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摘　 要:全机疲劳试验中ꎬ准确、高效地根据实测应变数据检测疲劳裂纹至关重要ꎮ 提出基于

分段线性回归的裂纹检测算法ꎬ通过建立回归模型并估计模型参数ꎬ实现对结构裂纹的准确检

测ꎮ 将其与传统方法的“阈值法”相结合ꎬ提高了算法效率ꎬ并在此基础上开发了全机疲劳试验

数据分析系统ꎬ取得了良好的实际效果ꎮ
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０　 引言

全机疲劳试验是飞机设计与制造过程中非常重要的

试验ꎮ 该试验通过在飞机关键结构上布设应变传感器ꎬ全
程监测试验载荷作用下的结构应变响应历程ꎬ并通过应变

的变化趋势判断传感器布设区域是否出现疑似疲劳裂纹ꎬ
从而及时进行进一步检测ꎮ 全机疲劳试验对于改进飞机

结构、改进制造工艺、确定结构使用寿命和制定检查维修

大纲等都具有重要意义[１] ꎮ
试验中测得的应变数据具有周期长、测量通道多、数

据量大的特点ꎬ过去主要通过半自动半人工的方式进行分

析ꎮ 这种方式的缺陷在于:工作量大、效率低ꎻ在裂纹萌生

初期ꎬ结构的应变响应难以察觉ꎮ 为此ꎬ安刚等[２]等通过

比较应变测量值与基准值之间的相对误差来进行裂纹检

测ꎮ 钟贵勇[３]提出了阈值法和历程数据线性回归法ꎮ 这

些方法较好地实现了实测应变数据的高效分析ꎬ但准确性

仍需改善ꎮ
本文提出了一种基于分段线性回归的裂纹检测算法

(以下简称“分段线性回归法”)ꎬ通过建立回归模型ꎬ能够

确定疲劳裂纹萌生的时间ꎬ从而针对发生疲劳破坏后的实

测应变数据进行分析ꎬ实现对裂纹的准确检测ꎮ 同时ꎬ为
了兼顾算法的效率ꎬ本文将其与传统的阈值法相结合ꎬ并
在此基础上开发了全机疲劳试验数据分析系统ꎮ

１　 裂纹检测的基本力学原理

在疲劳裂纹萌生前ꎬ飞机结构的应力、应变水平处于

材料的弹性阶段ꎬ如图 １所示ꎮ 当结构受到相同载荷作用

时ꎬ其响应应变理论上应保持不变ꎮ 随着加载次数的增

加ꎬ局部结构会产生疲劳裂纹ꎮ 根据断裂力学可知ꎬ此时

裂纹尖端会发生塑性变形ꎬ裂纹附近的应变不再保持不

变ꎮ 综上所述ꎬ在相同载荷作用下ꎬ裂纹萌生前后结构应

变的典型变化历程如图 ２所示(Δ为相邻两次加载的时间

间隔)ꎮ 因此ꎬ可根据实测应变的变化情况对疲劳裂纹进

行检测ꎬ如此便把复杂的力学问题简化为对应变变化趋势

的分析[４] ꎮ

σ
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图 １　 典型金属材料的本构曲线
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图 ２　 裂纹萌生前后结构应变的典型变化历程

２　 阈值法
如图 ３所示ꎬ若考虑试验误差的影响ꎬ当飞机结构尚

未产生疲劳裂纹时ꎬ应变测量值应当在某个范围内随机变

化ꎮ 若结构发生了疲劳破坏ꎬ应变测量值便会整体偏离原

先的范围ꎮ 因此ꎬ可根据实测应变是否处于某个阈值范围

内来检测疲劳裂纹ꎮ 当超出该范围的数据量占比大于某

个上限比例时ꎬ便认为结构发生了疲劳破坏ꎮ
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图 ３　 阈值法原理示意图

２.１　 阈值的确定

在试验初期ꎬ飞机结构尚未产生疲劳裂纹ꎬ实测应变

能够反映结构的无损伤状态ꎮ 因此ꎬ可取加载系统和测量

系统稳定后第一个周期的数据ꎬ以此为基准确定阈值ꎮ
设基准数据个数为 ｎ０ꎬ基准数据分别为 ｘ０１ꎬｘ０２ꎬ􀆺ꎬ

ｘ０ｎ０ ꎮ 实践表明ꎬ可以近似认为基准数据相互独立且服从

同一正态分布ꎬ分布的均值 μ０ 和标准差 σ０ 的估计为

μ︿ ０ ＝ ｘ
－

０ ＝ １
ｎ０
∑
ｎ０

ｉ ＝ １
ｘ０ｉ

σ︿ ０ ＝ ｓ０ ＝ １
ｎ０ － １
∑
ｎ０

ｉ ＝ １
(ｘ０ｉ － ｘ

－

０) ２
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(１)

其中 ｘ
－

０ 和 ｓ０ 分别为样本均值和样本标准差ꎬ它们反映了

基准数据的统计特征ꎮ 由此可以确定阈值的上限 ｘ ＋ 和下

限 ｘ － 为

ｘ ＋ ＝ μ︿ ０ ＋ ξσ︿ ０
ｘ － ＝ μ︿ ０ － ξσ︿ ０

{ (２)

其中 ξ 为阈值系数ꎬ一般取 １~２ꎬ可酌情取值ꎮ 若某个应变数

据不在阈值范围 ｘ－ꎬｘ＋[ ] 内ꎬ则认为该数据为异常数据ꎮ

２.２　 异常数据统计与疲劳损伤判断

设待分析的应变测量数据为 ｘ１ꎬｘ２ꎬ􀆺ꎬｘｎ ꎬ其个数为

ｎ ꎬ满足 ｘｉ － μ︿ ０ > ξσ︿ ０ 的 ｘｉ 个数为 ｚꎮ 若飞机结构尚未

发生疲劳破坏ꎬ则有以下假设成立:１) ｘｉ ~ Ｎ(μꎬσ２) ꎬ且

相互独立ꎻ２) μ０ 可由其估计值 μ︿ ０ 近似代替ꎬ σ０ 可由其估

计值 σ︿ ０ 近似代替ꎻ３) μ ＝ μ０ 且 σ≤ σ０ꎮ
根据概率论与数理统计理论[５]ꎬ若假设 １)、２)成立ꎬ则
ｘｉ － μ︿ ０
σ︿ ０

~ Ｎ(
μ － μ︿ ０
σ︿ ０
ꎬσ

２

σ︿ ２０
) 且

ｘｉ － μ︿ ０
σ︿ ０

相互独立 (３)

由此可得 ｚ ~ Ｂ(ｐꎬｎ) ꎬ其中

ｐ ＝ １ － Φ ξ
σ０
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－
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σ
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其中 Φ(ｘ) 为标准正态分布的分布函数ꎮ

若假设 ３)成立ꎬ则

ｐ ＝ １－Φ ξ
σ０
σ
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è
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ö

ø
÷ ＋Φ －ξ

σ０
σ
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è
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ö

ø
÷≤１－Φ( ξ) ＋Φ( － ξ) ＝

２－２Φ(ξ) (５)
综上ꎬ ｚ 近似服从参数 ｐ ≤ ２ － ２Φ(ξ) 的二项分布ꎮ

因此ꎬ在显著性水平 α 下ꎬ可得

γ ＝ ｚ
ｎ

< γｍ ＝

ｐ０ ＋ ｕα

ｐ０(１ － ｐ０)
ｎ

　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ｎｐ０ ≥ ３０

ｐ０ ＋ ｕα

ｐ０(１ － ｐ０)
ｎ

＋ ０.５
ｎ

５ ≤ ｎｐ０ < ３０

１
ｎ
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Ｃｉ
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其中: γ 为异常数据的占比ꎻ γｍ 为上限比例ꎻ显著性水

平 α 一般可取 ０.０５或 ０.０１ꎻ ｕα 为标准正态分布的上侧

分位数ꎻ ｐ０ ＝ ２ － ２Φ( ξ) ꎻ ｍｉｎＡ 表示集合 Ａ 中的最小

元素ꎮ
在结构尚未发生疲劳破坏时ꎬ γ≥ γｍ 为小概率事件ꎬ

可认为其不会发生ꎮ 因此ꎬ可对异常数据占比 γ 进行统

计ꎬ若 γ ≥ γｍ ꎬ则认为结构发生了疲劳破坏ꎮ

３　 分段线性回归法

阈值法计算简单、效率高ꎬ分析结果也比较准确ꎬ非常

适合应用于大量实测应变数据的分析ꎮ 但是ꎬ由于阈值法

是根据应变数据统计特征的变化来间接检测疲劳裂纹的ꎬ
因此若存在任何其他因素ꎬ改变了数据统计特征ꎬ阈值法
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都可能将其误判为结构疲劳破坏ꎮ
为了解决该问题ꎬ本文提出了分段线性回归法ꎮ 该方

法通过构造合适的回归模型 ｘｉ ＝ ｆ( ｔｉꎬΘ) ＋ ε ｉ ꎬ从而根据

参数估计值Θ︿ 判断飞机结构的疲劳状态ꎮ

３.１　 回归模型设计及其参数估计

根据图 ２所示结构应变的典型变化历程ꎬ本文设计了

如下回归模型:

ｘｉ ＝ ｆ( ｔｉꎬΘ) ＋ ε ｉ ＝ β０ ＋
β１
θ
ｌｎ[ｅθ( ｔｉ－ｔ０) ＋ １] ＋ ε ｉꎬ

ｉ ＝ １ꎬ２ꎬ􀆺ꎬｎ (７)
其中: ｔｉ 为 时 间ꎻ ｘｉ 为 ｔｉ 时 的 实 测 应 变ꎻ Θ ＝

[β０ β１ ｔ０] Ｔ 为待估计的未知参数向量ꎻ β０ 为结构破坏

前的应变ꎻ β１ 为结构破坏后的应变变化率ꎻｔ０ 为结构破坏

的时间ꎻ ε ｉ 为随机误差项ꎻ θ > ０ꎬ为一任意大的正实数ꎻ ｎ
为应变数据的个数ꎮ

考虑到数据采样间隔不等ꎬ本文通过最小化残差 ε ｉ

的加权平方和

Ｓ(Θ)＝ ＦＴΛＦ (８)
来对 Θ进行估计ꎮ 其中

Ｆ ＝

ε１
ε２
⋮
ε ｎ

é
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ê
ê
ê
êê

ù
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ú
ú
ú
úú

＝

ｘ１ － β０ －
β１
θ
ｌｎ[ｅθ( ｔ１－ｔ０) ＋ １]

ｘ２ － β０ －
β１
θ
ｌｎ[ｅθ( ｔ２－ｔ０) ＋ １]

⋮

ｘｎ － β０ －
β１
θ
ｌｎ[ｅθ( ｔｎ－ｔ０) ＋ １]
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ê
ê
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ú
ú
ú
ú
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Λ＝

ｔ２－ｔ１
１
２
( ｔ３－ｔ１)

１
２
( ｔ４－ｔ２)

⋮
１
２
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(１０)

３.２　 Ｌ－Ｍ 算法求解非线性最小二乘优化
问题

　 　 对式(８)的最小化属于非线性最小二乘优化问题ꎬ因
此可采用 Ｌ－Ｍ 算法对 Θ 进行估计[６] ꎮ 具体的算法流程

如下:
１)初始化阻尼系数 λ > ０、增长因子 υ > １、误差允许

值 τ > ０ꎬ计算权重矩阵 Λꎬ并给定 Θ的初值 Θ０ꎬ置 ｋ＝ ０ꎻ
２)计算 Ｆ(Θｋ)、Ｊｋ、Ｓ(Θｋ)ꎻ
３)若 ÑＳ(Θ) Θ＝Θｋ

＝ ２ＪＴｋΛＦ(Θｋ) < τ ꎬ则输出

Θｋꎬ算法结束ꎻ否则转 ４)ꎻ
４)计算 Θｋ＋１ ＝Θｋ －(ＪＴｋΛＪｋ＋λＩ)

－１ ＪＴｋΛＦ(Θｋ)ꎬ并计算

Ｓ(Θｋ＋１)ꎻ
５)若 Ｓ(Θｋ＋１)<Ｓ(Θｋ)ꎬ则令 λ＝λ / υꎬ更新 Θｋ＋１ꎬ令 ｋ＝

ｋ＋１ꎬ转 ２)ꎻ否则令 λ＝λ􀅰υꎬ转 ４)ꎮ
其中: λ 、 υ 、 τ皆为算法参数ꎬ可酌情取值ꎻＩ 为单位矩阵ꎻ
Ｊｋ 为 Ｆ 的雅可比矩阵 Ｊ 在Θｋ 处的取值ꎮ 考虑到 θ可任意

大ꎬ因此有

Ｊｋ ＝
ｄε１
ｄΘ Θ ＝Θｋ

ｄε２
ｄΘ

Θ ＝Θｋ

􀆺
ｄε ｎ
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Θ ＝Θｋ

é

ë

ê
ê
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ú
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Ｔ
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其中:
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ε ｉ Θ＝Θｋ
≈

ｘｉ － β０ꎬｋ － β１ꎬｋ( ｔｉ － ｔ０ꎬｋ)ꎬｔ０ꎬｋ < ｔｉ
ｘｉ － β０ꎬｋꎬ ｔ０ꎬｋ ≥ ｔｉ{ (１３)

３.３　 根据回归参数估计值进行疲劳损伤判断

当飞机结构发生疲劳破坏时ꎬ结构所受载荷越大ꎬ其
响应应变的变化率也越大ꎮ 基于这种考虑ꎬ定义应变的相

对变化率 ω 为 ω ＝ β︿ １ / β
︿
０ꎮ 可将回归过程中得到的相对

变化率 ω 同某个预设值 ωｍ > ０进行比较ꎬ若 ω > ωｍ ꎬ
则认为结构发生了疲劳破坏ꎮ

４　 示例与分析

图 ４为 ＪＳＺ４１－０００３号测量通道测得的 ７０６０４号载荷

工况下的应变数据及其分析结果示意图ꎬ表 １为阈值法的

详细分析结果ꎬ表 ２为分段线性回归法的详细分析结果ꎮ
由图表可知ꎬ两种方法都判定结构发生了疲劳破坏ꎮ 经过

进一步检测ꎬ在应变传感器布设区域确实发现了疲劳裂

纹ꎮ 由此可见ꎬ当飞机结构发生疲劳破坏时ꎬ两种方法都

能够准确进行判别ꎮ
图 ５为 ＪＳＺ３０－０００９ 号测量通道测得的 ８０１７ 号载荷

工况下的应变数据及其分析结果示意图ꎮ 对于该组实测

应变数据ꎬ阈值法判定结构发生了疲劳破坏ꎬ而分段线性

回归法则不然ꎮ 经过进一步检测ꎬ在应变传感器布设区域

并未发现疲劳裂纹ꎬ阈值法产生了误判ꎮ 这是因为该组应

变数据的均值存在较大波动ꎬ阈值法误将这类统计特征变

化当作结构疲劳破坏ꎬ而分段线性回归法则不存在这类问

题ꎮ 因此ꎬ分段线性回归法在裂纹检测的准确性方面更有

优势ꎮ
由于分段线性回归法的计算过程相对复杂ꎬ其效率低

于阈值法ꎮ 表 ３为两种方法的计算用时表ꎮ 可见ꎬ分段线

性回归法的计算用时高于阈值法ꎬ因此不适合直接应用于

大量实测应变数据的分析计算中ꎮ 为了兼顾分析算法的

准确性和效率ꎬ在进行数据分析时ꎬ先采用阈值法初步判

断ꎮ 若阈值法判定结构发生破坏ꎬ为了排除误判的可能

性ꎬ再采用分段线性回归法做进一步判断ꎮ 若两种方法都

判定结构产生破坏ꎬ便认为结构确实存在疲劳裂纹ꎮ
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图 ４　 ＪＳＺ４１－０００３＿７０６０４ 实测应变数据及分析结果

表 １　 ＪＳＺ４１－０００３＿７０６０４ 实测应变数据的阈值法分析结果

预设参数 分析结果

ξ α γｍ / ％ γ / ％ 是否产生裂纹

２ ０.０５ ７.６ １９.２ 是

表 ２　 ＪＳＺ４１－０００３＿７０６０４ 实测应变数据的分段线性

回归法分析结果

预设
参数
ωｍ

分析结果

　 β︿０ 　 　 β︿１ 　 　 　 ｔ︿０ 　 ω 　 　 是否产
　 　 生裂纹

１×１０－５ －２６.５０ －１.２２１×１０－３ ４１ ９４４ ４.５９７×１０－５ 是
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图 ５　 ＪＳＺ３０－０００９＿８０１７ 实测应变数据及分析结果

表 ３　 两种方法计算用时表 单位:μｓ　

方法
数据个数

１００ ２００ ３００ ４００ ５００ ６００

阈值法 ３ ７ １１ １６ １９ ２２

分段线性回归法 ３ ７６５ ４ ３６２ ６ １２１ ８ ３４４ ９ ７５６ １１ ８３０

５　 全机疲劳试验数据分析系统的实现
为了兼顾系统的准确性和效率ꎬ本文将阈值法与分段

线性回归法相结合ꎬ设计了如图 ６所示的裂纹检测算法ꎮ
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图 ６　 裂纹检测算法流程图

在此基础上ꎬ本文开发了全机疲劳试验数据分析系

统ꎮ 系统在结构上可分为数据层、逻辑层和交互层ꎮ 其

中ꎬ数据层负责对系统内的所有数据进行管理ꎬ并为逻辑

层提供服务ꎻ逻辑层负责按照系统的功能需求实现对数据

层数据的操作ꎬ并为交互层提供服务ꎻ交互层负责接收用

户的需求ꎬ并将逻辑层的处理结果反馈给用户ꎬ实现用户

与系统的人机交互[７] ꎮ 系统的主要功能包括:１)工程项

目管理ꎻ２)试验数据管理ꎻ３)试验数据查询ꎻ４)试验数据

分析计算ꎻ５)日志和故障管理ꎮ 图 ７为系统总体结构ꎮ
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图 ７　 软件系统总体结构
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６　 结语

本文提出了一种基于分段线性回归的裂纹检测算法ꎬ
通过建立回归模型并对模型参数进行估计ꎬ实现了对飞机

结构疲劳裂纹的准确检测ꎮ 通过实例分析ꎬ该方法的准确

性得到了验证ꎮ 同时ꎬ针对大量的实测应变数据ꎬ为了兼

顾算法的效率ꎬ本文将分段线性回归法与阈值法相结合ꎬ
并在此基础上开发了全机疲劳试验数据分析系统ꎬ取得了

良好的实际效果ꎮ
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(上接第 ２３２页)
的疵病边缘不够完整ꎬ本文算法对每个疵病局部窗口选取

最佳分割阈值ꎬ能很好地实现疵病边缘的精确提取ꎮ

图 １１　 Ｃａｎｎｙ 边缘检测结果

图 １２　 局部窗口阈值的 Ｃａｎｎｙ 边缘检测结果

４　 结语

本文针对树脂镜片表面疵病缺陷检测中的效率和分

割准确性的问题进行了研究ꎮ 设计了一种改进的快速

Ｈｏｕｇｈ圆检测方法获取镜片图像感兴趣区域ꎬ选择混合滤

波消除脉冲噪声和高斯噪声ꎮ 同时提出基于局部窗口阈

值的改进 Ｃａｎｎｙ边缘检测算法ꎬ对预处理后的疵病图像划

分局部窗口ꎬ在局部窗口内选择最佳阈值以完成边缘的精

确提取ꎬ获得的疵病边界清晰准确ꎮ 本文在镜片视觉检测

算法的效率和准确性两方面进行了优化ꎬ满足镜片疵病自

动化检测的需求ꎮ
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