^es sur la 
figure  10.    Bien que  la construction 
soit r^allse'e de maiiere que les indica- 
tions en air clair (z^ro)  et dan' un 
brouillard donn^ varlent peu d'un instru- 
ment ä l'autre,  I'^talonnage doit $tre 
effectue pour cbaque instrument. 

(c) Sonde ä orifices  (instrument fond^ sur 
la vitesse de givrage) 

Sur le principe de la variation 
d'indication que manifeste une sonde de 
pression qui givre, divers detecteurs de 
givrage sont construits, Jtftlii long- 
temps, au Canada. 15' i4* 17'18 en France23, 
aux Etats-Unis24, et au Royaume Uni. La 
figure 11 aontre une teile sonde ä ori- 
fices; sa longueur est de 76 mm; son 
diaa&tre de 6,3 mm; la resistance chauf- 
fante riestin^e i la d^givrer peut four- 
nir une puissance de 1C0 watts. 

En fir clair, les orifices amont (en 
surpression) et 1'oriflce aval (en 
depression) donnent au total une sur- 
pression dans le tube. Cependant, quand 
les orifices amont s' obturent par le 
givre, le tube pas.se en depression. La 
variation de pression qui est ainsi 
provoqu^e par le givrage declanche un 
commutateur qui. d*une part, fait passer 
le courant dans la resistance chaufjT'urte 
en vue ded^givrer ''appareil et, d'autre'"***" 
part, avertit 1' + page par un signal 
convenable. 
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It has been found1'that the Interval 
between signals can be calibrated in 
terms of rate-of-icing. The acount 
of tee required lo blcck the orifices 
depends upon the shape of the ice, 
»hich is a funct'on of the rate-of- 
catch and of the air temperature (Pig. 12). 
Wind tunnel calibration ^s therefore 
necessary. 

An improvement in the sensitivity 
has resulted fr^m fitting a baffle 
inside the probe, 17 as can be seen 
on Figure IQ} this also overcomes the 
difficulty of faUure of ice to block 
the holes at low wCmperatures16. 

The main drawback of this Instru- 
ment is that the shedding of ice is 
sometimes Irregular and incomplete, 
and this unfortunately occurs over the 
«hole range of Icing conditions19. 

(t) Botating disc    (nte-of-icing) 

Figure 14 shows two nhotographic 
views of the RAE rotating disc aeter. 
The stainless steel di^c Is 2 in. dia., 
the edge is 1/32 in., and it is rotated 
at 2.25 r. p. m. 

L*Intervalle entre deux signaux con- 
s^cuf.ifs est fonction de  la vitesse de 
<lvragc et  le d^tecteur de glvrage peut 
etre transforme en indicateur de vltes»e 
de glvrage15.    Cependant,   la quantity de 
glace n^cessaire au blocege des orifices 
depend de la forme du d^pöt de givre, 
forme qul est eile-m^me ionction du taux 
de captation et de  la temp^iature de 
l'air (fig.12);   un ^talonnage de 1'in- 
strument en soufflerij est,   par suite, 
n^cessaire. 

Une augmentation de senslbilite 
peut etre obtenue en pla9ant une chicane 
k 1'Interieur de 1'apparell, comme le 
montre17 la figure 13; ce disposltif 
cermet Igalement de surroonter ia diffi- 
cult^ qul r^sulterait d'un blocage 
Incomplet des ori/ices, par suite d'un 
trop fälble apport de glf.ee sux basses 
temr^ratures16. 

LA principal inconvenient de cet 
Instrument est que l'enlevement de la 
glace lors du d^givrage se fait, quel- 
quefois. de maniere incomplete et 
lrr£guli$re et cela, aalheureuseaent, 
quelles que solent les conditions de 
glvrage 19 

(d) Bisque tournant  (instrument fonde sur la 
vitesse de glvrage) 

La figure Udonne deux photographies 
de )' Indicateur de vitesse de glvrage ä 
disque tourrant du R.A.E. Le disque, en 
acier inoxydable, a un diaaetre de 51 mm 
et une epaisseur de 0,8 mm; 11 «ffectue 
2,25 tours par minute. 

Ice forms on the forward edge of 
the disc, and is slowly rotated to 
the rear where its thickness is measured 
by a feeler, before It is removed 
by a scraper. A heater element pre- 
vents the formation of ice on the 
support strut or around the feeler 
and scraper. 

Dans un ntage glvrant, la glace, 
formee sur le bord anont f'u disque, se 
deplace lenteaent vers I'aval; son 
epaisseur est mesuree par un palpeur, 
avant qu'elle soit enlevee par un ra- 
cloir. Un element chauffant empecbe le 
depot de givre sur le m&t-support, sur 
le palpeur et sur le racloir. 



Tbe  feeler »oveBent  is rf;orded 
by the output  from a transducer unit, 
whose electrical circuit is giren  in 
Figure   15.     Tnis   is  calibrated  by 
placing im>tal strips of knoim thicxness 
under the feeler at the edge öf the 
disc and  recording  the electrical 
output.     For flight use,   the output 
current  can  be  fed   into a Hussenot 
recorder.     Using a thin disc ensures 
a high collection efficiency for all 
but the smallest droplets,   hence the 
disc is independent of drop si» . 

For the thickness of ice to be a 
direct function of liquid water content, 
the drops nusl freoze instantaneously 
as they strike; this does not happen 
and aerodynamic pressure causes a 
non-rectangular build up of ice. A 
wind tunnel calibration is therefore 
necessary and Figure 16 shows the 
relationship between ice thickness and 
water content at three sub-zero tem- 
peratures,  found for the RAE disc. 

Further practical difficulties 
with the disc are due to wet and 
slushy ice formed at high temperatures 
allowing the feeler to plough through 
it, rather than record a thickness. 
Some imes. wet ic** collects on the 
feeler and builds up to give a false 
zero. We must also remember that there 
exists R theraov'ynaraic limit corres- 
ponding to total freezing upon impinge- 
ment (Ludlam limit); this Unit was 
described in Chapter 1, Section 2.3.4.4. 

A l'aide du ciicult electriqu'-*    re- 
presdntesur la figure 15,   le mouteoent 
du palpeur se trsduit par une Internsite 
de ecurant.    L'^talonnage de rappmrell 
s'effectue en pla^ant,   entre le palpeu? 
ef le bord d" disque.  des bandec netaJ- 
liques d'^paisseur connue et en   notant 
les courants de sortie correspondants. 
En vol,   le courant de sortie pent etre 
enregistre  a   1'aide  d'»in apparell 
Hussenot. 

L'emploi d'un disque -nince assure un 
coefficient de captation elev^, meme 
pour les goüttelettes les plus fines, de 
sorte que 1'indication de 1'instrument 
n'est pas influencee par Ja grosseur des 
gouttes. 

Pour que l'epaisseur de glace soit 
une fcnetIon univoque de lateneur en eau 
liquide,   il faudrait que les gouttes se 
congelent   instantanement,   lors  de 
1'impact;   ce n'est Jamals le cas  :   la 
pression dynamique provoque alors  un 
l4ger missellement et une formation de 
glaco quin'a pas uuprofil rectangulaire. 
II est par suite necessaire d'effectuer 
l'^talonnage de l'appareil en snuff]e- 
rie;  la figure 16 aontre, dans le cas du 
disque tomnant RAE,   la correspondance 
entre l'epaisseur de glace et la teneur 
en eau liquide,  et cela pour trois teu- 
p^ratures negatives. 

Des difficultes se pr^sentent i 
''usage, si la glace, fomee a des tem- 
peratures relativement ^lev^es, est 
humide et pfcteuse: le palpeur s'enfonce 
alors dans le d£pdt et ne mesure plus 
son epaisseur. Q»elquefois, cette glace 
humide se fixe sur le palpeur et mod I fie 
le zero de 1' instrument. De toute ma- 
niere, meme sans ces inconvenients 
d'ordre pratique, l'appareil .jormal ne 
pent 5tre utilis^ que si les goüttelettes 
captees se congelent en totalite, ce qui 
assigne une llmite thernodynamique de 
fonctionnement (chapitre 1, section 
2.3.4.4). 
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To  leproT    t'.e  rrrrorMance near 
0oC,   It Is IK^ jsary to coo!  the disc 
to extract  the  latent heat  fro« the 
Impinging drops.     Two Methods  using 
liquid nitrogen have  been used.     In 
the direct cooling method,   the nitrogen 
is  fed   into  a  hollow copper disc, 
and In the conduction method,   the copper 
disc is attached to a copper rod that 
dips into a flask of liquid nitrogen. 
Many Interesting engineering problems 
arose   in   the  construction  of  both 
types mainly due to the Intense coldness 
of the nitrogen.    Figure 17 is a photo- 
graph of the conduction cooled disc 
and Figure 18 its  icing tunnel cali- 
bration results.     It can be seen  that 
the calibi-ation of the cooled disc is 
Independent of ambient temperature. 

Figure 19 shows the assumed rela- 
tionships between the maximum liquid 
water content and the ambient air 
teaperature for three icing conditions. 
On the graph is plotted the chermo- 
dynacic limit of the ordinary disc and 
of the conduction cooled disc, fron 
which it can be seen thai, the cooling 
produced by the nitrogen extends the 
range of the disc to cover almost the 
whole of the probable range of natural 
icing conditions. 

On peut rendre 1'apparel1 utlllsable 
au-delä de ccttc- llmlte en refroidlssant 
le disqu« et   lul   retirant ainsi  une 
fraction de la chaleur de congelation 
des gouttelettes capt^es.    Deux methodes 
ont ete utlllsees dans ce but.    Dans la 
methode de refroidissement direct,   de 
1'azote liquide circule dans le dlsque 
en cuivre creux;    dans la methode de re- 
froidissement par conduction,   le dlsque 
en cuivre fait corps avec une tige de 
cuivre qui plonge dans un vase contenant 
de 1'azote liquide.    Plus leurs probl&nes 
se posent dans la r^alibatlon de ces 
deux modes de refroidissement,     princi- 
paleaent ä cause de la trds basse tem- 
perature de 1'agent refi-oidissant.    La 
figure 17 est une photograph le du dlsque 
refroidi par conduction et la figure 18 
donne les resultats de   l'etalonnage  de 
cet appareil dans une soufflerle;   on 
peut volr que la courbe d'^talonnage est 
independante de la temperature de Pair. 

Sur la figure 19, sont representees, 
pour trols conditions de givrage, les 
relations que 1'on peut adeettre entre 
la teneur maximum en e«u liquide et la 
temj rature de l'alr, en meme temps que 
les ilmltes thermodynamiques de fonc- 
tlonnement du dlsque ordinaire, d'une 
part, Atdu dlsque refroidi parconduction, 
d'autre part ; on peut volr que le re- 
froidissflMnt par 1'azote liquide permet 
1'utilisation de la methode du dlsque 
dans le domaine probable de 1'ensemble 
des conditions de givrage naturel. 

3.   MEASUREMEMT  OF DROPLET 
DIAMETER 

3.1    Various  Inatruownt* 

Median droplet diaseter can be measured 
directly using some of the instruments 
just described, since the collection effi- 
ciency of. the droplets by a moving object 
and the opacity to light or electrical 
signals are functions of the droplet diameter 
spectrum. 

3.   MESURE  DU DIAMETRE   DES 
OOUTTEL1TTES 

3.1    Divert  Inatrtnvntt 

Le diaa^tre median des gouttelettes peut 
etre directeaent nbtenu a 1'aide de quelques- 
uns des instruments Jecrits a la section 
pr£c£dente, puisque le coefficient de capta- 
tion des gouttelettes per un corps en mouve- 
■ent, la transmission lumineuse ou electro- 
magnet ique a travers unbrouillard sont func- 
tions duspectredu diametre des gouttelettes. 
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In the case of the rotating cylinders. 
it is, in fact, as pointed out in Table I, 
an essential pai t of the process of reducing 
the results to lind the meulan droplet dia- 
meter as well as the liquid water content. 
However, this method of measurement means 
making a number of uncertain assumptions 
regarding the droplet size spectrum and 
It Is in general b3tter to obtain direct 
measurements  if possible. 

Ainsi.  cowme  il a t*te dit   dans   le   ta- 
bleau I,   1* Interpr^tation des   resultats 
obtenus par 1'apparel 1 a cylindres toumants 
pen*et d'avoir slmultan^ment  le dlaiwtre 
volumique  median des gouttelettes  et   la 
teneur en eau  liquide.     Cependant.   cette 
interpretation repose sur un certain nombre 
de suppositions concernant  le spectra du 
diametre des gouttelettes et 11 est.    en   ge- 
neral, preferable,  "i possible,   de faire des 
nesures directes. 

This can be done either by photographing 
the individual droplets directly in the 
air stream or by catching them in a con- 
venient medium and photographing them. 

De telles mesures peuvent s'effectuer 
solt en  photographiant  les gouttelettes 
individuellement dans le courant d'alr,  soit 
en les captant d'abord dans un milieu conve- 
nable pour,  ensuite,   les photograph!er. 

3.2     Methods Employed   in Practice 

(a) In Canada26-2' and in U.S.A.30, cameras 
have been developed to photograph indiv- 
idual cloud droplets as the aircraft 
passes through the cloud. A highly special- 
ised viewing mechanism consisting of rota- 
ting prisms and an electric spark illintina- 
tion system is required. The speed of 
rotation of the pris» is adjusted to the 
speed of aircraft so as to obtain a station- 
ary image of the drops relative to the 
camera. One photograph is obtained for 
about 200 feet. Good photographs havfr 
been obtained by this camera, but its 
usefulness is limited due to the careful 
adjustments necessary to synchronise the 
speeds to eliminate bli'rring or streaks 
of droplets and by tne smallness of the 
sample actually in focus. 

3.2    Instruments en Usage 

(a) Des apparsils pour photographier Indi- 
viduellement les gouttelettes d'un brouillard 
que traverse 1*avion ont et4 realises au 
Canada2*«2* et aux Btats-Unis30. Leur me- 
caiiismede prise de vue, tres special, com- 
prend des prisnes tournants et un 4clairage 
par etincelle electrique. La Vitesse de 
rotation du prisme est reglee sur la vitesbe 
de l'Evion de maniere a immobil is.T I'image 
de la gouttelstte sur le film. Une photo- 
graphie peut etre faite tous les 60 metres 
environ. De bons cliches ont pu ainsi etre 
obtenus, uais l'emploi de ce procede est 
limite, et cela pour les raisons suivantes : 
necessity de synchroniser avec soin la rota- 
tion du prisme avec la Vitesse de 1'avion; 
difficultes dans 1'elimination des images de 
gouttelettes se presentant sous forme floue 
ou sous 1'aspect d'une bände; petitnombre de 
gouttelettes r^ellewent au point. 

(b) Among the various methods given to 
measure droplet size only one has so fer 
proved to be of any real practical value : 
this  is the oiled slide  technique3 i'32. 

(b) De toutes lea methodes d^crites pour 
mesurer la grosseur des gouttelettes, une 
seulement s'ert averee jusqu*icl vralment 
pratique : e'es* la methode de la plaque 
coulissante huilee31'32. 
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The  slide  is  prepared  by  smear in*,  a 
snail   drop  of special   oil   with   a strip 
of Perspex  to a thickness of 0.01   in.   on 
it.     The slide   is  then   Inserted   into a 
holder and retracted into a special sampling 
pole.     The pole  is then pushed through a 
hole in the aircraft so that the slide surface 
is vertical   «ind facing forward.     The slide 
is then exposed for a short tine in cloud, 
the pole withdrawn  into the aircraft,   the 
slide removed,   transferred  to the camera, 
focussed and photographed. 

La plaque est prepare« en etalant,   sur 
une bände de   'perspex',   une petite goutte 
d'hulle sp^clale,   de maniere qu'elle cons- 
titue,     sur la plaque,   une couche de 0,25 mm 
d'epeisseur environ.     La plaque est alors 
placee dans une nachol re et amende 1i   1'Inte- 
rieur d'un »At special.     Le mat est sorti de 
l'avion de manl^re que  la plaque soit verti- 
cale,   la face enduite regardant en avant. 
Par un mecanisme convenable et pendant un 
tenps tres court,   la plaque est exposee au 
vent;   les gouttelettes debrouillard,  capt^es 
par la plaque,   p^netrent dans  la couche 
d'huile.  Le mat estensulte rentre;   la plaque 
est  retiree du n&t puis  placee  dans   le 
microscope;   apres mise au point,   les goutte- 
lettes  en  suspension  dans   I'hulle  sont 
photograpulees. 

Se eral designs of sampling poles have 
been tested in flight and in wind tunnels 
in order to ensure that the cloud samples 
are true. Faults arise by: (a) selective 
sampling caused by the separation of water 
drops and airflow approaching the slide and 
(b) by splash or run back of water caught 
on the sampling head and blown across the 
sampling gap in the for« of large drops. 

Plusieurs modeles demats ont^t^ essayes, 
soit en vol. soit en soufflerie, en vue de 
controler la r^gularite de la prise d'^chan- 
tillon. Des erreurs peuvent, en effet, 
s' introduire pour les raisons suivantes: (a) 
variation du coefficient de captation de la 
plaque avec la grosseur des gouttelettes; 
(b) eau captoe par le support de la plaque 
donnant naissance a des eclaboussures et a 
un ruissellement qui peuvent cntrainer la 
formation de grosses gouttes arrlvant sur la 
plaque. 

Figure 20 shows details of a British 
oiled slide sampler head. The slide is 
quickly projected across the short gap 
by a sprang; hence the airflow is nnly 
briefly interrupted and so droplet separa- 
tion can occur; in addition, the water 
caught on the bell-mouths tends to flow 
away from the sampling gap and tests ha^e 
shown that no «ater enters the bell-mouths 
even under the mast severe cloud conditions. 

La figure 20 donne des details d'un 
appareil britannique ; la plaque coulissante 
est dtplacee par un ressort de »anlere a 
passer rapidement devant une ouverture mena- 
gee dans le mat. Ainsi, le courant d'air 
r'est interrompu que durant un court instant 
et la selection des gouttelettes ne saurait 
s'effectuer; de plus, la forme en pavilion 
des extremite's de 1'ouverture perroet d'eviter 
que 1'eau captee par le mat penetre dans 
1*ouverture, etcela meme dans les conditions 
de givrage les plus severes. 

\ 
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Figure 21 shows the oil  slide camera 
which is carried  in the a'rcraff;   it uses 
an P.24  camera ana  is mounted on a table 
using ten antt-vibration mountings.     This 
canera has a magnification of 50 dianeters 
provided  by  the optical  system;   a smaller 
magnification used by other workers di.i not 
achieve SUJII a good definition.    The slide 
is heid horizontally thus eliminating move- 
ment of the oil  and droplets unJer gravity 
during photograph^.    The image ib projected 
on to a ground glass screen by means of a 
movable mirror,   and the whole field of vi^w 
can be focussed. 

La figure 21 »ontre  I'appareil  photo- 
graphique  (P.24)  qui est place dans i'avion; 
11 est monte sur une table a l'aide de dix 
supports antivibracoires;   son grandiss^e;ent 
est de 50,   un grandissement plus  faibxe, 
ufil iso d'ailleurs par d'autres chercheurs, 
ne permettant ^as une definition aussi bonne 
des diainetres do gouttelettes.     La plaque 
est naintenue horizontalement durant  xa 
photographie ce qui evite le roouvement de 
l'hulle et des gouttelettes par 1'action de 
la pesanteur,     L'ime ,e est projetee sur un 
ecran en verre depoll au moyen d'un miroir 
mobile, cequi permet de mettre au point tout 
le champ de I'appareil. 

Prom a series of tests with different 
oils, Golitzine (N.A.E. ) selected Canadian 
Spirax 250 EP oil as the best for cloud 
work. Unfortunately, very little of this 
special oil existed and a search for a 
substitute Is still going on; in the mean- 
while, Dentax 250 + 5% Sue!1 additive 185 
has been suggested. 

Golitzine (N.A.E. ) a trouvt?, apres une 
suite d'essair,, qur- I'huile 'Canadian Spirax 
250 EP' etait la meilleure pour la captation 
des gouttelettes de brouillard. Malheureuse- 
ment, il est difficile de se procurer cette 
huile speciaie et une recherche est en cours 
pour essayer de la remplacer par une autre; 
en attendant le melange 'Dentax 250 ♦ 5* 
Shell additive  185'  a ete' propose. 

Tne performance of this technique is 
influenced by evaporation, coalescence and 
airspeed. These have been examined as 
follows: 

Meme dans les conditions d' inslrumenta- 
tion les meilleures, les resultats peuvent 
etre entaches d'erreur par les phenomenes 
d'evaporation, de coalescence et de deforma- 
tion du film d'huile par la Vitesse de  1'air; 

(i) Evaporation 
This :an be quite rapid in some 

oils. The best oil appears to be 
a non-paraffinlc mineral oil having 
the same density as water. It 
should have a viscosity of around 
5000 centistokes, Lut be fluid down 
to -20oC. The oil should retain 
the droplets, without significant 
change of .size, for at least as 
long as the time it takes from 
sampling to photography. 

(i)  i'l'a/'oraf ion 
La disparition des gouttelettes 

d'eau peut etretres rapide dans cer- 
taines huiles. L'huile, pour &tre 
utilisable, devrait conserver aux 
gouttelettes leurs dimensions, au 
moins pendant le tewps qui s'ecoule 
entre le pr^levement et la photo- 
sraphie. L'huile la meilleure semble 
etre une huile minerale non- 
paraff 1 mque, de meme densite que 
I'eau, d'une viscosite cinematique 
de 5000 centistokes environ et 
conservant sa fluidite jusqu'a 
-20oC. 
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(11) Coalescence 
Droplets  have  been observed   to 

»ove together *rd Join in seme oils. 
In most  oils,   however,   if a very 
large number of droplets enter,  they 
join when impinging on one another. 
Analysis of slide samples taken in a 
uniform spray in a wind tunnel show 
thar up  to 20% coverage  of slide 
area gives no change of droplet 
size  due  to coalescence.     With 
larger coverage  there  is  a slight 
Increase   of size   above   that  of 
experimental error. 

(ii) Coalescence 
Dans   quelques   huiles,   on  a  pu 

observer des iRouvements d'enseir.ble 
de gouttelette.« et une reunion de 
ces gouttelettes.    Cependapt dans la 
plupart des huiles,   les gouttelettes 
fusionnent par chocs mutuels quand 
elles penetrent dans 1'huile en trop 
grande  quantity.     Une analyse des 
echantilions pr^lev^s dansun brouil- 
lard uniforme,  obtenu par pulverisa- 
tion dans une soufflerie,  a montre 
quet   si   les gouttelettes ne recou- 
vrent  que  les  20% de  la  surface 
totale de la plaque,   il n'y a pas de 
variation  de dimensions due a  la 
coalescence.     Au-dela  de cette 
densite de gouttes,   1'accroissement 
des dimensions,   bien  que  l^ger, 
devicnt appreciable. 

(ill) Airspeed 
Successful photographs have been 

taken in flight at speeds up to 
220 knots. Pettit2* has shown that 
at 165 knots there Is fair agreement 
between the oiled slide and the NAE 
droplet caaera. At higher speeds, 
the oil film is influenced by the 
airflow; if the film is thinned 
down then the droplets will break 
up on impact. An extension of the 
camera and oiled slide technique 
to higher speeds would provide 
useful information on this point. 

(iii)  Vitesse de  l'air 
De bonnes photographies ont ete 

obtenues a des vitesses atteignant 
400 km/h. Pettit26 a montre qu'l la 
Vitesse de 300 km/h, les resultats 
donnes par photographic dlrecte, 
d'une part, et par prelevement sur 
plaque huil^e, d'autre part, sont en 
bon accord. Pour de plus grandes 
vitesses, le film d'huile est forte- 
ment aminci et les gouttelettes 
pourraient se briser en rencontrant 
la paroi. II serait utile d'e'tendre, 
au domaine des grandes vitesses, les 
comparaisons des resultats par photo- 
graphle et par captation, pour 
eclalrcir le compurtement des 
gouttelettes rencontrant la lame ä 
ces vitesses elevees. 

(c) The cloud sampling technique has been 
developed to take numerous slides in quick 
succession and the latest technique is a con- 
tinuous sampler under development  in the 
U.S.A. In this method, the sampling oil is 

(c) II a ete possible de realiser un appareil 
de prelevement permettant d'obtenir une 
succession rapide de nombreuses plaques. 
Aux Etats-l'nls, un appareil de prelevement 
continu  est   en  vole  de  realisation37. 
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forced t^r^u^h «.' »TV ieralc tube having a hole 
in »ts side fnr**i d faring Into the nloud; 
the oil  and  air  pressures  are  balanced 
so  that   the   oil   does  not   leak   out   but 
continues on with the cloud droplets  that 
have entered  the  hole   into  it   (Fig.22)- 
Later,   the oil   is   spread  out   flat   over 
glass and photognphed.     The main drawbacks 
to this method appear to be icing troubles 
and the labour  involved  in the analysis 
of the numerous samples that can be taken. 

L'hulle qui doit recuelllir lea gouttelette& 
circule dans un  tub« fin qui präsente  un 
oriflc.   faisant face au vent;  la presslon d? 
I'huile et celle de l'alr sont regimes de 
teile sorte que I'huile ne peut sortir par 
1'orifice «als continue a s'ecoul^r,  apr^s 
s'etre chargee des gouttelettes  qui ont 
frappc  i'orifice   (fig.22).     Plus  loin, 
l'hulle s'etale en couche mince entre deux 
lames de verre etl'on phofographie la couche 
d'huile. 

4.    MEASUREMENT  OF  AIR 
TEMPERATURE 

The measurement of true air temperature 
in  icing conditions   is a matter of con- 
siderable difficulty,  since,  whatever type 
of temperature sensing device is used.   It 
will  itself be subject to kinetic heating, 
to wetting and to icing.     It is therefore 
desirable   to  devise   a  housing  for  the 
thermometer which will   be  non-wetting, 
will not ice up and will  be either insensi- 
tive  to kinetic heating  or at  least  con- 
sistently affected by it. 

This can be done by placing the ther- 
mometer in a clear-air zone (Chapter 1, Sec- 
tion 2.2.3.4) such as shown in Figure 23 
where the airspeed is the same as the flight 
speed,   but where tfiere are no droplets25. 

Another solution consists of mounting 
the thermometer in a housing ventilated 
from the rear so that the water droplets 
are separateo out by momentum (Fig.24); 
the instrument must be calibrated for 
kinetic heating effects in dry air and in 
cloud2*. 

Les prlncipaux inconv^nients de cette 
methode paraissent 8tre les dlfficuit^s 
crepes par legivrage et le travail qu'entraine 
1'analyse des nombreuses photographies qui 
sont tirees. 

4.   MESURE  DE   LA   TEMPERATURE 
DE   L'AIR 

La mesure de la temperature vraie d' u,i 
nuage givrant est tres difficile car, quel 
que soit le dispositif utilise, il se 
trouvera soumis a 1'influence de 1'echauffe- 
ment aerodynamique et d'un d^pot d'eau ou de 
lilace. II est done souhaltable de r^aliser 
un carenege dc I'^l^nent sensible du 
thersometre qui l*enpeche de capter les 
gouttelettes et, par suite, de givrer et qui 
le rende ou insensible a 1'^chauffeaent 
aerodynamique ou affecte demaniere constante 
par cet ^chauffement. 

one solution consiste a placer 1'eleaent 
sensible du themometre, coame le nontre la 
figure 23, en un point d'une zone d'air 
clair (chapitre 1, section 2.2.3.4); c'est- 
a-dlre depourvue de gouttelettes, ou la 
vitesse locale (»st la mem« yue la Vitesse au 
lol»i?t. 

üne autre solution consiste k placer le 
thermometre dans une envsloppe ventliee de 
l'arri^re a 1'avant de sorte qu'en raison de 
leur inertie, les gouttelettes nc p^n^trent 
pas dans cette enveloppe, (fig.24);a cause 
de l'echauffement aerodyioimique, 1' instrument 
doit Itre etalonne a la fois en air clair et 
dans le nuage26. 
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Other  atteapta   have   been  «ade   to 
■easure  true  air  tenperature2r''* but. 
until  now,   temperature measurement   in cloud 
can never be expected to be very accurate 

5.   CALIBRATION  OF   INSTRUMENTS 

In order  to calibrate any  instrument 
accurately,   it  is  necessary to produce a 
range of controlled conditions  including 
the cases  in which the instrument will be 
expected to give a result.     In the field 
of aircraft   icing,   this  is no easy task, 
because of  the intricacy of the variables 
to   be   measured  and   the  wide  range  of 
atmospheric conditions in which they occur. 
Furthermore,   since the  instruments them- 
selves provide the only means of measuring 
the  variables  concerned,   there   is  no 
standard against which they can be assessed. 
However,   it  is possible  to produce  known 
controlled conditions in icing wind tunnels 
on the ground  (see Chapter 4). 

D autres dispositifs oate'te essayes pour 
mesu'-er la temperature vraie de rair77'2* 
maia, juaQu'ici, la mesure de la temperature 
dans nn uuage n'a Jamals pu etre re'alisee 
avec une grande precision. 

5.    ETALÜNNAGE  DES  APPAREILS 

Pour que I'etalonnage d'un appareil soit 
iar,   il convlent de le faire dans un domaine 
oü les conditions peuvent etre soigneusement 
contröl^es et qui comprenne  1'ensemble dec 
situations oü peut se trouver 1'appareil. 

Dans le cas particulier du givrage! le 
Probleme est difficile, ä cause de la com- 
plexite des variables a mesurer et du large 
domaine de conditions atmospheriques dans 
lesquelles elles interviennent : puisque ce 
sont les appereils eux-memes qui mesur^nt les 
variables, il n'existe, en vol, aucune 
reference permettant de controler ces 
apparel Is. Le seul moyen d'etalonnage est 
de placer les instruments dans une soufflerie 
de givrage, oü les conditions sont connues 
et contrölees (volr chapitre 4). 

The next step is to measure, with the 
instruments calibrated in these » 1 :i ' 
tunnels, the effect of changing altitude 
and density with temperature; this can be 
done, by simulating icing conditions in 
flight, by means of airborne water spray 
(see Chapter 5). 

La deuxieme ^tape consiste a etudler 
avec des instruments etaionn^sen soufflerie, 
1*influence de 1'altitude et, par suite, d« 
la masse sp^cifique a une meme temperature; 
ceci peut etre effectu^ par givrage artificiel 
en vol, au moyen de pulverisateurs pneu- 
matiques (volr chapitre 5). 

In parallel, measurements of natural 
icing conditions with the same instruments 
can proceed and, eventually, a unified 
picture should emerge. This work is now 
quite well advanced35'^35. 

Des mesures effectu^es, en paralldle, 
avec Jes memes instruments, dans des condi- 
tions de givrage nalurel, pourraient Even- 
tuell ement condui re a des r^sultats cooplels. 
Ces mesures de comparaison sont sctuellement 
en bonne vole33'^35. 

------ 
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POSITIONING   OF   INSTRUMENTS 
ON   THE  AIRCRAFT 

6.   EMPLACEMENT DES  APPAREILS 
SUR   L'AVION 

Careful  attention must  be paid  to the 
positioning of   the   instruments   on  the 
aircraft.    The approach of the aircraft to a 
uniform cloud of droplets can   influence 
the distiibutlon of the droplets and  the 
liquid water content in the air,  such that, 
near to the skin of the fuselage and wings, 
the concentration varies considerably36. 
It follows therefore that measuring devices 
should be positioned,   as far as possible, 
in regions where the undisturbed conditions 
prevail,   for example,   well  forward  on  the 
fuselage and well clear of the skin. 

L'emplacement des appareils sur I'avion 
doit etre etudle avec grand soln. L'entree 
de 1'avion dans un nuage homogene peut modi- 
fier la distribution des gcuttelettes dans 
I'air, desorte que lespectredesgoutteieti.es 
et la teneur en eau liquide peuvent «Vtre 
grandement perturbts par le  voisinege du 
fuselage ou des alles 3 t II en resulte que 
les appareils de mesure doivent ^tre places, 
autant que possible, dans des regions oü ces 
perturbations n^ se manifestent pas, par 
flxemple, bien avant le fuselage ou aussi 
loin que possible de ia paroi. 
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Pig. 10     Variation of zero of heated cyliHers with ambient temperature and velocity 
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Fig. 14 R.A.E. rotating disc ace-meter
Photogn^ihle de 1* indlcateur de vitesse de 

glvrage a disque tournant du R.A.E. Ref. 20
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V ft 's Liquid-iater Content x ■ ,   in g/m*. 

V ■/« ■ (Tmeur en eau liquide x —--—,  en g/m3) 
76 

Fig.16      Calibration of the R.A.E.   rotating disc  ice-meter 

Etalonnage de l* indlcateur do vitesse de givrage a 
disque toumant du R.A.E. 
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Fig.n Photograph of the R.A.E. cooled nUating disc Ice-meter
Photographic de T <ndlcateur de vitesse de givrage a disque 

toumant refroldi dn R.A.E.
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Liquirl-tntiT rnnrPTt,    In  «. » 
iTweur  <^i  eau   liquide,   en g. »') 

Fig.18  Calibration of the R. A.E. cooied rotating disc icp-meter 

Etalonnage de l'indicateur ih vitesse de givrage R.A.E. a 

disque tournant refroidi 

•MaM t<«p»r«tur». In T 

Fig.19  Temperature and 1iquid-wat^r content relationships, together with limits of 

rotating discs 

Relation entre la temperature et la teneur en ean liquile av^r limites d'emploi 

des indicateurs de vitesse de givrage a disque touruant 
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APPENDIX 

STATISTICAL   INSTRUMENTS   NOW 
EMPLOYED 

APPAREM.S ACTUELLEMENT  UTILISES   POUR 
DliS   MESUHES   STATISTIOUES 

D.  Praser and K,G.  Pettlt* 

i. NAE STATISTICAL ICING 
RECORDER 38     3 » 

1.   APPAREIL ENREGTSTREUR   DE 
GIVRAGE DU N.A.E.^ 39 

1.1    Component  Parts of 
Icing Recorder 

The   Icing recorder consists  of the 
following components: 

(a) Pressure probe   icing detector 
ani pressure switch 

The detector give» a signal as 
soon as icing is encountered, and 
then produces icing signals at a 
rate which is a function of the 
rate-or-catch and of air temperature. 

(b)  Air   thermometer 
This is a standard resistance 

thermometer bulb mounted in an ice- 
tolerant housing, which ie a simple 
modification of a standard housing. 
However, for high-speed aircraft 
a special anti-iced housing must 
be used. 

(C)   Junction  box 
This contains the automatic 

controls for operatin' the recorder, 
and the electronic p»rt of the 
visual rate-of-icing meter. 

1.1     Elements de   I'Appareil 
Enreglstreur de Givrage 

L'appareil est constitute par les ele'ments 
suivants: 

(a) Sonde a orifices 
La sonde donne un signal si tot que 

le givrage commence et fonctionne 
ainsi d'abord comme deteoteur; 
ensulte, eile fournit une succession 
de signaux a un rythme qui est fonc- 
tion du taux de captation et de la 
temperature de Pair, et se cooporte 
comme un indicateur de vitesse de 
givrage. 

(b)  Thcrmometre 
Cest un thermometre a resistance 

placl dans un enveloppe empechant le 
givrage de 1'element sensible; cette 
enveloppe n'est qu'une simple modi- 
fication de 1*enveloppe habituelle. 

(C)  Boite de hranchement 
Elle contient la commande auto- 

matique qui actionne l'appareil 
enregistreur et la partie^lectronique 
de 1'indicateur de vitesse de givrage 
visuel. 

'Li« Temperature iMooraiury, /V./5.C., Canaaa 
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(d) Pilot 's  control 
This has a circuit-breaker switch, 

a coding button to code the flln, 
a test button, an aaber light vhlch 
appears intermittently each time 
an icing signal is given, and a 
green light which appears while 
the recorder Is operating. A 
visual rate-of-icing meter is 
mounted in ehe control box. 

(i) Boite de coamande 
Elle est constlfuec par:  un inter- 

rupteur.  un bouton servant a martitier 
des re'fe'renees sur le fila,   un bou- 
ton pour essal de fonctionnenent,  un 
voynnt lumineut Jaune qul s'eclaire, 
par intermit fences,  a cbaque signal 
de glvrage,  un voyant lunineux vert 
qul reste eclair^ tant    que   I'enre- 
gistreur est en marche.  L* indlcateur 
de vite: .-.e d    givrage visuel  est 
egplement aouti dans la bofte de 
connnüe. 

(e) Heated loop 
An NACA type heated loop can be 

added to record high rates-of-catoh 
or transient liquid water-contents. 

(e) Boucle c häuf fee du N.A.C.A. 
II conviendra de 1'ajouter a 

1*ensemble, si 1'on veut enreglstrer 
des teneurs en eau liquide £lev£es 
ou des variations rapides de ces 
teneurs. 

(f) SFDi recorder 
The SPIM film recorder *akes 

continuous traces of airspeed, 
altitude, temperature, and current 
through the heated loop when this 
is fitted. Binary signals arc used 
for coding, and for signals from 
the icing detector. Time is obtained 
fron an 8-day clock and is Indicated 
on the film. 

(f) Apparei I enregistreur SFDf 
11 enregistre, d' une maniere con- 

tinue, lavltesse del'air, 1'altitude, 
la temperature de I'air et. si la 
boucle chauffee est instance, le 
courant dans cette boucle. Sont 
^galeisent inscrlts sur le film, let 
signaux binalres dereference et ceux 
provenant de la sonde. Le temps, 
fournl par un chronomdtre a hult 
Jours de marche, est inscrit sur le 
film. 

There is a 5-hour supply of film, 
running at about 1 inch per minute. 
The   film  must  be  changed   in   a 
dark-room,   but this is no handicap, 
as the recommended procedure is to 
replace the recorder by a freshly 
loaded one  - a simple operation. 
Later models have a removable film 
magazine. 

Le film, qui se d^roule i la 
vitesse de 2,5 cm/mn, a une dur^e 
de fotiCtionnement de 5 heures. II 
doit £tre cheng^ dans une cbambre 
noire, ce qui n'est pas genant 
puisqu'll est prevu, dans les 
instructions, de remplacer 1'enre- 
gistreur par un autre nouvellement 
charg^, quand le film est termine. 
Cependant, les dernier« asodeles 
d'apparei1 ont un magasin de film 
interchangeable. 
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1.2    Operation uf   th« NAE 
Recorder 

The NAE recorder works as follows; 

1.2    Manoeuvre et  5onc tionnement 
de   I'Appcreil   du N.A.E. 

La  manoeuvre  et  le fonctlonnenent de 
l'apparell du N.A.E.  sont les su^vants: 

(a)      The switch on the control  Is put 
on at  the same time as  the oLher 
cockpit switches,   before starting 
up the engines.    This starts  the 
recorder which then  runs  for one 
and a half minutes.     During this 
tine tne date,   flight number,   etc. 
are coded on  the film by pressing 
the coding button.     If no further 
record appears on the film until 
the next flight number,   this indi- 
cates that a flight has been made 
In which no icing was encountered. 
One fll"» will  record some 200 con- 
secutive non-icing flights. 

(a)      L' interrupteur de  la bofte  de 
conmande est  rerme,   en m^me temps 
que d'autres interrupteurs du poste 
de pi'otage.  avant la mlse en marche 
des moteurs.     Cecl fait demarrer 
I'enregistreur nuitourne pendant 1,5 
minutes;  pendant ce temps,   la date, 
le num^ro du "ol,  etc.  sont inscrits 
sur le  film,   par pression sur  le 
bouton des references.     Si  aucun 
enregistrement ne figure sur le film 
ä  la suite du precedent numero de 
vol. c'est que, dansle vol precedent, 
11  n* > a pas du givrag«?;   un meme 
film peut enregistrer,  environ,   200 
rols ronsecutlfs effectues  sans 
givrage. 

(b) As soon as a signal is received 
from the icing detector, the amber 
light flashes, and the recorder 
starts up, while the green light 
is showing, continuing to run 
until one ana a half minutes have 
elapsed fro« the last icing signal. 

(b) Aussitot qu'un signal est envoye 
par le d^tecteur de givrage, 1c 
voyant Jaune s'allume et l'apparell 
e^registreur d^marre en mime temps 
que s'eclaire le voyant vert; 
I'enregistreur fonctlonne Jusqu'a ce 
que 1,5 minutes SP sclent ecoulees 
depuls le signal de givrage. 

This means that if the icing 
condition is continuous, and the 
rate-of-ic1ng is greater than 
| in./hr or I gm/sq cm/hr (corres- 
ponding to 0.03 gm/cu m of liquid- 
water content at a true airspeed 
of 200 knots), the recorder operates 
continuously, so that the liquid- 
water content can b« derived from 
the icing signals a the film. 

Ainsi, quand leglvrage ne s'inter- 
rompt pas durant un temps super i. .r 
a 1,5 minutes et quand la vitesse de 
deptit de givre eat superieure a 1.25 
cm/h (ce qui correspond alg/ca2.ij 
soit, pour une vitesse de 360 
km/h, a une teneur en eau liquide 
superieure i 0,03 g/m8), I'enregis- 
teur fonctlonne de manlerc continue 
et 1* teneur en eau liquide pent se 
deduire de la frequence des signaux 
sur le film. 
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(c) 

If the icing is Intermittent or the 
rate-if-icing is lower than the fig- 
ure fiven above,   the recorder will 
operate   intermittently  and   the 
absolute liquid-water content cannot 
be derived.     Even when a hot-wire 
loop Is used, it is unlikely that the 
record from this will have sufficient 
magnitude to give a reliable reading 
of liquid-water content at such low 
values. 

While the recorder is operating 
continuously, a quantitative rate- 
of-icing is presented visually. 
When the recorder is operating 
intermittently, the existence of an 
icing condition is indicated only 
by the occasional flashing of the 
amber light on the control box. 

While the green light is on, 
indicating that the recorder is 
running, the aircrew may code the 
film by means of the coding button. 

To meot the requirements of certain 
airlines, the latest NAE recorder 
is completelj automatic, being 
eiiergised by the undercarriage 
switch and having no aircrew con- 
trols or signals. This recorder 
has only four basic components, 
vis: 

(c) 

(i) SPIM recorder 

Si le givrage est  intermittent ou 
si la vitesse de givrage    est   infe'- 
riaure 4 celle indiqu^e ci-depsus, 
1* e.ireg istreur   fonctionnera  de 
maniere  intermittente et la teneur 
en eau  liquide ne pourra pas etre 
obtenue par lecture du film.     M^me 
si   1'on  enregistre  egalement  les 
indications de la boucle chauffee, 
11 est   improbable,   pour d'aussi 
basses teneurs en eau liquide,   que 
1'amplitude des deplacements  solt 
süffisante pour permettre des  lec- 
tures valahles. 

Quand 1'enregistreur fonctionne de 
maniere continue, ori a quantitative- 
ment une Indication visuelle de la 
vitesse de gi?rage. Quand le 
fonctlonneoent de 1'enregistreur est 
intermittent, seule est slgnlfiee 
l'existence du givrage par un 
^clalrement bref da vovant Jauce sur 
lt. holte de coMande. 

Quand le voyant vert est allume', 
et, par consequent, quand 1'apparell 
enregistreur fonctionne, 1'equipage 
peut, au moyen du bouton de refe- 
rences. Inscrlre des tepsres sur le 
film. 

Pour satisfaire les demandes de 
certalnes llgnes airlennes, le der- 
nier enregistreur NAE a iti rendu 
totalement autoaatique par 1'utillsa- 
tIon du bouton de train d' atterrissage 
et en supprl-nani les commandes et 
les signalisatlons destinies a 
1'equipage. Cat enregistreur ne 
coaporte quequatre 4l&wnts de baser 

(U)  Icing detector 

(111) Tenperature probe 

(1) 1'enregistreur SPIN 

(11) le detecteur de givrage 

(Hi) la sonde de temperature 

(iv) Junction box. (iv) la holte de Jonction. 



A heated loop can be added for 
measuring higli rates of catch, and 
visual Indicators and code buttons 
can be plugged In to allo* the 
recorder to be used on test or 
research aircraft. The SFIM recorder 
has been fitted with a daylight- 
loading magazine. 

2.   NACA  PRESSURE TYPE   ICING- 
RATE   METER H 0 

2.1    Component   Plarts  of NACA Meter 

The assembly,  with later ■edification, 
consists of the following components: 

(a)   Ice-collecting unit 
This consists of a pressure probe 

and a step-down transformer. In 
conjunction with the pressure- 
switch in the fila recorder unit, 
the ice-collesting unit produces 
signals at a rate proportional to 
the rate-of-icing. 

(it) Film recorder unit 
nis contains the film recording 

mechanism, airspeed and altitude 
capsules, pressure switch, and 
all the electrical circuits neces- 
sary for transmitting the movements 
to the recordwr. 

The film recorder gives continuous 
traces for altitude, temperature 
and airspeed and a binary algnal 
/row the ice-collecting unit. Time 
is obtained on the basis of a 
constant-speed film drive giving 
about 1 inch per minute, and the 
amount of film is sufficient for 
4 hours of icing encounter. 
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Une boucle rhau/fee peut etre 
ajoutee pour mesurer les Laux de 
captation eleve's; des signalisations 
visuelles et des boutons peuvent 
etre mis en service pour utiliser 
1'enregistreur sur des avions 
d'essai ou de reche re ie. 

he SFIM a ete equlpe d'un magasin 
chargeable en piein jour. 

2.   APPAREIL  ENREGISTREUR   DE 
GIVRACE DU N.A.C.A. 1,0 

2.1    Lea Elements 

L'appareil avec ses derniers perfec- 
tionnements est constitu^ des elements 
suivants: 

(a) Bloc de l'indicateur de 
vites.e de gu rage 

II comprend une sonde a orifices 
et un transforaateur-abaisseur de 
tension. Ce bloc est destin«, par 
1'intermediaire de 1'interrupteur a 
membrane contenu dans un autre bloc, 
a produire des slgnaux a un rythme 
proportlonne1 i la Vitesse de 
glvnc«. 

lb) Bleu  de l'appareil enregistreur 
II contient le mecanisme de mouve- 

ment du film, les capsules servant a 
la mesure de la vitesse et de 
1*altitude, 1' interrupteurft membrane 
lie & l'indicateur de vitesse et 
tous !es circuits electriques 
n^cessaires pour transmettre les 
deplacements ä 1'enregistreur. 

L'enregistrement de 1'altitude, de 
la temperature et de la vites-.ü est 
cootinu. L' indlcateur de vitesse do 
givrage envoie des slgnaux binaires. 
Le temps se repere a partir de la 
vitesse de deroulement du tiin, qui 
est constante et voislne de 2,5 
cm/mn. La provision du film est 
süffisante pour uu fonct.lonneme.it 
continu de 4 heures. 
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(c) Remote   indicating fxmeI 
This has a 'heat' indicating 

light which appears intermittentI> 
each time an icinf, signal is given, 
a 'recorder' liRht which appears 
while the film recorder mechanisn 
is running, a light to indicate 
that the film Is exhausted, and a 
push button tc stop the recorder 
manually when desired. 

(c) fkmneau  tndicateur 
Sui   ce panneau,  «e trouvent :   un 

voyant   'chaleur*   qui s'^claire par 
interaittences.   cheque fois ^ue  la 
sonde envoie un signal:   un voyant 
'enregistreur*   qui eat eclair^ quand 
1'apparel 1 enregistreur fonctionne; 
un voyant qui s'allwe quand le film 
est /-pulse,   et un bouton d'arr^t de 
1' enregistreur si Ton veut supprimer 
1*automaticit^ de son fonctlonnement. 

(d) Anti-iced pitot-static 
The assembly  is  provided  with 

its own heated pitot-static tube. 

2.2    Operation of the MCA 
Icing-Katr Ifeter 

The operation of the NACA icing-rate 
meter is as follows. 

(d) Prise de press ion totale 
et stat ique 

L'appareil conprend egal en en t ses 
propres prises de pression totale et 
statique,   theniiQuement autlglvrees. 

?.2    Ihnoeuvre et Fonctiormenent de 
i'appwreil du N.A.C.A. 

La manoeuvre et  le fonctlonnement de 
l'appareil du N.A.C.A.  sont les suivants: 

(a) The system is switched on at the 
beginning of a flight. It is 
then activated, but does not operate 
till an icing signal is received 
from the ice-collector unit, when 
it starts to record automatically. 

(b) As soon as an icing signal is 
received, the 'heat' indicating 
light flashes, the film recorder 
begins to run, and the recorder 
light appears. The recorder con- 
tinues to run until ten minutes 
after the 'heat' light has cersed 
to indicate the existence of an 
icing condition. The rate at which 
the 'heat' light flashes gives an 
indication of the rate-of-icing 
but a visual rate-of-iclng instru- 
ment can also be supplied. 

(a) Le syst^me est tranche au debut du 
vol. II est ainsi rendu r^ceptif. 
mais 11 ne commence a fonctionner 
qu'au moment ou la soudc a orifices 
givreet. dece fait,  envoie un signal. 

(b) L'envoi du signal de givrage 
s'accompagne de Wclalrement du 
voyant 'chaleur'. de la aise en 
route de 1'enregistreur et de 
l'eclalrement du voyant 'enregistreur.' 
Aprds le signal, 1'enregistreur 
continue i marcher pendant 10 minutes, 
aeme si aucun autre signal n'est 
envoy^. Bien que la frequence des 
eclairements du voyant 'chaleur' 
donne deja une idee sur 1' importance 
du givrage, un indicateur de Vitesse 
de givrage visuel peut Itre egale- 
fourri «wee l'appareil. 

Details of each icing encounter, 
including air temperature readings, 
are entered OP an attached data 
sheet by the aircrew. 

Des details surchaque vol en nuage 
glvrant, y comprls les lectures de 
la temperature atmospherique, sont 
inscrits par 1'equipage, sur un 
registre. 
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CHAPTER      4 

ICING WIM)  TUWEL  TE3TS • ESSAIS  EN  SOUFFLERIE  DE  CIVRAGE 

R. B.   Morrison,   J. A.  NIcholls,  R. E.  Cullen,  H.E.  Stnbb8ft 

1.    INTRODUCVTON 

The choice of a tunnel design for Icing 
studies depends upon the usage It will 
receive. 

Basic research on the fundamentals of 
the Icing phenomenon usually requires modest 
but flexible equipment as compared to air- 
craft component testing which exacts complete 
and elaboiate facilities and instrumentation. 

1.    INTRODUCTION 

LES caracteristlques de la soufflerle de 
givrage que 1'on se propose de construire 
dependent des e'tudes qui doivent y etre 
entreprises. 

Les recherches fondamentales sur le 
phenonene du givrage ne deaandent, d'habi- 
tude, qu' un e'qulpement modeste eels qui 
„ isse se modifier alse'ment; au contraire, 
les essais d'elements d'avions exigent une 
installation et des instruments coopleteuent 
et solgneusement adaptes. 

1.1    Various Typea of  Icing 
Tunnels 

The has ic research type of the equipment 
would engage in small scale studies, involving 
the behaviour of droplets in flow fields, 
their impingement upon various surfaces and 
the removal of the resulting ice formations. 
Work such as this would be difficult to 
separate from the subjects of Cloud Physics. 
Meteorology and Aerosols. 

Development testing immediately places 
a requirement on the minimum siz• of a 
facility which is useful. Engineering data 
for the design of a particular ice removal 
system is the aim of most tests and a tunnel 
capable of simulating icing clouds la 
required. This latter stipulation is 
exceedingly difficult to obtain in a single 
wind tunnel if one considers the range of 
aircraft speeds and meteorological conditions 
encountered. 

1.1    Diverses Categories de Souffleries 
de Givrage 

Le type d'equipement pour les recherche* 
/orufoaentaies devraitcorrespondre aux Etudes 
a echelle reduite, tellesque le coaportement 
des gouttelettes d'eau dans les ecoulements, 
la captation de ces gouttelettes sur les 
parois de formes variees, l'onlevement des 
depots de glace sur de telles parois. II 
paratt difficile dedistlnguer ces recherches 
de celles qui concernont la physique des 
nuages. lamete'crologie. I'ltudedes aerosols. 

Dans le cas d' essais techniques, se pose 
immediatement le Probleme des dimensions 
minimuma a dormer a 1'installation. La plu- 
part des essais reclames par 1'i genieur ont 
pour but d'obtenir des donnees de depart 
pour 1*etab1issement d'unsystems particulier 
de degivrage oud'antigivrage et 11 eat alors 
necessaire dereproduire. dans la soufflerle, 
un nuage givrant naturel. II eat excessive- 
raent difficile, avecune seule soufflerle. de 
reproduire un tel nuage. a 'a fois pour tout 
le domaine des vltesses d'avions et pour 
toutes les conditions meteorologiques rencon- 
trees en vol. 

•Oliversity of Michigan,  U.S.A. 
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If the tunnel Is to operate »fth tra.is- 
omc ve locit let special features must be 
introduced, such as slotted »all.s in the 
test section, through which som-- of the 
flow Is bled off. The design cf such 
features is conplicated by the need to keep 
the equipment free ol Ice. 

1.2    Nature of  Icing Tunnel 
Tests 

In Section 2  of this Chapter,   the 
meteorological  and aerodynamic conditions 
required to simulate aircraft icing encounters 
adequately are considered.    Such considera- 
tions have great bearing on the design of 
the icing tunnel.     However,   one must also 
consider the type and extent of the tests 
to be conducted in the tunnel  in order to 
define  the design criteria completely. 
Accordingly,   it  appears  worthwhile  to 
indicate the tests that are normally desired 
by  the  aircraft  manufacturer,   product 
designer,  and researcher. 

Si la soufflerie doit fonctionner dans 
le dumumr t ran*on tque, des dispositions 
spec^ales doivent etre prises: par exemple, 
les parois de la veine d'experience doivent 
etre munies de fentes, peimttant Is sortie 
d'une partle de l'air qul clrcule dans la 
soufflerie et ces fentes doivent etre 
evidemment antigivrees. 

1.2    Natur« des Essais en 
Souffleries de Givrage 

Les conditions meteorologiques et aero- 
jym.m,tques necessalres pour reprodaire con- 
venablement le givr&ge en vol.  conditions 
examinees a la section 2,   intervienneut de 
maniere fundamental > dans le projet de la 
soufflerie de givrage.    Cependant,  dans un 
tol projet,  on doit tenir compte aussi du 
type et de l'etendue des easais a effectuer 
dans  la soufflerie  et,   de ce  fait,   11 
paratt utile de signaler ceux «• e demandent 
noraaleuent le constructeur d'avion,   le 
projeteur de fabrication,   le chercheur. 

Some of the prime tests are those of 
testing anti-icing and de-icing systems. In 
such tests, a wide rauge of icing conditions 
must be simulated in order to investigate 
the power densities required for a success- 
ful anti-icing system. 

The work load of the ice protection 
device is determined not only by the meteoro- 
logical conditions, but also by the geometry 
of the projecting surfaces of the aircraft. 
Hence, drop trajectory and accretion studies 
are indicated. 

The aerodynamic effects caused by the 
ice formation will be of interest to the 
aerodynamic ist and power-plant engineer. 
Study of these may require that a suitable 
force measuring system be incorporated in 
the tunnel. 

i'yont de premiere importance les essais 
qui concernent le fo net tonne men t des systems 
d'antigivrage et de degivrage. Dans de tels 
essais, une gamme tres etendue de conditions 
de givrage doit etre reproduite en vue de 
rechercher les limite* de puissance que 
necessity reffiracite du Systeme de defense. 

Les conditions de fonctlonnement du 
Systeme de protection sont definies non 
sealement par les donnees meteorologiques 
mats aussi par la geometric de 1'avion, de 
sorte que les etudes de trajectoires de 
gouttelettes et de comfit ions de depot de 
glace sont necesstires. 

Les effets aerodynamiques qu'entrmtne le 
dcpdt de glace sont tnteresaants a connmltre 
et la mesure de ces effets necessite la 
presence d'un dispositif dynamome'trique 
convenable duns 1* e'qulpement de la soufflerie. 

Also, there are the many and varied tests 
concerned with development of instruments 
that can be used accurately under icing 
conditions. 

II reste, enfin, a prevolr les essais, 
nonbreux et varies, des instruments construits 
en vue de fonctionner avec exactitude dans 
les conditions de givrage. 

- 



1.3    Econoav of  Irtttallatioci of 
■n Icing Turviel 

The cost  assoclat-d  »1th  the design, 
construction and operation of wind tunnel 
facilities usually dictates a Unit to the 
number of such specialized facilities which 
can be  tolerated within any country.     It 
would be adrantageou« then to con^erv ,   In 
specialized tunnel designs,  those features 
which will allow the tunnel to be converted 
quickly to conventional use or to some other 
specialized study.    Icing tunnels usually 
possess   „he same requirements  for test 
section  flow as conventional  tunnels, 
imposing,   in addition,  eeveral difficult 
standards peculiar to thin field.    However, 
these requirements do net conflict with 
those of conventional tunnels. 

As can be seen from the brief resume, the 
nature of icing tests may Impose several 
criteria to be considered in the design of 
an icing tunnel. Many times, several of 
these criteria may be neglected. However. 
where all criteria most be met, the ingenuity 
of the designer is taxed and some compromises 
are required. Again, these compromises must 
be made subject to the limitations of the 
accuracy demanded as well as to the economic 
aspects. 

2.   CONDITIONS  TO BE SIMULATED 
IN AN   ICING WIND TUNNEL 

There are large spatial variations in 
clcud properties so that flying aircraft 
encounter rapidly varying icing conditions. 
It should be remembered that the data 
indicated in Chapter 2 represent average 
values in a cloud or system of clouds and 
not the true state of the cloud at any one, 
point at one time. The duplication of the 
transient cloud phenomena in a wind tunnel 
would, however, offer considerable difficulty 
and it is questionable if any important 
advantar would be obtained by such trans- 
ient tests. 

1.3    Economt« H«   {'Installation 
d'une Soufflerie de Givrage 

Le  prlx  qu'entra!nent le projet.   la 
construction et lami&e en oeuvre des instal- 
lations de souffleries.   fixe habitue1lernent 
une   limite  au  nonbre  des  souffleries 
specialisees qui peuvent etre  envlsagees 
dans un pays.     II pourrait etre,   des lors, 
avantageux   de  prevoir  des  souffleries 
specialisees pouvant etre rapidemr t trans- 
formees en une soufflerie permett-nt soit 
les essais aerodynamiques habituels,  soit 
d'autres essais specialises.  Les souffleries 
de givrage demandent,     dans la veine d'expe- 
rience, les  mernes   installations   que   les 
souffleries classiques et, en outre,  quelques 
dispositifs propres, particulierement diffi- 
clles a re'aliser.    Cependant,  ces derniers 
dispositifs ne geneut pratiquement pas 
1'utilisation de  la soufflerie pour les 
etudes aerodynamiques habituelles. 

Comme le montre ce bref aperfu, la nature 
des essais de givrage impose plusieurs 
obligations qui doivent etre prises en con- 
sideration dans le projet d'une soufflerie 
de givrage. Souvent, on pent s'affranchir 
de certcines de ces obligations mais, si 
1'on veut tenir compte de 1'ensemble, le 
talent du projeteur est mis a contribution 
pour Justlfier certains compromis qui sont 
en relation avec 1'exactitude des resnltats 
a obtenlr et les aspects economlques du 
Probleme. 

2.   CONDITIONS DE GIVRAGE A 
REPRODUIRE EN  SOUFFLERIE 

II convient de rappeler que les carac- 
teristiques des nuages, indiqueesau chapltre 
2, sont des valeurs moyenues dans le tenips 
et dans l'espace et qu'en particuller, les 
conditions de givrage auxquelles se trouve 
soumls un avion en vol variant rapidement. 
II aerait difficile de reproduire, en souf- 
flerie, les variations des conditions nua- 
geuaes et la question se pose de savolr si UP 

avutage important resulterait dela realisa- 
tion de ces essais en regime transitoire. 
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The specifIcatlü/i of conditions which 
an Icing tunnel shall be capable of simu- 
lating Is r. astter of Judgeaent based on 
available Inforaatlon about icing conditions 
(see Chapter 2). 

Les donalnes des conditions a raallser 
dans une soufflerle de glvrage dolrent etre 
apprecie's d'apres les informatio.is obtenues 
dans la prospectlon en vol dont 11 a ete' 
parle au chapitre 2. 

2.1    Speed 

federn aircraft represent a speed range 
from the very lov of the helicopter to 
supersonic for a fighter. Excess speeds are 
or will be encountered for the case of 
pilotless aircraft or aissiles. 

Aerodynamic heating will, however, as 
was stated in Chapter 1. eliminate the icing 
problem at and above some supersonic speed 
and substitute another problem of erosion; 
this problem may become acute for the case 
of re-entry of a high-speed ballistic type 
vehicle. 

As flight speeds approach sonic, the 
problems associated with icing studies 
increase ir. difficulty. Extreme cowplications 
in tunnel testa are encountered in the 
transonic range because of the acceleration 
and expansion of the air in the convergent 
section of the tunnel prior to the test 
section. Design of icing tunnel facilities 
above speeJa of about 400 m.p.h. should 
. -vtive careful consideration and planning 
(see Section 4.2). Modified standard pro- 
cedures of tunnel design can be used up to 
these speeds. 

2.1     Vitesse 

La Vitesse des avions modernes varie 
depuis celle,  tres hasse,  de I'helicoptere, 
Jusqu'a celle du chasseur.    Des vitesses 
encore plus elevees se rencontrent,  on se 
rencuntreror.c, pour des eng Ins ou des avions 
sans pilote.    Cependant.  cocme on I'a vu au 
chapitre 1, a partir d'une certalne Vitesse, 
voisine de lacelerlte du son, 1'echauffeaent 
aeiodynamlque elimine le Probleme du glvrage; 
il intervient alors un Probleme d'erosion, 
particuliereoent important dans le cas d'un 
engin balislique de grande vitesse. 

Quand la vitesse de vol approche de la 
celerlte du son, let. problemes que pose 
retude du glvrage croissant en difflculte. 
A cause de 1'acceleration et de la detente 
de I'air daas le convergent de la soufflerle 
qui precede la reine d'experience, des com' 
plications enormes interviennent pour dej 
essais daita ledomaine transonique. On projet 
d'installation de soufflerle de givrage 
fonctlonnant a une vitesse supericure a 
environs 200 m/a noceasiteralt une etude 
preliainaire tres soignee (voir section 4.2), 
taadis que, Jusqu'a cette vitesse, les pro- 
cedes habitue Is de construct ton des souf- 
flerles conviandraient, moyennant quelquea 
modifications. 

2.2 Temperature 

A large number of severe icing conditions 
are encountered in the range of temperatures 
betweeu 0^ and -20oC with few below -250C 
(see Chapter 1). A practical range of 
working temperatures for an icin« tunnel 
appears to be from -30oC to oPc. 

2.2    Temperature 

Cast entre O^c et -20^C que, generale- 
ment, ae sltuent les conditions da glvrage 
les plus severea (voir chapitre 1). Pour 
une soufflerle de glvrage, il semble que les 
licites pratiques de la temperature d'emploi 
doivent etre -30^ et 0oC. 



2.3    Liquid liter Content 2.J    T*Mur en Eau f-iquidc 

Up to 3 gm/cu m of liquid water content 
should be available In Icing tunnels to 
permit tests of a b'ilc nature or to allow 
for usual conditions in testing ice protec- 
tion systene. Liquid water contents under 1 
gm/cu ■ »111 however be most used (see 
Chapter 1). 

2.4    Droplet Sixe and 
Sise Diitribution 

For basic research purposes., a flow 
containing droplets of a single sis« would 
be desirable. However, since convenient 
techniques for producing large numbers of 
droplets of a single size are not known, it 
is necessary to specify the drop size in 
terms of an average diameter, that is the 
volume median diameter (see Chapter 1). A 
volume median diameter range between 10 
microns and 40 microns Includes nearly all 
icing conditions sod should bea satisfactory 
specification for the capabilitiea of an 
icing tunnel. The »ize distribution of the 
droplets should be reasonably slrilar to 
those found in natural clouds (sec Chapter 1). 

Pour permettre des experiences de carac- 
tere fondamental ou pour pousser lea essais 
des systemes de defense jusqu'i des condi- 
tions extremes    II serait bon que la teneur 
en eau liquide d'un nuage pulsse attelndre, 
en soufflerle de glvrage, 3 grammes par metre 
cube.    Cependant,   les teneurs en eau liouide 
inferleurea a 1 graooe par metre cube ^eront 
les plus utilisees (voir chapitre 1). 

2.4   Pianetre dea Gouttelettes et 
Loi de Distribution dea Diaoetres 

Pour des recherches a caractire fonda- 
mental, 11 serait desirable d'avoir un nuage 
forme de gouttelettes de mime dlam^tre 
(nuage uniforme). Cependant. 11 n'exists 
pas de technique permettant d'obtenir un 
tres grand nombre de gouttelettes de mime 
diametre et 1'on est ramene' k caracte'ri&cr 
les dimensions des gouttelettes par un 
diametre moyen qul est le diametre volbiiique 
median (chapitre 1). 

Les nuages givrants ont a peu pres toua 
das diametraa volomiquea medians compris 
entrc 10 et 40 microns et 11 y aurait tout 
lien de ae montrer •atlatait si les instal- 
lations de glvrage artificiel peraeUuient 
de faire varier le diametre median dans cat 
Intervalle. En outre, la courbe de distribu- 
tion des dlametres de*rait convenaM ement 
s'approcher de celle que 1'on trouve dans 
les nuages nature)s (chapitre 1). 

3.5     Ice Particle« 

ander certain conditions, the supercooled 
droplets in an icing tunnel freeze to ice 
particles. The conditions and relation- 
ships governing the formation and gro-f.h of 
the ice are quite complicated. 

3.5   Criataua de Glace 

Dans certalnes conditions, les goutte- 
lettes d'eau surfondue peuvent. dans une 
soufflorie de glvrage, se congeler. Le 
secanisme regissant la formatiou et la 
crolssance des cristaux de glace «at tree 
conpliqu^. 
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Since even a fe» Ice particles Influence 
the results of Icing tests, they should 
ordinarily be avoided in siaulation. If 
they cannot be controlled, or tf they are 
required for the test, a determination of 
the fraction of xce particles nust be made 
to evaluate the resultß properly. 

3.   DESIGN  CONSIDERATIONS   FOR 
AN   ICING  WIND TUNNEL 

Design considerations for an Icing 
wind tunnel nust include all of those 
conmonly net in conventional tunnels in 
addition to those arising from the meteoro- 
logical aspects. Among the former require- 
ments are those of uniform flow, low 
turbulence level, approximate performance 
ranges, and, of course, Inexpensive design 
and operation. Superimposed on these are 
those factors that must be controlled in 
order to simulate correctly the icing 
condition.   This phase is discussed elsewhere. 

Pulaque  lea  resultats des  easais de 
givnge sont  tnf I'l^ncea par la priaence des 
crlstaux,   sue   si ceux-ci  aont en  faible 
proportion,   11 serait habituellenent neces- 
saire d'empecher  leur  formation dans  la 
soufflerie.    S'11 est impossible d'empecher 
cette formation ou si la presence de crlstaux 
est Jugee utile pour certains essais,   la 
determination   de   la  fraction  congele'e 
s' impose pour une interpretetion correcte 
des resultats. 

3.   CONSTITUTION  D'UNE  SOUFFLERIE 
DE  GIVRAGE 

Une soufflerie de givrage doit satis- 
falre, d'abord aux diverses conditions que 
1'on Impose aux soufflerie? classioues : 
ecoul^ment uniforme dans la veine d'expe- 
rlence,turbulence faible dans cette velne, 
domaine de vitesses convenab .set, naturelle- 
ment, projet et construction aussipeu couteux 
que possible. En outre, la soufflerie de 
givrage doit pouvoir reproriuire et control er 
les conditions meteorologiques de givrage. 

Ordinarily, an icing tunnel includes a 
settling chamber, water sprays, entrance 
nozzle, tist section, diffuser, power 
section, refrigeration equipment, and return 
ducting in the case of a closed return 
tunnel. The presence of a supercooled 
cloud imposes certain complications on 
these components, and it is proposed t-j 
discuss these problems individually. 

Hahltiellement. une soufflerie de givrage 
comprend une chambre Je tranquillisation. 
des pulverlsateurs d'eau. un collecteur. une 
velne d'experience, un diffuseur, un organs 
moteur, un dispositif de refrigeration et 
une canalisation de retour dans le caa d'une 
soufflerie u retour. La presence d* in nuage 
d'cau surfondue entralne certaines co^)llca- 
tions dans la realisation des diverses 
parties de la soufflerie et nous allons 
examiner IndlviduellfeGient les problemes 
particuliers qui se posent. 

3.1    Settling Chamber 

A settling chamber provides a low velo- 
city region In the wind tunnel before the 
flow is accelerated to the velocity of the 
test section, thus reducing the turbulence 
in the test section, and the greater the 
contraction,   the  lower  the  turbulence. 

3.1    Chanbre de Tranquil1isation 

Avant d'etre accelere Jusqu'a attoindre 
la vltesse de la veine d'essai, le courant 
a, dans la chambre de tranquillisation, une 
faible vltesse; plus grande sera la contrac- 
tion, c'est-a-dlre le rapport entre les aires 
dc^ sections droitfa de la chamore de tran- 
quillisation et de la veine d'essai, plus 
faible sera la turbulence dans  la veine. 
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The screen« or bonrycomb» that are fre- 
quently Inattlled in the settiinic chuibers 
of ordinary tunnels cannot be used <n an 
icing tunnel because they collect Ice. 
Therefore, tne suppression of turbulence in 
an icinf tunnel depends on a birh concentra- 
tion ratio between the areas of the settling 
chanber and the test section*. 

Les trllles ou lea nlds d*abeilles qul sont 
frequeaaent  instal1 -s dans les chaabres de 
tranqullllsation des eouffleries classiques, 
ne  peuvent  plus etre  utilise'»  dans   dne 
soufflcrie de glvrage car 11s se recouvrent 
de glvi^.    Alnsl.   le niveau de turbulence 
dans une soufflerle de glvrage ne pent etre 
abaisse que par la contraction,   qul devra 
etre aussl grande que possible9. 

The settling chamber is aiso an Ideal 
place to Introduce the water droplets since 
they will then have more tine to cool and 
becose uniformly distributed in the air 
stretin. Purthernore, the apparatus for 
producing the spray will crente least 
turbulence In the test section if it is 
placed here. 

3.2    Droplet Production Equipment 

A suitable droplet distribution of 
supercooled water is vital to the success 
of any icin«r studies and much effort has 
been exi^naed to obtain it, with varying 
degrees of success. 

The usual techniques used in drop pro- 
duction invoxve the formation of a liquid 
water sheet and a means for the breaking 
up of the sheet into droplets. The size 
of drops obtained by this method is a 
function of many variablen and to attain 
experimentally a desired distribution of 
drop size is a difficult task. 

La chambre de tranqullllsation est la 
place de choix pour 1'introduction des 
gouttelettes d'eau dans le courant d'air 
pulsqu'elles auront, a partir de cette 
chambre, plus de temps pour se refroidlr et 
pour se distribuer unlformement. Bn outre, 
le dispositlf de pulverisation, s'11 est 
place dans la chambre, cre'era une molndre 
turbulence dans la velne que s'll etalt 
gltue plus en aval. 

3.2    Diapositif dc Pulverisation 

Le dispositlf de pulverisation dolt per- 
mettre d*avoir une loi de distribution dss 
dlametres des gouttelettes aussl voisine que 
possible de celle qul existe dans les nuages 
nature]«. Un gros effort, plus ou moins 
couronne de succes,  a ete fait dans ce but. 

Les techn.quef uabituelles pour I'obten- 
tlon de gouttes consistent a former une nappe 
liquide mince et a la briser pour la reduire 
en gouttelettes. Les dimensions des gouttes 
alnsl produites dependent de plusieurs 
variables et obtenir la loi Je distribution 
souhaitee est toujours une lache difficile. 

Although high pressure solid injection 
nozzles, whirling disk atomizers, vibrating 
capillaries, and other means of producing 
drops have specialized application in 
icing studies, gas-atonizating »pray nozzles 
have received the most attention as a means 
toward making artificial clouds. This type 
rl nozzle usually utilizes a high velocity 

• stream to break up the liquid Into fine 
drops. Droplet size distributions obtained 
from these nozzles can be made to approximate 
those of a cloud quite closely. 

Divers precedes, tels que 1'utilisation 
de pulverisateurs homogenes a forte pression. 
de disques toumants munis de couteaux. de 
capillaircs maintenus en vibration, ont pu 
servir a des etudes spec lales de glvrage; 
cependant, ce sont les pulver\sate\irs pneu- 
matiquss, utllisant un courant d'alr a grande 
vltesse pour reduire Tea", en fines goutte- 
lettes. qul sont utilisis en soufflerle de 
glvrage; on peut, a l'alde de ces pulve'risa- 
teurs, arriverase rapprocher trss sensible- 
ment de la loi de distribution en dlametres 
qul existe dans les nuages naturels. 
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The desifp of air atoalzatlcn nozzles 
Is an if* and auch trial and error Is 
employed before a suitable spray Is obtained. 
The air blast nay be looked at as a miniature 
supersonic nozzle where the a^r Is expanded 
from feed pressure to atmospheric pressure 
«1th the ensuing velocity Increase and 
the static teniperature drop. 

La realisation de pulverlsateurs pneu- 
«latiques convenables a comporte n/cessalre- 
nent unc succession de tentatlves peraettant 
flnalement d'obt^nlr le nellleur dessln.    Oe 
toute nanlere,   le pulverlsateur se pre'seute 
comw* une tuyere supersonlque en miniature 
dans laquelle l'alr,  de'tendu de la presslon 
generatrice a la presslon atmoyphe'rlaue, 
volt sa vitesse augmenter et sa temperature 
dialnuer. 

Care should be exercised to avoid 
static temperatures below -400C where 
spontaneous ice nuclei are formed. To 
prevent this situation the atomizing air 
or the water or both are usually heated 
prior to entry into nozzles. Further 
Information about gas-atomizing nozzles Is 
given In References 1 to 8. 

In the design of the spray array, the 
number of nozzles may be decided by the 
spray coverage provided by a single nozzle 
at the maximum tunnel velocity. Each 
spray nozzle must be capable of passing 
sufficient water to satisfy liquid water 
content requirements. Some wator may 
evaporate in the tunnel nozzle but this 
quantity will be small compared to the 
design maximum liquid water content and in 
general can be neglected from a design 
standpoint. 

Des dispositions doivent etreprises pour 
eviter que la tempe'reture des   gouttelettes 
foreiees ne solt pas trope besse : enparticu- 
ller. audessous de -40ÜC, on auralt formation 
spontane'e de germes cristalllns dans  les 
gouttelettes.    Pour enpecher toute congela- 
tion, onchauffe habitue 1 lernent l'eauou 1'air 
ou les deux avant leur entree dans le pulverl- 
sateur.      Des details plus coaplets sur les 
pulve'risateurs pneumatiques se trouvent 
donne's dans les references 1 a 8. 

Le nombre d'elemerts de If. battene de 
pulverisateurs doit ^tre choisl d'apres 
I'aire balayee, a la Vitesse maximum de la 
soufflerle. par le nuage prodult par un seul 
element. En outre, chaque pulverlsateur 
dolt pouvoir tiebiter une quantite d'eau 
süffisante pour satisfsire aux exlgcitces de 
la teneur en eau du nuage. Un peu d'eau est 
evaporee dans lecillecteur de la soufflerle, 
■als cette quantite'. petite par rapport a Is 
teneur maximum prerue, peut en general $tre 
negligee. 

Another method of droplet manufacture 
Integrally connected with the refrigeration 
system and which appears promising is the 
expansion of air saturated with water vapour. 
This is the process by which natural clouds 
are formed and, If the process could be 
duplicated, the resulting droplets should 
closely resemble those of natural clouds. 
The processes in clouds, however, are 
quite leisurely compared to those that 
could be obtained in a test facility, and 
it remains to be shown that the method is 
feasible. This technique is discussed 
further under refrigeration equipment. 

Une autre methode de production du nuage, 
entierement lieeauprocedc'de refrige'ration, 
est plelne d'interet : e'est la detente de 
l'air sature de vupeur d'eau. Cette methode 
copie le mecanlsme suivant lequel les nuages 
naturels se forment le plus souvent et, si 
ce mecanlsme e'ait exactement iiite, les 
gouttelettes formees ressembleraient beau- 
coup a celles des nuages naturels. II reste 
a montrer que la methode est utijisable, la 
detente que I'on peut reallnev dans une 
soufflerle ne pouvant reprodnire les evolu- 
tions atmosphe'riques. Cette technique te 
production des nuages est discutee plus lo n 
a propos des installations de refrige'ratioi . 
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J.J     Inlft  NotMle 3.3 Collvctrur 

The Inlet nozzle serves  to accelerate 
the air and entrained water droplet  to 
the velocity of  the  test section.     The 
inlet design can  seriously affect   the 

distribution of drops in the test section, 
for the transverse force on drops following 
a curved streamline can result in a centri- 
fugal acceleration on the  larger drops 
toward the center of the stream,   thereby 
upsetting the uniformity of drop distribu- 
tion across the tunnel. 

Le collecteur sert a falre passer I'tlr 
charge de gouttelettes d'eau de la vltesse 
dans la chaaibre a la Vitesse dans la veine. 
La form* de ce collecteur pent affecter 
serleusenent la repartition des gouttelettes 
dans la velne,   car I'acce'le'ration trans- 
versale des gouttelettes,   qul existe quand 
les llgnes de courant sont courbes,  provoque 
une centi'ifugation des gouttelettes vers 
I'axe du courant,  et d'autant plus que les 
gouttelettes sont plus grosses. 

A number of  inlet shapes have been 
evaluated based on this centrifugal action 
by comparing the displacement of a droplet 
from its original air streamline as the 
droplet and air are accelerated Into the 
tunnel10.    In such an analysis,   the droplet 
is assumed to have the same speed as the 
streamline nearest  the wall  and  to obey 
Stokes'   law.     These  calculations of the 
lateral displacement of a droplet will 
be on the ccnser"atlve side,  as the radius 
of curvsture of the drop path  is always 
greater than that used in the calculations. 
An in conventional tunnels,  a shape giving 
constant acceleration along the axis seems 
to be satisfactory,  wherein the length is 
adjusted so as to give reasonable accelera- 
tions with consideration also of the effects 
of wall friction and boundary layer grrvth. 

The radial acceleration present on a 30 
micron-drop traversing such a constant 
axial acceleration inlet is shown in Figure 
1. In this case, the lest section was 
one foot square, the length of the inlet 
section, 9 ft, and the test section velocity. 
300 ft/sec. The co-ordinates of this 
nozzle are shown in Figure 2. Under the 
above conditions it is calculated that a 
30 micron-drop would be displaced 0.08 in. 
by the time it reaches the test section. 

Diverses formes de collecteurs ort ete 
comparees en etudiant, pour chacune d'elles, 
I'ecartement.   k partlr de  la  ligne de 
courant origine, de la gouttelette entrainee 
dans la soufflerle10.    Dans cette etude,   on 
suppose que les vitesses de l'air et de la 
gouttelette,   bien  que n'ayant  nas meme 
direction,  ont meme module et que le mouve- 
ment relatif de la gouttelette par rapport a 
l'air ohelt k la loi de Stokes;   dans ces 
conditions,   le calcul conduit a un deplace- 
ment lateral de la gouttelette   inf^rieur au 
deplacement reel.    La forme de collecteur 
utilisee dans les souffleries classiques et 
conduisant a une aocele'ration constante le 
long de Taxe semble etre satlsfaisante,  sa 
longueur etant choisie de teile sorte que, 
tout en conservant une acceleVation axiale 
ralsonnable, leseffets dus au frottement sur 
la paroi et a I'epaississement de la couche- 
liisite ne soient pas genants. 

Le resultat du calcul est donne pour un 
collecteur a acceleVation axiale constante 
de 270 cm de longueur et conduisant a une 
velne d'eatMl de 9,3dm2 ou la vltesse est de 
90 m/s (fig.2). L'acceleVation radiale d'une 
gouttelette de 30 clcrons lors du parcours 
du collecteur est donnee sur la figure 1: le 
deplacement lateral d'une teile goutte 
serait de 2 am durant ce parcours. 

3.4    Te«t Section 

The nature of the tests determines the 
shape and characteristic, of the test section. 

3.4    Veine d'Etaai 

La nature des efsals determine la forme 
et les caiacterlstiques de la veine   d'essai. 
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Althougfa circular sections arc «trorvjer. 
• square or rertangular cross section Is 
probably the aost flexible as It provides 
ease of aountlng for two diaAnsiooal aodels. 
fass advantages for optical studies, and 
is the least expensive. Where the aajority 
of tests are to be on propellers or bodies 
of revolution, it would be advantageous to 
use circular or octagonal sections. 

Bien qu'une section circulaire ait  une 
resistance a la de'fomitloo plus grande,  une 
•action carree ou rectaugulaire pre'sente de 
noabreux avantages :   far 1 lite de montage de 
Modeles enecouleaent bidiaensionnel;   instal- 
lations  de  visualisation  optlque plus 
simples;  prix aulndre.    Toutefois,  si les 
essais portent en aajorite sur des helices 
ou des corps de revolution,    il seralt avan- 
tageux d'avoir une section circulaire ou 
ootogonale. 

The  icing cloud in the test section 
ieposes certain additional requirements. 
All protuberances should be ant 1-iced.    Test 
section windows can fog or ice and it is 
desirable,   if not always essential,   to 
provide for heated windows such as those 
having an electrically conductive trans- 
parent fill.     Icing tests also require 
additional power leads or ducting to the 
model for purposes of de-icing or anti-icing. 
Instruaentation problews are complex  in 
as mach as Masureaenta of the aeteorological 
conditions are required in addition to the 
usual  aerodynamic   information.     These 
measurements would include those of tewpera- 
f lire,  pressure, liquid water content, and drop 
sice distribution.     All  the instruments 
must be protected frae icing. 

3.5    Riwer Section 

Usually the power section utilizes a 
fan which is placed in a low velocity 
section downstream of the test section. 
If the tunnel has a closed return, stralgbt- 
eners may be required to take out the 
rotation induced in the flow by the fan. 
Both fan and straigLteners may have to be 
protected against icing. There is also 
the danger that pieces of ice will be shed 
from the model under test and impinge on 
the fan and straigbteners. Screens can be 
inserted to protect against such occurrences, 
but they may ice up. 

La presence d' un nuage givrant dans la 
veins d'essai impose certaines obligations 
Mupplementaires :   toute protube'rance doit 
etre antigivr^e;   il est souhaitable,  bien 
que pas toujours essentiel,   que les parois 
transparentem soient chauffees.  par exeaple 
a I'aide d'un film transparent cenducteur, 
parcouru par un courant electriaue,  et eela 
afin d'eviter le depot de buee oj de givre. 
Les esscis de givrage necessitent aussl 
1* installation de conducteurs electriques ou 
de canalisations arrlvant a la aaquette a 
degivrer ou a antigiirrer.    Les problemes 
d' instrumentation sont complexes puisque des 
mesures de conditions aetuorologiques 
s'ajoutent mux mesures aerodynaaiques   habi- 
tuelles: ainsi devra-t-on mesurer la tempera- 
ture,  la presslon.  la teneur en eau liquide, 
le diametre des goattes.    Touc lern instru- 
ments devront etre protegee du givrage. 

3.5    Organe Moteur 

Habituellement le courant d'air dans la 
buse est provoque par un ventilateur place 
dans une region de basse vltesse. a 1'aval 
de la veine d'essai. Si la soufflerie est a 
retour, des auboges redresseurs sont neces- 
saires pour eliainer la rotation provoquee 
dans recoulemrnt par le ventllateur, et les 
redresseurs doivent etre proteges du givrage. 
Des morceaux de glace peuvent se detacher de 
la maquette essayee et venir frapper le 
ventllateur et les redresseurs: des grillages, 
places avant le ventllateur, peuvent arreter 
les gros morceaux, mais ces grillages ont 
egalement 1'Inconvenient de givrer. 
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I 
The  tun..el  can also be powered  by an 

ejector and this has  some advantages   in 
icing work.     A schematic drawing of an 
induced flow tunnel   is shown  in Figure 3. 
In such a configuration,   a driving Jet  is 
used to Induce the naln flow througn the 
tunnel.     Utilizing ejector slots on  the 
wall,   as shown,  eliminates any obstructions 
in the icing stream and Is a great advantage. 
Ordinarily,   the  driver   fluid   Is  well 
above freezing,   which prevents  ice forma- 
tion on the downstream tunnel components. 
In case of a return type tunnel,  an amount 
of air equal  to the driver flow rate is 
bled off atsome point In the cycle.   Increased 
refrigeration capacity   Is  required   to 
handle the heat  load of the driver.     The 
main disadvantage of the induction systems 
Is the lower efficiency compared with ^ore 
conventional means,  but in many applications 
this consideration must be of secondary 
importance. 

3.6    Diffuser 

The diffuser presents no special diffi- 
culties in an Icing wind tunnel, ana should 
be designed in the same way as the diffuser 
in an ordinary tunnel. 

3.7 Refrigeration 

There are many refrigeration cycles 
that may be utilized In an icing «Ind 
tunnel facility and the choice depends 
upon many factors such as the services and 
equipment available at the site. 

La soufflerle peut aussi etre actionnee 
par UP ejecteur et ceci presente des avan- 
tages dans les etudes de givrage.     Un schema 
de sou'flerie a induction est renresente' sur 
la figure 3'   une ejection d'air comprime a 
travers des fentes prevues dans  la paroi, 
provoque le courant d'air principal dans la 
soufflerie.     Le grand avantage de ce dls- 
pooitif est d'eviter la presence de tout 
obstacle dans le courant de nuage givrant. 
Ordinal resent,   le fluide  Injecte' est tr^s 
au-dessus do zero degre,   de sorte que  la 
glace ne peut se former sur les elements de 
la soufflerle situes en aval de 1*ejecteur. 
Dans le cas d'un tunnel a retour,   un debit 
d'air egai a celui qui est injecte se trouve 
refoule a I'exterieur en une section conve- 
nable du circuit.    Un accroissement de puis- 
sance frigorlf ique est necessalre pour com- 
penser l'apport de chaleur par 1'air injecte 
puis  refoule au cours  d'un cycle.     Le 
principal Inconvenient dusysteme a induction 
est son rendement,   Inferieur a celui des 
»ouffleries plus classiques,   mais,   dans 
beaucoup d'applications, cette consideration 
peut etre d*Importance secondalrs. 

3.6    Ditfuseui 

La realisation d'un dlffuseur d'une 
soufflerie de givrage ne presente pas de 
dlfficultes partlculleres, on le conatruira 
comme pour une soufflerle ordinaire. 

3.7    RefroidiaaeoMnt 

Plusleurs cycles de refroidissement peu- 
vent etre utilises dans une Installation de 
soufflerie de givrage et le cholx depend de 
plusleurs facteurs. en particulier des 
pcaslbiliu's au lieu d'etablissement. 

(a) To stuay the case of a closed return 
tunnel; consider, on theraodynamlc diagrams, 
the possible refrigeration cycles that could 
be used. Figures 4 and 5 are temperature- 
entropy and pressure-volume diagrams 
illustrating the possible processes by which 
air can be cooled. 

(a) Considerons, su.- les diagrames thermo- 
dynaaiques, les cycles de refroidissement 
d'air qui pourralent etre utilises dans le 
caa d*un tunnel o retour. La figure 4 est 
le diagramme temperature-entropie; la 
figure 5,   le diagramme pression-volume. 
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The most  obvious  octh   Is   that  of 
direct   cooling  of   the  air  at  cons tan t 
pressure by s low temperature source (path 
A to B).  This rould involye a heat-exchanger 
supplied by a cold rapor or liquid such as 
by standard freon gas compression refrigera- 
tion.      The cost of the  refrigeration- 
equipment  is,   in  this case,   quite  large. 
The freon cooling coils will  frost if the 
air entering these coils Is humid and such 
frost particles could serve as nr?lel which 
could cause freeze-out of the supercooled 
droplets. 

Another possible cycle is  the direct 
isentropic  expans ion  of atmospher ic  air 
(path A to Et to a sub-ataospheric pressure. 
After the test section, the air is compressed 
back to atmospheric pressure.    This process 
elim4nates the need of a heat  exchanger 
and the power requirements are minimized 
because the weight flow of air  is small 
at these reduced pressures.     The system 
has ehe disadvantage of producing a low 
density alrstream which does not duplicate 
actual  atmospheric icin^ conditions.    The 
entire tunnel system is  under vacuum con- 
ditions during operation and the structural 
problems associated with the construction of 
such a tunnel would be large. 

The cycle represented by path ACDB. with 
refrigeration of compressed air, seems to 
offer much promise as a means of air cycle 
refrigeration. Air is compressed isentroplc- 
ally from A to C; heat is rejected from C 
tc D; air is expanded iseatroplcally from D 
to B. (TA - TB) represents the temperature 
reduction obtained from the process. Com- 
pression inefficiencies would require a 
higher compression power to obtain a given 
pressure rise giving a higher compressed air 
temperature (pc it C). This higher com- 
pression temperature would reflect in 
a higher required heat transfer in order 
to obtain temperature TD. Ineffici- 
encies of the turbine expansion would 
yield a higher expandeu air tempera- 
ture (point B'). As would be expected, 
higher compression ratios yield lower final 

Le precede le plus simple est le refroi- 
dissement de  /'air a pression constante a 
I'alde d'une source froide (chemindeA a B). 
Ce precede' implique 1'existence d'unechangeur 
allnente par un fluide froid,  par exemple, 
par du freon fourni par une machine fii- 
goriflque a compression.    Le prix d'un tel 
equipement frigorlfique est tres eleve'.    Les 
Serpentins refroidlsseurs parcourus par le 
freon givrent si   I'air est humide et  les 
pa ticulcs de glace sr'-vent de noyaux pouvant 
provoquer la cessation de surfusion des 
geuttelettes du nuage givrant. 

Un autre cycle possible est la detente 
isentropique directe de  I'air atmospheriqae 
(chemin de A a E).     En aval de la velne 
d'essai,   i'air est cooprime,  pour le ramener 
a  la pression atmospherique.     Ce precede 
elimiue l'echangeur et la demand« en puis- 
sance est reduite car,  a faible pression,   le 
poids d'air rex'roidi est petit.    Le cycle a 
rinconvenient de produire un courant d'air 
a  faible pression  qui  ne permet pas de 
reproduire les conditions reelles de givrage 
atmospherlqup.    En outre,   la soufflerle tout 
entlere est en depression au cours du fonc- 
tlonnement et des problems« de structure 
importants se posent pour la constr-jction. 

Le refroidisseient He I'air comprime 
suivi de detente (chemin ACDB) parait etre 
un cycle plus interessant : 1'airest comprime 
isentropiquement, de A a C: de la chaleur 
est enlevee a I'air, de C a 0; i'air est 
detendu isentropiquement, de 0 a B. Le 
refroidissement obtenu au cours de 1'opera- 
tion est TA-T6. En fait. lanon-reverslbilite' 
de la compression demande un travail de com- 
pression plus eleve que celui prevu par le 
dlagramme pour arriver a la mime pression 
P3i la temperature est done superi*ure a T. 
a la fin de la compression (point C). Poor 
obtenir, par refroidissement de I'air con- 
prime, la temper at me T», ilfaut done enlever 
plus de chaleur. De mme. la non-reverslbi- 
litede la detente dans Is turbine condi.lt a 
une temperature plus elevee de I'air detendu 
a la pression (}(point B'). Comae 11 falleit 
s'y attendre, plus eleve' sera le rapport de 
compression,  plus basse sera la tempe'rature 
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temperatures as  long as the heat exchanger 
can handle the load   Fig.5). 

finale pour un aeae refroldlssenent (ilg.5) 
■als encore faut-11 quc I'echangeur de 
chaleur pulsse supporter la presslon 
reallsee. 

(b)  In designing the refrigeration for an 
icing wind  tunnel,   it   is  Important  to 
consider methods for controUing the  tern' 
perature of the air Mtream..    It is desirable 
that tunnel operators be able to maintain 
its temperature at any fixed value sad also 
be able to change the temperature to another 
value quickly.    The second characteristic 
avoids excessive delays while taking data 
at different temperatures and permits tests 
simulating transient conditions such as 
when an aircraft  flies  into an air mass 
of a different temperature. 

The chief difficulty in controlling the 
temperatMre is that the large tnermal 
capacity of the refrigeration equipment 
(which represents the preponderant part of 
the thermal capacity of the whole tunnel) 
responds very sluggishly to changes in the 
operating controls of the refrigeration 
equipment. In ordei to obtain rapid control 
of the tunnel temperature it is necessary 
to de-couple the thermal capacity of the 
refrigeration system from that of the 
tunnel and provide means of regulating 
the temperature other than through the 
refrigerator. 

One way to do this is to divide the 
air stream so that only part of it passes 
in contact with the cooling coils, the 
two streams being mixed again before 
passing through the other parts of the 
tunnel. Then, by controlling the fraction 
of air that passes in contact with the 
cooling coils, the tunnel temperature 
could be controlled. 

(b) Dans le projet de refroidissement d'une 
soufflerie de givrage,   il convient d'etudler 
avec soin  les nethodes de controle de   la 
temperature du courant d'air.    II est sou- 
haitable,  en effet.  que les experimentateurs 
puissent,  d'une part,   maintenir la tempera- 
ture a uno valeur flxee a I'avance, d'autre 
part,  passer rapldement d'une temperature a 
une autre.    Cette derniere condition,   si 
eile est satlsfaite.   evite des pertes de 
temps quand 11 est necessalre d'etudier un 
phenomene en fonction de la temperature et 
pennet des essaisreproduisant les conditions 
transitoires qui sepresentent quand un avion 
vole dans une atmosphere oil la temperature 
evolue rapldement. 

La principale difficulte que Ton ren- 
contre dans le controle de la temperature 
est que la grande capacite thermlque dc 
1'installation frlgorifique, qui represent« 
la plus grande partie de la capacite therml- 
que de 1'ensemble de la soufflerie, frelne 
considerablement les variations que coauandent 
les appareils de controle de cette installa- 
tion. En vue de reduire 1'lnertie thermlque 
de la soufflerie. xlest necessalre deneparer 
la capacite thermlque de 1'installation 
frlgorifique de celle de la soufflerie ei de 
trouver le moyen de regier la temperature 
autrement que per action sur la machine 
frlgorifique. 

L'n premier moyen consists a diviser le 
courant d'air en deux, desorte qu'une partie 
seulement de re courant solt refroidie par 
les serpentine, les deux parties semelangeant 
a nouveau pour parcourlr le rests du circuit 
de la eoufflerle. Le controle de la tempera- 
ture dans la veine se fait alors en reglant 
la fraction de courant qui passe dans 
I'echangeur. 
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Aontber »«j to control the t?«per«tur' 
Is to tevcarane And » cold brine reservoir. 
using the refrigeration equipment  to coo] 
the cold reserrolr.    A ■izture of brine fro« 
the two reserrolrs can then be circulated 
through the cooling colls of the tunnel, 
and by controlling the fraction drawn from 
the two reserToirs,   the tunnel temperature 
can be controlled.     Considerable  brine 
storage is needed for this aethod but there 
is an advantage that a smaller refrigeration 
plant ia required since it can run long 
periods of time extracting the heat   that 
enters the cold brine during the few hour? 
of tunnel m-eratlon. 

(c) Open end tunnels in which air is drawn 
from tbe atmosphere, passes through the 
tunnel, and Is then exhausted, can t i used 
to advantage in northern latitudes or high 
elevation where there is cold natural air. 
there Installations are at a high elevation, 
the atmosphere may also furnish natural 
supercooled clouds. 

üB autre may en est d'avoir deux rescr 
volrs contenant l'un de la saumu > chaude, 
I'autre de la ftaianre frolde.  cette demiere 
etant refroldle par la aschine frigorifique, 
Dtus l'^changeur de la soufflerie,   passe 
alors un melange des deux saumures fait dans 
des proportions que regie a chaque instant 
la sonde theraique situee dans la veine. 
Une quantite considerable de saumure est 
inobilisee par ce precede mais,  en compen- 
sation   la puissance frigorifique del* Instal- 
lation pent etre redulte,  puisque la grands 
masse de saumure peraet le stokage du froid: 
la saumure sera refroldle non seulement au 
cours du fonct ionnement de la soufflerie nais 
encore pendant les longues per lodes o«i la 
soufflerie est Inactive. 

(c) Des soufflerie» type Eiffel, pour les- 
quelles Pair est pris puls, apres avoir 
traverse la base, rejete dans 1'atmosphere, 
peuvent etre utilisees avec profit dans les 
regions de grande latitude ou altitude ou 
1'air est naturelleaent froid. Si les 
installetions sont a une altitode elevee, 11 
est, en outre, possible d'utlliser des 
nusges givraots naturela. 

Open circuit tunnels are inexpensive to 
build, easier to operate, and, in general, 
represent the minimum of difficulty fron ice 
particles; on the other hand, they are costly 
of refrigeration unless naturally cold air 
is available. 

Les souffleries type Eiffel sont de 
construction bon marche, de manipulation 
facile et. en general, la presence de 
particules de glace y cree le minimum de 
difficultes. En revanche, le refroidisseme,,: 
de ces souffleries est couteux a aoins que 
1'air soit, dans l'atmosphere, asses froid 
pour pouvoir Itre directeaent utilise. 

On the other hand, closed circuit wind 
tunnels, either o. the vapor compression 
type or of the air cycle type, offer year 
round service and the best economy of 
refrigeration, requiring in exchange costly 
tunnel design. They can be made of the 
variable density type, but this introduces 
additional structural considerations. 

En conparalson. les souffleries a rctour. 
quel que soit le type d' installation fri- 
gorifique ^compression de vapeur ou compres- 
sion d'air) peraet un service continu durant 
toute 1' annee et une eccnoale de puissance 
frigorifique; le prlx de la construction est 
plus eleve. Ces souffleries peuvent etre 
a densite variable, aals cela introduit des 
proble«ies de structure suppleaentaires. 



4.   EVALUATION OF THE  RESULTS 
or IC*WC  WINU 
TUNNELS 

Even • »ell designed icing wind tunnel 
is deficient  in a nuaber of respects  in 
its reproduction cf the icing conditions 
found in flight,   and these must be kept in 
■ind «hen  using  tunnels  or evaluating 
results from them.  The two chief deficiencies 
of wind tunnels are failure to achieve 
similitude in  the smaller scale of the 
tunnel and failure to reproduce icing con- 
ditions in the test section. 

4.1    Similitude 

In order for conditions in the wind tunnel 
to be comparable to those in an icing cloud 
encountered In flight, it is .lecesoary 
first to take account of conditions of 
Mimilitude of Mechanics of Suspensions, as 
described in Chapter 1. The two conditions 
of similitude governing drop impingement 
are that the quantities should be the same 
in flight as in the test (see Chapter 1), viz. 

4.   INTERPRETATION  DES  RESULTATS 
OBTENUS  DANS  UNE   SOUFFLERIE 
DE  GIVRAGE 

Meme bien projete'a,   une soufflerie de 
givrage ne saurait reproduire en tous points 
les conditions de givrage que I'on rencontrt 
en vol et cela doit toujours etre present a 
1'esprit dans rutilisatior des souffleries 
ou dans  1'Interpretation  des re'sultats 
qu'elles ont fournis.    Les deux principales 
imperfections,   de caractfere systematique, 
des souffleries de givrage sont, d'une part, 
que la similitude entre les phenomenes en 
voJ  et  les essals a echelle re'duite,   en 
soufflerie n'est pas completement realise'e 
et, d'autre part    que la reproduction dans 
la veine des conditions naturelles    de   gi- 
vrage n' est pas entierement assure'e. 

4.1    Similitude 

Pour que les conditions de givrage dans 
une soufflerie solent comparables a eelles 
rencontrees au cours d'un vol, ilest d'abord 
necessaire de tenir compte des conditions de 
similitude de la Mecanique des Suspens ions, 
exposees au chapitre 1. On salt que les deux 
conditions de similitude regissant 1'impact 
des gouttei'ettes sur le corps etudie' sont 
fixees paries deuxparametres (voirchapitre 1) 

Wa 
and ip   =   18 5£ 

The consequence of the similarity 
conditions are that when the scale of the 
body is changed by a factor a, other quan- 
tities must be changed thus: 

Comme consequence des conditions de 
similitude, la modification de 1'echelle des 
dimensions, quand on passe du corps au 
modele en soufflerie, entraine la modifica- 
tion d'autres grandeurs (passage de la 
grandeur G du ccrps a la grandeur G' du 
modele): 

C   =   nC;      D'   r.   nD;      B£   m   Vjn: 

Pi   =   P*     ^i   =   ^a 
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»here dashed quantities indicate test con- 
ditions  and  undashed  flight conditions. 
Therefore,   the size of -he  model  can  be 
reduced and similarity naintalned only by 
reducing the diameter of the droplets and 
increasing the velocity.    In most cases.   It 
is not possible to increase the velocity 
to any great extent,  and snail scale experi- 
mentation cannot achieve similitude with 
its full scale counterpart. 

Alnsi, lesdimensions du corps ne peuvdit 
etre reduites,   tout en malntenant la simili- 
tude,   que si  le diametre des goutteletves 
est dlminue et si  la vlte.tse est augments 
dans le meme rapport.    Dans la plupart des 
cas,   11  n'est pas possible d'accroitre 
beaucoup la vltesse et,  par suite,  I'experi- 
mentation a petite ecbelle est Incapable de 
reproduire exactement  les phenomenes en 
vraie grandeur. 

Furthermore, if the purpose of the test 
is to study an anti-icing or a thermaJ 
de-icing system, it is also necessary to 
comorm to conditions of »imilituie concern- 
ing heat  transfer and mass  transfer. 

The additional conditions for similitude 
«hen heat transfer is taking place are that 
each of the parameters 

En outre,   si  le but de  i'essai  est 
d'etudier un disposltif d'antlglvrage ou de 
deglvrage  thermiquc.   11  faut  egftlewAnt 
satisfairt  aux   conditions de s imilituie 
regissant   It   transport de  chairur  et   le 
transport de suisse.    D'autres conditions de 
similitude interviennent quaod ily a ecbange 
de chaleur :   ces conditions peuvent etre 
deflnles par 1'identite',. dans I'essai et en 
vol. des param^tres 

Tlp 
=   —•       p 

V 
a 

V 
a •Wr 

should have the same vaTje in the test as in 
flight. In these expressions, Lv is the 
latent heat of vaporization of the water. T 
is a temperature that characterizes the 
system, c. is the specific heat capacity 
of the air, w is the liquid-water content 
of the air, and a is the thermal di'finlvity 
of the air. It is an laaedlate consequence 
of the first condition that, if water and 
air are used in the test, the temperature 
of the test must be the same as those in 
flight. The second and third conditions 
introduce parametjrs which, with a proper 
choice of the independent variables, could 
be neglected in treating the mechanical 
phenomena alone, but which cannot be 
disregarded when heat is transferred. 

Omna ces expressions, Ly est la chaleur 
latente de vaporisation de I'eau. T est une 
temperature qul caracterise le Systeme, c 
est la chaleur specifique de l'air. w est la 
teneur en eau liquide de l'air et a la 
diffusivite theralque de l'air. Pulsque 
l'air et I'eau interviennent tcujours dans 
I'essai, la valeur du paraaetre X ne pent 
etre la meme dans I'essai ec en vol que si 
les temperatures sont les msmes au ccurs de 
I'essai et au cours du vol. Lern parametres 
I et P , peuve.it ne pas intervenir dans le 
phenomene me'canlque seul si Ton choislt 
convenablement les variables inde'pendantes 
amis pour I'etude de la transmirsion de 
chaleur. Us doivent etre pris en considera- 
tion. 

No new considerations are introduced 
by mass transfer, and if the conditions 
for similarity with heat transfer are 
satisfied, those for mass transfer will be 
as well. 

Si les conditions de similitude pou. le 
transport de chaleur sont saticfaites. 11 en 
sera de meme des conditions porr le transport 
de masse, de sorte qu'11 y a rien de plus a 
dire "a ce sujet. 
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I 
It   is  possible,   with   ingenuity,   to 

minimize t> deficiencies of a «Ball  tunnel. 
One Method of doing this is to distort the 
model so that the front part is fullscale 
but the rear part  ie foreshortened enough 
to permit   the model  to go into the test 
section.     The drop impingement and heat 
transfer phenomena on the forward part of 
the model  are   little  affected  by  the 
changes downstream and measurements approx- 
imate what they would be on a full scale 
model. 

4.2    Conditions in the 
Test Section 

The acceleration in the inlet nozzle 
entails a rapid decrease in the pressure 
and temperature of the air as it approaches 
the test section. The changes in pressure 
and temperature are small at low relocities 
and can be neglected, but they become larger 
and have an appreciable effect at higher 
velocities. 

The first effect is that the droplet», 
bring unable to cool as faxt a» the air, are 
at a higher temperature than the air when 
they impinge on the model. To give an 
idea of the magnitudes involved. Hardy11 

calculates that the temperature difference 
between a 25 micron droplet and its environ- 
ment aecays to 5% of its initial value 
in 0.017 sec. Rush and ■ardlaw12 give 
an example of an inlet section with a 
straight tapered duct and final velocity 
of 600 ft/sec where, immediately before 
the test section, the temperature of the 
air dropped to 8.5^7 in 0.0015 sec. Building 
the tunnel with a longer inlet nozzle or 
test section «ouIJ give the droplet longer 
to cool to tLe temperature of the air, 
but both energy and space requirementa 
Unit the practicability of this remedy. 
Fortunately, in many cases it ?8 not a 
serious defect that the drops are warmer than 
the air. because the sensible heat energy 
of the droplet is small compared to the 
latent beat of phase changes which occur in 
the process. 

Avec un peu d'habilete.   il est posslb'e 
de minlmiser les Insuffisances de ^experi- 
mentation a  echelle  redulte.     L'un des 
precedes consiste afaire un modele different 
du corps :   la partie frontale du modele est 
a la meme echelle que celle du corps mals sa 
partie arriere est plus courte que celle du 
corps.    Ainsi,  dans certains cas,  le modele 
pent etre introdult dans la veine d'essai 
sans que la captation des gouttelettes et 
les phenomenes de convection sur la partie 
amont soient sensiblement differents de ceux 
que 1'on observerait sur un modele en vraie 
grandeur,   les  nodificatlons apportees  a 
1'arriere n'ayant qu'une faible repercussion 
sur recoulement amont. 

4.2    Conriitio.w dens   la 
Veine d'Basal 

L'acceleration du courant d'air dans le 
collecteur entralne une dininution rapide de 
la pression et de la temperature de 1'air, 
diminution peu important« et negligeable aux 
basses vitesses mals qul devient plus 
Importante et pent avoir des effets appreeia- 
bi'w aux vitesses plus elevees. 

En premier lieu, lex gouttelettes ne se 
refroidissant pas aussi vite que /'air, sont 
a une temperature plus elevee que celle de 
l'alr quand elles frappent le modele. Pour 
donner une idee des grandeurs en presence, 
indiquons que, d'apres Hardy11, la difference 
de temperature entre une gouttelette de 25 
microns et l'air qui I'envlror.ne diminue de 
5% de aa valeur initiale dana un temps de 
0,017 seconde et que. d'apres Rush et 
Wardlaa1'. dans la portion aval d*un collec- 
teur tronconique. conduiaant a une value ou 
la vitesse ec. de 180n/s, la temperature de 
l'alr s'abaisse de 8,50C en 0,0015 seconde. 
L'allongemtnt du collecteur ou de la veine 
permettraU aux gouttelettes d'atteindre une 
temperature plum voisine de celle de l'air 
dans la veine, mais 11 faut tenir co«pte de 
l'encombrement et des pertes de pnlasance 
qn* entralne un telallongement. Heureusement. 
dans beaucoup de cas. 1'inconvenient n'est 
pas tree grave que les gouttelettes soient 
moina fmides que 1'air, car I'enthalpie due 
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A sore serious trouble srlses because, 
as the air cools.   Its  saturation vapor 
pressure becomes leas.     Therefore,   If the. 
air Is saturated upstrean or nearly so,  the 
saturation vapor pressure in the test section 
will be  less than the actual vapor pressure 
upstream.    Under these conditions,   it is 
conneirable that condensation occurs or 
that  the air  becomes  supersaturated. 
Trlbus and Klein13 and Rush14 indicate, 
however,  that for conditions usual in wind 
tunnels,   condensation  is negligible and 
there Is the same amount of water vapour in 
the air at  the test section as  at  the 
entrance to the inlet nozzle.    The way in 
which the supersaturation affects aeasure- 
■ents on e model can be seen bj considering 
the stagnation region of a non-conductive 
bod/ moving through a cloud at high speed. 

In i natural cloud, the temperature 
of the surface of the body rises as a 
result of aerodynamic heating, and since 
the vapor pressure of the water vapor on 
the warmer sur'bce is greater tha that of 
the water vapor in the surrounding saturated 
air. evaporation from the surface occurs. 
The surface assumes some steady state 
temperature which depends on the evaporative 
cooling among other factors. On the other 
hand, if the body is in a wind tunnel where 
the air is saturated at a point upstream 
of the test section i id thus is super- 
saturated at the test tlon, the vapor 
pressure of the liquid «»ter on the warmer 
surface of the body Cill be Just the sane 
as that of the surrounding vapor and no 
evaporation will take place. Although the 
details are somewhat different, the same 
argument applies if the body is heated by 
some ice protection system.   In all cases the 

a l'ecart de temperature eotre les goutte- 
lettes et l'alr est faible par rapport a 
I'enthalpie mise en jeu par les changeaeuts 
d'etat que sublt l'eau des ;;outtelettes 
rencontrant 1c modele. 

Un defaut beaucoup plus serleiu est du a 
la diminution de Impression de saturation de 
la vapeur d'eau quiaccompagne lerefroidlsse- 
ment de l'alr dans le collecteur.    Si l'alr 
est satare ou presque sature a l'amont du 
collecteur,   la pressten de saturation de  la 
vapeur d'eau dans   la veine d'essai sera 
inferieure a la press ion de la vapeur d'eau 

a  l'amont du collecteur et, dans ces condi- 
tions, oubien 11 y aura condensation ou bien 
i'air sera sursature.    Les calculs de Trlbus 
et Klein13 et ceux de Rush1' montrent que, 
dans  les  conditions  que   1'on rencontrs 
habituelleaent.  la condensation est ne'gligea- 
ble    et  qu'll y a pratiquement  la mime 
quantite de vapeur d'eau dans I'air dans la 
veine d'experience et a 1'entree du collec- 
teur.    Reste done a conside'rer les effets 
dus a  la sursaturatlon,   et,   pour cela, 
examinons ce qui se passe dar-  la region 
d'arret d'un corps non conductenr en motive- 
aent relatif a grande vltesse dans un nuage. 

Dans un nuage nature 1, la temperature de 
la surface du corps s'eleve par suite de 
1 *erhauffeaent aerodynamlque et, pusique la 
preasion de vapeur d'eau sur la surface plus 
chaude est superieure a cells qui exiite 
dans I'air envlronnant. 1'eau qui recouvre 
la surface va s" evaporer; en regime permanent 
la surface va prendre une temperature qui 
depend, entie autres facteurs. de la vitease 
d'evaporation. Dans Is cas ou le corps est 
place dans une vei.ie de soufflerie. I'air 
etant satun' a l'ajont du collecteur et. par 
suite, sursature dans la veine, la preasion 
de vapeur de l'eau qui recouvre la region 
d'arret du corps sera preciseaent la preasion 
de vapeur d'eau dans la veine (ou a I'aaont 
du collecteur) et 11 n'y aura pas d'evapora- 
tion. Quoique les conditions soient dlffe- 
rente«,11 est facile de voir que des diff1- 
cultes analogues se pre'sentent si le corps 
est chauffe a 1'aide d'un disposltif de 
protection.       Dans  tous  les cas,   les 
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teuperature and the heat and aass transfer 
relationships «111 be somewhat altered. 

A possible remedy for the saturation 
rould be to have the air less than saturated 
»hen it enters the nozzle. There are, how- 
ever, formidable difficulties In controlling 
the water vapor content of the air in contact 
with water droplets at anything less than 
saturation, especially when it is neceasary 
to nix the droplets and air thoroughly to 
obtain a unifora distribution of the liquid 
water. 

Another respect in which the conditions 
In the test section of a wind tunnel fall 
to completely reproduce flight conditions is 
that there is always a certain amount of 
small scale turbulence inthe tunnel, whereas 
the air encountered in flight is usually 
very free of it. This hts the effect of 
increasing the heat transfer rate fro* the 
model, especially near the leading edge. 

4.3   Concluwions 

Icing wind tunnels are very valuable 
in developing ice protection equipment for 
aircraft. They make possible the testing 
of theories and equipment in a fraction 
of the time and at a fraction of the cost 
that would be required for flight conditions, 
but in using tunnels or interpreting 
results from them it is always necessary 
to do so thoughtfully, keeping in mind 
the difference.-, between flight and tunnel 
conditions. 

relations entre la temperature et les trans- 
ports de chaleur et de masse seront modiflees 
quand on opere ensoufflerie au lieu d'operer 
en vol. 

Un remade possible a la sursaturatlon 
seralt d'avoir un air non «at urea son entree 
dans lecollecteur. maisil est tree difficile 
de contr&ler le contenu de 1* air en vapeur 
d'eau dans le cas ou cet air,  non sature, 
contient des gouttelettes en suspension, 
d'autant plus qu'11 est necessalre que le 
melange d'alr et de gouttelettes soit aussi 
uniforme que possible. 

La turbulence a petite echelle qul ezlste 
toujours dans une soufflerle ne se pre'sente 
g^neralenent point dans i'atmosphere. Cecl 
constitue une autre imperfection dans la 
reproduction du givrage en soufflerle, la 
turbulence ayant pour e*fet d'augmenter le 
coefficient de convection de la chaleur, 
ncttmment dans levolsinage dubord d'attaque. 

4.3   Conclusions 

Les souffleries de givrage sont pre- 
cleuses pour 1'etude des dispositifs de 
defense des avions; riles permettent des 
essals, d'ordre theorique ou pratique, dans 
un temps et pour un prix moindres que ceax 
que necessitent lesessais en vol. Cependart, 
11 est Impossible de refrouver. dans les 
souffleries. les conditions du vol; dans 
1' enploi des souffleries et dans 1' interpreta- 
tion des resultats qu'elles fournissent, 11 
coovlent d'etre toujours prudent et de tenir 
compte des divers facteurs qui dlfferenclent 
les essais en soufflerle des essals en vol. 

i 
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APPENDIX 

BRIEF  DESCRIPTION  OF   SOME   ICING 
WIND TUNNEL  PACILITIES 

BREVE  DESCRIPTION DE  QUELQUES 
SOUFFLERIES   DE GIVRAC2 

1.   NACA   ICING   TUNNEL 
(Lswia Flight Propulaion 
Laboratory,  Clevela.jd, 
Ohio.   1944)* 

The Lewis Icing Tunnel (fig.6) Is a 
single return closed-tbroat tunnel, the 
general arrangement of which is shown in 
Figure 7. 

The tunnel   is constructed of steel 
litte and isbeavily insulated on the outside. 
The over-all size of the tunnel shell  is 
about 198 ft long and about 75 ft wide.    The 
test section and a portion of the entrance 
cone and diffuser are surrounded by a steel 
housing to provide space for the essential 
test equipment  and operating personnel. 
This space  is called the test chaaber. 
Because the test section Is vented to the 
chaaber,  the air pressure decreases in the 
ch&Bber during operation of the tunnel. 
An air lock is provided to perait access 
by personnel  to the chaaber during a run. 
The tunnel  is auchored it each end of the 
test section and Is supported by coluans 
and sliding expansion Joints at all other 
ends  in order to allow aoveaent due  to 
teaperature stresses. 

1.   S0UFFL2RIE DE GIVRAGE 
DU N.A.C.A.   (au Lewis Flight 
Propulsion Laboratory, 
Cleveland,  Ohio,   194«)* 

Cette soufflerie (fig.6), dont la figure 
7 do-re la disposition general?, eatk retour 
et a veine feraee. 

Elle est construite en plaques d'acier, 
et soigneuseaent isole'e de 1' extorieur.    La 
carcasse,  hors tout,  a 60 a de long et 23 m 
de large.    La veine d'essai,  une partie du 
collecteur et une partie du diffuc-«ur sent a 
1'Interieur d*une chaabre a parois aetalli- 
ques,   appelee   chaabre   d'essai,    qul peraet 
d'abriter 1'equipment essentiel  pour lei; 
essais et le personnel qul fait les assures. 
La veine d'essai etant en relation avec la 
chaabre d'essai,   la pression de 1'air dans 
la chaabre s'abalsse pendant le fonctionne- 
aent de la soufflerie;  un sas peraet 1'acces 
du personnel a la chaabre au cours d'un 
ebsal.    La soufflerie est flxee a chaque 
eztreaite de la reine d'essai et est supportee 
par des colonnes coaportant des Joints 
d'expansion peraettant le gllsseaent des 
diverses parties les unes sur les autres 
sous 1' actle* des contraintes theraiques. 

The test section is rectangular, 9 ft 
wide, 6 ft high, and 20 ft long. The air 
enters the test section froa a large rec- 
tangular sectlr giving a contract ioi. ratio 
of about 14 to 1. The maximum tunnel air- 
speed with icing conditions and a large 
model  in the test section is 300 a.p.h. 

La veine d'essai est rectangulaire et a 
2,75 a de large. 1,83 a de haut et 6.1 a de 
long. Le collecteur, de section rectangu- 
laire. a un coefficient de contraction de 
14. La Vitesse maximum de la soufflerie. 
dans les conditions de givrage ec avec un 
aodeld de grandes diasnsions dans la veine. 
est de 483 km/h. 

'6y Richard V. Rhode, U.  Vernon Gray and the Icing Tunnel Staff cf the N.A.C.A. 

\ 
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Turning vanes are used In all riebt 
ancle corners of the tunnel. The vanes 
downstream of the test section and ahead of 
the fan are steaa heated to prevent Icing. 

Tous  les coudes a angle droit de la 
soufflerie sont nunls d'aubages dlrecteurs; 
les aubages en aval de la velne d'essai et 
en aaont du ventilat ur sont chauff^s a la 
■ upeur pour eviter leur givrags. 

The drive motor develops 4160 h.p. Its 
power is supplied by a motor k^nerator set 
in an adjacent building. The motor drives a 
25 ft diameter fan having 12 blades. The 
fan blades are in wood with leading edges 
protected by neoprene abrasion shoes. 
Contravanes are used ahead of the fan. 

A ventilating tower located downstream 
of the drive motor perunts an exchange of 
tunnel air with outside air. The primary 
use of this unit has been to provide an 
additional cooling load to help regulate the 
tunnel air temperature for certain test 
conditions. In addition, a finned tube 
heat exchanger is available to provide a 
further aeans of regulating the tunnel 
air temperature. 

A 7700 ton capacity refrigeration systea 
located in a nearby building is used to 
cool the tunnel air to the required icing 
condition. The normal cooling load requires 
from 1200 to 2100 tons; however, this 
requirement varies with climatic conditions. 
Air temperatures as low as -40oC can be 
obtained, although most tests are conducted 
in the range of -30C to -20oC. Cooling 
of the tunnel air is achieved by means of 
finned heat exchangers while freon is used 
as the coolant. 

Icing conditions similar to those 
encountered in the atmosphere are created 
by a battery of cir-water atoaizlng nozzles. 
A view of the spray system looking dawnstreaa 
into the test section is shown in Figure 8. 
The spray nozzles are mounted in 6 hori- 
zontal spray bars and located to give a 
uniform cloud approximately 4 ft x 4 ft in 
the test section. 

Le Boteur, de 4250 chevaux, est alinente 
par un groupe-rooteur generateur, situe dans 
une b&tissc adjacente. Ce aotour fait tourner 
un ventilateur de 12 pales et de 7,6B de 
diametre. Les pales sont en bois avec des 
bords d'attaque proteges de 1'erosion par 
des revetements en neoprene. Des aubages 
redresseurs sont disposes en avant du 
ventilateur. 

Une tour de ventilation, placee L 1'aval 
du mcteur, permet un renouvellernent de 1'air 
du tunnel. La premiere utilisation de cette 
tour a etc de fournir un refroidissenent 
supplenentaire aidant a la regulation de la 
temperature du courant dans certaines condi- 
tions d'essai. Un nouveau acyen deregulation 
a ensulte ete realise a 1'aide d'un echangeur 
de chaleur a tubes a alliBttes. 

La machine frigorIfique, d'une puissance 
de 25 x JO6 frigories/heure. qui permet le 
refroidissement de l'air de la soufflerie 
est placee dans un local voisin du tunnel. 
La puissance frigorifique deaandee est 
normalement de 4 x 10* a 7 x 10* frigories/ 
heure ^t var*^ avec les conditions climatl- 
ques. On peut ref/oidir l'air de la 
soufflerie Jusqu'a -40oC. mais la plupart 
des essais se foot entre -a^ et -20^. be 
refroidissement de l'air est effectue au 
moyen de tabes »changeuruaailettes parcourus 
par du freon. 

Des conditions de givrage semblables a 
•^•lr> que Ton rencontre dans 1'atmosphere 
sont obtenues a 1'aide d'une batterle d« 
pmlverisatems a air. La figure 8 donne une 
vue de cette batterle prise a 1'amont »t 
regardant la velne d'essai. Les puiverl^»- 
teurs sont montes surslxrumpes horizontales 
et places de manlere a dormer un brouillard 
ausFl uniforme que possible dans la partie 
cen*.rale de la velne d'essai sur une aire 
carree de 1,2 m de cote. 
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A skecch of the air-water atoalzing 
nozzles used in the spray system is shown 
in Figure 9.     The nozzle asseably consists 
of air and water supply lines,  a stcaa-line 
to prevent  icing of the entire strut,  and 
the spray nozzle  (in Inconal).     Both air 
and water are heated to over 80oc prior to 
ejection into the air stream, to prevent 
freeze-out o' droplets by air temperature 
drop in the expam>ion region Just downstreaa 
of the nozzle air orJ.'ice.    The nozzles were 
specially developed  for the tunnel  to 
yield droplet sizes ranging from a median 
diameter of 4 microns at low water flows to 
about 20 Microns at maximum water flows1'. 
Air pressures of 60 to 80 Ib/sq in.  are used 
to  atomize  the water,   while the water 
pressures range from a few Ib/sq in.  above 
the air pressure values up to 140 Ib/sq In. 
The large water pressure values correspond 
to large water flows and  large droplet 
sizes.     The droplets produced by these 
nozzles are not uniform in si*e but vary 
approximately in accordance with a Langmir 
D or E drop size distribution1*.     For a 
constant water flow, the liquid-water content 
in the  tunnel varies with the air speed. 
In addition,  the contraction of the tunnel 
entrance cone affects the droplet paths 
and local water concentrar ion in the tunnel. 
Consequently,  aaxiaua or minimum values of 
water content and droplet size independent 
of tunnel airspeed cannot be stated expli- 
citly. 
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Un schema du pulverisateur pneumatlque 
utilise est repreaente' sur la figure 9.    Ce 
pulverisateur comprend les amenees d'air et 
d'eau,   1'amenee de vapeur cui sert a emperher 
le givrage du carter tout entier et la tuyere 
de puivcrisatlcn en iaoouel.    L'air et 1'cau 
alimentant les pulverisateur« sont portcs 
tous deux, avant 1'ejecticn dans le courant 
d'air,  a plus de 80oC,  et cela pour eviter 
la congelation des gouttelett"s que pro- 
voquerait le refroidissement de 1' air detendu 
a la sortie du pulverisateur.        Les pulve- 
risateurs,   specialement   realises   pour la 
soufflerie,   fournissent des gouttelettes 
dont le dianetre median peut varier de 4 
microns,   pour de faibles debits d'eau,   a 20 
microns,  pour les debits d'eau maximum18. 
La press ion de l'air qui provcqoe la pulveri- 
sation    de l'eau est de 4,2 a 5,6 kg/cm2. 
La pression de  l'eau peut depa^er la 
pression atmospherique de 0,2kg/cm? Jusqu'a 
lOkg/cv2.     Les pressions d'eau les plus 
fortes correspondent aux debits d'eau les 
plus el.ves et aux gouttelettes les plus 
grosses.    Les gouttelettes produites par ces 
pulverisateurs ne sont pas de meoe grosseur 
et la loi de distribution des dianetres tnit 
a peu pres la loi D ou E de Langmulr (. 
Pour un debit d'eau constant,   la teneur en 
eau liquide dans  l'air de la soufflerie 
varie aver la vitesse de l'air     En outre 
la contraction du collecteur aglt sur les 
trajectoires des gouttelettes et sur les 
concentrations locales en eau liquide dans 
la veine.    En consequence,  on ne saurait 
fixer explicltement des valenrs ■axiauas et 
minimuas de la teneur en eau liquide et du 
dlametre des gouttelettes,   ces valeurs 
dependant de la vite&se dans la veine. 

The test section of the tunnel la 
provided with a turn-table on which models 
can be mounted as well as side-wall trunnion 
mounts. The windows provided on each side 
of the tunnel are electrically heatec to 
permit visual observations during icing 
tests. 

La veine d'esaai est. equipee d'une table 
tournante sur laquelle peuvent et re montes 
les modeles, le montage iwr pivots fixes dens 
la paroi etant egalement possible. Les fene- 
tres, disposses de chaque cote de la veine, 
sont chaaffees e'lectriqufcment pour permettre 
1'observation visuelle durant les essais de 
givrage. 

1 
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A balance   frame   Is  provided  with  a 
6-cofltponeat force measuring scale system. 
Data are recorded automatically on tapes at 
each balance.     Pressure data such as the 
drag measurements  by a surrey rake are 
obtained using electrically heated co-axial 
pressure tubes.     All pressure data are 
recorded photographically from anltltube 
manometer boards.     Temperature data are 
recorded on automatic flight recorders.    Th« 
equipment Includes variable transformers 
foi   power control  to models,   automatic 
temperature controller for heated air to 
models,   and varlou.   recording Instruments 
which are used to record tunnel airspeed 
and air temperature.    An NACA pressure-type 
Icing-r^te meter is used to check the water 
content.    Special  instrumentation is added 
whenever required for a particular study. 

A separate spray system consisting of 
4 to 9 nozzles Is used to inject dyed water 
Into the tunnel for experimental studies 
of droplet impingement characteristics of 
various bodies1*. 

Une balance a  six  composantes penset 
1'enreglstrement automatIque des efforts. 
Les sondes de press ion,  et notamment celles 
du pelgne de mesure de la tralne'e,   sont 
constitutes par deux tubes coaxlaux permet- 
tfiit un chauffage electrlque.    Les valours 
de toutes les presslons sont simultane'ment 
obtenue.« par photographic des tablerux de 
tubes manofT'trlques.   Les valeurs des tempera- 
tures sont re levee« en utillsant   des   enre- 
gistreurs automatlques de vol.   L'equlpement 
comprend des transformateurs variables pour 
re'gler la puissance electrique fournie au 
uodele,   un regvlateur automatique de  la 
temperature de I' air chaud cirsnlant dans le 
modele et divers apparelIs enreglctreurs qul 
sont utilises pour relever la temperature et 
la Vitesse de  1'air dans  la  velne.     La 
mesure de  la teneur en eau  liquide est 
obtenue a I'aide d'un indicateur NACA de 
Vitesse de glvrage dn type a orifice.    One 
inst rumen tat lor special*' est ajoutee,   si 
necessaire. prar des etudes psrtlculieres. 

On disposltif de pulverisation partlcu- 
lier, constltue de 4 a 9 unites, sert I 
introduire un broullla-d d's&u cclors'e dans 
la veins, afin d'etudier la captation des 
gouttelettes sur des modeles varies15. 

Photographs of ice format loos during a 
test are obtained with high-speed electronic 
flash equipment, while conventional camera 
equipment is used for pictures taken in 
the tunnel at the conclusion of s test. 
Color photography has proved to be the most 
satisfactory for motion film recording of 
data In the presence of the spray cloud. 

Des photographies ultrarapides de» depots 
de glace psuvent £tre effectusea duract les 
essals al'aide d'un iqulpement ^lectronlque. 
tandls que des apparel Is classiques sont 
employes pour prendre des photographies a la 
fin d'un eneal. La photographie en couleur 
s'est avere'e la plus eatisfaisante pour la 
cinematographle en presence du broulllard 
trtJflciel. 

Airfoil models normally span the vertical 
height of the tunnel. Chords of these models 
have ranged from 13 to 96 in. or larger. 
Horizontal model mounting has also been 
used occasionally. However, because of wind 
tunnel wall interference effects, the vertical 
mounting is preferred. Bodies of revolution 
and inlets tested are normally less than 36 
in.  In diameter. 

Habitue)lament, les profils d'alles 
''udles traversent la velne vertlcalement; 
lea cordes deces modeles ont de 33 a 240 cm, 
et meme da vantage. On montage horizontal 
du modele a a-jssl ete utilis^ quelquefois 
■als, a cause des effete de paroi, le montags 
vertical est preferable. Les corps de revolu- 
tion et les entrees de reactsars qul sont 
esaayes ont normalement undiametre inferleur 
a 90 cm. 
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2.   SOUFFLERIE  DE GIVRAGE  OU N.H.C. 
(Laboratoire de» Basse« 
Tenperatures,  Ottmwm, Canada)« 

The 4% ft icing tunnel ia of the closed 
return circuit type, tlie general arrangement 
of which is shown in Figure 10 (Ref. 17). 

L« soufflene de 137cm est a retour et 
sa disposition generale est donnee sur la 
figure 10 (ref. 17). 

The tunnel shell is of steel plate 
reinforced with steel ribs and is supported 
on reinforced concrete piers. The fan 
section is fixed rigidly to its support 
but the rest of the tunnel is free to slide 
on the support piers so that thersal 
expansion and contraction do not introduce 
undue stresses in the shell. 

Les Pürois de la soufflerie sont en 
plaques d'acler reoforce'es par des nerrures 
d'acier. La structure tat supportee par des 
piles en beton. La partie occupee par le 
ventlUteur est flxee rigidevent sur son 
support, mals le reste de la scufflerie est 
llbre de gllaser sur les piles-supports, de 
sorte que la dilatation n'introduit pas 
d*efforts dans la structure. 

The working section is 4H ft square 
(with large corner fillets) and 11 ft long. 
An outline of the tunnel circuit is given 
in Figure 11 and shows the shape and 
dlnensIons of the varloKs sections. The 
velocity In the working section is 200B. p. h. 

Several features of the tunnel circuit, 
originally incorporated into the design 
because of Its icing function, have the 
unfortunate consequence of reducing the 
aerodynaaic effectiveness and hence the 
■aximua velocity (the energy ratio of the 
tunnel has the coaparatlvely low value of 
about 1.5).    These features are: 

La veine d'essai a une section carree de 
42 da', avec des pans coupes iaportants a 
cbaque coin; sa longueur est da 339 ca. Le 
plan de la soufflerie (fig. IDaootre laforne 
et les diaensions des diverses sections. La 
vltesse dans la veine d'essai est de 320 
ka/h. 

La soufflerie n'ayant pour but que 
1'etude du givrag*. ctes dispositions partlcu- 
1leres ont ete prises des le depart. Ma- 
Iheureuseaent, ellea ont entraW une dlainu- 
tion du rendeaeat aerodynaaique et, par 
suite, de la vltease auxiauB. le coefficient 
d'utiliaation de la soufflerie ayant la 
valaur relativenant basse de 1,5. Ces 
dispositions particulieres sont: 

The large low velocity settling chaaber 
at the end of the diffuser leading 
froa the working aection provided to 
settle out particles of ice before 
they reach the fan. 

La grande chaabre de tranquilliaation 
situee entre le dfffuseur de la veine 
d'essai et le ventilateur. eile est 
destinee a eliainer, par decautation. les 
grosses particules Je glace en suspension. 

• par C 5.  Raab and B.c.   Wardlaw du Lo* Taaparataro Laboratory. Caaadtau National Raaaarctt Council. 

\ 
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Corner turning vanes not provided  in 
the original design,   co avoid diffi- 
culties dne to their icing;  however,  two 
sets of turning vanes have since be^n 
installed at  the corners,   Just before 
the contraction to the working section, 
to aid in giving smooth flow over the 
spray nozzles;   at  this  location,   no 
icing of the vanes occurs. 

A diffuser angle of about 13° la the 
divergent section leading froa the fan 
to the refrigeration coils. This 
diffuser angle was necessary because 
of the United length available to 
expand the duct from the fan to the 
refrigeration coils. 

The fan has eight wooden blades and is 
driven by a 1000 h.p. synchronous motor 
which permits variable speed operation over 
the range of 100 to 1200 r. p. m. 

Cooling of the mrsu-ea» is accocolished 
by passing the air over banks of refrigerated 
pipes. The refrigerant is liquid amaonia 
supplied fron the main compressor plant 
of the laboratory. Alrstrean temperature 
is controlled by regulating the coll 
teaperature by aeans of a throttling valve 
In the refrigerant supply line. 

The capacity of the systea is sufficient 
to peralt continuous operation at full 
speed with an air teaperature of -2S0C. 
Lower air temperatures can be obtained 
for short intervals of 15 to 30 ainutss at 
full speed or for longer periods by reducing 
air speed. 

The cloud water droplets are produced by 
an array of air-aioalzing water spray 
nozzles located at the upstream end of 
the contraction leading to the working 
section. Control of drop size is obtained 
by varying the air pressure and water flow 
to the nozzle in accordance with calibration 
data secured by the oiled slide aethod. The 
general arrangeaent of the nozzle and 
Its calibration  is shown  in Figure  i2. 

L'absence,   a   1'origine,   rf'aubages 
directeur.« dans les coudes,  de crainte 
de voir ces  mbages givrer en cours de 
fonctionnentnt;  cependant,   deux series 
d'aubages ont ete ensuite  installees 
dans les deux coudes qul  precedent le 
convergent,   et cela pour aaeliorer 
I'ecouleaent a la traversee des raapes 
de pulve'risateurs;   a ces coudes.   les 
aubages ne M glvrent pas. 

Un angle Ce dlffuseur de 13° environ 
pour la partie divergente qui relie le 
ventilateur a la chaabre oil se trouvent 
les tubes refrigerants: one valeur aussl 
elevee de Tangle fut rendue nece^salre 
par la longueur reduite donton disposait 
entre le ventilateur et la chaabre de 
refrigeration. 

Le ventilateur, constltue' par hult pales 
de bois, 2st actionnfe par un moteur synchrone 
de 1010 C.V. qui peut tourner a des vitesses 
comprists entre 100 et 1200 tours par 
ainute. 

L'air est refroldl par passage sur un 
faisceau de tubes parcourus parde T iiTinli 
que. La teaperature du courant d'air est 
reglet en aglssant sur le debit de liquide 
refrigerant, au aoyen d' une vanne a ouverture 
variable. 

La puissance frigorifique de T installa- 
tion peraet d'obtenir, en operation continue 
et a la vltes&e aaxiaua, une teaperature de 
courant d'air de -250C. De plus basses 
temperatures peuvent etre realisees pendant 
15 a 30 minutes si la vltesse dans la veine 
est aaxiaua ou pendant un temps plus long si 
la vltesse est plus fälble. 

Les gouttelettes d'eau du nuage sont 
produltes par une batterie de pulverisateurs 
pneuaatiques places a Textreaite' aaont du 
collectei'r. Le reglage du diaaetre des 
gouttelettes est obtenu en faisant \arier la 
press ion de l'alr et le leblt d* 1*eau 
dans le pulverisateur, les conditions 
de ce reglage ayant ete etudlees a Taide 
de Tappareil a plaque huilee. La flgu« 
re 12 donne le plan d'un pulverisateur 
ainsi     que    sa    courbe    d'etalonnage. 
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Water content up to 3 gm/cu m and Median 
droplet diameters down to 15 «icrons can 
be obta'nr'd at the m&ximtim tunnel Telocity. 
Unlforaltj of spray concentration at the 
working section is obtained by positioning 
of ths nozzles and by the use of air deflec- 
tors in the vicinity of the nozzles. 

A la rltasse aaziaua de la soufflerie. la 
teneur en eau liquid« peut atteindre 3 g/m3 

et le diaafctre a^dlcn des gouttaiettes paut 
descendre Jusqu'a 15 microns. L'unifomite 
de la concentration en gouttelettes est 
obtenue en reglant la position des divers 
pulve'risateurs et en pla^ant des defl^cteurs 
d'air dans leur voisinage. 

The cloud water content Is controlled 
by adjusting the w»ter flow iron the nozzles 
which   is   measured  by means  of several 
rotaaeters in the supply lines.      In order 
to prevent freeze-out of droplets,  the air 
and water supplies to the nozzles can be 
heated.     Ice accretion  Instruments of the 
rotating cylinder or the orifice type are 
used to Measure the rate of Icing during 
tests.     The  rate-of-iclng readings are 
also used to derive the actual cloud water 
content which,  when compared with the water 
input  to the nozzles.   Immediately show up 
any malfunctioning of the sprays,  particu- 
larly the conditions of freeze-out when it 
occur«. 

La teneur en eau liquide du nuage est 
lie'e au de'bit d'eau des pulve'risateurs,   que 
1'on regie en mesurant ce debit au moyen de 
rotaeetres.  Pour empecher la congelation des 
gouttelettes,   les conduites d'air et d'eau 
sont cbauffees avant leur arrivee au pul- 
ve'risateur.     La mesure de la Vitesse de 
givrage etant effectuee au cours des essais, 
soit a l'alde des cylindres toumants,  soit 
a l'aide des Indicateur* a orifice, la teneur 
en eau liquide reelle peut et re connue; sa 
comparalson aver la teneur obtenue par la 
mesure du debit d'eau des pulve'risateurs 
permst  de  reconnaftre  imme'diatement tout 
defaut dans le fonctionnement des pulve'risa- 
teurs et.  en particulier,   la formation de 
particules de glace  a  la sortie de ces 
apparelIs. 

Ice particles sometimes collect in low 
velocity sections of the tunnel and cause 
trouble by swirling up into the air stream, 
especially when the velocity Is increased. 
Spraying a water-glycol mixture into the 
air Just downstream from the working 
section has been an effective way of elim- 
inating the trouble, since the spray settles 
along with the ice and produces a s'ush that 
does not swirl. 

Des particules de glace se rassemblent 
parfols dans les regions de la soufflerie 
oü la vltesae est fälble et peuvent provo- 
quer des ennuis, en tourbillonnant dans le 
courant d'air au moment ou la Vitesse est 
rendue plus elevee. ER pulverisant un 
melange d'eau et de glycol. Juste a I'aval 
de la velne d'essai, on ellmine ce danger, 
car les gouttelettes du melange se deposent 
en m&me temps que la glace, produisant ainsi 
une bo'je qui ne se met plus en suspension. 

To provide a higher speed stream for 
basic research and for testing small compon- 
ents such as guide vanes and icing detectors, 
an auxiliary tunnel has been built beside 
the main tunnel to take air from the down- 
stream side of the refrigerating coils and 
return it to the upstream side. The 
position of the auxiliary tunnel relative 
to the main tunnel Is shown in Figure 11. 

Pour avoir une Vitesse de courant d'air 
plus elevee, utile pour des recherches 
fondamentales et pour des essais sur des 
elements de petites dimensions tels qu' aubages 
et detecteurs de givrage, une soufflerie 
auxiliaire a ete amenagee a cote de la 
soufflerie principale : eile prend 1'air a 
I'aval de la c mbre de refrige'ration et 
le restitue V l'aaont de cette chanbre 
(fig. 11). 

'I 
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The tuna«]   ib constructed of pi/wood 
and is built In sections tbct ran be reaored 
and  replaced  with  others of different 
shapes.    In this «ajr.  various conflfuratlons 
of the tunnel nay be studied.    The tunnel 
is at present set up  In a configuratlcn 
tha:   gives a  contraction ratio  in  tht 
nozzle of abojt  8K and an energy  ratio 
of the tunnel of abont 5,  the working sec- 
tion being 40 sq in.   and the velocity   500 
m. p. h. 

Cette soafflerle,  en bols contreplaque, 
est constitute de diverses parties   inter- 
changeables de dlfferentea foracs;   de cette 
manlere,   plusleurs configurations de la 
soafflerle peuveat etre etudiees.    La forae 
actuelle de la soufflerie conduit  a un 
coefficient de contraction de 8.5 et a un 
coefficient d'utilisation de 5 emrlroc,    la 
section de la veine d'essai ayant une aire 
de 260 cm' et la Vitesse dans la reine etant 
de 800 ku/'h. 

The tunnel is driven by a 50 h. p. 
centrifugal blower located on the tipstreaa 
side of the spray nozzles to avoid blower 
wheel icing. The blower is driven at con- 
stant speed and air völccltles in the 
tunnel are controlled by varying shutters 
on the Intake of the blower. 

La soufflerie est mise en action par une 
soufflante centrifuge de 50 c.v. sltuee a 
1'aiiont des pulverlsateurs pour eviter le 
glvrage du rotor de la soufflante. La 
soufflante tourne e 'ine vilease conatante 
et la vltesse de I'air iaus la veine est 
reglee a l'aide de diapttragaes places a 
1'entree de la soufflante. 

Air stream temperature is controlled 
mainly by regulating the temperature of 
the refrigeration colls of the main tunnel. 
To overcome the disadvantage of the lnb?rently 
slow response, a double intake to the 
blower is arranged so that air may be 
drawn from the top or the bottom of the 
chamber in which the refrigeration coils 
are located. By proportioning the Intake 
from the two sources which aormail> vary 
about 60C in temperature, a rapid moana of 
temperature variation is available. 

La temperature de l'air est toujours 
reglee an agiasant sur le debit du liquide 
refrigerant dans 1'ecbangeur de la soufflerie 
princlpale. Pour obtenir une inertie 
thermlque noIns grande, on a aaenage une 
double entree d'air dans la soufflante per- 
aettaot de prendre I'air dans la chatabre de 
refrigeration, en partle apres, en partie 
avant 1'echangeur. En agiasant HUT le 
rapport des aaaaea d'air ayant ces deux 
orlgines, lesquellt t masses pre'sentent une 
difference de temperature de 6^C environ. 11 
est possible d'obtenir une variation rapide 
de la temperature. 

Both the type of nozzle uaed in the 
auxiliary tunnel and the general spray1^g 
arrangement are similar to the larger 
tunnel. Pour nozzles are used. They may 
be varied in position to alter the spray 
distribution. 

Le disposltif de pulverisation ainai 
que le type des qaatre pulverlsateurs 
utilises dans la soufflerie auxilialre sont 
lea meines que ceux mis en oeuvre dans la 
soufflerie principale. La position des 
pulverlsateurs peut etre aodifiee afin 
d'agir sur la distribution des gouttlettea. 
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3.   UNIVEKSITY   Of  MICHIGAN 
ICING   WIND TUNNEL 
Ann Arbor,   Michigan,  U.S.A.* 

This tunnel10'1' »as designed as an 
iciag simulation tunnel todeliver 400 f.p. s. 
in a 1 ft x 1 ft test section. Refrigeration 
was not provided initially and icing tests 
could be conducted  only  in  winter.     A 
large voluae spray cbaaber was provided 
on the upstream end of the tunnel where 
sprays were introduced.    The long residence 
times of the clouds in this cbaaber allowed 
for Eoae stabiliration and uniformity to 
be achieved.    The inlet section was a 9 ft 
constant acceleration section.     Interchange- 
able plexiglass test sections were employed. 

3. SOUFFLESIE DE GIVKAGE DE 
L'UNIVERSITE DE MICHIGAN 
Ann Arbor,  Michigan,   Etat« Utoia* 

Cette  soufflerie10' ^  permettait 
d'obtenir, dans une veine de section carree 
de 30.5 cm de cAte,  une Vitesse de 122 m/s. 
Au debut,   11 n'existait pas de dispositif de 
refrigeration,   les essals de givrttge ne 
pourant £tre effectues qu'en hlver.     La 
pulverisation etait  faite a  1'extremite' 
amont de la so 'fflerle,  dans une chanbre de 
grand volume.   Un lonr sejour dans la chambre 
permettait au    brouillard de se stabiliser 
et de s'unlformiser.     Le collecteur.   de 
275 cm de long,  etait a acceleration con- 
stants.     Les veines d'essai,   a parois en 
Plexiglas,  etaient interchangeables. 

The ejector driver is shown in Figure 
13 and the performance of the tunnel In 
Figure 14. A 2K0 half angle diffuser 
exhausting to the atmosphere was used. Very 
little icing of the diffuser section was 
experienced. 

In order to provide modest refrigeration 
as well as to study the cloud produced by 
an expansion process, an air turbine was 
installed. In this arrangement, the air 
from tht engine driven compressors was 
expanded across the turbine and discharged 
into the settling chamber at sub-freezing 
temperatures. Ordinfirily, water condensed 
in the cold air and it was not necessary 
to introduce additional water in the system 
to establish a suitable icing cloud. Dis- 
charge turbine temperatures down to -I70c 
were realized. Use of the turbine refrigera- 
tion limited test section velocities to 
80 f.p.s. 

Le vent etait produit par un e'jecteur 
rapresente sur la figure 13 et les perfor- 
mances de la soufflerie sont tradulces sur la 
courbe de la figure 14. Un dlffuseur, d'un 
angle de 5°, permettait 1'evacuation dans 
1'atmocpbere. 

Une turbine a air fut ensuite installee; 
eile avait pour but de fournir une legere 
refrigeration: et d'etudier le nuage produit 
au cours d'une detente : l'air comprlm^ et 
ramene a la temperature ambiaute etait 
detendu dans une turbine, pals amene dans la 
chambre de tranqaillisation aune temperature 
inferieure a zero degra. Ordinairemeat, In. 
vapeur d'eau se condensalt dans 1'air froid 
et 11 etait Inutile d'ajouter de 1'eau pour 
avoir un nuage glvrant oonvenable. La tem- 
perature de l'air foarai par la turbine 
pouvait desceodre Jusqc'a -IT*^. Avec le 
mode de refrigeration par turbine, la 
vitease dans la veine d'essai etait llmitee 
a 25 m, s. 

•This facility «as dastroyad hj fir« In April  »954. 

•Cette lastallatloa a at« detrulte par le fa« «a Ami  13S4. 
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A oomparlsoii btti^en the clouds produced 
by the turbine and by the air aspirated 
spray nozzles Is shown In figures 15 and 16; 
these samples were taken in the settling 
chamber; the volume median diameter is 4. 7 
microns in the first case end 1« mcrons In 
the second CM«. 

4.   MONT  LACHAT   ICING  TUNNEL 
France 

The Mont Lachat Tunnel (Fig. 17) has an 
open circuit. It is situated at an elevation 
of 2080 m on the slopes of Mont-Blanc In 
the Alps, its rectangular test section has 
a cross section 1.4 m. x 3.2 m; the length 
of the test section is 4.5m. 

The velocity,   which wa«  originally 
55 m/s, was later Increased to 90 ra/s. 

Icing conditions can be obtained by 
drawing in a natural cloud of supercooled 
water, but in view of the infrequency of 
such a cloud, a battery of Ventil atomizers 
have been installed in the settling chamber 
upstream of the test section; Icing conditions 
can thus be obtained even in clear weather 
if the temperature is low enough. A 
serious deficiency of the tunnel was that 
the median diameter of the droplets arriving 
at the test model was always dependent 
on the relative humidity of the atmosphere 
because considerable evaporation of the 
drops occurred before they arrived at the 
test section. 

The tunnel was difficult to use beccuse of 
Its location, and is not now in operation. 

Les flgrres 15 et 18 permettent ae zom- 
psrer les nuages produits par condensation 
et par pulverisation; dans les deux cas. ces 
echantilloFs oat 4te pris dans la chambre de 
tranquillisation, le dlametre volumique 
median des gouttelettes est de 4,7 microns 
dans le premier cas et de 14 microns dans le 
deuxl^me. 

4.   SOUFFLERIE  DE GIVRAGE  DU 
MONT-LACKAI*.   France 

Cette soufflerie, du type Eiffel (fig. 
17). est situee a une altitude de 2080 
metrod sur le.< pentes du Mont-Lachat, dans 
les Alpes. La section de la veine, rectangu- 
laire, a une larg?ur de 1,4m, w nauteur de 
3,2m: la longueur utile de la veine est de 
4,SU. Ln Vitesse, initialement de 55 ms, 
fut ensulte portee a 80 m/s. 

Les conditions degivrage etsiiencobtenoes 
par circulation d'nn nuage natural d'eau 
surfundue aals, k cause de la rarete de tels 
nuages, une battvrle de pulverisateurs 
Ventil fut installee dans une chambre de 
tranqull 1 isation construits a 1'amont de la 
soufflerie : des essais de givrage pouvaient 
alors etre effectues par temps clair, si la 
temperature de 1'atmosphere etait assez 
basse. Une difficulte serieuse, dans ces 
eftnals pa; nuage artificial tenait au fait 
que le dlaaetre median des gojttelettes 
arrivant »ur lemodele dependait dcl'huaidite 
relative de 1'atmosphere, par suite de 
revaporation importante des gouttelettes au 
cours de leur deplacement du pulverisateur 
au module. 

L'utilisation de lasoufflerie presmntait 
de serieuaes dirficultes a cause de son 
site; eile m fonctionne plus actuellement. 

5.   ARTINGTGN   ICING  TUNNEL 
Great   Britain 

Thib lb a small tunnel with a 12  in. 
square working section;   It is used chiefly 
to calibrate ice detectors and water content 
meters and  to make  small  scale  icing 
tests1'. 

5.   SOUFFLERIE   DE GIVRAGE 
D'ARTINi,TON.   Grande   Bretagne 

Cest une petite soufflerie ayant une 
veine de 77 cm2 de section et utilisee prin- 
cipalement pour etalonner des detecteurs de 
givrage ou des appareils de mesure de la 
teneur en eau liquide et pour faire des 
essais de givrage a echelle reduite19. 
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The tunnel Is «ooden bad consists of a 
bell acutfa, a parallel sided working section 
soae S ft long, a dlffu&er and an electric- 
ally driven fan. The tunnel is situated in 
a large cold roow. It can be ran at any 
speed up to 350 f.p. s. continuously, and can 
be cooled down to -350C. 

Icing conditions are produced at the 
working section by a water spray frorn a 
single aii blast norzle (Pig. 18). 5 to 6 ft 
ahead,   Itself situated on the centre-line of 
the tunnel  in the same working section,  so 
that the airflow path is parallel fron th« 
spray aast  to the object  under  test. 
Complete details on the air blast nozzle 
are given in Reference 6  and across section 
of this Instrument is given in Figure 19. 

The tunnel has been calibrated, by 
the two-hygroaeters method, from IbO to 350 
f.p.s. at the working section so that 
concentrations of up to 3 ga/cu i can be 
represented with a known droplet size at. 
any speed. This aaster calibration has 
been used in ordsr to calibrate all the 
various british water content aeters, 
rotating diacs, etc.. anl to check the 
perforaance of the droplet saaplers. 

La soufflerie, en bois, du type Eiffel, 
cosprend on collecteur, une veine d'essai de 
245 cm de long, undiffuseur et un ventllateur. 
Elle est situee dans une grande chambre 
froide. La vitesse dans la veine peut 
atteindre 107 m/s et la teape'rature dans la 
veine peut s'abalsser Jubqu'a -S50C. 

Les conditions de givrage sont obtenues 
par un seul pulverisateur pneumatique (fig. 
18),  a l'aaont du modale,  a une distance de 
150 a 180 cm, sur l'axe de la veine d'essai; 
ainsi.  les lltnes de courant sont paralleles 
du pulverisateur Jusqu'aunodele. Des details 
tres coaplets sur le pulverisateur utilise 
sont donne's dans une publication de P. J. 
Bigg6 et  une coupe de cet appareil  est 
representee sur Is figure 19. 

La soufflerie a ere etalonnee. par la 
ne'thode des deux hygrcsetres. pour des 
vltesses dans la veine comprises entre 45 et 
107 m/s des teneurs en eau liquide ponvant 
atteindre Jusqu'a 3 g/r' peuvent dtre 
obtenues dans la veine. avec des dimensions 
de gouttelettes connues pour chaque vitesse. 
Cet etalonnage de base sert a e'talonner. a 
leur tour, les divers appareils brltanniques 
utilises pour la assure de la teneur en eau 
liquide, tels que les disqusd tournants et 
pour contr&ler lesperforaances des appareils 
captdurs de gouttelettes. 

«.   OTHER TUNNELS 6.   AUTRES   SOUFFLERIES 

Mention should be aade of the existence 
of other tunnels, in U.S.A. (Lockheed. 
Boeing, Goodrich) and, also, the iustallatioo 
on Mt.  Washington. 

Nous ne ferons que ment tonner 1' existence, 
aux U.S.A.. d'autres souffleries de givrage 
(Lockheed, Boeing, Goodrich), et d'autres 
Installations (Mont-Washington). 
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VARIOUS REFRIGERATION CYCLES 

DIVERS  CYCLES  DE  REPROIDISSEMENT 



APPENDIX      II 

VARIOUS   BEFSlQEdATlOt; CYCLES DIVSSS  CYCLES  DE   REFROIDISSEMENT 

Figure 20 give» a repreientatlon of 
various air-cycle conponents. Figures 21 
to 25 represent various possible refrigera- 
tion cycles for Icing tunnels16. 

Table I gives the important parameters 
of each cycle for an Icinx tunnel of four 
s<j ft test section and velocity of 500 
f. p. a. 

Table II indicates the advantages and 
disadvantages of each cycle. 

La figure 20 donne une representation des 
divers elements qul entrent dans la con- 
stitution d'un cycle de refri/idisseaent. 

Les figures 21 a 25 representeni les 
divers cycles de refmidlssenent pouvant etre 
utilises dans les souffleries de givrage 18 

LeTableau I donne lesprlnclpaux paranetres 
de chaque cycle dans le cas d'une soufflerle 
de givrage ayant une aire de la section de la 
velne d'essai de 37 da2 et une vitesse de 
152.5 a/a. 

U Tableau II indique les avantages et les 
Inconvenient^ de chanie cycle. 

^" 

I 

i 



TABLE   I 

The   important  paraorteri  of each cycle 

C>c/e 
No. 

Type 
External poirer 

required 
h.p. 

Assumed inlet 
|            cm! it ions 
1 

1 
Turk me 

pressure 
rat io 

JUass  flam 
lb/sec 

Ural 
exchanger 
capacity 

1  B.t.u./sec 

j Test section 
\     pressure 
1     Ib/sq  in. 

1        Dryer 
capacity 

1  lb water/sec 

1 I            open 

r 
1230 

P = 14.3 Ib/sq in. 
t = 50^ 

lb H.O 
f = 0-004 lb .ir 

|          1-51 99 none 8.05 \        0.3G6 

2 open 2260 
P = 14.3 Ib/sq in. 
t =50°? 

lb H,0 
• = 0.004 lbalr 

1.84 155 3480 12.6 0.62 

3 closed 2950 1.73 148 2140         i 12.0 0.393 

4 open 
«pprosiMtcly 16C0 
(ejector U rel»- 
tlvely inefficient) 

P = 14.3 Ib/sq in. 
1=50^ 

lb H.O      i 

• = 0-0(Hlb.ir      j 

1.51 9* none 8.06 0.396 

5 
open            > 

v»por syste*    | 
approxiaatel* 533 
(for refrigemtion) 

1850 for tunnel          ' 

P - 14.3 Ib/sq in.    i 
1=50°?                     | 

lb HO      { 
148 1780 12.0 U.»« 

t - O.OM 1-ilr      1 



TABLE   II 

The cdvantagea and disadvantages  of each cycle 

Cycle 
No. Advantages Disadvantages 

(A) Low power requirement» 

(B) No heat exchanger necessary 

(C) Dryer capacity Is relatively low 

(D) Inexpensive system 

(A) Limited flexibility 

(B) Low pressures complicates design 

(C) Possible complications due to ice 
particles into compressor 

2 1 (A) Medium power requirements CA) Limited flexibility 

(P) Atmospheric pressure in the spray (B) High heat-exchanger requirements 

room with slightly reduced pres- 
( 

sure in the test section (C) High dryer capacity necessary 

(C) No problems connected with ice (D) Expensive due to dryer and heat- 

particles into rotating machinery exchanger 

3 (A) Flexible so as to allow variable 

density 
(A) High power requirements 

(B) Both heat-exchanger and dryer 

necessary although each of medium 

capacity 

(C) Expensive 

(D) Possible complication due to ire 

particles into compressor might 

necessitate a separator 

4 Same as cycle No.1 although the ice parti icles are no longer a problem 

5 (A) Medium power requirement« (A) Limited flexibility 

(B) Good control over operating (B) Possible complications due to Ice 

temperature particles Into rotating machinery 

(C) Atmivpherlc pressure in spray room (C) Very expensive hcat-exchaogier 
equipment although less than 

cycles 2 and 3 
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TABLEAU   II 

Avantage«  et   inconvenient* de chaque cycle 

r Cycle 
No. 

Avontage $ 

(A) ne denande qu"nwe faible puissance 

(B) ne necesslte pas d'eciianneur 
themique 

(C) la capaclte du desslccateur eat 
relatlvenent basse 

(D) le dlsposltlf eat peu couteux 

Inconvenient a 

(A) facilltes d'adaptation limitees 

(B) le dlsposltlf est compllqu^ par le 
fait que la pnsslon est basae 

(C) le passage de partlculea de glace 
dans le conprcsseur peut entratner 
des complications 

(A) deaande une puissance mcyenne 

(b") la pressloij dans la chaabre de 
pulverisation est la presslon 
ataosph^rlque ce qul n'entralne 
qu* une legere depression dans la 
veins .1'essal 

(C) pas de problene concemant l'en- 
trainenent de partlcules dc glace 
dans les aachlnes toumantes 

(A) facllltes d'adaptation peraettant, 
en part leu Her, de travail ler k 
densite variable 

(\)   facllltes d'adaptation Uaitees 

(B) necesslte un echangeur theralque 
laportant 

(C) necesslte un desslccateur 
laportant 

(0) desslccateur et echangeur theralque 
tres coöteux 

(A) necesslte une grande puissance 

(B) necas&lte a la fols un echangeur 
theralque et un deaslccateur, 
cependant de capacltes aojrennes 

fC) dlsposltlf eouteux 

(D) necesslte un separatrur pour 
evlter I'entratneaent de partl- 
cules de glace dans le coaDresseur 

Identlquss au cycle 1 blen que les partlcules 
probleae 

de glace ne posent plus lei de 

(A) necesslte one puissance royenn« 

(B) le controle de la temperature de 
fonctlonneaent est ben 

(C) la presslon dans la chaabre de 
pulverisation est la presslon 
ataospherique 

(A) facllitos d'adaptation llaitees 

(B) 1'entraKneaent de partlcules de 
glace dans lea aachlnes toumantes 
peut aasner des rompllcations 

(C) echangeur theralque tres coliteux, 
noins cependant que dans le cas 
des cycles 2 et 3 
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Induced flow 

(Pluide induit) 

Driver fluid 
(Pluide Injecte) 

•Test 
l sect it» 
i (Veine 
' d'eoaal) 

DriTer fluid 
(Plulde Injecte) 

Diffuser 

(Dlffoseur) 

Plf.3     Induced flow tunnel Soufflerle a Induction 

\ 
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Entropy 
fBitroplei 

Pig. 4     Temperature-entropy diagram      -     Diagranwe te^erature-entrooie 

t e 

Plg>5      Pressure-volume diagram Diagramme pressIon-volume 
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Pig.6 Photograph of Lewis Icing Tunnel (N.A.C.A.) 
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« Pig. 9 CroBs-sectlon of NACA alr-»ater a-.OBUlrg spray nozzle 
Coupe du pultrerlsateur ^eunatlque du N.A.C.A.
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Air (Air) 

125" 
I 069" (0.32cm) 
(O.lScm) 

Water (Eau) 

0.2       OM 
Water/Air wuis flow ratio 

(Rapport nasalque eau/alr) 

Pig.12  Calibration data for NRC concentric nozzle in still air 

for air pressures above 15 lb/in. ? 

Et.alonnage, en air calme et pour des pressions superieurea 

a 1.05 kg/cm2, du pulverisateur NRC 



mm^mm ■■■■«■■PPllBWIB» 

Driving air 
I (Air inducteu:) (Md) 

SS5S3g3X irrrr 

0.55' 
(16.7ca) 

V 

LI 

v: 
Tunnel centerllne 

(Axe de la soufflerie) 

Air flow 
        (Mj) 

(Air Indult) 

KggSSStt T t>S^S\SS\S 

,Piano hiüge 
(Chamlere) 

Rubber seal 
(Joint en caoutchouc) 

+ ^«.0.25" (6,35BBI) 

^ ^Almrinium reservoir 

P (Reservoir en aluainiua) 

Driving air 
(Air inducteur) OH) 
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Pig.13  Ejector System Ejecteur 



ippwwwqHp ■■«"!. ijNii ui.-ujjjjji..    .u„._..,jLip...iii i—mmmm—"^     wpmm 

218 

10 

(Vitesse de la souff]»rle.  en m/s) 

50 90 100 110 120 

"       3 _ 
•a v v 

ii z 
■SaS 3      ö 

as .-. «o 
w c 

O   TS 
— Oi        _ 
_!   4-j «;       1 
a«    ki (C        ' C    g I 

es H 200 250 JOG 350 ADO 
Tunnel velocity,  in f.p.s. 

A 8 C D E P 

Ejector reservoir pressure,  in lb/in.7 

Pression de reservoir de l'ejecteur,  en 
kg/c«? 

4.5 

0.32 

6.7 

0.48 

8.4 

0.60 

10.2 

0,73 

12.3 

0,88 

16.0 

1.14 

Ejector mass flow,   in lb/sec 

Debit massique de l'ejecteur, en ks/s 

1.84 

0.84 

2.0 

0,89 

2.2 

0,98 
1 

2.3 

1.G2 

2.5 

l.l 

2.7 

1.2 
1 

Pig. 14     Experinsntal plot of «ass ratio versus tunnel velocity 

Courbe experinentale du rapport de la aasse indulte 
a la aasse inductrice en fonctlon de la vitesse de 

la soufflerie 
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Pig. 15 Sanrle of cici produced tiy turbine Bchantillon de nuage produit 
par condensation

/ ‘v-A

Pig. 16 Sajwile of cloud producea by air aspirated spray nozzle 
Echantillon dc nuage produit par pulverisation
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FU. 18 Photo^rsph of RAE spray nozzle and asst asseablj

Riotographl** <1u pulrertsateur ME et d^ Ron aontace
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(Joint)

/

liock-nut
(Cootre-^rou)

(Aiguille hypoderalQ i

Fig.19 RAE air blast atoalser - Pulverlscteur pneuaatlque RAE
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Turbine 
(Turbine) 

-i m 

Compressor 
(Cooipresseur) 

Heat exchanger 
(Echangeur thermique) 

Spray Room 
(Chambre  je pulverisation) 

o 
cing tunnel test Dryer Prime mover Vapor line 

section (Trajet de It 

(Veine d'essai) (Desslcrateur) (Machine motrlce) vapeur) 

Mechanical Coupling 
(Couplage Mecanique) 

Pig.20     Air cycle components 

Parties constitutives du cycle de Pair dans une 
soufflerie de givragi» 
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(Conditions exterieures) 

•Stat ton 

Section 

Static Pressure 

fi-ession 
- 

•Staric 
Temperature 

Temperature 
absolue 

Water-Vapour Content 
Vapour'air 

Rapport des masses de 
vapeur d'eau et d'air 

Licuid-Water Content 
voter fair 

Rapport des masses d'eau 
Uqinde et d'air 

lb/in.1 
*«/"' OR <* 

0 

1 

2 

3 

4 

5 

6 

11,3 

14.3 

9,54 

9,54 

8,04 

9,1 

14.3 

0.7W 

1.01 

0.67 

0.67 

0.566 

0.64 

1.01 

510 

510 

460 

460 

438 

460 

547 

283 

283 

255 

255 

243 

255 

303 

0,004 

O.OOOl 

0.0001 

0 

0 

0 

0,0025 

0,0025 

0.0025 

0.0025 

Fig.21 Cycle I : low pressure, open Cycle 1 : basse press ion, ouvert 
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-EH 

0  Ambient 

(Conditions exterieures) 

•Station •Static Pressure 
•Static 

Temperature 
*atcr-Vapour Content 

lapour/nr 
Liquid-Nater Content 

water/air 

Section Press ion 
Temperature 

absoiue 
Rapport des »asses de 
vapeur d'eau et d'air 

Rapport des «aiscs d'eau 
I iquide et d'air 

lb/in.2 kg  r^ ofl 0A 

0 14.3 1.01 510 283 0,004 0 

1 14,3 1.01 510 283 0,0001 0 

2 27,5 1.94 623 346 0,0001 0 

3 27,5 1.94 530 294 0,0001 0 

4 14,97 1.05 460 255 0.0001 0 

5 14. «>7 1.05 460 255 0,0025 

6 12,6 0.886 438 243 0,0025 

7 14,3 1,01 460 255 0,0025 

Pig .22  Cycle 2 ! high pressure, open  -  Cycle 2 I haute pression. ouvert 



•Station 

«Section 

•Static Pressure 

Press ion 

Mafic 
Tem(>erature 

Temf>erature 
absolue 

later-Vapour Content 
vapour/air 

Rapport des masses de 
vapeur d'eau et d'air 

Liquid-Hater Content 
water/air 

Rapport des masses d'eau 
liquide et d'air 

ifc/in.» kg/cm' «fl <* 

1 

2 

3 

4 

5 

6 

7 

14,3 

14,3 

12.0 

13.6 

13.6 

24.8 

24,8 

1.01 

1.01 

0.844 

0.96 

0,96 

1,74 

1.74 

460 

460 

438 

460 

460 

580 

520 

255 

255 

213 

255 

255 

322 

289 

0,0001 

0,0001 

0,0001 

0,0001 

0 

0.0025 

0,0025 

0,0025 

0 

0 

0 

Flg.23  Cycle 3 : clooed system Cycle 3 : circuit ferme 



Ambient 
(Conditions 
exte'r teures) 

Compressed Air 
Storage 

(Reservoir d' air 
comprim^) 

Regulating Valve 
(Vanne de regulation) 

Ejector 
(EJecteun 

•Station 6'(at.c Pressure 
.Static 

Temperature 
fater-Vapour Content 

vapour/air 

-       ■                                                                          F 

Liquid-Water Content 
mter/air 

•Section Press ion 
Temperature 

absolue 
Hapfiort des masses de 
vapeur J'eau et d'air 

Rapport des masses d'eau 
liquide et d'air 

lfc/in.2 kg/cm' 0B <* 

0 14.3 I.01 510 283 0,004 0 

1 14,3 1.01 510 2£3 0,0001 0 

2 9.54 0.67 460 255 0,0001 0 

3 9.54 0.67 460 255 0,0025 

4 8,05 0.566 438 243 0.0025 

5 14.3 1.01 
■ - 

0,0025 

Flg.24  Cycle 4 : ejector driven, open Cycle 4 : dlspoeltlf avec ^Jecteur. ouverl 
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Ambient 
(Conditions 
exte'rleurps) 

E        5 

Station •Static presM'tre 
.Static 

Temperature 
Water-Vapour Content 

vapour/a i r 
Liquid-lfater Content 

water/air 

. fction Press KI 
Temperaturr 

absolue 
Rapport des massei de 
vapew d'eau et d'air 

Rapport des masses d'eau 
liquide et d'air 

lb/in.' kg/cm1 oft <* 

0 14.3 1.005 510 283 0.004 0 

1 14,3 1.00S 510 283 0,0001 0 

2 14.3 1.005 460 255 0,0001 

3 14.3 1.005 460 255 0,0025 

4 12,0 0,844 438 243 0,0025 
0 

5 14,3 1,005 0,0025 
  

Pig.25      CyclP 5 :   vapor-compression system,  open 

Cycle 5 !  machine frigorifique a compression, ouvert 

3 
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CH-tPTEK      5 

FLIGHT TESTS   IN   SIMULATED   ICING 
CONDITIONS 

ESSAIS   EN  VOL  DE  GIVRAGE 
PROVOQUE 

G.C.   Abel* and J.K.  Thompson* 

1.    INTRODUCTION 1.   INTRODUCTION 

1.1 Because of the difficulties of making 
full-scale, full-speed tests in tunnels and 
of finding suitable natural icing conditions 
some effort has been directed towards pro- 
ducing artificial icing conditions in 
flight by means of water sprays. 

Two types of test facilities have been 
used successfully for this work. The water 
spray rig which is mounted in front of the 
component to be tested is an example of one 
type of lacility and the tanker aircraft 
which is flown just ahead of the aircraft or 
aircraft component tobe tested Is an example 
of the second type of facility. Aircraft 
utilisation and the particular test problem 
are the primary factors thai control the 
choice of which test facility is most 
appropriate for a given problem. While tht 
spray rig allows better control of test 
conuitlünr, there are many test probleaa for 
which such an apparatus is neither practical 
nor aerodynamically feasible. Both type 
facilities are currently used in connection 
with flight test evaluation prograatmes. 

1.2 Tne development of test apparatus for 
simulating aircraft icing requires considera- 
tion of the relative humidity of the ambient 
air and of the test conditions. That is, 
vapour pressure cannot be assumed to be 
equivalent to saturation vapour pressure 
for ambient conditions without causing 
serious errors in the application of results 
from heat transfer studies. The cooling 
effects of evaporation into a dry boundary 

1.1 II est difficile, d'one part, de faire 
des essais de givrage en vraie grandeur 
dans une soufflerle et, d'autre part, de 
trouver des conditions convenabl^s de 
givrage naturel en vol. On a done essaye' 
de provoquer, en vol, des conditions de 
givrage, par pulverisation d'eau a l'avant 
de 1* avion. 

Deux  types  d'installation    ont  ete 
utilises  avec   succes:   I'un consiste  • 
monter des  rampes de  pulverisation  d'eau 
en amont de la partie de 1'avion a etudier; 
I'autre   utilise  un av lon-re'servoir qul 
vnle juste devant 1'avion ou la partie de 
l'&vlon er essai.    Suivant 1*utilisation qul 
doit etre   falte do  l'avlon  et le but de 
1'essai,   le choix peut se porter sur I'une 
oi- I'autre des installations:  si les rampes 
de pulverlsateurs permettent une meilleure 
definition des conditions experlmentales, 
11  *xlste desessais pour lesquels  I'amenage- 
ment de telles  rampes n'est ni pratique, 
nl aerodynamlquement realisable.    En fait, 
les deux types d' installation sont mis en 
oeuvre dans les programmes d'essais en vol. 

1.2 Tout essai deglvrage provoque en^öl doit 
tenir compte de 1'humidite relative de 
1* atmosphere : on pourraj t co.nmettre des 
erreurs consiaerabies dans 1' interpretation 
des resultats obtenus par la mesure des 
echanges thermiques au cours du givrage, si 
Ton supposait que, pendant 1'essai, lapres- 
sior de la vapeur d'eau est »gale a la 
Pression de saturation a la temperature de 
1'atmosphere.    Si  la couche  limit» est  loin 

■ ■ — i 

^Aeroplane and Armament Experimental Establishment,   l.K. 
bright Air Lkve lopaant Center,  L.S,A. 

I 



236 

layer are considerable ar.d skin temperatures 
equivalent to ambient conditions can occu»" 
at stagnation points even though airspeeds 
are fairly high.     Any evaluation of heat 
transfer   ice  protection  systems   using 
simulated   icing conditions must  be made, 
therefore,  on   the  basis of heat  required 
and heat available rather than for a specific 
ambient condition. 

2.   WATER  SPRAY RIGS 

de l'etat de saturation,   le refroidisseeont 
qu'entraine 1'evaporation de  1'eau sur la 
surface peut etre considerable;   en particu- 
ller,  aux points d'arr^t,   les temperatures 
de paroi  peuvent 4tre volsines de ccllts 
qui  regnent dans   le milieu  ambiant,   meme 
si  les vitesses de  1'avion sont notablement 
elevees.    Par suite,   la chaleur debitee par 
un Systeme thermlque u« protection au cours 
d'un givrage provoque n'est pas egale a la 
chaleur qul  seralt  effectivement debitee 
si,   toutes  choses e'gales  d'allleurs, 
1'atmosphere etait saturee et une   Inter- 
pretation des resultats est necessaire. 

Figures I to 5 are examples of vater 
spray rigs mounted in front of the component 
to be tested. 

2.   DISPOSITIF A   KAMPES  DE 
PULVLRISATEURS 

Les figures 1 a 5 montrent des exemples 
d'installations de rampes de pulve'rlsateurs 
montees a i'amont de 1'Element a etudler. 

2.1 Figure 1 shows 37 air blast spray 
nozzles mounted 5 in. apart on 7 streamlined 
struts which are spaced 454 in.  apart. 

The nozzles are mounted 5 ft ahead of 
the air intake of the jot engine. Tha 
compressed air for the nozzles is obtained 
fro« the jet engine at the cabin pressurisa- 
tion tapping. The water is stored in the 
aircraft and is pumped through a fl ,er 
and flowmeter to the nozzles. As a pre- 
caution against freezing the water pipe was 
led into the air pipe through which the 
warm air from the engine was supplied to 
the nozzles and an automatic by-pass was 
fitted as a safeguard against a high 
build up of water pressure if the nozzles 
should freeze. This system was satisfactory 
at temperatures down to -300C, below 
which the nozzles starteJ to freeze. 

2.1 Le dispositif de la figure l comprend 
37 pulverisatcurs pneumatiquea ^ontes, a 
12,5 cm l'un de 1'autre, sur 7 supports 
profilas dlstants de 11,25 cm. Les pulvo'rl- 
sateurs sent a l,sm en amont de 1'entree 
d'air d'un reacteur. L'air coaprlme alimen- 
tant les pulv^risateurs est preleve. en 
mem*» temps que l'air utilise pour la pres- 
surisation de la cablne, aprea le compresseur 
du reacteur. L'eau, poapee dans un reservoir 
situe dans 1'avion, passe, avant d'arriver 
aux pulverisateurs, dans un filtre et dans 
un d^bitm^tre. Par precaution centre le gel, 
le tuyau d'alimentation en eau est a 
I'Interieur du tuyau d'alimentation en air; 
l'air provenant du reacteur est, en effet, 
suffisamment chaud pour permettre la pul- 
verisation jusqu'k une temperature de -30oC, 
temperature au-drssous de laquelle les 
pulverisateurs commencent a geler. Un 
organe de surete, constitue par un by-pass 
automatique, evite une pression d'eau trcp 
grande dans la canalisation, en cas de gel 
des pulve'rlsateurs. 

Figure 2 shows an installation where the 
engine to be tested is mounted below the 
fuselage. 

La figure 2 montre une installation ou 
le reacteur a essayer est place' sous le 
fuselage. 
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Figure 3 shows a similar spray arrange- 
ment with the supporting structure altered 
so as to bridge over the test engine's 
propeller. 

Le niene dlsposltlf peut servlr a 
I'essai c"'ujie hellce, le support e'tant alors 
essentlellrnent constltue' par un pont de 
forme clrculalre passant au-dessus de 
l'hellce (flg.3). 

2.2   Figure  4   shows  the spray   for a  test 
section built  into the fin of an aircraft. 
Twelve nozzles were mounted 4   in.   apart 
on six  horizontal struts   spaced 5h  in. 
apart.     The nozzles were just over 6  ft 
ahead of the test section.    The compressed 
air to  the nozzles was  supplied  from a 
blower mounted on a large auxiliary power 
unit in the fuselage.    This power unit also 
supplied   the  energy  to operate  the de- 
icing and  anti-icing systeas  that have 
been mounted on  the  test section.     Six 
flowmeters were used,   one to control   the 
water flow to both nozzles on each spray 
bar,  to overcome the difficulty due to the 
different gravity heads between the spray 
bars. 

2.3 Figures 5a, 5b and 5c shew three 
views of a spray rig attached to the side 
of an aircraft fuselage. This apparatus 
uses 166 high-pressure water nozzles, with 
pressure water of 80-90 Ib/sq In., giving 
a coverage of 127 sq ft up to 0.27 g/m' 
water content at 190 m.p.h. The water 
droplet diameter is of 25 microns. Each 
nozzle Is provided with an electrJcal 
heater. The water capacity Is 500 gallons 
and the water flow rate of 4.3 gallons/icin. 

Tests with this particular apparatus 
have been limited to propeller development 
evaluation. A special feature of the test 
apparatus is the spinner attachment and 
slip rings which allow measurement of 
blade skin temperatures. Other measure- 
ments obtained during tests Include pro- 
peller unbalance,  torque,  blade siieed etc. 

2.2 La figure 4 montre une derive d'avion 
dont une section aete equipee envue d'essai; 
douze pulverisateurs ont ete montes, a 10 cm 
l'undeTautre, sursix supports horizontaux, 
distants de 13,8 cm.  Les pulverisateurs sont 
a 1,8 m du profll,     L*air alimentant  les 
puiverisateurs est fourni par un compresseur, 
lui-merae actionne par un groupe auxlllaire 
Important place dans le fuselage;   ce groupe 
foumlt egalement I'energie ne'eessaire aux 
systemes de deglvrage ou d'antigivrage qui 
peuvent etre montes sur le profil en essai. 
Les supports horizontaux des pulverisateurs 
etant a des niveaux differents,   il convient 
de  regier le debit de chacun d'eux;   il 
existe  done six debltmetres,   places  en 
parallele. 

2.3 Les figures 5a, 5b et 5c sont trois 
vues d'un ensemble de pulverisateurs fixe' 
sur le cote d'un fuselage d'avion. Le 
dispositif comprend 166 pulverisateurs 
homogenes, la pression de 1'eau etant de 
5,6 a 6,3 kg/cm2. Pour une vitesse de 
l'r.vion de 300 km/h, la section couverte 
par le brouillard est de 12 m?, la teneur 
en eau pouvant attelndre Jusqu'a 0,27 g/m3 

et le diametre des gouttelettes etant de 
l'ordre de 25 microns. La reserve d'eau 
est de 2250 litres et le debit de l'eau, de 
19,5   l/mn. 

Avec cette installation particuliere, les 
essals n'ont porte que sur des disposltlfs 
d'helices. A noter 1'attache de 1'armature 
au capot de 1'helicfe «'t'les contacts 
tournants permettant la mesure de la tem- 
perature de la surface des pales. D'autr^s 
mesures sont realisees au cours des essals : 
desequilibre de Thelice, couple de rota- 
tiop,  vitesse angulaire de 1'helice, etc. 
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3.    WATER  TANKER 
AIRCRAFT 

DISPOSiTIF DE   L'AVION 
RESERVOIR 

In the U.S.A., a large fuel tanker 
aircraft has Leen converted to provide 
water spray cloud conditions Into which 
other aircraft can fly to test components. 

Figure 6 is a photograph of the water 
spray nozzles and Figure 7 is a photograph 
of it working in flight. 

The spray i.. fro« high pressure water 
nozzles. The nozzles can be varied to 
cause either rain or drizzle. A third 
nozzle is being constructed which it is 
believed will be capable of causing droplet 
size «ore of the order of coawon icing. 

Aux Etats Unis, un avion-reservoir 
servant habituellement au transport de 
combustible peut etre rempli d'eau et, par 
I'adjonctlon d'un dispositif de pulverisa- 
tion, utilise pour former un brouillard 
givrant dans lequel vole un autre avion dont 
certains elements sont en essai. 

Le dispositif de dispersion, constitue 
de pulverisateurs homogenes a forte pression 
d'eau, est visible sur la Photographie 6 et 
la Photographie 7 mont.re son fonctionnement 
en vol. 

Suivant les pulverisateurs utilises, on 
peut avoir soit de la pluie, solt do la 
bruine. Un autre type de pulverisateur est 
en construction; 11 doit permettre d'obtenir 
des diametres de gouttelettes se rapprochant 
davantage de ceux que Ton rencontre dans 
les nuages girrants habituels. 

Liquid water contents are of the order 
of 1 g/a3 in the icing area when water 
flow rates are of the order of 100 gallons/ 
»in. The formation has the general charac- 
teristics of freezing rain or freezing 
drizzle. 

Use of tanker aircraft has been limited 
to speed power analysis to determine the 
effects of heavy and severe icing on air- 
craft components. Although the test 
techniques are not entirely developed at 
this time, results to date are highuy 
satisfactory. 

Les teneurs en eau liquide sont de 
l'ordre de 1 g/m3 dans I'aire givrante 
quand les debits d'eau sont de l'ordre de 
450 t/mn. Les depots de givre ont les 
caracteristiques de ceux que I'on observe 
par pluie  'urfondue ou par bruine surfondue. 

L'emploi de ce Systeme d'experimentation 
s'est limite Jusqu'ici a 1'etude des effets 
de givrage intenses et severes sur un avion 
ou sur une r«rtie de 1'avion et, ei, partlcu- 
lier, des variations de la puissance et de 
la vitesse au cours du givrage. Bien que la 
technique des essais avec avion-reservoir ne 
soit pa» completement au point a 1'heure 
actuelle, les perspectives qu'offrent ces 
essais sont tree satlsfaisantes. 

r 
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CHAPTER  6 

I 

ICING FLIGHT TEST CONCEPTS 
IN THE U.S.A. 

CONSIDERATIONS GENERALES SUR LES 
ESSAYS DE GIVRAGE NATUREL EN 

VOL AUX U.S.A. 

James K.  Thompson• 

1.    INTRODUCTION 

Icing flight tests are required by th^ 
U.S. A. P.  as a part of the  fifth phase test 
evaluation of aircraft being developed for 
the Air Force.    Flight test techniques and 
■ethods of analysis have bern reviewed con- 
tinually since the first tests were conducted 
in 1951 and a serious of fort has been mde 
to use the most effective and practical 
test techniques <tnd methods.    Considerable 
difficulty is encountered in connection »ith 
the general  test problem,   however,   because 
of the  rapid attribution of experienced 
engineers, and there is a need for a general 
definition  of  the  scope,   purpose,   and 
flight test«  required  for the evaluation 
of Ice protection systems.    This chapter 
presents a general discussion concerning 
icing flight  test concepts and has been 
prepared aaapsrtial solution to the problem 
of providing general guidance to the new 
engineer. 

1. INTRODUCTION 

Les avions destines a 1'Arme'e de l'Air 
americalne doivent subir,   au cours de leur 
oiise au point,   des essais de glvrago en vol 
qui  font partie de  la cinquieme phase de 
leur essai us reception.     Les techniques 
de ces essais de givrage en vol   et  lev 
me'thodes d* analyse des resultats ont ete' 
continuellement revisees depuis les premiers 
essais effectues en 1951 et un effort serieux 
a eti fait pour que soient employees les 
techniques et les methodes les plus efficsces 
et les plus pratiques.    Neanmoins,  le Pro- 
bleme gene'ral que posent ces essais presente 
des difficultes considerables du fait que 
les Ingenieurs,   s peine forme's a leurs tech- 
niques,   ne conservent  pas   longtemps  leur 
iiffectatlon;    il   est done necessaire  de 
Gönner une definition generale des essais 
en   vol   permettant  d*experimenter  les 
disposltifs ded^givrage, ainsi que la portee 
et le but de ces essais. 

Ce chap it re presente quelqnes cons i de'ra- 
tions gene'ral es a cc sujet; il a ete pre- 
pare pour resoudre en partie la question 
des instructions sdonner aunouvel Ingenieur. 

2. TEST DIRECTIVES 

The test directive for icing flight test 
evaluations consists of the completed and 
approved WADC (Wright Air Development 
Center) Form 56. This form descrlb«8 very 
briefly the nature and scope of the tests. 

2.   INSTRUCTIONS GENERALES POUR 
LA CONDUITE  DES  ESSAIS 

Les instructions g^nerales pour la 
conduits des essais de givrage en vol sont 
contenues dans le forsulaire No.56 du 
fright Air Development Center', complect- et 
approuve; ce formulaire decrit brieve- 
sent 1% nature et  la portee des essais. 

•Flight and AH Weather Testing,  united .States Air Force 



It should be fully understood,  however,   that 
the   information  presented   In   the Form 
consists onl^ of the minimum information 
required for administrative project control. 
The directive states the general and special 
test problems.     The full scope of the test 
effort  is defined In the flight test pro- 
gram.     This program   Is  prepared   by the 
test engineer and Is approved by supervisory 
personnel.     It should be sufficiently com- 
prehensive and complete so that anysibniiicant 
problem  concerning  the   use of   the  log 
protection  systens can  be detected and 
information made available for the soluiioi. 
of that problem. 

3.   TEST  OBJECTIVES 

II dolt cependant etre bien entendu qu'11 ne 
contlent que le minimum des renseignements 
necessaires au controle admlnlstratif d'un 
projet et n'lndlque que les problemes 
generaux et partlculiers qui peuvent se 
prepenter aa cours des essais. 

L'etendue et  la portee complete  du 
travail envisage est definl par le programme 
des essais en vol;   ce dernier est prepare 
par  1*Ingenieur  dfessais   et  soumis  a 
Papprobation de ses superieurs;   11 dolt 
dtre sufflsamment detaille et remplet pour 
que tout  problene   Important  concernant 
1'utilisation du dispositlf de degivragr 
pulsse  etre  mis en evidence et  que  aa 
solution soit facllltee par les renselgne- 
mtn«-s obtenus. 

The objective of each Icing test program 
defines the type, nature, and scope of the 
test activities. There are four basic 
objectives for icing flight tests. These 
objectives are aa follows: 

(a) Development, evaluation and Modification 
of proposed or existing systems 

(b) Operational evaluation to determine the 
need for protection on new type aircraft 
or aircraft co^onents 

(c) Operational evaluation of a aysten as 
installed on early model production 
aircraft 

(d) Exploratory testing to determine the 
general nature of aircraft icing 
pioblem. 

The trpe of testing in (s^ is required 
when there is reason to believe that some 
component or coaponents of either new or 
operational aircraft may not be adequately 
protected. This occurs when the Ice protec- 
tion system involves application of some new 
orlnciple or concept of operation and when 
system effectiveness must be improved 
considerably through the use of whwt might 
be called minor system adjustments 

3.   HUT   DCS  ESSAIS 

Suivant le but de chaque programme 
d'essais de givrage. on deflnit le typa, la 
nature et le dovs^ne des essais. Les quatre 
principaux objectifs k atteindre sont: 

(a) La sise au point, i'esssl et les modifi- 
cations des dispositifs envisages ou 
exiatants 

(b) les essais de fonctionnement pervettant 
de determiner !<' besoin de protection 
sur de nouveuux types (Vavion ou 
d'elements d'avion 

(c) les essais Je fonctionnement d'undl^posl- 
tif Installe sur un nouveau type d'avion 
de aerie 

(d) les er.sals et les recherches en vue de 
determiner !a nature gene'rale des 
problemes de givrage des svlors. 

Les essais du type (a) sont necessaires 
lors qu' 11 y a des raisons de penser qu' un 
ou plusleurs Elements d'un avion neuf ou 
deja en service ne sont pas convenablesent 
proteges centre le givrage. Tel est le cas 
d'un dispositlf de d^givrage coaportant une 
conception nouvelle de fonctionnement ou 
necussitant une amelioration de son efficacite, 
par des mises au point peu importantes. 
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The type of testing In  (b)   is  required 
in connection  with  radically new aircraft 
or aircraft  components.      It  occurs  when 
aircraft  capability and  design  mission 
combine  in such a manner that ail-weather 
operation of a particular aircraft does not 
require extended operation in icing condi- 
tions.    The problem then is to determine the 
extent to which operation in icing conditions 
is required and  the effects on aircraft 
performance.    It also occurs when there is a 
requirement for know ledge concerning penal ties 
to mission capability which  result  from 
complete or partial  lack of ice protection 
for aircraft rompcnents. 

The type of testing in (c) is part of a 
routine Air Force requirement. The method 
of aircraft and ice protection system 
operation in Icing conditions and the 
operational limitation of the system as 
irstalled on a production model aircraft are 
determined by these tests in order to provide 
an experimental basis for pllo* operating 
instructions. 

The last basic type of IclPi flight test 
programs (type (d)) la encountered in connec- 
tion with efforts to learn tore about 
atmospheric physics pertaining to icing 
conditions or as pertains to the application 
of mathematics to ice protection system, 
design, and evaluatloi.. These testa are not 
conducted in support of a particular aircraft 
or aircraft component as la the ca«e for the 
other three test objectives. 

Les  essais  du  type   (b)   doivent  etre 
effeotues sur des avlons  ou des ele'ments 
d'avions entierement neufs.        Ils se pre- 
sent en t lonque  les possibilite's d'un avion 
et les missions qu'11  devra accoraplir par 
tout temps, sonttelles qu'elles n'impliquent 
pas particulierement des vols prolonges dans 
les nuages givrants.    Le Probleme est alors 
de determiner jusqu'a quel point les vols en 
conditions deglvrage s'avereront n^cessaires 
et quels seront leurs effets sur les per- 
formances de 1*avion.    Ce type d'essai se 
presente   aussi   lorsqu'on   a besoin   de 
renseignements sur les consequences qu'en- 
Iralnerait,  quant a 1'aptitude a rempllr les 
missions demande'es,      1'absence,     partielle 
ou  totale,   de mo>ens  de protection  des 
diver? elements d'un avion. 

Les essais du type (c) sont couranment 
edges par 1'Armee de l'Air. Ils ont pour 
but de determiner la methode dc pilotage, 
dims un nuage glvranf, d'un avion de serie 
equ'pe' d'un certain disoositif de degivrage 
et. le modi et les limites d'emploi de ce 
disposltif; cea essais doivent permettre de 
donner une base experimentale aux instruc- 
tions que recevront les pi lot es. 

Les essais du dernier type (d) servent 
a. mleux coonattre la pnyslque de 1'atmosphere 
givruite et a determiner les modes de calcul 
de projet et d'expe'rimentatlon des dlsposi- 
tlTs de degivrage: Us nr sont pas effectue's 
pour des avlons ou des elements d'avions 
partlculiers, comme r'est le cas pour les 
ttols autres types d'essais. 

4.   IMSTRUMENTATION 4.   INSTRUMENTS 

Tests required in connection withdev^lop- 
ment evaluation or modification of 3xi8ting 
or proposed ice protection systems require 
extensive instrumentation. The instrumenta- 
tion rsquiremc-nts for other type icing tests 
include part but not all of these requirements. 
Instrumentrtion for the various tests is 
listed as  follows: 

Les essais necessltes par la mise au 
point des dlspositifs de degivrage envisage's 
ou exlstaots et par retude des modifications 
a y apporter exigent un grand nombre 
d'Instruments: les autres types d'essais de 
glvrage n'en necessitr.t qu'une partle. 
Pour lesdiffe^-ents types d'essais 1'appareil- 
lage dolt permettre les mesures suivantes: 
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(a)  Measurement of meteorological  parameters 
is required in all   icing tests.    Air- 
speed,  altitude, ambient air temperature, 
dewpcint,   liquid water content,  droplet 
sizes,   and time of day are considered to 
be meteorological parameters.    Rate-of- 
catch is the primary variable for each 
conponent.     Dewpoint temperatures are 
not   required  unless  heat   transfer 
principles are Involved. 

(b) Heat  and  mass  flow measurements are 
required for the evaluation of hest trans- 
fer systems when  test objectives are 
type (a) or type (d).    This instrumenta- 
tion should be sufficient  to -nable 
calculation of heat available for the 
entire system and for each unit of the 
system.    These systems should also be 
instrumented in such a manner as to provide 
a simple measure of capacity operation 
available for test conditions.    A heat 
full on or cff type cyclic system for 
instance would be Instrumented to deter- 
mine  the  ratio of  time on  to  tim« 
elapsed. 

(c) Skin temperatures are required for all 
»»valuation of heat transfer effects. 
(Typ* (a) and type (d) teat objectives). 
At laaat three win« stations on one side 
of the aircraft, two stations on one 
horizontal stabilizer and one station 
on the vertical stabilizer are necessary. 
The thermocouples fe copper-constantan. 

(d) Speed power parameters are required when 
test objectives are type (a) and type 

(■.). These measurements are necessary 
In connection with th» problem of 
defining the nature and decree of any 
and all penalties to aircraft mission 
capability. These penalties are a 
result of the operation of the given 
ice protection system, the existence of 
the system, and the effects of system 
failure. 

(a) Dans tous les ?ssals de glvra&e,   11 est 
n^cessalre de   mesurer   les parametres 
»fiteorologlques      Sont conslderes cumme 
tels la Vitesse de 1'air.  1'altitude,  la 
temperature de  1'air ambient, la tempera- 
ture de rosee.   la teneur en eau liquide, 
les  dimensions des gouttelettes  et 
1'heure desessais.  Le taux de captation, 
qul resulte des donnees precedentes,  est 
la principale variable pour cheque parti 9 
de 1'avion.    Les temperatures de rosee 
ne sont pas  necessaires a moins  que 
n' interviennent des etudes de transBrission 
de chaleur. 

(b) Les mesures de transport de chaleur et de 
masse aont n^cessaires pour Texamen des 
dispositifs thermiques,   quand 11 s'agit 
d'essais de  type  (a)  ou   (d).     Les 
instruments doivent etre capables de 
permettrc   le  culcul   de   la  chaleur 
disponible pour 1'ensemble du dispositif 
et pour chacun de ses elements.     Ces 
instnnnents doivent egalement etre census 
pour dormer une mesure simple du rende- 
ment de fonctionnement dans les conditions 
de ressai.    Par exemple.  un dispositif 
de  chauffage  de type   intermittent 
Jevrait comporter un instrument servant 
a Jetermi.^er  le rapport du temps de 
marche au temps total. 

(c) Les temperatures superflclrlles doivent 
etre mesurees dans toutea les etudes de 
transmission de chaleur (essais de type 
(a) et (d)). Au minimum, les releves 
doivent etre effectues en trois points 
de i'aile, endeux points du stabil imateur 
horizontal et un point du stabillaateur 
vertical. Les thermocouples sont en 
cuivre-constantan. 

(d) Is courbe de 1» puissance sn foncttor. de 
la Vitesse doit Itre tracee au cours des 
essais de type (t) et (b); eile permot 
de definir la nature et 1' importance des 
difficultes rencontrees par 1'avion pour 
reapllr sa mission. Ces difficulte's 
peuvent provenir du fonctionnement du 
dispositif de degivrafe, de 1*existence 
de ce dispositif ou d*une pause de ce 
dispositif. 
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(e)  Photographic coverage is required in 
connection with all   icing tests.     Hand 
held cameras  operated  b>  observers 
provide  the most  effective  results. 
Automatic cameras Installed to photograph 
remote or hidden areas are necessary when 
iciiig problems are expected for these 
areas.    Color film is most effective but 
black and white film Is used ext^islvely 
because of film processing delays for 
color film.     The most effective hand 
held cameras are the 35 mm single frame 
cameras and III mm movie cameras with 
telescopic rapid change and   wide angle 
lens.     Cameras mounted  for rcmots 
photography are of the 16 mm or 35 mm 
movie type. 

(f) Instrumentation for recording data is 
varl '. Functional reliability and 
space limitations are the primary 
considerations for choice of recording 
systems. Choice of film recording 
speeds is extrenely important. Oscillo- 
graph film speeds of the ordt»r of one to 
two inches a minute are sntflclently 
fast to record most events including 
skin temperatures for cyclic systems. 
The only requirement for speed of 
operation occurs in connection with 
requirements for simultaneous measure- 
ment of many variables. 

(e) Tout   esSHl   de  givrage  necesslte   un 
eureglätrement photograpMque.     Les 
cameras terues a  la main et actionnees 
par des   oüservateurs   donnent   les 
msllleurs resultats.    Des cameras auto- 
matiques,   instaliees pour photographier 
des parties de 1'avion eloignees   ou 
dissimulees,   sont  utiles quand on y 
prevoit des difficultes provoque'es par 
le givrage.    Les films en couleur sont 
les plus satisfaisants,   mais ceux  en 
noir et blanc sont beaucoup utilises en 
raison des longs delais de d^veloppement 
des films en couleur.     Les came'ras a 
main les meilleures sont de 35 mm pour 
les apptrells photographiques proprement 
dits et de 16 mm avec objectif grand 
angulaire a reglage  rapide pour les 
apparel Is cinematographlqoes.     Les 
cameras fixes pour photographies eloignees 
sont des apparelIs cinematographiques d3 
16 n» ou de 35 mm. 

(f) Les apparells d'enreglstrement sont 
varies. La surete de fonctionnement et 
1'encombrement sont les considerations 
les plus importantes dans le choix de 
ces apparells. Le choix des vitesses 
d'enroulement des bandes est extremement 
important; des Vitesse de bandes 
d'osclllographe de l'ordre de 2,5 a 5 
centimetre? pax minute sont süffisantes 
pour enreglstrer le plus grand nombre de 
phenomenes, y compris la temperature 
superficlelle des systeaes de degirrage 
Intermlttenta. Un enroulraent plus 
rapide n'est necessaire que dans le ca« 
d'ane mesure simultanee de plusieurs 
variables. 

5.   SCOPE OF  ICING TESTS 5.   DOMAINE DES  ESSAIS  EN VOL 

Plight tests in clear air are required 
in «very instance in order to provide a 
basis for comparison. These tests include 
altlti'de. airspeed, and temperature calibra- 
tion flights, aircraft performaiice testing, 
and ice protection system evaluation of haat 
transfer systems. In some cases the 
clear air data can be obtained from earlier 
testing conducted    by   the  contractor 

Des essais d* etalonnage en vol par del 
clalr sont effectces chaque fois qu'11 faut 
disposer d'elements de conpara^son. Ils 
comportent 1'etude des performances oe 
1*avion et des disposltifs de degivrage de 
type therralque en fonction de 1'altitude, de 
la vltesst et de la temperature. Dans cer- 
tains cas, les resultats d'essais effec- 
tues en ciel  clalr par  le constructeur 



jr by the nllltao in connect! 
Force Test Phase I to IV. 

•1th Air 

Plight tests in natural Icing conditions 
are required in every instance.     Aircraft 
should be operated in light,  moderate,  heavy 
and severe icing conditions unt  1 severe 
perforaance penalties are caused by  ice 
formation on protected or unprotected aieas 
of the aircraft or untl1  further operation 
in the condition   is unreasonable.     Heat 
transfer analysis are conducted for periods 
during  the   tests  when  icing  rates are 
reasonably constant for several minutes. 
These tests should also include flight in 
icing conditions of various intensities when 
ice protection systems are turned off.    This 
gives a basis for determining the value of 
the system to aircraft mission capability 
and a basis for determining evasive action 
required in the event of operational failure 
of the protection system. 

ou par lea autorltes mllltaires (au cours 
des phases 1 a 5 du programme d'essals 
impose par 1'Armee de l'Alr) peuvent etre 
utilises. 

Des essals en vol dans des conditions de 
givra^e naturel dolvent etre effectues dans 
tons   1 es cas.     L'avion  dolt   fublr  un 
givrage successivement. leger,   modere, fort, 
severe ot jusqu'a ce que la formation de 
glace sur  les  parties  protegees ou non 
protegees de l'avion ait des repercussions 
severes sur les performances ou entratne un 
danger pour   la poursulte du vol.     Les 
mesures de debit de chaleur dolvent etre 
effectuees pendant les periodes des essals 
ou   les   taux de givrage se malntlennent 
sensiblement constants pendant plusieurs 
minutes.    Ces essals dolvent egalemert corn- 
porter des vols,   toujours en conditions 
de  givrage d'inlensites variees,   avec 
dispositifs de defense coupes.    Tout cecl 
permet d'appre'eier la valeur du aisnositif 
quant a 1'aptitude de l'avion a rempllr sa 
mission et de determiner les mesures de 
sauvegarde a prendre en cas de panne des 
dispositifs de protection. 

Tanker aircraft are currently used to 
simulate severe icing conditions for indiv- 
idual components. These tests allow a 
reduction of aircraft cflendar time, provide 
a basis for determining which components 
are causing performance losses and determine 
the magnitude of the individual losses. 
Plans for this test technique include 
investigation of the use of the technique for 
heat transfer studies and development of a 
system for simulating water droplets 
comparable with those typical of common 
icing. Water droplets obtained on the 
present system are not entirely satisfactory 
since they have dimensions comparable to 
rain and the formations have the appearance 
of   'rime rain'. 

Des avions-citernes sont couramment 
utilises pour creer artlficiellement des 
conditions de givrage severe permettant 
d'es&ayer des elements sepan's. Ces essals 
penwttent, avec une meilleure utilisation 
de l'avion, de determiner quels elements 
provoquent des pertes de performances et 
1'importance de cheque perte. Cette 
technique d'essai estprevue pour 1'etude des 
apparells thermlques et pour la mlse au 
point d'un disposiMi produlsant artiflciel- 
lement des gouttelettes d'eau comparables a 
eelles qul interviennent dans le givrage 
ordinaire; les gouttelettes d'eau obtenues 
avec le disposltlf actuei ne sont pas 
entierement satisfaisantes car leurs dimen- 
sions sont comparables a eelles de la pluie 
et les depots solides qu'elles entralnent 
ont l'apparence du verglas. 



?57 

6.   OPERATIONAL  PROBLEMS 

B?e.-y  teat prograa which  r«qulr«R 
specific weather conditions for testing 
poses severe operational pronleas because 
or the low frequency of occurence of the 
desired test  conditions.     Icing flight 
tests are no exception to this rule I t 
careful use of operational techniques can 
enable  test  completion  in a reasonable 
tine.    The following list of operational 
problems are given in order of importance 
concerning ability to complete icing test 
programs in a reasonable period of time: 

1.  Maintenance 

6.   PROBLEMEr.  CttRAZlONHELb 

Tout prognune d'essai* necessitant des 
conditions aeteorologiques particulieres 
pose des problemes  de vol   dellcats   et 
d'autant plus que les conditions souhaitees 
se  prese.itent   molns   frequemment.     Les 
essais de givrage  en  vol  ne  font  pas 
exception  a cet   regl > et   11  convient 
d'utiliser avec methode toutes les techniques 
operatioinnelles afin de pernettie leur 
accfwipl isiiement en un temps ralsonnable.    La 
liste ci-spres des problemes operatlonneis 
qui se poseat est etablie en tenant conpte 
de leur Importance du point de vue de la 
possibilite  d'accoaplir  les  essais  de 
givrage en un temps ralsonnable: 

2. Plight scheduling 

3-  Tesc personnel 

1. Entretien 

2. Prograoae de vol 

3. Personnel 

4. Test areas 

5. Plight techniques 

6. feather forecasts 

4. Zones de vol 

5. Techniques de vol 

6. Previsions neteorologlques 

7. Metbodes d'ltude. 

7.  Methods of analysis. 

6.1    Maintrnance 

Maintenance problems on experiaental 
aircraft are excessive. Thore is *. continual 
series of Mechanical modi?«cations which 
must be accomplished. Inspection periods 
are frequent and the best maintenance 
technlqvee arc oßly ^kitially dotemlnsd. 
lh «11 cases, preliminary planning should 
Include determination of personnel and 
support equipment required for the tests. 
It should also include training for key 
personnel. Authorization for overtime 
and/or sstaggered maintenance shifts should 
be included in the plan sines the aircraft 
must be made available when test conditions 
exist. 

6.1     Entretien 

Les Problemeü que pose 1'entretien des 
avions experimentaux sont sxtremement 
tmportants. Des modifications d'ordre 
taecanique duivent continuellement etre 
effectuees. Les periodes d'inspection sont 
frcquentes meis les aeilleures techniques 
d' entretien ne sont qu' en partie determinees. 
Dans chaque cms, le planning preliminaire 
devralt comprecJre le cholx du personnel et 
de l'equipement requis pour les essais; 11 
devralt ^galement prevoir l'entralnement du 
personnel responsable, les autori sations 
d'effectuer des heures supplemental res et 
(ou) 1*organisation de roulements pour les 
equipes d*entretien. car 1'avion dolt etre 
disponible quand les conditions d*essais se 
presentent. 
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6.2    FliKht  Scheduling 

Inng test aircraft are scheduled for 
flight whenever the aircraft are Incofsmisslon. 
The  t.vpe of  flight  depends on  existing 
weather condltloüs and the number and type 
of flights already completed.     The flight 
schedule is usually established,   therefore, 
without regard to weather conditions d'iring 
the week.     The exception is the occasion 
when a maintenance effort can be delayed or 
rushed  to  allow better utilization  of 
general weather trends.     Week-end flights 
are scheduled for Saturday when desirable 
conditions are forecast and on Sunday when 
an unusually urgent   requirement  for test 
data exists. 

6.3    Te«t Personnel 

The pilot engineer is the key person 
within the team of ice protection syslem 
flight test personnel. The nost difficult 
accomplishment of the test prograu is the 
actual operation of the test aircraft in a 
specified manner in the desired variety of 
weather conditions. It is iBperatlve 
therefore that the pilot be the senior 
engineer and that he be charged with the 
responsibility for project accomplishment. 
He should have considerable experience of 
operating aircraft In instrument flight 
conditions and should be a qualified engineer 
and test pilot. 

A technical analyst la a neceasity for 
•ost ice protection system testing. The 
technical analyst relieves the pilot of 
technical responsibilities for details of 
deta analysis. He may participate in test 
flights when space is available and a know- 
ledge of pilot problems Is desirable. His 
primary function however, concerns the 
technical aspects of the test prof-a«. He 
determines the methods of analysis, the 
technical interpretation of test results 
and objectives, collaborates with the pilot 
to write and plan the test program and test 
report, determines when necessary test 
results have hfen obtained, and directs 
the project data analysis. 

6.2    Progranne de Vol 

Les avlons d'esscis de givrage dolvent 
etre prets a vuler a n' Importe quel moment. 
Le   type  de  vol   depend  des conditions 
atmosph^riques existantes et du nombre et des 
types de vols deja acconplis.    (Vest pourquol 
le programme de vol est gene'ralement etabli 
sans conKide'rationdes conditions meteorologi- 
ques prevues pour la semaine,   1'exception 
etant.   quand la remise ou 1'accele'ntlon 
ri'un   travail  d'entretlen es^ possible, 
l'occasion  Offerte  par   les  tendances 
generales des conditions atmosphe'rlques. 
Lorsque des conditions  atmospheriques 
appropriees sont annoncees,   des vols peuvent 
£tre effectue's le samedl etm&K le dimancbe, 
s'il existe un besoln exceptionnellement 
urgent de resultats d'essals. 

6.3     Personnel 

L' Ingenieur-pi lote est a la tlte de 
1'Equipe qul participe aux essals en vol des 
dispositlfs de de'givrage. La partie la 
plus difficile du programme d'essals est, 
en effet, le pilotage de 1» avion experlmenUl, 
selon une suite prevue de eruditions 
meteorologiques. Cast pourquol 11 est 
absolument indispensable que le pilot« alt 
le plus haut grade a bord de 1*avion et 
qu'll ait la responsabilltl des essals, II 
devra poss^der une trks grande expe'rlence du 
pilotage des avlons aus instrument« et devra 
etre a la fois Ingenieur et pilot« d'essai 
qualifies. 

Un techniclen eatnicessalre dans la plu- 
part des essals d« dispositlfs Ct deglvrage. 
II decharge le pilot« des responsabllltes 
relevant desanalyaea detalllmeadea reauitats. 
II peut partlciper aux vola d'«seals s'il y 
a assez de place eta' 11 a Inter» t a connattre 
les dlfflcultes rencontre«« au cours du 
pilotaee. Toutefois, sonrAle principal co«- 
cerrw les aspect« techniques duprograume des 
essals : 11 fixe les m^thodes d'analyse et la 
manlere d'Interpreter les resultats, 11 col- 
labore avec If pilot« pour prepareret rediger 
1« programme <V essals et leur compte rendu, 11 
determine le moment oules reeultats recherche'« 
ont ete obtenus: 11 dlrlge 1'analyse des 
resultats. 



A  flight  test observer is the  third 
essential  person  In  the  Ice protection 
systesi flight test evaluation team.     This 
person assists with routine data reduction 
problems,  handles pre-flight and post-flight 
routine instrumentation problems for the 
senior engineer,  and participates in tests 
of aircraft if space is available.    Plight 
participation  requires  that  this person 
should  be  qualified  to  use and operate 
photographic equipment,   aircraft equipment, 
and test instrumentation. 

A test instrumentation specialist  is 
always required to maintain instrumentation. 
This person should be Involved In the test 
program  from  early planning stages  to 
completion of the flight test phase.     In 
addition to trained maintenance personnel, 
there is usually a requirement for technical 
representative« from organizations respon- 
sible for the production of lfl«x)rtant aircraft 

6.4    Teat Ar Mt 

Much of the dry air test results and 
part of the icing test results can be 
obtained while the aircraft is operating 
in the local radar controlled flight teat 
area. Considerable flight time In cl*ar 
air vill be available during flight to areas 
•here icing conditions exist, however, and 
this flight time can be easily used to good 
advantage In connection with some dry air 
test requirements. 

Ida?! cou/ltionc do hot occur very 
frequently at any one locality and the local 
test area cannot oe used extensively for 
flight in natural icing conditions. The 
aircraft must be operated in icing con- 
ditions which occur within range of the 
aircraft. The range may be extended 
by using another air base as a refueling 
stop but  more than one landing at bases 

L'observateur d'essais en vol  est  la 
troisieme personne essentielle de l'equlpe 
d'essais de  dispesitifs de degivrage.     II 
alle a resoudre  lea probl^mes dc pratique 
courante poses par le depouillement  des 
re'sultats;   11 a,   a sa charge et a la place 
de   1*Ingenieur-chef,   les problemes que 
posent la manipulation des instruments avant 
et apres le vol;   11 particlpe aux essais si 
de la place est disponible dans 1'avion;  en 
ce dernier cas,   II devra connaltre Vemploi 
et le fc-nctionnement des dispositifs photo- 
graph iques,   de l'equipement de I'avion et 
d"s instruments d'essais. 

Un sipecif.liste en instruments d'essais 
est toujours :iecesaalre pour l'entretlen des 
instrument?. II dolt etiu prevu, dans le 
programme d'essais, depuls les premieres 
etapes du planning Jusqu'a I'accosplissement 
des essais en vol. En plus du personnel 
d'entretien qualifle, on a gene'ralement 
besoin de reprssentsnts techniques des 
organisations renponsables de la construc- 
tion des dispositifs important« des avions. 

6.4    Zones des Baaai.t 

Une grande partly des reaultate d'essais 
eii air clair et une yartie des reaultsts 
d'essais de glvrsge pouvent etre obtenus 
sans que I'sviooquttte Us regions controlees 
par les radars locaux. Cependsat, de 
longues per lodes de vol en del clair sont 
. jiectuees pour se rendre aux zones ou se 
presentent des conditions de givrage; on 
peut facilesent tirer grund profit de ces 
periodes de vol pour ex^cut«r, sibesoin est, 
des essais en air clair. 

En un endrolt determine, choisi au 
hasard, les conditions Je givrage ne se 
pre'sentent pas tres fre'quemment et une zone 
locale d'essais ne pent pas beaucoup servir 
a des vols dans des conditions de givrage 
nature!. L'avion doit etre amene dan* 
les zones de givrage qul se presentent dans 
son rayon d'action; le rayon d*action pent 
etre accru en utilisant une autre base 
d'aviation comne escale de ravltaillement, 
TMS plus d'un atterridsage sur des bases 



other than ffrlght-^ttterson Air force Ease 
Is not desirable. In some instances when 
an unusual effort is earrantea, test air- 
craft of the fighter type and -. support 
aircraft can be flown <to Michigan or Minne- 
sota for several flights. This requires 
prior approval, an alert, snl positive 
indication of extensive icing conditions. 

Cross country flights to test areas and 
cross country flight in a range of 500 to 
1000 miles are extremely helpful if they can 
be accomplished  without  landing.     This 
type flight is always required during the 
icing tests since th;' aircraft can be flown 
to  existing  icing condlMons much  more 
readily than in the sped flee' test area when 
icing conditions occur at those locations. 
The heavy arH severe icing conditions are 
seldom encountered during a test program If 
the cross country technique is not used.     In 
this connection the testing is accomplished 
with consic'erable reduction of pilot effort 
if previous arrangements are made with 
airway  traffic control organizations and 
if the test aircraft are identified by a 
call such as   'Iclng-356'.    All operations 
personnel involved in the tests should fully 
understand the small  dimension of areas 
causing heavy and severe icing conditions 
and the movement of the con-ÜMon.    Pilot 
reports of icing conditions are of extreme 
value but conslderaole attention must be 
given to the time of occurence,   the movement 
of the icing condition,  and a flight plan to 
intercept the condition. 

6.5    Flight Techruquea 

Flight techniques for dry air. simulated 
iciiig conditions a.id calibration flights are 
routine and caus? little difflcuHy. Con- 
siderable difficulty is encoujtered. however, 
in connection with flight techniques for 
flights conducted in natural icing conditions. 
Test personnel are easily confused by the 
many facets of the test problem and can 
beccMie so involved in the technical evaluation 
that they completely overlook essential 
aspects of the practical evaluation which 
consists of determining answers to the 
following questions: 

autrrs  que •right-Patter.on n' eat pas sou- 
haltable.    Dans certains cas.   justlfiant un 
• f/ort axceptiomel.   un avion d'essai  du 
type chasseur et un avion d'accompat.rement 
peuvent etr^ conduits au Michigan ou au 
Minnesota pour y effectuer quulques vols. 
Ceci nec«sslte une autorisation prealable. 
une  alerte et des indications nettes des 
conditions de glvrage sur un.- grande zone. 

Den  vols effectues de droite et   de 
gauche jusqu'aux zones d'essais et dans un 
ravon d*action de 800 a 1600 kilometres sont 
extremement  utiles.   s'ils  peuvent  etre 
effectues sans atterrissage.    Ce genre de 
vol est toujours necessalre pour les essais 
de glvrage.   I'avion pouvant  etre amene' 
beiucoup  plis  rapldement.   lorsque  des 
conditions de glvrage apparaissement.   aux 
zones  oü  existent   ces   conditions que 
lorsqu'll reste dans la zone prescrite pour 
les  essais.^   On  rencontre  rarement  des 
conditions severes de glvrage au cuurs d'un 
programme d'essais si  la technique du vol 
riisperse n'est t)as utilisee.     Dans  le cas 
d'une teile technique de vol.   le« essais 
s'effectuent avec moins de difficult^ pour 
le pi lote sl des arrangements prel imlnal res 
ont ete faits avte lesorgarismes de contrdle 
du trafic aerlen et sl 1'avion d'essai est 
identifie par un indlcatlf d'appel tel que 
•givrage-ase'.   Toot le persouiel d»operation 

m«l^ aux essais d^raavoir pleine conscience 
des petites dimensions dfs zones provoquant 
des conditions severes de glvrage de leur 
deplacement, du plan de vcl pour les Inter- 
cepter. 

6.5    Technique! tie Vol 

Les vol» en alr clair ou dans des con- 
ditions de givrape artlficlel sont de prati- 
que courante etpresentent peude difflcultes. 
In revanche, les vols effeetjes dans les 
conditions de glvrage na tu rel tont intervenir 
des techniques particulleres ec sont beau- 
coup plus difficiles. Le personnel d'essais 
se laisse facllement absorber par les nombreux 
problemes techniques et neglige complkement 
les aspects essentiels desbuts pratiques des 
essais qui consistent & donner des reponses 
aux questions suivantes: 



(a) Ho» long can the aircraft be opented 
»1th the Ice protection system Inopera- 
tlT^, partially operative, and fully 
operative in the light, moderate, heavy, 
an severe icing intenHities before 
light, iwderate, heavy and severe perfor- 
mance penalties occur? 

(a) Pendant conbien de teaps I'avion peut-il 
voler a>ec un dispositif de deglvrage ne 
fonctlonnant pas on fonctlonnant par- 
tiellement ou fonctlonnant coiopletement 
et cecl dans den conditions dc givrage 
leger,  modere,   fort ou severe avant que 
ne se produisent  des diminutions de 
performances legeres, moderees, serleuses 
ou graves? 

(b) fhat is the duration of icing encounters 
that ca.. be expected for the test air- 
craft lr connect to., with the executing 
oi «eslgn mission? 

(b) Quelle est 1R duree dM givrage durant 
laquelle 1'avion essaye pourra re'sister 
au cours des mission« lul lul seront 
affect e'es? 

(c) that kind ot safety measures must he 
taker „o guard against the varying inten- 
sities of icing conditions »hich the 
aircraft may m^et while s 1 iBbing, 
cruising, descending, .raiting, during 
approach and landing? 

It Is apparent that the practical 
evaluation requires extensive flight In 
icing conditions and continuous monitoring 
of speed, power, meteorological, and time 
parameters. It requires that the aircraft 
be operated in the various icing conditions 
until sufficient test information can be 
pieced together to provide a cotplete basis 
for defining aircraft mission capability as 
pertains to operation in icing conditions. 
The test aircraft are operated In icing 
conditions, therefore, at airspeeds, weights, 
and configurations associated with cllhb, 
cruise, descent, and approach. Inasmuch a 
icing conditions usually MW In shallow 
layers, the effects of thlcaur laysrtt ^n 
rate of climb must usually be calculated 
from excess power available or measured at 
periodic intervals after ice has been 
allowed to form. Rate of aircraft accelera- 
tion in level flight is also a measure of 
rate of climb and can be used successfully 
as a flight test technique. 

(c) Quel genre de mesures de sauvegarde 
faut-il prendre si I'avion rencontre des 
conlitions de givrage d'intensite's 
van e'es en aontee, en crolsiere, en 
descjnte, en attente, a l'approche et a 
1'atlerrissage? 

II est evident que la reponse a ces 
questions pratiques ne'eeseite des vols pro- 
longe's dans differentes conditions de 
givrage. un controle contlnu au cours de cec 
vols, de la loi de variation de la puissance 
en fonction de la viteose, u:ie mesure des 
parametns mete'orologiques en fonction du 
terps. Alnsi des renseignemencs d'essais 
Muff isants pourralent etrereunis pourdeflnir 
Us posslbllites de I'avion a remplir ses 
missions dans des conditions de givrage, a 
des v!tosses, avec des poids et des form.-s 
de depot correspondant a son vol en uiontee, 
en crolsiere, en descente et en approche. 
Attendu que les conditions atmospherlques de 
givrage se presentent gene'ralement en couches 
peu epaissts, les effets de couches plus 
epaisses sur la vitesse ascensionnelle 
advent generalement etre calcules d'apres 
1'excfelen*. de puissance disponible a la 
sortie de la couche ou d' apres des mesures a 
des intervallcs periodiques en cours de 
givrage. La variation de 1'acceleration de 
I'avion dans un vol en palier permet aussi 
de calculer la Vitesse ascensionnelle et pent 
e^re utilises avec succes comme technique 
d'essai en vol. 

J 



The  practical  «valaatloii  tell«  |H 
englaeer the extent to which the atrcraft 
ice protection ayattm Is an aaaet to alsslon 
accovplishaent,   the penalties associated 
with encourters with various Icing coo&itlons, 
and the evasive action which must  be taken 
bi  the pilot.     The theoretical evaluation 
is  concerned  with   the  balance   between 
factors  representing the demand for pro- 
tection and factors representing the protec- 
tion provided.     This evaliiation  is also 
concerned with system efficiency and with 
comparison to design standards.    Each unit 
of the system is considered individually and 
the end result  of this evaluation  is the 
determination of improvpfiouts to system 
efficiency and confirmation  of design 
analysis. 

Lea -V'iur's pratiques e.i cours de vol 
Indlaueat « 1'Infce'nleur daaj quelle aeaur« 
1« dlspositlf dt degivrage avantage  1'avion 
pour  I'accomplissenent de sa mission,   les 
obstacle« que repre'sentent les dlffe'rentea 
conditions de glvrage rencontrees et les 
mesures de sauvegardr  que dolt prendre le 
pi lote.     On pent ensulte chercher a conparer 
les facteurs representant  la necesslte de 
protection et ceuxrepresentant la protection 
donnee.     Cette evaluation concerne eg-ilement 
1'L-fficaclte du dlspositlf et sa cooparalson 
avec !es normes employees.    Chaque element 
du dispcsittf est etuuie indirlduelleaent et 
le resulta. final de cette evaluation est de 
determiner les ameliorations a apporter a 
I* effIcacite' du dlspositlf et la confirnatlon 
du pro jet. 

Flight test techniques necessary to the 
technical  evaluation  require aircraft 
operation  for several  minutes in  icing 
conditions of  reasonable  severity.     The 
several minutes are required in ordev to 
allow tine for system stabilization.    The 
dry air flights for the technical^raluation 
are the only flight requirements which are 
.to addition to the flight requirements for 
the practical evaluation.    Measurements of 
pertinent parameter» should be taken during 
periods when  the protection systems are 
operative,  when they are not operating,  and 
i'uring transient periods  to determine 
stabilization times. 

Pour revaluation technique les vols 
d'essai necessitent levol de l'appareil dans 
des conditions degivi'age de sir?erite moderee 
pendant plusieurs minutes,  te.ap'i necet-&alre 
pour penaettre au dlspositlf d'atteiiidre do*s 
etat de stability.    Les seules conditions 
supplement. ' "«s necessities  par I'essal 
technique par rapport a 1'essal piatlque soat 
les vols en air clalr.    L»     aeäurrs des 
pa.-ametreK tt^i-op? <c'., Jolrsat ^tr? prises 
pendant les per lodes de fonctionnemenv des 
dlspüsitifs de protection,   quand ils ne 
fonctionnent pas et pendant  les periodes 
transltoires pour determiner leur temys de 
stabilisation. 

6,6    Weather Forecasts 

Weather forecasts are generally inade- 
quate as a basis fo scheduling flight 
tests in the local area aud are of little 
value when the synoptic situation changes 
rapidly as is usually the case. The 
occurence and approximate location of ar.-as 
of severe icing can be forecast quite 
easily, however, because of the slow movement 
and synoptic modification, and this forecast 
is of considerable value in those instances 
if the aircraft can be dispatched to the 
icing area. 

6.6    Ptevisions Meteorologiques 

Les previsions m^teorologiques sont 
generalcment insuffisantes pour servir de 
base aux prograaaes d'essais en vol dans les 
zones locales et sont de peu de valeur quand 
la situation d'euseuble change rapideaent. 
ce qui est ordinalreaent le cas. Toutefols, 
1'apparition et la situation approximative de 
zones de glvrage intense peuvent etre prevues 
tres facilement en raisondeleur deplaceaent 
lent et de leur evolution gen^ralepeu rapide, 
et cette prevision est d'unegrande importance 
lorsque les avions peuvent etre envoye's dans 
ces zones ie glvrage. 



»ea her «nalj^sl» Is eitrMK-ljr beD«flcl»l 
to   th.    icing   engineer.      This  analysis 
detemlnes as nearly as possible the exact 
location and  Intensity of existing  Icing 
conditions.     It  is conducted immediately 
prior to flight   tine so  that  the flight 
plan Is baseH upon the analysis.    A complete 
flight plan Is seldom filed for long-range 
aircraft since  the analysis  Is usually 
suppleaented by the use of In-flight weather 
reports.    That is,   the pilot determines thb 
test area after reaching the general  test 

L'analyse  du   temp«  eat   extreaeaeat 
utlle a 1'i.igen 1ear specialIste du givrage. 
Elle determine d'aussl pres que possible 
la situation  exacte et   i'lntenslte' des 
conditions  de  givrage.     Elle est   falte 
imme'-jiatement avant  le vol de sorte que le 
plan de vol esc *onde' sur eile.     Pour les 
arions a long rayon d'action, unplan compiet 
de vol est rarement etabll car 1'analyse du 
temps est generaiement completee par des 
rapports  meteorolcgiques  re^ut,  en  vol; 
c'est-a-dire que  la pilote de'termine la 
zone precise des essais apres avoir atteint 
la zone generale des essais. 

An essential part of the weather fore- 
t&st is the risk of occurence. The aircraft 
must be flown and scheduled upon a risk 
basis. The risk factor should not be confused 
with the confidence factor that the forecas- 
ter soeetlnes assigns to his forecast. The 
risk factor to be operationally effective, 
mu8t be a statistical parameter which is 
letermined by the identification of synoptic 
islets of the synoptic situation. 

9.7    Ifethoda of Analyals 

The analysis of antl-iclng systems 
using heat transfer as the basis for 
operation requires the use of four concepts 
The primrry concept la a deficiency para- 
meter and is concerned with heat available 
as a function of heat required. The heat 
required for design conditions is a necessary 
part of the application of this concept. 

L'ne caracteristique essentielle des 
previsions meteorologiques est le risque de 
rencontre. Le plan de vol de 1'avion doit 
etro etabll en tenant compte de c« risque 
qui ne dolt pas etre confondu avec le 
caractere de certitude cue la »eteorologie 
donne parfois a ses previsions. Le factour 
r^sque, poiur etre utile dans les vols, doit 
intervenir comme un parametre statistlque. 
determine' par la couparalson des diffe'rents 
aspects de la situation d'eafc-emble. 

6.7    Methodea d'EtLtfea 

L'etude des dispositifs thermiques de 
degivrage est fondee sur lr. connalssance de 
quatre elements. Le premier est le para- 
metre qui permet la conparaison de la chaleur 
disponible a la chaleur necessaire. La 
chaleur necessnire üans les conditions 
determlr.-»es est done un element indispensable 
pour la determination de ce parametre. 

The second concept of value to the 
analysis is an efficiency parameter and is 
concerned with the fraction of capacity 
operation as a function of icing severity. 
The natur« of this severity parameter depends 
upon the type of ice protection system so 
that it is a race-of-catch parameter in 
some instances and a heat trans er parameter 
in others. 

Le deuxieme element intereesant est le 
parametre d'efficacite indiquant le rendement 
du dispositlf en fonction de 1* intensite' du 
givrage. La nature de ce parametre depend 
du type de dispositif de protection de sorte 
que c'est un coefficient de captution dans 
certains cas et un coefficient de transmission 
de chaleur dans d'autres. 



Th« third conr«pt  rrqulres determination 
of a r«n«itv paraaeter «c  that the pf-rforr- 
ance losses due to systea operation can be 
compared with total   losses occurlng during 
flight   in  icing conditions.     The aircraft 
that uses compressor bleed air,  fcrinstance, 
may  in some circumstances require so much air 
that airspeed losses can result in critical 
low speed operation. 

The fourth concept concerns the analysis 
based upon speed/power considerations.     It 
should   show power available   and  power 
required.    The power required changes with 
Might  time  in  icing conditions and  1- 
further affected  by  the severity of the 
condition.    This complication can be largely 
eliminated by using the total  water catch 
prior to  each speed/power point or the 
thickness of ice on  some eaäily observed 
aircraft component to establish a measure of 
the effects of the  condition  on  power 
requirefl.    The speed/power analysis is used 
to construct a comprehensive stcdy of the 
effects of the ice protection system on the 
various aspect« of the aircraft mission. 

Le trolsleme est un pmrametre permettanf 
de comparer les pertes de perl^nnances dues 
au fonctionnement du dlspositif aux pertes 
totales subles pendant  le vc*   dans des 
conditions de glvrage.    Ainsi,   un avion qui 
utilise une prise d'air de compresseur peut 
en certaines circonstances avoir besoin de 
tellement d'air que  la diminution de  la 
vltesse de I'avion peut devenir danger«use 
aux faibles vltesses. 

Le quatrieme para^etre est donne par 
1'analyse de la lei puissance-vitesse qui 
dolt faire intervenir a la fois la puissance 
disponible et la puissance necessalre.     La 
puissance necessalre varle avec la duree du 
vol dans des conditions de glvrage et de 
plus eile est affectee par I'intensite du 
glvrage.     On slmplifie conslderablement 
1'analyse en mesurant, avantchaque releve du 
point puissance.vitesse de  la courbe.   la 
captation totale d'eau ou blen 1'epalsseur 
de  la glace sur quelque partle d'avion 
facilement observable,   on  etablit aussi  une 
mesure  des  el'fets   du  glvrage  dans   les 
conditions observees  sur  la puissance 
necessalre.    L'analyse de la lol ^uissance- 
vitesse sertaetabllr I'etude d'ensemble des 
effets du dlspositif de protection sur les 
dlfferents aspects des missions de 1'avion. 

7.   CONCLUSIONS 

The practical aspects of ice protection 
system evaluation can easily be overlooked 
because of concern regarding the technical 
analysis. The technical analysis determines 
minor modifications to the protection 
system and the accuracy of the design 
analysis. Its primary value therefore, is 
connected with design studies for new 
aircraft. The practical evaluation is the 
operational evaluation. It determines the 
use and limitations of the existing ice 
protection system. Its piimary value is to 
the operational personnel. A deficient 
practical evaluation can result in decreased 
combat or operational effectiveness of the 
given type aircraft. 

7.   CONCLUSIONS 

Les aspects pratiques de l'essai des 
disposltifs de protection peuvent facilement 
etre negliges parce que 1'on porte trop 
d'attentior. a 1'analyse technique du fonc- 
tionnement de ces dispositlfs. Celle-ci 
permet de determiner !*■ modifications de 
detail a apporter au dlspositif de protection 
et de verifier la precision obtenue dtas 1» 
realisation de ces dlspositif.-,; c'esl xuir- 
quol son principal interet concerni» les 
projets pour de nouveaux nvfcOT. L:"S8al 
pratique de'termine la valeu- Sj dlspositif 
au cours de son fonctionnement, son utilite 
et ses llmltes; son principal interet est de 
renseigner les utllisateurs du dlspositif. 
Une etude praticue insuffisinte d'un avion 
donne seralt grave car 11 rourrai'; ?n resul- 
ter des performances diminueesi dat« le vol 
ou dans le combat. 
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ICING PROBLEMS AND RECOMMENDED SOLUTIONS 
QUELOL'ES PROBLEMFS CONCERNANT LE CIVRAGE ET SOLUTIONS RECOMMANDFES 

By Erlmond A.   Brun 

I 

p. iv. Notation for hc: 
Read 'Equation (26)' 

instead of "E^aation (27)' 

p. 14. Footnote: 
Read 

*   =   tmt 

instead of 

The same correction applies to Pigs. 9, 
10 and  11. 

p. 29.   Equation  (36b): 
Read 

p. iv,  Notation pour h : 
Lire   Tormule  (26)' 
au lieu de   Tormule (27)' 

p. 14.   Note: 
Lire 

"d      ua 

au Heu de 

18 pd  '   u^ 

W^mes corrections sur les figures 9, 
10.   11. 

p.29.   Equation   (36b): 
Lire 

• L ^ CP       P V\ ce      ^ 
instead of au lieu de 

V   --    h, . - t - — . o 7 ^ '-I—' - qp_^ S     •*" 
2CP rP       V hc      %   "  2cp 

r.33. Equation (42): 
Read 

insfad of 

P.33. Equation (42): 
Lire 

/    273 
T 1 - ^r- + 0.176 M 

\ 
0.7 

'(  I T  0. 

CP V * eo 

au lieu de 

e 1 

9 - • 

176 U2 0.7 
P - e/ 

p.41. Fifth line of second paragraph: 
Read Tigiire 21* instead of "Figure 20' 

p. 49. References 52 and 53: 
Rerd *52. Bartlett. P.M. 

53. Dickey, T.A.' 

cp \P - e0  p 

p. 41. 5eiBe llgiu du 2eme paragraphe: 

Lire 'Figure 21' aulieu de Tigure 20' 

p.49, References 52 et 53: 

Lire '52. Bartlett. P.M. 

53. Dickey. T.A.' 

instead of '52. Bartlett. P.M.    o T i A 
Dickey. T.A.    A S T I A 

53- r^prrTnJffiiflr? 

U6 zl 1959 
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au lieu de '52. Bartlett. P.M. 
Dickey. T.A. 
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* Errata to IMSD 48394 

3-3       eq.  10 quantity in braces should be raised to the minus one pover. 
6-5       last line of paragraph refers to 'tairror machine" 

Exponent in the integrand for($(a>) is "(MS/fcf)<?-/•) 
Last line shwld read:    ^2. 2 [ lei« « c 

6-6       Near resonance, 5^-5 ,  .  .  . Conversely f«r off resonance, co^ai >  .  .   . 

6-C       lines 5,8    ... depends on N 2/(kr)3 a? which for N    ■ 1014 corresponds 
to a naxiraw ... 0' 0 • • • .   . 

a/2/2 rjK ASTIA 
7-4       eq 40a   Absorption    *****/#   fj ^l^Zm^ 

«-1       line 5 (e.j., Ref. 13, Chap. 4) jj   MAR 2 4 1359    I 

8-6       Quantities (IJ^       and   ^/ f'1 in eqs 56 and W^^v^^l^i 

have parans. TIPOR 

6-8        O/ r(a) is therefore smaller than ^ ('o) by a factor of roughly 

(2kT/m c2)r'      or, in the case of the fundamental and the first hansoi io 
2     7     o 

(r B0 /or - 1).    This means that Ü/    (--) is usually less than one and 

the absorption in a plasna of radius 3 is readily estimated to be .  .  t 

eq.  65 as «ritten in report should bo aultiplieJ by -yör ♦ 1 r . 

Insert following clause after 65 'except for the first harmonic which 
is a factor of (2tT/m0c2) smaller than eq 6S.N 

8-9       4th line fro»   bottom      •  .  . expression for d) (w) off resonance.  .  .  • 
9-1       3rd line in para. 2.      .   .      as radiating independently of one another 

(lefs. 1 and 2). 
End of para 2    ,  .  . electrons radiate indeponder.tly. 
4th line in para, t    •  » • tpectnui independent of uncertain common 
factors such as collision frequency or particle density.    For illus- 
trative purposes,  .  .  . 

9-2       line 9.    ... The first harmonic is 5 x 10     of a blackbody emission 

and goes as N 2/T 1/2^".    The higher hanaonics go as N 2 Tr"3*5/^' 
2 r—2 

where r ♦ 1 is the number of the hamonic and are roughly (2W/m0c ) 
sinaller than the first hamonic.    Their intensity.  ,  .      The mothods 
are directly applicable to ion cyclotron interaction if the ion 
temperature and 0^ are  ta:en to be 1/1C36 of the actual temperature. 
The effect of changes in the refractive index should bo particularly 
checked in this case. 

c-1       eq le should have brcchets arotmd suns -1 

c-2       last line    ,  ,  . sonoecergetic or non-interfering electrons. 

Hill 111 i 



SüPPl^-ENT IC USD 48394 

Several people, notably I,  Bernstein and >♦ Sosen'jluth, have disagreed with 
the integration of eq 26 as given in eqs 27 and 28.    The author is deeply in- 
debted to thee for calling his attention to this integration,    since a 
re-exaninatioo of the iaagimry pert of eq 26 revealed a mistake in sign in the 
argument of the arc tangent resulting from this integration.    The real pert of 
this integrand is indeed an odd function about the point/©   - i)/ l,5<"j ■ X 
and does experience cancellation in the integration but ttie inaginary part is 
everywhere positive.    As expressed in eq 26 if we assume vf A. <^ TT/C* 

I ■ • vfe ^ j « fei »U'f'&qdtvijM ötr-facMrXrW] " 

"■ ^aP tfCip trpr ssrj ^-'^ ~'Jt /A 

tv~u)a 

ASTiA 

9 1959 

©Ü3Ü   u 
TIHDR 

which has the opposite sign fror eq 4C in the Appendix which in evaluating eq 20 
led to settLT» the iicaginary part , 

^^ tan"    g/n0 (ta^ - T») ♦ 0. 

6 

-1 
R/n0  (w - ••) n not 0 for co^ - co > > g^A. This error resulted Actually tan -w O'ox o O ^^"»o 

in tremendously underestimated inferred emission rnd tne conclusions and 
absorption calculations had to be re-eval<*ated.    The following corrections to 
\1 S ) 48394 are necessary. 

page iv     Excent for the very last sentence oa the page delete the last two 
paragraphs and the last sentence of the second paragraph. 

page 1-2      Line 10 should read "mined by the temperature and the variation in 
magnetic field, and therefore no0."    Delete the last sentence. 

page 3-2      Line 2    Delete would and insert at this place "could for temperatures 
of a few kev." 

page 4-4     First line of paragraph 2 insert "at low tenperatures" after it is 
shown thtxt. 

page 4-7  Delete last sentence of first paragraph. 

,    jghai wmmmammmmm 
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pagc 6-5 

***** iTl~\$£*+ fo>fa~vJ^PlAs*Llo 

last line: 

^y 
3 HI, to 

o 
page C-6     eq 29 is thus valid only for the real part of jfiio) when -w < a 

line 8 of writing should read:    «-/-«_ the real or refractive part (as well 
as tht i-iaginary part for as>f!yj) of the polaricabillty .  , . 
The other equation on the page is solely for «he r*six pait. 

page 6-7     Delete the first sentence and substitute »Vote that the frequency 
dt jencience ^    *he real part res^  jible for *he refr-tctlvr index is essen- 
tially unchanged by the relativlstic spret.» in reso«r   , ..equancy." 

Insert the following paragraph after the firstparagraph on the page: 
'Fir laboratory size plasmas the iaagiaary part of <£> (co) is negligible for 
m0.^ *, *   For a>0> as the imaginary part cf £ (co) fro« eq 26 becoues 

r^ fM'" TT^L %£<***  fik£.**irii1 
(2?') 

Note that if 9> 00^, I(<B)-^'0; but if ^<(n0 the arguaent of the arc tan i» 
negative and the arc tan ^v.w.    The abrupt change in eaiaaion a« «   increases 
tc values greater than co probably accounts for sharp changes in plaasaa 
cyclotron emission obie'-ved by C.  Wharton at Liveraore who notices that 
emission at a fixed frequency 35 suddenly begins a* hia aagnetic field and 
therefore co0 increases.    A corresponding sudden decline in «nlaaion it 
observed as the Magnetic field is decreased. 

First line of second paragraph on page add "for the refractive index " 
to the end of the line. 

Fifth line of sane paragraph should read "the contribution to the 
refractive index now ccsies ... 

eq 30 is for  the real part of .^"co, neglect the L aginary part. 

page 6-8     Second paragraph 5th line add "in the refractive iadex" to the end of 
the line. 

Add following paragraph to this page: 
The absorptive or L«ginary part of the Doppler effect is sinply a 

Yoigt profile 
\4. 

JI*t TM _ «A JSgL eKp- r&£ Ws-fi 

This expression is valid irrespective of the relative mgnitudes of /o and ^ . 

— n'i     11 .e^iwaasa 
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pege 7-2     Delete all of paragraph 2 after the first tiro sentences.    Delete all 
of last paragraph including eq 35. 

page 7-3      Delete entire page 

Insert folloring paragraph 
For laboratory size plasmas negligible absorption occurs for «>;> f*0 

For at <rt>0 the index of refraction changes slovly and th« incident wave is 
not reflected until it -eaches a point «here » ■ a0.    The absorption is very 
great, however, so that all incident radiation ic absorbed v^th essentially 
no reflection.    For a <<'^0, fdr off resonance (a>/c)k • (Vc) I a (1 *£)*** 
^-(1/2) (flt/c) I a ^ where jf is given by eq 0*.    The absorption is obtained 
by integrating this expression through the plasna where H and therufore co^ 
is a function of Z.    Fron Kirchoff's law the emission is given by the 
absorption computed in this way tunes the surface emission of a black body 
at the Mine temperature.    In suracary. the plaana absorbs and profusely emits 
all incident radiation within a frequency interval given fay 

where 3o0 uin rnd co are given by the ainisnai and maximur" oagnetic field 
strengths respectively and L is the plasma length times  the coefficient of 
the j-axwe 11-Boltmann distribution in eq 27*. 

page 7-4      Delete entire page except for last sentence boginniaf or  this page. 

page 8*4   \./^r ♦ 1   in eq 54 should be in denoolnator 

page 8-5      Insert after this page the following paragraphs: 

When « < r (90 the raal part of the P 's are as given in eqs 34-36 also. 
But the absorptive or imginary part becomes 

(38) 

Wote that while for the fundamental this expression and the requirement 
«<>*(». yields half a Gaussian curve,  for the hamonica (i. •,, r>l) the 
absorption is far less than that for a simple Gaussian by IV»e"ftctcr (r'ejg-ür)/ 
I»   raised to some positive power.    This factor is always leas than one and 
arises from the velocity dependence of the ntr.ionic strength function 
expr-J3ed in eq.c 20 and 21«    The higher harmonics are especially suffocated 
by this factor.    For large r th* series may be approximated by an integral 
which overe'jtiaates    /7r(ü>) since at the upper end of the integral our 
approximate exoressions for the velocity dependence of the strength function 
and the non-relativistic fexwell-Boltrmann distribution are too large. 

1 
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<fö{c-'"*'*<i$c-'[*.,~*]-'      w 

where  <X « ii0c2/2kT, and /& * cä/a 
For ä>A0 > aoCV2kT 

(c) 

This depends on NooT5''2.    For H - 5,000 gauss, kT - 50 kev, N0 - 1014 

electrons/cc, » ■ 10 aj0 this crude upper liait -^-lO""4,    For higher tenpera- 
tures or greater accuracy a relativistic  ."axvell -Boltmann distribution and 
the exact strength function eq 20 should be used. 

page 8-6     Delete page up to paragraph beginning *The integrand in/lr(o).   .   ." 

Add to last sentence on page i. e. at resonan< * * or '« < roa^," 

page 8-7     eq 59 should read: 

■ 
Delete the rest of the page up to paragraph beginning "Fron e*; (53) and. 

Insert the frilowing statenent after eq 59: 

If m ^>j> ^ct / (is) is auch less than one, and /\2(«) is auch less 
than f1 (t) as mxy bt Jaa#distely «scertained fro« a suarction siailar to 
that perforned  in obtaining eq C. 

page 8-8     Insert within the braces of eq 62 the tena ♦ i (r a©/«)2 

Delete the rt^t of jage following eq 63 and insert the following? 

r a   Xr U i* jgiilCUW «aller than   a}(t) by a factor of roughly 
[(r2«o2 - a?-)/'**?] r-3,    thi» aeans thar ^r (a) is usually less than one 

and the absorption in a plasaa of radius S is readily estiaated to be 100 
per cent for the fundamental and for the higher haraonics is 

C* 4*i(i~Uß*} (d) 



f where eq 20 rsthcr than eq $1 Should be employed In the sun over r if greater 
accuracy is desired with (r^0* - <tr)/3ar substituted for v^/c2 in eq 20. 
For 'o ^O^o the si« has been overestimated by eq c.    For ro ■ 10">0 
kT - 50 kev, N0 - 1014, H ■ 5,000 gauss eq« c and d yield ?ui absorption of 
s^lO^/m of plasma. 

Delete page 8-9 and 8-10 up to last paragraph (the second one) on 
the page. 

page 9-1     Delete the first two paragraphs on page 

Insert the following paragraph 

For plasmas of 10 - 100 ens in diameter the emission is an appreciable 
fraction of black-body omission for frequencies only a few multiples of the 
fundamental frequency.    The emission docreast s rapidly with increasing 
frequency.    For the plasma conditions given above (N0 " IC^4, H ■ 5,000 gauss, 
JrT - 50 kev), the emission for a - lOb^ is le*s than lO^^L of a black body 
where L is the plasma diameter.    Since th^ «mission depends only linearly 
on N0 while the power production in a Sherwood device depends quadratically 
on N0 the relative importance of the two processes depends linearly on N0, 
higher densities d» -reading the relative importance of the cyclotron e-iis- 
«ion.   As Trubnikov am! Kudryavtsev have observed only the high energy tail 
of the Ifexwell-Boltmann electron distribution is affected by energy losses 
due to cyclotion emission.    The energy loss is further reduced by the 
reflectivity of the walls and field windings.    The energy loss compared to 
a black body freely radiating in the absence of radiation reflec ors is 
given by A  (1 - k) / (1 - B  - KA) where A &ad E are defined above.    Thus 
sonpared to a black body the energy loss is -^ l-IifA>l-l and is 
-v-A (1 - A)/ (1 - I) if A <1 - i. 

'or radiation at an angle ^C, with the plane perpendicular to the 
tic field Sehviager gives a more general expre: ^ n than «q 30. 

WM**r£(y 27r 

^/c)o* X -i (47) 

where d-l   it Uie solid angle element. 

For (v/c) wX« 1 

^-4 ? mß^^n-^x) (48) 

This has the effect of introducing a factor cos"2 ^ in the argument of the 
exponent in the approximate sum over r given in eq c with a reaultant reduc- 
tion in total emission b an additional factor of more than (kl/nc ) when 
^> is integrated over all angles. 

P'ge 9-2  Delete page except for last short paragraph 
page C-2  The argument of the arc tangent should be 2 ^>^/(^ - o0) with conse- 

quences discussed above in this supplement. 

A5 ^Ä£fc^*«^ A6***-* 
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