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智能材料与结构及其在智能飞行器中的应用
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摘要：为了满足民用和军事领域对智能飞行器日益增长的需求，在承载、连接等功能的基础上，具有自诊断、自适

应、自控制、自修复等“智能功能”的智能结构应运而生。这一技术的出现显著地推动了航空领域的发展，如利用

形状记忆合金作为驱动器驱动指定结构变形可以改变飞行器气动性能，而利用压电材料作为传感器和驱动器对

结构进行健康监测和振动噪声控制是当前智能结构研究的重要方向。以此为背景，介绍了南京航空航天大学智

能结构研究团队近十年来在智能结构方面的研究进展，以期为智能结构技术的发展与创新提供可以借鉴的

思路。
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Smart Materials and Structures and Their Applications on Smart Aircraft
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（Laboratory of Smart Materials，Structures & Applications，State Key Laboratory of Mechanics and Control of Mechanical

Structures，Nanjing University of Aeronautics & Astronautics，Nanjing 210016，China）

Abstract: In order to meet the growing demands of smart aircraft in both civil and military industries，smart
structures that are capable of self-diagnostic，self-adaptive，self-control，self-healing in addition to load
bearings are developed. Those new types of structures also propel new developments in aerospacing
industries，e.g.，shape memory alloys are used to drive morphing structures to improve the flight performance
of advanced air vehicles，and piezoelectric materials act as both sensors and actuators for structural health
monitoring and vibration/noise control. In the context of those novel technologies，this article introduces the
newest research development of the Laboratory of Smart Materials，Structures & Applications of Nanjing
University of Aeronautics and Astronautics to potentially offer insights for the future development of smart
materials and structures.
Key words: smart structures； shape memory alloy（SMA）； piezoelectric material； structural health

monitoring；vibration and noise control；non-destructive testing and fatigue life prediction

自 1903年莱特兄弟发明飞机至今，人类对飞

行器更高、更快、更远的努力从未止步。近年来，随

着智能材料与结构、人工智能的迅猛发展，智能飞

行器技术已经成为航空航天发展的又一项重要趋
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势。美、英、法、俄等世界强国纷纷开始制定智能飞

行器战略规划、明确发展目标、加强技术开发，根据

本国战略需求发展相关技术、培育新兴产业，抢占

未来军事、经济、科技力量竞争的制高点。自 20世
纪 80年代末以来，中美科技、贸易摩擦日益频繁，

美国联合西方国家出台了《瓦森纳协定》，在智能飞

行器技术领域对华实施了严厉的技术封锁［1］。因

此，我国智能飞行器技术发展必须依靠自主创新。

有别于传统飞行器，智能飞行器正向着结构轻

质、高可靠性、高维护性、高生存能力等方向发展，

而智能材料结构所具有的自感知、自修复、自变形、

自控制等能力很好地适应了这些要求［2］。国内外

对飞行器结构智能化开展了许多研究，如针对智能

材料与器件性能和功能方面的研究和飞行器变形

方面的研究，如“智能翼”计划、SAMPSON 计划、

NASA Aircraft Morphing 计划［3］等；针对飞行器减

振降噪技术的研究；针对智能结构自诊断、自修复、

自预测等研究；针对飞行器加工和装配过程的智能

化研究等。美国 DARPA 的 Smart Wing 项目研

究［4‑5］探索了将基于智能材料的驱动器用于无缝、

无铰链机翼控制面中的可行性，用以改善军用飞机

的空气动力学性能和气动弹性性能，分别验证了采

用形状记忆合金（Shape memory alloy，SMA）分布

式驱动的前缘、后缘无人机风洞模型和基于超声电

机的后缘高频驱动系统。欧盟的智能飞机结构

（Smart intelligent aircraft structures，SARISTU）计

划［6‑7］设计集成了含 SMA和压电作动器的变弯度

机翼系统，利用 SMA驱动器驱动机翼后缘连续变

弯度，利用压电作动器驱动尾缘高频振动抑制湍

流。目前针对上述研究进展，总结了很多综述性

论文［8‑12］。

南京航空航天大学（简称南航）智能材料与结

构研究所一直围绕航空航天智能飞行器结构开展

研究，在智能材料与器件、智能结构减振降噪、变体

结构、结构监测、检测与寿命预测等方面积累了一

定的研究经验，形成了具有自主知识产权的系列研

究成果。本文结合前期基础，分别介绍南航智能结

构研究团队在智能材料与结构及其在智能飞行器

中应用的研究进展。

1 压电智能材料与结构

压电材料是一种特殊的弹性体，除了具有一般

弹性材料的弹性特征外，还具有压电效应（Piezo‑
electric effect），且压电效应是可逆的。利用正、逆

压电效应，压电材料既可作为传感元件，又可作为

驱动元件［13］。以压电陶瓷材料（目前工程界使用

最广泛的是 PZT）为主要代表的压电智能材料或

结构在应用中体现出了突出的优越性，得到了广泛

的应用，但压电陶瓷 PZT本身仍存在一些问题，如

应变量小、材质脆性强、易碎、抗冲击能力差、与基

体材料集成时容易影响基体材料的强度等。随着

科技的不断进步，压电材料的制作与应用也日趋完

善和成熟。如柔性压电复合材料（Flexible piezo‑
electric fiber composite devices，FPD）、含金属芯压

电陶瓷纤维（Metal‑core piezoelectric fibers，MPF）
等压电复合材料的出现，增加了压电材料的柔韧

性，改善了压电材料的力学性能，扩展了压电材料

的应用范围，成为当今压电材料研究的重要方向

之一。

1. 1 含金属芯压电陶瓷纤维

利用自主研发的成形装置，通过挤压成形工艺，

在世界上首次成功制备了直径为 150~250 μm的含

有金属芯（直径 50 μm）压电陶瓷纤维（MPF）［14‑15］。

在MPF中，金属芯处于纤维的正中位置，周围是圆

管状压电陶瓷，金属芯可以用作一个电极，而喷镀

在纤维表面的金属层可以用作另一个电极，其结构

如图 1所示。当纤维的整个表面都喷镀上金属层

并外加电场后，纤维将沿着长度方向产生伸缩变

形，称为全电极含金属芯压电纤维（MPF）；当纤维

的半个表面喷镀上金属层并外加电场后，纤维将沿

着长度方向产生弯曲变形，称为半电极含金属芯压

电纤维（HMPF）；当在MPF上施加力载荷，纤维将

在两个电极上产生电势差，这样单根的MPF就可

以作为传感器或驱动器使用。MPF的体积较小，

其外径一般为 220~500 μm，长度根据需要一般为

20~60 mm，MPF可以轻松集成到复合材料内部，

而不会对基体材料造成很大的影响。同时MPF具

有重量轻、传感性能好（具有方向性）、需要的外部

设备少的优点，这使得MPF具有在MEMS中作为

微型功能器件使用的潜力［16‑17］，尤其在航空航天飞

行器的结构健康监测中拥有广阔的应用前景。团

队针对不同的应用，开发了各种形式的MFP器件，

如图 2所示。

为了优化设计，面向工程应用，笔者课题组对

MPF和 HMPF的驱动、传感特性进行了较系统的

研究［18‑20］。采用能量方法，建立了MPF和 HMPF
的静态本构方程；基于振动理论，采用平均电荷方

法，建立了MPF和 HMPF的动态本构方程。并基

于静动态方程，得到了悬臂杆结构MPF和悬臂梁

结构 HMPF受到外加激励后的响应，分别如图 3
和图 4所示。建立了悬臂杆结构MPF驱动器和悬

臂梁结构 HMPF驱动器的理论模型，研究了金属

芯半径和弹性模量对驱动性能的影响关系。设计

了 MPF静态电荷型应变传感器、HMPF电荷型

（电压型）动态微力传感器等。
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1. 2 柔性压电复合材料

柔性压电复合材料（FPD）是一种由聚酰亚胺/
铜叉指电极、聚合物基体以及单向平行排布于基体

中的矩形截面压电纤维组成的三明治式复合材料

器件，于 2000年由美国国家航空航天局兰利研究

中心（NASA LRC）提出［21］，并于 2004年由德国智

图 4 HMPF的自由端位移测量值和等效力测量值

Fig.4 Free end displacement and equal driving force of HMPF

图 1 MPF结构

Fig.1 Structure of MPF

图 2 MPF器件

Fig.2 Various types of MPF devices

图 3 MPF的自由端位移测量值和等效力测量值

Fig.3 Free end displacement and equal driving force of MPF
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能材料公司（Smart Material Corp.）购买专利开发

形 成 商 业 产 品 Macro Fiber CompositeTM
（MFC）。相比于压电陶瓷和其他结构型式的压电

器件，FPD具有厚度薄、重量轻、易粘贴、应变能密

度高、正交各向异性驱动/传感、可大幅度弯曲和扭

转、可通过优化设计灵活调整电学与力学特性和可

贴附于曲面复杂结构等优点［22‑23］，在结构变形控

制［24‑27］和减振降噪［28‑29］等领域具有巨大的优势和

市场前景。然而，该产品在制备及销售方面长期由

西方发达国家把控，不仅在制备和应用技术上对中

国采取高度保密和技术封锁措施，还仅仅只对国内

少数科研机构销售特定尺寸的产品。为打破这一

局面，研究团队就 FPD的制备封装及性能测试进

行了深入研究。

在制备封装方面，摸索出适合于产业化及工程

应用的、集压电纤维复合层制备与叉指电极层和压

电纤维复合层集成封装于一体的复合材料驱动器

成套制备技术［30‑31］，采用两步切割工艺制得压电纤

维阵列，再采用手工铺层法将两片叉指电极包裹在

压电纤维阵列两侧，并通过热压工艺实现叉指电极

层和压电纤维复合层的一体化封装。该技术解决

了制备过程中纤维断裂/排列不整齐、电极错位扭

曲、各相界面结合不牢固及整体器件一致性差等问

题，而且制备工艺简单、生产效率高，有助于实现产

品的批量生产。图 5为该制备技术的工艺核心：两

步切割工艺流程图。图 6为采用该技术制备所得

具有良好柔韧性的 FPD实物图及显微结构图。如

图 6所示，制备的 FPD厚度均匀一致、表面平整性

好、各相界面结合牢固、压电陶瓷纤维排列整齐，叉

指电极对正。

在性能表征方面，为了避免 FPD使用时驱动

电压过大导致退极化和电击穿问题，提出了基于

FPD铁电参数预测其工作电场范围的方法，即以

次矫顽电场作为负向工作电场下限，以极化电场作

为正向工作电场上限，并对所提方法的可靠性进行

了实验验证。基于压电方程推导了 FPD驱动力计

算方法，以 FPD的拉伸应变性能（弹性模量）和不

同电压下的自由应变，即可计算出其对应电压下的

驱动力，可实现对驱动器自身属性的评定，进而指

导驱动器的定制生产和选片使用。经测试，团队自

主研发的 FPD在不同驱动条件下的自由应变性

能、力学拉伸性能、驱动力大小以及驱动悬臂梁偏

转效果如图 7所示。由图可知，FPD纵向自由应变

最大可达 1 883.5 με，驱动力最大可达 794.5 N，与

NASA同类型产品性能参数对照表如表 1所示。

从表 1中可以看出，自制 FPD 产品性能可媲美

NASA同类型产品。自主知识产权 FPD的研制打

破了中国在智能材料及其器件制备方面的技术瓶

颈，突破西方国家对我国的技术封锁，有望满足中

国军事、民用领域对高性能智能材料与结构的迫切

需求。

2 智能结构在飞行器中的应用

航空领域最早开展了智能结构的研究。目前，

航空领域仍是智能结构技术最主要的应用领域之

一，智能蒙皮、自适应机翼、振动噪声控制和结构健

康监测等是智能材料结构在飞行器上的典型应

用。其中，利用压电材料作为传感器和驱动器对结

构进行健康监测和减振降噪控制，利用形状记忆合

金作为驱动器驱动指定结构变形从而改变飞行器

气动性能是智能结构研究的重要方向。

2. 1 智能结构减振降噪

2. 1. 1 压电智能结构减振降噪［35］

近年来，随着开关并联技术的发展，提出了通

过非线性开关控制改变压电元件电压特性的方

法。在 Richard 等［36］提出的同步开关阻尼（Syn‑
chronized switch damping，SSD）技术方法中，压电

元件上的电压在振动的应变或位移极值处切换，通

过开关的切换，在改变压电元件电压相位的同时，

提高压电元件上的电压幅值，使得压电元件产生的

图 5 两步切割工艺流程图

Fig.5 Flow chart of two‑step cutting process

图 6 南航制备的MFC
Fig.6 MFC manufactured by NUAA
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控制力与振动速度始终反向，从而实现振动控制效

果，如图 8所示。SSD半主动控制方法结合了主被

动控制方法的优点，通过巧妙的电路设计，使得压

电元件与被控结构有效耦合，实现振动能量的再利

用，具有效率高、功耗低、重量轻等优点。实现优异

控制性能的关键在于提高控制电路与结构的耦合

效率以及电路中开关控制效率。环境、载荷与结构

的耦合对高性能开关控制方法的提出和控制电路

的设计带来了挑战。团队围绕上述难题，针对

SSD方法的建模、参数影响规律、电路设计、系统

小型化及应用等方面开展了大量研究。

在理论建模方面［37‑39］，建立了一般条件下包含

结构、压电器件和电路的全参数机电能量转换耦合

模型，如图 9所示，提出了傅里叶级数展开、概率统

计和 Z变换融合的直接求解方法，获得了任意参数

条件下的转换能量解析表达式。掌握了开关切换

引起的机电能量转换机理，明晰了非理想切换和随

机切换条件下频率、相位等开关切换参数对控制性

能的影响规律；发现了 SSD半主动控制中因切换

电压产生的模态耦合现象，揭示了发生模态耦合的

条件，解释了多模态控制效果在某些情况下比最优

单模态控制效果好的现象。

图 7 有效宽度为 57 mm的 FPD
Fig.7 FPD with an effective width of 57 mm

表 1 NASA同类型产品与自制 FPD性能参数对照表

Table 1 Performance comparison between homemade FPD and NASA products of the same type

性能参数

驱动电压范围/V
d33（pC/N）@小电压

d31（pC/N）@小电压

d33（pC/N）@大电压

d31（pC/N）@大电压

纵向应变/με
驱动力/N

循环寿命

NASA同类型产品［32］

-500~1 500
400
-170
460
-210
1 350
693

109 @1kVpp

107 @2kVpp，500VDC

自制 FPD［32‑34］

-500~2 000
474.3@0~250 V
-224.1@0~250 V
425.7@0~2 000 V
-195.5@0~2 000 V

1 883.5
794.5

106 @0~1 000 V
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在开关控制方法和控制电路设计方面［40‑42］，

提出了若干种方法，提高控制性能和稳定性，如

图 10所示。针对飞行器复杂服役环境，提出了

自适应同步及增强型同步的开关切换方法，消除

了环境噪声、扰动等对系统稳定性和控制性能的

影响；针对复杂载荷和复杂结构，提出了位移和

能量阈值的开关切换方法，降低了开关切换损

耗，充分利用模态耦合有助于提高能量转换效率

的机理，大幅提升了振动控制效果。发明了负电

容 SSD半主动控制方法，克服了传统 SSD控制

系统中电压翻转效率和控制效果受电路品质因

子影响的顽疾，机电能量转换效率提升 3 倍以

上；针对压电器件工作电压非对称的本征特性，

发明了非对称 SSD半主动控制理论，提出了非对

称控制电路设计方法，压电器件的驱动能力提

升 1倍。

图 8 SSD控制原理

Fig.8 SSD control principle

图 9 SSD机电耦合模型及参数对能量转换效率的影响关系

Fig.9 SSD electromechanical coupling model and influence of parameters on energy conversion efficiency

图 10 多种 SSD控制方法

Fig.10 Multiple SSD control methods
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在系统小型化和应用方面［43］，研制了多种质

量小（<0.5 kg）、功耗低（<2 W）、控制电压高

（正向电压≥1 300 V，负电压≥400 V）的半主动

振动控制系统样机，如图 11所示，并应用于中国

空间技术研究院 GEO‑SAR 型号卫星天线展开

臂、ARJ21飞机壁板等的振动抑制地面验证中。

以展开臂为例，采用气浮、悬挂等手段模拟太空

失重状态，针对长 15 m、负载质量 300 kg的展开

臂开展了自由衰减振动抑制试验和稳态激励下

的振动抑制试验，试验结果如图 12所示。控制

后阻尼比从原来的 0.15% 提高到 6.8%，获得了

良好的振动抑制效果。

2. 1. 2 基于声学黑洞原理的结构减振降噪

结构振动及引起的噪声其本质是波动现象，

对结构中的波进行高效操控是实现结构减振降

噪 性 能 提 升 的 突 破 口［44］。 声 学 黑 洞（Acoustic
black hole，ABH）效应是通过对结构厚度的梯度

设计，使得介质中传播的波速发生变化，在黑洞

区域实现能量高度聚集，同时布置少量阻尼或能

量转换元件，就可实现能量的高效耗散，如图 13
所示。ABH具有有效作用频率范围宽、实现灵

活等优点［45］。设计高性能 ABH结构，提高波操

控效率，且满足工程强度需要是其关键核心。然

而，ABH的有效作用频率与结构尺寸相关，频率

越低，黑洞尺寸越大，结构强度越弱，ABH结构

的有效作用频率与结构强度难以协调［46］；其次

黑洞中心处布置的能量转换元件或阻尼材料的

几何/材料参数等对 ABH效应和能量转换有很

大影响［47］，需要折中考虑。围绕上述难题，研究

团队围绕 ABH的建模、机理揭示、参数影响规律

分 析 、结 构 设 计 、工 程 应 用 等 方 面 开 展 了 很 多

研究。

图 11 展开臂试验系统

Fig.11 Experimental setup of the unfolding arm

图 12 自由衰减控制效果和稳态激励控制效果

Fig.12 Free attenuation control effect and steady‑state excitation control effect

图 13 声学黑洞效应

Fig.13 Acoustic black hole effect
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在模型和分析方法建立方面［48‑51］，针对 ABH
结构与阻尼等能量转换元件强耦合的特征，以及

波长随空间位置急剧变化的特点，建立了小波

基‑拉格朗日 ABH能量耦合模型，设计了基于激

光超声非接触式的波场能量时频域实验方法，提

出了基于程函方程的波轨迹数值分析方法，获得

了能量可视化的传播特性，直观揭示了二维 ABH
效应的形成机制，解决了几何声学和阻抗模型难

以高效分析非均匀阻尼层、边界条件等全耦合影

响的难题，快速实现了复杂二维 ABH结构中波

传播路径的追踪和能量聚集位置的预测，如图 14
所示。基于建立的模型和分析方法，明晰了非理

想 ABH结构全耦合情况下几何参数、材料参数

对弯曲波聚集、转换和耗散效率的影响规律，获

得了最优结构设计方案和附加元件的布置方式，

提高了能量聚集和耗散效率；建立了分别基于模

态空间和波数域的两种 ABH封闭声腔的声振耦

合模型，阐明了局部模态降低有效作用频率的现

象，发现了 ABH声振解耦的特殊优异功能，解释

了 ABH实现降噪的内在机理。

在评价体系建立和结构设计方面［52‑55］，建立了

在 ABH 结构任意位置处含有阻尼情况下一维

ABH结构波操控性能的反射系数评价指标，如图

15所示，获得了结构和阻尼材料等参数对 ABH反

射系数的影响规律；建立了基于功率流法的能量光

斑二维评价方法，实现了能量聚集效果的定量评

估。针对 ABH结构局部强度弱的问题，提出了复

合式、非理想、多维动力吸振 ABH等多种 ABH新

构型（图 15），不仅提升了结构的强度，提高了能量

聚集效应，而且丰富了 ABH结构优化设计的可调

节参数；针对 ABH有效频率与结构强度难以协调

的矛盾，发明了分布式 ABH、多个非准周期 ABH
等结构形式，揭示了低频衰减带隙形成的作用机

理，阐明了结构尺寸、位置、数量等参数对控制效果

的影响规律，不仅有效解决了强度与频率之间的矛

盾 ，而 且 克 服 了 传 统 ABH 可 调 频 率 范 围 窄 的

不足。

在 ABH应用方面［56‑58］，针对飞机客舱、直升机

驾驶舱、飞机机翼、整流罩、空气舵等结构开展了减

振降噪研究，均获得了理想的宽频带（甚至全频带）

的控制效果。以无人机靶机试验为例（图 16），基

于 ABH对设备舱进行了减振降噪设计，并进行了

飞行试验验证。在不改变外部机舱结构和不影响

适航特性的前提下，仅对内饰结构进行改造。为了

进行控制效果的前后对比，同时避免不确定因素，

测试过程中将无人机用配重压于地面，控制总距

50%（模拟悬停状态），使发动机处于正常工作转速

（5 500 r/min）。实验结果如图 17所示，直升机的

旋翼频率、倍频，以及主减频率和倍频处振动均有

大量降低，绝大多数频率下振动水平降低 10 dB以

上，对于舱内的噪声，除了少数频带的结果不理想，

声压的 1/3倍频程平均降低 1~3 dB，整体上呈现

出良好的降噪效果。

2. 2 变体结构

SMA是一种集传感和驱动于一身的功能材

料［59］，其重要宏观力学性能包括形状记忆效应

（Shape memory effect，SME）和超弹性效应（Pseu‑
doelastic effect，PE）。超弹性效应与形状记忆效

应是形状记忆合金在不同温度下表现出的不同宏

观力学性能，两者均与温度有着密切的关系。其中

形状记忆效应在航空飞行器变体结构中的应用最

为广泛。SMA在航空领域主要用作驱动器，能够

图 14 ABH结构的模型、能量聚集预测方法以及ABH声振解耦机理

Fig.14 Model of ABH structure，energy aggregation prediction method, and ABH acoustic vibration decoupling mechanism
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自感知温度，对外输出力或位移，驱动特定的结构

运动从而改变结构特性或触发预设动作。主要的

应用有飞机发动机进/排气调节、机翼翼型变形调

节、发动机减振降噪等［60‑62］。

2. 2. 1 激波小变形流场控制

SMA的运用方式目前主要是利用形状记忆合

金丝的收缩变形产生驱动力，而后通过各种机构或

辅助装置将其转化为所需的变形，其优点在于形状

记忆合金丝的制备技术较为成熟，并且变形量大、

加热控制相对简单，而缺点则在于需要增设较为复

杂的辅助机构，结构一体性较差。团队提出了二维

形状记忆合金条带和三维形状记忆合金鼓包（图

18）的结构，用于小变形的激波控制，改善流场特

性，从而提高气动性能等，具有一体性好、结构简

单、承载能力强等优点。

在基于 SMA自适应 DSI进气道方面，提出了

一种适用于约束边界条件下的三维 SMA鼓包结

构的训练方法，并完成形状记忆合金圆板的双向

形状记忆效应训练［63］，其结构如图 19所示。经训

练后的形状记忆合金板具有升温变平、降温鼓起

的双向形状记忆变形特性，在经过大约 80次训练

后，残余变形高度以及最大变形挠度均趋于稳定，

图 15 ABH能量聚集效果评价方法及ABH结构优化设计方法

Fig.15 Evaluation method of ABH energy aggregation effect and optimization design method of ABH structure

图 16 无人机设备舱声振测试

Fig.16 Acoustic vibration test of UAV equipment cabin

图 17 结构振动和舱内噪声的测试结果

Fig.17 Test results of structural vibration and cabin noise
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在相变过程中可产生约 1.2 mm的可回复竖向挠

度变形（图 20），变形量约为变形区半径的 3%。

通过控制温度的加载实时改变鼓包的形状，使

DSI具备了自由调节鼓包形状的功能，可以保证

在不同的飞行状态下的流量要求、高总压恢复、低

总压畸变。

图 18 鼓包进气道

Fig.18 Inlet with bump

在基于 SMA自适应激波控制鼓包方面［64］，针

对飞行器马赫数的提高，机翼表面会出现激波，导

致变弯度后缘效率降低的问题。团队根据等熵压

缩方法，提出了一种基于 SMA双程记忆效应的自

适应激波控制鼓包（Adaptive shock control bump，
ASCB）的调控思路，提高了变弯度后缘在激波出

现后的气动效率，改善了翼型高亚声速气动特性。

提出的二维和三维鼓包，如图 21所示，其主动变形

的实现主要依靠 3个方面：形状记忆合金蒙皮构成

的鼓包、形状记忆合金加热装置（电磁涡流加热

等）、形状记忆合金冷却（空气冷却）。控制原理如

图 22所示，通过加热装置改变 SMA鼓包温度，控

制鼓包形状，改变机翼局部构型，进而减小波阻。

在迎角 AOA=2.31°时，ASCB能够减阻 6.15%；在

迎角 AOA=2.8°时，减阻效果达到 10.28%，如图

23所示。

图 20 三维 SMA鼓包测试结果

Fig.20 Experimantal test results of 3‑D SMA bump

图 19 三维 SMA鼓包训练方案及训练好的 SMA鼓包

Fig.19 3‑D SMA bump training scheme and a trained SMA bump

图 21 自适应 SMA激波控制鼓包

Fig.21 Self‑adaptive SMA adaptive shock control bump
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2. 2. 2 中大尺度变形控制

团队从“十一五”至今一直开展智能结构的变

体研究，主要包括机翼变厚度、机翼后缘连续偏转、

折叠翼、伸缩翼、变后掠与大变形蒙皮结构，以及智

能驱动器等的研究，完成了从方案设计、理论分析、

系统的集成和制造到地面及风洞实验等完整的研

究工作［65‑67］。例如采用 SMA驱动器和电机驱动器

复合驱动系统，实现了机翼前缘、后缘襟副翼、翼尖

小翼以及全动平尾的自适应结构变体，完成了半机

翼模型的设计、制作以及风洞试验，如图 24所示，

模型机身长度 3.1 m，半展长 1.3 m，试验中最高风

速达到 0.6Ma，机身迎角变化范围 0~8°。实验获

得了圆满的成功，验证了复合驱动器的驱动能力，

飞行器机翼自适应变体结构以及多点分布式驱动

控制方法的可行性。此外还进行了飞行试验，实现

了在高空飞行过程中机翼后缘和翼尖小翼的自适

应变体，最高飞行速度达到了 60 m/s，如图 25所
示，成功实现了在空中飞行过程中的自适应变体

功能。

变体飞行器蒙皮不仅要满足承载，还要满足连

续光滑变形的需求，同时还要考虑蒙皮变形驱动

力、可靠性等技术要求。这些设计指标相互矛盾，

给大变形柔性蒙皮设计带来了很大的挑战。团队

以变弯度后缘、柔性剪切变形机翼蒙皮设计为背

景，分别设计了对应的纤维增强弹性体蒙皮［68‑69］。

根据非线性变形体动力学，确定了变体机翼柔性蒙

皮的适用条件，即蒙皮内部张力不能为压力。针对

用于变弯度后缘结构的单向变形碳纤维增强硅橡

胶柔性蒙皮，如图 26所示，分析了蒙皮的非线性力

学特性，通过实验测试，验证了力学模型的适用范

围。提出了用于柔性剪切变形机翼的二维栅格结

构剪切变形蒙皮，如图 27所示，实验结果表明，利

用粗纤维增强后，剪切变形蒙皮承载能力大幅提

图 25 SMA驱动可偏转翼梢小翼和后缘机翼飞行实验

Fig.25 Flight experiments of deflected tip winglets and
trailing edge wings driven by SMA

图 24 形状记忆合金和电机复合驱动变体机翼模型及风

洞实验

Fig.24 Shape memory alloy and motor co‑actuated variant
wing model and their wind tunnel experiments

图 22 自适应 SMA激波控制鼓包的工作原理图

Fig.22 Principle of self‑adaptive SMA shock control bump

图 23 自适应 SMA激波控制鼓包的减阻效果

Fig.23 Drag reduction effect of self‑adaptive SMA
shock control bump
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升 ，与 无 纤 维 增 强 蒙 皮 相 比 ，承 载 能 力 提 高 了

60%，且对变形驱动力影响较小。力学超材料兼具

大变形和承载的特有性能。团队提出并设计了一

种由反手性四韧带和内凹蜂窝结构混合的力学超

材料单元［70］，展现出较大的负泊松比特性，在横向

拉伸时，纵向将会“膨胀”。将其作为机翼的芯材，

能够有效地增大机翼的面积，从而增大升力；同时

由于结构为蜂窝形，机翼结构重量显著减低，并具

有较好的承载能力，如图 28所示。

2. 3 飞行器结构监测、检测与寿命预测

2. 3. 1 结构健康监测技术

基于压电传感器的结构健康监测技术利用压

电材料的正逆压电效应传感和激发超声波，可实现

结构异常载荷和损伤的原位在线识别。然而，压电

材料具有脆性且功能单一，复杂的服役环境也会降

低监测结果的精度和可靠性。因此，为推动基于压

电元件的结构健康监测技术在航空航天结构中的

应用，研究团队从传感器设计、载荷监测以及损伤

识别方法等方面开展了多项研究。

在新型传感器的设计与应用方面，MPF不仅

能够测量结构中的超声导波，而且可以通过感知轴

向应变判断导波的传播方向，据此提出了一种基于

导波方向概率推断的冲击定位方法［71‑73］。如图 29
所示，与传统的电阻应变片相似，MPF通常采用花

形结构形式进行导波传感，每根纤维的相互夹角为

120°。利用归一化幅值与导波传播方向的关系，每

个纤维花传感器能够根据响应幅值的情况判断冲

击位置与传感器位置连线的角度。为了提高噪声

环境中冲击定位算法的鲁棒性，建立了一种基于花

形传感器幅值响应的冲击方向概率成像方法，根据

两个不同位置的花形传感器就能够实现冲击载荷

的定位。如图 30（a）所示，基于导波方向概率推断

的冲击定位方法成功应用于 ARJ21壁板结构的冲

击监测中。壁板大小为 86 cm×55 cm，厚度为

1 mm。对花形传感器进行不同角度冲击的拟合实

验，验证了传感器响应与冲击引起超声导波传播方

向的关系，如图 30（b）所示。根据拟合数据进行了

壁板冲击定位实验，测试范围取 30 cm×30 cm，如

图 30（c）所示，测试所得数据的平均相对误差为

2.7%。

在复杂服役环境下的高超声速飞行器热防护

结构健康监测方面，对含热防护材料的承载结构进

图 27 含有增强纤维的柔性剪切变形蒙皮和含有蒙皮的

变后掠结构

Fig.27 Flexible shear‑deformed skin with reinforcing fibers
and variable sweep structure with skin

图 28 力学超材料大变形蒙皮和变面积翼型

Fig.28 Large deformation skin with mechanical metamate‑
rial and variable area airfoil

图 26 单向纤维增强弹性体蒙皮和含有蒙皮的变后缘

结构

Fig.26 Unidirectional fiber‑reinforced elastomer skin and
variable trailing edge structure with skin
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行了不同环境温度下不同能量的冲击定位研究。

采用 16个压电传感器组成的柔性压电阵列感知冲

击引起的超声导波信号，通过提取导波的到达时

刻，并根据距离、时间和波速三者之间的关系就可

以计算出冲击源的位置。为了降低冲击定位中环

境噪声对定位结果的影响，定位方法利用短期/长
期 平 均（Short term average /Long term average，
STA/LTA）低信噪比信号处理方法对压电传感器

监测信号进行预处理，实现了复杂环境下的压电信

号噪声滤波。同时，通过赤池信息量准则（Akaike
information criterion，AIC）算法获得导波波达时

间，提升了计算效率。如图 31所示，用不同高度落

球模拟不同冲击能量，并对热防护结构不同冲击位

置进行了试验，同时为了验证冲击定位方法在高温

环境下的定位效果，在热振耦合试验台中模拟了高

温加热和 5.4g的随机振动。定位结果如图 32所
示，其中最大定位误差为 30 mm。

在含热防护材料的承载结构的脱粘损伤监

测方面，模拟了两传感器间的路径中的热防护材

料与承载结构的脱粘。采用层析成像算法对损

伤 进 行 定 位 ，选 用 时 域 特 征 RMS、Skewness、
Kurtosis、Shape factor、Impulse factor、Margin fac‑
tor组合作为损伤因子，利用核主成分分析（Ker‑
nel principal component analysis，KPCA）算法进行

图 29 基于MPF方向性的冲击定位实验原理图(单位：mm)
Fig.29 Experimental schematic diagram of impact localiza‑

tion based on directivity of MPF（unit: mm）

图 30 基于MPF的冲击定位方法在飞行器结构中的应用验证

Fig.30 Application validation MPF based impact localization method in aircraft structure

图 31 落球冲击实验及热振耦合环境下的试验

Fig.31 Ball‑dropping testing under laboratory conditions
and thermo‑vibration conditions
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特征处理。该算法首先引入非线性映射函数，将

原始空间中的数据映射到高维空间，在特征空间

中进行数据处理。KPCA的关键在于引入核函

数，把特征空间的运算转化为原始空间的核函数

计算，具体过程如图 33所示［74］。以 20 ℃下采集

的健康信号作为基准信号，计算不同温度下的健

康信号和损伤信号损伤因子值，利用 KPCA损伤

因 子 和 层 析 成 像 算 法 对 损 伤 进 行 成 像 ，对 比

20 ℃与 50 ℃下的损伤定位结果，如图 34所示。

可以看出，即便在变化温度的情况下，采用时域

特征组合的 KPCA 算法，定位的精度不会发生

改变。

图 32 不同高度下落球冲击定位图

Fig.32 Impact localization results of ball‑dropping test at different heights

图 33 KPCA温度补偿流程图

Fig.33 Flowchart of temperature compensation with KPCA

图 34 不同温度下的脱粘损伤定位结果

Fig.34 Debonding damage localization results at different temperatures
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2. 3. 2 激光超声无损检测

激光超声无损检测技术使用高能脉冲激光结

合同步控制的二维振镜偏转，将激光头发射的激

光脉冲反射至结构表面的不同位置，完成扫查式

激光超声激励，并利用固定位置的传感单元进行

导波响应的实时采集，扫查完成后获得三维波场

数据，通过先进信号处理方法提取波场传播特征，

实现结构损伤表征［75］。激光超声波场可视化原理

如图 35所示［76］。由于高能脉冲激光的入射角度

对其在结构中激发超声波的影响较小，使得“扫描

激励‑固定传感”的激光超声检测方式十分适用于

含曲面、大尺寸的航空结构。研究团队针对不同

的材料结构检测需求分别搭建了低扫查速率（20
Hz［77］）和高扫查速率（1 kHz［78］）两套激光超声检测

系统，如图 36所示，并围绕多种航空结构开展了

损伤检测研究。

在碳纤维增强树脂基复合材料随炉件的分

层损伤检测方面，利用高扫查速率的激光超声检

测系统获得了超声导波波场，如图 37所示。提

出了基于局部波数估计的波场频散特征提取算

法，通过识别的局部波数值表征复合材料结构及

分层损伤的分布位置，准确地检测出随炉件中预

置的分层损伤阵列［76］。在典型金属‑有机材料层

合结构的脱粘损伤检测方面，通过对激光超声检

测系统采集的导波响应信号进行时频域分析，得

到了适用于损伤检测的导波响应频带及导波模

态，如图 38所示。在此条件下，通过计算波场能

量 分 布 实 现 了 层 间 脱 粘 损 伤 的 大 小 和 位 置

识别［79］。

2. 3. 3 寿命预测

疲劳损伤是复合材料构件在服役过程中最常

见也是最重要的一种损伤形式，疲劳损伤的不断累

积会导致其力学性能的下降，从而进一步发生疲劳

破坏，导致结构失效。据统计，机械零件破坏的

50%~90%为疲劳破坏，结构发生疲劳破坏时的

载荷循环次数，或从开始受载到发生断裂所需要的

时间称为疲劳寿命。随着飞行器结构向大型化、复

杂化，高可靠性和智能化的方向发展，服役环境也

越来越复杂，随机因素不断增加，对疲劳寿命预测

的准确性和稳定性也提出了更高的要求。与此同

时，快速崛起的人工智能算法也给寿命预测方法带

来了新思路，人工神经网络、机器学习等算法不断

地被运用到机械部件的寿命预测当中，与物理模型

相结合，发展了基于数据驱动和物理机制与数据驱

动相融合的寿命预测方法，其优势在于不需要了解

构件内部具体的损伤机理，即可得到较准确的寿命

预测结果。

在复合材料结构疲劳寿命预测方面，一方面可

以通过激光超声系统测量获取在疲劳加载过程中

图 35 激光超声波场可视化原理

Fig.35 Principle of wave filed visualization with laser ultrasonic

图 36 激光超声检测系统

Fig.36 Laser ultrasonic testing system
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测量复合材料结构中超声波传播的波场信号，如

图 39所示，建立了基于 Lamb波波速的复合材料

层合板轴向刚度退化模型，并在此基础上发展了疲

劳寿命预测的物理模型、概率模型和数据驱动模

型；另一方面，课题组还通过实验和有限元相结合

的手段研究了复合材料疲劳损伤累积过程中的模

态转换效应，如图 40所示，结果表明裂纹密度的增

加是导致发生模态转换的主要原因。这一研究成

果有望为复合材料结果疲劳寿命预测提供一种新

的研究思路［80］，如图 41所示。

在基于物理机制的疲劳寿命预测方面，课题组

结合复合材料力学和 Lamb波的传播特性，推导了

Lamb波 S0模态波速与复合材料层合板轴向刚度

之间的关系（如式（1）所示），建立了基于波速的复

合材料刚度退化模型；进一步结合 Paris公式，推导

了复合材料疲劳裂纹形成和扩展阶段的损伤演化

规律［81］，通过与实验数据的比较验证演化模型的

正确性，如图 42所示。基于提出的损伤演化模型，

结合疲劳失效准则，即可实现对复合材料疲劳寿命

的预测。

图 38 含脱粘的金属有机材料层合结构的激光超声检测

Fig.38 Laser ultrasonic testing of metal‑organic laminate structure with internal debonding

图 37 含分层的碳纤维复合材料板的激光超声检测

Fig.37 Laser ultrasonic testing of carbon fiber reinforced composites with delaminations

图 39 疲劳加载过程中测量的 Lamb波波场信号

Fig.39 Measured lamb wave signal during fatigue test
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在基于不确定性的疲劳寿命预测方面，疲劳加

载过程中损伤机制复杂，损伤形式多样化，来自试

件本身、服役环境和预测模型的不确定性都会增加

疲劳寿命预测结果的误差。课题组一方面采用贝

叶斯推断理论和连续蒙特卡罗采样方法，建立了疲

劳寿命预测的概率模型，通过模型参数的概率分布

来表征疲劳寿命预测过程中的不确定性，考虑纤维

断裂、基体裂纹和分层 3种疲劳损伤形式，建立了

对应不同模型参数的 5个子模型，结合贝叶斯模型

平均方法，对寿命预测子模型进行评价和选择，从

而优化和提高疲劳寿命预测的结果［82］。另一方

面，由于复合材料结构疲劳寿命具有分散性较大的

特点，传统的以静态数值作为失效阈值的方法得到

的寿命预测结果往往误差很大，课题组考虑了试件

之间由于初始缺陷存在导致的随机性，结合贝叶斯

理论，提出了一种动态的失效准则，可以提高疲劳

寿命预测结果的准确性和稳定性，尤其是当测量数

据较少时，相比传统的静态失效准则，具有更明显

的优势，如图 43所示［83］。

在基于数据驱动的疲劳寿命预测方法方面，研

究了人工神经网络在复合材料疲劳损伤演化建模

过程中的适用性，使用 β变分自编码器提取数据中

潜在的特征，利用常微分方程进行特征学习，人工

神经网络模型的预测结果通过与现象学和力学模

型结果对比得到了有效的验证，如图 44所示［84］。

研究结果表明，该深度学习模型可以通过学习潜在

的波特征来表征疲劳损伤，为未来深度学习方法在

疲 劳 寿 命 预 测 领 域 进 一 步 的 发 展 应 用 奠 定 了

基础。

3 总结与展望

先进飞行器向着多功能、高机动、高可靠等方

向发展，具有自诊断、自修复、自适应功能的智能

化飞行器结构技术备受重视。随着智能材料与结

构技术的发展与进步及其在飞行器结构中的应

用，智能化已成为飞行器结构发展的必然趋势。

图 40 疲劳损伤累积过程中逐渐增强的模态转换效应

Fig.40 Increased mode conversion effect with fatigue damage accumulation

图 41 基于 Lamb波波速测量的疲劳损伤表征

Fig.41 Fatigue damage characterization based on Lamb wave velocity

图 42 疲劳损伤演化规律与实验数据比较

Fig.42 Comparison between fatigue damage evolution law and experimental results
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本团队围绕“实现与提高飞行器结构智能化功能”

以及“飞行器结构全周期智能化管理”两大关键科

学问题，聚焦结构的智能化设计和全周期的性能测

试与评估两个重要研究方向，以力学、航空宇航科

学与技术、机械、仪器科学与技术相结合的多学科

交叉为研究思路，开展了变体智能结构设计、结构

减振降噪设计、飞行器结构设计与性能评估，以及

先进飞行器结构全寿命周期的安全评估技术的研

究，努力创新，重视理论基础研究与工程实际应用

的结合，取得了国防特色鲜明的应用成果和有国际

影响力的学术成果。

当前，针对智能材料与结构在智能飞行器中的

应用，国内外多数研究成果还处于实验室阶段，技

术成熟度普遍不高。但是针对各项可行技术的探

索一直没有停止，部分成熟度较高的研究成果也以

不同形式出现在航空航天产品型号中，例如用于波

音 787、空客 A350上的变弯度襟翼技术，可以在巡

航过程中控制襟翼对机翼载荷、升力中心等进行调

整，以减小飞行阻力，该技术就是变弯度机翼设计

理念与现有技术相结合的产物。

伴随智能材料与结构概念的不断扩展，智能材

料结构已经成为集材料、机械、电子、控制于一体的

多学科综合技术理念。对于智能材料与结构在未

来飞行器中的应用，应该主要聚焦于两点：（1）加快

现有成熟技术、设计理念在飞行器设计、制造、维修

阶段的应用参与度，推进智能材料与结构的工程

图 43 动态失效准则和静态阈值下寿命预测结果与实验值对比结果

Fig.43 Comparisons of predicted fatigue life vs experimental results under dynamic failue criterion and static threshold

图 44 基于人工神经网络的刚度退化模型

Fig.44 Stiffness degradation model based on artificial neural network
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化；（2）推动智能材料结构与超材料、柔顺机构、传

统结构、复合材料、增材制造等技术的结合与创新，

拓展智能材料/结构的可用范围。
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