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摘要： 如何快速准确检测结构疲劳试验中的薄弱部位是个难题。常规方法严重依赖试验人员的工作经验且效率

低下，因此提出一种基于结构疲劳试验实测应变数据的裂纹检测新方法。首先对海量散乱试验数据进行了整

合，采用负载均衡原理和并行技术大大提升了处理效率；其次提出了一种基于曲线最小变形能的光顺算法，降低

了试验数据中包含的噪声，为后续分析计算提供了数据支撑；最后定义了回归函数和裂纹判定准则，通过 L⁃M 算

法求解回归模型的关键参数实现了结构疲劳裂纹的检测，极大提高了裂纹检测的准确性。开发了关键结构疲劳

试验数据后处理及分析软件，实例表明本文提供的方法有效、可靠。
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A Crack Detection Method Based on Data of Structral Fatigue Tests
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Abstract:How to detect weak parts during the structral fatigue test is a difficult problem. Since the general 
method is inefficient and relies on human experiences， a new method is presented to detect crack based on 
the data of structral fatigue tests. First， computation efficiency is greatly promoted in merging massive and 
scattered testing data by applying the technology of load balancing and parallel computing. Second， the 
faring algorithm based on minimum deformation energy of curves is presented to reduce the noise in the 
testing dataset. So data support is achieved for the following analysis. Finally， regression model and crack 
detection criteria are designed， and fatigue crack detection can be accomplished by solving the key 
parameters in the L⁃M algorithm. As a result， the detection accuracy is improved. Software system of key 
structral fatigue testing data in analyzing is developed， and examples show that the proposed method is 
efficient and reliable.
Key words: structral fatigue test； parallel computing； crack detection； load balancing

现代飞机性能越发完备［1］，其机体结构越发复

杂，飞机在飞行中的受力工况千变万化，这对机体

结构的完整性提出了更高的要求［2］。疲劳寿命及

耐久性作为结构完整性的重要指标也引起了更为

广泛的关注［3］。飞机设计思想不再是只包含单一

的静强度设计，也增加了疲劳设计的概念［4］。开展

结构疲劳试验，对于验证飞机结构易损伤部位、确

定飞机产品使用寿命及制定维修大纲等都具有极

其重要的意义。

目前中国各大主机厂所在试验室软硬件建设

方面已投入相当大的资源，在试验装备、方法和验

证体系方面能够满足全机试验大纲的要求，然而
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在疲劳试验过程中如何有效地检测裂纹的产生一

直困扰着试验人员。现阶段，对飞机结构疲劳裂

纹的检测主要有目视、无损检测、健康监测及基于

实测应变数据的检测技术等。其中基于实测应变

的检测方法相对简单高效、成本低廉，仅需依靠现

有的加载和数据采集设备，通过一定的算法对试

验应变数据进行分析即可，不会对试验过程产生

任何不利影响。国内外对该方法均开展过相应的

研究，Hewitt 等［5］通过分析全机疲劳试验的应变

历程数据提出了疲劳裂纹检测方法，该方法为经

典阈值法检测的雏形。此后 Hewitt 于 2004 年改

进了阈值法中的基准值和带宽的计算准则［6］，开

发了检测软件系统，成功应用于 F/A18 的机翼疲

劳试验。Liu 等［7］提出了基于应变历程数据的裂

纹检测分析框架，具体包括测点和载荷工况的选

取、异常数据的判定及裂纹检测算法等。钟贵

勇［8］则在阈值法的基础上提出了异常数据占比的

概念，有效地剔除了非正常数据带来的干扰，实现

了结构损伤的自动检测。潘绍振等［9］引入了偏离

度的概念，提出一种应变数据变动趋势不明显的

计算方法，为疲劳裂纹检测技术开辟了一种新

思路。

1 基于实测应变检测疲劳裂纹的力

学原理

在确定了装夹、加载方案后，通过事先在机体

关键结构处布设应变片，结构疲劳试验则按照预定

的载荷谱进行加载，并采集所有应变传感器的响应

历程数据。试验初期，由于机体结构尚未损坏，处

于弹性变形范畴。因此，相同应力水平下其结构的

应变响应相同，理论上应变值应该保持不变。随着

加载次数的增加，机体结构则会产生局部的损伤，

最终导致疲劳裂纹出现直至断裂。

理论上当疲劳裂纹出现后，材料则发生了塑性

变形，出现了应力集中的现象，结构的传力路径也

将会发生改变。因此，应变数据将出现明显变大或

变小的现象，并随着裂纹的扩展进一步剧烈变化。

试验过程中应变测量值的典型变化历程如图 1 所

示。由图 1 可知，实测数据与理论形状基本保持一

致，因此可把复杂的力学问题转化为对应变数据变

化趋势进行分析的问题［10］。通过设计合理的算

法，完全有可能实现结构疲劳试验中裂纹的自动

检测。

2 结构疲劳试验数据整合

2. 1　疲劳试验数据文件结构

以某型飞机的全机疲劳试验数据为例，如表 1
所示。该试验布设测量通道约 2 000 个，每个周期

采样次数近 70 000 次，单个周期数据总和近 1.4 亿

个。数据呈明显的结构化特征，前 3 列分别为行

号、周期号及载荷状态。其中“行号”可以理解为加

载时间，每次递增 1；“周期号”则表示该应变数据

所处的周期索引（结构疲劳试验总共需做 40 个周

期）；“载荷状态”表示载荷工况编号。从第 4 列起，

文件则记录着所有应变传感器的实测数据。例如

第 5 列第 6 行表示“JSF09⁃2010”应变片在 2 周期

“8”时刻的实测数据为 214.29 με，加载工况编号为

“60406”。依据前述的裂纹检测力学原理，需将同

一通道及相同载荷工况的所有应变测值从散乱的

数据中抽出并归类存储。每一类则表示该通道的

应变实测历程曲线，如表 1 中加粗数据则反映了

“JSF09⁃1010”通道在载荷工况“100233”下的变化

历程。

2. 2　核心数据结构

所谓试验数据的整合，旨在按照力学原理为后

续的分析计算提供初始数据。很显然该整合步骤

有两个关键参数用于数据的搜索：载荷工况和通道

编号，每个应变数据的归类均由这两个变量决定。

然而，考虑到该机型的载荷谱定义了约 500 个载荷

工况，且每个周期包含了近 1.4 亿个数据，设计高效

图 1 基于实测应变检测裂纹的原理及实测验证

Fig.1 Principle diagram and verification of crack detection 
based on measured strain
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的数据结构对如此巨量数据快速分类显得尤为

重要。

总体来说，数据结构可分为线性与非线性结

构，其中线性结构主要包括数组、链表、堆栈等，管

理开销小，但搜索效率低；非线性结构主要包括树、

图等，数据结构复杂、开销大但搜索效率高。综合

考量开销与效率，设计了一套管理试验数据的核心

结构用于数据的抽取、存储与分类，该数据结构由

数组和红黑树构成，结构示意如图 2 所示。

数据结构中的数组用于存储，而红黑树则用于

查找。数组存放了各个应变通道下所有实测数据，

其中一棵红黑树定义了通道编号与实测数据在数

组中首地址的映射关系；另一棵红黑树则用于定义

某载荷工况所处的行号与实测数据在数组中索引

的对应。因此，应变实测数据在整个数组中的存放

和查询规则为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

Arrc = Arrc ( n )
Row = Row ( l )
Arr ( n，l )= Arrc ( n )+ Row ( l )

（1）

式中 n、l 分别表示通道名称和载荷工况。首先根

据名称查找该通道在总体数据下的首地址 Arrc，
即地址偏移量；其次根据载荷工况查询该通道所有

表 1 某型飞机结构疲劳试验应变实测数据

Table 1 Measured strain data of structural fatigue test for an aircraft

行号

3
4
5
6
7
8
9

10
11
12
13
14
15
16
17
18
19
20
21
22
23
24
25
26
27
28
29
30
31
32
33
34
35
36

周期号

2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2

载荷状态

60401
60402
60403
60404
60405
60406
60407
60408
60409
60410
60411
60412
60413
100233

100233
100233
200283
100263
200233
100233

200283
100233
510293
100233
200343
100263
200343
100233
510393
100233
510423
100233

200233
100233

JSF09⁃1010
219.81
239.32
258.42
253.27
256.52
247.92
247.05
261.36
249.56
259.37
258.10
245.51
259.51
492.01

674.20
763.04
841.55
835.49
862.39
846.89

867.68
847.69
867.69
847.78
875.63
837.87
875.66
847.90
881.72
847.99
890.94
847.55

862.52
847.57

JSF09⁃2010
170.98
197.10
226.54
245.72
196.24
214.29
212.87
222.77
218.02
214.58
222.39
212.77
225.25
416.15
552.63
655.79
689.96
732.69
719.47
730.13
713.45
731.64
720.42
731.89
709.92
736.51
710.31
733.13
713.39
733.39
712.71
733.81
722.72
733.59

JSF09⁃3010
166.58
219.85
239.76
243.73
240.89
241.97
254.62
228.56
249.35
224.24
236.19
247.96
231.41
423.91
560.93
679.76
708.53
769.86
740.81
759.50
732.97
759.90
732.95
759.83
721.86
772.24
721.57
759.44
714.72
759.24
704.08
758.44
739.30
757.88

JSF09⁃1011
-2.52
-8.08
-5.74
-0.91
-3.03
-6.78
-4.49
-4.02
-4.89
-5.11
-0.64
-7.42

2.23
0.49

-5.92
0.65

-9.78
2.05

-6.32
1.02

-9.19
1.82

-9.37
1.9

-10.95
2.7

-10.67
2.58

-11.81
3.45

-11.13
3.39

-3.93
3.49

JSF09⁃2011
29.72
60.48
48.99
26.74
40.96
40.15
42.68
40.27
43.85
41.39
31.77
51.71
20.49
63.19

132.82
76.20

172.95
57.35

144.34
80.58

174.40
79.51

172.96
79.32

201.75
58.03

201.95
78.50

220.84
78.34

240.73
77.96

141.12
78.13

JSF09⁃3011
10.24
19.84
18.58
14.87
22.78
21.40
23.19
15.92
21.47
17.57
16.51
23.14
14.39
28.57
39.41
47.16
52.85
54.74
53.71
52.57
54.64
52.08
55.06
52.17
54.50
54.12
54.37
51.51
56.13
50.55
57.48
50.00
50.88
49.94
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的行号索引 Row；最后根据上述信息可遍历出当

前通道在相同载荷工况下的应变变化历程数据。

该核心数据结构的优点包括：（1）数组 Arr 仅用于

存储实测应变数据，存储开销达到最小；（2）两棵

红黑树用于搜索通道及载荷工况在数组中对应的

索引，实现了直接寻址，查找效率极高。

2. 3　考虑文件切割方式的并行整合

在定义核心数据结构后，如何保证数据整合效

率则是关键问题。众所周知，并行程序设计是提高

计算效率的首选手段，而其中关键技术则是让计算

任务达到负载均衡。所谓负载均衡是指将工作任

务平均化，分摊至多个工作单元（CPU 线程）进行

运算，确保每个工作单元几乎同步完成各自的计算

任务，以提高整体计算效率。

疲劳试验一般均采用间断方式进行，且每次间

断试验完成后采集系统会生成实测文件，但文件的

大小也存在较大差异（与试验时长有关）。很显然，

将这些零散文件按其大小进行组合形成文件集，尽

量保证这些文件集的平均是一种常规的负载均衡

方法。本文称该方法为“文件分配模式”，该模式的

算法流程如图 3 所示。然而此方法的均衡性与

CPU 核数即线程数、文件数量及文件大小的分散

性密切相关，图 4 模拟了 17 个试验文件在组合后的

均衡性效果。由图 4 可见，此模式尤其在线程数过

多时不可避免地会产生文件集极度不均的现象，严

重制约了数据整合的效率。若要从根本上解决该

问题，则必须设法减小分配粒度，在更小的粒度下

进行任务划分。

因试验数据具有结构化的特点，可进一步挖掘内

部潜在的可并行性。数据整合也可看成对文件的每

一行进行解析，并把解析后的数据填充至核心数据结

构中。因此，若以文件的行为粒度单位切割出一系列

等长的文件段，将所有待解析数据平均分配至各个计

算线程即可实现几乎完全的任务均衡化，可极大地提

高整合的效率，图 5演示了文件的切割过程。

加速比是用来衡量并行化的效果和性能的重

要指标，可定义为

Sm = Ts

Tm
（2）

式中：Ts表示单核串行所消耗的时间，Tm 表示 m 个

线程任务消耗的时间。

图 6 演示了两种并行模式在不同线程数下的

耗时和加速比曲线，测试程序运行于 16 核的服务

器上。由图 6 可知，当线程数量较少时，两种模式

的效率并无明显差别。原因在于两种模式的负载

图 3 文件分配模式的算法流程

Fig.3 Algorithm flow of file allocation

图 2 数据整合中的核心数据结构

Fig.2 Key data structure in merging integration 
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都比较平均，而文件切割过程需要一点额外开销，

效率上甚至略逊于文件分配模式。但随着参与计

算的线程数增多，文件分配模式出现了严重的任务

不均现象（见图 4），效率难以再有提高。相反文件

分割模式由于能保证近似完美的平衡，效率仍然有

提升空间。此外，文件分割模式的效率提升会随着

线程数增加而趋于平缓，这是由于并行算法中包含

的部分串行工作造成的［11］。

3 结构疲劳试验裂纹检测算法

3. 1　改进阈值法

经典的阈值法是一种基于数理统计的裂纹检

测方法。阈值法假设应变测量值在结构未损伤时

服从正态分布，并根据实测应变数据估计出正态分

布的统计参数，由此确定算法的阈值范围，从而实

现对结构疲劳损伤的检测。算法基本原理如图 7
所示，图中上下两条边界线表示应变测量值在结构

未损伤时的变动范围，当超出该边界时则判定为裂

纹产生。

设测量的应变样本数据 x 个数为 n，数据分别

为 x1，x2，⋯，xn。由前提假设可知，测量数据 x 服

从正态分布，即 x ∼ N ( x 0，σ0 )。则统计特征参数 x0

和 σ0 的估算为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

x 0 = 1
n ∑

i = 1

n

xi

σ0 = 1
n - 1 ∑

i = 1

n

( xi - x0 )2

（3）

式中 x0 和 σ0 分别为样本数据的估计均值和标准

差。因此阈值法的上下界可表示为

{x u = x0 + kσ0

x d = x0 - kσ0
（4）

式中 k 为阈值系数，根据经验取值范围设定为

1~2。
考虑到飞机产品尺寸大、结构复杂、装配连接

多等因素，结构疲劳试验中所测的应变数据不可避

免地会产生抖动。因此定义了异常数据占比阈值

图 5 基于文件切割的负载均衡

Fig.5 Load balance based on file splitting

图 4 不同线程数下的负载均衡

Fig.4 Load balance in different thread counts

图 6 两种任务分配模式下数据整合效率对比

Fig.6 Comparision of merging efficiency in two task alloca⁃
tions

图 7 阈值法基本原理示意图

Fig.7 Basic principle illutration of threshold method
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γm，当异常数据占比大于该阈值时，则算法认定该

结构可能已产生疲劳裂纹。计算公式为

γ = z
n

> γm （5）

式中：n 为数据总数；z 为异常数据个数；γm 为占比

阈值，根据经验一般取 5%。图 8 为阈值法的算法

效果图。其中上下边界分别为红色和绿色两条直

线，尽管有部分数据超出了边界范围，然而其占比

只有 1.2%，小于规定的占比阈值，被认定为未产生

疲劳裂纹。

3. 2　回归函数拟合法

阈值法计算简单、效率高，但结构疲劳试验数

据波动较大，经常造成异常数据占比超过判定阈值

γm，并经人工确认后认定为误判。此类错判、误判

的现象非常常见，极大地降低了试验效率，浪费了

大量的人力物力。

实际上，短期内的应变测量数据波动并不一定

意味着裂纹的产生。本文从应变历程曲线形状趋

势的角度出发，提出了一种基于分段线性回归的检

测算法，极大地减少了误判现象，实现了对结构疲

劳裂纹的准确检测。

3. 2. 1　基于最小变形能的光顺算法

实测应变数据具有较大的波动性，若将该应变

历程类比为曲线，则表现为曲线极度不光顺。因

此，在对应变历程数据的趋势进行分析之前，需对

数据进行光滑处理，以降低本文算法误判的可

能性。

CAD 领域中最小化曲线的弯曲能是曲线光顺

常用的方法。能量法来源于力学中梁或板壳的变

形计算理论，可从整体域上对曲线曲面进行光滑处

理。为了便于计算，工程中一般用二阶导数来近似

描 述 曲 线 的 弯 曲 程 度 。 令 P ( u ) =

[ x ( u ) y ( u ) z ( u ) ] T
表示参数曲线及其分量，其

弯曲能［12］定义为

E b ( P ( u ) )=∫ P ″( u ) 2 du （6）

对于非参数表达的显式解析曲线 y=y（t），其

中 t为自变量，弯曲能则表示为

E b ( y ( t ) )=∫( y″( t ) )2 dt （7）

理论上曲线曲率越大、拐点越多曲线的弯曲

能越大，当曲线为一条直线时弯曲能为 0。若仅

仅以弯曲能最小为优化目标所求得的最优解曲

线必然为直线，因此还需要添加额外的约束条

件，以确保既能平滑曲线还能与初始历程曲线的

形状保持接近。换言之，旨在形状调整后的光顺

曲线与初始曲线的偏差不可过大。定义曲线的

弹性能为

E e ( y ( t ) )=∫( y ( t )- x ( t ) )2 dt （8）

式中：y（t）表示光滑后曲线，为待解量，x（t）表示已

知曲线，弹性能反映了两条曲线的偏差程度。综合

考虑两者，式（9）定义应变曲线的总变形能，此光顺

问 题 则 转 化 为 求 解 该 变 形 能 最 小 的 泛 函 极 值

问题［13］。

E ( y ( t ) )= E b ( y ( t ) )+ αE e ( y ( t ) )=

∫( y″( t ) )2 dt + α∫( y ( t )- x ( t ) )2 dt （9）

式中系数 α > 0 为加权因子，是多目标优化中常用

的调节因子。α 越小曲线越光滑，但与初始曲线偏

离越大，会产生失真；反之 α 越大，则与初始曲线越

接近，但光顺性越差。令初始应变数据集和光顺后

的应变数据集分别为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

x = x ( ti，xi )
y = y ( ti，yi )
y″= y″( ti，y ″i )

  i = 1，2，⋯，n （10）

式中：x ( ti，xi )、y ( ti，yi )和 y″( ti，y ″i )分别表示初始、

光顺后离散的数据点及二阶导数集合，x ( ti，xi )为
已知量，其他为待求解未知量。在离散数据模式

下，式（9）可变换为

E = α ∑
i = 1

n

( yi - xi )2 Δti + ∑
i = 1

n

( y ″i )2 Δti （11）

式中 Δti 为横坐标增量。可按照有限差分法取值

Δti =

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

t2 - t1                          i = 1
1
2 ( ti + 1 - ti - 1 )        i = 2，3，⋯，n - 1

tn - tn - 1                     i = n

  （12）

对于端点以外的离散点处的二阶导数 y ″i ，可将

( ti - 1，yi - 1 )、( ti，yi )和 ( ti + 1，yi + 1 )进行二次 Lagrange
差值用于逼近 yi 处的局部形状，最终二阶导数 y ″i 可

表达为

图 8 阈值法计算效果图

Fig.8 Calculation result of threshold method
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ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

yi ( t )= ( t - ti ) ( t - ti + 1 )
( ti - 1 - ti ) ( ti - 1 - ti + 1 )

yi - 1 + ( t - ti - 1 ) ( t - ti + 1 )
( ti - ti - 1 ) ( ti - ti + 1 )

yi + ( t - ti - 1 ) ( t - ti )
( ti + 1 - ti - 1 ) ( ti + 1 - ti )

yi + 1

y ″i = 2
( ti - 1 - ti ) ( ti - 1 - ti + 1 )

yi - 1 + 2
( ti - ti - 1 ) ( ti - ti + 1 )

yi + 2
( ti + 1 - ti - 1 ) ( ti + 1 - ti )

yi + 1

（13）

添加边界条件，取端点处二阶导数为零，即

y ″i = y ″n = 0，用矩阵形式可表达为

Y ″= DY （14）
其中

D=
é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú
0 0
2

( t1- t2 ) ( t1- t3 )
2

( t2- t1 ) ( t2- t3 )
2

( t3- t1 ) ( t3- t2 )
⋱ ⋱ ⋱

2
( tn-2- tn-1 ) ( tn-2- tn )

2
( tn-1- tn-2 ) ( tn-1- tn )

2
( tn- tn-2 ) ( tn- tn-1 )

0 0
因此，变形能的矩阵表达为

E= α (Y T - X T ) K (Y- X )+ Y TDTKDY  （15）
式 中 ：K 矩 阵 为 时 差 序 列 对 角 矩 阵 ，K=
diag[ Δt1 Δt2 ⋯ Δtn ]。

显然，此光顺问题转化为一个无约束的凸函数二

次规划问题，令 ∂E/∂Y = 0即可求得未知量Y，具体

求解过程不再赘述。

图 9演示了本文算法与经典的高斯光顺算法的

对比效果，可见基于能量的光顺算法既能达到去噪的

目的，也能使得光顺后的曲线与实测数据保持大致走

向，很好地实现了简化数据的效果。

3. 2. 2　基于回归函数拟合的裂纹检测

由前述的力学原理可知，应变历程曲线在裂

纹扩展前后有着截然不同的走势。可考虑从应变

历程曲线的形状特点出发，采用回归算法检测裂

纹的产生。回归算法首先要假设出历程曲线的数

学表达形式，用观测数据拟合回归模型中的关键

参数。

综合考量效果和效率两方面因素，本文设计了

两段直线用于模拟应变历程曲线走势，如图 10 所

示。其中第一段水平线模拟了裂纹扩展之前的形

状，第二段斜线则模拟了裂纹扩展之后的走势。参

数 β0、斜率 β1 及分界点 t0 为待拟合的回归模型关键

参数。然而该模型在分段点 t0 一阶导数不存在，本

文对此分段表达做了逼近的一阶连续化处理，设计

近似的回归模型为

ε ( t，z )= β0 + β1

θ
ln ( eθ ( t - t0 ) + 1 ) （16）

式中：z = z ( β0，β1，t0 )为待拟合三元组，θ > 0 取任

意 一 大 数 。 由 该 数 学 方 程 可 知 ，当 t > t0 时 ，

eθ ( t - t0 ) ≫ 1；当 t < t0，eθ ( t - t0 ) ≪ 1。因此可得

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

ε ( t，z )= β0 + β1

θ
ln ( eθ ( t - t0 ) + 1 )≈ β0 + β1

θ
ln eθ ( t - t0 ) = β0 + β1 ( t - t0 )        t > t0

ε ( t，z )= β0 + β1

θ
ln ( eθ ( t - t0 ) + 1 )≈ β0 + β1

θ
ln 1 = β0                                           t < t0

（17）

图 9 本文算法与高斯光顺对比

Fig.9 Comparision between Gaussion smoothing and the 
presented method

图 10 回归模型原理图

Fig.10 Illustration of regression model
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该模型用统一的数学方程 ε ( t，z )来逼近图 10
的分段直线外形，且保证了分段点处的连续性。对

每个观测数据而言，其大小与回归模型存在一定的

误差 εi，可表达为

yi = ε ( ti，z )+ εi = β0 + β1

θ
ln ( eθ ( ti - t0 ) + 1 )+ εi

i = 1，2，⋯，n （18）
对式（18）可采用经典的最小二乘拟合，使得残

差 εi 整体时间域上保持最小。离散模式下，定义优

化目标函数为

ε ( z )= ∑
i = 1

n

ε2
i Δti （19）

式（19）的矩阵形式为

ε ( z )= F TKF （20）
式中 F为残差矩阵且包含了待求解的回归参数，其

表达式为

F=

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

úε1

ε2

⋮
εn

=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

úy1 - β0 - β1

θ
ln ( eθ ( t1 - t0 ) + 1 )

y2 - β0 - β1

θ
ln ( eθ ( t2 - t0 ) + 1 )

⋮

yn - β0 - β1

θ
ln ( eθ ( tn - t0 ) + 1 )

  （21）

理论上令 ε ( z ) → Min 即可求得回归参数。该

问题为非线性最小二乘优化问题，L⁃M 算法是解

决上述问题的经典方法，具有稳定性好、收敛速度

快等优点。首先将残差矩阵 F在回归参数处一阶

Taylor展开，并代入目标函数可得

ε ( z )= F TKF≈ (F T ( zk )+( zT -
                    zT

k ) J T
k ) K ( F ( zk )+ J k ( z - zk ) )（22）

L⁃M 算法的迭代公式和终止条件如式（23）所

示，其中 μ 为阻尼因子，具体推导过程可参阅数值

计算［14］相关文献。

ì
í
î

ïï
ïï

zk + 1 = zk -( J T
k KJ k + μI )-1 J T

k KF ( zk )
 ∇ε ( z )z = zk

= 2 J T
k KF ( zk ) < τ

（23）

将回归模型引入，得到各变量表达式为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

J k =
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú|

|
|
||
|∂ε1

∂z
Θ = Θk

|

|
|
||
|∂ε2

∂z
Θ = Θk

⋯
|

|
|
||
|∂εn

∂z
Θ = Θk

T

F ( zk )= [ ]|ε1 Θ = Θk
|ε2 Θ = Θk

⋯ |εn Θ = Θk

T

（24）

考虑到参数 θ 可以取大数，则式（24）中的偏导

数简化为

|

|
|
||
|∂εi

∂z
Θ = Θk

=

é
ë
êêêê

ù
û
úúúú-1 - 1

θ
ln ( eθ ( ti - t0，k ) + 1 ) β1，k

1 + e-θ ( ti - t0，k )

T

≈

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

[ ]-1 t0，k - ti β1，k

T
t0，k < ti

é
ë
êêêê

ù
û
úúúú-1 0 β1，k

2

T

t0，k = ti

[ ]-1 0 0 T
t0，k > ti

（25）

|εi z = zk
= yi - β0，k - β1，k

θ
ln ( eθ ( ti - t0，k ) + 1 )≈

ì
í
î

ïï
ïï

yi - β0，k - β1，k ( ti - t0，k ) t0，k < ti

yi - β0，k t0，k ≥ ti

（26）

在采用 L⁃M 算法计算出回归参数后，原理上

可用斜率 β1 的大小来进行疲劳损伤的判断。然而

不同载荷工况下的实测应变数据在拟合后的斜率

差别也很大，一般来说初值 β0 越大，往往斜率 β1 也

越大。因此，定义了相对变化率 ω 作为裂纹检测的

判定标准。ω 定义为

ω = β1

β0
（27）

可设定裂纹检测的判定阈值 ωm > 0，若 ω 的

绝对值大于 ωm，则认为结构可能已产生疲劳裂

纹。工程计算中 ωm 的取值可通过回归算法，计算

试验件在不同应力水平下的相对变化率并取均值

得到。

4 应用案例与对比

为验证本文提出的算法，设计了铝合金板拉

伸疲劳试验。试验件带有初始裂纹并在裂纹附近

布设了应变传感器。加载设备采用 MTS 公司的

数字伺服协调控制系统，试验采用 DH3820 高速

静态应变数据采集仪进行应变数据的采集，采样

频率为 100 Hz。
试验样件为 7055 铝合金板材且样件中央已被

切割出长达 10 mm 的初始裂纹。样件施加正弦波

形的交变载荷，测量其响应应变直至样件发生疲劳

破坏。图 11 分别演示了阈值法和分段线性回归算

法的裂纹检测效果，表 2、表 3 分别展示了阈值法和

线性回归算法的分析结构。由图 11、表 2 及表 3 可

知，无论在试验初期还是在试验中后期，阈值法和

回归法均能进行准确的裂纹检测。其中阈值法判

定准则为异常数据占比，而分段线性回归法的判别

准则为相对变化率。

考虑到影响结构疲劳试验环境的因素众多，导

致了数据分散性较大，两种检测算法的准确性则需

进一步讨论。针对某型飞机 2 周期的全部应变数

据，本文开展了算法准确性测试并进行了数据对

比。由于 2 周期属于试验的早期阶段且经过了技
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术人员大量的目检，未发现明显的裂纹。因此对该

数据进行计算后所判定的可疑曲线基本都属于误

判的范畴，可疑曲线的判定数量可以反映两种裂纹

检测算法的准确度。

表 4 罗列了两种方法对裂纹检测的判定结

果，由表 4 可知，阈值法将 461 个通道共 21 794 条

应变历程数据判定为可疑曲线；而分段线性回归

法的判定结果为 141 个通道下共 5 523 条曲线。

显然，分段线性回归法误判更少，具有更好的准

确性。

此外计算效率也是需要衡量的重要指标，表 5
分别统计了阈值法和回归法的计算耗时。由于线

性回归算法的计算过程复杂，涵盖了光顺、回归模

型参数迭代计算等过程，需求解大量的线性方程

组，消耗了更多的 CPU 计算时间。

在本文提出的算法理论基础上，开发了关键

结构疲劳试验数据后处理及分析软件。该软件可

对结构疲劳试验数据进行快速处理，并实时开展

疲劳裂纹的检测，极大地提高了试验人员的工作

效率。软件的开发平台为 Visual Studio，算法的

实现采用了 Eigen 工具包，图 12 为该软件系统运

行的界面。

表 4 2周期可疑曲线判定结果

Table 4 Determined suspicious curves in second period 
data

分析方法

阈值法

分段线性回归法

危险测量通道个数

461
141

危险曲线个数

21 794
5 523

表 5 2周期算法的 CPU耗时

Table 5 CPU time consuming in second period data

分析方法

阈值法

分段线性回归法

计算用时/s
7

594图 11 阈值法和线性回归算法分析效果

Fig.11 Analytical results of threshold and regression meth⁃
ods

表 2 阈值法在不同试验阶段的分析结果

Table 2 Analytical results of threshold method in differ⁃
ent test stages

试验阶段

初期（前 6 000 次循环）

中期（前 25 000 次循环）

γ/%
4.88

73.34

γm/%
5
5

表 3 回归法在不同试验阶段的分析结果（ωm=1×10-6）

Table 3 Analytical results of regression method in differ⁃
ent test stages （ωm=1×10-6）

试验阶段

初期
（前 6 000 次循环）

中期
（前 25 000 次循环）

β0/με

1 408

1 413

β1/
（με⋅次-1）

0.000 301

0.013 973

t0

2 001

13 243

| ω |

2.14×10-7

98.84×10-7
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5 结   论

针对结构疲劳试验数据的特点，提出了一种新

颖的数据处理及分析方法。首先针对大量散乱的

试验数据，设计了核心数据结构，加快了数据的查

询。此外采用文件切割技术实现了计算量的负载

均衡，提高了整合效率；其次考虑试验数据分散性

大的特点，运用基于曲线最小变形能的光顺算法，

较好地剔除了试验数据中所包含的噪声，平滑了原

始应变历程曲线；最后提出了一种基于回归函数拟

合的裂纹检测判定方法，克服阈值法易产生误判的

问题，降低了裂纹检测的误判率。在上述工作的基

础上，开发了一套软件系统，并已成功运用于某型

号飞机的结构疲劳试验中，文中所有案例和对比数

据均由该软件生成。

阈值法简单、效率高但易误判；回归算法准确

性高但效率低。后续研究可将这两种方法相结合，

先用阈值法进行粗预判并快速统计出可疑曲线集，

再用回归算法针对该曲线集开展二次判别，实现效

率和准确性的柔性统一。
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