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基于考核目标等效的试验载荷处理方法
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摘  要：在全尺寸结构强度试验中，需将原始理论载荷转化为试验实施载荷，载荷处理的结果直接关乎着试验考核的

真实性和有效性。传统的载荷处理方法基于载荷等效，载荷处理完成后再对比数值分析结果，这种开环的载荷处理方法

遇到复杂结构和载荷时通常效率和精度都大打折扣。提出了一种基于考核目标等效的试验载荷处理方法，将数值仿真

分析结合到载荷处理过程中，搭建一种载荷优化设计-试验态分析-考核目标评估的闭环架构，以结构目标响应为评估判

据和优化目标，结合灵敏度分析、遗传算法等智能优化算法，搜索试验态载荷最优解，大幅提高了载荷处理的效率和精

度。在此基础上，基于 MATLAB GUI 平台开发了载荷处理软件，模块化地实现了灵敏度分析、载荷-响应矩阵计算、载

荷优化设计等功能。将基于考核目标等效的载荷处理方法成功应用到某飞机升降舵结构载荷处理中，实现了试验考核

目标响应误差精准控制。
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飞机全尺寸结构强度试验，通过在试验室中

对飞机结构主动施加外载荷的方式模拟飞机在

实际使用过程中遇到的各种极限受载情况［1-3］。

飞机结构在飞行过程中受到气动载荷、惯性载

荷、增压载荷及发动机载荷等，着陆过程中还受

到起落架载荷［4］。全尺寸结构强度试验中，通常

采用胶布带/拉压垫-杠杆系统、卡板加载系统、机

身地板梁、假件接头等加载方法来简化模拟飞行

中受到的各种载荷［5-7］。准确的试验载荷施加是

模拟飞机真实受载情况，以此有效考核飞机关键

结构部位的关键［8］。

试验载荷处理，即将离散的有限元节点载荷

（气动载荷、惯性载荷、分离面载荷等）转化为试

验室中可实施的相对集中的加载节点载荷（胶布

带、拉压垫等），以保证处理前后载荷等效［9-10］。

刘冰等［11］针对机翼大变形，提出了一种大展

弦比飞机机翼静强度试验载荷处理技术，根据机

翼变形结果进行试验载荷修正。何志全等［12］研

究了一种前缘缝翼全尺寸静力试验载荷处理方

法，并针对机翼变形提出了一种斜加载优化方

案。刘玮、袁伟等［13-14］结合机身地板梁加载装置

设计，研究了机身载荷处理与内力对比方法，提

高了全尺寸试验机身加载精度。郭兰中等［15］将

疲劳试验载荷处理过程归纳为载荷分区、确定分

布、整体平衡和误差评估 4 个主要部分，并利用最

小二乘法构造典型分布、进行整体平衡计算。孟

繁沛等［16］提出对载荷误差求极值的方法实现最

小误差控制的载荷计算，通过精度加权系数综合
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控制误差的合理分配，实现载荷优化设计。刘春

艳等［17］构建了载荷处理的非线性规划模型，综合

考虑弯矩、剪力和扭矩误差影响，并利用 Matlab
非线性规划函数进行载荷优化计算。

随着有限元数值仿真技术［18-20］在飞机结构强

度领域的普及应用，评价载荷处理结果，除了需要

关心处理前后载荷是否等效外，最终还是要建立试

验态和理论态结构目标响应的对应关系［21-24］。通

过试验态与理论态仿真分析结果对比，最终评判载

荷处理结果的准确性和考核的有效性。传统的载

荷处理方法，仅保证了处理前后载荷等效，往往需

要多轮迭代才能得到符合要求的试验态载荷，较多

的依赖试验人员经验。载荷处理的效率和精度，误

差的实时评估都存在一定的局限性。

传统的基于载荷等效的试验载荷处理方法，

在某些复杂结构复杂载荷情况下，很难满足试验

载荷处理精度和效率要求。因此提出了一种基于

考核目标等效的试验载荷处理方法，搭建了载荷

优化设计 -试验态分析 -考核目标评估的闭环架

构，以结构目标响应为评估判据，结合灵敏度分

析［25-26］、遗传算法［27-28］等智能优化算法，搜索试验

态载荷最优解，实现了载荷处理目标响应的精准

控制。相比传统方法，大幅提高了关键部位的考

核精度，缩减了试验载荷迭代次数。尤其对于多

传力路径结构，解决了传统载荷处理方法需要多

轮迭代、结构响应误差有效控制困难的痛点问题。

目前已在某大型民机多个试验项目中取得应用。

1　研究思路

随着试验数值分析技术的快速发展，自然模

型、精细模型等各级有限元模型的广泛应用，基

于有限元模型+数值计算的试验载荷处理技术

应运而生。

基于考核目标等效的试验载荷处理方法以

结构目标响应为优化目标，在传统载荷处理方法

保证载荷等效的基础上，使试验态和理论态目标

响应（节点位移、节点力、单元应变等）趋于一致。

将数值仿真技术融入到试验载荷处理过程中，构

造一种载荷优化设计-试验态数值仿真分析-考核

目标响应误差评估的闭环架构，使试验态考核目

标响应精确收敛到理论态，减化载荷处理反复迭

代过程，实现了结构目标响应的精准控制。

在试验载荷处理，尤其是疲劳试验载荷处理

中，几乎不可能保证试验态与理论态结构响应的

完全一致。考核目标的选择，需要考虑结构整体

变形，关键承载部位及薄弱部位应变覆盖，非考

核部位承载安全性，对于静不定结构还有接头支

反力等多种因素。考核目标选取的数量过多，将

大大增加目标响应收敛的复杂性，通常需要对考

核目标进行权重衡量及筛选，如复材相同铺层部

位、结构相似细节部位的筛选，高载部位及结构

薄弱部位的挑选等。

要实现基于考核目标等效的试验载荷处理，

关键在于构造优化模型进行载荷优化计算，提出

了基于灵敏度分析和基于遗传算法模型迭代的

2 种载荷优化计算方法。

1. 1　基于考核目标等效+灵敏度分析的试验载

荷快速收敛方法

灵敏度分析方法在结构优化设计、模型修正

等领域广泛应用，准确的灵敏度分析可以提高收

敛速度和精度。灵敏度分析的目的在于获得结

构响应对设计变量的偏导数。在线弹性分析中，

刚度矩阵不变的情况下结构响应对节点载荷的

变化梯度是恒定的。结构响应（位移、应变）对加

载节点载荷的灵敏度计算方法为

Ku = P （1）
∂K
∂xi

u + K
∂u
∂xi

= ∂P
∂xi

（2）

∂u
∂xi

= K-1 ∂P
∂xi

（3）

ε = Bu （4）
∂ε
∂xi

= B
∂u
∂xi

（5）

式中：K为结构刚度矩阵；u为节点位移列阵；P为

节点载荷列阵；ε为单元应变列阵；B为几何矩阵。

基于灵敏度分析的试验载荷处理，在确定加

载节点和考核目标后，首先需要构造一种初始载

荷分布，初始载荷分布需要满足载荷等效要求，

保证试验态与理论态总载总矩不变，以及各控制

剖面累积载荷误差满足要求。建立试验态有限

元模型，进行仿真分析并提取初始分载结果下试

验态考核目标响应（节点力、节点位移、单元应变
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等），与理论态目标响应作差得到误差向量。在

初始试验态分载基础上，计算各结构考核目标响

应对所有加载节点载荷的偏导数，组装考核目标

响应-加载节点载荷灵敏度矩阵。对试验态加载

节点载荷进行修正，在保证总载总矩和控制剖面

误差的基础上，构造优化模型计算各加载节点最

优载荷增量，使试验态与理论态关键部位结构响

应趋于一致，载荷增量叠加初始载荷即得到试验

态最终载荷。进行误差分析，确认各考核目标误

差是否满足要求，如果误差不满足要求，可以通

过调整加权系数，放大剖面误差等方法重新迭代

计算。同时需要观察是否出现新的非预期大应

变部位，如果出现非预期应力集中，可以通过增

加新的优化目标响应、加载节点设限等方法来控

制局部载荷，直到试验态载荷满足考核目标误差

控制精度、结构承载安全要求，达到试验考核目

的。载荷处理步骤如图 1 所示。

根据灵敏度矩阵 S和误差向量 df计算加载节

点载荷增量 dx，构造优化模型。以节点载荷增量

为设计变量，以总载总矩增量为零建立等式约

束，以控制剖面误差限制作为不等式约束。

等式约束：

∑dxi = 0 （6）

∑dMi
= 0 （7）

不等式约束：

|∑dQl |≤ εlQ （8）

|∑dMl |≤ εlM （9）

|∑dTl |≤ εlT （10）

式中：ΔMi 为 i方向总力矩增量；dQl
、dMl

、dTl 分别

为第 l个控制剖面剪力、弯矩、扭矩增量，εlQ、εlM、εlT
分别为第 l个控制剖面的剪力、弯矩和扭矩允许

误差（根据试验任务书要求）。

目标函数的构建可以通过 2 种方法：

1） 二次规划方法，构造二次规划目标函数。

min   12 d 'x ·H·dx + Q '·dx （11）

其中：

H = 2·S '·S （12）
Q = -2·S '·d f （13）

2） 非线性规划方法，构造非线性规划目标

函数。

min    (S·dx - d f) '· (S·dx - d f) （14）
利用 MATLAB 二次规划函数 quadprog、非线

性规划函数 fmincon 进行求解，得到加载节点最优

载荷增量。叠加初始载荷后得到试验态最终载荷。

1. 2　基于考核目标等效+遗传算法响应迭代的

试验载荷优化计算方法

遗传算法是模拟生物遗传及进化的一种自

适应全局优化算法。基于遗传算法的自适应寻

优算法，无需进行梯度计算，根据当前种群载荷

下的结构响应误差计算适应度函数，通过载荷种

群的选择、交叉、变异，寻找最优载荷个体。

基于遗传算法的试验载荷处理设计中，基因

 确定加载节点，建立试验态有限元模型

根据载荷等效原则确定初步分载方案，
得到加载节点初始载荷

确定考核目标(结构响应，可以包含节点
位移、单元应变、节点力等)

计算考核目标对加载节点载荷灵敏度
系数，组装灵敏度矩阵S

根据理论态和初始分载试验态数值仿真结
果，提取考核目标响应，计算误差矩阵F

设置加权系数矩阵，设置总载总矩及控制
剖面误差限，设置设计变量(加载节点

载荷)增量上、下限制

构建目标函数(各考核目标误差加权和)

将初始载荷叠加载荷增量，得到试验态
加载节点载荷

对新的试验态模型进行有限元仿真分析，
并与理论态模型进行对比

整体位移、应变趋势
是否一致；非考核部位应变

在安全范围内？

计算最优加载节点载荷增量，
输出优化d

x
结果

对比考核目标
对比控制剖面载荷误差是否

符合要求？

是

否

调
整
参
数
设
置

载荷优化计算完成

调
整
考
核
目
标

是

否

图  1　基于灵敏度分析的载荷处理步骤

      Fig. 1　Load handling process based on sensitivity
analysis
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是每一个加载节点，基因数目即为加载节点数

量；染色体为加载节点组成的向量；上限和下限

向量依据各加载节点的加载能力和结构局部承

载能力而设定；根据总载总矩不变和控制剖面误

差原则设置等式和不等式约束；目标函数为所有

考核目标响应的误差平方和最小，由于目标响应

数量级不一，可以采用将误差向量归一化或线性

加权的方法修正目标函数。

基于考核目标等效+遗传算法响应迭代的试

验载荷优化计算可以分为以下步骤，如图 2所示。

步骤 1 根据试验加载节点建立试验态有限

元模型，确定结构考核目标（包括节点位移、单元

应变、节点载荷等）；提取理论态结构考核目标响

应（作为对比基准）。

步骤 2 搭建遗传算法优化模型：以加载节

点载荷为优化设计变量；根据加载节点的加载能

力和结构局部承载能力设定加载节点载荷上、下

限制；根据总载总矩不变和控制剖面误差原则建

立等式和不等式约束。

步骤 3 遗传算法参数设置：基因数目 N，种

群 规 模 NP，迭 代 次 数 G，交 叉 概 率 Pc，变 异 概

率 Pm。

步骤 4 构建目标函数（各考核目标响应误

差加权和）进行载荷迭代，同步进行考核目标响

应计算及适应度计算。

步骤 5 达到最大迭代次数，得到最优个体，

输出优化结果（节点载荷、控制剖面误差、各考核

目标响应误差）。

步骤 6 对比各控制剖面误差及考核目标响

应误差，如误差不满足要求，则调整参数（优化模

型参数：控制剖面误差限制、加载节点载荷限制；

遗传算法参数：种群规模 NP，迭代次数 G，交叉概

率 Pc，变异概率 Pm；目标函数参数设置：加权方

式、加权系数）转入步骤 2 重新进行载荷迭代，直

到误差满足要求。

步骤 7 结果分析。根据新的试验态载荷再

次进行有限元分析，和理论态对比分析结构的整

体位移、应变，若不满足条件则返回步骤 2。
基于考核目标等效+遗传算法响应迭代的

试验载荷优化计算方法，关键在于计算种群的考

核目标响应，提出了 2 种响应计算方法：

1） 根据每一代载荷种群更新结构有限元模型

载荷卡片，进行仿真分析并提取结构考核目标响应。

2） 对于大模型，仿真分析和响应提取耗时较

长。提出了一种改进的响应计算方法，构造结构

响应 -载荷矩阵，根据线弹性分析中的线性叠加

原理，将目标响应计算过程转化为矩阵运算。

对于有 n个加载节点，m个优化目标响应的

优化问题，随机生成 n个染色体（加载节点向量）

x1，x2，…，xn，生成载荷卡片后分别对其进行仿真

分析，提取 n个目标响应 r1，r2，…，rn。
将加载节点组合成矩阵：

X n× n =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

úx '1
x '2
⋮
x 'n

（15）

将目标响应组合矩阵：

 确定加载节点，建立试验态有限元模型

确定考核目标(结构响应，可以包含节点位移、
单元应变、节点力等)

根据理论态数值仿真结果，提取考核目标响应

设置加权系数矩阵，设置总载总矩及控制剖面
误差限，设置设计变量(加载节点载荷)增量

上、下限制

构建目标函数(各考核目标误差加权和)

对试验态模型进行有限元仿真分析，并与
理论态模型进行对比

整体位移、应变趋势是否一致；
非考核部位应变在安全范围内？

利用遗传算法进行载荷迭代，同步计算
考核目标响应及适应度函数

对比考核目标及
控制剖面载荷误差是否

符合要求？

调
整
参
数
设
置

载荷优化计算完成

调
整
考
核
目
标

设置遗传算法参数，基于数目N，种群规模
N
P
，迭代次数G，交叉概率P

c
，变异概率P

m

达到最大迭代次数，输出优化计算结果

否

否

是

是

图  2　基于遗传算法的载荷处理步骤

Fig. 2　Load handling process based on genetic algorithm
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Rm× n = [ r1 r2 ⋯ rn ] （16）
对于任一染色体，可以表示为初始 n种染色

体的组合：

xn× 1 = X n× n ·kn× 1 （17）
计算组合向量：

kn× 1 = X n× n
-1 ·xn× 1 （18）

则目标响应向量可表示为

rm× 1 = Rm× n ·kn× 1 （19）
由此可以计算每一代群体的适应度函数。

对于大模型的线弹性分析，可以节省计算资源，

提高载荷处理效率。

1. 3　优化目标病态改善

基于考核目标等效的试验载荷处理方法，优

化目标为试验态与理论态模型响应误差最小化。

当优化目标数量较多时，很难保证试验态所有目

标响应与理论态一致，当不同的目标响应收敛存

在冲突时，需要设置各目标响应权重系数来改善

优化结果，保证主要考核目标。当目标响应类型

较多时，由于各特征量（节点位移、节点载荷或单

元应变等）存在数量级的差异，简单计算误差平

方和的方法会导致部分目标不收敛，需要通过误

差归一化、线性加权等方法改善目标函数，从而

获得更优良的载荷处理结果。

1. 3. 1　灵敏度矩阵归一化

定义变换矩阵：

T x =

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú1 dx1

1 dx2

⋱
1 dxn

（20）

T f =

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú1 df1
1 df2

⋱
1 dfn

（21）

则灵敏度矩阵变换为

S̄ = T f ·S·T-1
x （22）

d̄ f = T-1
f ·d f （23）

根据新的灵敏度矩阵和误差矩阵计算最优

节点载荷增量 d̄x，则实际加载节点载荷增量为

dx = S-1 ·T f ·T f ·S·T-1
x ·d̄x （24）

1. 3. 2　误差向量归一化

当采用误差矩阵归一化方法时，当响应目标

接近收敛时，归一化后的误差量级较小，可能会

导致收敛不到最优结果，因此需要再同乘一个放

大系数矩阵W。

S̄ = W·T f ·S （25）
d̄ f = W·T f ·d f （26）

1. 3. 3　灵敏度矩阵平衡法

当考核目标中包含不同类型特征量时，灵敏

度矩阵可以表示为

S =
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú
úú
ú
ú
úS u

S f
S ε

（27）

式中：Su、Sf、Sε分别代表位移、节点力和单元应变

对加载节点载荷的灵敏度矩阵。

定义变化矩阵：

T =
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

úI
 Su    S f

 Su    S ε

（28）

S̄ = T·S （29）
d̄ f = T·d f （30）

1. 3. 4　自定义加权法

实际载荷处理过程中，常常采用自定义的方

法来调整不同响应之间的权重系数，并根据优化

结果对权重系数进行适当调整。

W =
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú
úú
ú
ú
úW u

W f

W ε

（31）

式中：Wu、W f、Wε分别代表位移、节点力和单元应

变的加权系数，且均为对角矩阵。结构的灵敏度

系数矩阵和残差矩阵变为

S̄ = W·S （32）
d̄ f = W·d f （33）

1. 3. 5　分段加权法

在某些特殊的情况下，如为达到试验考核目

的，对于结构关键考核部位，试验态的应变需要
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覆盖理论态应变，此时可以接受微小正误差（试

验态应变减理论态应变）的存在，而不允许负误

差。对非考核部位，试验态应变可以不与理论态

一致，但为了避免结构出现非预期损伤，应变不能

超过一个特定的范围，此时可以采用分段加权法。

if   
ì
í
î

Wi = 1                  dfi ≥ 0
Wi = 1 × 108      dfi < 0

（34）

if   
ì
í
î

Wi = 1                           fi ≥ f0
Wi = 1 × 10-8            fi < f0

（35）

基于灵敏度分析的载荷处理方法以加载节

点载荷增量为设计变量，不需要实时迭代有限元

模型，计算效率高，可以快速收敛得到最优解。

基于遗传算法的载荷处理方法直接以加载节点

载荷为设计变量，优化过程中需要实时迭代有限

元模型进行仿真计算，对计算机性能有一定要

求，大模型载荷计算效率较低。对于线弹性分

析，可以先建立目标响应-节点载荷矩阵，再使用

遗传算法进行加载节点载荷迭代，以提高大模型

载荷处理效率。

2　载荷处理软件开发及应用

2. 1　软件开发

在载荷处理理论分析的基础上，结合MATLAB
强大的数学运算能力和MSC. Nastran有限元仿真计

算能力，基于 MATLAB GUI平台开发了试验载荷

处理软件，可以实现灵敏度计算、目标响应-载荷矩

阵计算，载荷优化计算、结果输出等功能。

软件采用模块化设计，具有良好的人机交互

功能，方便进行数据交互，优化算法、加权系数设

置、误差统计与筛选定位、优化参数日志记录，大

幅提高了载荷处理效率。软件主界面见图 3。

2. 2　某飞机升降舵载荷处理实例

某飞机升降舵为单梁式蜂窝结构，升降舵由

6 个铰链接头与 2 组作动器驱动接头与水平安定

面相连接。根据升降舵结构形式和原始理论载

荷分布，沿升降舵前缘和后缘各布置一排加载节

点。传统的载荷处理方法是将原始载荷等效到

就近的加载节点上，保证累积到升降舵铰链轴总

载总矩不变。由于处理后由分布载荷变为集中

载荷，且升降舵为非静定支持方式，很难保证所

有铰链接头和作动器驱动接头支反力与理论一

致；对于一些结构重点考核部位，试验态的应变

分布不能完全覆盖理论态分布，达不到试验考核

目的；由于集中载荷的影响，试验态出现一些理

论态中未出现的应变较大部位。

试验考核目标选取所有铰链接头和作动器

驱动接头节点载荷、关键考核剖面单元应变。通

过控制接头载荷保证试验态与理论态传力路径

完全一致；通过控制关键考核剖面单元应变覆盖

保证试验考核有效、准确。针对载荷处理过程出

现的非预期高应变，增加部分非考核区域应变单

元，控制其在安全的应变范围值内，以保证试验

加载安全。

分别使用 2 种优化方法对试验态载荷进行修

正和优化计算。2 种方法优化计算完成后，除了

保证优化过程中考核目标满足条件外，还需对比

试验态和理论态整体位移、变形趋势，观察有无

新的大误差区域或试验态应力集中区域出现。

如不满足要求，则可以调整考核目标、节点载荷

设限、载荷误差范围等参数，重新进行优化计算，

直到试验态载荷满足考核要求。

基于考核目标等效+灵敏度分析的载荷快

速收敛方法，首先使用传统方法进行初步分载，

并建立试验态有限元模型。计算结构目标响应

（接头节点力、翼面应变）对设计变量（加载节点

载荷增量）的灵敏度系数，组装灵敏度矩阵。根

据理论态和初始试验态目标响应差值，建立误差

矩阵。构造优化模型，建立总载总矩平衡方程，

根据结构承载能力及设备加载能力建立加载节

点载荷增量上、下限制，使用误差归一化方法设

置各目标响应加权系数，使用二次规划优化算法

图  3　载荷处理软件主界面

Fig. 3　Main interface of load transacting software
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进行载荷迭代，获得加载节点载荷最优增量，叠

加初始载荷后得到各加载节点载荷。

基于考核目标等效+遗传算法响应迭代的

载荷优化计算方法，首先根据升降舵加载节点数

量和结构考核目标响应（接头节点力、翼面应

变），随机生成一组加载节点向量并对其进行数

值仿真，提取目标响应后建立目标响应 -载荷矩

阵，以此计算每一代种群结构响应。搭建优化模

型，设置加载节点载荷上、下限制，总载总矩平衡

方程，使用误差归一化方法计算目标函数（各结

构响应相对误差平方和最小）。设置遗传算法参

数，基因数目 N（加载节点数）、种群规模 NP、迭

代次数 G、交叉概率 Pc和变异概率 Pm。由于加载

节点数量较多，为避免陷入局部最优解，将种群

规模设置为 200。通过载荷种群遗传、交叉变异，

获得最优加载节点载荷。其适应度进化曲线如

图 4 所示。

将从理论态、传统基于载荷等效方法（LE）、
灵敏度分析方法（DSA）、遗传算法（GA）结果中

提取的接头载荷进行对比，如图 5 所示。提取控

制目标单元应变对比见表 1。表 1 中，LE、DSA、

GA 分别为传统的基于载荷等效方法、灵敏度分

析方法、遗传算法简称。表中 3 个单元均位于上

壁板承载最严酷区域（控制目标）。理论态应变

云图见图 6，灵敏度分析方法试验态应变云图见

图 7，遗传算法试验态应变云图见图 8。
根据图 5，传统基于载荷等效方法与理论态

对比最大误差为 13. 7%（5#接头）；基于考核目标

等效+灵敏度分析的结果，最大误差为 2. 3%（8、

10#接头）；基于考核目标等效+遗传算法的结

果，最大误差为-5. 66%（5#接头）。

根据表 1，传统基于载荷等效方法与理论态

对比最大误差为-7%，且上壁板承载最严重区

域的应变绝对值均小于理论值（不满足考核要

求）；基于考核目标等效的 2 种方法，上壁板承载

最严重区域（表中 3 个应变单元均为控制目标）应

变误差最大为 0. 1%。

根据图 6~图 8，基于考核目标等效的 2 种方

表 1　控制区域应变对比

Table 1　Comparison of strain in control area

单元

6 332 713
6 335 657
6 331 518

理论态/με

1 408
-1 618
-1 476

试验态/με
LE
1 391
-1 543
-1 372

DSA
1 409
-1 617
-1 476

GA
1 410
-1 618
-1 476

备注

MISES
SHEAR
MINOR

图  5　试验态与理论态接头载荷对比

Fig. 5　Comparison between test state and theoretical 
state of joint forces

图  4　遗传算法适应度进化曲线

Fig. 4　Fitness evolution curve of genetic algorithm

图  6　理论态上壁板应变云图

Fig. 6　Strain contours of top wallboard in theoretical 
state
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法得到的试验态升降舵上壁板应变云图与理论

态分布基本一致。

优化过程中选择的接头节点载荷和应变单

元都得到了精准控制，试验态传力路径准确，关

键部位应变覆盖了理论态应变，试验考核精准

有效。

3　结 论

本文提出的基于考核目标等效的试验载荷

处理方法，实现了考核区域节点载荷、位移、单元

应变等目标响应的精准控制。搭建了载荷优化

计算-试验态分析-考核效果评估的闭环架构，减

化了载荷处理反复迭代过程，提高了载荷处理的

精度和效率。尤其对于多传力路径结构，解决了

传统载荷处理方法的痛点问题。

1） 研究了基于考核目标等效+灵敏度分析

的试验载荷快速收敛方法，包括灵敏度矩阵计算

方法及优化模型构造方法。

2） 研究了基于考核目标等效+遗传算法响

应迭代的试验载荷优化计算方法，并针对线弹性

分析中大模型计算效率低问题，提出了改进的响

应快速计算方法，构造模型响应 -载荷矩阵替代

迭代过程中模型分析和响应提取过程，提高了计

算效率；

3） 针对结构响应类型多，数量级和优先级差

异问题导致的收敛计算冲突难题，基于误差归一

化、线性加权等方法提出了多种优化目标病态改

善方法，使结构各类响应均能得到有效收敛。

4） 基于 MATLAB GUI 平台开发了载荷处

理软件，并成功应用到某飞机升降舵结构试验

中，验证了基于考核目标等效的 2 种计算方法的

准确性和可靠性。
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Testing load transacting method based on assessment target 
equivalent

WANG Bin1， ZHENG Jianjun1，2，*， LIU Wei1， WANG Gaoli1
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Abstract： Transformation of the original theoretical load into the testing implementation load is necessary in the 

ground structure strength test， the results of which directly determine the authenticity and validity of the test.  The tradi⁃

tional load transacting method compares the numerical analysis results after load transaction based on load equiva⁃

lent， and the efficiency and accuracy of this open-loop control method are often reduced significantly when encounter⁃

ing complex structures and loads.  We propose a testing load transaction method based on the assessment target 

equivalent， and combine the numerical simulation analysis with the load transacting process.  A closed structure of 

load optimization， testing state simulated analysis and assessment target evaluation is established.  The structural tar⁃

get response is taken as the evaluation criterion and optimization objective.  Using the sensitivity analysis and genetic 

algorithm， this method significantly improves the efficiency and accuracy of load transacting.  Furthermore， we develop 

load transacting software based on the MATLAB GUI platform， implementing a variety of functions modularized， such 

as the sensitivity analysis， load-response matrix calculation， and load optimization design.  This method is then applied 

to the elevator structure load transacting process， realizing precise control of the assessment target error in the load 

transacting process.

Keywords： full scale aircraft test； load transacting； load equivalent； assessment target equivalent； sensitivity 

analysis；genetic algorithm
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