
 

载荷谱的处理是—项约束条件多、难度大的优化过程：将整个 

优化过程分解为载荷分区、确定各分区典型分布、计算整体平衡及 

误差评估等四个主要部分，采用带约束最小二乘法，较好地解决 r 

飞机结构疲劳试验载荷处理的工 
程优化 
Engineering Optimization Method for Load Pro— 
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— 】￡一飞机结构疲劳斌验中，将|殳汁谱转 

，I1：化为试验实施谱是其中的一个关键 

环节 载荷转化是否合理直接关系到试 

验的质量乃至斌验的成l艘。在以往的试 

验中， |殳计方提供的载荷谱相对比较简 

单．试验方所需做的转化工作也比较少． 

这说明前两代飞机的设计和外载荷处理 

的技术比较成熟：随着飞机工业的发展， 

新型飞机特别是第三代飞机．在其设计、 

材料、工艺以及飞机操控等方面都采用 

了许多新的、先进的技术，同时，对试验 

也提出了更高的要求，其疲劳试验的设 

计载荷谱与以往相比具有许多新特点： 

设计方面主要表现在}殳计的先进性和重 

复性：载荷处理和试验方面主要表现在 

载荷情况多、载荷水平重 载荷分布连续 

性差，压心分散性大等。 

以上这些新特点为载荷处理带来了 

许多困难，使得载荷谱的转化工作无论 

是对设计方还是试验方均是一项全新 

的、难度较大的课题 

载荷谱处理的方法 

载荷 的处理是一项工程约柬条件 

多，难度较大的优化工程 在载荷潜的处 

理过程中，需要考虑的因素很多，如载荷 
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的分布规律．载荷水平的轻重，试验件的 

结构，试验设备的限制等，要想一次把所 

有的因素都考虑进去．进行优化计算几 

乎是不可能的。 

经过不断地摸索研究，将整个优化 

过程分解为四个主要部分：载荷分区、确 

定各分区的典型分布、计算整体平衡以 

及误差评估 这四个部分是相对独立的 

子过程，同时它们又与其他辅助过程一 

起构成了一个大的、闭合的载荷谱优化 

处理的循环过程 

1 载荷分匡 

载荷分区是载荷处理优化过程中非 

常重要的一个子过程，分区的合理性直 

接影响后续处理结果 载荷分区应遵循 

如下原则：1】翼面上活动的部分 (如襟 

翼】一般不应分到固定部分上去；2)分 

到备块上的载荷之_日_相差不能太悬殊； 

3)在各块范围内，载荷压心变化不应太 

大；4)所分各块的结构应便于加载实施 

5)各块上在各自的载荷作用下变形无很 

大的变化；6)在满足要求的条件下，尽量 

减少分区数目 依据上述原则．采用计算 

机直接交互分区法，即应用计算机直接 

把机翼上备气动节点的相对位置 在计 

算机屏幕上显示出来，初步给机翼分区、 

并用不『百】的色彩标出不同分区的节点， 

计算出各特区压心．通过调整分区的大 

小和形状以减小各分区压心的分散性 ． 

从而确定合理的分区： 

2．确定各分区的典型分布 

在各个分区中选择一种有代表性的 

载荷情况——典型分布、作为该区杠杆系 

统设计的依据 采用节点载荷法确定各分 

区的典型分布，本方法充分考虑了各载荷 

情况合力的影响 所构造的目标函数如下： 

( n 

式[J)中，S 为目标函数， 为节点设计 

载荷，， 为节点试验载荷 

3 整体平衡 

在结构试验中进行载荷处理的主要 

目的是使试验能够比较准确地付诸实 

施 试验中施加的载荷必须满足整体平 

衡，只有这样才能使试验顺利、连续地实 

施。一般来说，在做完载荷分区及典型分 

布之后 ，整个飞机试验的整体平衡不 ‘ 

定满足 ，这就需要对各分区的载荷作适 

当的谰整 常用的调整方法有：平衡点 

法 、载荷微调法 但是，这两种方法存在 

一 些共同的缺点，即误差的检验H能被 

动比较 ，且很难在计算过程中加八工程 
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约束，而这些约束有时与整体平衡同样 

重要 为了能同时浦足上述两方面的要 

求，提出了“带约束最小二乘法”．实际 

应用证明本方法切实可行： 

最小二乘法构造优化的目标函数 

为： 
min．'~j(P)= ∑ ( Py ) 

为试验舟区载荷台力； 为设计 

分区载荷台力。 

约束条件有： 

1)等式约束：主要是总体平衡的要 

求 等式约束函数  ̂)为： 

㈣ 

式中 ’为剪力．村为弯矩。 

2 J不等式约束：对于所要控制误差 

的切面L，控制它的弯、扭、剪等：不等式 

约束函数g )为： 

． 一 删  s 

g。))J l s [4) 
f l 一 I≤ 

式(4)中 、n 、 分别表示设计弯矩、 

扭矩 、剪力、 、? 、 分别表示试验弯 

矩、扭矩、剪力。 s”、s 分别表示对 

应的误差限。 

在优化时，采用乘子罚函数的方法， 

基本思路是通过引人松驰因子 8，、8 、 

8 ，把不等式约束条件转化为等式约束： 

I 
M 黾 IML=M 

J +6 =玎 (5) 

I +8 =Q 

通过 引^罚因子 与乘子 ，" 

掏造增广]agmnge函数即乘子函数 

fP co V )： 

(P∞u )=s (P) [max(0 ‘t，～ 

crgf 一‘t， 】--eh(O+— h：∞  (6) 

在先给定充分大的 和 lag~ange乘 

子 ， ，然后通过迭代的方法不断修正 

v ，to
，最后求出P的最优值。 

4误差评估 

可从以下三个方面对处理前后的误 

差加以评估：1)根据给定的各控制剖面， 

分别统计剪力和力矩误差的分段分布、 

从而达到对优化结果的误差有一个统计 

方面的了解一2，计算并比较处理前后各 

表 1 垂尾各加载分区压心坐标 

匪 ¨m 丑m) 区号 r(爪1 再爪’ 

l l5 464 3 502 6 13486 】24l 

2 14．663 3 0ll 】5l59 1
．70l 

3 I3 6I7 2II7 8 15 451 2 266 

4 l5l13 2l79 9 1584】 2．939 

l2182 l 205 

舟区载荷的误差。3)与静力试验中使用 

载荷进行比较。 

同时．应统计静力试验中使用载荷和 

加载节点上的最大载荷， 

载荷过大的’隋形，确 

保试验安全。 

通过上述方法 一 

基本可以解决试验 = 

中的载荷处理问题。 

应用实例 

某型飞机垂尾 

侧向载荷处理。 

实验任务给出 

了39种载荷状态， 

而在实际加载过程 

中，还有与这 39种 

载荷情况相应的关 

于安定面对称的39 

种载荷状态：在载 

荷处理的过程中， 

按此 39种载荷情 

况进行了计算，然 

后作对称处理 ，得 

到左右翼面的全部 

载荷分区和典型分 

布，见图 I所示。各 

加载分区压心的位 

置坐标见表 】。 

为了说明上述 

载荷处理的台理 

性，应给出各个给 

定控制剖面上的设 

计谱与处理后载荷 

加载丹区 

以避免出现局部 

一 
围 1垂尾载荷分区禺 

八／、、人八^
．̂ 八 

l——1世 l ＼一 
l⋯ ·⋯ 试 l 

l一 静 ★l 

1 3 5 7 9 1113I51719 21 23 25 27 29 31 33 35 37 39 

载荷状态 

圈2控制剖面z>=1 868剪力图 
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谱的弯、扭、剪比较曲线 限于篇幅这里 

仅给出控制剖面 1．868的弯、扭、剪比 

较曲线 如图 2～图 4所示f l-39为试验 

任务书中所给出的39种载荷状志) 从 

图2～图4可以看出．载荷处理结果是比 

较理想的。从而说明了前述载荷处理方 

法的台理性 口 
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