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全尺寸飞机结构疲劳试验数字孪生
技术思考与探索
张海英，陈先民，董登科
中国飞机强度研究所 强度与结构完整性全国重点实验室，陕西 西安 710065

摘 要：全尺寸结构疲劳试验是飞机模型研制验证的重要手段，其较长的周期制约了模型的验证反馈和服役使用，而数字孪

生技术的引入有望变革试验模式，助力试验提质增效。结合国内全尺寸结构疲劳试验特点和现状，本文提出了疲劳试验数

字孪生的内涵和总体框架，介绍了数字孪生在试验全周期的应用场景，识别并分析了全周期数据获取与管理、多环节结构分

析、及时准确的试验测量与监测、多重不确定因素量化更新、沉浸感可视化与交互等关键技术，结合机身段疲劳试验实例介

绍了初步的探索工作，为疲劳试验数字孪生技术的发展指明方向。
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由于飞机结构疲劳性能受材料、工艺、结构形式、载荷

历程等多重因素影响，民用航空规章第25.571条“结构的损

伤容限和疲劳评定”中均要求[1]，对可能引起灾难性破坏的

每一结构部分进行疲劳和损伤容限评定，评定还必须结合

有试验依据和服役经验（如果有服役经验）支持的重复载荷

和静力分析来进行，必须用充分的全尺寸疲劳试验依据来

证明在飞机的设计使用目标寿命期内不会产生广布疲劳损

伤。GJB 775A[2]中也明确要求应在装有测试设备的飞机上

重复施加飞-续-飞设计使用载荷谱来实施耐久性试验，在

完成耐久性试验后，应采用重复施加飞-续-飞设计使用载

荷谱来进行损伤容限试验。因此，目前一段时期内，全尺寸

疲劳试验（FSFT）仍是民机结构适航符合性验证及军机型

号合格审定的必要方法，而全机疲劳试验是重中之重。

以民机为例，全机疲劳试验通常包含两倍设计目标寿

命（DSG）的疲劳试验、一倍DSG的裂纹扩展试验、剩余强

度试验和拆毁检查4个阶段。经过航空工业在疲劳领域几

十年的研究，全机疲劳试验复杂度、精度和速度都不断提

高，但随着新型号设计目标寿命的不断增加，从策划、设计、

实施、拆毁检查到评估的整个试验流程仍需要几年甚至十

几年，消耗大量的人力和物力，也制约了型号的服役使用。

自 2011 年美国空军研究实验室提出机体数字孪生

（ADT）[3]计划以来，数字孪生的概念开始引起广泛关注，也

不断得到完善、发展和应用。数字孪生针对物理实体对象特

征，构建融合对象几何、物理、行为与规则的数字化虚拟模型

集合体，以传感器等手段建立实体与模型之间的状态连接，

通过数据的更新、交互、融合、分析，在数字世界模拟物理实

体在现实中的行为，实现对物理对象的优化、扩展。作为一

种普适性的概念，数字孪生可以与产品设计、制造和服务等

多领域结合，提供智能运行、精准管控与可靠运维等多种服

务目标[4-5]。空客A350XWB和洛克希德-马丁F-35的总装

生产线中都引入了数字孪生技术，通过全流程数据和模型的

充分利用，以数字化监控、自动化管控、工艺流程改进等方式

显著提高了生产效率。ADT则是一种面向飞行器的多物理

场、多尺度、多概率的仿真模型，能够利用飞行器在线传感器

数据、离线地面检查数据、历史运行数据、测试数据甚至专家

经验等，反映并预测对应结构在全寿命周期内的行为和性

能，从而解决飞行器的维护和寿命预测问题[6-9]。

随着飞机结构领域高性能仿真、损伤监测、数据融合等

技术的进步，将数字孪生应用到结构疲劳试验中，有望构建

虚拟与物理试验并行融合互动的新模式，实现试验运行状

态实时感知、结构疲劳性能可靠预估、试验/维修决策优化，

提高试验管控能力和效率。蒋泽[10]、刘瑜[11]等分别提出了
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基于数字孪生的船舶结构虚实融合试验方案和智能飞行试

验模式，但相关具体技术的研究报道还较少。完备的结构

疲劳试验数字孪生应包括高保真数字孪生模型构建、疲劳

失效风险评估、物理试验数据获取、基于物理数据的重要参

数概率分布检验、孪生模型动态重构等环节，目前在全周期

数据获取和管理、结构多尺度分析、试验状态数据准确测量

与监测、多重不确定因素量化、沉浸感可视化与交互等方面

还存在技术难题。因此，本文在总结全尺寸结构疲劳试验

特点的基础上，首先提出了其数字孪生的内涵和整体框架，

介绍了数字孪生在试验全周期的应用场景，然后对关键技

术的难点和发展方向进行了探讨分析，最后结合机身段疲

劳试验实例介绍了开展的一些初步探索工作。

1 全尺寸结构疲劳试验数字孪生内涵和应用
前景
1.1 全尺寸结构疲劳试验及其特点

全尺寸结构疲劳试验是在实验室中对全尺寸飞机或部

件结构施加模拟飞机服役中预期经历的各种重复载荷，获

取结构的疲劳和损伤容限特性，以验证飞机结构是否满足

设计目标要求，疲劳和损伤容限设计、分析方法的正确性和

制造工艺的可行性，结构损伤检测方法和修理方案的有效

性，暴露疲劳薄弱部位，为结构设计和制造工艺的改进、结

构维护大纲的制定提供试验依据。

除了结构试验件，疲劳试验一般包含机械系统、动力系

统、控制系统、测量系统、监测系统和损伤检查。其中，机械

系统中的支持结构模拟试验件的边界自由度约束条件或飞

机的姿态，加载结构则以胶布带/拉压垫及其杠杆连接系

统、假件接头等形式模拟气动力、惯性力的作用；动力系统

以液压、气压设备为加载提供动力；控制系统驱动各加载通

道的同步协调加载；测量系统通过关键部位粘贴的应变片、

位移传感器和数据采集设备测量结构的应变和位移；监测

系统通过预期损伤部位布置的声发射、压电等传感器监测

结构的损伤情况；定期的人工损伤检查确定结构的损伤及

其扩展情况。

支持和加载结构设计的合理性直接关系到载荷施加的

准确性，动力和控制系统设计的合理性直接关系到加载的

效率，测量和监测系统、损伤检查方案设计的合理性关系到

应变、位移和损伤数据的完备性。疲劳试验系统结构及相

互关系如图1所示。由于动力和控制系统的设计及参数配

置需要结合实验室基础条件、操作人员经验、液压和控制等

多系统仿真来完成，本文后续不再考虑该部分内容。

全机疲劳试验在结构强度地面试验中规模最大、复杂

程度最高、持续时间最长，表1给出了几个型号全机疲劳试

验中加载和测量通道数的对比[12-15]。可以看到，除了俄罗

斯的两型飞机外，其他试验的主/被动加载通道总数都在

100个以上，测量通道在 2800个以上。结构疲劳性能受原

材料供货状态（成分、晶粒尺寸和取向、微观结构缺陷等）、

结构几何构型（孔、缺口、槽、凸耳、紧固件连接等）、加工和

装配质量（表面粗糙度、划痕、毛刺、加工和钻孔造成的撕

裂、连接件配合间隙等）、加载历程（载荷大小、顺序、作用位

置）等多重因素的影响，存在天然的分散性和细节敏感性。

但是受目前工业水平的限制，结构疲劳性能分析中难以精

准确定各个疲劳危险部位的细节状态，评估结果难免包含

较大的不确定性，一般需要通过比较保守的假设或安全系

数来覆盖各种不确定因素。同时，由于结构形式[16]、工艺及

材料的不断更新，以及目前工业界对结构疲劳行为认知的

局限，全尺寸疲劳试验中仍会出现疲劳起裂、扩展时间与预

期偏差过大，或非预期部位损伤等现象，统称非预期损伤。

若没有及时发现这些非预期损伤，可能会导致结构提前破

坏，试验无法获得足够的数据。发现非预期损伤后，需要查
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图1　疲劳试验系统结构示意图

Fig.1　Schematic illustration of fatigue test equipment
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找损伤原因、确定结构后续的检查及维修方案。非预期损

伤的一系列处理及期间的等待时间也是全机疲劳试验周期

特别长的原因之一。

因此，传统的仿真模型和分析不能有力支撑结构疲劳

试验的实时决策，作用有限。数字孪生技术的出现和发展

为解决上述问题提供了新的思路。

1.2 全尺寸结构疲劳试验数字孪生内涵

参考ADT概念，根据全尺寸结构疲劳试验的目的及特

点，可以将其数字孪生概括为：一套代表全尺寸结构疲劳试

验件和试验系统制造及维护状态的、集成的数字模型，随着

试验进行和试验数据的获取动态演化，并基于可靠的分析

模型、实时试验数据及相关的历史数据，映射并预测试验件

和试验系统在试验全周期内的行为。其整体框架如图2所

示，包含以下5个要素及其相互连接。

（1） 试验方案和基础数据

疲劳试验数字孪生的起点应该是试验方案模型，包含

试验件的名义几何数据、加工工艺及质量数据、材料及其静

强度/疲劳/损伤容限性能数据、初始损伤尺寸，试验支持、加

载、动力、控制、测量、监测系统方案等数据。

（2） 数字孪生模型

由试验方案和相关基础数据即可建立初始的数字孪生

模型。随着试验件制造、试验环境搭建和试验实施，获得试

验件实际尺寸、加工工艺及质量偏差、应变/位移测量数据、损

伤检查数据、修理和更换等数据，数字孪生模型持续同步更

新，包含的物理试验个性化特征越来越丰富。因此，疲劳试

验数字孪生模型应至少集成几何（试验件、试验支持/加载/动

力/控制/测量/监测系统的几何模型）、物理（材料及其性能数

据、制造和装配工艺、结构载荷/环境谱、结构疲劳和损伤容限

设计要求、加载/测量/监测设备性能等）、结构力学（试验件有

限元分析模型、实时测量获得的载荷/应变/位移数据等）、结

构损伤（结构损伤历程）等多重模型和数据。此外，孪生模型

也是对试验状态进行基于模型动态可视化的基础。

（3） 疲劳失效风险评估

由于现在的飞机结构主要按损伤容限准则进行设计，

且依据损伤容限评估结果确定结构检修计划，该框架的疲

劳失效风险评估主要依据损伤容限分析进行。损伤容限分

析中将初始损伤尺寸、材料性能参数等各种存在不确定性

的因素当作随机变量来处理，获得各危险细节发生断裂失

效的概率（POF）随载荷循环的变化。依据失效概率评估结

果，即可对原有试验检查周期进行相应的调整更新，既可避

免检查周期过短影响试验实施效率，也可避免检查周期过

长导致损伤漏检或结构失效。在此过程中，初始损伤尺寸、

材料性能参数的概率分布来自数字孪生模型，疲劳危险细

节处的应力谱也是通过数字孪生模型中的载荷-应力传递

函数，或者多层级有限元分析模型获得。由于试验载荷相

对于实际飞行载荷来说是确定的，在试验调试阶段，结合试

验应变、位移测量数据对载荷-应力传递函数或多层级有限

元分析模型进行修正更新后，可将细节应力谱作为确定量

而非随机变量来处理。

（4） 物理试验

物理试验现场准备过程中可能获得试验件的部分实际

尺寸和加工质量偏差等数据，调试和实施过程中获得试验

件实际的载荷、应变、位移数据，按要求进行检查后获得各

部位的损伤检查结果数据，实施修理后获得局部的修理或

更换数据，进行拆毁检查后获得各部位的损伤历程数据。

这些数据都需要实时或定期同步到其数字孪生模型中，用

于模型修正和更新，也应在试验总结阶段收录入型号的基

础数据库当中。

（5） 概率分布检验

概率分布检验主要是依据物理试验中损伤检查结果数

表1 多型飞机全机疲劳试验加载和测量规模对比

Table 1 Comparison between loading and measurement  

scales of multi-type aircraft FSFT          

飞机型号

A380

波音787

PRJ-95LR

IL-76MD-90A

MRJ

加载通道/个

182

135

64

93

124

测量通道/个

12000

2800

800

2000

3000

图2　疲劳试验数字孪生框架

Fig.2　Digital twin framework of fatigue test
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据，对失效风险评估中采用的随机变量分布进行检验并更

新，获得其条件概率分布。目前在结构疲劳方面的概率分布

检验主要采用贝叶斯方法[17-20]。图3给出了基于贝叶斯推断

的裂纹尺寸分布更新示例[21]，其中，带底圈数字表示其对应

图 2中的所属环节。一般情况下，t0时刻的初始裂纹尺寸不

确定性较大，导致预估的 t0+Δt时刻裂纹尺寸分散带较大，如

图3(a)所示。如果在 t0+δt时刻对试验件进行了损伤检查，并

依据检查结果采用贝叶斯推断更新此刻的裂纹尺寸分布，如

图3(b）所示，则可以有效减小 t0+Δt时刻裂纹尺寸分散带。

在试验全周期中，随着新数据的不断获取，上述2~5要

素的循环过程不断重复，使得数字孪生模型中越来越多的

细节与物理试验达到较高的一致性，从而降低疲劳失效评

估中的不确定性，并可据此实现对试验检查和实施计划的

个性化调整。

1.3 全尺寸结构疲劳试验数字孪生应用场景

数字孪生与结构疲劳试验全周期相结合，在试验不同

阶段有相应的应用场景，从不同的方面发挥作用，助力型号

研制验证提速增效。

在试验设计阶段，根据试验件和试验方案模型建立初

始的数字孪生模型，并在模型上进行典型工况下的静力分

析，一方面通过应力分布与理想状态的对比确定支持、加载

方案的合理性，一方面通过筛选高应力区、应力集中区，确

定测量、监测和检查方案的合理性。在此基础上，对识别出

的疲劳危险部位进行疲劳裂纹萌生寿命、裂纹扩展寿命进

行分析，进一步确定检查方案的合理性。根据分析结果，对

试验方案进行更改、优化。

在试验准备阶段，试验件和试验系统生产、装配完成，

根据试验件具体的超差、代料等情况，对孪生模型进行修

正，使其包含对应试验实体的特性数据，基于修正后的模型

进行分析，评估超差、代料等情况对结构疲劳性能带来的影

响，以及试验件和试验系统的装配状态是否满足要求。

在试验疲劳运行阶段，根据试验中测得的应变和位移数

据、损伤检查数据实时或定期地传递到数字孪生模型中，保

持孪生模型与物理试验实体状态的同步。一方面，根据试验

数据与模型分析结果的差异对试验实体进行检查，如非预期

损伤处是否有孔径偏差、预应力等问题，或依据贝叶斯推断

对初始裂纹尺寸、材料性能分布进行更新，对数字孪生模型

进行必要的修正，并根据新的裂纹扩展寿命预估结果对试验

检查、修理计划进行必要的调整，降低损伤漏检概率，也避免

频繁检查导致的试验效率问题。另一方面，基于数字孪生模

型建立相关多源异构数据管理和动态可视化系统，使试验人

员能够以直观的、基于模型的形式把控试验状态、性能、风

险、进度等情况，保证疲劳试验的高效安全运行。

在剩余强度试验阶段，通过数字孪生模型预演各加载

工况，根据结构破坏危险性辅助工况排序，在保证考核工况

充分的同时，也能降低结构破坏危险性。

在拆毁检查和试验总结阶段，数字孪生模型分析结果辅

助筛选拆毁检查部位，同时详尽的拆毁检查数据反馈到孪生

模型中，对模型进行进一步的校验和验证，保证模型的可靠

性，且校验后的模型可用于运营支持及后续型号研制。

2 全尺寸结构疲劳试验数字孪生关键技术
分析

在数字孪生概念引起广泛关注后，多个工业软件公司

先后推出了相关的数字孪生类软件，为实现某些形式的数

字孪生提供了很好的解决思路及平台。但是要实现图2数

字孪生框架的正常运转，以数字孪生交互反馈支撑实时决

策，从而助力结构疲劳试验提质增效和模式变革，还面临全

周期数据获取和管理、多环节高精度结构分析、及时准确的

试验测量与监测、多重不确定因素量化更新、沉浸感可视化

与交互等一系列技术挑战。其中，全周期数据获取和管理

图3　基于贝叶斯推断的裂纹尺寸分布更新示意[21]

Fig.3　Illustration of updating on crack size distribution

based on Bayesian inference[21]                 
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是建立试验高保真数字模型、实现多环节高精度结构分析

的基础，结构分析的精准度影响试验测量与监测方案的合

理性，测量与监测数据的时效性和准确性保障不确定因素

的量化更新，进而支撑数字模型动态演进，而可视化与交互

则为其提供融合互动平台。

2.1 试验全周期数据获取和管理

结构疲劳试验全周期数据应当包含试验件和试验系统

设计、制造、试验多个阶段的完整数据。其中，试验件制造

数据与结构疲劳性能密切相关，也直接影响数字孪生模型

的保真度。材料初始缺陷情况、零件表面光洁度等确定结

构的初始缺陷尺寸，连接件与孔的配合紧密程度影响应力

集中部位和应力水平[22]，装配预应力改变局部细节的应力

循环历程，开孔位置偏差可能导致裂纹扩展路径变化[23]。

这些数据都可能对结构疲劳裂纹萌生和扩展产生重大影

响，但对其准确获取和管理还存在一定的难度。例如，某型

工序或装配过程中产生的残余应力或者预应力[24]，目前比

较准确的无损测量方法主要有X射线或中子衍射法，受测

量对象的尺寸限制，还难以在大型航空工程结构中大量开

展测量工作。因此，在没有具体制造数据的情况下，数字孪

生模型只能采用名义数据或基于统计结果的数据。随着航

空制造和检验数字化水平的不断提升，试验件制造数据采

集将越来越丰富，结构数字孪生模型初始状态数据也将更

加准确。同时，这些个性化制造数据随物理实体和模型在

厂所之间的传递和管理，也是建立试验件高保真数字孪生

模型需要解决的问题之一。

另外，试验数据不仅包含本试验方案设计、准备和实施

过程中产生的测量、监测、检查等大量实时、非实时数据，还

包含相关结构低层级试验及材料性能试验的数据。其中，

试验设计数据是数字孪生模型构建的基础数据，准备过程

中产生的、与设计有一定偏离的数据是孪生模型的个性数

据，实施过程中实时产生的测量、监测、检查等数据则是实

现数字孪生的纽带和桥梁，而相关多层级试验及材料性能

试验数据则是校准疲劳裂纹分析方法、使数字孪生模型准

确发挥预测功能的重要基础[25-27]。与试验件制造类似，试

验现场准备过程中，如试验夹具与试验件之间的装配间隙、

每个连接件的预紧力等数据的准确获取和管理也存在一定

的难度，这也会在一定程度上影响到数字孪生模型的保真

度。试验运行过程中的加载、测量、监测、检查等实时数据

产生、存储于不同种类和网络的计算机系统中，要做到与数

字孪生模型之间的实时传输与互动，涉及实验室不同网络

和计算机系统的改造及融合。相关结构低层级试验和材料

性能试验数据的使用则需要加强对历史试验数据的管理，

开发结构/试验相关性的关联搜索等工具，以支持相关数据

的有效使用，使数字孪生模型更好地发挥作用。

2.2 多环节高精度结构分析

由于疲劳损伤一般发生在连接孔、台阶等局部细节处，

由微观缺陷演化为工程可检裂纹，而且疲劳损伤的尺寸在

微米至毫米量级[28]，结构细节尺寸在毫米至厘米量级，全尺

寸结构尺寸则在米至百米量级，因此，飞机结构疲劳损伤分

析中存在明显的多尺度问题。为了发挥数字孪生模型对物

理试验的服务作用，就要通过应力分析、含裂纹结构仿真、

基于模型降阶的破坏风险评估等一系列高精度分析，尽可

能真实、准确、快速地预测结构在疲劳载荷作用下的性能。

应力分析是疲劳损伤扩展分析的基础，其准确性严重影

响疲劳损伤扩展分析结果是否准确可靠。以2024-T3铝合金

含裂纹结构受常幅疲劳载荷作用为例，细节应力分析10%的

误差就能引起疲劳裂纹扩展寿命预测结果约 37% 的误差。

目前的应力分析主要采用基于有限元的数值分析方法，以全

机自然网格模型和局部细化模型相结合的多层级建模方法

在计算精度和计算成本之间取得平衡。为了真实模拟结构

细节响应状态，需要反映细节处的形状突变、连接形式等特

征，对有限元网格划分要求较高，需要以较小的网格尺寸防

止局部畸变或不收敛问题。同时，众多细节模型边界条件和

载荷施加的准确性也直接影响应力分析精度[28]。此外，对于

随机谱载荷情况，则需要开展一系列载荷工况条件下的多层

级分析才能获得疲劳危险部位的应力历程，以支持后续的疲

劳裂纹扩展分析。因此，高保真细节模型构建、不同层级模

型间边界和载荷条件的精确传递、疲劳多工况的高效计算是

多层级应力分析需要重点考虑并解决的问题。

含裂纹结构的疲劳断裂力学仿真分为两种情况。一种

是载荷传递路线清晰、局部应力场单一的简单结构及经典开

裂模式，如单向受载薄壁结构孔边开裂，可直接使用现有裂

纹扩展分析软件，如美国的Nasgro、Afgrow等，简化为经典构

型快速获得应力强度因子参数及裂纹扩展历程。另一种是

复杂构型或复杂应力场结构，简化为简单构型会带来较大误

差，需要通过建模仿真进行精确分析。文献[29]详细对比了

几种常见疲劳断裂仿真方法，包括有限元法（FEM）、扩展有

限元法（XFEM）、无网格法、相场断裂法（PFM）、边界元法

（BEM）、对称伽辽金边界元（SGBEM）-有限元迭代法和装配

法等。虽然新的仿真方法不断克服传统有限元疲劳断裂仿

真中面临的高密度奇异单元剖分、裂纹扩展过程中网格反复

重新划分、计算规模大等难题，但要模拟包含毫米甚至微米
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级裂纹的飞机复杂结构损伤扩展过程，尤其是涉及厚体结构

非平面三维裂纹、各向异性或复杂应力场导致的裂纹路径变

化、高应力场下的非线性等问题时，还存在求解规模、计算效

率、收敛性及裂纹路径判据等难点。

此外，由于飞机结构的复杂性，以及材料、细节构型和

开裂形式的多样性，即使应用多层级应力分析、高效

SGBEM-FEM仿真方法，要完成全尺寸结构应力场及损伤

扩展历程的预测，也需要消耗大量的人力资源和计算时间。

目前一段时间内，要随试验进展进行实时的评估预测和更

新，还需要借助模型降阶方法来实现[30-32]。在飞机结构应

力和疲劳断裂分析领域，目前应用较多的模型降阶主要是

基于数据拟合的代理模型方法[33-35]，如基于多层级仿真数

据的应力传递函数、应力强度因子与裂纹尺寸映射函数、裂

纹扩展速率与应力强度因子关系函数等。对于每个细节，

基于有限的仿真结果样本数据构建足够精度的降阶模型，

并且在应力传递函数、应力强度因子函数、裂纹扩展速率函

数联合应用情况下避免降阶带来的误差累积放大，以及利

用实时试验数据对降阶模型进行自适应更新，都还需要进

一步的深入研究。

2.3 及时准确的试验测量与监测

实现数字孪生的关键一环是通过先进传感手段实时感

知物理实体的状态，精准、全面获取各物理对象的响应数

据。对于结构疲劳试验，一方面要及时获取试验件的受力、

损伤状态，另一方面要实时了解各试验系统的运行状态。

目前国内结构疲劳试验中测量试验件受力状态的主要

手段还是应变片法，获取有限个离散点的应变历程。对于

容易产生疲劳损伤问题的细节突变处大应力梯度、应力集

中，应变片法测量存在诸多限制。随着基于数字图像相关

（DIC）的全场应变测量、热弹应力测量（TSA）技术的发展成

熟，将其应用到疲劳试验关键区域应变场分布和变化实时

监测中，助力及时发现高应力部位或应力异常变化部位，是

疲劳试验应重点发展的方向之一。在此基础上，如何通过

不同周期相同工况下应变数据的对比，对出现的应变变化

及时捕捉、分析、定位，发现可能存在的结构损伤或损伤扩

展，也是需要考虑的问题。

在损伤检查和监测方面，目前的结构疲劳试验主要依

靠定期停止试验进行人工检查，效率不高且容易出现漏检。

基于声发射和压电的损伤监测技术在试验中的覆盖率和检

出精度方面还有待提升。航空工业强度所开发了基于机器

视觉的结构损伤识别技术，但是其识别能力和精度有待持

续提升，且对识别结构的开敞性和可达性都有较高要求，而

结构试验中疲劳危险部位多、遮挡多，其应用范围非常有

限。因此，单一的监测/检测设备和手段难以完全覆盖试验

对象，根据试验结构特点，综合多种技术手段及时准确获取

试验损伤状态数据，是保证疲劳试验成功、提高试验质量、

实现数字孪生的重要基础。

同时，结构疲劳试验中用到大量的机械、电力/电子、液/气

压等试验系统，每类系统又包含若干功能各异的设备，各设备

的工作性能会随着工作时间、工作强度等因素发生改变，其故

障的产生具有一定的随机性和不定时性，每一单独设备的故

障都可能导致试验准确性不足或无法进行。因此，如何通过

温、湿、光、电等传感网格的布局，监测各试验系统的运行状态

并对异常情况及时预警，也是需要解决的问题之一。

2.4 多重不确定因素量化更新

结构疲劳数字孪生体中的诸多不确定因素一般分为认知

不确定（缺陷尺寸和材料参数等，相对确定但未知）和随机不

确定（飞行载荷和裂纹扩展量等，受自然变化影响且具有随机

性）两类[29]。疲劳试验中虽然载荷不确定性相对较小可选择

忽略，但是缺陷尺寸尤其是细节初始缺陷尺寸、裂纹扩展模型

参数、装配处的残余应力等都是重要的不确定性源，会影响数

字孪生模型的保真度和疲劳失效评估的准确性[35-36]。

针对裂纹尺寸不确定性问题，美国ADT计划中选择了

基于动态贝叶斯网络的数据推理方法，综合工程经验和假

设，将裂纹尺寸及其概率分布参数均作为随机变量处理，随

着物理数据的不断更新，对概率分布参数进行动态的条件

检验，从而逐步缩小裂纹尺寸分布的分散性。这一方法的

可行性也得到了不同研究的确认，成为裂纹长度诊断的常

用方法[37-39]。但是，基于贝叶斯网络进行裂纹扩展材料参

数和局部残余应力场等的推理和确定方法还需要相当多的

研究和验证，且需要在此基础上综合多重不确定因素，建立

结构疲劳失效概率预测模型和动态更新框架。

由于贝叶斯推理需要与裂纹扩展模型融合应用，而不同

结构细节形式、开裂模式和载荷谱类型最适用的裂纹扩展模

型不尽相同，裂纹扩展模型选用不合理可能导致贝叶斯推理

收敛性的问题，因此，需要针对不同裂纹进行分门别类，开展

裂纹扩展模型适用性及其与贝叶斯推理融合的适应性研究，

建立相应的模型选用准则、模型与数据融合适用性判据。在

工程应用中，还要针对疲劳试验多细节、长周期、多源数据等

特点和时效性需求，开发高效、强鲁棒的贝叶斯推理和疲劳失

效概率预测更新软件，内嵌相应的算法、准则、判据，实现不确

定因素量化更新的自动化和准实时性。
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2.5 沉浸感可视化与交互技术

由于结构疲劳试验现场环境复杂，部分区域可达性差，

尤其是机舱内部需封闭以施加增压舱载荷，难以实时快速

现场观测，且试验运行过程中的结构破坏风险导致现场人

员或设备有一定的危险性。融合多源异构数据分析进行基

于数字孪生模型的实时动态显示，提供沉浸式交互界面，可

辅助试验人员以更直观的形式，实现对试验状态、结构性能

和试验风险的实时掌控和动态评估。澳大利亚国防科技组

织（DSTO）提出了基于热弹应力场测量（TSA）和数字孪生

模型的全机疲劳试验概念[40]，如图4所示，通过布置灵敏的

TSA机器人，实时获取试验件全范围的应力状态及危险部

位，并将数据传送到孪生模型云端进行可视化处理，而试验

或分析人员直接在虚拟现实环境中观测结构关键部位的应

力变化和损伤演化。

要实现高沉浸感可视化与实时交互，首先要开展多源

数据驱动的试验状态快速重构。对于重点关注的试验件，

要考虑其载荷、位移、应变和损伤等多方面的状态，每种状

态的重构都牵涉到多种测量数据、监测数据和仿真结果数

据的融合分析，需要对点、面、体数据相互校验，进行一致性

评估和修正，且需要根据人员指令在不同状态间快速切换。

而状态数据基于模型进行可视化展示时，同样面临多尺度

问题，局部的应力集中或损伤显示需精细到毫米级，全尺寸

试验数字孪生环境下的细节状态高精度显示对图形处理、

模型轻量化等能力需求具有较高要求。海量数据快速变化

迭代，也是对数据处理和图形显示的效率和实时性的一大

挑战。此外，对于保障试验正常运行的试验系统，也需要基

于传感网络数据进行状态数据的可视化，才能更好地发挥

辅助可视化决策的作用。

其次，基于模型的数据可视化需要与虚拟现实（VR）或

增强现实（AR）技术结合，合并试验环境数据，提供高沉浸

感的体验。如疲劳试验中的声音可能提示试验件的异常或

设备的正常运转，也是试验判断的重要依据之一。现场声

音数据与三维模型实时状态的结合呈现，将有效提升数字

孪生模型的沉浸感和效能。

3 结构疲劳试验数字孪生实例探索
航空工业强度所疲劳团队结合某型飞机机身段疲劳试

验，在融合数字孪生的结构疲劳试验方面开展了一些初步

探索。试验件以机身中部等直段为考核区，包含一个机身

纵向对接区、6对观察窗。试验设计框架、夹具模拟前后机

身对试验件的边界支持，并施加相应的内压、剪力和弯矩载

荷，如图5所示，疲劳试验中施加等幅疲劳载荷。

由工程经验和全局有限元分析判定窗框角部区域为疲

劳危险部位之一，建立窗框区域的局部细节模型，并利用子

模型技术赋予其边界条件，计算疲劳载荷的其细节应力分

布，并针对窗框角部铆钉孔处可能存在的孔边裂纹形式，获

得其名义应力。由于该部位结构相对简单，将其简化为有

限宽板孔边穿透裂纹形式，采用强度所自主研发的损伤容

限分析软件进行相应的应力强度因子历程和寿命计算。融

合铝合金薄板孔边裂纹目视检测概率、裂纹扩展模型参数

正态分布，获得裂纹尺寸随载荷循环概率预测结果，并结合

三次无损检测尺寸数据进行贝叶斯更新，其中27-28框间窗

框左上角孔边裂纹的结果如图6所示。

由图6可以看到，由于初始裂纹尺寸的不确定性大，在没

有进行贝叶斯更新之前，裂纹尺寸预测的分散性较大，随着融

合检查数据的贝叶斯更新，分散带越来越小，意味着预测结果

越来越接近真实情况。虽然多个窗框角部是相似细节，但各

图4　基于热弹应力场测量和沉浸式可视化的全机疲劳

试验示意图[40]                                                 

Fig.4　Illustration of future FSFT based on TSA and immersive

 visualization[40]                                                     

图5　机身等直段试验及其部分多层级分析模型

Fig.5　Fatigue test and a part of multi-level analysis models for

     the straight fuselage section
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个实际裂纹扩展情况并不相同，意味着每个细节都需要进行

概率预测和贝叶斯更新，工作量大且烦琐。因此，实现结构疲

劳试验数字孪生不仅需要大量的建模和计算工作，更需要算

法开发、软件编制来简化和支撑相应技术的大范围实现。

4 结束语
数字化转型是新时代先进军民用飞行器研制的必由之

路。全尺寸结构疲劳试验作为飞行器结构研制验证的必要

手段和重要一环，既要面临数字化转型的重大挑战，积极提

升试验数字化水平，又要抓住数字化转型的重大机遇，借助

数字孪生及相关新兴技术的蓬勃发展，开发融合数字孪生

的疲劳试验技术，变革传统单一的物理试验模式，建立物理

与数字精准映射、并行融合、实时互动新模式，以试验状态

实时精准感知、全周期数据驱动数字模型动态演进、结构疲

劳行为可靠预测、试验/维修可视化决策，保障试验高效、安

全、高质量地完成，为型号研制提供有力支撑。要建立完备

的结构疲劳试验数字孪生系统，还需要在试验全周期数据

获取与管理、多环节高精度结构分析、及时准确的试验测量

与监测、多重不确定因素量化更新、沉浸感可视化与交互等

技术方面开展深入研究，持续开发并完善相关软硬件，不断

提升试验的可预见性、可观测性、可反馈性、可改进性，扎实

推进数字孪生技术在疲劳试验全周期中的应用。
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Thinking and Exploration of Digital Twin Technology in Full-scale Fatigue Test of 
Aircraft Structure
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Abstract: Full-scale structural fatigue test is an important means for the development and verification of aircraft 

models, but its long cycle restricts the verification feedback and service use of models. The introduction of digital twin 

technology is expected to change the test mode and help improve the quality and efficiency of the test. Based on the 

characteristics and current situation of domestic full-scale structural fatigue test, the connotation and overall 

framework of fatigue test digital twin are proposed, and the application scenarios of digital twin in the whole cycle of 

the test are introduced. Key technologies such as full-life-cycle data acquisition and management, multiple structural 

analysis, timely and accurate test measurement and monitoring, quantitative updating of multiple uncertainties, 

immersion visualization and interaction are identified and analyzed. Some preliminary exploration work is also 

introduced in combination with an example of fuselage fatigue test. The research points out the direction for the 

development of digital twin technology in fatigue test.
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