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直升机关键连接结构孔边裂纹导波监测方法
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摘要：直升机恶劣的工作环境使得其结构极易萌生孔边裂纹并演化扩展，使其结构完整性及承载能力降低。为监

测直升机连接结构的孔边裂纹，常采用压电导波的结构健康监测技术开展监测研究。但由于裂纹扩展初期的小裂纹不

易监测且连接结构具备大尺寸通孔构型，导波监测的准确性仍有待提高。因此，围绕耳片连接结构裂纹监测的准确性问

题，提出了一种基于压电导波阵列的孔边裂纹监测方法。首先，通过获取的压电导波阵列信号，提取了全网络损伤特征

信息。其次，基于均值法构建了损伤报警阈值，实现了损伤报警。再次，基于连接结构形式改进了延时累加成像算法，优

化了概率分布，进而实现了裂纹的准确定位。最后，通过耳片连接结构裂纹扩展监测试验进行了验证。试验结果表明，

所提方法能够实现孔边裂纹的准确报警及定位，定位误差仅在2.01 mm以内，验证了所提方法的有效性和准确性。

关键词：关键连接结构；孔边裂纹监测；压电导波；损伤报警；损伤定位

中图分类号：V219  DOI： 10. 16579/j. issn. 1001. 9669. 2025. 08. 014

0　引言

直升机结构是各类直升机研制的重要支撑平台，也

是确保直升机安全、长寿命使用的重要承力结构［1］［2］8-10。

在直升机结构中，很多不规则的连接部位均是采用耳

片连接结构连接，如短翼与机身的连接，发动机与支架

的连接等。因此，耳片连接结构是重要的受力连接

件［3］。然而，耳片连接结构服役过程环境恶劣，在通孔

附近会产生严重的应力集中现象，并且在载荷作用下

极易引起裂纹萌生，进而导致裂纹扩展直至断裂失效，

造成灾难性的后果［4］。因此，耳片连接结构的孔边裂

纹监测问题是众多科研人员的研究重点［5］。

结构健康监测技术是监测结构裂纹的重要手

段［6］。利用集成在结构中的监测传感器，比如压电传

感器、光纤传感器、智能涂层传感器、薄膜传感器、应

变传感器、涡流传感器等［7-8］，在线实时获取与结构健

康状态有关的信息（应力、应变等参量），结合先进的

信号处理算法提取结构特征参数，识别和评估结构的

状态，从而实现对结构裂纹损伤的监测［9-12］。其中，基

于压电导波的结构健康监测技术具备在线监测潜力、

热点区域原位监测、监测成本低等优点，因而受到了

极大的关注［13］15-33［14-16］。

针对耳片连接结构的孔边裂纹监测，YUAN等［17］

提出了一种导波监测的隐马尔可夫模型，用于航空耳

片连接结构孔边裂纹扩展评估的研究中，实现了孔边

裂纹长度状态的分类，但裂纹监测的分辨力为 2 mm。

SONI等［18］建立了耳片连接结构裂纹损伤导波监测的

有限元模型，提取导波信号的频谱特征信息进行了裂

纹长度的分类诊断，但监测分辨力也仅为 2 mm。此

外，也有研究表明，在裂纹扩展初期，对于小裂纹（长

度小于 5 mm 的裂纹），导波信号特征对损伤不够敏

感，使得裂纹长度预测误差超过 3 mm［19-20］。因此，耳

片连接结构孔边裂纹监测的准确性仍然有待提升。

近年来，国内外学者对裂纹监测方法开展了大量

研究，包括传感器布局优化设计、导波监测算法优化

等，旨在提升裂纹监测的准确性。MOTAMED等［21］研

究了传感器阵列布局方式以及阵元数量对裂纹损伤

成像的影响，结果表明环形阵列的监测精度最高，且

传感器阵元数量大于 20个，定位误差可在 2. 27 mm之

内。LIU 等［22］通过导波频率的筛选，优化了损伤特征

（Damage Feature, DF）的提取，进而改善了成像定位算

法，实现了横截面积 1. 13%的结构周向小裂纹的准确

定位。WANG 等［23］采用环形压电导波阵列对裂纹损

伤进行了概率成像研究，基于交叉扫描方法提取裂纹
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方向特征信息，并优化传统的定位成像算法中的概率

分布，实现了裂纹角度的准确评估，角度误差在 7°之
内。然而，也有研究表明，导波监测方法中边界反射

对裂纹成像定位存在干扰影响，降低监测的准确

性［24］。综上所述，这些研究对于提升裂纹监测效果具

有指导意义。此外，耳片连接结构中存在螺栓通孔形

式，增强了边界反射现象，对裂纹损伤的准确定位也

增加了一定的难度。因此，需要结合结构形式优化监

测方法以实现准确的监测效果。

围绕耳片连接结构裂纹损伤准确监测的关键问

题，本文提出了一种基于压电导波阵列的裂纹损伤监

测方法，结合损伤报警算法和优化延时累加成像算法

实现孔边裂纹损伤的准确监测。

1　试验及方法

1. 1　导波监测试验设置

金属耳片连接结构的材料为铝合金 2024-T4，宽

度为 180 mm，长度为 343. 5 mm，厚度为 5 mm，试件中

存在1个半径为24 mm的螺栓通孔，如图1所示。

环形压电传感器阵列与结构通孔呈同心圆布置，

如图 2所示。环形阵列共有 22个压电传感器，任意一

个压电传感器作为激励传感器，其余 21个压电传感器

作为接收传感器，组成全激励-全传感的导波网络，共

有462个导波通道。

搭建的试验系统包括集成结构健康监测系统

（SHM-ISS-4. 0C）、数码显微镜（Belona-SC210）、计算

机等，如图 3所示。试验过程中，激励信号采用 3波峰

的汉宁窗调制正弦脉冲信号，信号幅值为±70 V，中心

频率为 150 kHz。集成结构健康监测系统设置的采样

率为10 MHz，采样长度为10 000个数据点。数码显微

镜连接计算机使用，用于观察裂纹的尺寸。在耳片试

件外边缘粘贴消声材料以减小在信号采集过程中的

边界反射的影响。

在图 4所示位置处采用金刚砂线锯的方式人工切

割制造孔边裂纹，每次施加 1 mm的切割长度，从而使

得裂纹切割长度逐渐增加形成裂纹扩展，共实施了 9

次切割，即裂纹长度由 1~9 mm，裂纹扩展间隔为

1 mm，其损伤状态分别记为 D1~D9。通过数码显微镜

对裂纹长度进行观察，其中 1、5、9 mm 裂纹的状态如

图5所示。

1. 2　全网络损伤特征报警方法

通过压电导波在结构表面传播，利用压电传感器

采集导波监测信号，并提取其中的损伤特征信息，进

而实现对结构状态的监测。

一旦出现裂纹损伤，受损伤影响的导波监测信号

图2　压电传感器阵列布局

Fig. 2　Layout of piezoelectric sensor array

图3　孔边裂纹导波监测试验系统

Fig. 3　Hole-edge crack guided wave monitoring test system

（a）实物图
（a） Physical diagram

（b）尺寸图
（b） Dimensional drawing

图1　耳片连接结构

Fig. 1　Attachment lug structure

图4　孔边裂纹损伤位置

Fig. 4　Location of hole⁃edge crack damage
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会发生变化，主要体现在信号幅值、相位等特征的差

异［25］。提取这些差异进行定量分析导波对损伤的响应

和监测规律，形成损伤特征，可表示为

DF = ∫
t1

t2 [ B ( )t - M ( )t ]2dt
∫
t1

t2
B2( )t dt

（1）

式中，B（t）、M（t）分别为基准状态和监测状态的时域

信号；t1、t2分别为信号截取时间区间的起止点。损伤

特征DF可反映导波信号受到损伤影响的程度。

由于压电效应，压电传感器既可以产生导波信

号，也可以接收导波信号。在实际监测过程中，结构

表面往往布置多个压电传感器，以阵列形式组成不同

的激励传感通道，构建激励传感网络，提高监测效

果［2］8-10。对每一个激励传感通道提取损伤特征 DF，得

到全网络的损伤特征集，表示为

SNDF(N ) = { DF1 , DF2 , … , DFN } （2）

N = n (n - 1) （3）

式中，SNDF为损伤特征集；DFi（i = 1，2，⋯，N）为全网络

中第 i个通道的损伤特征；N为全网络的总通道数；n为

压电传感器阵列中的传感器个数。

研究表明，损伤产生前后，靠近甚至经过损伤的

通道 DF值急剧上升，而远离损伤通道的 DF值变化不

大［26］。基于这种规律，借鉴算术平均法的思想，提出

了一种全网络损伤特征报警法，报警阈值表示为

TTh = k∑i = 1

N

DFi

N （4）

式中，TTh 为损伤特征报警阈值；k为报警系数，一般取

4［27］。遍历损伤特征集 SNDF，超过报警阈值 TTh 的通道

触发损伤报警，提示结构产生损伤。

1. 3　全网络延时累加成像方法

基于上述损伤报警方法对结构状态进行有无损

伤判定。一旦产生损伤，便进行损伤定位，确定损伤

产生位置。本文基于延时累加成像算法开展损伤定

位监测，其原理如图 6所示，对在监测区域采用适当的

空间规则对损伤信号进行延时并叠加，从而得到反映

损伤位置的像素图。

通过监测信号和基准信号做差运算提取每个通

道的损伤散射信号，计算得到损伤散射信号到达时

间，具体表示为

Tij ( x , y ) = Ton + di + dj
v =

Ton + ( x - xi )2 + ( y - yi )2 + ( x - xj )2 + ( y - yj )2

v
（5）

式中，Tij为通道 i-j的损伤散射信号到达时间；i为激励

传感器； j为接收传感器；Ton为激励信号的产生时间；

v为导波群速度；di为裂纹至激励传感器 i的距离；dj为

裂纹至接收传感器 j的距离；xi、yi为激励传感器 i的坐

标位置；xj、yj为接收传感器 j的坐标位置。获取全网络

中每个通道的损伤散射信号到达时间，对监测区域内

每个空间位置进行信号叠加以获取空间像素分布，可

表示为

Ppr ( x , y ) = ∑
i = 1

n - 1  ∑
j = i + 1

n

αSWTE
ij [Tij ( x,y ) ] （6）

式中，Ppr 为像素值；α为概率系数；SWTE
ij 为损伤散射信

号经小波变换后的信号。

在本文的研究对象中，监测区域中存在一个大尺

寸的螺栓通孔，使得损伤可能定位在通孔内部区域。

（a） D1：1 mm裂纹

（a） D1：1 mm crack

（b） D5：5 mm裂纹

（b） D5：5 mm crack

（c） D9：9 mm裂纹

（c） D9：9 mm crack

图5　不同长度的孔边裂纹状态

Fig. 5　Crack conditions at hole-edges of varying lengths

图6　延时累加成像算法原理

Fig. 6　Principle of delay-and-sum imaging algorithm
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针对该结构形式对延时累加成像算法进行改进，优化

其概率分布，具体表现为

α = ì
í
î

0,  x2 + y2 ≤ R2

1,  其他
（7）

式中，R为结构通孔的半径。像素值Ppr 代表损伤出现

概率，损伤位置出现在像素值最大处［13］15-33。之前的研

究表明，可将损伤的中心点作为损伤坐标［28］。因此，

成像定位误差可表示为

ε = ( xpr - x tu )2 + ( ypr - y tu )2 （8）

式中，ε为定位误差；xpr、ypr为定位算法中像素值最大

位置；xtu、ytu为裂纹损伤中心的真实坐标位置。

2　监测试验结果

2. 1　导波传播特性分析

以 12号传感器作为激励传感器，选取了典型通道

对比裂纹损伤产生前以及扩展后的导波信号，并分析

耳片连接结构中导波信号特性。

2. 1. 1　过损伤通道信号对比

根据图4中裂纹损伤的位置，导波信号经过损伤的

典型通道有通道 12-2，其导波信号如图 7所示，可以看

到A0模式受到损伤影响较大，幅值变化达到100 mV。

由图 7可知，随着裂纹扩展增长，相位偏移和幅值

衰减也逐渐明显，扩展至 9 mm 时相位偏移可达 42个

数据点，幅值衰减达到 100 mV。结果说明裂纹产生及

扩展对于过损伤通道12-2的影响较大。

2. 1. 2　远离损伤通道信号对比

远离损伤的典型通道为通道12-18，其导波信号如

图 8 所示。由图 8 可知，通道 12-18 在裂纹扩展前后，

健康信号和损伤信号直达波段几乎完全重合，相位偏

移在 1个数据点之内，幅值相差最大仅为 24 mV，直达

波段相位、幅值变化较小。结果表明损伤扩展前后该

通道的信号几乎没有变化。

2. 2　裂纹扩展损伤报警结果

2. 2. 1　裂纹扩展损伤特征变化

采集健康状态下的基准信号以及每次裂纹扩展

后损伤状态下的监测信号，计算损伤特征值，选取其

中典型的远离损伤通道以及经过损伤通道，得到损伤

特征随裂纹扩展的变化结果，如图9所示。

由图 9可知，随着裂纹长度的增加，远离损伤的激

励传感通道的 DF值变化很小，增加幅度仅在 0. 15 之

内，而经过损伤的激励传感通道则整体呈现上升趋

势，增幅均超过0. 8，DF值变化明显。

图8　通道12-18的导波信号

Fig. 8　Guided wave signal of channel 12-18 with crack propagation

图7　裂纹扩展下通道12-2导波信号

Fig. 7　Guided wave signal of channel 12-2 with crack propagation

（a）远离损伤的激励传感通道

（a） Excitation-sensing channel away from damage

（b）经过损伤的激励传感通道

（b） Excitation-sensing channel passing through damage

图9　裂纹扩展损伤特征变化趋势

Fig. 9　Variation trend of the damage feature with crack propagation
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2. 2. 2　裂纹扩展损伤报警结果

采用本文提出的全通道损伤特征报警法进行裂

纹扩展损伤报警，裂纹扩展的损伤监测结果如图 10

所示。

（a）健康状态

（a） Health state

（c）损伤状态D2

（c） Damage state D2

（e）损伤状态D4

（e） Damage state D4

（g）损伤状态D6

（g） Damage state D6

（i）损伤状态D8

（i） Damage state D8

（b）损伤状态D1

（b） Damage state D1

（d）损伤状态D3

（d） Damage state D3

（f）损伤状态D5

（f） Damage state D5

（h）损伤状态D7

（h） Damage state D7

（j）损伤状态D9

（j） Damage state D9

图10　裂纹扩展损伤报警结果

Fig. 10　Damage alarm results with crack propagation

由图 10 可知，随着裂纹扩展，基于损伤特征的损

伤报警方法可实现孔边裂纹扩展的准确报警，健康状

态不虚警，损伤状态下准确报警，验证了所提报警方

法的有效性和可靠性。

2. 3　裂纹扩展损伤定位结果

通过所提出的成像定位算法对裂纹扩展状态进

行定位成像，结果如图 11所示。由图 11可知，其成像

结果均在裂纹扩展位置形成聚焦区域，且聚焦区域与

实际裂纹损伤位置较为吻合，实现了裂纹扩展损伤的

定位。随着裂纹扩展，成像图中的像素值也逐渐增

大。通过式（8）计算的成像算法的定位误差，结果如

表 1所示。

由表 1 和图 11 可知，随着裂纹扩展，本文所提成

像算法大部分的定位误差在 1 mm 以内，最大误差仅

为2. 01 mm，验证了所提定位方法的准确性。

（a） D1：1 mm裂纹

（a） D1：1 mm crack

（b） D2：2 mm裂纹

（b） D2：2 mm crack

（c） D3：3 mm裂纹

（c） D3：3 mm crack
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（d） D4：4 mm裂纹
（d） D4：4 mm crack

（e） D5：5 mm裂纹
（e） D5：5 mm crack

（f） D6：6 mm裂纹
（f） D6：6 mm crack

（g） D7：7 mm裂纹
（g） D7：7 mm crack

（h） D8：8 mm裂纹
（h） D8：8 mm crack

（i） D9：9 mm裂纹

（i） D9：9 mm crack

图11　裂纹扩展损伤定位结果

Fig. 11　Damage localization results with crack propagation

表1　裂纹扩展监测的损伤定位结果

Tab. 1　Damage localization results of the crack propagation 

monitoring

损伤状态
Damage state

D1

D2

D3

D4

D5

D6

D7

D8

D9

裂纹位置
Crack position/

mm

（0，-24.5）
（0，-25.0）
（0，-25.5）
（0，-26.0）
（0，-26.5）
（0，-27.0）
（0，-27.5）
（0，-28.0）
（0，-28.5）

定位结果
Localization 

result/mm

（-1.3，-25.1）
（-0.3，-24.9）
（-0.1，-25.7）
（0.3，-26.5）
（0.3，-27.0）
（0.1，-27.4）
（0.1，-27.4）
（-0.4，-26.7）
（-0.2，-26.5）

定位误差
Localization 
error ε/mm

1.43

0.32

0.22

0.58

0.58

0.41

0.14

1.36

2.01

3　结论

针对耳片连接结构孔边裂纹准确报警、定位等问

题，提出了一种基于压电导波阵列的孔边裂纹监测方

法，通过开展孔边裂纹扩展监测试验验证了所提方法

的有效性和准确性。得出以下主要结论：

1）提出了一种损伤特征提取方法，量化表征孔边

裂纹损伤对导波的影响程度，并基于全网络损伤特征

建立了一种损伤报警方法，实现了健康状态不虚警、

损伤状态准确报警。

2）基于结构形式优化延时累加定位算法，实现了

耳片连接结构孔边裂纹的准确定位，定位误差在

2. 01 mm之内。

未来研究将围绕存在时变服役环境下的不可见

裂纹监测开展研究，以及利用数据驱动、深度学习、统

计学概率模型等方法挖掘特征信息，提升裂纹监测方

法的实际应用能力。
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Monitoring method⁃based guided wave for hole-edge crack in key connection 
structure of helicopter

WANG Huaji1 SHI Liming2 DAI Yushan1 QIU Lei2

(1. China Helicopter Research and Design Institute, Jingdezhen 333000, China)

(2. School of Aeronautics, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China)

Abstract: The harsh operational environment of helicopters renders their structures highly susceptible to the initiation and 

propagation of hole-edge cracks around bolt holes, thereby compromising structural integrity and load-bearing capacity. To 

monitor hole-edge cracks in helicopter attachment lug structures, piezoelectric guided wave-based structural health monitoring 

(SHM) techniques are commonly employed. However, due to the difficulty in detecting small cracks at the early stages of 

propagation and the presence of large through-hole configurations in attachment lug structures, the accuracy of guided wave 

monitoring remains suboptimal. Therefore, addressing the accuracy issues in crack monitoring of attachment lug structures, 

this study proposes a piezoelectric guided wave array-based method for hole-edge crack detection. Firstly, damage feature 

information was extracted from acquired piezoelectric guided wave array signals encompassing the entire sensor network. 

Subsequently, a damage alarm threshold was established using a mean-value method to facilitate damage detection. 

Furthermore, an improved delay-and-sum imaging algorithm was developed based on the specific configuration of the 

attachment lug structure to optimize probability distribution and achieve precise crack localization. Finally, validation was 

conducted through test monitoring of crack propagation in attachment lug structures. Test outcomes demonstrate that the 

proposed method enables accurate alarm triggering and localization of hole-edge cracks around bolt holes, with localization 

errors confined within 2.01 mm, thereby confirming the efficacy and precision of the proposed approach.

Key words: Key attachment structure; Hole-edge crack monitoring; Piezoelectric guided wave; Damage alarm; Damage 

location
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