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摘摇 要:
针对飞机强度 /试飞试验中庞大的数据量和繁杂的数据处理工作,基于 Visual Basic 语言开发数据处理与可

视化软件,以试验数据文件作为输入源,实现试验数据的自动化处理,并通过界面的可视化功能以曲线形式

显示试验点的数据变化情况,便于试验人员观察与评估,大大提高了试验效率。
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[Abstract] To solve the problem of the huge amount of data and the complicated data processing work in aircraft
strength / flight test, this article developed data processing and visualization software based on Visual Basic. After
read test data files, this software realized processing test data automatically and displayed data changes in form of
curves, which was easy to observe and assess. The work efficiency was improved greatly.
[Key words] Visual Basic; data processing;visualization

0摇 引言

强度问题是飞机设计中至关重要的问题之一,为
了满足飞机设计的强度要求,通常需要进行大量的地

面载荷标定试验和试飞测试试验。 载荷标定试验通

过采集载荷数据和应变数据,并进行回归分析,得到

载荷与应变之间的转换关系,为确定试飞测试试验中

的载荷提供依据。 试飞测试试验通过将采集的应变

数据和飞参数据转化成载荷数据,用于对飞机进行强

度分析。 由此可见,试验过程中对数据的采集和分析

是飞机强度 /试飞试验中的关键问题[1]。
在试验过程中,为了保证数据的有效性和准确

性,采样周期一般为毫秒级,采样时间长达数小时,因
此试验中的数据量极大,而且需要实时进行线性回归

处理、计算,并对计算结果进行检验。 在以往的型号

中,数据处理完全依靠手工进行,由于数据量极大,计
算方法复杂,从而耗时、费力,数据处理的准确度差,
且由于数据量庞大,试验人员并不容易对数据结果进

行直观、准确的判断,这对飞机试验现场的工作极为

不利,因此通过开发相应软件,对飞机强度 /试飞试验

中的数据进行自动化处理与可视化,并逐渐形成一套

完整的分析工具,变得尤为重要。

1摇 设计原理

1. 1摇 试验原理

为获得飞行的真实载荷,在飞机需要测试载荷

的部件结构的某些切面上布置测试剪力、弯矩、扭
矩的应变计电桥,通过地面校准试验获得外载荷与

这些电桥应变计信号的转换关系,即变换矩阵(直
接校准法)或反变换矩阵(反校准法)。 然后使用这
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些转换关系和测试得到的飞行中电桥的应变计信

号计算得到部件各切面的剪力、弯矩、扭矩,从而确

定该部件的气动载荷。
为获得作用在飞机上的剪力、扭矩和弯矩,需

要对飞机各部件进行校准试验。 试验中,对飞机某

个部件施加一组载荷,并同时测试单个或电桥组合

的(通常是全桥或半桥电路)应变计的读数值,然后

使用施加的载荷和测得的这些应变计读数值,估计

联系载荷和应变信号的校准系数矩阵。 校准通常

用若干组集中载荷来进行,其中每种载荷都由力的

大小、作用方向和作用点的组合来表征。
由于作用在飞机上的载荷是分布载荷,因此,

描述分布载荷时必须限制在有限数量的参数内,可
以选择某些切面上的弯矩、扭矩和剪力作为这些参

数[1]。 校准试验所选用的参数满足以下基本假设:
(1)载荷参数(剪力、弯矩和扭矩)与校准施加

的集中载荷呈线性关系;
(2)载荷与测试电桥应变信号呈线性关系;
(3)载荷校准符合叠加原理。
对于使用单向集中载荷,确定测试切面剪力 Q、

弯矩 Mw 和扭矩 Mn 的情况,可按下述办法确定载荷

参数。 由于载荷参数与校准施加的集中载荷呈线

性关系,载荷向量 P 很容易转换成载荷参数向量 A。
把它们写成矩阵形式:

A=TP (1)
式中:
A 为载荷参数矩阵,它的维数是 n伊1;
T 为载荷系数矩阵,它的维数是 n伊s;
P 为载荷向量矩阵,它的维数是 s伊1,该向量垂

直于部件弦平面。
对某测试切面的载荷系数矩阵:
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式中:
1 为剪力系数;
Lwi为校准载荷点到测试切面的距离(弯矩力

臂),如图 1 所示;
Lni为校准载荷点到刚性轴的距离(扭矩力臂),

如图 1 所示。
载荷向量矩阵:
P=[p1 摇 p2 摇 …摇 ps] T (3)
由剪力 Q、弯矩 Mw 和扭矩 Mn 组成的载荷参数

矩阵:
A=[Q摇 Mw 摇 …摇 Mn] T (4)
所以:
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测试过程中的校准模型如图 1 所示。

图 1摇 校准模型

1. 2摇 校准原理

在得到测试载荷数据和电桥应变数据后,可以

通过两种方法来得到载荷-应变的关系[2]。
1. 2. 1摇 直接校准法

直接校准法是指在载荷校准中可直接使用载

荷参数 ~ 测试电桥应变信号的线性拟合关系确定

校准矩阵。
除上文所述的载荷矩阵 P 和载荷参数向量 A

以外,还有应变信号向量矩阵 着:
着=[着1 摇 …摇 着K] T (6)
应变计信号向量维数为(k伊1)。
由于载荷参数和施加的校准载荷呈线性关系,

使用(5)式很容易转换成载荷参数向量 A。
A=K着 (7)
式中:
K 为校准矩阵,它的维数是(n伊k)。
这里需要指出(7)式之所以成立是基于前述的

线性假设。
对于 S 个不同向量 A 及与之相应的向量 ,即 S

种校准载荷,写出(7)式这种关系式后,可把它们合

并成为一个矩阵方程,见(8)、(9)式。 此时,矩阵 A
的维数(n伊s)和矩阵 着 的维数(k伊s),因此,矩阵 K
的维数(n伊k)。

式中:
琢ij是指第 j 个校准载荷的第 i 个载荷参数值;
着ij是指第 j 个校准载荷的第 i 个应变计信号值。
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估算矩阵 K 时,最常用的方法是最小二乘法,
由(7)式进行矩阵变换即可确定矩阵 K:

K=A着T(着着T) -1 (10)
应当注意,向量 着 的维数不应少于独立载荷参

数的数量。 也就是独立测试向量 着 应当与线性独立

的全部载荷参数向量(即包含所有主要的独立载荷

参数向量)的任何总和相适应。 同时,向量 着 的维

数不应超过载荷参数全向量的维数。
由此可知,直接校准法使用的载荷参数向量的

数目应等于测试应变信号向量的数目。 所以这种

方法是根据关系式(7)直接把测试的应变信号向量

转换成载荷参数向量。
1. 2. 2摇 反校准法

反校准法是指在载荷校准中使用测试电桥应

变信号 ~ 载荷参数的线性拟合关系确定反校准矩

阵系数后,经过某些变换得到反变换矩阵。
反校准法将载荷参数向量转换成测试应变

向量:
着=K1A (11)
反校准矩阵 K1 的维数是(k伊n)。
矩阵 K1 的最小二乘法估值,见(12)式:
K1 =着AT(AAT) -1 (12)
反校准矩阵 K1 的任意元素 K1ii = 着ii琢i

T / (aiai
T)

反映的是第 i 个应变计信号与第 j 个校准载荷之间

的关系,因此其可以通过线性拟合得到。
当使用(12)式或通过应变信号与载荷线性拟

合确定了反校准矩阵 K1 后,为求得载荷参数矩阵

值,需要对反校准矩阵 K1 求逆。 此时有两种情况:
(1)若反校准矩阵 K1 是方阵和非退化矩阵,可

直接对矩阵 K1 求逆,见(13)式:
K1n =K1

-1 (13)
(2)在最普遍的情况下,特别是当应变计的数

量超过主要参数数量时,需按最小二乘法公式,获
得反变换矩阵 K1n。

K1n =(K1
TK1) -1K1

T (14)
在求得反变换矩阵 K1n后,可按(15)式把测试

的应变信号向量转换成载荷参数向量。
A=K1n着 (15)

2摇 软件的设计与实现

Visual Basic 语言采用可视化(Visual)、面向对

象以及事件驱动的程序设计模式,大大简化了 Win鄄
dows 平台下应用程序的设计,被公认为是编程效率

最高的语言之一[3],基于前文所述的设计原理,通
过软件平台的开发,对飞机强度 /试飞的数据进行

处理,主要实现以下几个功能:
(1) 对载荷标定试验的数据进行线性回归分

析,得到变换矩阵和回归结论,并能够使用专门的

数据对回归结果进行检验;
(2) 利用(1)中得到的变换矩阵,对飞机试飞

过程中的实测数据进行计算,得到实测载荷数据;
(3) 以曲线的形式,实现强度试验中实测应变

数据、静力试验数据以及应变许用值的对比;
(4) 以曲线的形式,实现强度试验中无损检测

数据与许用值的对比;
(5) 以曲线或三维图的形式,实现飞机实际水

平测量数据与标准水平测量数据的对比。
软件主要包括以下三个模块:
(1)载荷标定试验回归分析模块;
(2)载荷实测数据计算模块;
(3)强度试飞与评估模块。
软件总体设计框图如图 2 所示。

图 2摇 软件总体框图
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2. 1摇 载荷标定试验回归分析模块

本模块通过读入载荷标定试验的数据文件,根
据输入的回归参数,利用概率论与数理统计中的数

理统计原理对飞机结构的实验数据进行线性回归

分析,通过多元直接校准法(或多元反校准法),对
载荷数据和应变数据进行运算,具体可以实现以下

功能:
(1) 得到回归分析的变换矩阵(或反变换矩

阵);
(2) 完成剪力、弯矩、扭矩、支反力等参数中一

个或几个参数的回归;
(3) 对回归结果进行方差分析、显著性检验,得

到复相关系数 r 和回归结论;
(4) 回归结束后使用变换矩阵(或反变换矩

阵)进行验算,并求得验算得到的载荷参数与进行

回归的载荷参数间的相对误差;
(5) 可以利用专门检验回归结果的试验数据对

回归结果进行检验。
由于试验过程中数据量巨大,出于人性化和易

用性的原则,本模块计算所需的输入输出数据,均

图 3摇 载荷标定试验回归分析模块流程图

以文本形式存储。 分析流程如图 3 所示。
2. 2摇 载荷实测数据计算模块

本模块通过读入载荷实测数据文件和变换矩

阵文件,根据输入的回归参数,利用矩阵理论对飞

机实际飞行过程中的载荷数据进行计算,得到飞机

实测载荷数据,本模块计算所需的输入输出数据,
均以文本形式存储。 分析流程如图 4 所示。

图 4摇 载荷实测数据计算模块流程图

2. 3摇 强度试飞与评估模块

本模块主要对飞机在强度试飞状态下的飞机

结构完整性进行分析与评估,具体包括三个部分:
(1)静力试验数据的分析与评估;
(2)无损检测数据的分析与评估;
(3)水平测量数据的分析与评估。
为了更加直观地对测量数据进行评估,在读入

测量数据之后,在程序界面上以曲线的形式实现试

验数据与许用值的对比,从而实现试验数据的可视

化与分析评估。 同样由于测量数据量巨大,本模块

在处理数据时,以 Excel 格式的文件作为数据输入

源。 本模块分析流程如图 5 所示。

3摇 算例

以某次飞机强度 /试飞的试验数据为例,验证

数据处理与可视化软件的应用。
软件的运行界面及详细的参数如图 6 所示。
运行载荷标定试验回归分析模块,打开输入数

据文件,如图 7 所示。
输入回归分析相关参数,如图 8 所示。
程序对输入数据进行回归分析后,得到变换矩

阵文件和结果检验文件,如图 9 和图 10 所示。
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在对载荷标定试验的数据进行回归分析之后,
即可得到表征载荷 ~ 应变之间关系的变换矩阵,从
而可以进行飞机试飞实测数据的计算。 运行载荷

实测数据计算模块,打开输入实测数据文件和上一

步计算得到的变换矩阵文件,实测数据文件如图 11
所示。

图 5摇 强度试飞与评估模块流程图

图 6摇 软件主界面

图 7摇 载荷标定试验输入数据文件

图 8摇 回归分析参数

图 9摇 变换矩阵文件

图 10摇 结果检验文件
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图 11摇 载荷实测数据文件

摇 摇 输入计算相关参数,如图 12 所示。

图 12摇 载荷实测输入参数

计算得到飞机试飞试验中实际的飞行载荷文

件,如图 13 所示。

图 13摇 实测载荷数据结果文件

强度试飞与评估模块包括三个部分,实现方法

基本相同,在此以静力试验数据的分析与评估为

例,说明程序的功能。
静力试验数据的分析与评估主要是通过自动

读入试验数据,将观测点的静力试验数据与许用值

的对比以曲线的形式显示出来,更加直观、便捷,方
便试验人员对结果进行观察和评估。 打开静力试

验数据文件如图 14 所示。

图 14摇 静力试验数据文件

运行程序界面,可以通过“直接输入观测点名

称冶或“在 CATIA 模型中选择观测点冶两种方式在

界面上显示关心的点的试验曲线,如图 15 ~ 图 18
所示。

图 15摇 静力试验数据界面

图 16摇 在 CATIA 中选择观测点
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图 17摇 观测点试验曲线

图 18摇 观察点任一采样时刻的详细信息

4摇 结论

本文利用 Visual Basic 编程语言高效的计算能

力和强大的可视化显示能力,通过开发相应的数据

处理与可视化程序,对飞机强度 /试飞试验中产生

的庞大数据进行处理,实现了数据处理的自动化与

可视化,大大减轻了试验人员的工作量,提高了试

验数据处理的效率,并通过以可视化曲线的方式来

表征测量数据的变化,便于试验人员对比、评估,该
软件在未来的飞机试验中具有广阔的应用前景。
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强度最高的方向[5]。

出于结构需求,采用不锈钢 PH13-8Mo 方形棒

材作为原材料。 理论上应选材料的 L 向(长度方

向)作为应力最高的方向,现实中受到了材料采购

规格的限制。 经强度校核最弱的 ST 方向亦可满足

强度要求。 最终的纤维方向定义如图 10 所示,L 方

向同时垂直于 LT ( Long Transverse) 与 ST ( Short
Transverse)纤维方向。

图 10摇 导向槽纤维方向

3摇 结论

本文介绍的某机型应急门口框结构上的典型

零件———导向槽的设计实例,体现了先提升后翻转

式打开的应急门的口框结构的支持方式与界面配

合要求。 该导向槽结构在同类民用飞机的半堵塞

式舱门的口框结构中有一定通用性,对相似功能的

零件设计有指导意义,同时,导向槽零件的齿形符

合国际行业标准,飞机结构中的齿形配合设计均可

以此作为参考。
在实现设计意图的基础上,怎样合理地定义尺

寸和公差是设计工作的重要内容,尤其装配间的公

差分配更是一项值得研究的课题。 其定义的合理

性是设计重点考虑的问题,它能为制造和整个工程

带来方便和效益。
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