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复合材料结构健康监测技术在飞机中的应用

朱新宇  卢俊文
(中国民用航空飞行学院,广汉 618307)

文 摘 结构健康监测(SHM)实现了工程结构设计与使用上的技术性跨越。将SHM 应用于复合材料

中,使得智能结构的设计与制造成为了现实。文章重点阐述了飞机复合材料结构SHM 技术所面临的技术问

题。SHM使飞机复合材料结构得视情维修以及降低其使用周期内成本成为可能,可以促使复合材料结构设

计与制造的优化,最后指出了为实现复合材料SHMS所需要重点研究的理论与技术。
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Abstract Structuralhealthmonitoring(SHM)achievestechnologicalleapsinthedesignandoperation
ofengineeringstructures.CompositematerialsincorporatingSHMsystemsenablethedesignandmanufac-
tureoftailoredsmartstructures.Thispapermainlyfocusesontheirapplicationtoaircraftasameansof
highlightingtheissuesthatfaceSHMincompositestructures.IncorporationofSHMhasthepotentialtore-
ducethrough-lifecostsbytheadoptionofconditionbasedmaintenanceandtoreduceoperatingcostsbythe
designofmorestructurallyefficientaircraft.Thepaperaddressesissuesinvolvedinthedesign,certification,

manufactureandthroughlifesupportofsuchstructures.Criticalareasofdevelopmenthavebeenidentifiedto
enabletheimplementationofSHMinfuturecompositeaircraftstructures.
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0 引言

近年来,碳纤维复合材料广泛地应用于航空制造

领域,例如A380全机质量的25%是由FRP制造;波
音787复合材料用量高达50%,而铝材用量仅占

20%[1]。相比之下,波音747的FRP用量为17%,F
-35战斗机FRP占全机质量的35%,F/A-18的

FRP为16%,AV-HarrierII为26%[1-2]。由于复

合材料制成的结构件失效前几乎不会发生变形,用常

见的目视检查或者敲打检查很难发现其内部存在的

损伤,此时很有必要引入一个实时在线的结构健康监

测系统(SHMS)。
目前,国外的大部分飞机制造商在积极研制并使

用飞机SHMS[3],尤其在一些军用飞机结构中,已经

开始使用SHM 技术。现阶段,SHM 的应用主要还

集中在飞机的地面结构强度和疲劳试验中以及装机

后的离线测试。到2013年左右,空客公司与波音公

司计划进行在役飞机的在线监测,到2018年左右实

现飞机整机的健康监测[4-6]。我国自20世纪90年

代中期开始,首先在“863”航天高科技计划中投入资

金用于支持大型复杂结构体系健康自我诊断问题的

探索性研究。南京航空航天大学、重庆大学、华中理

工大学、哈尔滨工业大学等单位在SHM 的研究中已

经取得了许多成果,如自适应复合材料、光纤智能结

构的自诊断、自修复,利用声发射技术和小波分析、神
经网络对损伤进行定位等[7]。国内目前对一些典型

复合材料结构初步进行了理论探索和实验验证,尚不

够系统和深入,与国外有一定差距。本文主要介绍了

SHM在飞机中的应用。
1 SHM 概述

SHM概念来源于仿生学,是信息科学与工程及

材料科学相互渗透与融合的结果,它采用嵌入或表面

粘贴的传感器系统作为神经系统,能感知和预报结构
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的缺陷和损伤。从根本上说,监控是用某一技术手段

监测结构系统,通过数据、信息等分析系统的响应以

确定结构是否发生了某种形式的变化,然后确定被测

系统中是否发生了妨碍系统的正常工作的变化,并给

出适当的建议。一个理想的SHM 应能准确地在损

伤发生的初期发现损伤,准确定位,并确定损伤的程

度,进而提供结构的安全性评估,并能够预测结构的

剩余寿命。
纵观全球,飞机的维修费用一直居高不下。2002

年,仅美国九大航空公司的维修费用就达到53.2亿

美元[8]。SHM技术的使用,可以实现对飞机部件的

实时监控,缩短相关部件的分解以及检查时间,根据

飞机运行的实际情况,最优安排飞机的维修计划,最
大限度的保证飞行时间。

具有强大故障诊断与故障预测功能的SHMS能

够向飞行员提供避免故障的操作程序,以及估算出损

伤后飞机继续适航的时间,从而最大程度减小事故损

失。SHMS可以对飞机所受到的意外损伤进行评

估,及时向飞行员发出终止起飞或尽快着陆的指令。
从长远来看,SHMS也可以为改进飞机的设计

和提高飞行性能等提供有力的数据支持。通过使用

SHMS,可以避免飞机复合材料结构的过裕度设计,
从而提高设计效率、降低制造成本、减轻结构的质量

以及提高飞机的性能。
2 SHM 的框架体系

2.1 监控系统

目前已经有多种对复合材料SHM的方法,最常

用的有三种系统:基于应力的SHMS、基于振动的

SHMS和基于裂纹检测的SHMS。
2.1.1 基于应力的SHMS

一旦飞机结构发生损伤,其载荷传递路径将发生

改变,结构内部应力也会发生相应的改变。通常,压
电传感器、光纤传感器等可用于应力检测,并实现对

结构应力的实时监控。这样就可以发现结构中应力

变化异常的位置,从而对损伤进行定位。压电传感器

需要提供电源,并且布线复杂,质量大,容易对相关的

飞机系统造成电磁干扰。光纤传感器除具有尺寸小、
质量轻、机载、带宽宽、灵敏度高、抗电磁干扰能力强

和耐腐蚀能力强等优点外,可以对波长绝对编码、不
受光功率波动影响,集传感和传输于一体,易于埋入

材料内部,具有对结构的应力、应变进行高精度的绝

对、准分布式测量的特点;此外通过传感器的复用可

构成传感网络,用以监测外界温度、应力场作用下的

大量待测目标的空间和时间特征[9]。因此,光纤传感

技术在SHM中有巨大的发展潜力。
2.1.2 基于振动的SHMS

基于振动的SHMS主要通过检测结构的模态响

应来识别损伤,是对整体结构的振动信号进行监控,

理论上可以对结构任何位置损伤进行监控[10]。常见

的测量振动响应的传感器有加速度传感器、压电传感

器、光纤传感器等。
常见的基于振动的SHM技术为基于应力波(包

括主动和被动)的SHM。声发射检测就是一种典型

的被动监测技术,能实时监测结构完整性和对损伤进

行实时评价。当结构在外力或内力作用下产生塑性

变形或断裂时,将以弹性波的形式迅速释放出应变

能,通过专用仪器采集和分析该种弹性波(声发射),
可以做出对材料或结构的损伤状态的评价,这就是声

发射技术。相对于被动监测技术,主动监测技术中的

激励信号由监测系统自身产生,作用于被测物体,再
通过采集、处理、分析响应信号,获得被测结构的健康

状况。这两种技术一般都使用压电传感器来采集信

号,然后进行信号的分析来确定结构的具体损伤情

况。
目前还有一些基于振动的SHM 技术也可以用

于复合材料结构的损伤识别[18]
, 如阻抗法、结构动态

响应法和随机递减法。这些技术可以在所施加的外

界激励下或服役中受到激励时实现对损伤的识别和

预评估,适合对复杂结构进行健康监测,需要优越的

信号处理与分析技术。
当结构巨大且结构阻尼作用明显时,对结构施加

激励后难于识别出它的动态响应。因而,利用服役中

环境载荷来激励结构的SHM 技术具有很大的实际

应用价值。
2.1.3 基于裂纹检测的SHMS

比较真空监控(CVM)技术已经成功的应用于金

属结构的裂纹监测[11-12]。这种技术采用补片将一些

通道覆盖后与被监测的结构表面结合成一个密封的

整体,然后将它们之间的某些通道抽成真空,如果被

测结构内存在裂纹,就会导致通道内真空度的变化,
从而可以确定裂纹的存在(图2)。目前这种技术已

经初步应用于复合材料结构的裂纹监测。
光纤传感器可以测出裂纹的位置,当复合材料结

构出现裂纹时,埋于结构中的光纤会在裂纹处传出光

信号,从而定位裂纹的位置[13]。与之相配合,通过电

阻应变测量计可以测出裂纹的长度。
2.2 损伤诊断模块

损伤诊断是一个模式识别问题,结构的每个损伤

状态唯一的对应一个模式。通过传感器的测量,将获

得数据经过处理后与损失模式相对应,从而实现损伤

的诊断。损伤的诊断主要取决于传感器的布置和损

伤模式的识别。全局传感技术可以利用优越的数据

处理能力来定性损伤,如超声波法和模态评估方法。
首先建立高精度结构基准模型,然后获得传感器针对

不同损伤的响应,最后将测量到的信号通过神经网络

等人工智能算法进行处理,并与基准数据进行对比,
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从而完成损伤的诊断[14-15]。如果建立的基准模型存

在误差,就有可能导致测量发生故障时的变化不精

确,特别是导致重要部件上的信号衰减,难以实现损

伤的识别。
随后人们提出了基于统计数据的损伤诊断算

法[16],它不依赖模型的精准度,但只能简单的判断出

测量到的数据是否偏离了正常范围。基于统计数据

的损伤诊断算法能够应用于使用光纤传感器测量应

力的损伤检测系统[17],可以容易地测出损伤点的位

置。同时,光纤传感器可以实现大范围的传感器布

置[9,17-18]。同理,通过振动信号也可以进行损伤的诊

断[19]。
一个高效的SHMS稳定性好且损伤诊断功能强

大,能够识别出损伤的位置和特征,同时可以分析出

造成损伤的原因。为实现的SHM技术广泛应用,必
须要适应不同的损伤机制,同时要能可靠精确的识别

发生的损伤。
2.3 损伤预测模块

损伤的预测对于SHMS至关重要,同时它也是

SHMS功能的重要组成部分。损伤的预测需要结构

材料的力学性能(包括强度、刚度、断裂韧性等),同时

也需要准确的结构载荷以及边界条件。损伤扩展和

剩余强度模型一般要涉及到一些数值计算模型,如应

力分析、裂纹的扩展以及结构有限元模型等。损伤预

测与目标结构密切相关,所建立的目标结构数值模型

务必要精确,同时也要考虑损伤所带来的结构响应的

变化。也许由于理论与技术上的复杂性,SHM 领域

的研究主要集中在传感器技术,而不注重它的损伤预

测能力。然而,SHMS必须要具备损伤预测的功能,
才有工程价值。高效智能传感器技术的使用,促进了

SHM技术的发展,将实际检测到的损伤用于预测模

型中,预测过程随着损伤的扩展而实时修正,实现精

确的损伤预测。图1为典型SHMS框架结构。

图1 典型SHMS框架结构图

Fig.1 Integratedstructuralhealthmonitoringapproach

3 复合材料SHMS在飞机上的应用

复合材料结构对损伤和缺陷较为敏感,导致了复

合材料结构设计保守、结构质量大,复合材料结构的

设计载荷约为极限载荷的33%,而金属结构的设计

载荷是极限载荷的60%左右。复合材料SHMS的

使用,可以减少复合材料结构的不确定性因素,改善

复合材料结构的设计,进一步减轻结构质量,提高结

构的可靠性。

3.1 设计与适航认证

经过多年的运行和试验,飞机的金属结构适航审

定已经相对成熟,也得到了相关权威机构的认可。而

复合材料结构的适航审定不够成熟,目前的审定原则

非常保守[20-22]。复合材料结构的适航审定是通过对

大量的试件进行试验来完成的[23-25]。通过这些试验

来评估复合材料的力学性能、结构的强度以及环境对

结构的影响,进而修正设计环节以满足适航条件。复

合材料结构分层现象一直影响其承载的能力,但复合

材料结构在制造以及服役过程中不免受到冲击损伤,
容易产生不可见的分层。目前颁布的适航认证文件

认为检测不到的裂纹等损伤,在规定的检测间隔期间

内,结构工作在额定载荷以下,就不会威胁结构安全,
对结构完整性不造成影响[23-26]。

基于以上的理论,飞机复合材料结构的许用载荷

只能为材料本身极限载荷的1/3左右,没有充分发挥

出复合材料结构的性能优势。图2给出了影响飞机

复合材料结构许用载荷的因素[23],冲击损伤对失效

载荷的影响达30%。如果通过引入SHM 技术来消

除这些不确定因素,可能使许用设计载荷翻倍,安全

飞行载荷与使用载荷之比达到2以上。

图2 复合材料结构许用载荷的影响因素

Fig.2 Factorsondesignstrainsofcompositestructure

3.2 复合材料飞机的SHMS
将SHMS获得的实时监控数据应用于飞机复合

材料结构的设计当中,可以改善设计,消除复合材料

结构设计中的不确定性,从而大大减轻飞机复合材料

的结构质量,提高其许用设计载荷。同时,传统的复

合材料结构维修主要基于飞机整体的使用情况进行

的,引入SHM 技术可以改进维修理论,更加精确及

时的对复合材料结构进行维修,从而降低维修费用和

缩短维修时间,提高机队的利用率。
然而,高效节约的设计也会使得结构厚度减小,

进而导致结构失效模式的变化(如屈曲等),使得设计

达不到预期结果。复合材料结构在屈曲以后,不会释

放应力集中部位的应力,需要改进其后屈曲设计来保
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证其强度。目前,研究人员正在通过改进设计方法来

更好地 预 测 复 合 材 料 结 构 在 屈 曲 以 后 性 能 的 变

化[26]。屈曲也可能引起贯穿整个结构厚度的应力集

中,特别容易发生在加强筋与主体结构的连接处。这

些应力很有可能导致结构失效模式的改变,如加强筋

的分离等。准确地预测加强筋分离已经成为当前的

一个研究主题[27-28]。SHMS可以及时预测这种类

型的失效。同时,高负荷操作也会影响到复合材料结

构的耐久性。当前复合材料结构的许用载荷远低于

材料疲劳极限,几乎不用考虑结构的疲劳问题[29]。
对于碳纤维增强复合材料结构,外界载荷在达到其静

强度60%以上时,才有可能出现疲劳现象。随着

SHM技术的引入,许用载荷大幅度增加,这时就必

须考虑结构的疲劳问题。如图5所示,当存在损伤的

加强板所受载荷为疲劳极限的33%时,不会影响结

构的安全性,但是当载荷增加到53%时,就可能有很

严重的后果[30]。虽然疲劳损伤发展过程短暂,但
SHMS仍可以使检测到疲劳损伤的发展,避免事故

的发生。

图3 带加强筋损伤的加强版的S-N 曲线

Fig.3 S-Ncurveforstiffenedpanelwithstiffenerdamage

3.3 复合材料维修结构的SHM 技术

复合材料结构的胶接修理是一种常用的修理技

术,能够修复受到非破坏性损伤的结构强度。由于复

合材料结构的换件费用远远高于修理费用,所以胶接

修理技术具有良好的工程应用价值。但胶接修理结

构的性能也具有不确定性,导致胶接修理的设计往往

过于保守。目前的胶接修理理论认为,修理后的剩余

强度必须是未修理前该部位剩余强度的1.2倍及以

上[31]。同时,如果受损结构本身剩余强度为零,只能

报废,但在理论上是可以对其进行维修的。这样的理

论严重制约了复合材料结构胶接修理的应用,胶接修

理只能用来恢复结构的剩余强度,不能达到结构初始

强度。
SHM技术的引入可以更好的改进复合材料结

构的胶接修理技术。实时持续的监测能够对修理部

位的失效进行早期预警,并对损伤部位进行及时修

复,避免维修结构的失效。应用于胶接修理结构的

SHM技术相对简单,一般只需要对粘接处进行监控

即可。早期的研究集中在基于应力和振动的挖补和

贴补的SHM 技术,在系统中主要使用了光纤传感

器[32]。
4 总结与展望

SHM涉及多学科和众多研究领域与技术,固体

力学和实验力学在其中扮演着核心角色。SHM 既

需要依托高新技术,又需要力学基础理论的支撑。目

前SHM的重要作用已经得到工程界的广泛认同,工
程需求也日益增加,随着复合材料结构大量的应用于

现代飞机的设计与制造,引入SHM 成为了必然的趋

势。然而SHM 的研究无论是技术上还是理论上离

实际要求还有不小差距,需要力学工作者开展深入研

究。
目前SHM的理论以及具体实现中,存在着许多

技术难题。为了实现飞机复合材料结构的SHM,应
该在以下方面进行深入研究:

(1)发展复合材料结构的后屈曲设计与分析工

具,实现对薄壁复合材料结构的性能预测;
(2)建立高应力水平下的材料性能预测模型,同

时要考虑到复合材料结构的疲劳分析;
(3)开发能够识别出损伤位置以及大小的高精度

损伤诊断系统;
(4)研究对受损结构的结构完整性预测算法;
(5)新型传感器技术,传感器嵌入技术,传感器布

置优化以及布线技术;
(6)SHMS与飞机系统本身的兼容问题,包括电

源的分配,数据传输等;
(7)SHMS本身的耐久性问题,包括飞机在实际

运行中SHMS的耐久性、系统传感器的维修与更换

以及系统其他部件的维修;
(8)考虑到结构服役环境的复杂性,研究SHM

的人工智能技术,增强系统的模糊识别能力以减少误

判和虚警。
总之,通过攻关相关的技术难题,得到适航当局

的认可,将SHMS应用到飞机复合材料结构的健康

监测中,具有很大的经济价值和实际意义。
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