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摘　 要:对于伞降回收高速无人飞行器而言ꎬ伞吊点隔框结构轻量化设计尤为重要ꎮ 针对某型

高速伞降回收无人飞行器采用 ＡＮＳＹＳ Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ模块ꎬ并以拓扑优化变密度法为理论基础ꎬ对
前伞吊点隔框进行轻量化设计ꎻ基于优化结果及实际应用需求ꎬ进行二次优化设计ꎻ通过静力

实验对优化后结构承载能力进行验证ꎮ 结果表明:在同载荷边界条件下ꎬ可实现某型号无人机

前伞吊点隔框减质量 ４２％ꎬ且满足实际使用要求ꎬ为高速伞降回收无人机关键承力结构的优化

设计提供了思路ꎮ
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０　 引言

随着无人作战时代的来临ꎬ高速无人飞行器因其机动

性能优异、环境适应性强、成本低廉、智能化程度高等优

点ꎬ近年来已经成为航空领域的研究热点[１] ꎮ 无人机伞

降回收具有对回收场地的要求低、操作简单等多方面的优

势ꎬ相比于轮式起降无人机在野外作战优势明显ꎬ已成为

一种无人机常见的回收方式[２] ꎮ 然而ꎬ无人机在回收阶

段发生的故障数量占据无人机飞行任务整体故障数量的

８０％ꎬ所以无人机回收技术已经成为影响无人机技术发展

的决定性因素之一ꎮ 对于伞降回收无人机而言ꎬ发生故障

的主要原因之一是无人机在回收时期由于开伞产生的大

过载ꎬ从而导致隔框变形甚至断裂ꎮ 除需满足结构可靠性

外ꎬ结构质量也是影响飞机性能、带载能力的关键ꎮ 因此ꎬ
保证高速无人飞行器的前伞点隔框结构强度可靠性的同

时考虑结构轻量化问题ꎬ对无人机安全回收、飞机性能提

升具有重要的意义ꎮ
目前ꎬ国内外对于无人机部件结构轻量化进行了一定

程度的研究ꎬ拓扑优化的主要优点有以下 ３ 点[３] :第一点

为成本和质量优化ꎻ第二点为设计效率高ꎻ第三点为节省

材料ꎮ 因此ꎬ本文采用拓扑优化的方式对前伞吊点隔框进

行轻量化设计ꎮ
无人机的前伞吊点隔框轻量化设计近年来已取得初

步进展ꎬ但部分研究止步于理论分析ꎮ 例如李英磊等[４]

和 ＡＡＧＥ Ｎ等[５]对拓扑优化的原理及分析准确ꎬ但其文

中得到的理论结果在工程应用方面具有一定的局限性ꎮ
本文的研究方向是对某型高速无人飞行器现有的前

伞吊点隔框结构进行结构优化设计ꎬ在相同载荷及使用工

况下进行轻量化设计ꎬ有效提高无人机的飞行性能ꎮ 由于

拓扑优化的优点及其在结构优化设计中的广泛应用ꎬ本文

采用拓扑优化变密度法ꎬ使用 Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ计算材料密度和

隔框有限元模型中材料的函数关系ꎬ并对拓扑优化结果进

行二次优化ꎬ最后对制造出的隔框进行力学试验ꎮ 本研究

对无人机的飞行性能提升具有重大意义ꎬ也可为高速型号

无人机其他部件的轻量化设计提供理论基础及工程经验ꎮ

１　 前伞吊点隔框拓扑优化分析

１.１　 拓扑优化理论分析

为了制定结构优化问题ꎬ需要引入目标函数、设计变
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量和状态变量ꎮ 目标函数 ｆ 表示可以最小化或最大化的

目标ꎮ 设计变量 ｘ 描述了结构的设计ꎬ代表几何形状ꎮ 状

态变量 ｙ 表示结构响应ꎬ例如应力、应变或位移ꎮ 以上关

系如式(１)所示ꎮ
ｍｉｎｆｘ(ｘꎬｙ(ｘ))

受以下条件约束

ｘ 上的设计约束

ｙ(ｘ)上的状态约束

均衡约束
{

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(１)

引入表示状态变量的状态函数 ｇ( ｙ)ꎬ例如在某个方

向上的位移ꎮ 这个状态函数可以作为优化任务的约束条

件ꎬ通常公式化为 ｇ ( ｙ) ≤ ０ꎮ 考虑 ｇ ( ｙ)由位移向量

ｇ(ｕ(ｘ))表示情况离散的有限元问题ꎮ 为了建立状态函

数ꎬ需求解式(２)的节点位移:
ｕ(ｘ)＝ Ｋ (ｘ) －１ ｆ(ｘ) (２)

式中:Ｋ 是全局刚度矩阵ꎻｆ 是全局载荷向量ꎮ 这意味着结

构优化任务可以用嵌套公式表达ꎬ其中平衡约束由状态函

数式(３)处理ꎮ
ｍｉｎｆｘ(ｘ)
受以下条件约束 ｇ(ｕ(ｘ))≤０{ (３)

式(３)通过计算 ｆ 和 ｇ 相对于 ｘ 的导数来求解ꎮ ｘ 代

表一个几何特征ꎮ 在拓扑优化中ꎬ设计变量 ｘ 代表域的连

通性ꎮ
目标函数通常称为多目标优化问题:

ｍｉｎｆ( ｆ１(ｘꎬｙ)ꎬｆ２(ｘꎬｙ)ꎬ􀆺ꎬｆｎ(ｘꎬｙ)) (４)
式中 ｎ 是目标函数的数量ꎮ 目标函数可使用权重表述ꎬ权
重总和为 １ꎬ可得拓扑优化的一般形式为

ｆ ＝ ∑ ｉ
ｆｉ ｗｉ∑ ｉ

ｗｉ ＝ １

ｍｉｎ
ρ
Ｆ ＝ Ｆ(ｕ(ρ)ꎬρ) ＝ ∫

Ω
ｆ(ｕ(ρ)ꎬρ)ｄＶ

受以下条件约束Ｇ０(ρ) ＝ ∫
Ω
ρｄＶ － Ｖ０ ≤ ０

Ｇｊ(ｕ(ρ)ꎬρ) ≤ ０ꎬ ( ｊ ＝ １ꎬ􀆺ꎬｍ)

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

(５)

式中目标函数 Ｆ(ｕ(ρ)ꎬρ)为获得最佳性能而被最小化的

数量ꎻ材料分布作为问题变量ꎬ由每个位置的材料密度

ρ(ｕ)来描述ꎬ用 ０或 １ 表示ꎬｕ 满足线性或非线性状态方

程ꎻΩ 为设计域ꎻｍ 约束Ｇｊ(ｕ(ρ)ꎬρ)≤０ꎮ
变密度法数学模型描述如下:

Ｆｉｎｄｘ＝(ｘ１ꎬｘ２ꎬ􀆺ꎬｘｎ) Ｔ (６)

ｍｉｎＣ(ｘ) ＝ ＵＴＫＵ ＝ ∑ｎ

ｉ ＝ １
ｘｐｉ ｕＴｉ ｋ０ ｕｉ (７)

Ｖ≤Ｖ∗

Ｆ＝ＫＵ
０≤ｘｍｉｎ≤１ꎬ　 ( ｉ＝ １ꎬ２ꎬ􀆺ꎬｎ)

{ (８)

式中:ｘｉ是设计变量ꎬ代表每个设计单元的相对密度ꎬ在区

间 ０~１之间ꎻｘｍｉｎ是材料的最小单位密度ꎻＣ 为柔顺度ꎻＫ
为总刚度矩阵ꎻｋ０是相对密度为 １ 的单元刚度矩阵ꎻＵ 是

位移矢量ꎻｕｉ是材料单元的位移列向量ꎻＦ 是外力矢量ꎻＶ
是结构体积ꎻＶ∗是结构体积允许的最大值ꎮ

本文采用 ＡＮＳＹＳ Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ 模块实现拓扑优化ꎬ拓
扑优化函数为多工况下的结构柔顺度ꎬ即函数 Ｃꎬ为本次

优化计算的目标函数ꎻ约束函数为结构的总体积ꎬ将体积

的去除量设定为 ６０％ꎻ按照 ＡＮＳＹＳ 的拓扑优化的原则要

求ꎬ选定优化准则 ＳＩＭＰ 方法ꎬ并将优化迭代的收敛公差

设为 ０.０００ １ꎬ优化迭代次数设为 ５０次ꎮ

１.２　 分析过程

本文对某型高速无人飞行器前伞吊点隔框进行拓扑

优化ꎬ过程如图 １所示ꎮ 首先对初始隔框进行力学分析和

强度校核ꎻ之后进行拓扑优化设计ꎬ通过迭代运算得出优

化结果模型ꎻ最后在后处理阶段进行二次建模及强度校

核ꎬ得出可应用于工程的结果ꎮ
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图 １　 隔框拓扑优化流程图

１) 前处理阶段

前伞吊点隔框优化前结构几何参数如图 ２所示ꎬ力学

模型如图 ３所示ꎮ 隔框的基本要求为在无人机伞降期间

承受降落伞对机体的过载ꎬ在保证自身不损伤、变形量小

的前提下将开伞载荷传递至机身承力结构ꎬ保障飞机顺利

降落ꎮ 在飞行期间的最大载荷状态出现在伞降回收剖面ꎬ
即单一前伞吊点的最大过载为 ６ｇꎬ受力方向与机身呈水

平夹角 ２０°ꎬ此时隔框受前伞吊点拉力和机身蒙皮及承力

结构对其的约束力ꎮ 隔框材料为 ７０７５－Ｔ６５１铝合金ꎬ质量

为 １０.９ ｋｇꎮ 根据相应工况载荷条件计算强度ꎬ有限元模

型中采用 ４ 种连接方式:共节点连接、ｃｂｕｓｈ 单元连接、
ｃｗｅｌｄ单元连接、ｂｅａｍ 单元连接ꎮ 结构安全系数取 １.５ꎮ
计算在飞机开伞角 ２０°的载荷工况下的隔框结构强度ꎮ
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图 ２　 优化前前伞吊点隔框几何参数图
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图 ３　 伞降回收剖面及开伞瞬间最大载荷状态

开伞角 ２０°、６ｇ 过载前伞点工况约束位置为框周圈ꎬ
约束自由度为 ｘ、ｙ、ｚ ３ 个方向的自由度ꎬ在伞点处施加

２０°伞绳过载ꎮ 伞点最大应力 ４７９.７ＭＰａꎬ如图 ４所示ꎮ
Contour Plot
Element Stresses (2D & 3DvonMises, Max)
Analysis system

4.797E+02
4.264E+02
3.731E+02
3.198E+02
2.665E+02
2.132E+02
1.599E+02
1.066E+02
5.330E+01
4.056E-14
No result

Max= 4.797E+02
2D 128335
Min = 4.056E-14
2D 115479

x

z

y

图 ４　 开伞角 ２０°开伞点应力云图

７０７５－Ｔ６５１铝合金应力许用值 ４９０ＭＰａꎮ 根据结果得

知铝合金前伞吊点隔框在工况下满足许用应力 ４９０ＭＰａꎮ
原隔框结构仿真虽然满足应力要求ꎬ但结构质量过大ꎬ需
进行轻量化设计ꎮ

２) 拓扑优化阶段

对上述框板进行拓扑优化ꎬ载荷输入边界条件同上ꎮ
采用 Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ拓扑优化模块分析ꎮ 本文选取 ６０％质量ꎬ
其余约束条件保持不变ꎬ选用多次自动迭代法计算ꎮ

优化演化过程如图 ５所示ꎬ其中红色区域为材料可去

除区ꎬ灰色区域为保留区(本刊黑白印刷ꎬ相关疑问请咨

询作者)ꎮ 去除材料 ３.８４ ｋｇꎬ剩余 ７.０６ ｋｇꎮ 拓扑优化后前

伞吊点隔框质量仅为优化前质量的 ６４.７８％ꎮ

图 ５　 拓扑优化计算结果

对优化结果分析可得出隔框载荷位置及载荷大小对

优化后结构的材料分布影响很大ꎮ 隔框结构中下部应力

较小ꎬ故材料去掉较多ꎻ而隔框结构上部伞吊点位置承载

大ꎬ故材料保留较多ꎮ
３) 后处理阶段

由于拓扑优化出的结构不可直接应用于工程ꎬ必须进

行二次优化设计ꎬ考虑到飞机的实际使用情况及设备安装

情况ꎬ最终伞吊点隔框如图 ６所示ꎮ
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图 ６　 二次优化后前伞吊点隔框几何参数图

接下来针对二次优化后的模型进行强度计算ꎬ施加边

界条件与优化前相同ꎮ 计算结果见图 ７ꎮ 前伞点 ２０°方向

开伞工况下金属框最大应力 ４４１.５ＭＰａꎮ

Contour Plot
Element Stresses (2D & 3DxvonMises, Max)
Elemental system
Simple Average

4.415E+02
3.925E+02
3.434E+02
2.943E+02
2.453E+02
1.962E+02
1.472E+02
9.812E+01
4.906E+01
8.981E�15
No Result

Max= 4.415E+02
Grids 185186
Min= 8.981E�15
Grids 73564

图 ７　 开伞角 ２０°二次优化后隔框应力云图

经计算ꎬ最终结构质量为 ６.３２ ｋｇ 相比初始结构有效

减质量 ４.５８ ｋｇꎬ最终优化后隔框质量为初始设计质量的

５８％ꎬ减质量效果明显ꎮ 为验证优化后隔框能够满足无人

机回收开伞阶段强度要求ꎬ进行静力试验ꎮ

２　 优化后前伞吊点隔框静力试验

２.１　 试验条件及准备

前吊点最大载荷按机体 ７００ ｋｇꎬ最大过载 ６ｇꎬ单一伞

吊点试验载荷 ４２ ｋＮꎬ载荷方向飞行器轴向方向夹角为

２０°条件施加ꎮ
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试验台架的基本物理模型如图 ８(ａ)所示ꎬ通过作动

筒及其液压源施加试验载荷ꎮ 应变测量位置为前伞吊带

安装孔四周ꎬ共计 ４个测点ꎬ位置如图 ８(ｂ)所示ꎮ 每个测

点均测量横纵两个方向的应变ꎬ其中平行于 ｙ 方向的为

０°ꎬ平行于 ｚ 方向为 ９０°ꎮ 应变片测量信号由信号线连接

至集成电路箱进行传输ꎮ
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图 ８　 试验台架物理模型

２.２　 边界约束及加载结果

前伞吊点隔框连同无人机倒置固定于试验工装上ꎬ将
伞带穿过滑轮ꎬ调节载荷施加角度为 ２０°ꎬ伞带的一端连

接作动筒ꎬ如图 ９(ａ)—图 ９(ｂ)所示ꎬ另一端连接前伞吊

点ꎬ前伞吊点通过 ４ 根 Ｍ１０ 螺栓连接隔框ꎬ如图 ９( ｃ)所
示ꎮ 通过作动筒加载所需的载荷ꎬ经伞带将载荷传递至隔

框ꎬ利用滑轮工装保证施加载荷力 Ｔ 的大小与方向 ２０°的
准确性ꎬ使试验工况与伞降工况一致ꎮ
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图 ９　 前伞吊点隔框加载图

　 　 机身右侧前伞吊点垂直向上工况静力试验 １００％载

荷(４２ ｋＮ)加载时间－应变曲线如图 １０ 所示ꎬ最大应变为

１ ５８１ μεꎬ且框板未产生损伤ꎮ
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图 １０　 前伞吊点工况静力试验 １００％载荷应变曲线

３　 结语

本文以伞降回收式高速无人飞行器为平台ꎬ应用拓扑

优化变密度法技术展开结构优化设计ꎬ进行某型高速无人

飞行器前伞吊点隔框拓扑优化分析ꎮ 本文以某型无人机伞

降回收载荷为边界条件展开拓扑优化ꎬ并基于拓扑优化结

果进行二次优化ꎬ得出可应用于工程的前伞吊点隔框结构ꎮ
结论显示拓扑优化后的隔框结构为初始设计质量的 ５８％ꎮ
同时通过静力试验验证优化后的隔框性能ꎬ且本结构已应

用于工程ꎬ成功解决了某型高速无人飞行器前伞吊点隔框

轻量化设计问题ꎬ满足现代高速无人飞行器作战需求ꎮ
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