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飞机结构数字孪生关键建模仿真技术 综述
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摘　要：飞机结构安全性设计思想经历了从静强度设计、安全寿命设计、损伤容限与耐久性设计到单机追踪的演变，未

来有进一步向结构数字孪生的方向发展的趋势。飞机结构数字孪生是数字线程驱动的，多学科、多物理、多尺度、多保真

度、多概率的模拟仿真系统，采用在线传感器监测、离线地面检查、飞机运行历史等多源数据，反映并预测对应飞机结构

实体在全寿命周期内的行为和性能，有望革新现有的飞机结构使用和维护模式。面向疲劳寿命管理，提出飞机结构数字

孪生的５项关键建模仿真技术，分别是载荷和损伤的数据获取技术、多尺度建模和力学分析技术、含裂纹复杂结构的精

确高效仿真技术、基于降阶的数字孪生高效建模技术和考虑不确定性与多源异构数据的剩余寿命评估技术，并详细探讨

这五项关键技术的研究现状与发展方向，为飞机结构数字孪生的系统研究与工程应用提供参考。
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１　概　述

１．１　飞机数字孪生概念的产生和发展现状

从飞机诞生之日起，飞机结构安全性设计的
思想在随着实际工程实践的发展而不断演变。早
期飞机结构设计的理念为静强度设计，也就是考
虑飞机结构所承受的各种载荷工况，在强度分析
中认为飞机的结构强度是恒定不变的［１］。但静强
度设计没有考虑循环载荷对结构造成的疲劳损

伤。１９５０年以后，出现了多起因结构疲劳引发的
安全事故，也相应地诞生了多种抗疲劳设计的方
法。安全寿命设计是最早广泛使用的疲劳强度设

计方法。安全寿命设计考虑了疲劳载荷作用，通
过对疲劳关键部位进行合理的选材和细节设计，
保障飞机在运行寿命内强度不会下降至结构失

效［１］。然而，寿命设计假设结构的初始状态完好，
而实际工程结构中缺陷和损伤是不可避免的。因
此１９７４年以后，飞机结构的设计思想逐步转变为
损伤容限设计［２］。损伤容限考虑结构中存在初始
缺陷，在损伤被检出前，结构应保证有足够的剩余
强度；在损伤扩展至临界尺寸前，应能被及时检测
并修复。损伤容限分析对于机群中的所有飞机使
用统一的设计载荷谱，检修间隔也是相同的，但实
际上每架飞机的使用情况是不同的。因此近些
年，单机追踪／单机监控开始受到关注。单机追踪
方法根据飞行时间、任务组合和机动严重程度确
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定单架飞机的使用情况［３］。美国空军在Ｆ－１６飞
机的实际使用过程中，根据每架飞机竖向总载荷

ＮｚＷ 的时间历程，定义了裂纹严重系数（Ｃｒａｃｋ
Ｓｅｖｅｒｉｔｙ　Ｉｎｄｅｘ，ＣＳＩ），从而追踪并预测每架飞机
的剩余寿命［４］。这样的单机追踪方案相比于传统
的安全寿命或损伤容限设计来说，进一步考虑了
每架飞机载荷历史的多样性，然而仍然有很大的
局限性。首先，使用简单的竖向载荷 ＮｚＷ 以及
相应的ＣＳＩ系数来预测寿命消耗，没有充分利用
飞机研制阶段所开发与验证过的气动、结构、疲劳
等各种模型，不能很好地反映结构细节所经历的
应力历史与损伤演化［５］；同时也没有考虑各种不
确定性（如载荷不确定性、材料参数不确定性、裂
纹尺寸的不确定性等），也没有充分利用飞机服役
过程中的积累的大量数据来追踪和控制各种不确

定性。

２０１０年后，美国空军研究实验室（Ａｉｒ　Ｆｏｒｃｅ
Ｒｅｓｅａｒｃｈ　Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ，ＡＦＲＬ）提出了预测性和概
率性的单机追踪（Ｐｒｏｇｎｏｓｔｉｃ　ａｎｄ　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃ
Ｉｎｄｉｖｉｄｕａｌ　Ａｉｒｃｒａｆｔ　 Ｔｒａｃｋｉｎｇ， Ｐ２ＩＡＴ ）［６］。

Ｐ２ＩＡＴ综合考虑多源随机因素，结合飞机运维数
据和多物理仿真方法，给出结构应力、裂纹扩展以
及剩余寿命的概率分布，跟踪并减少其中不确定
性，以提高美国空军的单机追踪能力。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。
数字孪生这一概念最早出现在２００３年，由

Ｍｉｃｈａｅｌ　Ｇｒｉｅｖｅｓ教授在美国密歇根大学的产品
全生命周期管理课程上提出。当时的概念称为
“与物理产品等价的虚拟数字化表达”［７］，定义为
一个或一组特定装置的数字复制品，能够抽象表
达真实装置并能够以此为基础进行真实条件或模

拟条件下的测试。这一概念在２００３—２００５年被
称为“镜像的空间模型（Ｍｉｒｒｏｒｅｄ　Ｓｐａｃｅｄ　Ｍｏｄ－
ｅｌ）”［８］，２００６—２０１０年被称为“信息镜像模型（Ｉｎ－
ｆｏｒｍａｔｉｏｎ　Ｍｉｒｒｏｒｉｎｇ　Ｍｏｄｅｌ）”［９］，可以看到其具
有物理空间、虚拟空间以及两者之间的关联或接
口这三个重要组成要素，是数字孪生概念的雏形。
在当前的概念内涵下，数字孪生作为一种充分利
用模型、数据并集成多学科的技术，其面向产品全
生命周期过程，发挥连接物理世界和信息世界的

桥梁和纽带作用，从而提供更加实时、高效、智能
的服务［１０］。

２０１１年，美国空军研究实验室提出将数字孪
生技术应用于飞机结构的寿命管理，产生了飞机
数字孪生体（Ａｉｒｆｒａｍｅ　Ｄｉｇｉｔａｌ　Ｔｗｉｎ，ＡＤＴ）的概
念，以解决未来复杂服役环境下的飞机运行维护
的问题［５，１１］。其提出，飞机的数字孪生体应具有
高保真性，包含实际飞机制造过程的公差和材料
特性；借助高性能计算，数字孪生机体能在飞机研
制阶段进行大量虚拟飞行，发现非预期失效模式
以修正设计；通过在实际飞机上布置传感器，可采
集飞机飞行过程中的多种数据（六自由度加速度、
表面压力等），并输入数字孪生机体中更新其结构
响应，进而预测机体的实际寿命消耗。ＺＯＮＡ公
司正基于 Ｖｏｌｔｅｒｒａ级数方法研究一种降阶模型
（Ｒｅｄｕｃｅｄ－Ｏｒｄｅｒ　Ｍｏｄｅｌ，ＲＯＭ），用于预测机体
所受的气动载荷和应力［１２］。将 ＲＯＭ 集成到结
构寿命预测模型中，能够进行高保真应力历史预
测、结构可靠性分析和结构寿命监测，以提升飞机
机体的运维管理。上述技术突破后，就能形成初
始（低保真度）的数字孪生体。加拿大皇家空军
（Ｒｏｙａｌ　Ｃａｎａｄｉａｎ　Ａｉｒ　Ｆｏｒｃｅ，ＲＣＡＦ）也开始评估
机体数字孪生在ＲＣＡＦ机群管理中的应用，并以
一架ＣＦ－１１８的全尺寸部件测试进行了验证［１３］。
伴随着数字孪生，ＡＦＲＬ和ＮＡＳＡ也同时提

出了数字线程（Ｄｉｇｉｔａｌ　Ｔｈｒｅａｄ，ＤＴ）的概念。数
字线程旨在通过先进的建模与仿真工具建立一种

技术流程，提供访问、综合并分析系统寿命周期各
阶段数据的能力，使军方和工业部门能够基于高
逼真度的系统模型，充分利用各类技术数据、信息
和工程知识的无缝交互与集成分析，实现对项目
成本、进度、性能和风险的实时分析与动态评
估［１４］。数字线程的特点是“全部元素建模定义、
全部数据采集分析、全部决策仿真评估”。通过数
字线程连接产品生命周期不同阶段，可以为数字
孪生体的构建提供有力支撑。美空军计划在 Ｅ－８
对地监视与攻击指挥飞机替换、Ｔ－Ｘ高级教练机、
远程防区外空射核巡航导弹等重要采办项目中推

广应用数字线程。诺斯洛普·格鲁曼公司主持的

Ｆ－３５中机身制造数字线程项目获得了２０１６年度
美国国防制造技术奖。
目前，世界知名的工业公司和航空制造商均
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利用自身技术优势和平台开展了产品生命周期不

同阶段数字孪生的研究。空客与 Ｕｂｉｓｅｎｓｅ集团
合作，通过使用其开发的“智能空间”解决方案，在

Ａ３５０ＸＷＢ总装生产线部署了数字孪生技术；

ＮＡＳＡ将物理系统与虚拟系统相结合，研究基于
数字孪生的复杂系统故障预测与消除方法，并应
用在飞机、运载火箭等飞行系统的健康维护管理
中；洛克希德·马丁公司将数字孪生技术运用到
深空探测技术上，通过数字孪生技术，宇航员将能
够实时获得地面人员的指令数据、模拟数据和解
决方案，让宇航员能够更加有效地执行操作任务；

ＳＡＰ通过统一的数字孪生界面（Ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚｅｄ
Ｄｉｇｉｔａｌ　Ｔｗｉｎ　Ｖｉｅｗ），提供三种数字孪生功能：“数
字孪生连接”提供物理实体之间或物理实体内部
之间的数据连接；“数字孪生呈现”同步输出来自
设备端和云端的各种设备信息；“数字孪生管道”
提供在共享协作平台进行数字孪生模型的新建、
分发、更新、访问，增强与ＣＡＤ／ＰＬＭ／ＥＲＰ进行
整合的能力；西门子公司致力于帮助制造企业在
信息空间构建整合制造流程的生产系统模型，提
出产品数字孪生、生产工艺流程数字孪生和设备
数字孪生，实现物理空间从产品设计到制造执行
的全过程数字化；达索公司针对复杂产品用户交
互需求建立起基于数字孪生的３Ｄ体验平台，利
用用户反馈不断改进信息世界的产品设计模型，
从而优化物理世界的产品实体；ＰＴＣ将数字孪生
与ＴｈｉｎｋＷｏｒｘ工业物联网平台的预测性维修功
能相结合，致力于在虚拟世界与现实世界间建立
一个实时的连接，基于数字孪生为客户提供高效
的产品售后服务与支持；通用电气（Ｇｅｎｅｒａｌ　Ｅｌｅｃ－
ｔｒｉｃ，ＧＥ）基于其开发的Ｐｒｅｄｉｘ工业云平台，将数
字孪生应用于电力领域、航空领域等各种工业活
动中，ＧＥ公司的多型正在使用的民用涡扇发动
机和正在研发的先进涡桨发动机采用了或拟采用

数字孪生技术进行预测性维修服务，根据飞行过
程中传感器收集到的大量飞行数据、环境和其他
数据，通过仿真可完整透视实际飞行中的发动机
实际运行情况，并判断磨损情况和预测合理的维
修时间，实现故障前预测和监控。
数字孪生的概念应用也进一步扩展到了城市

管理。近年来，一些国家将数字孪生应用于智慧
城市建设，２０１６年新加坡与美国麻省理工学院合

作的Ｃｉｔｙ　Ｓｃｏｐｅ为新加坡城市规划量身定制城市
运行仿真系统；西班牙智慧桑坦德在城市中广泛
部署传感器，感知城市环境、交通、水利等运行情
况，并将数据汇聚到智慧城市平台中的城市仪表
盘，初步形成了数字孪生城市的雏形。雄安新区
提出“坚持数字城市与现实城市同步规划、同步建
设”，以城市复杂适应系统理论为认知基础，以数
字孪生技术为实现手段，通过构建实体城市与数
字城市相互映射、协同交互的复杂系统，能够将城
市系统的“隐秩序”显性化，更好地尊重和顺应城
市发展的自组织规律［１５］。
数字孪生这一概念的提出至今已经过去了十

多年，在政府部门的推动下，从航空航天领域开
始，国外先进制造商已经联合知名工业软件供应
商围绕数字孪生技术开展了一定的研究，但是其
关键技术和推广应用还都处于初步阶段。从上文
也可以看到，即使对于飞机数字孪生，在设计、制
造、运维等不同的阶段，也有不同的概念与内涵。
本文主要以飞机疲劳寿命管理为应用背景，探讨
飞机结构数字孪生的概念内涵与关键技术。

１．２　面向寿命管理的飞机结构数字孪生的概念、
特点和意义

　　根据飞机安全性设计理念从静强度、安全寿
命、损伤容限到单机追踪的演变，以及飞机数字孪
生概念与内涵发展的历史，可以给出飞机结构数
字孪生的定义：飞机结构数字孪生是数字线程驱
动的多学科、多物理场、多尺度、多保真度、多概率
的虚拟性仿真系统，采用在线传感器监测、离线地
面检查、飞机运行历史等多源数据，反映并预测对
应飞机结构实体在全寿命周期内的行为和性能。
对于一个数字孪生体，其几何特征、材料属

性、载荷信息、检查方法和引发的损伤等都是有差
别的。通过对物理实体进行实时监控并将数据传
输到构建的虚拟孪生模型中进行仿真，是数字孪
生技术的基本模式［１６］。飞机结构数字孪生不是
一个静态模型，而是一个动态模型，会随着数据的
产生而不断演化，是模型、数据、概率和决策的有
机融合。数字孪生具有以下５个特点。

１）虚实结合：结构数字孪生旨在建立真实结
构与虚拟模型之间的双向映射，需要实现虚实深
度融合，一方面，飞机结构载荷和损伤状态的改变
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可以动态实时地在结构数字孪生体上展示出来；
另一方面，结构数字孪生体可以基于真实结构传
递而来的飞行参数、载荷和损伤数据和历史数据、
经验与知识数据等进行智能分析与决策，提高对
结构服役状态的洞察力，并为延长结构服役寿命
或提高结构安全性提供依据。

２）时效性：飞机孪生体根据真实载荷对结构
损伤状态做出预测，并通过融合监测检测数据逐
渐完善，这一过程中真实载荷和损伤状态的获取、
疲劳断裂仿真都需要满足时效性要求，才可以实
现对结构损伤状态和退化过程的实时、动态监控，
满足工程实际的需求。

３）多学科／多物理性：飞机结构数字孪生体
是基于物理特性的实体产品数字化映射模型，不
仅需要描述飞机结构的几何特性，还需要描述实
体产品的多种物理特性，其可以包括并耦合飞行
力学、空气动力学、结构力学、疲劳扩展等多种物
理模型，以及刚度、强度、疲劳等多方面的材料
特性。

４）多尺度／多保真性：飞机结构典型部件的
尺寸在 １０ ｍ 量级，而初始裂纹尺寸一般在

１０－４　ｍ量级，模型尺寸跨越了部件－零件－元件等
多个尺度。数字孪生体应可描述飞机整个机体、
结构部件、零件、损伤等多个尺度的行为和特性，
也应该使用一系列不同保真度的全阶／降阶模型，
从而稳健、高效、准确地对飞机的状态和行为进行
高性能仿真。

５）概率／不确定性：在飞机结构数字孪生体
中存在诸多不确定性，一类是认知不确定性，比如
一些几何和材料参数，这些参数有相对确定但是
未知的值；另一类是随机不确定性，这种不确定性
主要由自然的变化和随机性引起的，如裂纹长度
的增长，飞行载荷的变化等，需要进行不确定性的
量化与评估。
当飞机结构数字孪生技术发展成熟的时候，

把飞机交付给用户时可以向用户同时交付结构数

字孪生体。在飞机运行维护阶段，实时监测飞机
飞行状态以及结构关键部位的载荷和损伤状态，
如空速、过载、姿态、气动力、应力应变、环境温度、
环境压力、疲劳损伤关键部位裂纹长度等，并在一
定时效内映射于数字孪生体上。数字孪生体通过
高性能多保真度仿真分析模型处理上述数据，并

结合地面检修数据，历史运行数据等不断修正自
身仿真模型，实时监测飞机结构损伤状态，预测结
构剩余寿命。这有望革新现有的飞机使用和维护
模式，实现飞机结构的早期故障预警、异常检测，
时效性地预测飞机剩余寿命，并基于损伤状态个
性化的给出单机检测维修时间、进行机群任务规
划。在整个生命周期内经过验证与确认过的飞机
结构数字孪生模型，也会对飞机的改型与下一代
飞机的研制，有着重要的意义。

１．３　飞机结构数字孪生关键建模仿真技术概述

为了实现飞机结构数字孪生，需要面向其特
点，攻克相关的关键技术。从飞机结构数字孪生
的虚实结合、时效性、多学科／多物理性、多尺度／
多保真度和概率／不确定性出发，需要通过载荷和
损伤数据的获取技术从真实结构上采集飞机的载

荷和损伤状态并映射到虚拟模型上；通过结构多
尺度建模和力学分析技术建立飞机结构的全机多

尺度模型，为飞机结构的载荷响应分析提供快速
仿真、全尺寸模拟工具；通过含裂纹复杂结构的精
确高效仿真技术建立飞机结构的高保真度模型，
并通过高性能疲劳断裂仿真方法精确计算飞机损

伤扩展；通过基于降阶的数字孪生高效建模技术
实现损伤状态的快速预测，满足数字孪生时效性
要求；通过考虑不确定性与多源异构数据的剩余
寿命评估技术综合考虑飞机结构中存在的诸多不

确定性，实现准确的剩余寿命预测。以这五项关
键技术为基础，给出如图１所示的飞机结构数字
孪生建模仿真基本框架，并在接下来的章节对这
五项关键技术进行详细介绍。

２　载荷和损伤的数据获取技术

在实际应用中，孪生模型与结构实体间会存
在一定偏差，这些偏差使得孪生模型的保真度降
低，难以有效反映飞机结构的实际状态。为了解
决这一问题，希望可以通过获取结构实体的实测
信息，对孪生模型进行修正或者更新，提高模型
保真度。对于结构数字孪生来说，除了几何、材
料等最基本的信息以外，最重要的就是结构的
真实载荷和损伤状态。因此，载荷和损伤的数
据获取技术对于飞机结构数字孪生的建模仿真

非常关键。
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图１　飞机结构数字孪生基本框架

Ｆｉｇ．１　Ｂａｓｉｃ　ｆｒａｍｅｗｏｒｋ　ｏｆ　ａｉｒｆｒａｍｅ　ｄｉｇｉｔａｌ　ｔｗｉｎ

２．１　载荷数据的获取

目前对载荷数据的获取可以分为四类：基于
传感器的直接测量方法、基于飞行参数的数据挖
掘方法、传感器测量与仿真结合的方法和飞行参
数与仿真结合的方法。

２．１．１　基于传感器的直接测量方法

通过在结构上布置传感器，可以直接测量结
构的应力应变信息，从而得到关键部位的载荷时
变信息。相比较于其它载荷获取方法，基于传感
器的直接测量方法具有较高的应变分辨率。主要
缺点是难以确定结构中传感器的安装位置，且安
装与维护比较困难，在得到数据后需要进行较多
的软件后处理工作。目前主要使用的传感器可分
为应变计、无线传感器和光纤传感器。

早期载荷直接测量普遍使用电阻应变计［１７］。

电阻应变计的基本原理是基于金属导体的应变效

应，及金属导体在外力作用下发生机械变形时，其
电阻值随着所受机械变形的变化而变化的现象。

它建模过程简单、计算成本低，但是精度不高，在
测量过程中很容易收到噪声干扰。

无线传感器网络系统是由多个节点组成的面

向任务的无线自组织网络。结构传感区域内所有
传感器节点均可以收集周围数据，并将采集到的
有用数据通过多跳形式或者层次结构进行融合，

传输到接收节点，通过互联网或者卫星通信传输
到管理端，并对数据进行处理，供用户访问［１８］。

该系统没有布线的束缚，使其能够在大范围的空
间中分布式监测大型结构的健康状况，并能最大
程度地减少了器件连线，减少系统的重量和成本，

降低系统的搭建、维修费用和难度。但目前无线
传感器在飞机结构健康监测中的应用研究还处于

基本的设计仿真和实验阶段，要达到实用程度，对
网络功耗、节点布置、数据传输的真实性和实时性
以及传感器网络安全等关键技术问题还有待深入

研究。
光纤传感器近年来越来越多的用于航空结构

的监测。基本原理是将光源的光输入光纤，并经
光纤传输至调制区内，外界被测参数与进入调制
区的光相互作用，使光的光学性质，如光的强度、

波长、频率、相位等发生变化而形成被调制的信号
光，再经光纤送入光探测器、解调器而获得被测
参数。

面向飞机结构数字孪生的载荷获取需求，按
传感器布置形式分类有３种光纤传感器使用方
法。第１种是使用单点传感器［１９］，可以用于大多
数的应变或温度测量；第２种是部署分布式的传
感器［２０］，可以在光纤上的任一点进行测量；第３
种是使用一系列的单点传感器组成准分布式系

统［２１］，可以对大型结构进行传感测量。

从技术与原理上分类，光纤传感器可以分为
基于强度的，基于干涉测量的，基于光栅的和分布
式的。基于布拉格光栅的光纤光栅（Ｆｉｂｅｒ　Ｂｒａｇｇ
Ｆｒａｔｉｎｇｓ，ＦＢＧ）传感器，因为突出优势如重量轻、

体积小，高敏感度、抗电磁干扰和高耐久性而得到
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快速发展。ＦＢＧ传感器被认为是飞行器结构健
康监测中最有前途的传感器之一［２２］。分布式光
纤传感技术依据所监测信号的不同，主要分为基
于拉曼散射的分布式温度传感器、基于瑞利散射
的分布式光纤损耗检测传感器及基于布里渊散射

的分布式应变传感器。
在光 纤 传 感 器 的 实 际 应 用 中，Ｗａｄｅ 与

Ｃｌａｕｓ［２３］首次将具有成像功能和快速传递数据的
光纤传感器网络埋入碳纤维增强复合材料飞机蒙

皮中，使材料具有感知外界应力和判断损伤的能
力。洛克希德·马丁公司通过ＦＢＧ传感网络成
功的检测了 Ｘ－３３箱体结构的应力和温度的分
布［２４］；美国诺斯罗普·格鲁门公司利用压电传感
器及光纤传感器，监测具有隔断的Ｆ－１８机翼结构
的损伤及应变［２５］；欧洲开展的 Ｍｏｎｉｔｏｒ研究项目
采用ＦＢＧ传感器构建了在线载荷监测（Ｏｎｌｉｎｅ
Ｌｏａｄ　Ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ，ＯＬＭ）系统对飞行载荷进行监
测。空客公司也积极开展这一领域的研究，以探
索结构健康监测新技术在新机型，如 Ａ３８０飞机
上的应用［２６］，空客的长期愿景是所有的新飞机都
装备有分布式ＦＢＧ光学传感器。Ｌｅｅ等［２７］使用
光纤传感器实现了在风洞下监测翼梁的动态应

变，Ｒｅａｄ和Ｆｏｏｔｅ［２８］在飞行时部署光纤传感器监
测机翼前缘的应变。

２．１．２　基于飞行参数的数据挖掘方法

现役飞机大多数装有飞行参数记录系统，可
以记录飞行参数的时间历程。通过飞行参数，可
以用来估计影响结构关键部位的主要载荷，并通
过一定的载荷传递函数得到结构关键部位的应

力。在这些分析中常用的飞行参数如表１所
示［２９］，其中最重要的４个参数是速度、海拔、过载
和重量。相比较于应变传感器测量方法，飞行参
数方法不存在需要替换损坏传感器的情况，且不
需要对载荷进行标定，但需要较多的软件后处理
过程，且对于飞参传感器的可靠性要求较高。
不同飞行参数的采样率不同，从反映飞机飞

行历程的角度，采样率越高越好。但随着采样率
的增加，数据的采集、存储和处理变得更加复杂。
对于一组参数，若其中部分参数采样率较低，在某
些采样时刻点将会出现空值，同时飞参系统也可
能会在某些时刻未记录某些参数。为了保证飞参

表１　用于载荷获取的常用飞行参数［２９］

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｍｍｏｎ　ｆｌｉｇｈｔ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｕｓｅｄ　ｆｏｒ　ｌｏａｄ

ａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ［２９］

参数类型 飞行参数

姿态参数
滚转角、滚转角速度、俯仰角、俯仰角速度、攻角、侧
滑角

运动参数
真实空速、当量空速、动压、法向过载、海拔、控制面
板偏角、马赫数

其他参数 绝对时间、相对时间、全机重量、外挂重量、油量

数据的完整性，必须对这些空值参数进行回补，传
统方法为插值回补法和前值替代后值法，也可使
用神经网络方法进行处理［３０］。

在得到完整的飞参数据后，希望从大量的飞
行参数数据中提取出隐含的模式，并将其与结构
载荷联系起来，这称为数据挖掘。目前可以使用
的方法有回归分析、聚类分析、模板匹配等。
回归分析方法：回归分析是一种有监督学习

方法，通过建立飞行参数与结构载荷之间的转换
关系，间接获取关键部位的载荷谱［３１－３２］。训练样
本数据为飞机历史飞行参数数据和载荷数据，因
为服役阶段在飞机上安装大量传感器会增加结构

重量，因此，数据集一般在试飞阶段获取。通过涵
盖主要飞参范围的大量试飞获取包含飞行参数和

结构载荷的样本集，并通过一定的回归方法建立
二者之间的联系。在服役阶段，通过实时监测飞
行参数，并利用回归模型，对结构载荷进行预测，
并用于后续分析。

聚类分析方法：飞机众多飞行参数之间包含
潜在联系，聚类分析方法是一种无监督学习方法，

通过飞行参数相关性的度量，可以发现其中的隐
含模式，也就是飞机的典型载荷状态，在国内的单
机监控实践中，主要流程为［２９］：

步骤１　对飞参数据进行预处理，获取重心
法向当量过载谱以及每一个过载峰谷值下对应的

其它状态参数

步骤２　确定典型疲劳载荷状态及划分准
则，采用聚类分析方法对步骤１中数据进行统计
处理，得到过载峰谷值对应的典型载荷状态。
步骤３　进行典型载荷状态下全机载荷分布

计算。
模板匹配方法：在欧洲战斗机ＥＦ－２０００中，

在前期通过有限元模型仿真，或者疲劳试验结果
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得到在不同飞行参数条件下不同位置的结构内部

载荷。这些信息作为１７　５００个模板存储于飞机
中。在实际应用中，测得飞行参数后，寻找到对应
模板，就可以给出对应的结构内力［３３］。

２．１．３　传感器测量与仿真结合的方法

结构关键部位一般位于部件的连接处，这些
部位的应力梯度高，当前技术水平下直接加装应
变传感器比较困难，且难以保证在复杂环境下长
期可靠的准确测量。而在结构关键部位的附近应
变梯度小，可以实现对应变的准确测量。因此可
使用传感器测量与仿真结合的方法，在关键部位
附近区域的若干特征点加装应变记录设备，记录
飞机实际飞行过程中特征点的应变历程，特征点
处的应力可以直接与关键部位应力联系起来，结
合有限元分析等仿真手段，可建立特征点应变与
关键部位应力的关系，可以间接获取关键部位的
载荷数据。国外已在多种机型如Ｆ／Ａ－１８上使用
该方法，取得了成功。
在国内的单机监控实践中，刘文珽给出了一

种基于宏观／局部有限元分析建立特征点应变与
关键部位应力的转换方法［２９］，如图２所示。为了
实现对大型结构的局部关键区进行详细的应力分

析，需要使用宏观／局部有限元分析，首先采用粗
网格对整体结构如机翼、机身或全机模型进行分
析，取出关键区域作为局部模型，要求局部模型必
须包含与关键部位相关的特征点。对局部模型进
行网格细化，并以整体模型分析得到的节点位移
作为局部模型的边界条件，对关键区域进行更详
细的分析。结合特征点传感器测量的应变数据，
通过比例调整局部模型的位移边界条件，可以使
得局部模型中特征点位置的计算应变与实测的应

变数据相等或接近，这时对应关键部位的应力水
平就是特征点应变测量和有限元分析相结合确定

的关键部位应力水平。通过上述分析，可得到若
干组特征点应变数据与对应关键部位的应力水

平，从而可以构成ｍ个特征点应变数据和关键部
位应力水平的转换关系。

２．１．４　飞行参数与仿真结合的方法

利用飞行参数等信息直接使用一系列多学科

的仿真方法给出结构的载荷信息，相比于直接测

图２　基于宏观／局部有限元分析建立特征点应变与关

键部位应力转换关系的流程图［２９］

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｏｂｔａｉｎｉｎｇ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｓｔｒａｉｎｓ

ａｔ　ｓｅｖｅｒａｌ　ｐｏｉｎｔｓ　ａｎｄ　ｓｔｒｅｓｓｅｓ　ａｔ　ｋｅｙ　ｌｏｃａｔｉｏｎｓ

ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｇｌｏｂａｌ／ｌｏｃａｌ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ａｎａｌｙｓｉｓ［２９］

量方法，这类方法可以给出更详细的载荷分布信
息，提高结构数字孪生的洞察力，同时避免了对传
感器的定期维护，有利于降低运行成本。［３４］

基于飞行参数和精细化仿真的载荷确定方

法，是利用飞行参数记录仪数据，结合飞行力学、
计算流体力学（Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｆｌｕｉｄ　Ｄｙｎａｍｉｃｓ，

ＣＦＤ）和结构有限元等一系列仿真方法，去推断飞
机关键部位的载荷和应力［３５］。但这一系列仿真
方法、尤其是ＣＦＤ的计算时间和存储成本较高，
耦合计算困难加大。且仿真本身与实际情况之间
的误差无法避免，验证与确认是较大的难题。
美国Ｚｏｎａ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ公司提出了一种驾驶

杆到应力的动态飞行力学仿真（Ｓｔｉｃｋ－ｔｏ－Ｓｔｒｅｓｓ
Ｄｙｎａｍｉｃ　Ｆｌｉｇｈｔ　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＳＴＳ－ＤＦＳ）方法［３６］，
该方法的目标是建立一套具有高保真度，空气动
力学、结构、推进和控制系统动力学等多学科耦合
的实时仿真系统，可根据飞行员输入指令，得到飞
机的载荷和应力，以用于进一步的疲劳分析。这套
系统中主要包含飞行动力学仿真模型、基于神经网
络的气动降阶模型和非线性气动弹性求解器等，用
于预测飞机载荷和应力。基本流程如图３所示。

２．２　损伤数据的获取

２．２．１　在线监测方法

在飞行过程中，通过永久分布在结构上的传
感器网络，实现对结构的损伤状态进行实时的、连
续的、长期的评估，可以有效提高对结构损伤状态
的洞察力［３７］。目前常用的在线损伤检测技术主
要有主动Ｌａｍｂ波方法、涡流阵列传感器、压电阻
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图３　从驾驶员输入估计飞机载荷和应力并进行疲劳分析的流程图［３６］

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｅｓｔｉｍａｔｉｎｇ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｌｏａｄｓ　ａｎｄ　ｓｔｒｅｓｓｅｓ　ｆｏｒ　ｆａｔｉｇｕｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｐｉｌｏｔ　ｉｎｐｕｔｓ［３６］

抗法、光纤传感器等。
主动Ｌａｍｂ波在结构中被激励时，随着裂纹

的扩展响应信号将受到影响，因此提取相关特征，
量化分析裂纹尺寸与Ｌａｍｂ波响应信号间的规
律，可实现复杂结构的裂纹损伤监测。主动

Ｌａｍｂ波传感器在粘贴时可避开应力集中区域，
可靠性更高，易布置在监测结构上，适用于结构的
裂纹监测与预警。但是对于真实的飞机结构，由
于结构中带有钉孔、加筋、肋等，会对结构中的

Ｌａｍｂ造成大量的反射信号叠加，造成严重的模
式混叠，使得现有方法的结构损伤辨识无法很好
地实现。将Ｌａｍｂ波作为损伤检测方法可追溯到

１９６０年，美国通用公司的工程师 Ｗｏｒｌｔｏｎ指出铝
和锆的频散曲线的模式特征可应用于材料无损检

测［３８］。２０世纪６０年代末，Ｄｅｍｅｒ和Ｆｅｎｔｎｏｒ［３９］

首次将Ｌａｍｂ波技术应用于航空领域。美国斯坦
福大学的Ｋｉｍ等［４０］利用Ｌａｍｂ波信号的损伤指
数建立其与疲劳裂纹长度之间的关系。Ｍｕｒａｙ－
ａｍａ和Ｋｏｂａｙａｓｈｉ［４１］利用导波实现对长管道中损
伤的监测。Ｔｕａ等［４２］利用Ｌａｍｂ波在铝管中的
传播时间以及信号的幅值变化实现对铝管中裂纹

的监测。Ｇｉｕｒｇｉｕｔｉｕ等［４３］通过压电晶片主动式
传 感 器 （Ｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃ　Ｗａｆｅｒ　Ａｃｔｉｖｅ　Ｓｅｎｓｏｒｓ，

ＰＷＡＳ）裂纹检测试验，分析随着裂纹的增长

ＰＷＡＳ机电阻抗特性变化和一发一收式 Ｌａｍｂ
波波形的变化，从而实现对结构裂纹损伤的
监测。

涡流阵列传感器由一个激励线圈和多个均匀

分布的感应线圈构成，通过对涡流检测输出信号
进行分析处理，判断结构中是否存在裂纹并识别
出裂纹的位置和大小。其具有可靠性好、灵敏度
高、与被测结构非接触、响应速度快等特点。空军
工程大学团队［４４－４５］提出了一种基于柔性平面的矩

形涡流阵列传感器，使用铝合金试件疲劳裂纹监
测试验验证了方法的有效性。但其在使用中往往
会受到提离效应的影响。Ｇｏｌｄｆｉｎｅ等［４６］将新型
的 ＭＷＭ涡流阵列传感器用于早期的疲劳损伤
以及裂纹的萌生与扩展阶段，在试件和复杂部件
的在线疲劳测试中均取得了较好的效果。
压电阻抗法通过测量压电传感器在环境激励

下的电阻抗，从中提取结构机械阻抗，与结构健康
状态下的阻抗信息对比分析实现损伤监测。压电
阻抗技术对早期损伤的敏感度较高，适用于初始
损伤的检测，但对损伤定位的精度较低［４７］。常琦
等［４８］结合压电传感器和电阻应变片两种传感器

对裂纹扩展进行综合监测，并使用Ｄ－Ｓ证据理论
对两种传感器的识别结果进行数据融合，得到比
单一传感器更准确、可靠的裂纹扩展识别结果。
光纤光栅传感器的反射光谱会随着外界应力

梯度的变化而变化，通过测量裂纹周边应力场变
化对光纤光栅传感器反射光谱的影响，可以实现
对裂纹长度的定量诊断。Ｐａｒｋ等［４９］提出建立反
射光谱在长波长与短波长方向的两个峰与复合材

料分层、连接处应变的定性关系。Ｈｅ等［５０］针对
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铝合金结构孔边裂纹监测问题，提出了在多种粘
贴方式下基于光纤光栅反射谱变化的裂纹扩展监

测方法，通过分析光纤光栅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。南京航空航天大学袁慎芳团队在孔边裂纹的
监测中发展出一种基于Ｔ矩阵的方法来仿真光
纤光栅反射强度谱用以重构裂纹损伤的优化方

法［５１－５２］。

２．２．２　地面检测方法

在线监测可以获得连续的结构损伤数据，但
是目前的精度仍无法与地面检查媲美。通过地面
检测，可以较高精度的确定结构损伤状态，但是数
据之间具有较长的时间间隔。二者可以结合起来。

地面检测主要有两个作用，一是发现结构中
新萌生的裂纹，二是对之前检测到的裂纹更新其
尺寸。一般地面检测使用无损检测技术，无损检
测是以不损坏检测对象的使用性能为前提，利用
材料内部结构异常或缺陷存在所引起的对热、声、
光、电、磁等反应的变化来探测各种工程材料、零
部件、结构件等内部和表面缺陷，并对缺陷的类
型、性质、形状、尺寸、数量、位置、分布及变化做出
判断和评价，是地面检测的主要手段。目前常用
的无损检测手段如表２所示［５３］。由于飞机中金
属零件使用中产生的裂纹９０％以上是在零件的
表面，用涡流检测不仅可靠性高，而且不需要清除
零件表面的油脂、积碳和保护层，多数可进行原位
检测，因此，目前涡流检测法使用最广泛。

表２　常规无损检测方法的比较［５３］

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ　ｎｏｎｄｅｓｔｒｕｃｔｉｖｅ　ｔｅｓｔｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄｓ
［５３］

方法 原理 优点 缺点 应用范围

目视检测（ＶＴ） 经验判断 快速、直观 表面损伤、易漏检 表面损伤、易漏检

射线照相法（ＲＴ）Ｘ射线、γ射线照相 直观图像、定性准确 较薄工件、有辐射 焊接件

超声波检测（ＵＴ）
超声波在试件中传播与并缺陷

相互作用，而发生传播方向和
特征变化

穿透力强、缺陷定位准
确、灵敏度高

被检构件形状规则，缺
陷形状、位置和方向对
结果影响较大

金属、非金属和复合材料的各
种锻件、铸件、焊件和胶结件

磁粉检测（ＭＴ） 磁化工件，吸附磁粉
高灵敏度，检测０．１ｍｍ
级损伤

表面浅划痕
原材料半成品、成品和在役磁
性材料

渗透检测（ＰＴ） 渗透现象 检测０．１μｍ级损伤 对缺陷定量分析较难
表面开口缺陷的金属、非金属
等焊接锻件、轧制工件

涡流检测（ＥＴ） 工件上涡流引起磁场变化
不接触工件、实现高速检
测

不适用与复杂件
生产线上金属管、棒线、镀层
和涂膜厚度

声发射（ＡＥ） 材料内部裂纹扩张发出声音
０．０１ｍｍ裂纹，实现动态
无损检测

检测过程复杂、难操作 应用范围广泛

２．３　该技术方向的展望

在载荷数据获取方面：未来随着传感器技术
的进步，可以逐步克服现有传感器的缺点，从飞机
结构实体上可以采集到更真实的载荷数据；并通
过在制造阶段将传感器直接埋入到结构中，可以
减少传感器对结构布置的干扰；飞行参数、应变传
感和模拟仿真实现更加深度的融合，可以更精准
更容易得获取载荷数据。
在损伤数据的获取方面，随着在线监测技术

的发展，需要进一步实现监测设备的小型化，更直
观的实时监控结构损伤状态；但是无损检测技术

是不可或缺的，通过进一步提高无损检测精度，可
以作为在线监测手段的有效补充，提高模型的修
正更新能力。
同时，随着工业互联网（Ｉｎｄｕｓｔｒｉａｌ　Ｉｎｔｅｒｎｅｔ　ｏｆ

Ｔｈｉｎｇｓ，ＩＩｏＴ）和５Ｇ技术的发展，未来或可实现
数据的实时或准实时传输，从而在实际飞行过程
中进行实时监控，进一步提高决策的前瞻性。

３　结构多尺度建模和力学分析技术

在获得载荷和损伤数据后，需要将其传递给
数字孪生模型，进行结构力学仿真，从而获得飞机
关键部位的应力历史。这需要跨越实际飞机结构
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在几何尺寸上的整机－部件－子部件－零件多个尺
度，具有较大的难度。比如气动载荷需要施加在
部件尺度，而结构损伤（如裂纹）的仿真需要零件
级的应力历史作为输入，因此跨尺度地建立包含
每一个结构细节的全尺寸精细有限元模型是不经

济的。飞机结构的多尺度性要求建立整机－部件－
子部件－零件顺序耦合的多尺度模型，以真实载荷
作为输入，通过高效的多尺度的力学分析得到飞
机结构整体－局部－细节的力学响应。

３．１　飞机结构的多尺度问题

飞机是一个由复杂几何拓扑结构、复杂材料
体系组成的超复杂结构系统。飞机结构的多尺度
仿真，首先面临的就是结构几何尺寸上的差异。
其一方面体现在整机－部件－子部件－零件等不同结
构之间尺寸的较大差异，另一方面在也体现在常
见轻质结构其自身不同方向上的尺寸差异。
飞机整机的几何尺寸可达１０２　ｍ量级，大型

部件如机翼的长度可能在１０１　ｍ量级，子部件如
翼肋的长度一般在１００ ｍ量级，而对于结构疲劳
问题，关心的细节处结构尺寸可精细至１０－２　ｍ量
级，如铆钉、孔等容易产生应力集中、容易出现裂
纹的部位。在不同尺度，飞机结构分析侧重的问
题各不相同。分析飞机在不同载荷下的变形，是
部件级别的动力学响应分析问题；判断部件内部
的载荷分布、应力集中位置，是子部件级别的静力
学分析问题；研究一条裂纹的生成生长，是零件级
别的断裂力学分析问题。
同时，飞机的典型结构广泛采用如梁、板、壳

等形式的细长结构或薄壁结构，本身就在不同的
方向上存在较大的尺度分离，以飞机蒙皮为例，即
便是较厚的多墙式翼面蒙皮，其厚度也在１０－２　ｍ
量级［５４］，厚度方向的尺寸相对于其在展向的特征
尺寸而言非常小，是一种典型的板壳结构。大展
弦比的飞机机翼，是一种典型的细长结构，在翼展
方向上可用一根细长的梁模型进行等效，在静力
学分析、振动响应等问题中具有不错的等效效果。
飞机结构的多尺度问题另一方面在于宏观结

构与材料微结构之间的尺寸差异。随着以纤维增
强复合材料为代表的复合材料在飞机结构上的大

量应用，材料的多尺度效应也愈发明显。如典型
的碳纤维增强层合板的各层会采取不同的铺层，

单层铺层的材料特性受纤维取向直接影响，层合
板的性能也受到铺层角度、顺序的影响。宏观结
构－不同铺层－纤维／基体之间尺寸差异使得复合
材料结构的仿真本身具有明显的多尺度性。
飞机结构数字孪生模型的结构多尺度分析模

块，则是要以数据获取模块提供的载荷作为输入，
沿着上述各问题的分析过程，逐级分析后得到铆
钉、孔等细节处的应力应变历史，从而作为结构损
伤仿真模块的输入，如图４所示。以结构简化模
型为核心的均匀化分析技术，和能实现从整体到
局部逐级分析的子模型技术，是高效率高精度结
构多尺度建模仿真的基础。

图４　飞机结构多尺度力学分析示例

Ｆｉｇ．４　Ａｎ　ｅｘａｍｐｌｅ　ｏｆ　ｍｕｌｔｉ－ｓｃａｌｅ　ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　ａｎａｌｙｓｉｓ

ａｉｒｃｒａｆｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

３．２　结构多尺度模型的建立

结构多尺度模型需要连接整体与局部，一方
面要将局部的结构信息转化为简化模型传递给整

体结构，完成飞机整机的力学响应分析；另一方面
要将部件级别的力学响应（变形、应力状态等）传
递回局部模型，对飞机结构的重点关注的局部区
域进行细节的力学分析，这就需要分别采用结构
均匀化分析技术和子模型技术，其仿真过程如图

５所示。

３．２．１　结构均匀化分析技术

均匀化分析是要进行从非均质模型到均质模

型的简化，这在非均质材料的微观力学分析中较
为常用。可以通过均匀化分析，把纤维增强复合
材料、点阵材料等具有复杂微结构的材料，简化为
等效的均匀材料，并用均匀的实体单元对其进行
仿真。稍微不同的是，结构的均匀化分析则是要
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图５　飞机结构多尺度建模仿真过程

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｍｕｌｔｉ－ｓｃａｌｅ　ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ａｎｄ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

将包含复杂拓扑和非均质材料的复杂结构等效为

相应的简化结构模型，如等效梁模型、等效板模型，
如图６所示。简化模型应具有与原始模型相同的
特性，如等效刚度、振型等。作为一种平衡了计算
精度和效率的有效结构分析工具，简化模型在飞机
设计的概念设计阶段已经得到了广泛应用。
等效梁模型是针对细长类结构的简化模型，

对于大展弦比的机翼结构有较好的简化效果。在
飞机整机尺度，为了分析飞机整机结构的总体变
形和振动特点，特别是研究飞机飞行过程中的机
翼弯扭变形问题，一般用能量等效的方法，将机翼
等效为空间梁结构。在子部件尺度，如发动机叶
片、旋翼之类的细长结构也可采用等效梁模型进
行简化。

Ｌｅｅ［５５］利用简化模型需满足能量等效的原
则，提出翼段的动能和应变能应与简化模型相同，
进而求解简化梁模型的等效刚度。Ｙｕ等［５６］利用
变分渐近法，将定截面复合材料机翼结构等效为
欧拉梁和铁木辛柯梁模型，并在非线性梁理论的
基础上，对适用于飞机结构的简化梁模型进行了
数十年的研究，提出了本征梁理论［５７－５８］，所开发的
变分渐近梁截面分析软件 ＶＡＢＳ在工程中得到
了一定应用。Ｐａｌａｃｉｏｓ和Ｃｅｓｎｉｋ［５９－６０］利用均匀化
方法中常用的周期性边界条件，提出了一种求解
细长结构等效截面属性的方法，并集成到了大展
弦比飞机气动弹性计算工具ＳＨＡＲＰＹ中。庞巴
迪公司［６１］开发的薄壁结构分析软件ＴＷＳＡＰ，可
以计算三维的机翼布局系统的截面特性。在欧盟
的飞行器建模与仿真计划ＳｉｍＳＡＣ中，等效梁模
型也被应用于 ＮｅｏＣＡＳＳ模块，简化了气动－结构
估算分析过程［６２］。Ｙｕａｎ等［６３］采用等效梁模型，
对飞机发动机的叶片进行了动力学仿真。

图６　等效梁模型与等效板壳模型示意图

Ｆｉｇ．６　Ｅｘａｍｐｌｅｓ　ｏｆ　ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ　ｂｅａｍ　ｍｏｄｅｌｓ　ａｎｄ　ｅｑｕｉｖａ－
ｌｅｎｔ　ｐｌａｔｅ／ｓｈｅｌｌ　ｍｏｄｅｌｓ

等效板模型是一种二维模型，也常用于飞机
结构的简化。飞机上大量采用了中空、薄壁的轻
量化结构，因此相比于抽象程度较高的梁模型，板
模型对于飞机的各类部件有更好的适应性，可应
用在翼盒结构、机体结构的分析中。
早在１９８６年，ＮＡＳＡ的兰利研究中心［６４］就

基于里茨法，对拆分成多个梯形段的机翼翼段，进
行了等效板模型的分析，开发了结构分析程序

ＥＬＡＰＳ，经过长期的发展和延伸，可用于多学科
结构气动优化和面向设计的结构分析。Ｇｉｌｅｓ［６５］

将复合材料翼盒等效为板模型，利用复合材料机
翼铺层的正交材料属性计算等效板模型的弯曲刚

度。Ｌｉｖｎｅ和Ｌｉ［６６］基于经典板理论，开发了ＬＳ－
ＣＬＡＳＳ软件，可应用于气动伺服弹性问题。

Ｋａｐａｎｉａ和Ｌｉｕ［６７］利用等效板模型，基于 Ｒｅｉｓｓ－
ｎｅｒ－Ｍｉｎｄｌｉｎ位移场模型，简化了梯形的翼盒，利
用勒让德多项式作为试函数，用里兹法求解等效
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板模型，用于求解机翼的自然频率和振型。

Ｋｒｉｓｈｎａｍｕｒｔｈｙ［６８］探讨了等效板模型对含损伤机
翼结构的简化效果，通过刚度匹配，得到的简化模
型在预测机翼的自然频率、计算静动力学响应方
面误差可减少到５％以内，可用于预测颤振速度。

３．２．２　子模型技术

将载荷施加到飞机结构的简化模型上，可以
求得飞机的整机响应，从而进一步利用子模型技
术对局部的精确变形进行求解。运用子模型技术
时，需要同时建立全局和局部两个模型，全局模型
粗糙、局部模型精细，首先对全局模型进行分析，
获得局部区域边界处的力学响应，再将其作为边
界条件施加到精细化的局部子模型上，进而获得
局部的精确力学响应，子模型法的基本流程如
图７所示。
子模型技术常被用于结构内特定部位的精细

化仿真，如孔、圆角等，在工程中得到了广泛应用。
实现子模型分析的边界条件可以是位移边界条件

或面力边界条件，或将节点力作为边界条件。

Ｚｉｅｎｋｉｅｗｉｃｚ和Ｚｈｕ［６９］开发了一种复原单元边界
上面力的方法，构造子结构上的面力边界条件。

Ｋｉｔａｍｕｒａ等［７０］开发了大变形问题中的子结构
法，并 应 用 在 大 型 船 舶 结 构 中。Ｔｏｎｋｏｖｉ？，

Ｇｅｎｄｒｅ，Ｎｏｗｅｌｌ等［７１－７３］分别利用子结构法在弹塑
性断裂问题、局部非线性问题、接触问题等各类问
题进行了研究。
当今，子模型技术作为一种比较成熟的技术，

ＡＮＳＹＳ、ＡＢＡＱＵＳ等商业软件均已将其封装为
通用模块，可以在工程结构仿真分析时方便地
调用。

图７　子模型法的基本流程

Ｆｉｇ．７　Ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｓｕｂ－ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄ

３．３　该技术方向的展望

以变分渐近法为代表的截面分析理论十分复

杂，以其为基础的ＶＡＢＳ软件无法很好地处理变
截面问题。而常见的基于周期性假设的均匀化理
论，对于考虑剪切作用的等效梁、板模型，在边界
条件施加和等效截面属性的计算方面仍存在问

题；对于较厚的梁板壳结构和复合材料结构，厚度
方向的剪切作用不可忽略，而剪切造成了弯矩的
非周期性，使得大多数基于周期性假设的均匀化
理论中所采用的周期性边界条件失效，因此需要
发展物理一致性的均匀化方法和软件。此外，飞
机结构本身具有极高的复杂度，在进行简化时面
临着结构分类、分区块等诸多问题，简化结构的连
接特性、细节结构的跨尺度精确模拟仍具有不小
的挑战。

４　含裂纹复杂结构的精确高效仿真技术

结构的铆钉孔等应力集中区往往是裂纹萌生

的高发区域，也是结构破坏的源发点。在结构多
尺度力学分析后，需要对含裂纹的结构细节区域
进行精确高效的仿真，从而为结构损伤演化过程
降阶模型的建立和结构剩余寿命的概率分布估计

提供支持，这也是实现飞机结构数字孪生体建模
仿真所必需的关键技术。

４．１　结构疲劳断裂模拟仿真方法

有限元法、扩展有限元法、无网格法、相场法、
边界元法、ＳＧＢＥＭ－ＦＥＭ迭代法与装配法是常见
的疲劳断裂模拟仿真方法，以下是几种仿真方法
在疲劳断裂模拟方面的对比分析。

４．１．１　有限元法

有限元法（Ｆｉｎｉｔｅ　Ｅｌｅｍｅｎｔ　Ｍｅｔｈｏｄ，ＦＥＭ）是
求解断裂与疲劳问题的主流工具之一，其实体及
梁板壳单元种类丰富，适用于模拟复杂结构；并且
其待求解的线性方程组系数矩阵具有对称、稀疏、
正定等良好性质，有利于高自由度大型结构仿真。
有限元法采用连续的多项式函数作为形状函数

（插值函数），在处理裂纹等强不连续（位移不连
续）问题时，必须将裂纹面设置为单元的边，裂尖
设置为单元的结点，在裂尖附近的高应力区需要
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划分高密度网格，同时在模拟裂纹生长时还需要
对网格进行重新剖分，导致其效率低。在处理复
杂结构的多裂纹问题时，其求解规模之大、网格剖
分之难，使问题变得更加复杂［７４］。对于三维裂纹
的非平面扩展，需要在每一个计算步长利用

ＦＲＡＮＣ３Ｄ、ＺＥＮＣＲＡＣＫ等软件进行有限元网格
重新剖分；但是对于复杂三维结构，随着网格单元
数的增加，网格的重新剖分需要耗费大量的计算
资源和计算时间，限制了其在实际工程中的应
用［７５－７６］。例如，Ｃｅｒｒｏｎｅ等［７７］为模拟含切口和孔
洞平板的裂纹扩展建立了含５５０万个自由度的有
限元模型，并花费了４天的计算时间。

４．１．２　扩展有限元法

扩展有限元法 （Ｅｘｔｅｎｄｅｄ　Ｆｉｎｉｔｅ　Ｅｌｅｍｅｎｔ
Ｍｅｔｈｏｄ，ＸＦＥＭ）近年来成为疲劳裂纹扩展仿真
的研究热点。美国西北大学的Ｂｅｌｙｔｓｃｈｋｏ院士
等［７８－７９］基于单位分解法首次提出使用扩展有限元

方法进行裂纹扩展的模拟。Ｍｏёｓ等［８０］引入扩充
函数的方法模拟裂纹表面的不连续位移场以及裂

纹尖端的奇异应力场。Ｄｕａｎ等［８１］使用水平集函
数更为精确地跟踪裂纹面的疲劳扩展。庄茁和成
斌斌［８２］建立了基于连续体壳单元的扩展有限元

格式，模拟曲面壳体中任意扩展的裂纹。余天
堂［８３］将扩展有限元理论应用到黏聚裂纹扩展、非
均质问题、动态断裂和剪切带演化等问题。方修
君和金峰［８４］基于 ＡＢＡＱＵＳ平台，提出了预设虚
节点法，在通用有限元程序中嵌入了扩展有限元
法的功能。扩展有限元法具备传统有限元法的整
体框架，同时由于扩充函数和水平集函数的引入，
在裂纹扩展过程中不需要通过重新剖分网格来构

造裂纹表面。然而，扩展有限元法仍需要在裂纹
尖端划分致密的网格；并且在模拟裂纹扩展过程
中，预先在可能的裂纹扩展路径上划分致密网格。
因此，对于含裂纹的复杂三维结构，仍然无法摆脱
随单元结点数增加，计算量急剧增加的问题［８５］。

４．１．３　无网格法

无网格法研究的重点之一是疲劳裂纹扩展问

题。无网格法仅基于结点群而不需要划分单元或
网格，使所分析问题的前处理过程变得简单，在涉
及网格畸变、网格移动和不定边界等问题时显示

出明显的优势［８６］。无网格方法种类繁多，其区别
在于形函数或微分方程的等效形式不同，主要有
光滑粒子流体动力学法（Ｓｍｏｏｔｈ　Ｐａｒｔｉｃｌｅ　Ｈｙｄｒｏ－
ｄｙｎａｍｉｃｓ，ＳＰＨ）、扩散单元 （Ｄｉｆｆｕｓｅ　Ｅｌｅｍｅｎｔ
Ｍｅｔｈｏｄ，ＤＥＭ）法、无单元 Ｇａｌｅｒｋｉｎ（Ｅｌｅｍｅｎｔ
Ｆｒｅｅ　Ｇａｌｅｒｋｉｎ，ＥＦＧ）法、无网格局部 Ｐｅｔｒｏｖ－
Ｇａｌｅｒｋｉｎ （Ｍｅｓｈｌｅｓｓ　Ｌｏｃａｌ　Ｐｅｔｒｏｖ　Ｇａｌｅｒｋｉｎ，

ＭＬＰＧ）法等［８７］。Ｂｅｌｙｔｓｃｈｋｏ等［８８］提出了基于移
动最小二乘法（Ｍｏｖｉｎｇ　Ｌｅａｓｔ　Ｓｑｕａｒｅ，ＭＬＳ）的无
单元 Ｇａｌｅｒｋｉｎ法，用于模拟断裂和裂纹扩展过
程［８９］。Ａｔｌｕｒｉ和Ｚｈｕ基于移动最小二乘法和微
分方程的局部弱形式，提出了无网格局部Ｐｅｔｒｏｖ－
Ｇａｌｅｒｋｉｎ法［９０］，这种方法与无单元伽辽金法的主
要区别在于，检验函数直接在场结点附近的局部
积分域上选取，且可以采用不同的形式。然而，由
于无网格方法数值积分复杂，导致其计算效率低，
且在裂纹尖端和扩展路径上需要致密布点，才能
给出精度可接受的裂纹扩展模拟结果。

４．１．４　相场断裂方法

相场断裂方法（Ｐｈａｓｅ－Ｆｉｅｌｄ　Ｍｅｔｈｏｄ　ｔｏ　Ｆｒａｃ－
ｔｕｒｅ）的核心思想是利用具有弥散宽度的区域描
述实际上尖锐的物理边界。其通过引入连续的序
参量表征材料从完好到断裂的过程，给出具有弥
散宽度的断裂面的表达形式，并通过断裂问题的
变分描述和相场控制方程模拟序参量的连续演

化。因此相场法具有在断裂仿真过程中不用显式
地追踪裂纹面的优势［９１－９２］。Ｍｉｅｈｅ等［９３］提出将
弹性应变能进行拉压分解，该分解只将拉伸情况
下的应变能作为裂纹扩展驱动力，避免受压时产
生的不真实裂纹，并成功模拟了Ｉ、ＩＩ型裂纹在不
同加载强度下裂纹的扩展长度和发展方向。Ｂｏｒ－
ｄｅｎ等［９４］将应用于准静态脆性断裂的相场模型拓
展到动态裂纹扩展领域，模拟了预置裂纹玻璃片

Ｉ型拉伸裂纹的分叉现象。Ｒａｍｕｌｕ和 Ｋｏｂａ－
ｙａｓｈｉ［９５］使用相场方法进行动态裂纹扩展模拟，发
现当网格尺寸减小到一定程度，网格尺寸对模拟
结果并没有产生大的影响，表明了相场方法的网
格收敛性。

４．１．５　边界元法

边 界 元 法 （Ｂｏｕｎｄａｒｙ　Ｅｌｅｍｅｎｔ　Ｍｅｔｈｏｄ，
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ＢＥＭ），如对偶边界元 （Ｄｕａｌ　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　Ｅｌｅｍｅｎｔ
Ｍｅｔｈｏｄ，ＤＢＥＭ）法［９６］和对称伽辽金边界元
（Ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　Ｇａｌｅｒｋｉｎ　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　Ｅｌｅｍｅｎｔ　Ｍｅｔｈ－
ｏｄ，ＳＧＢＥＭ）法［９７］，在求解断裂和疲劳问题时具
有一定的优势。边界元法降低了求解问题的维
数，仅要求在结构的边界和裂纹的表面上划分网
格。对于断裂力学问题，由于应力奇异性和应力
集中主要发生在裂纹尖端及其前方，因此裂纹尖
端后方的裂纹表面仅需要简单的网格划分并配以

裂纹尖端四分之一结点单元，便可以得到很高的
应力强度因子计算精度。更重要的是，在对裂纹
扩展问题进行仿真分析时，仅需要针对每一个计
算步长在裂纹前端添加一层边界单元即可，不需
要进行有限元式的网格重新剖分。因此边界元法
在求解断裂和疲劳问题时相对于有限元法具有更

高的精度和更高的效率。但是，边界元法的固有
缺点是，其求解问题的线性代数方程组的系数矩
阵是满阵，因此对内存和计算时间的需求会随着
自由度的增加而快速增长，这限制了其求解问题
的规模，很难对复杂工程结构进行高效的断裂与
疲劳仿真［９８］。

４．１．６　ＳＧＢＥＭ－ＦＥＭ迭代法

美国加州大学的 Ａｔｌｕｒｉ院士及其合作者开
发了一系列的有限元迭代法（Ｆｉｎｉｔｅ　Ｅｌｅｍｅｎｔ　Ａｌ－
ｔｅｒｎａｔｉｖｅ　Ｍｅｔｈｏｄ，ＦＥＡＭ）来求解断裂与疲劳问
题。其核心思想是利用有限元模拟不含裂纹的复
杂结构，而使用解析解、复变函数、边界元等更为
高效的方法模拟裂纹，并利用Ｓｃｈｗａｒｔｚ－Ｎｅｕｍａｎｎ
方法在两个模型之间进行迭代，直至二者解的叠
加收敛于原含裂纹结构的解。例如，在Ｖｉｊａｙａｋｕ－
ｍａｒ和Ａｔｌｕｒｉ［９９］推导出无限空间中任意载荷下椭
圆裂纹的解析解的基础上，Ｎｉｓｈｉｏｋａ和Ａｔｌｕｒｉ［１００］

建立了基于有限元和解析解的ＦＥＡＭ迭代法，用
来计算任意复杂结构中椭圆裂纹的应力强度因

子。Ｎｉｋｉｓｈｋｏｖ等［１０１］进一步提出使用对称伽辽
金边界元（ＳＧＢＥＭ）来模拟无限空间中任意形状
的裂纹，并建立了相应的对称伽辽金边界元－有限
元迭代法（ＳＧＢＥＭ－ＦＥＡＭ），用来求解含任意形
状裂纹复杂结构的断裂力学问题。Ｈａｎ和Ａｔｌｕｒｉ
等［１０２－１０３］进一步发展了这种方法，即使用ＳＧＢＥＭ
模拟包含裂纹的一个局部子域，并将其与不含裂

纹的结构有限元模型进行迭代求解；其优点是当
考虑表面裂纹问题时，迭代过程中在裂纹表面上
不需要计算奇异积分。ＳＧＢＥＭ－ＦＥＡＭ在断裂与
疲劳分析的求解精度、效率和前处理复杂程度等
方面都有较好的优势，但其有一个固有的缺点，即
无法保证ＦＥＭ模型和ＳＧＢＥＭ 模型之间迭代的
收敛性，当裂纹扩展到结构失去大部分刚度的情
况下，迭代求解有时候会以发散结束。

４．１．７　ＳＧＢＥＭ超单元－ＦＥＭ装配法

董雷霆教授和美国加州大学的 Ａｔｌｕｒｉ院士
合作［１０４－１０５］，在ＳＧＢＥＭ－ＦＥＭ 迭代法思想的基础
上开发出了一种新型的ＳＧＢＥＭ 超单元－有限元
装配耦合方法。此方法综合了有限元模拟大型复
杂结构的优势和边界元模拟裂纹和裂纹扩展的优

势，并保留了有限元进行结构仿真的整体框架，如
图８所示。其关键技术在于，通过重新组织边界
积分方程，开发了一种新型的ＳＧＢＥＭ 超单元。
该超单元的刚度矩阵对称、正定，且和传统有限元
刚度矩阵相比具有同样的物理意义，因此可以被
看作一种特殊的有限元，可以和传统的各种有限
单元直接装配耦合。该方法使用传统有限元模拟
不包含裂纹的复杂结构，并使用ＳＧＢＥＭ 超单元
模拟包含裂纹的一个局部区域，通过刚度矩阵直
接装配耦合。因此该方法结合了有限元和伽辽金
边界元各自的优势，既能高效地模拟大型复杂结
构，又能高精度地计算裂纹应力强度因子，并且裂
纹扩展时只需要在前端添加一层边界元，因而在
大型复杂结构的断裂、疲劳与损伤容限分析这一
方面展示了较大的优势。这种ＳＧＢＥＭ 超单元－
ＦＥＭ装配法成功地应用于复杂工程结构的断裂、
疲劳和损伤容限分析，对加筋板裂纹粘结修复、
耳片裂纹疲劳失效、接头销孔裂纹疲劳破坏、工字
梁疲劳失效等实际问题进行了高效的仿真分

析［１０６－１０７］。然而，这种ＳＧＢＥＭ 超单元－ＦＥＭ装配
法，在处理复合材料结构裂纹和非线性问题时，也
有一定的局限性。

４．２　该技术方向的展望

未来飞行器承受的载荷和环境将会更加复杂

和苛刻，综合考虑载荷、温度、腐蚀、接触多种因素
的高性能裂纹扩展仿真软件，对高保真数字孪生
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图８　ＳＧＢＥＭ超单元－ＦＥＭ装配法

Ｆｉｇ．８　ＳＧＢＥＭ　ｓｕｐｅｒ　ｅｌｅｍｅｎｔ－ＦＥＭ　ａｓｓｅｍｂｌｙ　ｍｅｔｈｏｄ

体的构建有重要意义。此外，随着复合材料在飞
行器中的广泛使用，复合材料结构损伤的表征，损
伤扩展的机理和力学模型，以及相应的复材结构
损伤容限仿真分析方法，都需要进一步的深入研
究，这是重要的研究方向。

５　基于降阶的数字孪生高效建模技术

即使是使用高性能的ＳＧＢＥＭ 超单元－ＦＥＭ
装配法进行结构疲劳断裂模拟，仍然要消耗一定
的人力成本和计算时间，难以直接应用于数字孪
生的在线部署。若模型参数设置不合理，将会导
致模型失效。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的同时可以大幅
减少计算时间和存储需求。将其用于复杂系统的
预测、反问题、优化和不确定性量化等问题的求
解，可以满足数字孪生的时效性要求，为概率性寿
命评估提供可用的工具。

５．１　现有的模型降阶方法

从降阶的实现方法分类，可以将现有的降阶
模型分为３种［１０８］，简化模型法、投影法和数据拟
合法，如图９所示。
模型简化法结合领域的专业知识，对模型细

节进行适当简化以降低模型的复杂度，是基于物
理的模型降阶。因此对于相同的全阶模型，根据
对细节的简化程度，可以给出不同保真度的模型。
如对湍流的分析，从直接数值模拟、大涡模拟、雷
诺时均ＮＳ方程等，模型的保真度依次递减。此
外还可以简化有限元模型的网格，忽略模型中的
非线性项等。

图９　常用模型降阶方法［１０８］

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｍｏｎｌｙ－ｕｓｅｄ　ｍｏｄｅｌ　ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ　ｍｅｔｈｏｄｓ［１０８］

基于投影的方法主要基于数学推导，而不是
专业知识。这类方法一般通过构造一个子空间，
将控制方程投影到该子空间，以实现模型空间的
降维。常用的有本征正交分解方法（Ｐｒｏｐｅｒ　Ｏｒ－
ｔｈｏｇｏｎａｌ　Ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＰＯＤ）［１０９］、平衡截断法
（Ｂａｌａｎｃｅｄ　Ｔｒｕｎｃａｔｉｏｎ　Ｍｅｔｈｏｄ）［１１０－１１１］、克雷诺夫
子空间法（Ｋｒｙｌｏｖ　Ｓｕｂｓｐａｃｅｓ　Ｍｅｔｈｏｄ）［１１２－１１３］、动
态模 式 分 解 （Ｄｙｎａｍｉｃ　Ｍｏｄｅ　Ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，

ＤＭＤ）［１１４］、缩减基法（Ｒｅｄｕｃｅｄ　Ｂａｓｉｓ　Ｍｅｔｈｏｄ，

ＲＢＭ））［１１５］等。
数据拟合方法，也称代理模型方法，旨在建立

模型输入输出参数之间黑箱式的映射关系，以替
代精细化仿真。是实验设计、数理统计和优化技
术的综合应用，可以减少复杂、耗时的分析过程。
在离线阶段使用昂贵的仿真或试验手段建立代理

模型，并在在线阶段使用该模型进行快速预测，目
前在结构分析中已经得到广泛使用。因为结构分
析输出大部分是一个连续值，所以代理模型一般
是回归模型，常用方法响应面（Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　Ｓｕｒｆａｃｅ
Ｍｏｄｅｌ，ＲＳＭ）［１１６］、高 斯 过 程 回 归 （Ｇａｕｓｓｉａｎ
Ｐｒｏｃｅｓｓ　Ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ，ＧＰＲ，也称克里金（Ｋｒｉｇｉｎｇ）
方法）［１１７－１１８］、支持向量回归（Ｓｕｐｐｏｒｔ　Ｖｅｃｔｏｒ　Ｒｅ－
ｇｒｅｓｓｉｏｎ，ＳＶＲ）［１１９］、人工神经网络 （Ａｒｔｉｆｉｃｉａｌ
Ｎｅｕｒａｌ　Ｎｅｔｗｏｒｋ，ＡＮＮ）［１２０］等。随着近些年深
度学习的逐步发展，各种深度学习方法也逐渐应
用于飞机的维护、修理和大修（Ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ，Ｒｅ－
ｐａｉｒ　ａｎｄ　Ｏｖｅｒｈａｕｌ，ＭＲＯ）［１２１］，如长短期记忆网
络（Ｌｏｎｇ　ａｎｄ　Ｓｈｏｒｔ　Ｔｅｒｍ　Ｍｅｍｏｒｙ　Ｎｅｔｗｏｒｋ，

ＬＳＴＭ）、深 度 自 编 码 器 （Ｄｅｅｐ　Ａｕｔｏｅｎｃｏｄｅｒ，

ＤＡＥ）、卷积神经网络（Ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌ　Ｎｅｕｒａｌ　Ｎｅｔ－
ｗｏｒｋ，ＣＮＮ）、深度置信网络（Ｄｅｅｐ　Ｂｅｌｉｅｆ　Ｎｅｔ－
ｗｏｒｋｓ，ＤＢＮ）等，展现出了较大的应用潜力。
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在实际应用中，上述三种降阶方法也可以混
合使用，有效提高降阶模型的构造精度和效率。
如Ａｖｅｒｓａｎｏ等［１２２］将主成分分析与克里金法相
结合，主成分分析用于识别和分离系统的不变量，
克里金法用于建立代理模型，将其应用于一个反
应流的数字孪生。Ｓｗｉｓｃｈｕｋ等［１２３］基于ＰＯＤ展
开中的特解给出了一种在系统中嵌入物理约束的

方法，建立了物理量的低维参数化模型，并将该参
数化模型与机器学习方法结合以学习输入参数与

ＰＯＤ分解系数的映射。Ｇｕｏ和 Ｈｅｓｔｈａｖｅｎ［１２４］提
出了一种用于参数化非线性结构分析的非侵入式

减缩基方法，该方法使用本征正交分解对一组全
阶快照解进行降阶，并利用高斯过程回归近似投
影系数。

５．２　自适应动态模型降阶方法

对于一个系统，可以将其参数分为可观察参
数和隐含参数。可观察参数作为系统的输入，其
值是已知的；隐含参数描述系统的外部影响（如损
伤、疲劳、腐蚀等），当系统处于名义状态时（如无
损伤状态），隐含参数存在名义值。在离线阶段建
立的降阶模型中，其隐含参数值为名义值。
构建降阶模型首先需要采样生成样本集合，

通常采用均匀采样或拉丁超立方采样，样本点在
参数空间是在统计意义上均匀分布的。但是在参
数空间内系统输出的变化不是均匀的，存在变化
剧烈的区域，也存在变化平缓的区域。模型在输
出变化剧烈的区域精度通常难以保证。如果为保
证精度，在参数空间内大量采集样本点，将会使得
构建降阶模型非常耗时。因此，通常选取较少的
初始样本点构造一个精度较低的降阶模型，并在
使用阶段自适应更新模型，这种方法经常用在优
化问题中［１２５］。
因此，建立的基于投影方法或数据拟合建立

的降阶模型在线部署后可能会出现预测精度不足

或者降低的问题，一般有两个原因。一是因为构
建降阶模型时样本点或者快照解数量较少导致模

型自身精度不足。二是因为在部署后，随着外部
环境的变化，系统偏离名义状态，隐含参数值发生
变化，导致降阶模型预测精度降低。
自适应降阶模型一般使用新增样本点重新构

建代理模型。Ｌｏｎｇ等［１２６］发展了一种基于智能空

间搜索策略的自适应响应面代理模型构造方法。

Ｊｏｎｅｓ等［１２７］提出了高效全局优化方 （Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
Ｇｌｏｂａｌ　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＥＧＯ）法，在误差较大处增
加样本点，并更新代理模型。Ｗａｎｇ等［１２８］提出了
一种追峰采样策略（Ｍｏｄｅ　Ｐｕｒｓｕｉｎｇ　Ｓａｍｐｌｉｎｇ，

ＭＰＳ），通过构造概率密度函数来随机选取少量
空间填充样本点，更新代理模型直至收敛。这些
方法需要重新调用全阶模型，因而比较耗时，数字
孪生的在线部署需要使用降阶模型的在线自适应

更新方法，如图１０所示［１２９］。
降阶模型的在线自适应更新方法可以分为两

类，一类仅仅依赖于预先计算值，另一类是根据在
线阶段生成的新数据来动态更新降阶模型。
第１类方法仅依赖于预先计算值，不从在线

的新数据中获取信息，主要包括降阶算子插值方
法［１３０－１３１］，预先给定几组状态参数值，分别构建降
阶模型，在线根据参数值在几个降阶模型之间插
值给出新的降阶模型；局部化方法［１３２］，对于存在
不同物理状态、参数变化或者不连续的问题，在参
数域或状态空间的不同位置构建局部基矢量，并
在线选取合适的局部基构造降阶模型；字典方
法［１３３－１３４］，在离线阶段构造一个候选基向量的字
典，并在线阶段通过贪心算法等从字典中动态选
取少量的基向量构造降阶模型。

图１０　系统取决于可观察参数和隐含参数，自适应动态

降阶模型从实时数据流中获取信息以动态改变

系统隐含参数［１２９］

Ｆｉｇ．１０　Ｓｙｓｔｅｍ　ｄｅｐｅｎｄｉｎｇ　ｏｎ　ｏｂｓｅｒｖａｂｌｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｎｄ

ｉｍｐｌｉｃｉｔ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ；ａｄａｐｔｉｖｅ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｒｅｄｕｃｅｄ－
ｏｒｄｅｒ　ｍｏｄｅｌ　ｏｂｔａｉｎｉｎｇ　ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｆｒｏｍ　ｒｅａｌ－
ｔｉｍｅ　ｄａｔａ　ｓｔｒｅａｍ　ｔｏ　ｄｙｎａｍｉｃａｌｌｙ　ｃｈａｎｇｅ　ｉｍｐｌｉｃｉｔ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ［１２９］
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第２类方法从在线数据中提取数据来更新降
阶模型，通过从在线数据中获取信息，可以更好的
适应系统状态的非预期变化。Ｐｅｈｅｒｓｔｏｒｆｅｒ和

Ｗｉｌｌｃｏｘ［１２９，１３５］利用一个低秩更新来调整降阶模型
中的基向量和算子。Ｃａｒｌｂｅｒｇ［１３６］使用一个基于
聚类算法的基矢量ｈ－自适应限定过程从高保真
模型残差中学习并调整降阶基底。

５．３　结构疲劳断裂损伤模型的降阶方法

在面向寿命管理的结构数字孪生应用中，需
要使用降阶模型代替复杂的疲劳与断裂力学仿真

方法，以快速预测结构的损伤状态。目前飞机结
构疲劳断裂的降阶模型研究较少，且主要集中在
静态代理模型。现有的结构疲劳断裂模型降阶方
法主要有两种，基于投影的方法和数据拟合（代理
模型）方法，大部分工作聚焦于数据拟合方法上。
基于投影的降阶方法通过将含损伤的模型的

控制方程投影到子空间中求解，以降低问题维数，
达到 快 速 求 解 的 目 的。Ｏ’Ｈａｒａ 和 Ｈｏｌｌｋａ－
ｍｐ［１３７－１３８］建立了非线性降阶模型和三维广义有限
元断裂模型的耦合模型（ＲＯＭ／ＧＦＥＭ），并模拟
了钛合金试件和高温钛合金（１０００℉）试件的疲
劳裂纹扩展。
数据拟合（代理模型）方法通过建立输入输出

的函数式映射关系来替代复杂仿真。对于裂纹表
征的损伤问题，可以建立裂纹形状尺寸与应力强
度因子的映射，并利用裂纹扩展模型计算裂纹增
量；也可以建立当前裂纹形状与新裂纹形状的映
射关系。Ｈｏｍｂａｌ和 Ｍａｈａｄｅｖａｎ［１３９］使用高斯过
程回归对三维非平面裂纹建立代理模型，使用主
成分分析（Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ　Ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　Ａｎａｌｙｓｉｓ，ＰＣＡ）
将三维非平面裂纹参数化，利用当前的裂纹尺寸
和施加的一段载荷块预测下一步的裂纹尺寸，得
到了较好的预测结果。Ｓｐｅａｒ等［１４０］利用人工神
经网络建立基于弹塑性断裂力学的三维有限元仿

真的代理模型，使用该方法预测了一块金属整体
加筋板的剩余强度。Ｌｅｓｅｒ等［１４１］使用监督学习
训练代理模型代替ＦＲＡＮＣ３Ｄ的高精度断裂力
学仿真，并基于贝叶斯方法融合实验数据预测剩
余寿命，并以一个混合型疲劳裂纹扩展的金属单
刃缺口拉伸试样为例进行了验证。Ｋｅｐｒａｔｅ
等［１４２－１４３］比较了不同代理模型方法预测半椭圆裂

纹的性能，并使用自适应高斯过程回归替代有限
元方法预测了海上管道裂纹的应力强度因子。

５．４　该技术方向的展望

为了满足飞机结构数字孪生的时效性要求，
未来飞机结构数字孪生构建中将广泛使用降阶模

型。对于实际复杂结构的断裂力学仿真问题，由
于单次仿真比较耗时，往往较难生成大量的样本
用于构建降阶模型，如何利用较少的样本构建具
有足够精度的降阶模型是值得研究的问题。当前
机器学习蓬勃发展，借鉴计算机科学领域的最新
进展，发展更有效的降阶模型构建方法是一个较
好的思路。此外，当存在多个不同保真度的降阶
模型时，多保真度模型融合方法可以更好的平衡
效率和精度。另外，当离线降阶模型精度不足时，
从产品使用过程中产生的大量数据提取有用信

息，实现降阶模型的自适应更新，可以逐步提高模
型保真度，是重点的研究方向。

６　考虑不确定性与多源异构数据的剩余
寿命评估技术

　　随着测量和传感技术的进步，一次飞行结束
后机载传感和离线检测会积累ＴＢ级的数据。通
过数据融合方法对这些多源异构信息有效利用，
可以极大提高数字孪生体的保真度。为了支持飞
机的使用和维修决策，飞机结构数字孪生模型应
在全生命周期内考虑各种不确定性源，探索不确
定性量化方法，综合利用来自模型和数据的多源
异构信息，降低各种不确定性源对结构剩余寿命
估计造成的影响。

６．１　多源异构数据及模型融合方法

数据和模型融合方法自动或半自动地融合来

自不同来源的数据和模型，使其能够为人工或自
动决策提供有效支持。主要包含传感器、物理模
型和数据模型的融合，７个具体的分类如图１１所
示，相应的获益如下［１４４］：

１）传感器融合———更好的信号质量。

２）物理模型融合———更好的模型性能。

３）数据模型融合———更好的模型性能。

４）传感器与物理模型融合———自适应物理
模型。
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图１１　数字孪生应用中可能的数据融合操作［１４４］

Ｆｉｇ．１１　Ｐｏｓｓｉｂｌｅ　ｄａｔａ　ｆｕｓｉｏｎ　ｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ　ｉｎ　ｄｉｇｉｔａｌ　ｔｗｉｎ　ｄｅ－

ｖｅｌｏｐｍｅｎｔ［１４４］

５）传感器与数据模型融合———稳健的数据
驱动模型。

６）物理模型与数据模型融合———提升预测
水平。

７）传感器、物理模型和数据模型融合———可
信的决策水平。
通过数据融合方法，结构数字孪生体可根据

在线监测数据和离散检查数据对孪生模型不断更

新，从而更精准地预测对应结构实体的未来发展。
数据融合的常用方法包括：动态贝叶斯网络、协同

Ｋｒｉｇ方法、Ｄ－Ｓ证据理论、粗糙集理论、模糊推理
等［１４４］。

６．１．１　动态贝叶斯网络

动态贝叶斯网络（Ｄｙｎａｍｉｃ　Ｂａｙｅｓｉａｎ　Ｎｅｔ－
ｗｏｒｋ，ＤＢＮ）以有向无环图的形式描述随时间变

化的系统模型，反映了系统随时间变化的动态特
性，可以表示因果关系、先后关系、条件关系，一般
通过常识或专家知识构造［１４５］。对于各种不确定
性源，贝叶斯网络允许不同类型的随机变量，包括
不同分布类型的离散变量和连续变量。对于异构
信息，贝叶斯网络能够集成操作数据、实验室数
据、可靠性数据、专家意见和数学模型。可用于疲
劳裂纹扩展等问题的动态系统行为建模，并用生
命周期数据更新可靠性和不确定性分析结果。

Ｌｉ等［６］利用动态贝叶斯网络的概念，建立了
一个用于诊断和预测的健康监测模型，使用粒子
滤波作为动态贝叶斯网络的推理算法，处理各种
分布类型的离散和连续变量以及节点间的非线性

关系，其基本框架和裂纹长度诊断及预测结果如
图１２所示。Ｌｅｒｎｅｒ等［１４６］研究了离散变量与连
续变量混合的复杂系统跟踪与诊断问题，提出了
一种基于混合动态贝叶斯网络框架的新方法。

Ｓａｎｋａｒａｒａｍａｎ等［１４７］提出了一种疲劳裂纹扩展分
析中不确定性量化和模型验证的方法。有限元模
型、裂纹扩展模型、代理模型等若干模型通过贝叶
斯网络连接。Ｓｔｒａｕｂ［１４８］提出了一种基于动态贝
叶斯网络的退化过程随机建模通用框架。该框架
利用测量、监测和检验结果对模型进行贝叶斯更
新，提高了计算效率，利于鲁棒可靠性分析。通过
对疲劳裂纹扩展概率模型的两个应用，验证了该
框架的有效性。
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图１２　基于动态贝叶斯网络的裂纹长度诊断及预测［６］

Ｆｉｇ．１２　Ｄｉａｇｎｏｓｉｓ　ａｎｄ　ｐｒｏｇｎｏｓｉｓ　ｏｆ　ｃｒａｃｋ　ｌｅｎｇｔｈ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｄｙｎａｍｉｃ　Ｂａｙｅｓｉａｎ　ｎｅｔｗｏｒｋ［６］

６．１．２　Ｄ－Ｓ证据理论

Ｄ－Ｓ证据理论与传统的贝叶斯算法相比较，

能够对不确定的事件进行融合，不需要以先验概
率作为基础。该方法具有较强的数学理论作支
撑，其通过基本概率赋值函数来描述不确定事件
的程度，在证据间没有较大冲突的情况下具有良
好的融合效果，但是高冲突情况下仍存在“一票否
决”的现象。Ｌｉ等［１４９］提出了一种基于Ｄ－Ｓ理论
的证据融合改进算法，能够融合来自不同模型和
传感器的互补证据或冲突证据，并能适应不同的
加载条件，从而获得更良好的故障诊断性能。

Ｙａｎｇ等［１５０］采用改进的Ｄ－Ｓ方法，分别考虑多个
专家评价意见、失效模式和三个风险因素，对不同
的评价信息进行综合，应用于飞机涡轮转子叶片
失效模式的风险优先评估。

６．１．３　粗糙集理论

粗糙集理论主要处理不完整和模糊的数据

集。从一系列已有数据中，寻找其规律或规则，预
测问题的方向。Ｔａｙ和Ｓｈｅｎ［１５１］在对柴油发动机
进行监测时，应用粗糙集理论提取出的规则标记
发生的阀门故障，并确定其故障原因，证明了粗糙
集理论在应急管理中的有效性。Ｗａｎｇ和Ｌｉ［１５２］

提出了一种基于粗糙集的故障诊断原型系统，旨
在对故障诊断中可能出现的故障进行排序，从而
给工程师一个实际的优先级，使维修工作能够高
效、有序地进行。

６．１．４　模糊理论

模糊理论方法是模仿人类认识事物抽象事物

的能力，在多传感器信息融合中，常常会有一些数
据无法确切的给出判断，而模糊理论正好解决了
此类问题，通过隶属度这一概念有效地提高了融
合效果。Ｍｏｈａｎｔｙ等［１５３］将自适应神经模糊推理
系统作为一种新的软计算方法，对疲劳等非线性、

噪声和复杂问题进行了评估。研究了７０２０Ｔ７和

２０２４Ｔ３铝合金在Ⅰ型尖峰过载下恒幅疲劳裂纹
扩展寿命的预测方法。Ｓａｒｉｄａｋｉｓ等［１５４］介绍了一
种实现软计算技术的框架，包括人工神经网络、模
糊逻辑（Ｆｕｚｚｙ　Ｌｏｇｉｃ，ＦＬ）和遗传算法（Ｇｅｎｅｔｉｃ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＧＡ），用于识别旋转轴上的裂纹，同时
减少所需的计算时间。通过用神经网络逼近分析
模型，用目标函数依赖于模糊逻辑表示的遗传算
法代替对解空间的穷举搜索，减少了计算时间。

６．２　融合服役数据的结构剩余寿命评估方法

目前，融合服役数据的结构剩余寿命评估方
法主要包括模型数据结合的方法和完全数据驱动

方法。

６．２．１　模型数据结合的方法

模型数据结合的方法结合传感器观测数据

（在线监测与地面检测数据）与数学模型，应用贝
叶斯推理与滤波方法，根据传感或检测数据修正
预测结果，减小随机不确定性（缺陷尺寸等），追踪
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认知不确定性（材料参数等）。在预诊断中，考虑
系统受到各种不确定性来源影响时的未来行为，
采用修正后的缺陷尺寸及其他参数的概率分布，
分析结构的剩余寿命。

Ｗａｎｇ等［１５５］将高性能疲劳力学与滤波理论
相结合，提出了一种飞机结构损伤诊断与剩余寿
命预测方法。采用ＦＥＡＭ 计算应力强度因子和
疲劳裂纹扩展速率，对疲劳裂纹扩展进行了快速、
准确的确定性分析。并应用扩展卡尔曼滤波和粒
子滤波，从一系列随时间变化的裂纹长度测量中
获得裂纹长度的统计最优估计。根据上述诊断分

析的结果，使用ＦＥＡＭ结合 Ｍｏｎｔｅ－Ｃａｒｌｏ方法估
计剩余寿命的概率分布。以一个紧固孔附近的Ⅰ
型单裂纹为例，证明了该框架概念的有效性，其
诊断及预测结果如图１３所示。Ｗａｎｇ等［１５６］应
用扩展卡尔曼滤波和无迹卡尔曼滤波模拟了机

身蒙皮Ⅰ型穿透裂纹的扩展。Ｒｏｂｉｎｓｏｎ等［１５７］

建立了基于载荷输入的非线性退化分析模型，
使用粒子滤波对未知加载输入和退化状态进行

联合估计，利用纤维增强金属基复合材料疲劳
试验的真实数据，验证了该方法对裂纹扩展预
测的有效性。

图１３　结合疲劳力学与滤波方法对结构裂纹扩展的诊断及预测［１５５］

Ｆｉｇ．１３　Ｄｉａｇｎｏｓｉｓ　ａｎｄ　ｐｒｏｇｎｏｓｉｓ　ｏｆ　ｃｒａｃｋ　ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ　ｃｏｍｂｉｎｉｎｇ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｍｅｃｈａｎｉｃｓ　ａｎｄ　ｆｉｌｔｅｒｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄｓ［１５５］

６．２．２　数据驱动方法

数据驱动方法结合测试数据、传感器观测数
据和机器学习方法，通过构造输入数据（结构参
数、疲劳载荷等）与输出数据（裂纹长度、剩余寿命
等）之间的数学模型，进行疲劳裂纹量化和剩余疲
劳寿命估计。

Ｌｉｍ等［１５８］运用非线性超声调制技术和人工
神经网络，分析了疲劳裂纹扩展并预测了剩余寿
命。通过定义试件厚度、经历的疲劳循环载荷、非
线性（参数累积增减量作为输入，裂纹长度和剩余
疲劳寿命作为输出构造神经网络。利用实验数据
对神经网络的结构和训练参数进行了优化。所提
出的方法能较好地估计铝合金板的裂纹长度和剩

余疲劳寿命。Ｔｏｂｏｎ－Ｍｅｊｉａ等［１５９］估算了计算机
数控机床的剩余使用寿命。在离线阶段，对传感

器提供的原始数据进行处理，提取可靠的特征，用
作学习算法的输入，以生成表示结构工作行为的
模型。在线阶段利用所构建的模型识别工具当前
的健康状态，预测其剩余使用寿命和相关的置信
限。Ｐａｒｋ和Ｋａｎｇ［１６０］利用反向传播神经网络对
不同几何尺寸和载荷条件下焊点接头的疲劳寿命

进行了预测。数据和模型融合方法自动或半自动
地融合来自不同来源的数据和模型，使其能够为
人工或自动决策提供有效支持。

６．３　该技术方向的展望

未来，飞机结构数字孪生将推动机群运维管
理方法向智能化时代迈进，机群运维数据将得到
更加充分的利用。现有飞机积累的历史数据大多
以文本形式储存，未来可通过数据／文本挖掘方法
从这些数据中挖掘出有用信息并将其融入剩余寿
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命的评估框架中。另外，在飞机服役期间，同一机
群中不同飞机的状态和数据存在相关性，如先达
到某一损伤状态的飞机的数据可以为还未达到该

损伤状态的其它飞机提供参考，对这些相关性进
行度量并将其融合到剩余寿命评估框架中，从而
实现机群内不同单机数字孪生体的协同寿命估计

是值得研究的问题。此外，如何根据当前各单机
的损伤状态，基于其执行不同任务所将承受的不
同载荷，利用数字孪生模型综合评估其不同任务
组合下的剩余寿命与安全性，减少任务执行过程
结构失效概率，将对机群综合任务规划具有重要
意义。

７　结　论

面向疲劳寿命管理，提出飞机结构数字孪生
的五项关键建模仿真技术，详细探讨这五项关键
技术的研究现状。此外，面向未来飞机结构数字
孪生的系统研究与工程应用，还有诸多问题需要
开展深入研究：

１）在载荷和损伤的数据获取技术方面，飞行
参数、应变传感和模拟仿真应实现更加深度的融
合以实现载荷数据的获取，此外，更加高效的监
测、检测和数据传输技术，仍然是需要重点研究的
方向。

２）在结构多尺度建模与力学分析技术方面，
子模型技术已经比较成熟，而结构均匀化与多尺
度分析方法在边界条件的设置和等效截面属性的

计算等方面还存在问题，需要发展物理一致性的
多尺度分析理论和软件。

３）在含裂纹复杂结构的精确高效仿真技术
方面，开发高精度、高效率、自动化的金属结构裂
纹扩展仿真软件，和进一步发展复材结构耐久性
设计方法，是重要的研究方向。

４）在基于降阶的数字孪生高效建模技术方
面，简化模型法、基于投影的方法和数据拟合方法
都发挥着重要作用，未来需要重点研究如何从使
用过程中积累的大量数据提取有用信息，实现降
阶模型的自适应更新。

５）在考虑不确定性与多源异构数据的剩余
寿命评估技术方面，未来需要更多地关注机群孪
生的信息共享、不同单机的协同寿命估计和综合
任务规划。

以上５项关键技术的突破将使飞机结构数字
孪生的构建与部署具备可行性。飞机结构数字孪
生的成功应用，有望实现飞机结构的早期故障预
警、时效性剩余寿命预测和个性化运行维护。经
过验证与确认的飞机结构数字孪生模型，也会对
飞机的改型与下一代飞机的研制，发挥重要的
作用。
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Ｔｈｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｆｏｒ　Ｎｕ－

ｍｅｒｉｃａｌ　Ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９９２，３３（７）：１３３１－

１３６４．
［７０］　ＫＩＴＡＭＵＲＡ　Ｍ，ＯＨＴＳＵＢＯ　Ｈ，ＡＫＩＹＡＭＡ　Ａ，ｅｔ　ａｌ．

Ｓｕｂｍｏｄｅｌｉｎｇ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｓｈｉｐ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｗｉｔｈ　ｓｕｐｅｒｃｏｎｖｅｒ－

ｇｅｎｔ　ｐａｔｃｈ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ

Ｏｆｆｓｈｏｒｅ　ａｎｄ　Ｐｏｌａｒ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００３，１３（０３）：８５－９３．
［７１］　ＭＡＲＥＮＩ？Ｅ，ＳＫＯＺＲＩＴ　Ｉ，ＴＯＮＫＯＶＩ？Ｚ．Ｏｎ　ｔｈｅ　ｃａｌｃｕ－

ｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔｒｅｓｓ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ｆａｃｔｏｒｓ　ａｎｄ　Ｊ－ｉｎｔｅｇｒａｌｓ　ｕｓｉｎｇ　ｔｈｅ

ｓｕｂｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｖｅｓｓｅｌ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０，１３２（４）：０４１２０３．
［７２］　ＧＥＮＤＲＥ　Ｌ，ＡＬＬＩＸ　Ｏ，ＧＯＳＳＥＬＥＴ　Ｐ，ｅｔ　ａｌ．Ｎｏｎ－ｉｎｔｒｕ－

ｓｉｖｅ　ａｎｄ　ｅｘａｃｔ　ｇｌｏｂａｌ／ｌｏｃａｌ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ　ｆｏｒ　ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｐｒｏｂ－

ｌｅｍｓ　ｗｉｔｈ　ｌｏｃａｌ　ｐｌａｓｔｉｃｉｔｙ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，

２００９，４４（２）：２３３－２４５．
［７３］　ＲＡＪＡＳＥＫＡＲＡＮ　Ｒ，ＮＯＷＥＬＬ　Ｄ．Ｏｎ　ｔｈｅ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ

ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｃｏｎｔａｃｔｉｎｇ　ｂｏｄｉｅｓ　ｕｓｉｎｇ　ｓｕｂｍｏｄｅｌｌｉｎｇ［Ｊ］．Ｔｈｅ

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｓｔｒａｉｎ　Ａｎａｌｙｓｉｓ　ｆｏｒ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｄｅｓｉｇｎ，２００５，

４０（２）：９５－１０６．
［７４］　李录贤，王铁军．扩展有限元法（ＸＦＥＭ）及其应用［Ｊ］．力

学进展，２００５，３５（１）：５－２０．

ＬＩ　Ｌ　Ｘ，ＷＡＮＧ　Ｔ　Ｊ．Ｔｈｅ　ｅｘｔｅｎｄｅｄ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｅｔｈｏｄ

ａｎｄ　ｉｔ’ｓ　ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ—ａ　ｒｅｖｉｅｗ［Ｊ］．Ａｄｖａｎｃｅｓ　ｉｎ　Ｍｅｃｈａｎ－

ｉｃｓ，２００５，３５（１）：５－２０（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
［７５］　ＫＵＭＡＲ　Ｋ　Ｋ，ＳＲＩＮＩＶＡＳ　Ｐ，ＲＡＯ　Ｄ　Ｓ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ａｎｄ

ｓｔｒｅｓｓ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ａｅｒｏｓｐａｃｅ　ｂｒａｃｋｅｔ　ｕｓｉｎｇ　ＡＮＳＹＳ　Ａｎｄ

ＦＲＡＮＣ３Ｄ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｒｅ－

ｓｅａｒｃｈ　ａｎｄ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１２，１（８）：１－１１．
［７６］　张卫国，宓为建，刘海洋．基于Ｚｅｎｃｒａｃｋ的岸边集装箱起

重机 圆管构件疲劳裂纹扩展分析［Ｊ］．计算机辅助工程，

２００８，１７（１）：１６－２０．

ＺＨＡＮＧ　Ｗ　Ｇ，ＭＩ　Ｗ　Ｊ，ＬＩＵ　Ｈ　Ｙ．Ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｎ　ｆａｔｉｇｕｅ

ｃｒａｃｋ　ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｉｐｅ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ　ｏｆ　ｃｏｎｔａｉｎｅｒ　ｃｒａｎｅｓ

ｂａｓｅｄ　ｏｎ　Ｚｅｎｃｒａｃｋ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒ　Ａｉｄｅｄ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２００８，１７（１）：１６－２０（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
［７７］　ＣＥＲＲＯＮＥ　Ａ，ＨＯＣＨＨＡＬＴＥＲ　Ｊ，ＨＥＢＥＲ　Ｇ，ｅｔ　ａｌ．Ｏｎ

ｔｈｅ　ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ａｓ－ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅｄ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ：ｔｏｗａｒｄ

ｄｉｇｉｔａｌ　ｔｗｉｎ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｅｎｇｉ－
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ｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，２０１４：４３９２７８．
［７８］　ＢＥＬＹＴＳＣＨＫＯ　Ｔ，ＢＬＡＣＫ　Ｔ．Ｅｌａｓｔｉｃ　ｃｒａｃｋ　ｇｒｏｗｔｈ　ｉｎ　ｆｉ－

ｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔｓ　ｗｉｔｈ　ｍｉｎｉｍａｌ　ｒｅｍｅｓｈｉｎｇ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｆｏｒ　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　Ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９９９，４５
（５）：６０１－６２０．

［７９］　ＣＨＥＳＳＡ　Ｊ，ＷＡＮＧ　Ｈ，ＢＥＬＹＴＳＣＨＫＯ　Ｔ．Ｏｎ　ｔｈｅ　ｃｏｎ－

ｓｔｒｕｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｂｌｅｎｄｉｎｇ　ｅｌｅｍｅｎｔｓ　ｆｏｒ　ｌｏｃａｌ　ｐａｒｔｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｕｎｉｔｙ

ｅｎｒｉｃｈｅｄ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔｓ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｆｏｒ　Ｎｕ－

ｍｅｒｉｃａｌ　Ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００３，５７（７）：１０１５－

１０３８．
［８０］　ＭＯЁＳ　Ｎ，ＤＯＬＢＯＷ　Ｊ，ＢＥＬＹＴＳＣＨＫＯ　Ｔ．Ａ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅ－

ｍｅｎｔ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｃｒａｃｋ　ｇｒｏｗｔｈ　ｗｉｔｈｏｕｔ　ｒｅｍｅｓｈｉｎｇ［Ｊ］．Ｉｎ－

ｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｆｏｒ　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　Ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

１９９９，４６（１）：１３１－１５０．
［８１］　ＤＵＡＮ　Ｑ，ＳＯＮＧ　Ｊ　Ｈ，ＭＥＮＯＵＩＬＬＡＲＤ　Ｔ，ｅｔ　ａｌ．Ｅｌｅ－

ｍｅｎｔ－ｌｏｃａｌ　ｌｅｖｅｌ　ｓｅｔ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｄｙｎａｍｉｃ

ｃｒａｃｋ　ｇｒｏｗｔｈ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｆｏｒ　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

Ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１０，８０（１２）：１５２０－１５４３．
［８２］　庄茁，成斌斌．发展基于ＣＢ壳单元的扩展有限元模拟三

维任意扩展裂纹［Ｊ］．工程力学，２０１２，２９（６）：１２－２１．

ＺＨＵＡＮＧ　Ｚ，ＣＨＥＮＧ　Ｂ　Ｂ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ　ｏｆ　Ｘ－ＦＥＭ　ｏｎ

ＣＢ　ｓｈｅｌｌ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｆｏｒ　ｓｉｍｕｌａｔｉｎｇ　３Ｄａｒｂｉｔｒａｒｙ　ｃｒａｃｋ　ｇｒｏｗｔｈ
［Ｊ］．Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１２，２９（６）：１２－２１（ｉｎ　Ｃｈｉ－

ｎｅｓｅ）．
［８３］　余天堂．扩展有限单元法：理论，应用及程序［Ｍ］．北

京：科学出版社，２０１４．

ＹＵ　Ｔ　Ｔ．Ｔｈｅ　ｅｘｔｅｎｄｅｄ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｅｔｈｏｄ　ｔｈｅｏｒｙ，ａｐ－

ｐｌｉｃａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｐｒｏｇｒａｍ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｓｃｉｅｎｃｅ　Ｐｒｅｓｓ，２０１４
（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［８４］　方修君，金峰．基于ＡＢＡＱＵＳ平台的扩展有限元法［Ｊ］．

工程力学，２００７，２４（７）：６－１０．

ＦＡＮＧ　Ｘ　Ｊ，ＪＩＮ　Ｆ．Ｅｘｔｅｎｄｅｄ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｅｔｈｏｄ　ｂａｓｅｄ

ｏｎ　ＡＢＡＱＵＳ［Ｊ］．Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２００７，２４（７）：

６－１０（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
［８５］　郭历伦，陈忠富，罗景润，等．扩展有限元方法及应用综

述［Ｊ］．力学季刊，２０１１，３２（４）：６１２－６２５．

ＧＵＯ　Ｌ　Ｌ，ＣＨＥＮ　Ｚ　Ｆ，ＬＵＯ　Ｊ　Ｒ，ｅｔ　ａｌ．Ａ　ｒｅｖｉｅｗ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｅｘｔｅｎｄｅｄ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｅｔｈｏｄ　ａｎｄ　ｉｔｓ　ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．

Ｃｈｉｎｅｓｅ　Ｑｕａｒｔｅｒｌｙ　ｏｆ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１１，３２（４）：６１２－６２５
（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［８６］　龙述尧．无网格方法及其在固体力学中的应用［Ｍ］．北

京：科学出版社，２０１４．

ＬＯＮＧ　Ｓ　Ｙ．Ｍｅｓｈｌｅｓｓ　ｍｅｔｈｏｄ　ａｎｄ　ｉｔｓ　ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ　ｉｎ　ｉｎ　ｓｏｌ－

ｉｄ　ｍｅｃｈａｎｉｃｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｓｃｉｅｎｃｅ　Ｐｒｅｓｓ，２０１４（ｉｎ　Ｃｈｉ－

ｎｅｓｅ）．
［８７］　程玉民．无网格方法［Ｍ］．北京：科学出版社，２０１５．

ＣＨＥＮＧ　Ｙ　Ｍ．Ｍｅｓｈｌｅｓｓ　ｍｅｔｈｏｄ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｓｃｉｅｎｃｅ

Ｐｒｅｓｓ，２０１５（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
［８８］　ＢＥＬＹＴＳＣＨＫＯ　Ｔ，ＬＵ　Ｙ　Ｙ，ＧＵ　Ｌ．Ｅｌｅｍｅｎｔ－ｆｒｅｅ　ｇａｌｅｒ－

ｋｉｎ　ｍｅｔｈｏｄｓ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｆｏｒ　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

Ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９９４，３７（２）：２２９－２５６．
［８９］　ＢＥＬＹＴＳＣＨＫＯ　Ｔ．Ｃｒａｃｋ　ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ　ｂｙ　ｅｌｅｍｅｎｔ－ｆｒｅｅ

ｇａｌｅｒｋｉｎ　ｍｅｔｈｏｄｓ［Ｊ］．Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｆｒａｃｔｕｒｅ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，

１９９５，５１（２）：２９５－３１５．
［９０］　ＡＴＬＵＲＩ　Ｓ　Ｎ，ＺＨＵ　Ｔ　Ｌ．Ｔｈｅ　ｍｅｓｈｌｅｓｓ　ｌｏｃａｌ　Ｐｅｔｒｏｖ－

Ｇａｌｅｒｋｉｎ（ＭＬＰＧ）ａｐｐｒｏａｃｈ　ｆｏｒ　ｓｏｌｖｉｎｇ　ｐｒｏｂｌｅｍｓ　ｉｎ　ｅｌａｓｔｏ－

ｓｔａｔｉｃｓ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２０００，２５（２－３）：

１６９－１７９．
［９１］　ＰＲＯＶＡＴＡＳ　Ｎ，ＥＬＤＥＲ　Ｋ．Ｐｈａｓｅ－ｆｉｅｌｄ　ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　ｍａｔｅ－

ｒｉａｌｓ　ｓｃｉｅｎｃｅ　ａｎｄ　ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ［Ｍ］．２０１０．
［９２］　张豪，于继东，裴晓阳，等．相场断裂方法发展概况［Ｊ］．

高压物理学报，２０１９，３３（３）：１２８－１３９．

ＺＨＡＮＧ　Ｈ，ＹＵ　Ｊ　Ｄ，ＰＥＩ　Ｘ　Ｙ，ｅｔ　ａｌ．Ａｎ　ｏｖｅｒｖｉｅｗ　ｏｆ

ｐｈａｓｅ　ｆｉｅｌｄ　ａｐｐｒｏａｃｈ　ｔｏ　ｆｒａｃｔｕｒｅ［Ｊ］．Ｃｈｉｎｅｓｅ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ

Ｈｉｇｈ　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　Ｐｈｙｓｉｃｓ，２０１９，３３（３）：１２８－１３９（ｉｎ　Ｃｈｉ－

ｎｅｓｅ）．
［９３］　ＭＩＥＨＥ　Ｃ，ＷＥＬＳＣＨＩＮＧＥＲ　Ｆ，ＨＯＦＡＣＫＥＲ　Ｍ．Ｔｈｅｒ－

ｍｏｄｙｎａｍｉｃａｌｌｙ　ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔ　ｐｈａｓｅ－ｆｉｅｌｄ　ｍｏｄｅｌｓ　ｏｆ　ｆｒａｃｔｕｒｅ：

Ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌ　ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ　ａｎｄ　ｍｕｌｔｉ－ｆｉｅｌｄ　ＦＥ　ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｓ
［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｆｏｒ　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　Ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　Ｅｎｇｉ－

ｎｅｅｒｉｎｇ，２０１０，８３（１０）：１２７３－１３１１．
［９４］　ＢＯＲＤＥＮ　Ｍ　Ｊ，ＶＥＲＨＯＯＳＥＬ　Ｃ　Ｖ，ＳＣＯＴＴ　Ｍ　Ａ，ｅｔ　ａｌ．

Ａ　ｐｈａｓｅ－ｆｉｅｌｄ　ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ　ｏｆ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｂｒｉｔｔｌｅ　ｆｒａｃｔｕｒｅ［Ｊ］．

Ｃｏｍｐｕｔｅｒ　Ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　Ａｐｐｌｉｅｄ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ　ａｎｄ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒ－

ｉｎｇ，２０１２，２１７：７７－９５．
［９５］　ＲＡＭＵＬＵ　Ｍ，ＫＯＢＡＹＡＳＨＩ　Ａ　Ｓ．Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ　ｏｆ　ｃｒａｃｋ

ｃｕｒｖｉｎｇ　ａｎｄ　ｂｒａｎｃｈｉｎｇ－ａ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｆｒａｃｔｕｒｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｉｎ－

ｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｆｒａｃｔｕｒｅ，１９８５，２７（３－４）：１８７－２０１．
［９６］　ＰＡＲＴＲＩＤＧＥ　Ｐ　Ｗ，ＢＲＥＢＢＩＡ　Ｃ　Ａ．Ｄｕａｌ　ｒｅｃｉｐｒｏｃｉｔｙ

ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｅｔｈｏｄ［Ｍ］．２０１２．
［９７］　ＳＵＴＲＡＤＨＡＲ　Ａ，ＰＡＵＬＩＮＯ　Ｇ，ＧＲＡＹ　Ｌ　Ｊ．Ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ

Ｇａｌｅｒｋｉｎ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｅｔｈｏｄ［Ｍ］．２００８．
［９８］　姚振汉，王海涛．边界元法［Ｍ］．北京：高等教育出版社，

２０１０．

ＹＡＯ　Ｚ　Ｈ，ＷＡＮＧ　Ｈ　Ｔ．Ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｅｔｈｏｄ［Ｍ］．

Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｈｉｇｈｅｒ　Ｅｄｕｃａｔｉｏｎ　Ｐｒｅｓｓ，２０１０（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
［９９］　ＶＩＪＡＹＡＫＵＭＡＲ　Ｋ，ＡＴＬＵＲＩ　Ｓ　Ｎ．Ａｎ　ｅｍｂｅｄｄｅｄ　ｅｌｌｉｐ－

ｔｉｃａｌ　ｃｒａｃｋ，ｉｎ　ａｎ　ｉｎｆｉｎｉｔｅ　ｓｏｌｉｄ，ｓｕｂｊｅｃｔ　ｔｏ　ａｒｂｉｔｒａｒｙ　ｃｒａｃｋ－

ｆａｃｅ　ｔｒａｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｐｐｌｉｅｄ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，１９８１，４８
（１）：８８－９６．

［１００］ＮＩＳＨＩＯＫＡ　Ｔ，ＡＴＬＵＲＩ　Ｓ．Ａｎａｌｙｔｉｃａｌ　ｓｏｌｕｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ｅｍ－

ｂｅｄｄｅｄ　ｅｌｌｉｐｔｉｃａｌ　ｃｒａｃｋｓ，ａｎｄ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ａｌｔｅｒｎａｔｉｎｇ

ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｅｌｌｉｐｔｉｃａｌ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｃｒａｃｋｓ，ｓｕｂｊｅｃｔｅｄ　ｔｏ　ａｒｂｉｔｒａｒｙ

ｌｏａｄｉｎｇｓ［Ｊ］．Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｆｒａｃｔｕｒｅ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，１９８３，１７
（３）：２４７－２６８．

［１０１］ＮＩＫＩＳＨＫＯＶ　Ｇ，ＰＡＲＫ　Ｊ，ＡＴＬＵＲＩ　Ｓ．ＳＧＢＥＭ－ＦＥＭ　ａｌ－

ｔｅｒｎａｔｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ａｎａｌｙｚｉｎｇ　３Ｄｎｏｎ－ｐｌａｎａｒ　ｃｒａｃｋｓ　ａｎｄ

ｔｈｅｉｒ　ｇｒｏｗｔｈ　ｉｎ　ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒ

Ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｉｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　ａｎｄ　Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，２００１，２（３）：４０１－

４２２．



航　空　学　报

０２３９８１－２６　　　

［１０２］ＨＡＮ　Ｚ，ＡＴＬＵＲＩ　Ｓ．Ｏｎ　ｓｉｍｐｌｅ　ｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｗｅａｋｌｙ－

ｓｉｎｇｕｌａｒ　ｔｒａｃｔｉｏｎ　＆ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ＢＩＥ，ａｎｄ　ｔｈｅｉｒ　ｓｏｌｕｔｉｏｎｓ

ｔｈｒｏｕｇｈ　Ｐｅｔｒｏｖ－Ｇａｌｅｒｋｉｎ　ａｐｐｒｏａｃｈｅｓ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒ　Ｍｏｄ－

ｅｌｉｎｇ　ｉｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　ａｎｄ　Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，２００３，４（１）：５－２０．
［１０３］ＨＡＮ　Ｚ，ＡＴＬＵＲＩ　Ｓ．ＳＧＢＥＭ （ｆｏｒ　ｃｒａｃｋｅｄ　ｌｏｃａｌ　ｓｕｂｄｏ－

ｍａｉｎ）－ＦＥＭ （ｆｏｒ　ｕｎｃｒａｃｋｅｄ　ｇｌｏｂａｌ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ）ａｌｔｅｒｎａｔｉｎｇ

ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ａｎａｌｙｚｉｎｇ　３Ｄｓｕｒｆａｃｅ　ｃｒａｃｋｓ　ａｎｄ　ｔｈｅｉｒ　ｆａｔｉｇｕｅ－

ｇｒｏｗｔｈ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒ　Ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｉｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　ａｎｄ　Ｓｃｉ－

ｅｎｃｅｓ，２００２，３（６）：６９９－７１６．
［１０４］ＤＯＮＧ　Ｌ，ＡＴＬＵＲＩ　Ｓ　Ｎ．ＳＧＢＥＭ（ｕｓｉｎｇ　ｎｏｎ－ｈｙｐｅｒ－ｓｉｎ－

ｇｕｌａｒ　ｔｒａｃｔｉｏｎ　ＢＩＥ），ａｎｄ　ｓｕｐｅｒ　ｅｌｅｍｅｎｔｓ，ｆｏｒ　ｎｏｎ－ｃｏｌｌｉｎｅａｒ

ｆａｔｉｇｕｅ－ｇｒｏｗｔｈ　ａｎａｌｙｓｅｓ　ｏｆ　ｃｒａｃｋｓ　ｉｎ　ｓｔｉｆｆｅｎｅｄ　ｐａｎｅｌｓ　ｗｉｔｈ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ－ｐａｔｃｈ　ｒｅｐａｉｒｓ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒ　Ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｉｎ　Ｅｎｇｉ－

ｎｅｅｒｉｎｇ　＆Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，２０１２，８９（５）：４１５－４５６．
［１０５］ＤＯＮＧ　Ｌ，ＡＴＬＵＲＩ　Ｓ　Ｎ．Ｓｇｂｅｍ　ｖｏｒｏｎｏｉ　ｃｅｌｌｓ（ｓｖｃｓ），

ｗｉｔｈ　ｅｍｂｅｄｄｅｄ　ａｒｂｉｔｒａｒｙ－ｓｈａｐｅｄ　ｉｎｃｌｕｓｉｏｎｓ，ｖｏｉｄｓ，ａｎｄ／ｏｒ

ｃｒａｃｋｓ，ｆｏｒ　ｍｉｃｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｏｆ　ｈｅｔｅｒｏｇｅｎｅｏｕｓ

ｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｊ］．ＣＭＣ：Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ，Ｍａｔｅｒｉａｌｓ　＆ Ｃｏｎｔｉｎｕａ，

２０１３，３３（２）：１１１－１５４．
［１０６］ＴＩＡＮ　Ｌ，ＤＯＮＧ　Ｌ，ＰＨＡＮ　Ｎ，ｅｔ　ａｌ．Ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ＳＧＢＥＭ－ＦＥＭ　ａｌｔｅｒｎａｔｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ａｎａｌｙｚｉｎｇ　ｆａｔｉｇｕｅ－

ｃｒａｃｋ　ｇｒｏｗｔｈ　ｉｎ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｌｉｆｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｈｍｅｎｔ　ｌｕｇｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ－

ｎａｌ　ｏｆ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１４，１４１（４）：０４０１４１４２．
［１０７］ＴＩＡＮ　Ｌ，ＤＯＮＧ　Ｌ，ＢＨＡＶＡＮＡＭ　Ｓ，ｅｔ　ａｌ．Ｍｉｘｅｄ－ｍｏｄｅ

ｆｒａｃｔｕｒｅ　＆ ｎｏｎ－ｐｌａｎａｒ　ｆａｔｉｇｕｅ　ａｎａｌｙｓｅｓ　ｏｆ　ｃｒａｃｋｅｄ　Ｉ－

ｂｅａｍｓ，ｕｓｉｎｇ　ａ　３ＤＳＧＢＥＭ－ＦＥＭ　Ａｌｔｅｒｎａｔｉｎｇ　Ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．

Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ　ａｎｄ　Ａｐｐｌｉｅｄ　Ｆｒａｃｔｕｒｅ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１４，７４：

１８８－１９９．
［１０８］ＰＥＨＥＲＳＴＯＲＦＥＲ　Ｂ，ＷＩＬＬＣＯＸ　Ｋ，ＧＵＮＺＢＵＲＧＥＲ

Ｍ．Ｓｕｒｖｅｙ　ｏｆ　ｍｕｌｔｉｆｉｄｅｌｉｔｙ　ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ　ｐｒｏｐａ－

ｇａｔｉｏｎ，ｉｎｆｅｒｅｎｃｅ，ａｎｄ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＳＩＡＭ　Ｒｅｖｉｅｗ，

２０１８，６０（３）：５５０－５９１．
［１０９］ＲＡＴＨＩＮＡＭ　Ｍ，ＰＥＴＺＯＬＤ　Ｌ　Ｒ．Ａ　ｎｅｗ　ｌｏｏｋ　ａｔ　ｐｒｏｐｅｒ

ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ　ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ［Ｊ］．ＳＩＡＭ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｎ　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

Ａｎａｌｙｓｉｓ，２００３，４１（５）：１８９３－１９２５．
［１１０］ＭＯＯＲＥ　Ｂ．Ｐｒｉｎｃｉｐａｌ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｉｎ　ｌｉｎｅａｒ　ｓｙｓ－

ｔｅｍｓ：Ｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｉｌｉｔｙ，ｏｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙ，ａｎｄ　ｍｏｄｅｌ　ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ
［Ｊ］．ＩＥＥＥ　Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ　ｏｎ　Ａｕｔｏｍａｔｉｃ　Ｃｏｎｔｒｏｌ，１９８１，２６
（１）：１７－３２．

［１１１］ＧＵＧＥＲＣＩＮ　Ｓ，ＡＮＴＯＵＬＡＳ　Ａ　Ｃ．Ａ　ｓｕｒｖｅｙ　ｏｆ　ｍｏｄｅｌ　ｒｅ－

ｄｕｃｔｉｏｎ　ｂｙ　ｂａｌａｎｃｅｄ　ｔｒｕｎｃａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｓｏｍｅ　ｎｅｗ　ｒｅｓｕｌｔｓ［Ｊ］．

Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｃｏｎｔｒｏｌ，２００４，７７（８）：７４８－７６６．
［１１２］ＧＡＬＬＩＶＡＮ　Ｋ，ＧＲＩＭＭＥ　Ｅ，ＶＡＮ　ＤＯＯＲＥＮ　Ｐ．Ｐａｄé

ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｌａｒｇｅ－ｓｃａｌｅ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｓｙｓｔｅｍｓ　ｗｉｔｈ　Ｌａｎｃ－

ｚｏｓ　ｍｅｔｈｏｄｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ　ｏｆ　１９９４　３３ｒｄ　ＩＥＥＥ　Ｃｏｎｆｅｒ－

ｅｎｃｅ　ｏｎ　Ｄｅｃｉｓｉｏｎ　ａｎｄ　Ｃｏｎｔｒｏｌ，１９９４：４４３－４４８．
［１１３］ＬＩＵ　Ｃ－Ｓ．Ａ　ｄｏｕｂｌｅ　ｏｐｔｉｍａｌ　ｉｔｅｒａｔｉｖｅ　ａｌｇｏｒｉｔｈｍ　ｉｎ　ａｎ　ａｆｆｉｎｅ

Ｋｒｙｌｏｖ　ｓｕｂｓｐａｃｅ　ｆｏｒ　ｓｏｌｖｉｎｇ　ｎｏｎｌｉｎｅａｒ　ａｌｇｅｂｒａｉｃ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ
［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ　＆ Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃｓ　ｗｉｔｈ　Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１５，

７０（１０）：２３７６－２４００．

［１１４］ＳＣＨＭＩＤ　Ｐ　Ｊ，ＬＩ　Ｌ，ＪＵＮＩＰＥＲ　Ｍ，ｅｔ　ａｌ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｍｏｄｅ　ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ　ａｎｄ

Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｆｌｕｉｄ　Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２０１１，２５（１－４）：２４９－２５９．
［１１５］ＲＯＺＺＡ　Ｇ，ＨＵＹＮＨ　Ｄ　Ｂ　Ｐ，ＰＡＴＥＲＡ　Ａ　Ｔ．Ｒｅｄｕｃｅｄ　ｂａ－

ｓｉｓ　ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ａ　ｐｏｓｔｅｒｉｏｒｉ　ｅｒｒｏｒ　ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ａｆ－

ｆｉｎｅｌｙ　ｐａｒａｍｅｔｒｉｚｅｄ　ｅｌｌｉｐｔｉｃ　ｃｏｅｒｃｉｖｅ　ｐａｒｔｉａｌ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｅ－

ｑｕａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ａｒｃｈｉｖｅｓ　ｏｆ　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　Ｅｎｇｉ－

ｎｅｅｒｉｎｇ，２００７，１５（３）：１－４７．
［１１６］ＬＩＵ　Ｙ　Ｗ，ＭＯＳＥＳ　Ｆ．Ａ　ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｍｅｔｈｏｄ　ａｎｄ　ｉｔｓ　ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ａｉｒ－

ｃｒａｆｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　Ｓａｆｅｔｙ，１９９４，１６
（１－２）：３９－４６．

［１１７］ＫＡＹＭＡＺ　Ｉ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｋｒｉｇｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄ　ｔｏ　ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ

ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ　ｐｒｏｂｌｅｍｓ［Ｊ］．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　Ｓａｆｅｔｙ，２００５，２７（２）：

１３３－１５１．
［１１８］韩忠华．Ｋｒｉｇｉｎｇ模型及代理优化算法研究进展［Ｊ］．航空

学报，２０１６，３７（１１）：３１９７－３２２５．

ＨＡＮ　Ｚ　Ｈ．Ｋｒｉｇｉｎｇ　ｓｕｒｒｏｇａｔｅ　ｍｏｄｅｌ　ａｎｄ　ｉｔｓ　ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ　ｔｏ　ｄｅｓｉｇｎ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ：Ａ　ｒｅｖｉｅｗ　ｏｆ　ｒｅｃｅｎｔ　ｐｒｏｇｒｅｓｓ［Ｊ］．Ａｃｔａ　Ａｅｒｏ－

ｎａｕｔｉｃａ　ｅｔ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ　Ｓｉｎｉｃａ，２０１６，３７（１１）：３１９７－３２２５
（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１１９］ＤＲＵＣＫＥＲ　Ｈ，ＢＵＲＧＥＳ　Ｃ　Ｊ，ＫＡＵＦＭＡＮ　Ｌ，ｅｔ　ａｌ．Ｓｕｐ－

ｐｏｒｔ　ｖｅｃｔｏｒ　ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ　ｍａｃｈｉｎｅｓ［Ｃ］∥Ａｄｖａｎｃｅｓ　ｉｎ　ｎｅｕｒａｌ

Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ　Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ　Ｓｙｓｔｅｍｓ，１９９７：１５５－１６１．
［１２０］ＨＡＪＥＬＡ　Ｐ，ＢＥＲＫＥ　Ｌ．Ｎｅｕｒａｌ　ｎｅｔｗｏｒｋｓ　ｉｎ　ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ａ－

ｎａｌｙｓｉｓ　ａｎｄ　ｄｅｓｉｇｎ：ａｎ　ｏｖｅｒｖｉｅｗ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｉｎｇ　Ｓｙｓｔｅｍｓ

ｉｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９９２，３（１－４）：５２５－５３８．
［１２１］ＲＥＮＧＡＳＡＭＹ　Ｄ，ＭＯＲＶＡＮ　Ｈ　Ｐ，ＦＩＧＵＥＲＥＤＯ　Ｇ　Ｐ．

Ｄｅｅｐ　ｌｅａｒｎｉｎｇ　ａｐｐｒｏａｃｈｅｓ　ｔｏ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ，ｒｅｐａｉｒ

ａｎｄ　ｏｖｅｒｈａｕｌ：ａ　ｒｅｖｉｅｗ［Ｃ］∥２０１８　２１ｓｔ　Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｃｏｎ－

ｆｅｒｅｎｃｅ　ｏｎ　Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ　Ｔｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎ　Ｓｙｓｔｅｍｓ （ＩＴＳＣ），

２０１８：１５０－１５６．
［１２２］ＡＶＥＲＳＡＮＯ　Ｇ，ＢＥＬＬＥＭＡＮＳ　Ａ，ＬＩ　Ｚ，ｅｔ　ａｌ．Ａｐｐｌｉｃａ－

ｔｉｏｎ　ｏｆ　ｒｅｄｕｃｅｄ－ｏｒｄｅｒ　ｍｏｄｅｌｓ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ＰＣＡ　＆Ｋｒｉｇｉｎｇ　ｆｏｒ

ｔｈｅ　ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ　ｏｆ　ｄｉｇｉｔａｌ　ｔｗｉｎｓ　ｏｆ　ｒｅａｃｔｉｎｇ　ｆｌｏｗ　ａｐｐｌｉｃａ－

ｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ　＆ Ｃｈｅｍｉｃａｌ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１９，

１２１：４２２－４４１．
［１２３］ＳＷＩＳＣＨＵＫ　Ｒ， ＭＡＩＮＩＮＩ　Ｌ，ＰＥＨＥＲＳＴＯＲＦＥＲ　Ｂ，

ｅｔ　ａｌ．Ｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎ－ｂａｓｅｄ　ｍｏｄｅｌ　ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ：Ｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ

ｐｈｙｓｉｃｓ－ｂａｓｅｄ　ｍａｃｈｉｎｅ　ｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ　＆Ｆｌｕｉｄｓ，

２０１９，１７９：７０４－７１７．
［１２４］ＧＵＯ　Ｍ，ＨＥＳＴＨＡＶＥＮ　Ｊ　Ｓ．Ｒｅｄｕｃｅｄ　ｏｒｄｅｒ　ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｆｏｒ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒ　ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｕｓｉｎｇ　ｇａｕｓｓｉａｎ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｒｅ－

ｇｒｅｓｓｉｏｎ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒ　Ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　Ａｐｐｌｉｅｄ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ　ａｎｄ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１８，３４１：８０７－８２６．
［１２５］龙腾，李学亮，黄波，等．基于自适应代理模型的翼型气

动隐身多目标优化［Ｊ］．机械工程学报，２０１６，５２（２２）：

１０１－１１１．

ＬＯＮＧ　Ｔ，ＬＩ　Ｘ　Ｌ，ＨＵＡＮＧ　Ｂ，ｅｔ　ａｌ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ａｎｄ

ｓｔｅａｌｔｈｙ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｉｒｆｏｉｌ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ａｄａｐ－



航　空　学　报

０２３９８１－２７　　　

ｔｉｖｅ　ｓｕｒｒｏｇａｔｅ　ｍｏｄｅｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒ－

ｉｎｇ，２０１６，５２（２２）：１０１－１１１（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
［１２６］ＬＯＮＧ　Ｔ，ＷＵ　Ｄ，ＧＵＯ　Ｘ，ｅｔ　ａｌ．Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ａｄａｐｔｉｖｅ　ｒｅ－

ｓｐｏｎｓｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｍｅｔｈｏｄ　ｕｓｉｎｇ　ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ　ｓｐａｃｅ　ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ

ｓｔｒａｔｅｇｙ［Ｊ］．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ａｎｄ　Ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ　Ｏｐｔｉｍｉｚａ－

ｔｉｏｎ，２０１５，５１（６）：１３３５－１３６２．
［１２７］ＪＯＮＥＳ　Ｄ　Ｒ，ＳＣＨＯＮＬＡＵ　Ｍ，ＷＥＬＣＨ　Ｗ　Ｊ．Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｇｌｏｂａｌ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅｘｐｅｎｓｉｖｅ　ｂｌａｃｋ－ｂｏｘ　ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｇｌｏｂａｌ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，１９９８，１３（４）：４５５－４９２．
［１２８］ＷＡＮＧ　Ｌ，ＳＨＡＮ　Ｓ，ＷＡＮＧ　Ｇ　Ｇ．Ｍｏｄｅ－ｐｕｒｓｕｉｎｇ　ｓａｍ－

ｐｌｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｇｌｏｂａｌ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｏｎ　ｅｘｐｅｎｓｉｖｅ　ｂｌａｃｋ－

ｂｏｘ　ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，２００４，３６
（４）：４１９－４３８．

［１２９］ＰＥＨＥＲＳＴＯＲＦＥＲ　Ｂ，ＷＩＬＬＣＯＸ　Ｋ．Ｄｙｎａｍｉｃ　ｄａｔａ－ｄｒｉｖｅｎ

ｒｅｄｕｃｅｄ－ｏｒｄｅｒ　ｍｏｄｅｌｓ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒ　Ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　Ａｐｐｌｉｅｄ

Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ　ａｎｄ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１５，２９１：２１－４１．
［１３０］ＤＥＧＲＯＯＴＥ　Ｊ，ＶＩＥＲＥＮＤＥＥＬＳ　Ｊ，ＷＩＬＬＣＯＸ　Ｋ．Ｉｎｔｅｒ－

ｐｏｌａｔｉｏｎ　ａｍｏｎｇ　ｒｅｄｕｃｅｄ－ｏｒｄｅｒ　ｍａｔｒｉｃｅｓ　ｔｏ　ｏｂｔａｉｎ　ｐａｒａｍｅ－

ｔｅｒｉｚｅｄ　ｍｏｄｅｌｓ　ｆｏｒ　ｄｅｓｉｇｎ，ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃ　ａ－

ｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｆｏｒ　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　Ｍｅｔｈｏｄｓ

ｉｎ　Ｆｌｕｉｄｓ，２０１０，６３（２）：２０７－２３０．
［１３１］ＰＡＮＺＥＲ　Ｈ，ＭＯＨＲＩＮＧ　Ｊ，ＥＩＤ　Ｒ，ｅｔ　ａｌ．Ｐａｒａｍｅｔｒｉｃ

ｍｏｄｅｌ　ｏｒｄｅｒ　ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ　ｂｙ　ｍａｔｒｉｘ　ｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍ－

ａｔｉｓｉｅｒｕｎｇｓｔｅｃｈｎｉｋ，２０１０，５８（８）：４７５－４８４．
［１３２］ＡＭＳＡＬＬＥＭ　Ｄ，ＺＡＨＲ　Ｍ　Ｊ，ＦＡＲＨＡＴ　Ｃ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ

ｍｏｄｅｌ　ｏｒｄｅｒ　ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｌｏｃａｌ　ｒｅｄｕｃｅｄ－ｏｒｄｅｒ　ｂａｓｅｓ
［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｆｏｒ　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　Ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　Ｅｎｇｉ－

ｎｅｅｒｉｎｇ，２０１２，９２（１０）：８９１－９１６．
［１３３］ＫＡＵＬＭＡＮＮ　Ｓ，ＨＡＡＳＤＯＮＫ　Ｂ．Ｏｎｌｉｎｅ　ｇｒｅｅｄｙ　ｒｅｄｕｃｅｄ

ｂａｓｉｓ　ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ　ｕｓｉｎｇ　ｄｉｃｔｉｏｎａｒｉｅｓ［Ｃ］∥ＶＩ　Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ　ｏｎ　Ａｄａｐｔｉｖｅ　Ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ａｎｄ　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ （ＡＤ－

ＭＯＳ　２０１３），２０１３：３６５－３７６．
［１３４］ＭＡＤＡＹ　Ｙ，ＳＴＡＭＭ　Ｂ．Ｌｏｃａｌｌｙ　ａｄａｐｔｉｖｅ　ｇｒｅｅｄｙ　ａｐｐｒｏｘｉ－

ｍａｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ａｎｉｓｏｔｒｏｐｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｒｅｄｕｃｅｄ　ｂａｓｉｓ　ｓｐａｃｅｓ［Ｊ］．

ＳＩＡＭ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｎ　Ｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃ　Ｃｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０１３，３５（６）：

Ａ２４１７－Ａ２４４１．
［１３５］ＰＥＨＥＲＳＴＯＲＦＥＲ　Ｂ，ＷＩＬＬＣＯＸ　Ｋ．Ｄｙｎａｍｉｃ　ｄａｔａ－ｄｒｉｖｅｎ

ｍｏｄｅｌ　ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ：ａｄａｐｔｉｎｇ　ｒｅｄｕｃｅｄ　ｍｏｄｅｌｓ　ｆｒｏｍ　ｉｎｃｏｍｐｌｅｔｅ

ｄａｔａ［Ｊ］．Ａｄｖａｎｃｅｄ　Ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ａｎｄ　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｉｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒ－

ｉｎｇ　Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，２０１６，３（１）：１－２２．
［１３６］ＣＡＲＬＢＥＲＧ　Ｋ．Ａｄａｐｔｉｖｅ　ｈ－ｒｅｆｉｎｅｍｅｎｔ　ｆｏｒ　ｒｅｄｕｃｅｄ－ｏｒｄｅｒ

ｍｏｄｅｌｓ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｆｏｒ　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　Ｍｅｔｈｏｄｓ

ｉｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１５，１０２（５）：１１９２－１２１０．
［１３７］Ｏ’ＨＡＲＡ　Ｐ　Ｊ，ＨＯＬＬＫＡＭＰ　Ｊ　Ｊ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｃｒａｃｋ

ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ　ｉｎ　ａ　ｔｉ－ａｌｌｏｙ　ａｔ　ｅｌｅｖａｔｅｄ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｗｉｔｈｉｎ　ａ

ｒｅｄｕｃｅｄ－ｏｒｄｅｒ　ｍｏｄｅｌ　ｆｒａｍｅｗｏｒｋ［Ｃ］∥５７ｔｈ　ＡＩＡＡ／ＡＳＣＥ／

ＡＨＳ／ＡＳＣ　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　Ｄｙｎａｍｉｃｓ，ａｎｄ　Ｍａｔｅｒｉ－

ａｌｓ　Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１６：１７１０．
［１３８］Ｏ’ＨＡＲＡ　Ｐ　Ｊ，ＨＯＬＬＫＡＭＰ　Ｊ　Ｊ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｃｒａｃｋ　ｐｒｏｐａ－

ｇａｔｉｏｎ　ｗｉｔｈｉｎ　ａ　ｒｅｄｕｃｅｄ－ｏｒｄｅｒ　ｍｏｄｅｌ　ｆｒａｍｅｗｏｒｋ［Ｃ］∥５５ｔｈ

ＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ／ＡＳＣＥ／ＡＨＳ／ＳＣ　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ

Ｄｙｎａｍｉｃｓ，ａｎｄ　Ｍａｔｅｒｉａｌｓ　Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１４：０１５０．
［１３９］ＨＯＭＢＡＬ　Ｖ，ＭＡＨＡＤＥＶＡＮ　Ｓ．Ｓｕｒｒｏｇａｔｅ　ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｏｆ

３Ｄｃｒａｃｋ　ｇｒｏｗｔｈ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｆａｔｉｇｕｅ，

２０１３，４７：９０－９９．
［１４０］ＳＰＥＡＲ　Ａ　Ｄ，ＰＲＩＥＳＴ　Ａ　Ｒ，ＶＥＩＬＬＥＵＸ　Ｍ　Ｇ，ｅｔ　ａｌ．

Ｓｕｒｒｏｇａｔｅ　ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｏｆ　ｈｉｇｈ－ｆｉｄｅｌｉｔｙ　ｆｒａｃｔｕｒｅ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ

ｒｅａｌ－ｔｉｍｅ　ｒｅｓｉｄｕａｌ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＡＩＡＡ　Ｊｏｕｒｎａｌ，

２０１１，４９（１２）：２７７０－２７８２．
［１４１］ＬＥＳＥＲ　Ｐ　Ｅ，ＨＯＣＨＨＡＬＴＥＲ　Ｊ　Ｄ，ＷＡＲＮＥＲ　Ｊ　Ｅ，ｅｔ　ａｌ．

Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｄａｍａｇｅ　ｐｒｏｇｎｏｓｉｓ　ｕｓｉｎｇ　ｓｕｒｒｏｇａｔｅ

ｍｏｄｅｌｓ　ｔｒａｉｎｅｄ　ｖｉａ　ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ａｎａｌｙ－

ｓｉｓ［Ｊ］．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　Ｈｅａｌｔｈ　Ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ，２０１７，１６（３）：２９１－

３０８．
［１４２］ＫＥＰＲＡＴＥ　Ａ，ＲＡＴＮＡＹＡＫＥ　Ｒ，ＳＡＮＫＡＲＡＲＡＭＡＮ

Ｓ．Ｃｏｍｐａｒｉｎｇ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｅｔａｍｏｄｅｌｌｉｎｇ　ａｐｐｒｏａｃｈｅｓ　ｔｏ　ｐｒｅ－

ｄｉｃｔ　ｓｔｒｅｓｓ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ｆａｃｔｏｒ　ｏｆ　ａ　ｓｅｍｉ－ｅｌｌｉｐｔｉｃ　ｃｒａｃｋ［Ｃ］∥

ＡＳＭＥ　２０１７　３６ｔｈ　Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ　ｏｎ　Ｏｃｅａｎ，Ｏｆｆ－

ｓｈｏｒｅ　ａｎｄ　Ａｒｃｔｉｃ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７：６２３３３．
［１４３］ＫＥＰＲＡＴＥ　Ａ，ＲＡＴＮＡＹＡＫＥ　Ｒ　Ｃ，ＳＡＮＫＡＲＡＲＡＭＡＮ

Ｓ．Ａｄａｐｔｉｖｅ　Ｇａｕｓｓｉａｎ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ　ａｓ　ａｎ　ａｌｔｅｒｎａｔｉｖｅ

ｔｏ　ＦＥＭ　ｆｏｒ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔｒｅｓｓ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ｆａｃｔｏｒ　ｔｏ　ａｓｓｅｓｓ

ｆａｔｉｇｕｅ　ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ　ｉｎ　ｏｆｆｓｈｏｒｅ　ｐｉｐｅｌｉｎｅ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　Ｖｅｓｓｅｌｓ　ａｎｄ　Ｐｉｐｉｎｇ，２０１７，１５３：４５－

５８．
［１４４］ＬＩＵ　Ｚ，ＭＥＹＥＮＤＯＲＦ　Ｎ，ＭＲＡＤ　Ｎ．Ｔｈｅ　ｒｏｌｅ　ｏｆ　ｄａｔａ　ｆｕ－

ｓｉｏｎ　ｉｎ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅ　ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ　ｕｓｉｎｇ　ｄｉｇｉｔａｌ　ｔｗｉｎ［Ｃ］∥ＡＩＰ

Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ　Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ，２０１８：０２００２３．
［１４５］ＣＡＳＴＩＬＬＯ　Ｅ，ＧＵＴＩＥＲＲＥＺ　Ｊ　Ｍ，ＨＡＤＩ　Ａ　Ｓ．Ｅｘｐｅｒｔ

ｓｙｓｔｅｍｓ　ａｎｄ　ｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃ　ｎｅｔｗｏｒｋ　ｍｏｄｅｌｓ［Ｍ］．２０１２：４８１－

４８４．
［１４６］ＬＥＲＮＥＲ　Ｕ，ＰＡＲＲ　Ｒ，ＫＯＬＬＥＲ　Ｄ，ｅｔ　ａｌ．Ｂａｙｅｓｉａｎ　ｆａｕｌｔ

ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｄｉａｇｎｏｓｉｓ　ｉｎ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄ－

ｉｎｇｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｓｅｖｅｎｔｅｅｎｔｈ　Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ　ｏｎ　Ａｒｔｉｆｉｃｉａｌ

Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ　ａｎｄ　Ｔｗｅｌｆｔｈ　Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ　ｏｎ　Ｉｎｎｏｖａｔｉｖｅ　Ａｐｐｌｉ－

ｃａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　Ａｒｔｉｆｉｃｉａｌ　Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ，２０００：５３１－５３７．
［１４７］ＳＡＮＫＡＲＡＲＡＭＡＮ　Ｓ，ＬＩＮＧ　Ｙ，ＭＡＨＡＤＥＶＡＮ　Ｓ．

Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ　ｑｕａｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｍｏｄｅｌ　ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆａｔｉｇｕｅ

ｃｒａｃｋ　ｇｒｏｗｔｈ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｆｒａｃｔｕｒｅ　Ｍｅ－

ｃｈａｎｉｃｓ，２０１１，７８（７）：１４８７－１５０４．
［１４８］ＳＴＲＡＵＢ　Ｄ．Ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃ　ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｏｆ　ｄｅｔｅｒｉｏｒａｔｉｏｎ　ｐｒｏｃｅｓ－

ｓｅｓ　ｔｈｒｏｕｇｈ　ｄｙｎａｍｉｃ　Ｂａｙｅｓｉａｎ　ｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２００９，１３５（１０）：１０８９－１０９９．
［１４９］ＬＩ　Ｓ，ＬＩＵ　Ｇ，ＴＡＮＧ　Ｘ，ｅｔ　ａｌ．Ａｎ　ｅｎｓｅｍｂｌｅ　ｄｅｅｐ　ｃｏｎｖｏ－

ｌｕｔｉｏｎａｌ　ｎｅｕｒａｌ　ｎｅｔｗｏｒｋ　ｍｏｄｅｌ　ｗｉｔｈ　ｉｍｐｒｏｖｅｄ　ＤＳ　ｅｖｉｄｅｎｃｅ

ｆｕｓｉｏｎ　ｆｏｒ　ｂｅａｒｉｎｇ　ｆａｕｌｔ　ｄｉａｇｎｏｓｉｓ［Ｊ］．Ｓｅｎｓｏｒｓ，２０１７，１７
（８）：１７２９．

［１５０］ＹＡＮＧ　Ｊ，ＨＵＡＮＧ　Ｈ－Ｚ，ＨＥ　Ｌ－Ｐ，ｅｔ　ａｌ．Ｒｉｓｋ　ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ

ｉｎ　ｆａｉｌｕｒｅ　ｍｏｄｅ　ａｎｄ　ｅｆｆｅｃｔｓ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｒｏｔｏｒ

ｂｌａｄｅｓ　ｕｓｉｎｇ　Ｄｅｍｐｓｔｅｒ－Ｓｈａｆｅｒ　ｅｖｉｄｅｎｃｅ　ｔｈｅｏｒｙ　ｕｎｄｅｒ　ｕｎ－



航　空　学　报

０２３９８１－２８　　　

ｃｅｒｔａｉｎｔｙ［Ｊ］．Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｆａｉｌｕｒｅ　Ａｎａｌｙｓｉｓ，２０１１，１８（８）：

２０８４－２０９２．
［１５１］ＴＡＹ　Ｆ　Ｅ，ＳＨＥＮ　Ｌ．Ｆａｕｌｔ　ｄｉａｇｎｏｓｉｓ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｒｏｕｇｈ　ｓｅｔ

ｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　Ａｒｔｉｆｉｃｉａｌ　Ｉｎｔｅｌｌｉ－

ｇｅｎｃｅ，２００３，１６（１）：３９－４３．
［１５２］ＷＡＮＧ　Ｑ　Ｈ，ＬＩ　Ｊ　Ｒ．Ａ　ｒｏｕｇｈ　ｓｅｔ－ｂａｓｅｄ　ｆａｕｌｔ　ｒａｎｋｉｎｇ

ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ　ｓｙｓｔｅｍ　ｆｏｒ　ｆａｕｌｔ　ｄｉａｇｎｏｓｉｓ［Ｊ］．Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ａｐ－

ｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　Ａｒｔｉｆｉｃｉａｌ　Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ，２００４，１７（８）：９０９－

９１７．
［１５３］ＭＯＨＡＮＴＹ　Ｊ　Ｒ，ＶＥＲＭＡ　Ｂ　Ｂ，ＲＡＹ　Ｐ　Ｋ，ｅｔ　ａｌ．Ｐｒｅｄｉｃ－

ｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｏｄｅ－Ｉ　ｏｖｅｒｌｏａｄ－ｉｎｄｕｃｅｄ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｃｒａｃｋ　ｇｒｏｗｔｈ　ｒａｔｅｓ

ｕｓｉｎｇ　ｎｅｕｒｏ－ｆｕｚｚｙ　ａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．Ｅｘｐｅｒｔ　Ｓｙｓｔｅｍｓ　ｗｉｔｈ　Ａｐ－

ｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１０，３７（４）：３０７５－３０８７．
［１５４］ＳＡＲＩＤＡＫＩＳ　Ｋ，ＣＨＡＳＡＬＥＶＲＩＳ　Ａ，ＤＥＮＴＳＯＲＡＳ　Ａ，

ｅｔ　ａｌ．Ｆｕｓｉｎｇ　ｎｅｕｒａｌ　ｎｅｔｗｏｒｋｓ，ｇｅｎｅｔｉｃ　ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ　ａｎｄ

ｆｕｚｚｙ　ｌｏｇｉｃ　ｆｏｒ　ｄｉａｇｎｏｓｉｓ　ｏｆ　ｃｒａｃｋｓ　ｉｎ　ｓｈａｆｔｓ［Ｃ］∥Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ

Ｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ　Ｍａｃｈｉｎｅｓ　ａｎｄ　Ｓｙｓｔｅｍｓ，２００６：３３２－３３７．
［１５５］ＷＡＮＧ　Ｈ－Ｋ，ＨＡＹＮＥＳ　Ｒ，ＨＵＡＮＧ　Ｈ－Ｚ，ｅｔ　ａｌ．Ｔｈｅ　ｕｓｅ

ｏｆ　ｈｉｇｈ－ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｍｅｃｈａｎｉｃｓ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｅｘｔｅｎｄｅｄ

Ｋａｌｍａｎ／ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｆｉｌｔｅｒｓ，ｆｏｒ　ｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｓ　ａｎｄ　ｐｒｏｇｎｏｓｔｉｃｓ　ｏｆ

ａｉｒｃｒａｆｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒ　Ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｉｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

＆Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，２０１５，１０５（１）：１－２４．
［１５６］ＷＡＮＧ　Ｙ，ＢＩＮＡＵＤ　Ｎ，ＧＯＧＵ　Ｃ，ｅｔ　ａｌ．Ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ

ｏｆ　Ｐａｒｉｓ＇ｌａｗ　ｃｏｎｓｔａｎｔｓ　ａｎｄ　ｃｒａｃｋ　ｌｅｎｇｔｈ　ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ　ｖｉａ　Ｅｘ－

ｔｅｎｄｅｄ　ａｎｄ　Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ　Ｋａｌｍａｎ　ｆｉｌｔｅｒ：Ａｎ　ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ　ｔｏ　ａｉｒ－

ｃｒａｆｔ　ｆｕｓｅｌａｇｅ　ｐａｎｅｌｓ［Ｊ］．Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　Ｓｙｓｔｅｍｓ　ａｎｄ　Ｓｉｇｎａｌ

Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２０１６，８０：２６２－２８１．
［１５７］ＲＯＢＩＮＳＯＮ　Ｅ　Ｉ，ＭＡＲＺＡＴ　Ｊ，ＲＡ？ＳＳＩ　Ｔ．Ｍｏｄｅｌ－ｂａｓｅｄ

ｐｒｏｇｎｏｓｉｓ　ｏｆ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｃｒａｃｋ　ｇｒｏｗｔｈ　ｕｎｄｅｒ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｌｏａｄｉｎｇ［Ｊ］．ＩＦＡＣ－ＰａｐｅｒｓＯｎＬｉｎｅ，２０１８，５１（２４）：１７６－

１８３．
［１５８］ＬＩＭ　Ｈ　Ｊ，ＳＯＨＮ　Ｈ，ＫＩＭ　Ｙ．Ｄａｔａ－ｄｒｉｖｅｎ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｃｒａｃｋ

ｑｕａｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｐｒｏｇｎｏｓｉｓ　ｕｓｉｎｇ　ｎｏｎｌｉｎｅａｒ　ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃ

ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　Ｓｙｓｔｅｍｓ　ａｎｄ　Ｓｉｇｎａｌ　Ｐｒｏｃｅｓｓ－

ｉｎｇ，２０１８，１０９：１８５－１９５．
［１５９］ＴＯＢＯＮ－ＭＥＪＩＡ　Ｄ　Ａ，ＭＥＤＪＡＨＥＲ　Ｋ，ＺＥＲＨＯＵＮＩ　Ｎ．

ＣＮＣ　ｍａｃｈｉｎｅ　ｔｏｏｌ＇ｓ　ｗｅａｒ　ｄｉａｇｎｏｓｔｉｃ　ａｎｄ　ｐｒｏｇｎｏｓｔｉｃ　ｂｙ　ｕ－

ｓｉｎｇ　ｄｙｎａｍｉｃ　Ｂａｙｅｓｉａｎ　ｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　Ｓｙｓｔｅｍｓ

ａｎｄ　Ｓｉｇｎａｌ　Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２０１２，２８：１６７－１８２．
［１６０］ＰＡＲＫ　Ｊ　Ｍ，ＫＡＮＧ　Ｈ　Ｔ．Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｌｉｆｅ　ｆｏｒ

ｓｐｏｔ　ｗｅｌｄｓ　ｕｓｉｎｇ　ｂａｃｋ－ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ　ｎｅｕｒａｌ　ｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．

Ｍａｔｅｒｉａｌｓ　＆Ｄｅｓｉｇｎ，２００７，２８（１０）：２５７７－２５８４．

（责任编辑：李世秋）



航　空　学　报

０２３９８１－２９　　　

Ｋｅｙ　ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ　ｆｏｒ　ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ａｎｄ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｉｒｆｒａｍｅ　ｄｉｇｉｔａｌ　ｔｗｉｎ

ＤＯＮＧ　Ｌｅｉｔｉｎｇ１，２，＊，ＺＨＯＵ　Ｘｕａｎ１，ＺＨＡＯ　Ｆｕｂｉｎ１，ＨＥ　Ｓｈｕａｎｇｘｉｎ１，ＬＵ　Ｚｈｉｙｕａｎ１，ＦＥＮＧ　Ｊｉａｎｍｉｎ３

１．Ｓｃｈｏｏｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃ　Ｓｃｉｅｎｃｅ　ａｎｄ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｂｅｉｈａｎｇ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ　１０００８３，Ｃｈｉｎａ

２．Ｂｅｉｊｉｎｇ　Ａｄｖａｎｃｅｄ　Ｄｉｓｃｉｐｌｉｎｅ　Ｃｅｎｔｅｒ　ｆｏｒ　Ｕｎｍａｎｎｅｄ　Ａｉｒｃｒａｆｔ　Ｓｙｓｔｅｍ，Ｂｅｉｊｉｎｇ　１０００８３，Ｃｈｉｎａ

３．Ｋｅｙ　Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ａｎｄ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｔｅｓｔ　ｏｆ　ｆｕｌｌ　ｓｃａｌｅ　ａｉｒｃｒａｆｔ，ＡＶＩＣ　Ａｉｒｃｒａｆｔ　Ｓｔｒｅｎｇｔｈ　Ｒｅｓｅａｒｃｈ　Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｘｉ’ａｎ　
７１００６５，Ｃｈｉｎａ

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｈｉｌｏｓｏｐｈｙ　ｆｏｒ　ａｉｒｆｒａｍｅ　ｓａｆｅｔｙ　ｈａｓ　ｅｘｐｅｒｉｅｎｃｅｄ　ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ　ｆｒｏｍ　ｓｔａｔｉｃ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ，ｓａｆｅｔｙ　ｌｉｆｅ，ｄａｍａｇｅ　ｔｏｌ－
ｅｒａｎｃｅ　ａｎｄ　ｄｕｒａｂｉｌｉｔｙ，ｔｏ　ｉｎｄｉｖｉｄｕａｌ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｔｒａｃｋｉｎｇ，ｗｉｔｈ　ａ　ｔｒｅｎｄ　ｔｏｗａｒｄｓ　ｔｈｅ　ａｉｒｆｒａｍｅ　ｄｉｇｉｔａｌ　ｔｗｉｎ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｆｕｔｕｒｅ．Ｔｈｅ　ａｉｒｆｒａｍｅ

ｔｗｉｎ　ｄｒｉｖｅｎ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｄｉｇｉｔａｌ　ｔｈｒｅａｄ　ｉｓ　ａ　ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ，ｍｕｌｔｉ－ｐｈｙｓｉｃａｌ，ｍｕｌｔｉ－ｓｃａｌｅ，ｍｕｌｔｉ－ｆｉｄｅｌｉｔｙ，ａｎｄ　ｍｕｌｔｉ－ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ　ｖｉｒｔｕａｌ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｓｙｓｔｅｍ．Ｉｔ　ｕｓｅｓ　ｍｕｌｔｉ－ｓｏｕｒｃｅ　ｄａｔａ　ｓｕｃｈ　ａｓ　ｏｎｌｉｎｅ　ｓｅｎｓｏｒ　ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ，ｏｆｆｌｉｎｅ　ｇｒｏｕｎｄ　ｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ，ａｎｄ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｏｐｅｒａ－
ｔｉｏｎ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｔｏ　ｒｅｆｌｅｃｔ　ａｎｄ　ｐｒｅｄｉｃｔ　ｔｈｅ　ｂｅｈａｖｉｏｒ　ａｎｄ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ　ａｉｒｆｒａｍｅ　ｐｈｙｓｉｃａｌ　ｅｎｔｉｔｙ　ｄｕｒｉｎｇ　ｔｈｅ　ｅｎｔｉｒｅ

ｌｉｆｅｓｐａｎ．Ｉｔ　ｉｓ　ｅｘｐｅｃｔｅｄ　ｔｏ　ｒｅｆｏｒｍ　ｔｈｅ　ｅｘｉｓｔｉｎｇ　ｐａｒａｄｉｇｍ　ｏｆ　ａｉｒｆｒａｍｅ　ｕｓａｇｅ　ａｎｄ　ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ．Ｆｏｃｕｓｉｎｇ　ｏｎ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｌｉｆｅ　ｍａｎａｇｅ－
ｍｅｎｔ，ｔｈｉｓ　ｓｔｕｄｙ　ｐｒｏｐｏｓｅｓ　ｆｉｖｅ　ｋｅｙ　ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ａｎｄ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ，ｗｈｉｃｈ　ａｒｅ（ａ）ａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｌｏａｄ　ａｎｄ　ｄａｍａｇｅ　ｄａ－
ｔａ，（ｂ）ｍｕｌｔｉ－ｓｃａｌｅ　ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｏｆ　ａｉｒｆｒａｍｅｓ，（ｃ）ｈｉｇｈ－ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｄａｍａｇｅ　ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ，（ｄ）ｅｆｆｉ－
ｃｉｅｎｔ　ｄｉｇｉｔａｌ　ｔｗｉｎ　ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　Ｒｅｄｕｃｅｄ　Ｏｒｄｅｒ　Ｍｏｄｅｌｉｎｇ（ＲＯＭ），（ｅ）Ｒｅｍａｉｎｉｎｇ　Ｕｓｅｆｕｌ　Ｌｉｆｅ（ＲＵＬ）ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ　ｃｏｎ－
ｓｉｄｅｒｉｎｇ　ｍｕｌｔｉ－ｓｏｕｒｃｅ　ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ　ａｎｄ　ｈｅｔｅｒｏｇｅｎｅｏｕｓ　ｄａｔａ．Ｔｈｉｓ　ａｒｔｉｃｌｅ　ｄｉｓｃｕｓｓｅｓ　ｔｈｅ　ｓｔａｔｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ａｒｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｏｐｏｓｅｄ　ｆｉｖｅ　ｋｅｙ
ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ　ａｓ　ｗｅｌｌ　ａｓ　ｆｕｔｕｒｅ　ｒｅｓｅａｒｃｈ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ，ｐｒｏｖｉｄｉｎｇ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｓｙｓｔｅｍａｔｉｃ　ｓｔｕｄｙ　ａｎｄ　ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ

ｏｆ　ｔｈｅ　ａｉｒｆｒａｍｅ　ｄｉｇｉｔａｌ　ｔｗｉｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｉｇｉｔａｌ　ｔｗｉｎ；ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｓａｆｅｔｙ；ｆａｔｉｇｕｅ　ａｎｄ　ｆｒａｃｔｕｒｅ；Ｒｅｄｕｃｅｄ　Ｏｒｄｅｒ　Ｍｏｄｅｌ（ＲＯＭ）；ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ

Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２０－０３－１６；Ｒｅｖｉｓｅｄ：２０２０－０４－１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０－０５－０７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄ　ｏｎｌｉｎｅ：２０２０－０６－１５　１５：４８
ＵＲＬ：ｈｔｔｐ：／／ｈｋｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ／ＣＮ／ｈｔｍｌ／２０２１０３１１．ｈｔｍｌ
Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ　ｉｔｅｍ：Ｓｅｅｄ　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｂｅｉｊｉｎｇ　Ａｄｖａｎｃｅｄ　Ｄｉｓｃｉｐｌｉｎｅ　Ｃｅｎｔｅｒ　ｆｏｒ　Ｕｎｍａｎｎｅｄ　Ａｉｒｃｒａｆｔ　Ｓｙｓｔｅｍ（ＡＤＢＵＡＳ－２０１９－ＳＰ－０５）

＊Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ　ａｕｔｈｏｒ．Ｅ－ｍａｉｌ：ｌｔｄｏｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ


