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基于数字孪生的飞机蒙皮裂纹智能检查维修策略＊
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（北京航空航天大学航空科学与工程学院，北京，１００１９１）

摘　要　飞机结构的检修工作需要根据裂纹扩展预测结果制定出检查时间，而裂纹扩展受到多种随机不确定

因素的影响．为了综合利用基于物理知识的模型预测结果与基于检查的观测结果、有效地追踪和控制不确定性，论

文提出了一种基于数字孪生的飞机蒙皮裂纹智能检查维修策略．该方法以含铆钉孔边裂纹的飞机蒙皮为研究对

象，结合降阶的断裂力学仿真模型、疲劳裂纹扩展模型、裂纹长度检查数据，在动态贝叶斯网络框架下综合考虑了

裂纹尺寸初始分布、裂纹扩展模型参数、飞行中的压差载荷、测量误差等不确定因素，根据损伤的概率性诊断和预

测结果动态调整裂纹的检查时间．仿真结果表明该方法能够有效追踪不确定性的裂纹扩展过程，可以为飞机蒙皮

裂纹的智能检查维修提供方法和依据．
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０　引言

现有的飞机结构裂纹检修策略基于损伤容限的

安全保障理念，根据一定的设计载荷谱，结合裂纹扩

展分析与试验给出检查间隔．然而，材料参数、缺陷

初始尺寸、裂纹扩展行为本身的分散性等认知和随

机不确定性［１］均会对裂纹扩展的结果造成影响．例

如，对于包含数百块蒙皮的飞机结构，虽然可以从制

造单位获取用于计算损伤演化所需的材料和结构的

名义参数，但是各蒙皮之间的相关参数却不尽相同；

飞机在起飞和着陆的过程中，反复的增减压会对蒙皮

产生疲劳载荷，而压差在各次飞行中的变化具有随机

性［２］，这些因素对损伤扩展行为均会造成影响．为了

能够有效地追踪和控制损伤演化情况，需要合理利用

飞机全寿命周期积累的飞行历史、检查结果、维修情

况等大量数据，对飞机的健康状况和剩余寿命做出有

效的评估，进而制定出更加合理的检修策略．
单机追踪（ＩＡＴ，Ｉｎｄｉｖｉｄｕａｌ　Ａｉｒｃｒａｆｔ　Ｔｒａｃｋｉｎｇ）

程序通过在每架飞机上安装信号获取单元（ＳＡＵ，

Ｓｉｇｎａｌ　Ａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ　Ｕｎｉｔ）记录飞行数据，追踪飞机主

要结构部件在多种不确定因素作用下的潜在疲劳损

伤［３］．目前的ＩＡＴ系统监测了飞机过载等载荷数

据，但是没有考虑几何结构和材料参数等方面的认

知不确定性，也没有考虑裂纹的概率性扩展．美国空

军研究实验室提出了预测性和概率性的单机追踪
（Ｐ２ＩＡＴ，Ｐｒｏｇｎｏｓｔｉｃ　ａｎｄ　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃ　Ｉｎｄｉｖｉｄｕａｌ

Ａｉｒｃｒａｆｔ　Ｔｒａｃｋｉｎｇ）［１］，提出要综合考虑多源随机因

素，结合飞机运维数据，给出结构应力、裂纹扩展和

剩余寿命的概率分布，追踪并减小其不确定性．

Ｐ２ＩＡＴ本质上是以飞机寿命管理为应用背景，从单

机追踪的视角实现飞机结构数字孪生；而飞机结构

数字孪生是数字孪生技术在飞机结构安全领域的应

用［４］，通过融合来自模型和数据的多源异构信息，支

持主动的机队维修决策［１］．
在应用数字孪生技术对结构损伤进行概率性预

测方面，国内外的学者已经取得了一些初步的研究

成果．Ｌｉ等［１］基于数字孪生的概念，在动态贝叶斯

网络（ＤＢＮ，Ｄｙｎａｍｉｃ　Ｂａｙｅｓｉａｎ　Ｎｅｔｗｏｒｋ）框架下综

合考虑了各种随机和认知不确定性源对裂纹扩展的

影响，建立了诊断和预诊断的概率模型．Ｙｅ等［５］提

出了一种用于可重复使用航天器结构寿命追踪的数
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字孪生框架，通过 ＤＢＮ 集成了模型数据、测量数

据、模型误差等多源异构信息，以更准确地预测裂纹

扩展与可重复使用寿命．Ｋａｒｖｅａ等［６］开发了一种基

于数字孪生的智能任务规划方法，使结构在满足损

伤容限要求的同时执行所需的任务．Ｙｕ等［７］建立

了基于非参数贝叶斯网络的数字孪生模型，用以描

述结构健康状态的动态退化过程和认知不确定性的

传播．Ｍｉｌｌｗａｔｅｒａ等［８］系统地描述了数字孪生模型

应用于飞机结构时所需的计算方法、当前的研究现

状和未来的挑战．以上研究基于数字孪生概念，综合

考虑了各种不确定因素对结构损伤演化的影响，但

并没有给出相应的检查维修策略．
本文应用数字孪生方法，综合考虑了随机和认

知不确定因素对结构损伤状态演化的影响，并基于

概率性裂纹扩展分析结果提出了一种智能检查维修

策略，综合利用损伤预测结果和裂纹长度检查数据，

确定检查与维修的时间．以含铆钉孔边裂纹的飞机

蒙皮检查维修策略为例，对该方法进行了概念演示．

１　不确定因素的来源

本文的研究对象是机身上含有孔边裂纹的蒙皮

结构，材料为７０５０－Ｔ７４５１铝合金，其结构（单位为毫

米）如图１所示．
各种随机和认知不确定因素会影响结构疲劳裂

纹的扩展，本文主要考虑了以下不确定因素：

１．１　裂纹初始分布的不确定性

初始裂纹尺寸估计对裂纹扩展分析或失效概率

评估非常重要，常通过裂纹扩展历程或裂纹扩展速

率数据向后外推得到［９］．本文在Ｊｏｎｅｓ等［１０］工作的

基础上，假设孔边裂纹初始长度服从正态分布．

１．２　载荷的不确定性

飞机在每次起飞－着陆过程中，机舱内部会存在

一定的压差ΔＰ．设机身的半径为Ｒ，蒙皮厚度为ｔ，

压差ΔＰ对机身蒙皮作用有疲劳载荷Δσ＝（ＲΔＰ）／ｔ．
每次飞行中的压差值都存在一定程度的不确定性．
本文根据 Ｗａｎｇ等［２］的工作假设每次飞行中的压差

服从正态分布，并且由于测量误差也服从一定的正

态分布，所以本文假设压差载荷的测量结果服从一

定的正态分布．

图１　含孔边裂纹的蒙皮结构

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｉｎ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｗｉｔｈ　ｈｏｌｅ　ｅｄｇｅ　ｃｒａｃｋ

１．３　裂纹扩展模型的不确定性

在飞机结构的加工制造中存在难以控制的、微

小的不规则性，导致不同生产批次的结构之间具有

不同的疲劳特性，进而影响疲劳裂纹扩展的计算．本

文假设疲劳裂纹扩展模型中的部分材料参数服从一

定的随机分布．

１．４　裂纹长度测量值的不确定性

在地面检查中裂纹长度的测量结果对飞机健康

状态的评估至关重要，但是由于现有的测量方法均

存在一定的测量误差，因此需要考虑裂纹长度测量

值的不确定性．本文假设每次裂纹长度的测量值服

从正态分布，其均值为该次测量时裂纹的真实长度，

标准差由测量工具的精度决定．
本文主要给出了蒙皮结构疲劳裂纹概率性预测

方法与智能检查维修策略框架，在实际应用时需要

由具体的工程问题决定．

２　基于数字孪生理念的飞机蒙皮裂纹智能
检查维修策略

　　本文提出的基于数字孪生的飞机蒙皮裂纹智能

检查维修策略的整体框架如下图所示，其中包括离

线训练阶段和在线使用阶段．在离线训练阶段建立
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初始的数字孪生模型．首先在裂纹可能的扩展路径

上采样生成若干个裂纹样本，调用ＳＧＢＥＭ－ＦＥＭ装

配耦合法计算得到所有样本裂纹前缘的应力强度因

子，得到断裂力学仿真数据集，并基于数据拟合方法
（本文使用三次样条插值）构建断裂力学仿真降阶模

型．输入压差载荷后，该降阶模型结合裂纹扩展模型

可实现裂纹扩展的快速预测．根据实际使用经验，对

初始裂纹尺寸，扩展模型参数等设置合理的先验分

布．在这里，断裂力学降阶模型、裂纹扩展模型和参

数先验分布构成了初始数字孪生模型．在在线使用

阶段，基于动态贝叶斯网络对数字孪生模型中的裂

纹尺寸进行概率性预测，根据预测结果制定合理的

检修策略．在检查时测量蒙皮结构的裂纹尺寸，将测

量结果作为裂纹尺寸的观测值输入到动态贝叶斯网

络中对数字孪生模型进行诊断与更新．该智能检修

策略的基本框架如图２所示．

图２　蒙皮裂纹智能检查维修策略基本框架

Ｆｉｇ．２　Ｂａｓｉｃ　ｆｒａｍｅｗｏｒｋ　ｏｆ　ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ　ｓｔｒａｔｅｇｙ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ　ｏｆ　ｓｋｉｎ　ｃｒａｃｋｓ

２．１　疲劳裂纹扩展的状态空间模型

对于任意非线性离散系统，其状态空间模型为：

　　　　　　Ｘｔ＝ｆ（Ｘｔ－１，ｖｔ－１） （１）

　　　　　　Ｚｔ＝ｈ（Ｘｔ，ｎｔ） （２）

其中式（１）为状态方程，式（２）为测量方程．Ｘ表示状

态向量，ｖ表示状态方程中的噪声项，ｔ和ｔ－１表示

时间步，例如Ｘｔ 和Ｘｔ－１分别表示时间步ｔ和ｔ－１

处的状态向量，Ｚｔ 表示测量结果，ｎｔ 表示测量方程

中的噪声项．为了解决本文所研究的裂纹概率性扩

展问题，需要用状态方程描述裂纹扩展，用测量方程

获取裂纹长度在一定时间步的观测值．现对本文所

使用的状态方程和测量方程加以推导：

本文采用 Ｈａｒｔｍａｎ－Ｓｃｈｉｊｖｅ　ＮＡＳＧＲＯ方程描

述７０５０－Ｔ７４５１铝合金材料的裂纹扩展速率［１０］：

ｄａ
ｄＮ＝

Ｄ（ΔＫ－ΔＫｔｈｒ）ｐ
（１－Ｋｍａｘ／Ａ）ｐ／２

（３）

其中ａ表示裂纹长度；Ｎ 表示载荷的循环数，在本
文中表示飞机的第Ｎ 次起降；ΔＫ＝Ｋｍａｘ－Ｋｍｉｎ表示

应力强度因子变程，Ｋｍａｘ和Ｋｍｉｎ分别表示载荷循环

中应力强度因子的最大值和最小值；ΔＫｔｈｒ表示应力
强度因子变程的门槛值；Ｄ、Ａ 和ｐ 为与材料相关
的参数，在本文中Ａ和ｐ 为已知常数，而Ｄ 为服从
正态分布的随机变量，ΔＫｔｈｒ为服从均匀分布的随机
变量．

根据状态 －参数联合估计方法［２］，将状态向量Ｘ
设为Ｘ＝［ａ，Ｄ，ΔＫｔｈｒ］．根据式（３）可得两个相邻时
间步之间裂纹长度的函数关系：

ａｔ＝ａｔ－１＋
ｄａｔ－１
ｄＮ ΔＮ

（４）
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进而得到状态方程：

ａｔ
Ｄｔ

ΔＫｔｈｒ，

熿

燀

燄

燅ｔ

＝

ａｔ－１＋
ｄａｔ－１
ｄＮ ΔＮ

Ｄｔ－１

ΔＫｔｈｒ，ｔ

熿

燀

燄

燅－１

（５）

在对真实长度为ａｔ的裂纹进行测量时，假设使

用某工具得到的测量结果服从正态分布Ｎ（ａｔ，σ２ε），

那么得到相应的测量方程：

ｚｔ＝ａｔ＋εｔ （６）

其中εｔ是服从正态分布Ｎ（０，σ２ε）的随机变量，σε 是

测量结果的标准差，由测量工具的精度决定．

２．２　断裂力学仿真降阶模型

在应用式（３）计算裂纹扩展速率时，需要计算裂

纹尖端的应力强度因子．本文使用Ｄｏｎｇ等［１１］开发

的ＳＧＢＥＭ超单元－有限元装配耦合的应力强度因

子计算方法．该方法将有限元高效模拟大型复杂结

构的优势和边界元精确计算应力强度因子、高效模

拟裂纹扩展的优势相结合，使用传统的有限元模拟

复杂结构中不包含裂纹的区域，使用ＳＧＢＥＭ 超单

元模拟包含裂纹的局部区域，并通过刚度矩阵对两

种单元进行直接装配耦合．

图３　ＳＧＢＥＭ超单元－ＦＥＭ装配法示意图

Ｆｉｇ．３　ＳＧＢＥＭ　ｓｕｐｅｒ　ｅｌｅｍｅｎｔ－ＦＥＭ　ａｓｓｅｍｂｌｙ　ｍｅｔｈｏｄ　ｄｉａｇｒａｍ

　　虽然该方法可以精确、高效地求解结构断裂力

学问题，但是由于粒子滤波器需要在每一个时间步

长反复计算应力强度因子，因此直接反复调用

ＳＧＢＥＭ －ＦＥＭ求解器进行概率性裂纹扩展预测仍

难以满足时效性要求．降阶模型是对高保真度模型

的简化，在保留关键信息和主要影响因素的同时可

以大幅减少计算时间和存储需求．因此，为了保证系

统模型仿真的时效性，需要在ＳＧＢＥＭ 超单元－有限

元装配法的基础上，构建蒙皮裂纹断裂力学仿真的

降阶模型，其具体流程如下：

（１）在裂纹可能的扩展路径上采样生成若干样

本，每个样本对应的结构模型具有不同的裂纹尺寸；

（２）对所有的样本施加基准载荷σｂａｓｅ，使用

ＳＧＢＥＭ 超单元 －有限元装配耦合法计算各样本裂

纹尖端处的应力强度因子Ｋｂａｓｅ；

（３）以裂纹样本参数作为输入，对应的应力强

度因子作为输出，使用数据拟合方法训练得到断裂

力学仿真的降阶模型．
降阶模型构建完成后，输入当前裂纹尺寸ａ，可

以得到基准载荷σｂａｓｅ作用下的应力强度因子Ｋｂａｓｅ－ａ．
当前循环的载荷变程Δσ对应的应力强度因子变程

ΔＫ 由下式得出：

ΔＫ＝Ｋｂａｓｅ－ａΔσσｂａｓｅ
（７）

２．３　用于裂纹扩展分析的动态贝叶斯网络

为了能够综合考虑随机和认知不确定因素对裂

纹扩展的影响，需要探索能够集成各种不确定因素

的方法．贝叶斯网络是能够集成各种不确定性源和

异构信息的有效方法．在贝叶斯网络中，随机变量用

节点表示，各变量之间的依赖关系用有向边表示［１］．
为了跟踪状态随时间变化的时变系统，将贝叶斯网

络在时间域上扩展为一个动态贝叶斯网络．基于马

尔可夫假设，当前ＢＮ的状态只依赖于前一个时间

步的ＢＮ．当得到任意子节点的数据时，通过贝叶斯

推理对贝叶斯网络进行更新，从而降低状态变量的

不确定度．
用于裂纹扩展分析的动态贝叶斯网络包括两个

步骤［１］：
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（１）预测步：没有裂纹长度测量数据时，应用状

态演化方程（５）对Ｘｔ的概率分布进行预测；

（２）诊断步：获得裂纹长度测量数据时，不仅需

要预测Ｘｔ 的概率分布，还需用粒子滤波算法对Ｘｔ
的概率分布进行贝叶斯更新．

用于裂纹扩展分析的动态贝叶斯网络如图４所示．

图４　用于裂纹扩展分析的动态贝叶斯网络

Ｆｉｇ．４　Ｄｙｎａｍｉｃ　Ｂａｙｅｓｉａｎ　ｎｅｔｗｏｒｋ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｃｒａｃｋ　ｇｒｏｗｔｈ　ａｎａｌｙｓｉｓ

　　图中各符号的含义如表１所示．

表１　动态贝叶斯网络中符号的含义

Ｔａｂｌｅ　１　Ｔｈｅ　ｍｅａｎｉｎｇ　ｏｆ　ｓｙｍｂｏｌｓ　ｉｎ　ｄｙｎａｍｉｃ

Ｂａｙｅｓｉａｎ　ｎｅｔｗｏｒｋｓ

符号 含义

ΔＰｏｂｓ 压差载荷的观测值

ΔＰ 压差载荷

ΔＫ 应力强度因子变程

Δａ 当前时间步的裂纹扩展增量

ａ０ 上一时间步的裂纹长度

ａ 当前时间步的裂纹长度

ａｏｂｓ 裂纹长度的观测值

θ 裂纹扩展模型参数

　　图４中各节点用有向边连接，表示条件概率分

布或者确定性的函数关系．实线的有向边表示同一

个贝叶斯网络中变量之间的函数关系，虚线的有向

边表示两个相邻时间步贝叶斯网络状态变量之间的

函数关系．对于ａ０ｔ，如果在时间步ｔ－１没有观测到
裂纹长度，那么ａ０ｔ＝ａｔ－１；如果在时间步ｔ－１观测

到了裂纹长度，那么ａ０ｔ 的先验分布为上一时间步ｔ

－１更新后裂纹长度的后验分布．椭圆节点是连续

的随机变量节点，表示对于给定父节点的值，该变量

是随机变化的，因此指向它的有向边表示一个条件

概率密度．而三角形节点是一个函数结点，表示对于

给定父节点的值，通过确定性的计算可以得到该变

量的值．例如时间步ｔ中，ａｔ＝ａ０ｔ＋Δａｔ．

２．４　粒子滤波算法简介

现有的贝叶斯推理算法包括 Ｋａｌｍａｎ滤波、扩

展Ｋａｌｍａｎ滤波、无迹 Ｋａｌｍａｎ滤波和粒子滤波

（ＰＦ，Ｐａｒｔｉｃｌｅ　Ｆｉｌｔｅｒ）．Ｋａｌｍａｎ滤波、扩展Ｋａｌｍａｎ滤

波、无迹Ｋａｌｍａｎ滤波虽然能够解决ＤＢＮ问题，但

这些方法假设所有的状态变量服从高斯分布．而粒

子滤波允许状态变量和随机噪声服从非高斯分布，

并允许状态方程存在非线性，因此本文选择粒子滤

波作为动态贝叶斯网络的推理算法，用于追踪方程

（５）和（６）中Ｘｔ 和ｚｔ 的演化．最基础的粒子滤波算

法是序贯重要性采样［１２］（ＳＩＳ，Ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌ　Ｉｍｐｏｒ－

ｔａｎｃｅ　Ｓａｍｐｌｉｎｇ），该方法通过一组加权粒子｛ｘｉ０：ｔ，

ωｉｔ｝Ｎｉ＝１近似时间步ｔ处的全联合后验分布ｐ（Ｘ０：ｔ｜

Ｚ１：ｔ）：
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ｐ　Ｘ０：ｔ｜Ｚ１：（ ）ｔ ≈∑
Ｎ

ｉ＝１
ωｉｔδｘｉ０：ｔ （８）

其中ωｉｔ为时间步ｔ处第ｉ个粒子的权重，δｘｉ０：ｔ为ｘ
ｉ
０：ｔ

处的ｄｅｌｔａ函数．
在时间步ｔ处Ｘｔ的第ｉ个粒子记为ｘｉｔ，基于状

态Ｘｉ０：ｔ－１和观察值Ｚ１：ｔ，根据建议密度函数对其进行

采样：

ｘｉｔ～ｑ　Ｘｔ｜Ｘｉ０：ｔ－１，Ｚ１：（ ）ｔ （９）

权重ωｉｔ根据下式进行更新：

ωｉｔ∝ωｉｔ－１ｐ　
Ｚｔ｜Ｘ（ ）ｉｔ ｐ　Ｘｉｔ｜Ｘｉｔ（ ）－１

ｑ　Ｘｉｔ｜Ｘｉｔ－１，Ｚ（ ）ｔ
（１０）

式（９）和（１０）随时间步ｔ迭代会导致粒子退化

问题：只有少数粒子具有较大权重，而大部分粒子的

权重都忽略不计．此时在计算中大部分的资源都花

费在了对后验分布没有重要贡献的粒子上．可以通

过重采样解决退化问题，即基于Ｘｔ的粒子生成一组

新的Ｎ 个粒子，重采样后每个粒子的权重都为

１／Ｎ．ＳＩＲ［１２］（Ｓａｍｐｌｉｎｇ　Ｉｍｐｏｒｔａｎｃｅ　Ｒｅｓａｍｐｌｉｎｇ）算

法是广泛应用的具有重采样功能的方法，该方法将

状态演化分布 ｐ　Ｘｔ｜Ｘｉｔ（ ）－１ 作为建议密度分布

ｑ（Ｘｔ｜Ｘｉ０：ｔ－１，Ｚ１：ｔ），并且在每一次迭代中都进行了重

采样．式（９）和（１０）因此转化为：

　　　　　　　　Ｘｉｔ～ｐ　Ｘｔ｜Ｘｉｔ（ ）－１ （１１）

　　　　　　　　ωｉｔ∝ｐ　Ｚｔ｜Ｘ（ ）ｉｔ （１２）

上述ＳＩＲ方法虽然便于实施，但其会导致粒子

贫化问题：权重较大的粒子被大量复制，权重较小的

粒子则被淘汰，即破坏了粒子的多样性．正则粒子滤

波［１３］（ＲＰＦ，Ｒｅｇｕｌａｒｉｚｅｄ　Ｐａｒｔｉｃｌｅ　Ｆｉｌｔｅｒ）算法能够

有效解决粒子贫化问题．ＲＰＦ算法使用连续概率分

布平滑地拟合离散型分布序列，并从这个连续型分

布中提取Ｎ 个粒子：

ｘｉｔ，ω｛ ｝ｉｔ Ｎ
ｉ＝１ ～ｐ（ｘｔ｜Ｚ１：ｔ）≈∑

Ｎ

ｉ＝１
ωｉｔＫｈ（ｘｔ－ｘｉｔ）

（１３）

其中Ｋｈ（ｘ）＝１ｈｎＫ
ｘ（ ）ｈ 是对核密度函数Ｋ（．）重新

标度过的核密度函数，ｈ＞０为核带宽，ｎ为状态向

量ｘ的维数．本文采用ＲＰＦ作为ＤＢＮ的推理算法．

２．５　维修检查策略的制定

基于数字孪生方法，应用动态贝叶斯网络综合

考虑了各种不确定因素对裂纹扩展的影响，进而制

定了飞机结构裂纹智能检查维修策略，其流程如图

５所示．

图５　飞机结构的智能检查维修策略

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ　ｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ　ｓｔｒａｔｅｇｙ

ｆｏｒ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

现将该流程简要叙述如下：

首先确定裂纹初始尺寸、裂纹扩展模型参数等

不确定变量的初始分布，作为数字孪生模型的初始

状态．每次飞行时根据压差载荷监测数据进行裂纹

扩展预测，当裂纹尺寸置信区间的上限超过临界值

时安排检查，否则继续预测裂纹尺寸的分布．当检查

值超过或即将达到临界值时，对相关结构进行维修，

否则将检查值作为观测数据，基于贝叶斯理论更新

状态向量的联合概率分布，并基于更新后的状态变

量继续预测裂纹尺寸的演化．

３　蒙皮结构裂纹智能检查维修策略算例

３．１　用于计算裂纹扩展的参数设置

本算例的研究对象是客机机身上含有孔边裂纹

的蒙皮结构（如图１所示），其材料设为７０５０－Ｔ７４５１
铝合金．用于数值算例的参数如表２所示．
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表２　用于数值算例的参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｅｘａｍｐｌｅ

参数 记号 类型 取值 单位

机身半径 Ｒ 确定性 １．９５ ｍ

蒙皮厚度 ｔ 确定性 １ ｍｍ

孔半径 ｒ 确定性 ４ ｍｍ

蒙皮半高 Ｈ 确定性 ４８ ｍｍ

蒙皮半宽 Ｗ 确定性 １６ ｍｍ

初始裂纹尺寸 ａ０ 不确定性 Ｎ（０．０１，０．００１） ｍｍ

压差 ΔＰ 不确定性 Ｎ（０．０６，０．００３） ＭＰａ

扩展模型参数 Ｄ 不确定性Ｎ（７×１０－１０，７×１０－１１） —

扩展模型参数 ΔＫｔｈｒ 不确定性 Ｕ（０．１，０．２） ＭＰａ

扩展模型参数 ｐ 确定性 ２ —

扩展模型参数 Ａ 确定性 ４７ ＭＰａ

测量误差 εｔ 不确定性 Ｎ（０，０．１） ｍｍ

３．２　检查维修时间的确定

本文所研究的蒙皮裂纹属于Ｉ型穿透裂纹，在

其长度区间内采集若干样本点，通过ＳＧＢＥＭ 超单

元－有限元装配耦合法计算得到这些样本点处的应

力强度因子后，使用三次样条插值拟合出裂纹扩展

路径上各点的应力强度因子，得到断裂力学仿真降

阶模型．取σｂａｓｅ＝１３４．５５ＭＰａ作为基准载荷，可以

得到应力强度因子Ｋｂａｓｅ与裂纹长度ａ的关系曲线

如图６所示．

图６　应力强度因子基准值Ｋｂａｓｅ与

裂纹长度ａ的关系曲线

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ｓｔｒｅｓｓ

ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ｆａｃｔｏｒ　Ｋｂａｓｅａｎｄ　ｔｈｅ　ｃｒａｃｋ　ｌｅｎｇｔｈ　ａ

对降阶模型输入当前裂纹尺寸ａｔ 和载荷变程

Δσｔ，根据式（７）可得到对应的应力强度因子变程

ΔＫｔ，根据Ｈａｒｔｍａｎ－Ｓｃｈｉｊｖｅ　ＮＡＳＧＲＯ方程（３）计算

当前时间步的裂纹扩展速率，再根据式（４）得到裂纹

扩展增量．
本文假设了三个试件作为真实结构，分别将其

裂纹扩展历程视为真实情况．三个试件的裂纹初始

尺寸和Ｄ、ΔＫｔｈｒ值如表３所示．

表３　三个试件相关参数的设置情况

Ｔａｂｌｅ　３　Ｓｅｔｔｉｎｇ　ｏｆ　ｒｅｌｅｖａｎｔ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｔｈｒｅｅ　ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

试件序号 １　 ２　 ３

裂纹初始尺寸

（ｍｍ）
４．０１１７　 ４．０１００　 ４．００８７

Ｄ　 ８．１５２１×１０－１０６．９９７５×１０－１０　６．１３６１×１０－１０

ΔＫｔｈｒ（ＭＰａ） ０．１２　 ０．１５　 ０．１８

　　根据材料的断裂韧度Ａ＝４７ＭＰａ算出临界裂

纹尺寸ａｃ＝１１．９ｍｍ（不含孔，孔的半径为４ｍｍ），

三个试件的裂纹扩展历程（不含孔）如图７所示．

图７　三个假设试件的裂纹扩展历程

Ｆｉｇ．７　Ｃｒａｃｋ　ｇｒｏｗｔｈ　ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ　ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｈｙｐｏｔｈｅｔｉｃａｌ

ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

将控制裂纹长度的安全系数取为２，得到裂纹

尺寸的容许范围为０～３．９５ｍｍ（不含孔）．为了保

险起见，当检查结果大于３．５ｍｍ时安排维修．以第

１个试件的裂纹扩展历程作为真实情况，得到９５％
置信区间和预测均值的演化（不含孔）如图８所示．

当飞行次数达到６１１７０次时，裂纹长度９５％置

信区间的上限大于３．９５ｍｍ．根据第１个试件在该

飞行次数时的裂纹长度加上一个随机的测量噪声，

得到测量结果为７．６７ｍｍ，超出了容许范围，需要
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图８　以第１个试件为参考时的裂纹长度演化与智能检查

维修方案

Ｆｉｇ．８　Ｃｒａｃｋ　ｌｅｎｇｔｈ　ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ　ｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ／

ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ　ｓｃｈｅｍｅ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｓｐｅｃｉｍｅｎ

进行维修．
以第２个试件的裂纹扩展历程作为真实情况，

得到９５％置信区间和预测均值的演化（不含孔）如

图９所示．

图９　以第２个试件为参考时的裂纹长度演化与智能检

查维修方案

Ｆｉｇ．９　Ｃｒａｃｋ　ｌｅｎｇｔｈ　ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ　ｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ／

ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ　ｓｃｈｅｍｅ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｅｃｏｎｄ　ｓｐｅｃｉｍｅｎ

当飞行次数分别达到６１１７０、７３７６１、８０９６０次

时，裂纹长度９５％置信区间上限超过临界值３．９５

ｍｍ．根据第２个试件在上述飞行次数时的裂纹长

度加上随机的测量噪声，得到测量结果分别为０．１１

ｍｍ、０．９５ｍｍ、３．４４ｍｍ．第３次的检查结果非常接

近临界值３．５ｍｍ，需要进行维修．三次检查间隔分

别为６１１７０、１２５９１、７１９９次飞行起落．
以第３个试件的裂纹扩展历程作为真实情况，

得到９５％置信区间和预测均值的演化（不含孔）如

图１０所示．

图１０　以第３个试件为参考时的裂纹长度演化与智能检

查维修方案

Ｆｉｇ．１０　Ｃｒａｃｋ　ｌｅｎｇｔｈ　ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ　ｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ／

ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ　ｓｃｈｅｍｅ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｔｈｉｒｄ　ｓｐｅｃｉｍｅｎ

当飞行次数分别达到６１１７０、７４７２１、８７９０１、

１０１７２２、１１６８１０、１２０９５４次时，裂纹长度９５％置信区

间上限超过临界值３．９５ｍｍ．根据第３个试件在上

述飞行次数时的裂纹长度加上随机的测量噪声，得

到测量结果分别为０．０３ｍｍ、０．０５ｍｍ、０．０６ｍｍ、

０．１１ｍｍ、２．０７ｍｍ、３．５９ｍｍ．第６次的检查结果

超过了临界值３．５ｍｍ，需要进行维修．五次检查间

隔分别为６１１７０、１３５５１、１３１８０、１３８２１、１５０８８、４１４４
次飞行起落．

使用每次检查结果更新数字孪生模型时，不仅

可以更新裂纹尺寸的分布，裂纹扩展模型参数的分

布也会得到更新．在本文三个算例中，第１个算例没

有基于检查结果更新孪生模型；第２个算例有两次

更新过程，但是假设试件２的扩展模型参数取值与

先验分布的均值基本接近，参数分布更新的效果并

不明显；而第３个算例有五次更新过程，且假设试件

３的扩展模型参数取值与先验分布有较大区别，参

数分布更新的效果较好．算例３中裂纹扩展模型参

数Ｄ和ΔＫｔｈｒ的概率密度函数随检查结果的更新情

况分别如图１１和图１２所示．
由图１１和图１２可以看出，Ｄ和ΔＫｔｈｒ的不确定

程度随检查结果总体上呈减小趋势，其均值逐渐向

真实值靠近，显示了较好的更新效果．在第５次更新

后，Ｄ和ΔＫｔｈｒ的概率密度函数分布均出现了三个

峰值．推测原因为，因为扩展过程中只有裂纹长度的

观测数据，而这三个峰值的Ｄ 和ΔＫｔｈｒ组合均会使

上一段的裂纹扩展预测结果趋向于检查结果．
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图１１　Ｄ的概率密度函数随检查结果的更新

Ｆｉｇ．１１　Ｔｈｅｕｐｄａｔｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ

Ｄｂｙ　ｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

图１２　ΔＫｔｈｒ的概率密度函数随检查结果的更新

Ｆｉｇ．１２　Ｔｈｅｕｐｄａｔｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ

ΔＫｔｈｒｂｙ　ｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

由于初始裂纹尺寸和材料参数Ｄ、ΔＫｔｈｒ的选择
不同，上述３个算例的裂纹扩展历程各不相同．以此

为基础，在保证结构安全的条件下，应用本文所提出

的检修策略分别进行了１次、３次和６次检查．由于

第１个试件的裂纹扩展较快，在第１次检查时裂纹

尺寸的测量结果就已经超出了临界值；而第２个试

件和第３个试件分别在前两次检查和前五次检查时

对不确定变量进行了更新，有效地追踪和控制了裂

纹尺寸的不确定分布，并给出了动态的检修间隔．

４　结论和展望

本文在现有损伤容限方法制定飞机结构检修周

期的基础上，基于数字孪生理念综合考虑了裂纹扩

展行为中不确定因素对损伤预测的影响，结合裂纹

尺寸的概率性预测结果和检查数据追踪和控制裂纹

尺寸的不确定性分布，制定出了比“固定检查间隔”

更合理的动态检修策略．

主要结论如下：

（１）该方法能够综合考虑裂纹扩展行为中的多

种不确定因素，概率性地分析裂纹扩展情况；

（２）该方法能结合模型预测结果与裂纹长度检

查数据，有效追踪裂纹尺寸分布的不确定性；

（３）所提出的智能检查维修策略能够根据损伤

的概率性预测结果动态调整裂纹的检查与维修

时间．
本文的研究对象是含有单边孔裂纹的蒙皮结

构．在以后的工作中，还需要进一步研究更复杂的结

构和多裂纹的概率性扩展分析与检查维修策略，并

依托真实飞机的飞行数据和检查结果验证该方法的

有效性．
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