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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 

 

赵福斌，周轩，董雷霆*
 

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，本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
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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 等人[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 等人[5]提出了一种用于

可重复使用航天器结构寿命追踪的数字孪生框架，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 等人[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 等人[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 等人[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： 

 

图 1 含孔边裂纹的蒙皮结构 

Fig.1 Skin structure with hole edge crack 

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 等人[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 P 。设机身的

半径为 R ，蒙皮厚度为 t，压差 P 对机身蒙皮作用有疲劳载荷
R P

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 等人[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。 

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： 

 1 1( , )t t tf  X X v  (2-1) 

 ( , )t t thZ X n  (2-2) 

其中(2-1)式为状态方程，(2-2)式为测量方程。 X 表示状态向量， v 表示状

态方程中的噪声项，t和 1t  表示时间步，例如 tX 和 1tX 分别表示时间步 t和 1t 

处的状态向量， tZ 表示测量结果， tn 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]： 

 
/2

max/ ( ) / (1 / )p p

thrda dN D K K K A     (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； max minK K K   表示应力强度因子变程， maxK 和 minK 分别表示载荷

循环中应力强度因子的最大值和最小值；
thrK 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， thrK 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 [ , , ]thra D KX = 。根据

(2-3)式可得两个相邻时间步之间裂纹长度的函数关系： 

 1
1

t
t t

da
a a N

dN


    (2-4) 

进而得到状态方程： 
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 

 (2-5) 

在对真实长度为 ta 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
2( , )tN a  ，那么得到相应的测量方程： 

 t t tz a    (2-6) 

其中 t 是服从正态分布
2(0, )N  的随机变量，  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(2-3)式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等人[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
base ，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
baseK ； 

(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
base 作用

下的应力强度因子 base aK  。当前循环的载荷变程  对应的应力强度因子变程

K 由下式得出：  

 base a

base

K K






   (2-7) 

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]： 

(1) 预测步：没有裂纹长度测量数据时，应用状态演化方程(2-5)对 tX 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 tX 的概率分布，还需

用粒子滤波算法对 tX 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 

obsP  压差载荷的观测值 



P  压差载荷 

K  应力强度因子变程 

a  当前时间步的裂纹扩展增量 

0a  上一时间步的裂纹长度 

a  当前时间步的裂纹长度 

obsa  裂纹长度的观测值 

  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
0

ta ，如果在时间步 t-1

没有观测到裂纹长度，那么
0

1t ta a  ；如果在时间步 t-1 观测到了裂纹长度，那

么
0

ta 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，

0

t t ta a a  。 

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(2-5)

和(2-6)中 tX 和 tz 的演化。最基础的粒子滤波算法是序贯重要性采样[12]
(SIS, 

Sequential Importance Sampling)，该方法通过一组加权粒子 0: 1
,

N
i i

t t i



x 近似时间

步 t处的全联合后验分布 0: 1:( | )t tp X Z ： 



  
0:

0: 1:

1

i
t

N
i

t t t

i

p  


 x
X Z∣  (2-8) 

其中
i

t 为时间步 t处第 i 个粒子的权重，
0:
i

t


x

为 0:

i

tx 处的 delta 函数。 

在时间步 t处 tX 的第 i 个粒子记为
i

tx ，基于状态 0: 1

i

tX 和观察值 1:tZ ，根据建

议密度函数对其进行采样： 

  0: 1 1:~ ,i i

t t t tq x X X Z∣  (2-9) 

权重
i

t 根据下式进行更新： 

 
   

 
1

1

1

i i i

t t t ti i

t t i i

t t t

p p

q
 








Z X X

X ,

X

X Z

∣ ∣

∣
 (2-10) 

式(2-9)和(2-10)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 tX 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  1

i

t tp X X∣ 作为建议密度分布  0: 1 1:,i

t t tq X X Z∣ ，并且在每

一次迭代中都进行了重采样。式(2-9)和(2-10)因此转化为： 

  1

i i

t t tp X X X∣  (2-11) 

  i i

t t tp  Z X∣  (2-12) 

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： 

   1:1
1

, ~ ( | ) ( )
N

N
i i i i

t t t t t h t ti
i

p K 




 x x Z x x  (2-13) 

其中
1

( ) ( )h n
K K

h h


x
x 是对核密度函数 (.)K 重新标度过的核密度函数， 0h 

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：  



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 0a  不确定性 N(0.01,0.001) mm 

压差 P  不确定性 N(0.06,0.003) MPa 

扩展模型参数 D 不确定性 N(7e-10,7e-11) - 

扩展模型参数 thrK  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 t  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 134.55base MPa  作为基准载荷，可以得到应力强度因子

baseK 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 baseK 与裂纹长度 a 的关系曲线 

Fig.6 Relationship between the reference stress intensity factor baseK and the crack length a  

对降阶模型输入当前裂纹尺寸 ta 和载荷变程 t ，根据(2-7)式可得到对应的

应力强度因子变程 tK ，根据 Hartman-Schijve NASGRO 方程(2-3)计算当前时间

步的裂纹扩展速率，再根据(2-4)式得到裂纹扩展增量。 

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、 thrK 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 8.1521e-10 6.9975e-10 6.1361e-10 

thrK （MPa） 0.12 0.15 0.18 

根据材料的断裂韧度 47A MPa 算出临界裂纹尺寸 11.9ca mm （不含孔，

孔的半径为 4 mm），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 0～3.95 mm

（不含孔）。为了保险起见，当检查结果大于 3.5 mm 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： 

 

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 

当飞行次数达到 61170 次时，裂纹长度 95%置信区间的上限大于 3.95 mm。



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 7.67 mm，超出了容许范围，需要进行维修。 

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、0.95 mm、3.44 mm。第 3 次的检查

结果非常接近临界值 3.5 mm，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 3.95 mm。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 0.03 mm、0.05 mm、

0.06 mm、0.11 mm、2.07 mm、3.59 mm。第 6 次的检查结果超过了临界值 3. 5 mm，

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 thrK 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。 



 

图 11 D 的概率密度函数随检查结果的更新 

Fig.11 The update of the probability density function of D by inspection results  

 

图 12 
thrK 的概率密度函数随检查结果的更新 

Fig.12 The update of the probability density function of
thrK by inspection results  

由图 11 和图 12 可以看出，D 和 thrK 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 thrK 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 thrK 组合均会使上一段的裂

纹扩展预测结果趋向于检查结果。 

由于初始裂纹尺寸和材料参数 D、 thrK 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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An Intelligent Digital-Twin-Based Strategy for the 

Inspection and Repair of Aircraft Skin Cracks 

Fubin Zhao, Xuan Zhou, Leiting Dong

 

(School of Aeronautic Science and Engineering, Beihang University, Beijing, 100191) 

 

Abstract: In order to ensure the safety of aircraft structures, inspections and repairs 

must be rationally planned based on the analysis of fatigue crack growth, which is 

affected by various aleatory and epistemic uncertainties. In order to effectively 

consider the influences of various uncertainties and track the crack growth process, an 

intelligent digital-twin-based strategy for planning the inspections and repairs of 

aircraft skin cracks is proposed in this paper, by fusing the predictions by physical 

models with ground inspections. In this strategy, the reduced-order fracture mechanics 

simulation, the fatigue crack growth model, and the crack length inspections are 

integrated into the framework of dynamic Bayesian network. The strategy 

comprehensively considers the influences of uncertainties from the initial crack size, 

crack growth model parameters, and pressure loads during flight on crack growth, so 

as to dynamically adjust the inspection and maintenance intervals according to the 

probabilistic damage diagnosis and prognosis results. In an example of an aircraft skin 

with a single-edge crack near a rivet hole, the intelligent inspection scheme is 

demonstrated for three hypothetical specimens with various initial crack sizes and 

crack growth model parameters. The simulation results show that the proposed 

method can effectively control the uncertainties from various sources and track the 

crack growth process, which may therefore provide a dynamic inspection and repair 

plan for the cracked aircraft skin.  

Key words: aircraft skin, crack propagation, uncertainty, dynamic Bayesian network, 

digital twin 
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