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民机防冰系统自然结冰试飞技术研究
Research of Natural Icing Flight

Test of Anti-ice System for Civil Aircraft
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摘摇 要:
结合某型民机自然结冰条件下防冰系统的试飞,对试飞所需的测试改装工作进行了总结,并对试飞前需进

行的各种安全性评估进行了总结说明,明确了试飞中需考虑的各种构型情况,提出一套循序渐进的自然结

冰试飞方法。 同时提出了试飞中结冰气象参数的可接受性判据,最后针对自然结冰试飞中结冰气象参数的

处理提出了分段等效处理的方法。
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[Abstract] Based on the natural icing flight test of one civil aircraft, the flight test refit and safety evaluation re鄄
quired by flight test were summarized, and different configuration which flight test needed was listed, and then one
kind of fight test method and the acceptable criterion of icing meteorology parameter were put forward. At last sub鄄
section equivalent method of data analysis which aimed at icing meteorology parameter were come up.
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0摇 引言

近年来由于结冰问题所导致的航空事故比例逐

渐增多,因此对于飞机关键部位采取结冰防护措施非

常必要,防止关键部位产生积冰而危及飞行安全。
CCAR 25 部[1]适航规章 1419 条款要求飞机防

冰系统必须通过分析确认飞机在各种运行形态下

其各种部件的防冰是足够的;同时,为了验证防冰

分析结果,检验各种结冰异常情况,演示防冰系统

及其部件的有效性,必须对飞机或其部件在各种运

行形态和经测定的自然大气结冰条件下进行飞行

试验。 根据 CCAR25 部附录 C,自然结冰气象条件

包括连续最大结冰条件及间断最大结冰条件。 如

何有效且充分地通过干空气及自然结冰条件下的

飞行试验来验证防冰系统的功能及性能已越来越

受到关注。
本文结合某型民用飞机提出了针对自然结冰

试飞的测试改装方法、试飞方法、飞行中的决策程

序及数据处理方法,希望以此对相关研究的展开提

供新思路。

1摇 测试改装技术

根据 25 部适航规章 1419 条款要求,防冰系统

需要进行干空气及自然结冰条件下的飞行试验。
一般情况下机体上需要采取防冰措施的有机翼前

缘、发动机进气道前缘、驾驶舱风挡玻璃等部位。
目前对于机翼前缘及发动机进气道前缘多采用热

气进行防冰,驾驶舱风挡玻璃多采用内部夹层中布

置加热膜的措施来进行玻璃外表面的防冰。
1. 1摇 结冰气象参数测量

自然结冰试飞中云层的液态水含量(LWC)及

平均水滴直径(MVD)是非常关键的两个参数,因此

如何有效地获取 LWC 及 MVD 是自然结冰试飞成

功的关键因素之一。
目前用于测量微小水滴 MVD[2] 的方法有前向

散射分光测量仪( FSSP)测量法、光学阵列测量仪

(OAP)测量法、相位多普勒粒子分析仪(PDPA)测

量法[2]。 其中较常用的是 FSSP,其测量粒子直径的

原理是当粒子通过测量仪激光束时,粒子会产生光

的散射,通过测量粒子散射光的强度就能够计算出
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粒子的直径。
液态水含量(LWC)是结冰云中另外一个重要

的参数,它影响冰的形成速度、结冰类型等。 目前

测量液态水含量的方法通常有冰生长测量法、热线

仪测量法、粒径测量 /计数测量法、超声波测量法。
MVD 及 LWC 实时、有效地传至地面指挥决策

系统,以供地面工程师及时准确判断并反馈结冰气

象参数是否满足要求,从而为试飞的顺利进行提供

保障。
1. 2摇 关键部位摄像

由于自然结冰试飞属于玉类风险科目,同时根

据系统性能验证的需要,试飞过程中需对飞机结冰

敏感部位进行摄像观察。 主要包括机翼前缘缝翼

上 /下表面(容易产生后流冰的部位)、发动机进气

道唇口部位、风挡玻璃表面、水平尾翼及垂直尾翼、
其他一些进气口等。

针对机翼前缘防冰系统,在初始设计阶段会明

确系统工作类型,例如上下表面均为完全蒸发型,
或者上表面完全蒸发、下表面湿蒸发等。 为了在自

然结冰试飞中验证系统正常工作时对设计要求的

符合性,需对这些部门进行摄像记录,以分析蒙皮

上下表面是否存在后流冰等情况。
对短舱防冰系统来说,由于其本身加热能力、

结构限制以及系统延迟打开等情况,往往存在某些

工况下唇口冰脱落并进入发动机。 因此需要在发

动机正前方及侧向布置摄像设备以记录整个试飞

过程中进气道前缘唇口的积冰及冰脱落情况。
对于风挡防冰系统,根据 25. 773 条款的要求需

保证飞机在预期运行的各种条件下风挡玻璃满足

飞行员的视界要求。 因此自然结冰试飞过程中,需
对风挡防护区及非防护区表面进行摄像以记录系

统正常工作时玻璃表面的结冰情况。
一般情况下风挡防冰系统摄像装置安装在驾

驶舱内部,而对于机翼前缘上下表面以及发动机进

气道前缘需将摄像设备布置于机身外部。 为了确

保位于机体外部摄像设备的正常工作必要时需加

装保护罩,以避免摄像设备在结冰条件下产生结冰

而影响结冰摄像观察。
1. 3摇 防冰系统改装

目前大多运输机机翼前缘、发动机进气道前缘

多采用发动机高压级或低压级引气来防冰。
根据热气防冰系统的工作特点,在自然结冰试

飞中,需对供气管路及每段笛形内的热气温度及压

力进行测量,以验证系统管路内部的温降及压降是

否满足设计要求。 同时为了验证防冰系统最终的

工作性能,需对防护区蒙皮表面的温度进行测量,
以更量化地掌握防冰系统在某结冰条件下的性能。

针对防冰供气管路及每段笛形管末端的供气

压力测量,在目标位置处通过引压管加装压力传感

器。 引压管将热气压力引至位置较近且足够大空

间处(例如两端缝翼之间),然后安装压力传感器。
本文中以某型客机测试改装为例进行说明:每段笛

形管末端外表面加装不锈钢引压管底座,与笛形管

之间用高温卡带连接,并使用耐高温胶 ZMS1799 密

封,同时引压管材料为不锈钢,外径为 6. 35mm,内
径为 4. 57mm,引压管与引压管底座之间连接如图 1
所示。

图 1摇 某段笛形末端引压管布置图

针对蒙皮表面及笛形管内部热气的温度测量,
本文中根据前缘防护区结构复杂及防冰腔空间小

的特点,提出了一套胶接热电偶与铠装形式相结合

的传感器加装方法,解决了有效且全面获取防冰系

统关键参数的难题。 以某民机为例,蒙皮表面温度

传感器加装时,选取温度传感器为 K 型热电偶,将
其焊接在 0. 1mm 的不锈钢薄片上,然后采用胶接

(例如 BG-2,耐高温、导热性能好)方式将焊接有热

电偶的不锈钢薄片另一面粘贴在蒙皮内表面。 某

前缘缝翼截面测温点示意图如图 2 所示。

图 2摇 蒙皮表面测温点选取
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针对每段笛形管末端供气温度,铠装形式加装

一个 K 型热电偶,具体方法:在笛形管末端外表面

底座上加装一测温管(材料为 7075-T651,与笛形管

及底座使用耐高温胶密封),将 K 型热电偶测温头

伸入测温管内直至笛形管中心,以测量系统工作时

笛形管末端热气温度。 热电偶测试线与测温管之

间用胶密封并固定。 测温管安装如图 3 所示。

图 3摇 某段笛形管末端测温管布置图

而风挡玻璃多采用电防冰以防止玻璃外表面

产生结冰从而影响视界。 风挡电防冰系统主要由

嵌在玻璃内的导电膜加温元件、风挡温度传感器、
风挡加温控制器、加热控制开关以及供电和控制线

路等组成。 因此在自然结冰试飞中需对供电电流、
电压及电阻等关键参数进行测量,同时为了获取系

统在结冰条件下工作时玻璃外表面的加热特性需

在外表面布置一定数量的温度传感器,传感器可选

用 K 型热电偶或者 PT 系列铂电阻,可将其使用胶

接(导热性能较好的胶)的方式粘贴在玻璃表面。

2摇 试飞方法研究

由于自然结冰试飞的技术难度大、满足要求的

气象条件难以寻找、结冰云区气流环境复杂等特

征,对于飞机制造商来说成功完成自然结冰试飞非

常困难。 因此如何安全、有效且全面地进行自然结

冰试飞并获取有效数据非常关键。
2. 1摇 自然结冰试飞前相关评估

全机进行自然结冰试飞前,需完成以下工作或

评估:
(1) 必须通过计算分析、冰风洞试验等初步确

认防冰系统的功能正常、性能满足设计要求;
(2) 完成防冰系统干空气条件下功能、性能

检查;
(3) 对恶劣环境条件飞机操稳性能、结冰条件

下发动机的冰脱落、全机的闪电防护等进行评估;

(4) 干空气条件下带模拟冰型(包括待机冰

型、延迟冰型、失效冰型等)时的性能、操稳评估;
(5) 确保全机的失速保护系统、气象雷达系统、

大气数据系统等功能正常。
2. 2摇 试飞构型考虑

条款要求飞机必须在 CCAR25 部附录 C 规定

的各种结冰条件下、飞机预期的各种运行条件下进

行试飞验证。 换言之,结冰条件下飞机运行的各种

构型都必须在自然结冰试飞中进行验证。
对于防冰系统来说,自然结冰试飞过程中至少

需考虑以下构型:
(1)飞机的气动构型,即考虑不同的飞行阶段,

目前大多数民机包括干净构型(襟缝翼收起)、高升

力构型(含襟缝翼不同卡位)两种;
(2)对于热气防冰系统,需考虑发动机引气构

型,即包括大推力爬升、巡航构型、慢车待机、慢车

下降以及单引气构型(可替代单发失效情况)等;
(3)系统延迟开启的情况,按照相关 AC 的指

导,机翼防冰系统一般考虑延迟 30s 打开,短舱防冰

系统需考虑延迟 2min 打开;
(4)系统本身构型,包括两种情况,一种是系统

正常情况下不同的工作模式,另一种是系统某些部

件失效时结冰条件下飞机依然可以派遣的构型。
2. 3摇 循序渐进试飞方法

自然结冰试飞属于玉类风险试飞科目,本文结

合某型民机针对自然结冰条件下防冰系统的试飞

提出了循序渐进、降低风险的试飞方法。
(1)第一步:考虑使用最安全的方法进行系统

功能及性能的考核,即防冰系统工作且稳定后进入

连续最大结冰气象条件试飞,接着脱离结冰云区并

执行脱冰程序(由于非防护表面存在积冰)。
(2)第二步:根据系统的工作模式,对于采用主

导式结冰探测系统的防冰系统,需要验证结冰探测

系统发出告警信号时开启防冰系统;或者对于采用

咨询式结冰探测系统的防冰系统,即有结冰信号或

者通过结冰指示杆发现进入结冰条件时开启防冰

系统,以此考核防冰系统正常模式下工作情况。
(3)第三步:考虑延迟一定时间时开启防冰系

统,主要考核在延迟一定时间系统打开后的除冰及

后续工作情况[3]。
(4)第四步:进行结冰条件下临界情况时的验

证,例如某些发动机引气的严酷状态点、系统在失

去余度时的工作情况等。
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(5)最后执行间断最大结冰条件下防冰系统的

验证,即短时高强度结冰环境的验证。
飞机实际试飞过程中,可根据以上方法中试飞

顺序并结合试飞中需考虑的各种构型具体安排。
本文中提及的试飞顺序是由最保守到最严酷的方

法,循序渐进、有效降低试飞中的风险,为自然结冰

条件下防冰系统试飞顺利完成提供了安全保障。

3摇 试飞中决策程序

针对自然结冰试飞玉类风险的特点,本文提出

了防冰系统试飞过程中的决策程序,解决了高风险

试飞科目中有效降低试飞风险的问题,根据研究确

定的试飞方案及程序成功实现了某型民机自然结

冰条件下防冰系统的试飞。
3. 1摇 结冰气象参数符合性判据

有效地进行结冰气象参数的符合性判断是自

然结冰试飞成功非常关键的因素之一,同时对于气

象参数的符合性判据需与飞机的审查方代表进行

充分沟通并要取得其认可方可实施。 本文中结合

某型民机自然结冰试飞,提出试飞中决策程序如下

所示。
连续最大结冰条件下结冰气象参数符合性判

断:飞机进入结冰云区且系统开启时,且通过自然

结冰气象参数地面监控判断若 LWC、MVD 等参数

较为稳定且在附录 C 连续最大结冰条件规定范围

内时,开始计时,10min 内若 LWC 及 MVD 值持续稳

定,无较长时间(30s 以上)较大的波动,且 LWC 值

处在标准值的 70% ~ 130% 之间,认为此次数据有

效,方可脱离结冰云区执行脱冰程序。 在执行此次

任务时,若通过自然结冰气象参数监控画面判断

LWC 大于标准值的 130% 时,需试飞工程师密切注

意防护表面的积冰情况,若有危险积冰需及时通知

飞行员,同时判断其值是否满足间断最大结冰条

件,若满足且稳定在 2min 以上则按照间断最大结冰

程序执行,LWC 稳定且持续 2min 后飞离结冰云区

关闭防冰系统执行脱冰程序。
间断最大结冰气象条件,飞机爬升至目标高度

且未进入结冰云层前打开防冰系统,系统稳定后

(以地面监控蒙皮表面温度为准)进入结冰云区,等
确认已进入结冰云区后,且通过自然结冰气象参数

监控画面判断若 LWC、MVD 等参数较为稳定且在

附录 C 间断最大结冰条件规定范围内时,开始计

时,2min 内若 LWC 及 MVD 值持续稳定,无较长时

间(20s 以上)较大的波动,且平均 LWC 值处在标准

值的 70% ~120%之间,认为此次数据有效,方可脱

离结冰云区执行脱冰程序。
3. 2摇 应急处理措施

自然结冰试飞属于玉类风险科目,因此对于试

飞过程中故障及特殊情况需立即采取措施,主要有

以下几个方面。
(1) 防冰系统机械故障:根据系统设计要求及

相关手册操作规程执行操作。
(2) 防护表面出现结冰:需立即飞离结冰区并

加快飞行速度以实现脱冰。
(3) 非防护表面出现结冰:需根据结冰尺的指

示并结合飞机操作性能判断是否需迅速飞离结冰

区以执行相关的脱冰程序。
(4) 失速保护系统故障:结冰条件下失速保护

系统出现故障失效时,需按照飞机相关操作程序迅

速飞离结冰区并就近着陆。
(5) 出现发动机熄火:结冰条件下若有发动机

由于冰脱落导致一侧或双侧出现熄火时,需按照相

关的操作程序进行降落。

4摇 试飞数据处理

自然结冰条件下防冰系统的试飞数据主要包

括结冰气象参数及系统工作特性参数。 其中结冰

气象参数主要包括 MVD 及 LWC,由于实际试飞中

云层的不稳定性及非连续性,因此如何有效进行

MVD 及 LWC 的处理非常关键。 而防冰系统的工作

特性参数主要包括系统开启后达到稳定工作所需

时间、系统稳定后蒙皮表面温度分布、结冰后系统

开启时冰脱落情况。
本文结合某型民机自然结冰试飞情况,针对自

然结冰试飞中结冰气象参数, 根据结冰气象参数实

际值选取变时间步长提出了分段等效处理 MVD 及

LWC 的方法,以更直观判断数据符合性。
图 4 及图 5 分别展示了随时间变化的水滴直径

真实值及液态水含量真实值。 同时按照某一时间

段内数值相近的原则将整个时间段内的 MVD 及

LWC 进行数值分段等效平均处理。 在图 4 及图 5
中根据等效处理后的平均 MVD 及 LWC 值,依据

CCAR25 附录 C 中连续最大结冰气象条件包线确定

对应参数条件下标准的液态水含量值,同时结合本

文中结冰气象条件可接受判据的准则,计算出对应

液态水含量标准值的 70% ~ 130% 。 从图 5 中可以
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看出,实际液态水含量值在 70% ~ 130% 之间或高

于 130%时表明此次穿云结冰气象参数满足要求或

高于要求。 若实际液态水含量值高于标准值越多,
则表明此时间段内结冰强度越大,对于考核系统的

性能更为苛刻,因此试飞过程中需试飞工程师结合

结冰气象参数密切关注防护表面及非防护表面的

积冰情况。 同时对于防冰系统试飞后的性能数据

处理可结合结冰强度的大小进行综合分析评估。

图 4摇 某次穿云平均水滴直径参数

图 5摇 某次穿云液态水含量分析

5摇 结论

自然结冰试飞是对防冰系统考核的最后一个关

键环节,通过自然结冰试飞最终验证防冰系统的各项

功能及性能是否满足设计要求,实施困难大,试飞风

险高,也是适航当局十分关注的试飞科目之一。
本文结合某型民用飞机自然结冰条件下防冰

系统的飞行试验,对试飞所需的测试改装工作进行

了总结,并提出了一套胶接热电偶与铠装形式相结

合的传感器加装方法。 然后对试飞前需进行的各

种安全性评估进行了总结说明,并明确了试飞中需

考虑的各种构型情况,提出一套由保守到临界、循
序渐进的自然结冰试飞方法。 同时提出了试飞中

结冰气象参数的可接受性判据,罗列出了试飞中紧

急情况并总结了其处理措施。 最后针对结冰气象

参数提出了分段等效处理的方法。 本文研究成果

将为后续其他机型自然结冰条件下防冰系统的试

飞提供很好的工程参考,为相关研究的开展提供了

新思路。
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