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ｕｎｔｉｌ　ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ　ｉｓ　ａｃｈｉｅｖｅｄ．

Ｔｈｉｓ　ｐｒｏｂｌｅｍ　ｃａｎ　ｂｅ　ｓｔａｔｅｄ　ａｓ
ｍｉｎ　Ｆ＝ｆ（ｘ） （１２）

Ｓｕｂｊｅｃｔ　ｔｏ

ｇｉ（ｘ）≤ｇｉ　（ｉ＝１，２，３，…，ｍ１） （１３）

ｈｉ≤ｈｉ（ｘ）　（ｉ＝１，２，３，…，ｍ２） （１４）

ｗｉ≤ｗｉ（ｘ）≤ｗｉ　（ｉ＝１，２，３，…，ｍ３）

（１５）

　　Ｗｈｅｒｅ　ｆｉｓ　ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｇｉ，ｈｉ，ｗｉ
ａｒｅ　ｓｔａｔｅ　ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ｃｏｎｔａｉｎｉｎｇ　ｔｈｅ　ｄｅｓｉｇｎ，ｍ１，

ｍ２，ｍ３ｔｈｅ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｓｔａｔｅ　ｖａｒｉａｂｌｅｓ．
Ｔｈｅ　ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｉｓ　ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｄ

ａｓ　ｆｏｌｌｏｗｓ

ｆ^（ｘ）＝ｆ（ｘ）＋Ｅｅｒｒｏｒ （１６）

　　Ｓｉｍｉｌａｒｌｙ　ａｌｌ　ｔｈｅ　ｓｔａｔｅ　ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ａｒｅ　ａｌｓｏ　ａｐ－
ｐｒｏｘｉｍａｔｅｄ．Ｔｈｅ　ｍｏｓｔ　ｃｏｍｐｌｅｘ　ｆｏｒｍ　ｔｈａｔ　ｔｈｅ
ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｓ　ｃａｎ　ｔａｋｅ　ｏｎ　ａｎｄ　ｕｓｅｄ　ｈｅｒｅ　ｉｓ　ａ
ｆｕｌｌｙ　ｑｕａｄｒａｔｉｃ　ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｃｒｏｓｓ　ｔｅｒｍｓ．
Ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｆ^＝ａ０＋∑
ｎ

ｉ
ａｉｘｉ＋∑

ｎ

ｉ
∑
ｎ

ｊ
ｂｉｊｘｉｘｊ （１７）

　　Ｗｈｅｒｅ　ａｉａｎｄ　ｂｉｊａｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ｗｈｏｓｅ　ｖａｌ－
ｕｅｓ　ａｒｅ　ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｗｅｉｇｈｔｅｄ　ｌｅａｓｔ　ｓｑｕａｒｅｓ
ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ．Ａｆｔｅｒｗａｒｄｓ，ｔｈｉｓ　ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ　ｐｒｏｂ－
ｌｅｍ　ｉｓ　ｃｏｎｖｅｒｔｅｄ　ｉｎｔｏ　ｕｎｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ　ｏｎｅ　ｂｙ　ｉｍ－
ｐｏｓｉｎｇ　ｐｅｎａｌｔｙ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ．

Ｆ（ｘ，ｐｋ）＝ｆ^＋ｆ０ｐｋ ∑
ｎ

ｉ＝１
Ｘ（ｘｉ）［ ＋

∑
ｍ１

ｉ＝１
Ｇ（^ｇｉ）＋∑

ｍ２

ｉ＝１
Ｈ（^ｈ１）＋∑

ｍ３

ｉ＝１
Ｗ （^ｗｉ ］） （１８）

　　Ｈｅｒｅ　Ｘｉｓ　ｔｈｅ　ｐｅｎａｌｔｙ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｕｓｅｄ　ｔｏ　ｅｎ－
ｆｏｒｃｅ　ｄｅｓｉｇｎ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ；ａｎｄ　Ｇ，Ｈ，ａｎｄ
Ｗ ａｒｅ　ｐｅｎａｌｔｙ　ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ｓｔａｔｅ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ｃｏｎ－
ｓｔｒａｉｎｔｓ．Ａ　ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌ　ｕｎｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ　ｍｉｎｉｍｉｚａ－
ｔｉｏｎ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ　ｉｓ　ｕｓｅｄ　ｔｏ　ｓｏｌｖｅ　ｔｈｉｓ　ｅｑｕａｔｉｏｎ．

Ｉｎ　ｏｕｒ　ｃａｓｅ　ｔｈｅ　ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｉｓ　ｂｏｒｅ
ｈｏｏｐ　ｓｔｒａｉｎ　ｄｕｅ　ｔｏ　ｔｈｅｒｍａｌ　ｌｏａｄ．Ｔｈｉｓ　ｗａｓ　ｓｅ－
ｌｅｃｔｅｄ　ａｓ　ｉｔ　ｉｓ　ｏｎｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｒｉｔｉｃａｌ　ａｒｅａ　ｏｆ　ｓｔｒａｉｎ　ｄｕｅ
ｔｏ　ｔｈｅｒｍａｌ　ｌｏａｄｓ．Ｔｈｅ　ｄｅｓｉｇｎ　ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ｏｆ　ｔｈｉｓ
ｐｒｏｂｌｅｍ　ａｒｅ　Ａａｎｄ　Ｂ　ｗｈｉｌｅ　ｔｈｅ　ｓｔａｔｅ　ｖａｒｉａｂｌｅｓ
ａｒｅ　ｅｌｌｉｐｓｅ　ｒａｔｉｏ　ａｎｄ　ｂｕｒｎｉｎｇ　ｐｅｒｉｍｅｔｅｒ．Ａｌｌ　ｔｈｅ
ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ｉｎｖｏｌｖｅｄ　ａｎｄ　ｔｈｅｉｒ　ａｌｌｏｗａｂｌｅ　ｒａｎｇｅｓ　ａｒｅ

ｇｉｖｅｎ　ｉｎ　Ｔａｂｌｅ　３．

Ｔａｂｌｅ　３　Ｖａｒｉａｂｌｅ　ｌｉｓｔ

Ｖａｒｉａｂｌｅ　 Ｖａｒｉａｂｌｅ　ｔｙｐｅ　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｒａｎｇｅ

Ａ／ｍｍ　 Ｄｅｓｉｇｎ　 ４８－６４

Ｂ／ｍｍ　 Ｄｅｓｉｇｎ　 ２０－６０

Ｅｌｌｉｐｓｅ　ｒａｔｉｏ　 Ｓｔａｔｅ　 ０．２６－１．００

Ｂｕｒｎ　ｐｅｒｉｍｅｔｅｒ／ｍ　 Ｓｔａｔｅ　 ０．２５５－０．２７５

Ｂｏｒｅ　ｈｏｏｐ　ｓｔｒａｉｎ　 Ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ　 Ｍｉｎｉｍｉｚｅ
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Ａ　ｓｅｔ　ｏｆ　３０ｒａｎｄｏｍ　ｄｅｓｉｇｎｓ　ｗａｓ　ｇｅｎｅｒａｔｅｄ
ｂｅｆｏｒｅ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｔｏ　ｐｒｏｖｉｄｅ　ｉｎｉｔｉａｌ　ｄａｔａ　ｐｏｉｎｔｓ
ｆｏｒ　ｃｕｒｖｅ　ｆｉｔｔｉｎｇ　ａｎｄ　ｅａｓｅ　ｕｐ　ｉｎ　ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ　ｏｆ
ｓｕｂ－ｐｒｏｂｌｅｍ　ａｎｄ　ａｌｓｏ　ｇｅｎｅｒａｔｉｎｇ　ｉｎｉｔｉａｌ　ｆｅａｓｉｂｌｅ
ｓｅｔｓ　ｆｏｒ　ｆｉｒｓｔ　ｏｒｄｅｒ．

Ｔｈｏｕｇｈ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｉｓ　ｄｏｎｅ　ｆｏｒ　ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ
ｉｎ　ｂｏｒｅ　ｈｏｏｐ　ｓｔｒａｉｎｓ　ｄｕｅ　ｔｏ　ｔｈｅｒｍａｌ　ｓｈｒｉｎｋａｇｅ，ｉｔ
ｉｓ　ａｌｓｏ　ａｐｐｌｉｃａｂｌｅ　ｔｏ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎ　ｄｕｒ－
ｉｎｇ　ｉｇｎｉｔｉｏｎ．Ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｗｉｌｌ　ｃａｕｓｅ　ｄｉｆ－
ｆｅｒｅｎｔ　ｓｔｒａｉｎ　ｌｅｖｅｌｓ　ｂｕｔ　ｈａｖｉｎｇ　ｒｅｄｕｃｅｄ　ｖａｌｕｅｓ．
Ｔｈｅ　ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ　ｅｌｌｉｐｓｅ　ｈａｓ　ｌｏｗｅｒ　ｓｔｒａｉｎ　ｏｗｉｎｇ　ｔｏ
ｌｏｗｅｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎ　ｆａｃｔｏｒ　ｗｈｉｃｈ　ｉｓ　ｄｅ－
ｐｅｎｄｅｎｔ　ｏｎ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ，ｎｏｔ　ｏｎ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｔｙｐｅ　ａｎｄ
ｓａｍｅ　ｓｔｒｅｓｓ　ｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎ　ｉｓ　ａｐｐｌｉｃａｂｌｅ　ｆｏｒ　ｓｔｒｅｓｓ
ａｎａｌｙｓｉｓ　ｉｎ　ｂｏｔｈ　ｔｙｐｅｓ　ｏｆ　ｌｏａｄｉｎｇｓ［１，１１－１２］．

Ｔｈｅ　ｄｅｓｉｇｎ　ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ａｎｄ　ｔｈｅｉｒ　ｒａｎｇｅｓ　ａｒｅ　ｉｎ
ｃｅｒｔａｉｎ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｔｏ　ｇｒａｉｎ　ｒａｄｉｕｓ　ａｎｄ　ｗｅｂ　ｂｅｃａｕｓｅ
ｏｆ　ｂａｌｌｉｓｔｉｃ　ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｔｈｒｕｓｔ　ａｎｄ
ｓｌｉｖｅｒ　ｄｕｒｉｎｇ　ｆｌｉｇｈｔ．Ｆｏｒ　ｅｘａｍｐｌｅ　Ａ≈０．１Ｒｇａｎｄ
ｒ２≈０．０５Ｒｇ．Ｓｏ　ｗｉｔｈ　ｃｈａｎｇｅ　ｏｆ　ｇｒａｉｎ　ｒａｄｉｕｓ，ｔｈｅ
ｖａｌｕｅｓ　ｏｆ　ｄｅｓｉｇｎ　ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ｗｉｌｌ　ｃｈａｎｇｅ　ａｎｄ　ｆｏｒ
ｓｍａｌｌ　ｍｏｔｏｒｓ　ｔｈｅ　Ａ，Ｂａｎｄ　ｒ２ｗｉｌｌ　ｂｅ　ｖｅｒｙ　ｓｍａｌｌ
ａｎｄ　ｎｏｔ　ｐｒａｃｔｉｃａｌ．Ｔｈｕｓ　ｅｘｔｅｎｄｉｎｇ　ａ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ
ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ　ｆｏｒ　ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｉｎｔｅｇｒｉｔｙ　ｍａｙ　ｎｏｔ　ｂｅ
ｐｏｓｓｉｂｌｅ．

２　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｎｄ　ａｎａｌｙｓｉｓ

Ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔａｎｔ　ｇｒａｉｎ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｓｈｏｗｅｄ　ｓｉｇｎｉｆ－
ｉｃａｎｔ　ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ　ｉｎ　ｂｏｒｅ　ｈｏｏｐ　ｓｔｒａｉｎ　ａｆｔｅｒ　ｏｐｔｉｍｉ－
ｚａｔｉｏｎ．Ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｏｒｄｅｒ　ｍｅｔｈｏｄ　ｔｏｏｋ　ｍｏｒｅ　ｓｅｔｓ　ｔｏ
ｃｏｎｖｅｒｇｅ　ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｔｏ　ｓｕｂ－ｐｒｏｂｌｅｍ　ｍｅｔｈｏｄ　ｂｕｔ
ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔｉｎｇ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｈａｄ　ｈｉｇｈｅｒ　ｓｔｒａｉｎ
（０．０１３　０３４） ｔｈａｎ　 ｔｈａｔ　 ｏｆ　 ｓｕｂ－ｐｒｏｂｌｅｍ
（０．０１２　８５９）ｍｅｔｈｏｄ　ａｎｄ　ｔｈｕｓ　ｓｕｂ－ｐｒｏｂｌｅｍ　ｍｅｔｈ－
ｏｄ　ｗａｓ　ｆｏｕｎｄ　ｔｏ　ｂｅ　ｍｏｒｅ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ．Ｓｕｂ－ｐｒｏｂｌｅｍ
ｍｅｔｈｏｄ　ｈｏｗｅｖｅｒ　ｉｎｖｏｌｖｅｓ　ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｓ　ｓｏ　ｉｔ
ｗａｓ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ　ｆｏｒ　ｅｒｒｏｒｓ　ｉｎｖｏｌｖｅｄ．Ａｓ　ｔｈｅ　ｄｅ－
ｓｉｇｎ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｃｏｎｓｉｓｔｓ　ｏｆ　ｏｎｌｙ　２ｄｅｓｉｇｎ　ｖａｒｉａ－
ｂｌｅｓ　ｈａｖｉｎｇ　ｖｅｒｙ　ｓｍａｌｌ　ｄｅｓｉｇｎ　ｒａｎｇｅ　ｄｕｅ　ｔｏ　ｃｏｎ－
ｓｔｒａｉｎｔｓ　ｏｎ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｗｉｔｈ　ａ　ｌａｒｇｅ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｒａｎ－
ｄｏｍ　ｓｅｔｓ（３０），ｔｈｅ　ｐｏｓｓｉｂｉｌｉｔｙ　ｏｆ　ｕｎｅｘｐｌｏｒｅｄ　ｄｅ－
ｓｉｇｎ　ｓｐａｃｅ　ｉｓ　ｍｉｎｉｍａｌ　ｔｈｕｓ　ｔｈｅ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｓｕｒｆａｃｅ
ｅｒｒｏｒ　ｗｉｌｌ　ａｌｓｏ　ｂｅ　ｍｉｎｉｍｕｍ．Ｔｏ　ｆｕｒｔｈｅｒ　ｅｎｓｕｒｅ
ｔｈａｔ　ｅｒｒｏｒｓ　ａｒｅ　ａｔ　ｍｉｎｉｍａｌ　ｌｅｖｅｌ，ａ　ｓｕｂ－ｏｐｔｉｍｉｚａ－
ｔｉｏｎ　ｌｏｏｐ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　４０ｒａｎｄｏｍ　ｓｅｔｓ　ｗａｓ　ｌａｔｅｒ　ｐｅｒ－

ｆｏｒｍｅｄ．Ｔｈｅ　ｂｏｒｅ　ｈｏｏｐ　ｓｔｒａｉｎｓ　ｆｕｒｔｈｅｒ　ｒｅｄｕｃｅｄ
ｔｏ　０．０１２　８１３，ｂｕｔ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ｔｉｍｅ　ａｌｓｏ　ｉｎ－
ｃｒｅａｓｅｄ　ｂｙ　ａｂｏｕｔ　３０％ ｂｅｃａｕｓｅ　ｏｆ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇ　１０
ａｄｄｉｔｉｏｎａｌ　ｒａｎｄｏｍ　ｓｅｔｓ．Ｔｈｅ　ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ　ｉｎ　ｍａｘｉ－
ｍｕｍ　ｓｔｒａｉｎ　ｖａｌｕｅ　ｗａｓ　１８．１６％ ｗｉｔｈ　３０ｓｅｔｓ
ｗｈｉｌｅ　１８．４６％ ｗｉｔｈ　４０ｓｅｔｓ．Ｔｈｅｓｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｒｅ
ｓｈｏｗｎ　ｉｎ　Ｔａｂｌｅ　４．

Ｔａｂｌｅ　４　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

Ｍｅｔｈｏｄ
Ｒａｎｄｏｍ

ｓｅｔｓ

Ｔｏｔａｌ

ｓｅｔｓ

Ｈｏｏｐ
ｓｔｒａｉｎ

Ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ

ｉｎ　ｓｔｒａｉｎ／％

Ｉｎｉｔｉａｌ　ｄｅｓｉｇｎ　 １　 ０．０１５　７１４

Ｆｉｒｓｔ　ｏｒｄｅｒ　 ３０　 ３７　 ０．０１３　０３４　 １７．０５

Ｓｕｂ－ｐｒｏｂｌｅｍ　 ３０　 ３３　 ０．０１２　８５９　 １８．１６

Ｓｕｂ－ｐｒｏｂｌｅｍ　 ４０　 ４３　 ０．０１２　８１３　 １８．４６

Ｋｅｅｐｉｎｇ　ｉｎ　ｖｉｅｗ　ｔｈｅ　ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ　ｉｎ　ｓｔｒａｉｎ　ａ－
ｃｈｉｅｖｅｄ　ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｔｏ　ｉｎｃｒｅａｓｅ　ｉｎ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ
ｔｉｍｅ，ｉｔ　ｃａｎ　ｂｅ　ｄｅｄｕｃｅｄ　ｔｈａｔ　ｅｒｒｏｒｓ　ｉｎ　ｓｕｂ－ｐｒｏｂ－
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