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一种飞机结构结冰监测及自适应除冰的模拟试验
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摘　要: 利用小波分析对飞机复合材料结构表面结冰的出现及程度进行诊断,并在诊断的基础上,提出利用

埋入的形状记忆合金进行除冰,将飞机防冰工作由被动变为主动的设想。该方法如果能够实现,将节省能源,

同时不受飞机某些复杂区域的限制。
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Abstract: T h is w o rk w as aim ed to monito r the ice accum ulation on fligh t structu res and deice after self2
diagno sing by using em bedded senso rs and actuato rs. W avelet analysis w as app lied to diagno se the em ergency

of ice and its grade. T he deicing cou ld be done by shape m emo ry alloy. T he m ethod p ropo sed cou ld be an

active deicing m ethod, w h ich can save energy and can be used to comp lex structu res.
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　　飞机在飞行时发生结冰,会增加飞行器的重

量, 引起飞机机翼形状发生畸变,从而导致其空

气动力特性的严重变化。汽化器的结冰会造成进

口系统的堵塞,引起发动机振动、转速下降,并有

可能导致发动机停车。飞机起飞时,冷透燃油所引

起的机翼结冰也有可能发生冰层破碎,使飞机尾

部的发动机吸入冰块,这些都可能导致机毁人亡。

现有飞机的防冰系统大多采用加热后的废气喷射

除冰及化学方法除冰,需要在飞机飞行过程中不

间断工作,消耗了大量能源,增加对飞机功率的需

求。美国NA SA 在C leveland O h io L ew is 研究中

心开展了利用压电驱动器及压电传感器检测飞机

结冰的研究,他们利用响应信号在不同频带的能

量分布来检测结冰的厚度,最大可检测的结冰厚

度为 1. 27cm , 同时采用结冰橡皮套膨胀变形除

冰[1～ 3 ]。美国塞米翁 (T herm ion)公司正在研究一

种采用非编织镀镍石墨纤维压制的防冰纤维,通

过加热防冰,其优点在于可自动调节通电电流大

小,这仍是一种被动防冰,但也可起到一定的节省

能源的作用[2 ]。南京航空航天大学已对采用压电

驱动器及压电传感器检测飞机复合材料结构表面

结冰进行了探索[3 ]。

1　结冰监测信号的小波分析方法

小波分析非常适合于分析信号的突变点[4, 5 ] ,

利用这一点,将小波分析用于对传感器监测到的

结冰信号的出现时刻进行诊断。平方可积函数可

进行小波变换,考虑其逼近范围在整个实轴,引入

平移和尺度 2 个参数,即用 1 个基小波膨胀和平

移来得到对原信号的分解。

具有有限能量的函数 f ( t)∈L
2 (R ) , f ( t)的

小波变换的定义为

< f , Ωa, b > =∫
∞

- ∞
f ( t) Ωa, b ( t) d t =

∫
∞

- ∞
f ( t)

1

ûaû
Ω t - b

a
d t (1)

其中: a 为尺度参数; b为定位参数; 函数 Ωa, b ( t)称

为小波; Ωa, b ( t)在是复变函数时,上述积分中要用

复共轭函数 Ωθa, b ( t)。

如果对 a , b进行离散化处理,选取 a= a
m
0 , b=

nb0a
m
0 , m , n 是整数, a0 是大于 1的固定伸缩步长,

b0> 0,则离散小波变换为

< f , Ωm , n > = a - m ö2
0 ∫
∞

- ∞
f ( t) Ω(a - m

0 t - nb0) d t

(2)

　　在本文的研究中,母小波采用D aub ieches小

波,该小波是紧支撑的正交小波,没有明确的函数
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表达式,研究中选用具有 4 个系数的D aub ieches

小波 (DB 4)。

(1)　结构结冰的数值分析结果　结构表面

结冰,相当于在结构表面附加了一层均布载荷,势

必会影响结构的刚度和阻尼。为了给实验工作中

利用小波分析提取特征参数提供一个指导,进行

了数值分析。

分析采用如图 1 所示的三自由度的系统,该

图 1　模拟的三自由度结构

系统可用如下常系数线性微分方程描述

M qβ( t) + Cqα( t) + Kq ( t) = F u ( t) (3)

M =

m 1 0 0

0 m 2 0

0 0 m 3

;

C =

c1 + c2 - c2 0

- c2 c2 + c3 - c3

0 - c3 c3

;

K =

k 1 + k 2 - k 2 0

- k 2 k 2 + k 3 - k 3

0 - k 3 k 3

式中:M 为质量矩阵; C 为阻尼矩阵; K 为刚度矩

阵; F 为广义输入矩阵; q ( t)为广义位移; qα( t)为广

义速度; qβ( t)为广义加速度; u ( t)为广义力。

由式 (3)可得系统的状态方程

xα( t) = A x ( t) + B u ( t) (4)

式中:

x ( t) =
q ( t)

qα( t)
; A =

0 I

- M - 1K - M - 1C

B =
0

M - 1
F (5)

　　对该结构系统施加正弦激励信号。结构正常

时,取m 1= m 2= m 3= 1, k 1= k 2= k 3= 4, c1= c2= c3

= 0. 02,结构响应如图 2所示。结冰仿真时,取

m 1 = m 2 = m 3 = 1,

k 1 = k 2 = k 3 =

4 t≤ 150

4. 4 150 < t≤ 300

4. 8 t≥ 300

,

c1 = c2 = c3 =

0. 02 t≤ 150

0. 022 150 < t≤ 300

0. 024 t≥ 300

　　由于结构表面结冰,结构的刚度及阻尼必然

图 2　正常结构的仿真响应

发生变化,分别按 10%及 20%在时刻 t= 150 m s

及 t= 300 m s改变系统的刚度和阻尼,计算结构

的动态响应,计算结果及其采用DB 4小波进行小

波变换的结果如图 3所示。分析图 3中的波形,单

从结构响应上看,很难看出结构状态的改变,但通

过小波分析以后,在其一水平细节信号上,却有非

常明显的对应于结构状态改变时刻的信息出现,

分别在 t= 150 m s及 t= 300 m s 时刻, 信号具有

尖峰出现。这是因为小波分析可将被分析信号分

解到不同的水平上,不同水平的信号代表了不同

的频带, 1水平所代表的频带最高,而且小波分析

具有很好的时频特性,分析出的不同水平的细节

信号仍保留其时域特征。因此结构表面结冰,所导

致的系统状态的突变及其发生时刻,可以反应在

1水平的小波分析细节信号中。

图 3　结构仿真结冰的响应及小波分析结果

(2)　实验研究　依据数值分析结果,进行实

验仿真。实验系统结构如图 4所示。采用环氧-

玻璃纤维复合材料平板模拟飞机结构,其 4 边用

螺钉连接在钢性支座上,其上粘贴 4 只压电传感

器, 1只压电驱动器。传感器、驱动器均采用 PZT

压电陶瓷。计算机测控系统发出的驱动信号经功

率放大器放大驱动压电激振器激振平板结构,使

其处于非常轻微的振动状态。压电传感器监测结

构的动态响应,监测结果经电荷放大器输入计算

机测控系统,供小波分析软件分析,以确定是否出

现结冰及结冰的程度。计算机测控系统具有 250
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kH z 的采样频率。实验中,选用正弦信号激励结

构,通过实验比较,选取 2 kH z信号频率激励。由

于实验条件的限制,采用均布载荷来模拟不同厚

度的结冰,均布载荷的质量分别为 250g, 500g。4

只传感器中的 1 只所测得的响应信号及其采用

DB 4小波进行分析的结果如图 5所示。实验结果

仍表明 1水平的细节信号可靠反映了结构状态的

变化时刻。

图 4　实验系统

图 5　实验响应的小波分析结果

上述研究主要用于监测结冰的出现,对于结冰

厚度,可通过对不同厚度冰层情况下结构的响应信

号进行多水平的分析,考查各水平细节信号的不同

参数加以确定,可考查的参数为: 能量、均值、最大

值、最小值、标准偏差、绝对偏差的均值等。

2　利用形状记忆合金的除冰设想

形状记忆合金 (SM A )在发生塑性变形后,经

加热到某一温度时,能够回复到变形前的形状,即

具有形状记忆效应。形状记忆合金产生形状回复

时, 如果没有任何约束, 则它只是产生动作或应

变,当它回复受到制约时,则形状记忆合金将对约

束体作用较大的回复应力,从而导致结构的轻微

变形。按形状记忆合金的动作情况,可将其分为单

程形状记忆合金和双程形状记忆合金,前者在温

度激励下只能动作一次,而后者可由高低温分别

激励,可重复动作。由于目前制备出的双程形状记

忆合金性能还不够稳定,因此在研究过程中,未采

用双程形状记忆合金, 而是采用单程 SM A 替代

双程 SM A。如果将含有预变形的 SM A 丝埋入复

合材料,实验表明: 采用单程 SM A 埋入复合材料

后,由于变形回复受到复合材料的限制,因此单程

可反复使用,以替代双程形状记忆合金[6 ]。采用

N iT i SM A 作为除冰材料。在相变过程中,若N iT i

SM A 处于自由状态, 可使 6%～ 8%的塑性变形

完全恢复; 若形状回复受到约束, 则可产生高达

690M Pa 的回复应力。设计以直径为 0. 1mm N iT i

SM A 按图 6所示形式埋入复合材料,一旦自诊断

图 6　形状记忆合金的埋入

发现结冰,则可分别激励横向排列及纵向排列的

形状记忆合金丝。利用形状记忆合金除冰的原理

为: 首先形状记忆合金可采用电激励或直接利用

飞机所排放的废热空气进行激励,这本身就是一

个加热过程;其次,由于形状记忆合金在回复过程

中所产生的较大的回复应力,可使结构表明产生

轻微变形,在冰层较薄的情况下,使冰层破碎,利用

高空气流将其吹落。这种除冰方法是在前述对冰层

的自诊断基础上进行的,可将结冰状态清除在初始

状态且不需要不间断工作。
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