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基于 ＮＳＧＡ－Ⅱ算法的机翼风洞模型静强度试验加载方案优化设计
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摘　 要:针对机翼风洞模型的静强度试验ꎬ提出一种基于 ＮＳＧＡ－Ⅱ算法试验加载方案的优化设计方法ꎬ包括加载布局的

设计和试验载荷的多目标优化设计ꎮ 加载布局的设计中引入控制剖面的设置ꎬ并在此基础上建立试验载荷的多目标优

化设计模型ꎬ以控制剖面内的剪力、弯矩和转矩误差为优化目标ꎬ以静力等效原则和误差最小要求为约束条件ꎬ并以

ＣＨＮ－Ｔ１ 标模为例ꎬ基于 ＮＳＧＡ－Ⅱ算法进行多目标优化模型的求解ꎬ算法采用可行性法则处理约束条件ꎮ 最终求解出

最优的试验加载方案并进行方案的有限元仿真验证ꎮ 结果表明:试验方案与流固耦合下的理想试验的最大等效应力、
应变值和变形位移的误差均小于 ６％ꎬ经优化设计的加载方案较好地模拟了气动载荷ꎮ
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０　 引言

机翼风洞模型在进行风洞试验之前ꎬ需要预

先对模型的刚度与结构强度进行验证ꎬ以满足风

洞试验的强度和刚度要求ꎬ避免在试验中发生模

型破损而损伤风洞的情况[１]ꎮ 而对模型进行结构

静强度试验ꎬ是检验其结构强度是否满足设计要

求的重要验证方法ꎮ
机翼风洞模型的静强度试验ꎬ是通过某种执

行机构对机翼模型施加多点离散载荷ꎬ模拟特定

载荷工况下连续分布的气动载荷[２]ꎮ 而静强度试

验主要难点在于试验加载方案的设计ꎬ主要包括

加载位置的设计和加载点试验载荷的设计ꎮ
国内外关于机翼静强度试验加载方案的研究

多集中于全尺寸机翼模型ꎬ刘冰等[３] 研究了大展

弦比机翼静强度试验加载载荷的处理技术ꎬ提出

了基于载荷分区、载荷等效、载荷修正等方面的载

荷处理方法ꎬ以大型客机的试验为对象ꎬ采用处理

后试验载荷的试验数据与理论分析值较好地吻

合ꎮ ＹＡＮＧ 等[４]针对四座电动飞机的复合材料机

翼进行了适航静强度试验ꎬ加载方案的设计依据

等效剪力和弯矩原则ꎬ确定了加载点的展向和弦

向分布ꎬ重现了机翼根部的剪力和弯矩ꎬ试验中的

测量 数 据 与 有 限 元 预 测 结 果 较 好 地 贴 合ꎮ
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ＣＨＩＮＶＯＲＡＲＡＴ 等[５]对两座水上飞机的复合材料

机翼进行了静强度试验ꎬ基于 Ｓｃｈｒｅｎｋ 升力近似

分布的假设ꎬ将气动载荷转化为 ４ 个集中力载荷ꎬ
加载点作用在翼梁和翼肋连接处ꎬ试验结果与有

限元预测较好地吻合ꎮ ＫＥＩＤＥＬ 和 ＭＯＬＩＮＡＲＩ
等[６－７]对其所研究的机翼风洞模型进行了静强度

上弯试验ꎬ采用相同的试验加载方案的设计方法

进行了方案设计ꎮ 首先将试验加载点的位置设置

在翼肋上ꎬ并以重现根部的剪力和弯矩为目标进

行试验载荷的计算ꎬ同时通过调整加载点在弦向

上的位置来控制试验所引起的转矩ꎮ
上述研究文献中ꎬ关于机翼风洞模型的静强

度试验加载方案设计只是简单重现根部剪力弯

矩ꎬ忽略了整个展向方向上剪力、弯矩的分布特

性ꎬ且试验中转矩误差较大ꎬ试验方案设计的准确

性不高ꎮ 可以看出ꎬ关于机翼风洞模型静强度试

验加载方案设计方法的研究还存在着不足ꎮ 因

此ꎬ针对缩比的机翼风洞模型静强度试验加载方

案进行优化设计的研究ꎬ对于改善机翼风洞模型静

强度试验的准确性有着较为深远的意义ꎮ

１　 机翼风洞模型静强度试验加载方案的

设计要求

　 　 静强度试验是为了验证机翼模型在气动载荷

作用下抵抗结构断裂的能力ꎬ而气动载荷是由连

续分布在机翼表面的压强差产生的ꎬ这种载荷在

试验时无法施加ꎬ需要将气动载荷等效解算为多

点离散集中载荷进行加载ꎬ重现气动载荷作用下

的结构静力响应ꎬ如图 １ 所示ꎮ 因此如何科学合

理地设计试验加载方案ꎬ成为了强度试验的重点ꎮ
试验加载方案的设计内容主要包括以下两部分:
加载点的个数和位置ꎬ即加载布局ꎻ加载点的试验

载荷大小的等效解算ꎮ

图 １　 静强度试验气动载荷等效示意图

在进行加载方案设计时ꎬ为了确保试验的准

确性和可靠性ꎬ避免因试验方案的设计误差过大

导致试验模型破坏ꎬ方案设计应遵循以下要求:

１)加载点位置的设计应考虑机翼模型的结构

特征和强度ꎬ选择强度较大的位置ꎬ避免加载点的

强度不足ꎬ机翼结构发生损坏ꎻ
２)试验载荷大小的设计应遵循静力等效原

则ꎬ即所设计的试验方案与气动载荷作用下的总

载荷、总力矩相等ꎮ

２　 试验方案加载布局设计

２.１　 静强度试验加载方式

静强度试验通过执行器和加载机构将一个负

载离散分解为多个负载施加至机翼模型上ꎮ 本文

针对拉压垫加载方式进行加载方案的设计ꎬ如
图 ２所示ꎮ 该加载方式采用由金属板和弹性体粘

贴组成的拉压垫实现载荷传递ꎬ多个液压缸实现

载荷施加ꎮ

图 ２　 加载方式示意图

２.２　 约束方案设计误差的控制剖面

在大多数机翼静强度试验方案设计研究中ꎬ
往往只关注模型根部剪力、弯矩信息ꎬ而忽略了模

型其他危险截面的剪力、弯矩的分布ꎮ 如后掠翼

机翼ꎬ其危险截面在后缘后掠角变化处ꎬ经过静力

仿真分析也验证此处的应力值最大ꎮ 因此ꎬ在设

计静强度试验方案时ꎬ应严格限制危险截面上的

内力误差ꎮ
借鉴疲劳试验的方案设计方法ꎬ在静强度试验

加载方案设计中引入控制剖面ꎬ通过设置沿展向和

弦向的控制剖面ꎬ作为载荷优化设计的限制条件ꎬ约
束关键剖面内的剪力、弯矩和转矩的误差大小[８]ꎮ

２.３　 加载方案的加载点和控制剖面的设计

现以具有窄体机身超临界机翼特征的运输机

标模 ＣＨＮ－Ｔ１[９] 为例ꎬ对其进行试验方案的控制

剖面和加载点位置的设计ꎮ 机翼的外形和相关参

数如图 ３ 和表 １ 所示ꎮ

图 ３　 ＣＨＮ－Ｔ１ 机翼模型
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表 １　 机翼模型基本参数

参数 数值

展弦比 ６.１７

展长 / ｍ １.２７

翼根弦长 / ｍｍ ５０８.１８

翼尖弦长 / ｍｍ １５８.８６

　 　 首先根据机翼模型的结构特征进行控制剖面

的选择ꎮ 控制剖面应选择模型的危险截面ꎬ同时

也应较为均匀地分布在整个展向方向ꎮ 根据该设

计原则ꎬ选取了 ３ 个展向的弯矩、剪力控制剖面以

及机翼 １ / ４ 弦线作为转矩控制剖面ꎬ将转矩的设

计约束考虑在内ꎮ
在确定控制剖面位置后ꎬ选择 ５ 个加载剖面、

１０ 个加载点ꎬ分布在控制剖面两侧ꎬ满足加载设

备的空间位置要求ꎻ加载点的位置位于翼梁翼肋

交接处ꎬ此处结构强度大ꎬ满足加载点的结构强度

要求ꎮ 加载点和控制剖面示意图如图 ４ 所示ꎮ
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图 ４　 加载点和控制剖面示意图

３　 加载点试验载荷的多目标优化设计

３.１　 静强度试验中机翼模型的力学分析

静强度试验时ꎬ机翼模型的力学模型可简化

为根部固支受多个集中载荷的悬臂梁ꎬ在集中载

荷的作用下会产生弯曲和扭转变形ꎬ模型各剖面

承受剪力、弯矩和转矩ꎮ 机翼模型控制剖面上受

力分析如图 ５ 所示ꎮ
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图 ５　 机翼静强度试验受力分析模型

图中第 ｉ 个剪力弯矩控制剖面处剪力大小为

Ｑｉ ＝Ｆ３＋Ｆ４＋Ｆ５ (１)
弯矩大小为

Ｍｉ ＝Ｆ３ｄ３＋Ｆ４ｄ４＋Ｆ５ｄ５ (２)
式中:Ｑｉ、Ｍｉ 分别为第 ｉ 个控制剖面上的剪力和弯

矩ꎻＦ ｊ 为第 ｊ 个加载剖面上的加载力ꎻｄ ｊ 为第 ｊ 个
加载剖面上加载点至第 ｉ 个控制剖面上的距离ꎮ
转矩控制剖面上的转矩信息也可根据加载点载荷

大小和至剖面的距离计算ꎮ

３.２　 试验载荷的多目标优化设计模型

１)试验载荷优化设计的目标函数

在加载布局确定后ꎬ基于静力等效原则解算

各加载点的载荷大小ꎮ 以加载点的载荷大小为优

化设计变量ꎬ以等效前后控制剖面上剪力、弯矩、
转矩误差为优化目标ꎬ建立多目标优化模型ꎮ 设

置 ３ 个优化目标ꎬ即控制剖面上剪力误差之和、弯
矩误差之和以及转矩误差大小ꎬ形式如下:

ｆ１(ｘ) ＝ ∑
ｍ

ｉ ＝ １
(ΔＱｉ / Ｑｉ) ２

ｆ２(ｘ) ＝ ∑
ｍ

ｉ ＝ １
(ΔＭｉ / Ｍｉ) ２

ｆ３(ｘ) ＝ (ΔＴ / Ｔ) ２

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(３)

式中:ｆ１(ｘ)、 ｆ２(ｘ)、 ｆ３(ｘ)分别为剪力、弯矩和转

矩误差目标函数ꎻΔＱｉ、ΔＭｉ、ΔＴ 为控制剖面上的剪

力、弯矩和转矩误差ꎮ
２)试验载荷优化设计的约束条件

依据试验载荷设计的静力等效原则建立等式

约束条件ꎬ即等效前后保持总载荷、总力矩大小不

变ꎮ 同时ꎬ限制控制剖面上的剪力、弯矩和转矩误

差不大于误差界限ꎬ将其转化为不等式约束ꎮ 将

约束条件通过数学方式表达ꎬ如下所示ꎮ
等式约束条件:

Ｆ ＝ ∑
１０

ｉ ＝ １
ｘｉ

Ｍｘ ＝ ∑
１０

ｉ ＝ １
(ｘｉａｉ)

Ｍｙ ＝ ∑
１０

ｉ ＝ １
(ｘｉｂｉ)

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

(４)

式中:Ｆ 为法向总载荷ꎻＭｙ、Ｍｘ 为关于展向和弦向

弯矩ꎻｘｉ 为第 ｉ 个加载点载荷ꎻｂｉ、ａｉ 分别为第 ｉ 个
加载点距参考点的展向、弦向坐标ꎮ

不等式约束条件:
｜ΔＱ ｊ / Ｑ ｊ ｜≤ε ｊ

Ｑ

｜ΔＭ ｊ / Ｍ ｊ ｜≤ε ｊ
Ｍ

｜ΔＴ / Ｔ ｜≤εＴ

ì

î

í

ï
ï

ïï

(５)

式中:ε ｊ
Ｑ、ε ｊ

Ｍ分别为第 ｊ 个控制剖面处的剪力、弯
矩误差界限ꎻεＴ 为转矩控制剖面的误差界限ꎮ
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４　 基于ＮＳＧＡ－Ⅱ算法的试验载荷大小求解

确定 ＣＨＮ－Ｔ１ 模型的加载布局后ꎬ采用优化

设计方法ꎬ建立了对应的多目标优化问题模型ꎬ并
选择多目标进化算法进行求解ꎮ

多目标优化问题的每个子目标函数之间是相

互冲突的ꎬ要使多个目标同时达到最优的情况是

不太可能的ꎬ只能互相妥协折中ꎮ 进化算法不易

陷入局部最优ꎬ不受可行域不连续的影响ꎬ具有鲁

棒性强、搜索效率高、全局寻优强的特点ꎮ 因此ꎬ
针对 ＣＨＮ－Ｔ１ 模型的优化模型ꎬ本文选择了基于

遗传算法的 ＮＳＧＡ－Ⅱ多目标优化算法进行求解ꎬ
获取最优的试验载荷方案ꎮ

４.１　 ＮＳＧＡ－Ⅱ算法及流程

ＮＳＧＡ－Ⅱ算法是基于 Ｐａｒｅｔｏ 的多目标进化算

法ꎬ由 ＤＥＢ 等[１０] 在 ＮＳＧＡ 基础上改进提出的ꎬ算
法引入了精英选择策略和拥挤距离ꎬ同时可以实

现快速的非支配排序ꎬ大大降低了算法复杂度ꎮ
ＮＳＧＡ－Ⅱ的算法流程如图 ６ 所示ꎮ
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图 ６　 ＮＳＧＡ－Ⅱ算法流程图

４.２　 可行性法则约束处理

进化算法的本质是一种无约束的优化技术ꎬ
必须结合一些约束处理的操作机制来构成约束进

化优化算法才能够解决复杂的约束优化问题ꎮ 可

行性法则是 ＤＥＢ[１１]提出的一种约束处理方法ꎬ其
将可行解和不可行解分离处理ꎬ处理机制简单易

实现ꎬ可以更快速地找到可行解ꎮ
在可行性法则中ꎬ当两个个体进行比较时ꎬ则

依照以下准则进行对比:

１)可行解优于不可行解ꎻ
２)都是可行解时ꎬ具有更小目标函数值的解

更优ꎻ
３)都是不可行解时ꎬ具有更小约束违反度的

解更优ꎮ
采用可行性法则处理约束条件ꎬ可以引导种

群的进化方向朝着可行域方向进化ꎮ

４.３　 气动载荷数据和求解参数设置

１)ＣＨＮ－Ｔ１ 的气动载荷数据

建立 ＣＦＤ 仿真模型ꎬ以 １０°攻角和来流马赫数

０.７８Ｍａꎬ速压 ０.１ＭＰａ 为边界条件并以翼根前缘点为

参考原点ꎬ获取以下气动载荷数据ꎬ如表 ２ 所示ꎮ

表 ２　 气动载荷仿真数据

数据类型 载荷大小

升力 Ｌ / Ｎ ７ ４７２.８

展向力矩 Ｍｙ / Ｎｍ ３ ５８８

弦向力矩 Ｍｘ / Ｎｍ ２ ７９９

　 　 ２)求解参数的设置

根据优化变量个数和优化模型ꎬ确定算法种

群规模为 ２００ꎬ进化代数为 ２００ꎬ交叉概率为 ０.９ꎬ
扰动幅度为 ０.５ꎬ变异概率为 ０.０５ꎮ 通过 ２００ 次的

进化计算ꎬ初始种群和最终种群分布如图 ７ 所示ꎮ
由图 ７ 可见ꎬ初始种群的误差值较大ꎬ通过进化收

敛ꎬ误差急剧减小ꎬ最终均匀分布在 Ｐａｒｅｔｏ 前沿附

近ꎬ证明了该算法的有效性和全局收敛性ꎮ

��

��

��

�

�

�����

�����

�����

�����

�
�����
�����
�����
����� ����

����

��A
�

� - A�

D
-
A
�

� �

���
��� ���

���

� �

���

��A
�

D
-
A
�

� - A�

	B
���.4 	C
��3.4

图 ７　 初始和最终种群分布

４.４　 最优载荷方案的设计误差

通过计算ꎬ获取了一组 Ｐａｒｅｔｏ 非劣解集ꎬ并采

用线性加权法选择出最优的载荷方案ꎮ 该方案试

验载荷如表 ３ 所示ꎮ 对控制剖面上引起的剪力、
弯矩和转矩误差分别如表 ４、表 ５ 和表 ６ 所示ꎮ 误

差数据表明ꎬ该方案引起的内力相对误差均小于

５％ꎬ满足试验设计要求的最小误差要求ꎮ
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表 ３　 最优方案的试验载荷大小 单位:Ｎ　

加载点 载荷数据 加载点 载荷数据

１ ７０６.５ ６ ４４２.６

２ ２ ３４０.７ ７ ４１８.５

３ １ ６９７.０ ８ １５７.６

４ ２６９.０ ９ １６６.０

５ ６６５.７ １０ ６０９.２

表 ４　 控制剖面的剪力误差

控制剖面
剪力 / Ｎ

优化前 优化后
误差 / ％

１ ４ ３０８.１ ４ ４２５.５ ２.７

２ ２ ３５４.６ ２ ４５９.６ ４.４

３ ７６３.４ ７７５.２ １.５

表 ５　 控制剖面的弯矩误差

控制剖面
弯矩 / Ｎｍ

优化前 优化后
误差 / ％

１ １ ３７５.８ １ ３４７.７ －２.０

２ ５６７.６ ５６９.６ ３.５

３ ９７.６ ９３.３ －４.４

表 ６　 控制剖面的转矩误差

控制剖面
转矩 / Ｎｍ

优化前 优化后
误差 / ％

１ －２６０.１２ －２５５.８ １.６

５　 有限元静力仿真验证分析

为验证加载方案优化设计方法的有效性ꎬ对
所设计的试验加载方案进行有限元静力仿真ꎬ与
单向流固耦合下理想试验的仿真结果进行对比分

析ꎮ 优化设计的加载方案与流固耦合的机翼等效

应力云图、应变云图和位移对比图分别如图 ８、图
９ 和图 １０ 所示ꎮ 对比分析表明ꎬ两者应力和应变

分布云图的一致性较好ꎬ变形曲面图也良好地

吻合ꎮ
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图 ８　 机翼模型等效应力云图对比
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图 ９　 机翼模型等效应变云图对比
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图 １０　 变形位移曲面图对比

提取仿真结果中最大等效应力应变值和最大变

形位移值ꎬ如表 ７ 所示ꎮ 计算试验方案的相对误差ꎬ
其中最大等效应力和应变值相对误差分别为－５.９２％
和－１.９０％ꎬ最大变形误差为－３.７８％ꎬ误差数据表

明试验方案与理想试验的相对误差较小ꎮ

表 ７　 仿真结果相对误差

项目 等效应力 / ＭＰａ 等效应变 / mｍ 变形 / ｍｍ

试验方案 １５５.５０ ３.３１１ ７１.１

流固耦合 １６５.２９ ３.３７５ ７３.９

　 　 综上所述ꎬ基于 ＮＳＧＡ－Ⅱ算法进行优化设计

的试验加载方案与流固耦合下的理想试验吻合良

好ꎬ表明该加载方案使静强度试验能较好地模拟
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气动分布载荷ꎬ证明了该机翼风洞模型的静强度

试验方案优化设计方法的有效性ꎮ

６　 结语

计算数据和仿真分析结果表明ꎬ经优化设计的

加载方案使试验较好地模拟了飞行气动载荷ꎬ表明

该优化设计方法满足了试验加载方案的设计要求ꎬ
提高了静强度试验的准确性ꎬ并得出以下结论ꎮ

１)引入控制剖面的设置ꎬ较好地约束静强度

试验加载方案的设计误差ꎬ提高了试验的准确性ꎮ
通过设置控制剖面ꎬ以控制剖面内的剪力、弯矩和

转矩误差为优化目标ꎬ可以约束加载方案的设计

误差ꎬ经优化设计的加载方案ꎬ较好地匹配了气动

载荷下弯矩、剪力和转矩的分布特性ꎮ
２)基于可行性法则的 ＮＳＧＡ－Ⅱ算法ꎬ较好地

解决了试验加载方案的约束多目标优化问题ꎮ 采

用可行性原则进行约束处理ꎬ能够引导种群朝可

行解方向快速进化ꎬ较快地逼近优化问题的

Ｐａｒｅｔｏ 前沿ꎬ且所求最优解的误差较小ꎬ满足试验

加载方案的设计要求ꎮ
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议:应避免涡轮正常工作转速落在 ５０ ０００~７０ ０００
ｒ / ｍｉｎ 区间ꎬ同时应适当增大轴承预紧力ꎬ提高轴

承刚度ꎬ改善涡轮轴工作环境ꎬ使其更平稳运转ꎮ
后续还需要开展包含齿轮啮合等条件下的整机仿

真计算ꎬ以得到更为准确的仿真结果ꎮ
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