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基于健康监测的飞机结构寿命预测技术
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摘 要： 飞机结构健康监测技术在飞机的结构设计、飞行及维护过程中发挥着重要作用，该技术可用于结构健

康状况预判、辅助维修与维护决策。本文首先介绍了当前结构健康监测的概念及其适用范围，讨论了结构健康

监测相关规范要求，以 F-35 和 A400M 为例分析了国外飞机结构健康监测技术的典型工程案例，并给出了典型

飞机单机跟踪和寿命控制、某老龄飞机载荷谱实测及寿命预测，总结了基于裂纹的监测方法研究及限制其应用

的主要因素。在此基础上，提出了飞机结构健康监测系统设计的主要思路，给出了寿命预计的基本流程，阐述

了其中控制点选择、飞行参数筛选、载荷/应变方程构建、损伤计算及寿命评估、结果输出及方程验证等主要环

节。最后，对航空领域未来开展结构健康监测智能化研究进行了展望。
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Life prediction technology of aircraft structures based on 
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Abstract： Aircraft structural health monitoring technology plays an important role in the process of aircraft structur⁃
al design， flight and maintenance. This technology can be used to predict structural health conditions and assist in 
maintenance and repair decisions. In this paper， several concepts of structural health monitoring and their applica⁃
tions are introduced. The requirements of structural health monitoring are discussed， and the typical engineering 
cases of aircraft structural health monitoring technology are analyzed with the examples of F-35 and A400M. 
Then， the individual aircraft tracking and life control of typical aircraft， the load spectrum survey and life prediction 
of an aging aircraft are given， and the research on crack monitoring method and the main limitation of its application 
are discussed. The main idea of aircraft structural health monitoring system design and basic flow path of life predic⁃
tion are put forward， and main tasks of structural health monitoring including selection of control points and flight 
parameters， construction of load/strain equation， calculation of damage and fatigue life， results output and verifica⁃
tion of the equation are also introduced. Finally， the future research of aircraft structural health monitoring is pros⁃
pected.
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0　引  言

故障预测与健康管理（Prognostics and Health 
Management，简称 PHM）技术，使得飞机能够实现

从传统单机监控、健康监测到新的健康管理理念

的转变，在寿命周期内保证系统结构安全，性能完

整，兼顾经济性和安全性，已逐渐成为压缩维修保

障费用、支撑装备实现高效保障、自主健康管理的

关键技术［1］。

作为 PHM 重要组成部分之一的飞机结构健

康监测（Structural Health Monitoring，简称 SHM）

在飞机的结构设计、飞行以及维护过程中都发挥

着重要作用。通过在飞机结构上内置的传感器网

络，可以获得结构响应、操作以及服役环境等信

息，基于传感数据的诊断结果可以用于结构健康

状况预判及辅助维修与维护决策［2-3］。

近年来，国内外开展了较多飞机结构健康监

测系统相关的技术研究，但仍缺少关于该项技术

的系统性研究，对开展飞机结构健康监测系统的

设计及基于监测数据的寿命预测等研究指导性

不强。

本文在分析国内外军用飞机研制规范对结构

健康监测的要求的基础上，总结国外当前飞机结

构健康监测典型工程案例，阐述国内已开展的重

心过载单机寿命跟踪研究和结构健康监测系统的

部分实践，提出飞机结构健康监测及寿命预计的

流程，对控制点选择、载荷/应变方程构建、控制点

应力计算、损伤计算及寿命评估、结果输出等方面

进行详细阐述，并从现有设计技术向未来智能化

应用的发展方向进行展望。

1　结构健康监测的 8种概念分析

一般谈及结构健康监测，文献中常见有以下 8
种表述：①故障预测与健康管理［1］（Prognostics and 
Health Management，简称 PHM），②飞行器集成健

康管理［4］（Integrated Vehicle Health Management，
简称 IVHM），③结构健康监测/管理［2］（Structural 
Health Monitoring/Management，简称 SHM），④结

构故障预测与健康管理［5］（Structural Prognostics 
and Health Management，简称 SPHM），⑤ 使用监

测 功 能［6］（Usage Monitoring Function，简 称

UMF），⑥单机跟踪［7-9］（Individual Aircraft Track⁃
ing，简 称 IAT），⑦ 预 测 和 概 率 性 单 机 跟 踪［10］

（Prognostic and Probabilistic Individual Aircraft 
Tracking，简称 P2IAT），⑧运载工具健康监测［11］

（Vehicle Health Monitoring，简称 VHM）。

健康管理最早起源于美国在航天运载工具上

安装传感器和相应软件来监测系统的健康状态，

在此基础上发展起来 VHM 概念。后来出现了对

于“监测（Monitoring）”和“管理（Management）”两

种用词的表达方式，后者更多是以突出“采取主动

措施消除潜在的故障或失效对系统运行的影响”

的作用。

IAT 是飞机结构完整性大纲五项任务中的部

队管理实施的基本要求，瞄准以单机实际测量的

使用数据为基础，来确定和调整检查、维修间隔。

2013 年起，美国空军推出了飞机机体数字孪

生（Aircraft Digital Twin，简称 ADT）计划［10］，重点

是开发新的 IAT 框架，即预测和概率性单机跟踪，

用来替代当前的基准确定性 IAT 框架。

使用监测功能 UMF 的表述少量见于空客飞

机的结构健康监测，其中 A400M 开发了该项设备

并使用 UMF 的术语。

飞机结构 PHM 思想是从飞机结构寿命监控

和管理开始形成的， 而飞机结构健康监测 SHM 技

术随着先进传感技术的发展，已逐步与传统的单

机疲劳寿命监控技术进行融合，推动飞机结构健

康监测技术的应用［12］。上述概念无论是结构健康

监测、还是结构故障预测与健康管理其实质目的

都是为了实现对高价值飞机平台的实时跟踪，诊

断故障，预测未来，实现飞行器的安全运行。合理

指导飞机使用安排和结构维护决策，推动飞机由

定检维修向不等间隔的视情维修转变。

综 上 ，PHM、IVHM、SHM、SPHM、UMF、

IAT、P2IAT、VHM 不同概念由不同的学术团体或

工业组织提出，其侧重点有所不同，但其基本的概

念框架和关键技术却是相通的。

P2IAT 是 IAT 的进一步发展方向，比当前的

IAT 方法多了概率性（或不确定性）、可诊断性和

可预测性的功能。IVHM 在 VHM 中引入了“综合

（Integrated）”一词，突出强调了在整个系统级别上

的健康信息的集成（如飞机整机），以区别于单个

子系统级别的健康管理（如动力系统）［11］，且从“监

测”向“管理”一词的转变更突出了主动的含义。

PHM 和 IVHM 均为相对覆盖领域更宽泛的

定义，瞄准的均是飞行器整机级（包含结构、系统
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等在内）能力状态。对飞机而言，PHM 更倾向于故

障预测，而飞行器集成健康管理 IVHM 的内涵和

范畴则更大一些。

飞机 SHM 或 SPHM 是从 PHM 概念中演化而

来，重点针对飞机结构开展的故障预测、健康管理

相关的具体描述。这两个概念均在文献中常见，

但普遍认为 SHM 更具有通用性一些，且通常使用

的为结构健康监测。

对于飞机结构主要使用的 SHM 和 IAT 两种

表述方式，其差异更多体现在使用习惯和应用场

景方面。在单独谈及飞机结构健康监测技术本身

时，建议使用结构健康监测（SHM）；当更侧重于飞

机的使用跟踪、寿命消耗评估时，建议使用单机跟

踪（IAT）。

2　飞机结构健康监测相关设计规范

要求

国外最新型号的研制已将结构健康监测列入

研制要求［3，8，13-14］。

2016 年发布的 MIL-STD-1530D［6］规定要建

立单机跟踪系统，要求建立包括硬件、飞行数据下

载设备、数据处理、数据转换及软件的系统开展的

单机跟踪的使用数据可用于调整单机检查间隔。

同时要求所有军用飞机都应能够记录可确定结构

损伤扩展速率和影响使用寿命因素的充足使用参

数。该系统应至少有足够的能力和可靠度来记录

飞机使用寿命期所有数据中最低 90% 的数据量。

美 国 SAE（Society of Automotive Engineers）
组织，包括空客、波音、美国空军和海军、美国航空

航天局、欧洲航空安全局、斯坦福大学等多个组织

及机构，共同编制了 ARP6461《固定翼飞机结构健

康监测标准》［14］，以指导结构健康监测技术的定

义、开发和认证。该文件主要提供 SHM 在固定翼

飞机的应用实施指南，以确定系统的测量、精度、

可靠性和其他要求，通过术语标准化等来协调行

业对 SHM 的理解，同时提供如何将 SHM 纳入维

护规程和适航文件的指南。

我国 GJB67. 6A—2008《重复载荷、耐久性和

损伤容限》［15］中，关于部队管理实施，提出“使用方

在部队使用期间应完成载荷/环境谱测量、单机跟

踪数据、单机维修时间、结构维修记录等工作，以

保证每架飞机的损伤容限和耐久性”。

我国 GJB 775A—2012《军用飞机结构完整性

大纲》［9］要求“建立部队使用管理程序和方法，以保

证每架飞机在其整个寿命期内的结构完整性”，并

明确要求“建立单机跟踪大纲”。给出结构完整性

（Structural Integrity）定义为“在要求的结构安全

性、结构能力、耐久性和可保障性水平下，结构可

正常使用以及功能未受削弱时所处的状态，其内

容包含影响飞机安全使用和成本费用的机体强

度、刚度、耐久性、损伤容限和功能等［9］”。

现行的国内外飞机设计标准并未对飞机结构

健康给出具体定义。对飞机结构健康可参照标准

规定理解为飞机结构保持完整性的能力，即飞机

结构正常使用以及功能未受削弱时所处的状态。

单机跟踪大纲以单机实际测量的使用数据为

基础，主要用于“调整结构检查、更改、大修和更换

的时间；确定在整个使用中相应环境条件下的损

伤扩展，并将使用任务的变化定量化；确定当量飞

行小时，并针对每架飞机上所有关键部位调整维

修计划；预报何时达到飞机结构件的寿命限制。”

由此可见，单机跟踪的目的可归纳为两条：一

是通过使用监测跟踪评估机队训练大纲的执行情

况，以评估设计使用寿命的条件（任务组成）有无

变化；二是根据以上变化，对机队飞机做差别化的

寿命分析评估，优化机队飞机训练任务分配，修订

服役机队的结构完整性控制计划。

3　国外飞机结构健康监测技术典型

工程案例

美国和欧洲针对飞机结构强度的健康监控技

术已开展了多年的基础研究、试验验证到机载应

用研究，通过飞行试验和地面试验进行验证，并建

立了基于飞行实测的分析、试验及标定的模板库。

美国从第一种完全按照飞机结构完整性大纲

（Aircraft Structure Integrity Program，简称 ASIP）
要求加装以微信息处理机为基础的记录结构载荷

历程数据记录器的 B-1B 飞机，到 F/A-18、F-15、
F-16、F-111、F-22 等飞机上的单机跟踪系统，其

基本原理都是通过机载设备获得关键部位实际飞

行条件下的载荷环境，进行单机寿命预计，以此监

控飞机的结构健康情况。

以 F-35 和 A400M 飞机为例，给出结构健康监

测技术应用的典型工程案例。
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3. 1　F-35飞机结构健康监测研究

美国 F-35 飞机在装备研制过程中开发了配套

的结构故障诊断和健康管理［16］系统，用于飞机使

用与寿命管理。该系统采用载荷方程计算和应变

传感器测量两种方法来获取外载荷，其中应变测

量数据对于建立、完善载荷方程起到十分重要的

作用。全机在飞机单侧（以机身中心线为对称线）

10 个部位安装了应变传感器，另一侧的载荷由载

荷方程计算给出，应变传感器在全机上的具体分

布情况如图 1 所示。

F-35 仅在部分飞机上安装应变传感器，具体

如下［16］：①研制阶段的飞机全部安装；②批量生产

阶段的飞机选 10% 进行安装。

应变传感器在使用过程中一直用到传感器自

然失效，不进行维护。每个控制点的局部应力通

过已建立的外载荷函数方程计算得到。

在开展单机寿命监控时，采用与设计阶段相

同的损伤模型：对 F-35A（Conventional Take-off 
and Landing，简称 CTOL）采用损伤容限分析模

型 ，对 F-35B（Short Take-off and Vertical Land⁃
ing，简称 STOVL）和 F-35C（Carrier Variant，简称

CV）采用应变寿命法计算损伤。

通过采用 SPHM 技术，已交付的 F-35 飞机中

预 期 90% 可 延 长 到 30 日 历 年 或 8 000 fh 使 用

寿命。

F-35 飞机同时提供腐蚀监测功能，目前有两

种腐蚀传感器：一种安装在天线罩隔框前表面，另

一种装在燃油/热交换器舱壁上［17］。一项研究确

定机队中 27% 的腐蚀传感器已经失效，目前正在

开发新的腐蚀传感器。地面管理系统通过增强训

练管理系统来提高任务保障能力，而其中腐蚀管

理能力就是其中一项重要组成部分。

3. 2　A400M 飞机结构健康监测研究

A400M 是空客研制的一款多用途军用运输

机，为覆盖预期服役期内各种使用任务类型，其采

用 使 用 监 控 功 能（Usage Monitor Function，简 称

UMF）来开展结构健康监测，评估每架飞机实际使

用的疲劳损伤。

A400M 飞机的 UMF 包括 3 个互补的功能［6］：

1） 非直接测量功能。基于飞机系统记录的参

数，重构典型结构部位的载荷和应力历程，并用之

评估疲劳和裂纹扩展损伤。

2） 统计使用功能。提供每架飞机实际使用导

出的疲劳参数。

3） 直接测量功能。仅装于某些飞机，包括监

控使用载荷和交叉检验预估载荷和应力历程的应

变传感器。

A400M 采用的 UMF 方法重构了所关注的部

位——控制点（Pilot Point）的局部载荷历程。通过

构建任一时刻大量飞行参数数据记录结果和载荷

或应力间的转换方程，由此得到每个关注点的应

图 1 F-35 飞机应变传感器安装位置示意图

Fig. 1　Strain gauges locations on F-35
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力谱并计算疲劳损伤。转换方程的建立比较复

杂，因为其要求建立验证后的精度满足要求的载

荷模型，并可覆盖任一飞行剖面的情况。A400M
飞机的载荷监测流程图如图 2 所示。

UMF 功能为 A400M 提供了控制点的疲劳控

制参数，可计算出每架机自服役以来的累积损伤

状态。

4　飞机结构健康监测方法研究及应用

4. 1　国内相关研究进展

我国目前在役的各型飞机，无法像新机研制

一样通过直接安装传感器来开展单机跟踪，但可

立足飞机使用现状，采用基于单机实际飞行参数

记录历程寿命的监控方法来开展单机跟踪研究，

并取得了一些有益的进展，对于新机型，现已建立

了单机寿命监控体系并投入实施［18-24］。

高潮等［18］研究了飞机接头疲劳寿命分散系

统，提出采用等损伤原理可将飞行小时数折算为

当量飞行小时数，得到的飞机结构安全寿命可作

为单机寿命管理的基准寿命值。

黄季墀等［19］对某型先进战斗机定延寿工作进

行了论述，详细阐述了单机监控技术等的实际应

用情况，计算了基于重心过载的损伤，制定了相应

的单机监控措施，并初步实现了每架飞机的使用

寿命管理。

张福泽［20］给出了飞机疲劳寿命单机监控各节

点的判据式和相应的类比计算模型，将单机监控

飞机结构损伤、机群飞机各节点平均损伤和各节

点寿命有机联系起来，推导出了寿命耗损系数，用

之确定单机使用寿命和剩余寿命。

宋日晓等［21］研究了寿命监控方式的优缺点，

分析认为依赖于智能材料的飞机结构健康监测系

统的监控是未来单机寿命监控的发展方向。

宋恩鹏等［22］研究了我国飞机结构寿命监控

与寿命管理的主要发展过程以及技术构成，提

出了当前飞机结构健康监测系统和技术应用的

展望。

我国飞机的单机跟踪和寿命监控，引入了当

量损伤的概念，形成了基于当量损伤的单机寿命

监控技术［25］。将飞机机体结构作为整体来处理，

以当量损伤的大小来衡量机体结构疲劳损伤的潜

在增长情况或疲劳寿命消耗情况，以统一的当量

损伤增长来度量飞机结构寿命消耗情况。

4. 2　单机跟踪和寿命控制

在某型机的单机跟踪中，根据外场飞机单机

历史飞行参数数据和全机疲劳试验载荷谱，采用

相对损伤类比法，确定了当量损伤模型及指数，解

决了飞行参数到损伤自动化计算技术、在役飞机

寿命消耗评估等关键技术，为飞机单机跟踪提供

了成熟、可靠的单机跟踪和寿命监控方法、软件。

单机跟踪和寿命监控流程如图 3 所示。

图 2 A400M 飞机载荷监测理论流程图［6］

Fig. 2　Process of load monitoring for A400M［6］
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根据飞机结构的材料、传力特点以及载荷历

程，将全尺寸疲劳试验的载荷谱作为基准谱，结合

各种等损伤计算公式，通过数值计算确定基于重

心过载的当量损伤计算公式及损伤指数。在此基

础上，研究确定了单机跟踪采样率、机群跟踪中考

虑效率和精度共同影响下的滤波门槛值，为实施

寿命监控提供技术支持。

在役飞机寿命消耗评估是给出部队单机使用

轻重相对关系的直接手段，也是单机跟踪管理的

基本依据。

由基准谱计算确定对应每飞行小时的基准当

量损伤（标准当量损伤率）后，根据各架飞机的飞

行参数数据处理结果，通过损伤类比折算得到已

飞实际飞行小时数所对应的当量损伤。单机寿命

消耗评估给出了机队飞行寿命的消耗评估、年度

寿命消耗评估、典型科目当量损伤统计以及寿命

比统计评估等。通过单机疲劳寿命消耗指数（Fa⁃
tigue Life Expenditure Index，简称 FLEI）给出单位

小时单机寿命消耗的快慢程度，单机 FLEI 示意图

如图 4 所示。

从图 4 可以看出：同一机队中不同飞机的寿命

消耗快慢不同，均低于基准损伤状态。

A、B、C 三个不同科目连续 6 年的科目平均起

落损伤情况（损伤为根据重心过载计算得出的当

量损伤，无量纲）如表 1 所示，可以看出：随使用时

间变长，科目 A、科目 B 的损伤总体呈增大趋势，科

目 C 的损伤变化不大，不同科目随不同年度当量损

伤变化较大。

通过单机寿命消耗评估，识别出机队中单机

寿命消耗的轻重程度、年度寿命消耗的轻重程度、

典型科目寿命消耗的情况，从而提供全方位、多层

次的寿命消耗比较，找到机群、机队和单机在寿命

消耗上存在的问题，给出相应的解决措施，并对后

续使用提出具体建议。

4. 3　基于载荷谱实测的老龄飞机疲劳寿命

预计

针对某老龄飞机改装结构到寿问题，国内相

关研究单位提出了在机体疲劳关键部位布置应变

传感器，并通过试飞获取了应变传感器布设位置

的实时应变历程，加上从飞行参数系统导出的与

飞行载荷紧密相关的飞机飞行参数确定关键部位

应力历程（即实测应变谱［26］）的技术方案，局部载

荷谱实测及疲劳寿命评估路线图如图 5 所示。

对飞行参数数据和应变实测数据按时间历程

进行合并，部分飞行参数和局部应变历程曲线如

图 6 所示，经检测各参数变化符合性良好。

表 1　飞行科目随不同年度损伤变化

Table 1　Variation of annual damage for flight subjects

年度

第 i-5 年

第 i-4 年

第 i-3 年

第 i-2 年

第 i-1 年

第 i年

当量损伤

科目 A

210

394

403

702

658

741

科目 B

205

385

305

1228

570

610

科目 C

538

245

510

496

480

474

图 3 单机跟踪和寿命监控流程图

Fig. 3　Process of individual aircraft tracking and 
life monitoring

图 4 不同飞机寿命消耗示意图

Fig. 4　Sketch of life consumption for 
different aircraft in fleet
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通过关键部位应变历程与飞机飞行参数数据

的相关性分析，筛选了过载、角速率等 7 个主要飞

行参数，获得飞机疲劳关键部位的应变数据与该

飞机的飞行参数数据关系［26］。

在此基础上，开展改装结构谱载下疲劳试验，

得到试验结果。假定疲劳试验寿命服从双参数威

布尔分布，其分布函数为

       F ( N )= 1 - exp
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê

- ( Nβ ) αù
û

ú
úú
ú
ú
ú

    ( N≥ 0 )      （1）

式中：β为特征寿命；α为材料形状参数。

文献［27］给出高强钢的 α值为 2. 0~2. 5，钛合

金的 α值为 2. 5~3. 0，低强钢的 α值为 3. 0~3. 5，
铝合金的 α值为 3. 5~4. 5。根据飞机上不同的材

料类型或结构件，可根据试验数据统计求得 α值。

根据文献［28］，计算由试验数据求得特征

寿命 β：

β= é

ë
ê
êê
ê 1
n ∑

i= 1

n

N α
i
ù

û
úúúú

1
α

（2）

可得到 95% 置信度和不同可靠度 γ下的由试

验表征的结构寿命为

N 95/γ = β
STSCSR

（3）

依据试验件材料、有效样本，可确定试件系数

ST、置信度系数 SC，由此确定 95% 置信度下不同可

靠度所对应的试验寿命如图 7 所示。

为保证飞机使用安全，可保守给出不同可靠

度下的由试验表征的结构寿命。用此寿命减去实

际已消耗寿命，即可得到外场飞机结构剩余寿命。

4. 4　基于裂纹的监测方法研究及应用情况

疲劳损伤断裂是金属结构失效的主要形式之

一，对裂纹进行在线监测是十分必要的［29］。对疲

劳裂纹扩展的研究已成为当前结构健康监测的热

点方向，结构健康监测的方法从信号来源上可以

分为主动监测和被动监测。

主动监测的方式通过向结构施加激励信号，

并获取传感器所接收到的结构响应信号来对结构

进行健康监测。主动 Lamb 波技术的设备相对简

单，可以实现平板类结构远距离大面积监测。杨

伟博等［30］利用互相关损伤因子实现了平尾大轴裂

纹萌生及裂纹尺寸的定量化监测；李政鸿等［31］采

用解析解和有限元解获得的应力强度因子预测疲

劳裂纹扩展寿命；Masserey 等［32］研究了结构紧固

件孔边产生的疲劳裂纹引起的高频 Lamb 波的散

射特性；Cho 等［33］研究了含疲劳裂纹的紧固件孔在

Lamb 波不同发射—接收路径下的传输特性。主

图 7 不同可靠度下结构寿命（95% 置信度）

Fig. 7　Fatigue lives with different reliability levels
（95% confidence level）

图 6 部分飞行参数与局部应变历程示意图

Fig. 6　History of local strain and some flight parameters

图 5 老龄飞机局部实测载荷谱及寿命预计示意图

Fig. 5　Flowchart of local strain spectrum development 
from flight tests and fatigue life estimation for aging aircraft
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动监测方法在裂纹扩展监测方面已有很多应用，

但其缺点在于无法进行连续监测。

被动监测方法是指随着裂纹扩展而连续监测

结构响应参数的方法。其中结构的应变受到裂纹

扩展的影响，比较容易监测，并且可以实现连续监

测。Verstrynge 等［34］提出了一种用于裂纹扩展识

别的分布式应变监测方法，由于结构裂纹扩展的

情况比较复杂，在状态监测和故障诊断时采用单

一传感器难以准确获取故障的特征，可靠性较低；

常琦等［35］利用压电传感器和电阻应变片两种传感

器、连续监测结构损伤的被动监测方法和对微小

损伤敏感的主动监测方法等两种监测方法对裂纹

扩展监测进行研究，在通过被动监测方法实现对

裂纹扩展过程连续监测的同时，兼顾了主动监测

方法对微小损伤敏感的优点，两种传感器优势互

补，综合反映裂纹扩展的总体状态信息，获得更加

准确的裂纹扩展预测结果。

国内外发展了几种对微小裂纹敏感的、适用

于关键结构局部敏感区域裂纹的监测，包括基于

光纤传感器的裂纹监测、基于智能涂层的裂纹监

测、涡流阵列裂纹监测以及真空比较监测（CVM）

方法等。邱雷等［36］发展了一种基于 T 矩阵的方法

来仿真光纤反射强度并重构裂纹损伤的方法；He 
J J 等［37］采用光纤反射光谱在裂纹通过光纤光栅传

感器前后的变化来判断裂纹扩展的位置；蔡佳昆

等［38］提出了用具有“随附损伤特性”的智能涂层传

感器来监测结构损伤，研制的“信息智能涂层监测

系统（ICMS）”以电阻的变化作为损伤监测参量，

在地面试验中得到了广泛应用，并可用于监测飞

机服役中重点连接区的损伤状态。CVM 传感器

是一种粘贴在结构表面对结构损伤引起的真空度

变化感知来监测局部敏感区域损伤的方法［39］，该

方法国外应用和研究较多，目前国内的研究较少。

杜金强等［40］研究了柔性涡流阵列传感器在裂纹检

测中对提离距离的敏感性研究，并搭建了试验平

台通过各种试验进行了验证。

当前的裂纹和损伤监测，在地面试验研究和

应用较为广泛，但在装机应用方面仍存在不足，主

要体现在：

1） 传感器对损伤的检出率提升、虚警率下降

方面仍不理想；

2） 监测设备的功能、性能等指标作为机载设

备来说成熟度还需提升；

3） 传感器与机体连接工艺的耐久性、可靠性

和一致性尚未得到突破；

4） 监测系统与飞机机载系统的匹配性包括电

磁兼容性、高低温服役环境等工程适用性问题还

需要进一步研究。

5　飞机结构健康监测系统设计

飞机结构的失效特点与寿命特征，除重大结

构损伤需实时监测并做出决策外，全机的损伤监

测和寿命预计等均可离线在地面开展，这可大幅

减少机载设备数量并减轻结构健康监测系统附加

质量。一般来说，结构健康监测系统应包括机载

和地面两部分。

机载部分通过加装传感器实现载荷相关数据

的采集，如关键部位应变、加速度、振动加速度等

参数，并与机载系统保持通讯，调用相关飞行参

数，将关键部位的载荷/应变、加速度和相关飞行

参数按规定格式实时存储在载荷数据采集设备

中，用于飞行后的关键部位载荷历程和寿命预计

离线分析。

地面部分包括损伤分析与数据管理设备，设

计并安装相关数据处理及分析软件，可下载和读

取载荷数据采集设备存储的各类数据，并进行数

据处理和分析，给出各控制点每个飞行起落的载

荷历程和损伤情况，给出飞机使用寿命消耗或结

构损伤的相应解决措施，且具备一定的风险状态

预警功能。

结构健康监测系统原理框图如图 8 所示。

对新研机型和在役飞机或老龄飞机监测，应

采取不同的方法：①新研机型。在设计初期即设

图 8 结构健康监测系统原理框图

Fig. 8　Frame of structural health monitoring device
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计结构健康监测系统，参照机载成品的研制流程

和管理办法执行；②在役飞机或老龄飞机。可通

过关注部位的适应性加改装实现结构健康的监测

和寿命预计。

6　飞机结构寿命预测技术

无论是新研飞机还是在役飞机，飞行参数记

录仪和相关传感器在飞行过程中连续记载的所有

参数使得确定任一时刻关键部位的载荷或应力成

为可能。依据健康监测技术获取相关结构状态参

数后，可确定关键部位应力应变历程，即可基于此

开展飞机结构损伤评估和寿命预计。

6. 1　控制点选择

在设计结构健康监测系统时，需要在具有代

表性的部件上设置控制点并布设传感器以反映整

个飞机主要部位的受载特点。一般来说，控制点

不宜太多，但至少应能够反映关键部位的受载

特征。

国外相关机型控制点设置：F-35 在 10 个控制

点 布 设 传 感 器［16］、A400M 设 置 40 个 控 制 点［6］、    
F-22 设置 10 个控制点［41］、F-18 设置 10 个控制

点［42］、F-2 设置 22 个控制点［43］、苏-22 设置 8 个控

制点［44］、EF2000 设置 16 个控制点［45］。如 A400M
的 40 个控制点主要包括典型的结构部位，如机身

截面和主要的加强框，机翼根部和翼梁，翼身连

接，垂尾和平尾区域，主起落架安装区域，吊挂机

翼连接，以及垂平尾连接等。

6. 2　飞行参数筛选

寿命预计需要飞机的使用载荷历程。可从每

次飞行连续记录的数百个飞行参数数据中筛选出

与载荷关系密切相关参数用于结构健康监测。通

常应包括如下参数［6，46-47］：①飞机重量；②海拔高

度；③飞机速度（地速、空速）、马赫数、发动机数据

（推力、转速等）；④控制面位置（扰流板、副翼、方

向舵、升降舵）；⑤ 飞机构型（襟翼、缝翼打开角

度）；⑥重心处俯仰、滚转、偏航角速度及角加速

度；⑦起落架位置。

6. 3　载荷/应力转换方程

从飞行参数构建高精度结构载荷回归模型是

保证载荷识别和寿命预计准确性的关键。通常采

用基于有限个飞行参数和监测的传感器数据的神

经网络法或多元线性回归构建［48］。

飞机在不同任务段下受载不同，因此需要建

立不同任务段下的转换方程来反映相对应任务段

上的关注点的载荷和应力关系，每个任务段均需

不同的飞行参数到载荷的转换方程。以 F-22 飞机

为例，其载荷和应力均至少有三个不同的方程，分

别对应飞机亚声速、跨声速、超声速和舱门开启等

状态［41］。

一种较为简单的办法是采用基于部分参数而

又足够精确的线性插值来预估某个任务段或整个

起落的载荷，每个任务段间载荷的系数可通过最

优插值确定。载荷的典型方程形式可写作：

F= ∑
i= 1

n

Ci Xi （4）

式中：Xi为飞行参数；Ci为飞行参数对应的系数。

关注点处应力可通过某些关注点上的飞行参

数到应力转换方程以及对某些部位应力直接从载

荷到应力的转换方程实现。

“飞行参数到应力”转换方程的构建方法与

“飞行参数到载荷”的转换方程构建方法相似，即

通过有限个飞行参数（马赫数、重量、高度……）的

线性回归或神经网络法来构建得到各任务段载荷

的转换方程。

6. 4　损伤及寿命预计

开展单机损伤及寿命预计，需要对单机每架

次实际使用的载荷历程和作为基准的设计/实测

载荷历程进行载荷谱下的当量损伤计算，以评估

由使用差异所带来的损伤累积、寿命消耗的差异，

进而对飞机的使用情况进行分析和预测。

每次飞行的损伤及寿命预计采用工程方法进

行，可与型号设计所用方法相同。目前主要有两

类：疲劳裂纹起始寿命计算方法；裂纹扩展寿命计

算方法。具体采用哪种方法，主要取决于飞机寿

命的设计思想。一般按安全寿命设计的飞机，以

疲劳裂纹起始计算分析方法为主；按损伤容限设

计的飞机，则以裂纹扩展计算分析方法为主［46］。

从评估飞机使用情况的角度出发，当前的当

量损伤计算方法，一般都是考虑平均应力（或应力

比）对寿命影响，同时假设应力与过载为线性关

系，将载荷谱中的每次循环 ( ∆Gi，Ri )等损伤地折

9
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算为脉动循环，从而建立当量损伤计算公式：

D= ∑
i= 1

n

(Gmax，0i )
m

（5）

式中：Gmax，0i 为脉动循环的最大过载；m为损伤指

数；n为载荷谱中载荷循环数。

将载荷谱中任一循环 ( ∆Gi，Ri )等损伤地折算

为脉动循环的方法一般有基于奥丁公式的变换和

基于等寿命曲线的变换［25，49］。

以设计使用载荷谱或者全机疲劳试验载荷谱

作为基准使用载荷谱，其所对应的损伤作为基准

损伤，对飞机实际使用中任一起落可计算得到当

量损伤，并给出相应的当量飞行小时作为对单机

进行寿命跟踪的管理参数之一。

6. 5　监测及分析结果输出

基于结构健康监测的寿命预计通过集成于地

面设备来实现。飞行记录数据由地勤人员下载到

该设备并按损伤评估算法软件进行处理。处理后

的结果输出应包括：载荷和应力历程，损伤及寿命

管理参数，可视化预测工具。

损伤及寿命管理参数可用飞行起落损伤与基

准谱平均起落损伤之比来定义。基准谱优选实测

谱，无实测载荷谱时可用设计谱。通过可视化预

测工具来跟踪任一控制点的预估损伤和实际损伤

随飞行起落数的变化情况，便于对飞机寿命消耗

情况进行及时跟踪［50-51］。

6. 6　转换方程和试验验证

结构健康监测中寿命预测使用的原理尤其是

载荷转换方程的合理性需经过验证，以确保计算

得到的载荷和应力处于真实的载荷和应力范围之

内。验证需满足不同类型飞行的累积损伤的相对

轻重程度、不同结构部件的损伤累积水平需处于

合理范围。

一般可通过飞行试验和全尺寸静力/疲劳试

验来验证［50-51］。

飞行试验验证主要包括：

1） 可借助批产阶段的载荷试飞飞机或后续的

载荷谱实测飞机开展。

2） 通过飞行试验对飞机各参考剖面的“参数

到载荷”转换方程进行验证，通过比较几个完整飞

行起落中计算和测量的载荷序列，以确定它们与

参考飞行剖面的相似性。

3） 利用测量在所研究的飞机各剖面上的应变

数据得到测量载荷，并通过参数—载荷转换方程

得到计算值。

全尺寸静力/疲劳试验验证主要包括：

1） 全尺寸静力/疲劳试验的验证由对有限工

况安装应变传感器的控制点处“测量应力”和“计

算应力”的对比实现。

2） 应力的对比需保证关键部件在最主要的载

荷情况下（如机翼剪力及弯矩、机身充压或弯矩、

尾翼剪力及弯矩）载荷预测误差控制在 10% 以内。

7　应用展望

结构健康监测及基于此的寿命预测与管理领

域的发展势必向智能化应用方向发展，主要可体

现在以下 5 方面：

7. 1　智能材料/结构

智能材料/结构将是结构健康监测方面的重

点研究领域，短期主要考虑在智能结构下的传感

功能。可将传感功能及可能的激励设备集成于结

构或材料中，传感设备和激励设备通过控制器相

连。这种传感—激励—控制的组合可以是宏观层

面的结构也可以是微观层面的材料。将该理念应

用于损伤监控意味着损伤和激励器与结构融为一

体，也即无损检测成为结构的一部分［52］。

7. 2　实时寿命预计模型

当前的寿命预计模型多是基于物理状态的模

型，无法真实考虑根据结构实时状态变化的寿命

预计模型。未来需要考虑结构实时损伤与结构健

康状态数据的动态关联特性，构建基于结构健康

的损伤预测模型，综合运用理论、数值分析方法，

建立数据驱动—物理基结合的实时寿命预计及损

伤预测模型［50-51］。

7. 3　视情维修的实现

视 情 维 修 又 称 基 于 状 态 的 维 修（Condition 
based Maintenance，简称 CBM），其目的是在确实

需要时才进行维修，保证装备的安全性和可靠性

的同时，降低使用和维修费用。

通过应用结构健康监测技术，并根据飞机的

10
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重要程度、测试性和维修性水平，科学合理的选择

不同的维修方式，推动当前飞机“预防性单一定时

翻修”方式向基于飞机及设备实际技术状态的“视

情维修”方式转变，以精确掌握设备“实际技术状

态”为前提（手段先进、仪器精确、方法正确），以

“少拆、少卸，轻修理、重检测”为原则，以最大限度

延长机件工作时间和提高经济效益为目标（省时、

省力、省人、省材、效益高），充分利用飞机现有大

量的飞行参数、故障和维修信息数据，运用大数据

处理技术，研究故障特征和故障规律，建立飞机状

态 监 控 管 理 系 统 ，最 终 形 成 全 机 视 情 维 修

能力［53-54］。

7. 4　损伤智能识别

损伤智能识别主要体现在：有无损伤、损伤位

置、损伤大小。智能识别结构损伤是进行飞机结

构寿命预计和损伤评估的基础，也是决定飞机结

构是否需要维修的重要依据。可通过各传感器路

径上信号受结构损伤影响情况，结合大数据统计

分 析 模 型 ，对 结 构 中 的 损 伤 实 现 智 能 定 量 化

监测［52，55］。

7. 5　传感网络智能诊断

为消除因传感网络部分传感器故障引起的误

检、漏检，未来需要发展针对各型传感器网络的自

检方法，发现并去除故障传感器的信号，同时对应

区域的信息采集由其他传感器补偿采集，从而实

现传感器网络的智能诊断。当传感器网络中受损

传感器太多影响数据采集精度时，则须对传感器

网络维修以达到健康监测要求的采集精度［56-58］。

8　结束语

根据国内外相关机型的实践经验，无论是新

研飞机还是在役飞机，开展结构健康监测、单机跟

踪研究时，基本都是根据飞行参数记录仪和相关

传感器在飞行过程中连续记载的所有参数，来确

定任一时刻关键部位的载荷、应力，并基于此开展

单机的损伤评估和寿命预计。并逐步发展包括控

制点部位的选择、载荷/应力方程的构建、控制点

应力计算、损伤计算及寿命评估、结果输出等内容

来丰富飞机结构健康监测的评价策略。

在结构健康监测系统设计和开发方面，结合

机载成品研制流程和飞机研制进度，需要开发适

用于结构参数采集的机载结构健康监测系统和地

面结构健康监测系统，并逐步向以机载采集存储、

地面处理预测转向机载智能化采集、预测集成实

现功能，推进视情维修模式的实现，提升飞机的使

用智能化水平。

飞机结构健康监测将向数字孪生领域发展和

应用，实现飞机结构的预警、剩余寿命预测和单机

跟踪维护，对下一代飞机的发展起到重要作用。

数字孪生特别是飞行参数和传感器参数的深度融

合、应变传感和仿真获取高精度载荷数据、多尺度

分析理论和预测软件的开发，包括含损结构的仿

真和数字孪生降阶模型的自适应仿真，将是未来

的重要研究方向。
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