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SPHM技术在新机研制中的实践
与发展
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摘 要：新一代先进战斗机对机体平台的要求为轻重量、高承载、长寿命及多功能。为实现这个目标，结构故障预测与健康

管理（SPHM）技术是一项亟须解决的关键技术，是实现由传统的事后维修和定期维修转向基于状态的视情维修的重要手

段。针对SPHM的主要功能、关键技术和系统设计与研制，本文阐述了强度设计团队近年来在SPHM方面的研究成果、设计

实践、技术发展及后续展望。这些技术成果已成功应用于新一代战机SPHM系统的研制。
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近年来，随着现代战争对军用飞机任务出勤率和战备完

好率要求的提高，以及材料科学、测试技术、信号分析和人工

智能技术的发展，在新一代先进战斗机上采用故障预测与健

康管理（prognostic and health management, PHM）技术的需求

日益增强[1-2]。PHM 技术是基于先进的传感器／驱动器集

成，综合利用信息融合、信息处理、人工智能等技术，通过强

大的故障监测、故障诊断和预测，实现自主保障能力。

新一代先进战斗机以突出“作战能力”“生存能力”“保障

能力”和“经济可承受能力”四大能力为标志，PHM技术是实

现这些能力的重要技术基础之一。战机对机体平台的研制

要求为轻重量、高承载、长寿命及多功能，结构强度设计/分

析/验证技术必须提升以适应这些要求[3]，其中，结构故障预

测与健康管理（SPHM）技术是一项亟待解决的关键技术。

SPHM系统是飞机PHM系统的重要组成部分，从早期单

机寿命监控技术[4-6]发展而来。通过飞机状态参数及传感器

数据，实时监测飞机结构使用环境（载荷、振动、温度、腐蚀

等），并对这些监测参数进行深度学习和智能分析，获取飞机

结构的使用环境和受载情况，诊断结构健康状态，合理指导

飞机使用安排和结构维护决策。采用 SPHM技术是实现由

传统的事后维修和定期维修转向基于状态维修的重要手段，

在保证结构安全性和可靠性的前提下，可有效减少维修时间

和费用，同时可大幅提高飞机的战备完好率和任务成功率。

本文针对SPHM的主要功能、关键技术和系统设计与研

制，对强度设计团队近年来在SPHM方面的研究成果、设计

实践、技术发展及后续展望进行阐述。

1 SPHM主要功能
飞机使用中机体结构的主要故障表现为金属结构的疲

劳开裂、断裂、腐蚀、应力腐蚀，复合材料结构的基体开裂、纤

维断裂、分层、脱黏以及运动机构的卡滞、磨损、失效等。通

过建立并不断完善SPHM系统，应逐步实现以下功能：（1）量

化评定维护/断裂关键件的损伤状态，综合预测机体结构剩余

寿命，给出单机使用调整和维修计划调整的建议；（2）识别和

记录使用中的结构超限事件（超过载、超速、超载荷、重着

陆），评估超限事件影响，并提出相应的维护方法；（3）跟踪记

录单机结构损伤、维护、修理、更换等信息；（4）为制订和修

订部队结构维护计划（FSMP）、完成和更新载荷/环境谱测

量（L/ESS）、单机跟踪（IAT）等结构完整性大纲规定的任务

提供可靠的数据和维护决策建议；（5）逐步实现对复合材

料结构的损伤监测和识别；（6）逐步提高对结构腐蚀状态

的检测能力和预测准确性；（7）逐步实现对关键运动机构
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（武器舱门、起落装置等）的健康监控和预测。

2 SPHM关键技术
2.1 数据融合与处理分析

SPHM系统涉及多种类型的传感器数据，除包括飞行

状态、姿态角/角速度、操纵面位置、武器信息、发动机参数、

各种开关量等基本飞行参数，还包括载荷传感器、腐蚀传感

器和损伤监控传感器等专门的SPHM传感器。

SPHM系统从信号提取、故障检测/诊断和预测、状态评

估、决策支持等各个阶段都需要广泛使用数据融合技术，且

需在传感器级、特征级、决策级等多个层级上进行，以实现

多层次、多角度、多参数的故障检测和诊断以及决策命令的

综合智能化[5]。

数据处理包含对原始数据的有效性判断、异常值检测

和修正、数据滤波与平滑（采用傅里叶分析、小波分析等）、

同步采样率、补全伪码/缺失信号等功能。

数据分析分为在线（机上）处理和地面处理，对于简单

的故障识别和代码可以在机上完成，前提是不增加机载设

备的负担。对于涉及大量运算的结构载荷识别、疲劳损伤

评估和腐蚀寿命分析模块，通常需在地面系统完成。

2.2 结构使用载荷/环境谱获取

获取单机结构使用载荷的方法有应变法和飞参法[6-8]。

应变法是基于应变载荷电桥数据，通过“应变—载荷”方程

（通过载荷标定试验和飞行载荷测试数据构建）获取结构载

荷历程；飞参法是基于飞行参数，通过由神经网络、线性/非线

性回归分析等机器学习算法[8]构建的“飞参—载荷”方程获取

结构载荷历程。飞参法的前提是可靠性较高的飞参和载荷

样本，样本依赖于载荷实测飞机的直接测量（应变法）结果。

目前国外各种机型采用的载荷监控方式不尽相同，大

多采用以飞参法为主、应变法为辅的方式[9-10]。在飞机使用

过程中，不断积累/扩充实测飞机的飞参和载荷数据库，后

续新样本既可用来修正和完善载荷方程，又可作为校验样

本对载荷方程进行验证。

为构建高精度的“应变—载荷”方程，本团队以虚拟样

机和虚拟载荷标定作为辅助，确定应变电桥的最佳数量和

方位。根据欧式空间的施密特正交化法，提出一种从设计

载荷工况库中筛选地面标定工况的有效方法，既最大限度

地简化地面试验，又能确保载荷工况的完备性和充分性。

同时采用多元回归分析和线性修正技术，结合虚拟载荷方

程和地面载荷方程，实现高精度“应变—载荷”方程的构建。

通常，采用抽取一架飞机进行专门的载荷测试改装和

地面标定试验的途径，获得“应变—载荷”方程。对于在多

架飞机上安装应变载荷传感器的情况，由于结构原材料、制

造、装配、应变片粘贴方位、黏合剂厚度、应变片自身灵敏度

等差异，不同飞机在同一载荷状态下的电桥响应通常是不

同的。若每架飞机都采用复杂的地面标定试验会大大增加

实施SPHM的成本和难度，而且一次性的地面标定试验不

能解决飞机长期使用后应变输出值的漂移问题。

为了在满足载荷精度要求的基础上，尽可能简化批产飞

机载荷标定试验的规模和难度，本团队提出一种空中载荷标

定方法，通过构建单机飞参与应变实测值之间的关系，对基

准飞机载荷方程进行线性修正获取单机载荷方程，以实现

“单机标定、他机可用”。若飞机在出厂前或在外场进行简单

的地面标定，空中标定可通过地面标定进行校验和修订。

由于飞机结构的复杂性、飞机飞行状态的多样性以及

载荷与飞行参数之间的非线性关系，建立基于飞行参数的

高精度载荷识别模型并非易事。国内外在这方面开展了大

量研究，采用了神经网络技术、回归分析技术、机动识别技

术、混合型识别技术等多种手段和方法[6-8]。

为构建高精度的“飞参—飞行载荷”方程，本团队基于

战斗机大量实测飞参和载荷数据，从数据清洗、数据融合、

数据压缩、状态分类和机器学习等方面展开研究，设计了完

整的数据挖掘和人工智能算法系统，建立了一套基于飞行

参数的结构飞行载荷获取方法，突破了机动识别[11]（见图

1）、输入参数优选技术[12-13]（结合多重共线性分析和逐步回

归分析方法，见图 2）以及基于遗传算法优化的神经网络

法[14]等多项关键技术。

在图2（a）中，Rxi，xj是多元线性回归分析中自变量 xi和 xj

的偏相关系数，Rxi，j和Rxi，y是自变量 xi和因变量 y、自变量 xj

和因变量 y分别在剩余自变量（排除 xi和 xj）下的偏相关系

图1 机动识别流程

Fig.1 Maneuver identification process
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数，详细解释参见参考文献［13］。
在图2（b）中，t统计量是线性回归系数进行显著性检验

的统计量（服从 t分布），p是 t统计量对应的超越概率，α是

门槛值，详细解释参见参考文献［13］。

选取某架实测飞机多次飞行中若干非对称机动在亚声

速下的实测飞参和机翼根部弯矩载荷样本，对不同机器学

习方法建模的拟合精度进行对比分析可知：在拟合精度和

泛化（预测）能力方面，经遗传算法优化的BP神经网络法是

最优的。训练样本拟合精度对比如图3所示。

结构寿命监控关注的是整个载荷历程对关键部位造成

的疲劳损伤，而非某一时刻的载荷值。针对中机身框某关

键部位，采用局部应力—应变法，进一步对比实测与预测载

荷谱下每个起落累积疲劳损伤的差异，如图 4所示。可见

两种载荷谱下累积疲劳损伤差异小于5%。

为构建高精度的“飞参—地面载荷”方程，本团队通过

对战斗机起落架实测载荷数据的深度挖掘，建立了一套基

于飞行参数的起落架地面载荷获取方法，不需要额外在起

落架上安装传感器，首先采用模糊识别技术对地面典型任

务段进行识别，然后采用数据挖掘技术分别构建各任务段

的“飞参—地面载荷”模型。

某典型起落的主起落架载荷预测结果如图 5所示，虽

然个别载荷点误差较大，但整个载荷谱对与起落架连接的

机体结构造成的疲劳损伤误差较小。

除了常规的大部件载荷和起落架载荷，还需对发动机

载荷、阻力伞载荷、油箱载荷、座舱载荷、武器投放载荷等局

部载荷进行视情监测。对于如垂尾抖振、进气道噪声、舱门
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图2 输入参数优选方法

Fig.2 Selection of input parameters

图3 载荷拟合精度对比

Fig.3 Comparisons of load fit accuracy
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振动等局部高频载荷，不能被飞参数据充分表征，应结合有

限元模型、模态分析及相关载荷传感器，构建动态事件模

型。目前该项技术本团队正在攻关中。

2.3 金属结构关键部位损伤评估

目前主要针对影响飞行安全的金属结构疲劳/断裂关

键件，根据全机有限元分析、关键件细节应力分析和疲劳寿

命分析、模拟件/部件/全机疲劳试验、外场实际暴露的结构

故障等对耐久性/损伤容限关键部位进行筛选。

对关键结构部位的损伤监控和预测，有间接监控和直

接监控两种方法[9-10]。间接监控是基于对结构所经受的疲

劳载荷（通过“飞参—载荷”方程或“应变—载荷”方程获得）

的监控结果，通过分析获得结构关键部位应力历程，按疲劳

理论或断裂力学理论进行结构疲劳损伤计算和剩余寿命预

测。直接监控是在结构关键部位布置传感器，如应变、光

纤、压电或智能涂层传感器，直接监控该部位的应变或损

伤。在目前的技术水平下，损伤直接监控方法具有局限性，

尚不具备大范围工程应用的成熟条件，仅作为基于载荷监

控的结构损伤间接监控方法的有益补充。

关于金属结构疲劳损伤评估方法，目前尚未有一种通用

的疲劳损伤模型能够全面涵盖疲劳寿命的所有阶段和影响因

素，且不同国家不同机型所采用的损伤模型和方法各有不

同[15-17]。针对飞机不同结构类型及可能的疲劳/断裂破坏模

式，尽可能采用多种疲劳分析（当量、应力、应变）和基于断裂

力学的裂纹扩展方法，也采用寿命类比法[18-20]，用各单机关键

部位应力/应变历程，与基准载荷谱下该部位的试验和分析结

果进行对比，评估结构寿命消耗情况，预测结构剩余寿命。综

合各种分析方法的结果，给出该部位的疲劳损伤评定结论。

对于上述每种损伤模型和寿命分析方法，不同的关键部

位有不同的损伤计算所需参数，如材料参数、几何参数、各种

损伤模型参数和修正系数等，部分参数需要通过元件/部件疲

劳试验获得，因此，应对每个关键部位进行疲劳损伤评定参

数化模型研究，以理论分析、模拟件试验结果初步确定这些

参数，并用部件/全尺寸疲劳试验结果进行验证和修正。

针对包含重复谱块等可产生稳定裂纹扩展速率的随机

载荷谱，本团队构建一种形式简单的工程平均扩展速率模

型，并结合经典断裂力学模型，进一步提出速率类比法，较

寿命类比法对裂纹扩展具有更强的通用性和适应性。基于

结构模拟件/部件/全机疲劳试验数据融合，提出一套采用广

义类比法（含寿命类比和速率类比）[21]的疲劳损伤评估方

法，并根据不同关键部位特性定制耐久性和损伤容限损伤

模型参数，流程如图 6所示。目前该套技术方法已应用于

新机SPHM系统。此外，本团队提出了一种基于贝叶斯理

论采用Walker公式预测随机谱下裂纹扩展曲线的方法[22]。

针对单机结构疲劳分散系数的选取，本团队开展不同

结构部位和特性的差异化分散系数和可靠性系数研究[23]。

单机寿命监控中的结构可靠性系数不仅是传统的分散系

数，还应考虑载荷预测模型、疲劳损伤算法等引起的误差。

2.4 疲劳损伤表征与剩余寿命预计

关键结构损伤可通过当量飞行小时、寿命比、损伤度、

损伤率等表征参数来确定，根据损伤表征参数，假设未来飞

行载荷情况，可计算预计剩余寿命，进一步指导维修决策建

议和调整飞行计划。

对于针对结构关键部位的疲劳损伤评估，根据单机当

前已飞起落的应力谱序列，若采用裂纹萌生类模型，可计算

当前飞行小时（FH）下的累积理论损伤，将其等损伤折算到

图4 实测与预测载荷谱下累积疲劳损伤对比

Fig.4 Comparison of fatigue damage accumulation

under actual and predicted load spectra

图5 某典型起落地面载荷预测结果

Fig.5 Ground load prediction of some typical flight
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基准载荷谱下，可获取当量飞行小时。若采用裂纹扩展类

模型，可预测在单机实际使用情况下的裂纹扩展曲线，在基

准扩展曲线上找到当前裂纹尺寸所对应的寿命，即为当量

飞行小时，如图7所示。

获取当量飞行小时之后，可计算寿命比、损伤度、损伤

率等其他表征参数。将单机结构关键部位损伤表征参数的

实际值与基准值进行对比，对关键结构损伤程度以及单机

飞行轻重程度进行评估，进一步将评估结果落实到单机乃

至机群的结构寿命管理中，主要包括单机使用安排（飞行科

目和使用频次）的调整、各机队飞机的适当调换以及单机维

修计划（检修时间与方法）的调整。

单机寿命管理的目标[24]为：（1）合理地调整单机、机队

及机群的使用，保证单机当量飞行小时数（或疲劳损伤）与

实际飞行小时数的协调增长，保证机队及机群的使用情况

满足规定的均衡性要求；（2）根据单机实际使用情况制订

合理的部队结构维护计划（FSMP），保证每架飞机服役的安

全性和经济性。

2.5 复合材料损伤监测

先进战斗机复合材料用量越来越大，复合材料的损伤

监测和识别是影响飞机结构完整性的一个重要方面。复合

材料损伤监测常用的传感器大体分为光纤传感器、压电材

料传感器以及金属材料传感器。在国内外近些年来的研究

和试验中，应用最为广泛的是压电材料传感器[25]，包括压电

薄膜传感器(PVDF)和压电陶瓷传感器(PZT)。

离散源低能量冲击损伤是影响复合材料结构完整性的

主要损伤模式。由于低能量冲击可能发生在飞机使用、停

机维护的各个阶段，要全程实时监控所有复合材料结构所

遭受的各种冲击是几乎不可能的。

对复合材料结构的损伤监测，在新一代战机中拟采用

以下技术途径：（1）对外场使用中易遭受冲击损伤的部位，

布置基于压电传感器的区域冲击监测系统，全程在线监控

冲击部位和冲击次数，为地面检查和维护提供依据；（2）对

外场不易接近的部位（如进气道），在复材结构内部或表面

预置压电传感器，地面离线检测以定位损伤，用超声波检测

进行损伤定量。

本团队联合国内有关院所当前重点开展复合材料损伤

监测传感器的工程化应用以及损伤识别算法的研究。

2.6 腐蚀/老化损伤监测

腐蚀/老化是飞机结构不可避免要面临的问题，腐蚀环境

还会促使和加速疲劳损伤的发生和扩展。对使用中存在较严

酷腐蚀环境的部位，不考虑腐蚀影响的寿命评估结果是不可

靠的。由于影响因素众多，飞机结构的腐蚀和老化问题是非

常复杂的，各单机腐蚀和老化状况的分散性也高于疲劳损伤

的分散性，因此，准确预测腐蚀/老化损伤是很困难的。

腐蚀和老化主要与飞机的防腐体系和使用环境相关，在

对防腐体系的抗腐蚀品质有较准确的试验评估结果，并对飞

机的使用环境（包括局部腐蚀环境）有比较准确、完整记录的

前提下，通过合理的损伤预测模型，可以给出比较有价值的结

构腐蚀/老化预测结果，有助于指导外场飞机的腐蚀防护和维

护工作。应特别注意不断积累同类飞机外场使用和维护中发

现的结构腐蚀/老化信息，逐步完善腐蚀预测模型。

目前新一代战机采用在易腐蚀部位布置涂层退化传感
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图6 基于广义类比法的疲劳损伤评估流程

Fig.6 Flowchart of fatigue damage assessment with

generalized correction methodology

图7 裂纹扩展曲线当量飞行小时示意

Fig.7 Equivalent flight hour in crack growth curve
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器（CDS）并结合腐蚀监测自制件的方式，定期采集数据并

对自制件腐蚀情况进行检测，以实现对结构防腐涂层老化

状态的评估和监控。

腐蚀/老化损伤预测的技术途径为：以电化学理论、贝

叶斯理论为基础，通过飞机服役腐蚀环境的测试和积累，以

实验室加速腐蚀/老化试验和自然腐蚀/老化试验相结合，建

立腐蚀/老化概率预测模型；研制腐蚀损伤传感器和涂层退

化传感器，不断提高对腐蚀/老化预测和监控的准确性。目

前该项技术本团队正在攻关中。

3 SPHM系统设计与研制
在当前国内SPHM技术尚未成熟、结构损伤监测传感

器工程化应用成熟度较低的情况下，新一代战机SPHM系

统的设计研制思路是：充分借鉴国外SPHM技术发展路线；

以目前国内在单机寿命监控和飞行载荷实测等方面已有的

成熟技术为基础；同时，组织国内有关院所对各项关键技术

进行专项攻关；在型号研制、地面试验、试飞和服役使用的

过程中，持续开展SPHM技术的工程化应用研究，逐步实现

新机SPHM系统能力的增长与成熟。

SPHM系统目前采取“在线测量、离线分析”的方式，包

括机载系统和地面系统。机载系统的主要功能是实现

SPHM监测数据的采集、存储和传输，包括飞参数据、载荷

传感器数据和腐蚀监测传感器数据。

机体载荷测量子系统如图 8所示，采用成熟的应变电

桥来测量机体载荷。机体腐蚀监测子系统如图 9所示，涂

层退化传感器（CDS）和腐蚀监测自制件（CMC）与所监控

舱位的结构材料及表面防护体系完全一致，并处于相同的

局部环境。定期将地面保障设备与CDS相连，读取并存储

机上 CDS 的涂层阻抗数据，判断涂层是否失效。定期将

CMC取回并进行检测，与CDS监测结果互相验证。

SPHM地面系统为功能分析软件系统，属于自主保障

信息支持系统（ALISS）的一个模块，实现包括数据综合处

理分析、结构载荷识别、超限事件分析、结构损伤评估和剩

余寿命预测等功能。将机载数据下载到地面系统，结合飞

机结构的设计分析资料、试验数据、制造和使用维护信息，

对飞机关键结构的疲劳损伤情况进行评估，诊断结构健康

状态及预测结构剩余寿命，指导制订结构检查维护计划。

软件数据流如图10所示。

采用以上章节所述的技术研究成果，对SPHM系统进

行模块开发和软件集成，并在外场部队部署使用。

4 结论
本文阐述了强度设计团队近年来在SPHM方面的研究

成果、设计实践及技术发展。这些技术成果已成功应用于

新一代战机SPHM系统的研制。

图9 机体腐蚀测量子系统概览图

Fig.9 Overview of structural corrosion measurement subsystem

图8 机体载荷测量子系统概览图

Fig.8 Overview of structural load measurement subsystem
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图10 SPHM地面系统软件数据流

Fig.10 Software dataflow of SPHM off-board system
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实现对机体结构各种故障类型的准确监控和预测是一

个长期的过程，基于目前技术水平，SPHM仅针对影响飞行

安全和机体结构寿命的主承力金属结构开展故障预测和健

康管理。随着技术发展，将逐步扩大SPHM的监控范围，实

现对复合材料结构和关键运动机构的健康监控和预测。

SPHM系统研制还会面临越来越多的挑战，本团队将在技

术突破和工程实践方面不懈开展工作，为提升军用装备的

结构健康管理水平做出更大贡献。
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paper describes the research results, design practice and technical developments in SPHM by the strength team in recent

years, which include the main function, key technologies and system designs of SPHM. These research results have been

successfully applied to the development of a new generation of high performance fighter airframe.

Key Words: SPHM; load/environment spectrum; metal structure damage assessment; composite damage

monitoring; corrosion damage monitoring
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