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基于导波原位检测的复合材料疲劳表征与
寿命预测研究
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（南京航空航天大学 机械结构力学及控制国家重点实验室，南京 210016）

摘 要：随着复合材料在先进飞行器结构中占比的逐渐增加，复合材料在服役过程中力学性能的变化对飞行

器整体的安全至关重要。为了实现基于导波原位检测的飞行器复合材料整体部件疲劳评估和寿命预测，首先，

从宏观和细观的角度研究复合材料疲劳损伤演化规律；在此基础上，通过分析导波波场信息，探究导波相速度、

模态能量比等特征在表征复合材料疲劳方面的潜力；其次，从复合材料损伤机理出发，建立导波相速度与疲劳

损伤累积的演化模型；然后，构建深度学习框架，以数据驱动的方式从导波波场中提取疲劳演化特征；最后，提

出基于贝叶斯模型平均方法的疲劳演化模型，对复合材料剩余疲劳寿命进行预测。结果表明：通过提取和分析

导波特征信息，可以准确地对复合材料疲劳状态进行表征，结合贝叶斯模型平均方法和置信区间准则，实现了

在试件疲劳破坏之前的剩余寿命预测。
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Abstract：As composite materials are playing more important role in advanced aircraft structures，the change of me⁃
chanical properties of composites during service is of significant importance for the overall safety of the aircraft. In
order to achieve the goal of fatigue evaluation and life prediction of composite components of aircraft based on gui-
ded wave in-situ detection，firstly，the fatigue evolution law of composite materials is studied from the perspectives
of macroscopic phenomenology and microscopic physics. Then，the potential of guided wave phase velocity and
mode conversion phenomenon for fatigue characterization is discussed through analyzing the guided wave field. At
the same time，a deep learning framework is constructed to extract fatigue evolution features from the guided wave
field in a data-driven manner. Finally，a fatigue evolution model based on the Bayesian model averaging method is
proposed to predict the residual fatigue life of the composite specimen. The results show that，by extracting and ana⁃
lyzing the guided wave propagating features，the fatigue state of composite materials can be accurately character⁃
ized. Combining the Bayesian model averaging method and the confidence interval criterion，the goal of residual life
prediction before specimen fatigue failure is achieved.
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0 引 言

目 前 ，纤 维 增 强 复 合 材 料（Fiber Reinforced
Plastic，简称 FRP）因其高比刚度、高比强度和良好

的抗腐蚀性能被广泛地应用于航空航天飞行器［1］，

其材料的结构重量百分比已成为衡量飞行器先进

性的重要指标之一［2］。为了降低结构重量、充分发

挥复合材料承载潜力，提高飞机结构中的复合材

料许用应变是未来发展的必然趋势。但是，随着

许用应变值的提高，复合材料疲劳问题就会逐渐

显现，从而威胁结构的安全性能。在飞行器复合

材料结构设计和使用的过程中，利用先进的无损

检测手段表征复合材料全寿命周期中力学性能的

变化，实现复合材料疲劳状态评估和疲劳寿命预

测，不仅能够保障飞行器服役安全、提升经济效

益，还可以减少低许用应变对设计余量带来的压

力，充分发挥轻量化优势。

近年来，基于检测数据的复合材料结构的疲

劳表征与寿命预测已成为研究热点，其中基于复

合材料强度、刚度的疲劳衰退模型在试件级的单

轴拉伸试验中已得到了验证。万志敏等［3］认为剩

余刚度服从Weibull分布，并且建立了剩余刚度和

剩余强度及寿命的关系模型；冯培锋等［4-5］从唯象

的角度提出了复合材料疲劳剩余刚度衰退模型，

研究了常幅疲劳载荷下的复合材料刚度衰退规

律，建立了基于加载寿命比的结构刚度衰退统计

分布模型。然而，以拉伸的方式测量材料刚度的

方法难以在实际飞行器中应用，且疲劳引起的结

构局部性能衰退难以充分得到表征。因此，亟需

开展适用于原位无损测量的复合材料寿命预测方

法的研究。在众多无损检测方法中，基于导波的

检测技术以其穿透能力强、对微小损伤敏感、能够

实现非接触原位无损测量等优势［6］，在复合材料损

伤检测与疲劳评估的应用中具有较大潜力。N.
Toyama等［7］研究了基体开裂程度对导波波速变化

的影响，并证明了波速的原位测量可以用于评估

层合板的裂纹密度；A. Mardanshahi等［8］在实验中

测得了多组不同裂纹密度下复合材料中的导波数

据，发现其传播幅值、速度随载荷周期的增加呈下

降趋势；W. Li等［9］研究了复合材料板在热疲劳载

荷和加湿条件下的导波相速度变化，发现湿度增

加和循环热载荷都会导致导波速度下降。在复合

材料疲劳寿命预测方面，研究者在已有的疲劳机

理研究基础上，进一步应用人工智能算法开展相

关研究。廖兴升等［10］在提出用频率表征玻璃纤维

复合材料层合板刚度下降的基础上，采用高斯正

态分布的疲劳损伤仿真模型，用获得的频率衰减

曲线对神经网络进行训练，实现了剩余寿命的预

测；A. Vassilopoulos等［11］针对多向玻璃纤维复合

材料，利用人工神经网络模型预测了不同铺层、应

力比和加载模式下的寿命曲线 ；P. A. Kulkarni
等［12］结合非线性自回归神经网络模型和基于长短

时记忆的递归神经网络模型，实现了多环境参数

的风速预测和疲劳寿命预测。现有的应用人工智

能技术的复合材料寿命预测研究主要针对结构刚

度等特征展开，应用导波特征的复合材料寿命预

测鲜有研究。

为了发挥导波原位无损检测技术的优势，实

现利用导波进行疲劳检测与寿命预测，本文从宏

观和细观的角度研究复合材料疲劳损伤演化规

律；在此基础上，分析疲劳损伤累积对导波相速度

以及导波模态转换的影响规律；以数据驱动的方

式对复合材料疲劳程度进行表征，并基于贝叶斯

模型平均方法的疲劳演化模型实现复合材料疲劳

寿命的预测。

1 基于非接触式测量的飞行器复合

材料结构寿命预测技术框架

复合材料结构在循环载荷作用下会产生不同

程度的损伤萌生、扩展和累积，进而导致整体力学

性能的退化。而损伤的出现和材料特性的变化将

引起导波特征的改变，使得导波特征中隐含了疲

劳程度信息。因此，通过导波数据的无损测量能

够实现复合材料疲劳状态的表征。为了实现飞行

器安全保障和单机定寿的目标，本文提出基于非

接触式测量的飞行器复合材料结构寿命预测技术

框架，如图 1所示，总共分为 4个部分。利用激光

超声技术的非接触式测量优势，以原位无损检测

的手段获取大量飞行器结构中整体/局部的导波

数据；利用先进信号分析方法批量处理导波数据，
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提取对疲劳敏感的导波特征，并对多导波特征进

行融合处理；结合人工智能的技术手段，以大量导

波数据为驱动，构建整体部件疲劳演化数字孪生

模型作为寿命预测的模型；同时，获取服役过程中

的载荷和环境信息，作为模型的输入参数，利用测

得的导波数据作为反演整体/局部材料疲劳特性

的因子，更新模型中的疲劳演化参数，最终，实现

复合材料整体部件的视情寿命预测。在此框架

下，本文针对复合材料结构疲劳损伤演化规律、疲

劳损伤累积对导波传播的影响以及应用导波特征

的复合材料疲劳评估与寿命预测开展相关研究

工作。

2 复合材料结构疲劳损伤演化机理

及模型

复合材料疲劳过程中疲劳损伤包括微尺度损

伤以及宏观可见损伤，疲劳损伤的演化过程是从

微损伤向宏观损伤进行发展的，如图 2所示。复合

材料中的微损伤主要包括基体中的微裂纹、局部

的纤维断裂和基体—纤维脱粘，宏观损伤则由层

间分层以及面内的宏观断裂构成，包括冲击损伤

和微损伤扩展产生的大分层等。

本文分别从宏观唯象和细观物理的角度研究

复合材料疲劳损伤演化规律，提出复合材料的剩

余刚度模型。

图 1 基于导波测量的复合材料寿命预测框架

Fig. 1 Framework for fatigue life prediction of composite materials based on guided wave measurement

图 2 复合材料典型损伤演化规律示意图

Fig. 2 Schematic diagram of fatigue damage
evolution of composite materials
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2. 1 宏观唯象模型

纤维间破坏主要表现为弥散型基体裂纹。由

于横向基体裂纹密度与结构纵向刚度呈线性关

系，基体裂纹密度与寿命比可用单参数幂函数进

行描述；纤维随机断裂和分层主导了阶段Ⅱ刚度

下降，这一阶段剩余刚度和载荷循环数服从线性

关系。复合材料内部的疲劳损伤是阶段Ⅰ和阶段

Ⅱ的损伤总和，因此得到剩余刚度演化规律，如图

3所示。

2. 2 细观物理模型

疲劳载荷下的复合材料层合板多向损伤力学

模型［14］的框架如图 4所示。模型基于疲劳载荷下

的物理损伤机理，将根据试验结果得到的材料基

本力学性能参数与损伤演化参数作为模型的输入

参数，包括损伤表征模型以及损伤演化模型两个

部分，分别研究基体裂纹损伤对材料多个方向上

力学性能的影响以及损伤在疲劳载荷下的演化规

律。损伤表征模型中给出表征模型在不同载荷类

型下的适用性，并最终得到含基体裂纹损伤的本

构方程［15］。损伤演化模型中则基于 Paris公式以及

微观损伤力学方法推导得到层合板内开裂层的初

始裂纹萌生寿命方程，并根据该方程建立疲劳损

伤累积框架用于预测疲劳载荷下的复合材料层合

板内横向基体裂纹损伤的演化规律［16］。此外，模

型同样考虑了疲劳载荷下三种主要因素对损伤演

化的影响。基于建立的多向损伤模型预测得到疲

劳载荷下的复合材料层合板的损伤演化规律以及

刚度退化规律，并将试验结果与模型预测结果相

对比以验证模型的有效性，如图 5~图 6所示。

图 3 剩余刚度演化规律和试验验证［13］

Fig. 3 Evolution law of residual stiffness and experimental verification［13］

图 4 疲劳载荷下的复合材料层合板多向损伤力

学模型框架［14］

Fig. 4 Multidirectional damage mechanics model frame⁃
work for composite laminates under fatigue load［14］
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3 疲劳损伤累积对导波传播的影响

机制

3. 1 复合材料疲劳引起的导波模态转换

规律

为探究导波受复合材料疲劳损伤累积的影响

规律，利用疲劳拉伸机和激光超声检测系统进行

实验研究［16］。疲劳实验拉伸加载过程中载荷水平

为静强度的 60%，载荷应力比设为 0. 1，加载频率

为 8 Hz。为了获取试验件在疲劳累积过程中的刚

度变化，使用引伸计监测试件的变形情况，如图 7
所示。在拉伸过程中，激光超声检测系统通过激

光器发射出高能激光并照射到待测结构中，由于

热弹效应的作用，结构中会生成沿表面传播的导

波，进而利用 AE传感器对结构中传播的导波信号

进行采集，即可获得包含疲劳损伤信息的导波

波场。

由于在采集到的原始时间—空间域波场中较

难分辨导波模态信息，使用二维傅里叶变换，将时

间—空间域波场转换到频率—波数域波场中。疲

劳加载过程中频率—波数域波场的演化过程如图 8
所示，可以看出：随着疲劳加深，对称模态（模态 1）能

量逐渐减小，反对称模态（模态 2）能量不断增大。

为建立模态能量分布的变化与疲劳的关系，

定义模态 1与模态 2的能量比 IMC对模态转换进行

量化。不同加载应力水平下的归一化后的 IMC值、

（a）未加载状态

（b）加载 656次

（c）加载 5 696次

图 8 不同载荷周期下的导波频率—波数域波场图

Fig. 8 Frequency-wavenumber diagrams of the guided
wave with different load cycles

图 6 纵向刚度演化预测结果与试验结果［15］

Fig. 6 Prediction and test results of the evolution of
longitudinal stiffness［15］

图 7 疲劳拉伸与激光超声检测示意图

Fig. 7 Schematic diagram for fatigue test and
laser ultrasonic test

图 5 基体裂纹密度演化预测结果与试验结果［15］

Fig. 5 Prediction and test results of the evolution of
matrix crack density［15］
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拉伸模量和导波相速度随疲劳周期数变化曲线如

图 9所示，可以看出：随着疲劳损伤的加深，IMC值
逐渐下降，且相比于拉伸模量和导波相速度，IMC的
下降趋势更加显著。尤其在疲劳前中期，IMC下降

速率明显更快，体现出其对疲劳更强的敏感性。

实验结果与仿真结果一致，验证了利用模态转换

评估复合材料疲劳的潜力。

3. 2 复合材料疲劳引起的导波相速度下降

规律

在频率较低情况下，结构刚度与对称模态相

速度近似呈平方关系，因此可以开发一个能同时

适用于结构刚度与导波对称模态相速度的疲劳衰

退模型。为了使刚度/相速度退化模型符合复合

材料实际损伤机制，需要明晰不同的损伤模式对

结构刚度的影响。在实验中，发现第一个加载周

期内由于纤维断裂导致的刚度跳跃，可以使用一

个简单的纤维损伤因子来评估。

D fi = 1-
Ex1

E 0
（1）

式中：Ex1为一个加载周期后的刚度；E0为健康结构

的刚度；Dfi为纤维损伤因子。

针对基体裂纹，利用简化关系近似估计裂纹

密度和剩余刚度之间的关系：

Dmc = D c ( 1- e-cρc ) （2）
式中：c为与材料参数相关的系数；ρ c为基体裂纹密

度；Dmc为量化基体裂纹的损伤变量；Dc为刚度衰

减平缓阶段结束时的损伤变量。

本文认为分层损伤附属于基体裂纹，可以通

过一个系数来体现这一附属关系：

D dela = αDmc （3）
式中：Ddela为分层损伤因子；α为一值较小的附属

系数。

上述附属关系体现出分层损伤伴随基体裂纹

的产生而出现，且分层损伤对结构刚度的影响较

小。进而，可以合并两种损伤形式：

Dm = Dmc + D dela = (1+ α )Dmc （4）
结合剪滞近似模型与 Paris定律［17］，获得基体

裂纹损伤因子的演化率：

dDmc

dN = A (D c - Dmc)
é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê
σ 2x ( )1- R2 Dmc ( D c - Dmc )

log ( )D c

D c - Dmc
( )D c - 2D cDmc + D 2

mc ( )1- Dmc

ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú
m

（5）

其中，

A= C [ c ( Bc )m ] （6）
式中：C和 m为 Paris经验参数；R为载荷比，R=
σmin/σmax；B为与材料系数以及板结构构型相关的

系数。

综合三种损伤形式，可以得到 N+1疲劳载荷

周期下的总损伤因子［18-19］。

DN+ 1
total = 1-(1- D fi )

é

ë
ê
êê
ê1-(1+ α ) (DN

mc +
dDmc

dN ) ùûúúúú
（7）

总损伤因子主要包含两部分损伤：纤维损伤

因子 Dfi，融合基体裂纹和分层损伤的损伤因子。

总损伤因子的影响参数有 3个：A、m以及 α。
在此基础上，利用实验所得导波对称模态相

速度数据对上述模型参数进行识别。识别的对象

主要为纤维损伤变量Dfi，分层损伤附属系数 α以及

Paris公式指数系数m和幅值参数A。其中Dfi可以

使用一个加载周期后的剩余刚度或者相速度计算

得到。分层损伤附属系数 α对损伤演化的影响较

小，可以从 1. 01~1. 10以步长 0. 1进行拟合试错，

通过对比拟合结果的好坏来确定 α值。m和 A可

以通过对式（6）进行线性拟合得到，拟合结果的斜

率值为系数 m，截距值为 logA。32. 4%应力水平

下［0°/90°3/0°/90°3］s铺层层合板的刚度以及相速度

曲线拟合结果与实验数据对比如图 10所示，可以

看出：使用该模型能够较为准确地描述刚度/相速

度退化情况。

图 9 归一化 IMC值、拉伸模量、导波相速度随

疲劳周期数变化曲线

Fig. 9 Curves of normalized IMC，tensile stiffness and guid⁃
ed wave phase velocity against fatigue load cycles
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4 复合材料疲劳演化表征方法与寿

命预测

4. 1 基于深度学习的复合材料疲劳演化表

征方法

传统复合材料疲劳表征方法中，需要应用大

量力学知识构建复杂的演化模型。由于复合材料

疲劳本身具有较大分散性，加上模型构建和求解

的过程中，不可避免地需要对复杂模型进行大量

简化，这极大限制了疲劳表征的准确度及其应用

范围。近年来人工智能的发展为复合材料的疲劳

演化建模表征提供了新的思路。

实验获得的在复合材料板中传播的导波波场

图如图 11所示，图中斜率即为导波传播相速度，可

以看出：导波相速度受结构刚度影响，随着疲劳累

积，结构刚度降低，导波相速度也会逐渐退化。利

用卷积自编码器，可以自动对原始导波波场进行

压缩降维并获取用于表征疲劳状态的特征。为扩

充训练样本，仿真时从均匀分布函数 U（0. 5，1. 2）
中随机生成比例系数作杨氏模量的权重，进而模

拟复合材料在循环载荷下刚度退化引起的导波波

场信号变化。为使提取的特征具有物理意义，应

用物理信息约束来指导自动编码器提取与结构刚

度相关的潜在特征［20］。

提取出波场潜在特征后，需要使用模型来表

征其随疲劳损伤累积的演化过程。本文提出的深

度学习模型完整架构图如图 12所示，考虑到疲劳

试验期间施加在试样上的循环载荷因试样而异，

同时复合材料的疲劳演化具有随机性，利用循环

神经网络识别每个样本的模型参数。将模型参数

输入至全连接神经网络中，通过形成一个常微分

方程对潜变量 zb的演化机制进行建模，提取波场特

征的动态演化过程［20］。

dzb
dN = f ( zb ) （8）

式中：f为描述潜在特征演化的常微分方程。

图 10 ［0°/90°3/0°/90°3］s铺层层合板刚度和相速度

退化拟合结果

Fig. 10 Fitting results of the degeneration of stiffness and
phase velocity with the stacking sequence of

［0°/90°3/0°/90°3］s

图 11 原始导波波场

Fig. 11 Raw guided wave field

图 12 深度学习模型完整架构图

Fig. 12 The deep learning architecture
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根据文献［20］实验中的经验，复合材料的疲

劳累积与加载载荷幅值、加载应力比以及复合材

料自身属性有关。因此，式（8）可写成：

dzb
dN = f ( zb，S ) （9）

式中：S为与试件自身状态与加载环境条件有关的

模型参数。本文利用全连接神经网络作为函数近

似器求解 f。

自编码器重构导波波场与实验测得波场对比

如图 13所示，图中红线为健康状态下导波波场

斜率。

从图 13可以看出：重构效果较好，自编码器网

络能够提取出导波波场特征；疲劳加载后波场斜

率开始偏离红色参考线，且随着加载周期数的增

加，偏离量也逐渐增大。

神经网络训练得到的潜在特征与实验获取到

的刚度损伤因子随疲劳积累演化对比如图 14所

示，可以看出：训练得到的潜在特征随疲劳积累演

化与刚度损伤因子演化趋势基本一致，这表明深

度学习模型能够自动地提取导波波场中与疲劳相

关特征，并获取该潜在特征的动态演化信息。

4. 2 基于贝叶斯模型平均方法的复合材料

寿命预测

复合材料结构的刚度和强度是评判结构退化

程度最为常见的力学性能指标，从而衍生出一系

列基于剩余刚度和剩余强度的疲劳寿命预测模

型。然而，对于服役中复合材料结构，材料的剩余

强度和刚度通常难以直接测量。基于导波无损、

非接触、快速的测量优势，利用对疲劳敏感的导波

特征（如导波相速度等）能够以无损的形式实现复

合材料疲劳寿命预测。

在获得如式（5）所示的仅考虑基体裂纹情况

下的损伤因子演化规律基础上，将分层损伤视为

基体裂纹的附属损伤，在同时考虑基体裂纹与分

层的情况下，损伤因子的演化率可以表示为

dDmc+ dela

dN = A (D c - DN
mc)
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ù
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mc
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( 1+ α ) （10）

在该简化下，刚度退化曲线随裂纹饱和逐渐

平缓，不会持续下降，这与实验中观察到的刚度持

续退化直至疲劳失效的现象不同。为修正这一

点，提出一种具有独立分层系数的改进退化模型。

（a）未加载状态实验波场

（c）加载 1 747次实验波场

（b）未加载状态重构波场

（d）加载 1 747次重构波场

图 13 重构波场与实验测得波场对比

Fig. 13 Comparison of reconstructed wave field with
experimentally measured wave field

图 14 神经网络训练得到的潜在特征演化

Fig. 14 The evolution of the latent wave field
feature obtained from the neural network
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dDmc+ dela

dN = A (D c - DN
mc)
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式中：β为一个独立的分层系数；Nr为一个调节参

数，以确保分层造成的损伤在合理范围内。

为解释实验中第一次加载循环后出现的纤维

断裂现象，损伤模型中包含了一个如式（1）所示的

纤维损伤变量：

DN+ 1
total = 1- (1- D fi) é

ë
êêêê1- DN

mc+ dela -
dDmc+ dela

dN
ù
û
úúúú

（12）
根据上述基于不同损伤机制的损伤因子演化

模型构建 5个子模型，记为 S1~S5。其中，子模型

S1为仅考虑基体裂纹的基础模型，如式（5）所示；

S2为包含非独立分层系数的模型，如式（10）所示；

S3与基础模型类似，但将 Dc设置成一个包含材料

参数不确定性的推断参数；S4为具有独立分层系

数的损伤模型，如式（11）所示；S5为 S3和 S4的
组合。

将激光超声试验获取的对称模态相速度信息

（或 者 刚 度 数 据）转 换 为 损 伤 因 子 ，并 提 供 给

S1~S5各个子模型，同时采用序列蒙特卡洛的方

法对模型参数的后验分布进行采样近似。在得到

稳定马尔科夫链的基础上，采用留一交叉验证的

方法对各个子模型的预测精度进行评价，并以该

评价值为权值，对子模型进行加权平均，最终得到

分层模型的平均贝叶斯分布［21］。静强度的 45%应

力水平等幅周期载荷作用下，利用对各子模型加

权平均后得到的波速/刚度退化模型对玻璃纤维

增强复合材料采集到的刚度数据进行拟合的结果

如图 15所示。

从图 15可以看出：应用贝叶斯模型平均方法

能够较好地拟合刚度随疲劳演化过程。

在此基础上，进一步结合激光超声扫描实现

GFRP层合板在疲劳载荷下的相速度数据采集，并

通过不断更新相速度数据，评估模型对疲劳演化

过程的预测能力。随着实验观察数据的增加，贝

叶斯模型更新的过程如图 16所示，可以看出：分层

贝叶斯模型仍能准确地对导波相速度的下降行为

进行表征，当更新输入数据较少时，疲劳演化预测

结果相对实际值偏离较大，随着数据点的增加，置

信区间明显缩小，模型的预测精度显著提高。在

疲劳前期，模型以其先验经验和本身子模型是基

于损伤机制的特点，对损伤的后续扩展行为做出

了准确预测。

为了对复合材料结构寿命进行预测，本文利

用基于置信区间的剩余寿命预测准则：给定一个

预设的失效阈值，当预设置信区间上届达到该阈

值时，认为该结构失效。采用贝叶斯模型平均方

法和置信区间准则的疲劳寿命预测结果如图 17所
示，可以看出：利用相同载荷水平下的其他试件数

据作为先验的预测结果明显好于无先验知识情况

下的预测，仅在更新数据较少时，无先验知识的情

况下未能对结构疲劳进行提前预测；随着更新数

据的增加，疲劳寿命提前预测偏差有减小的趋势；

图 15 45%载荷水平下结构刚度演化过程拟合结果

Fig. 15 Fitting results of the evolution of tensile
stiffness under the stress level of 45%

图 16 基于导波相速度数据的贝叶斯模型更新过程

Fig. 16 Updating process of the Bayesian model
based on phase velocity data
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应用贝叶斯模型平均方法和置信区间准则可以在

试 件 寿 命 的 前 期 获 得 较 为 稳 定 和 保 守 的 寿 命

估计。

5 结 论

（1）考虑多种损伤模式，本文分别从宏观和细

观的角度研究了复合材料疲劳损伤演化规律，给

出了复合材料的剩余刚度模型。

（2）通过分析导波波场信息，揭示了利用模态

转换效应进行复合材料疲劳表征的潜力。从复合

材料损伤机理出发，建立了考虑纤维断裂、基体裂

纹、分层三种形式损伤的刚度与导波相速度随疲

劳演化模型，得到了疲劳载荷下的复合材料层合

板的损伤演化规律以及刚度退化规律。

（3）构建了由卷积自编码器、循环神经网络和

全连接神经网络组成的深度学习框架，实现导波

波场中疲劳特征的自动提取。同时，提出了基于

贝叶斯模型平均方法的疲劳表征模型，应用导波

相速度特征，实现了复合材料剩余疲劳寿命的

预测。
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