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摘　 要:针对某型高速无人机的大展弦比薄机翼的外形ꎬ设计一款相对厚度小、承载高的梁式复合材料机翼ꎮ 进行强度

校核以及压载试验ꎬ其刚强度满足指标但质量不满足要求ꎮ 为达到质量指标要求ꎬ对机翼进行拓扑优化设计ꎮ 采用变

密度法获得拓扑结构ꎮ 对结构进行重新设计、强度校核以及压载试验ꎮ 拓扑结构较原结构相比质量下降 ２９％ꎬ刚度也

有很大改善ꎮ 优化后结构能满足设计要求ꎮ
关键词:无人机ꎻ复材机翼ꎻ结构设计ꎻ拓扑优化

中图分类号:Ｖ２７９　 　 文献标志码:Ｂ　 　 文章编号:１６７１￣５２７６(２０２５)０５￣０２４０￣０５

Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ＵＡＶ Ｔｈｉｎ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｗｉｎｇ ｗｉｔｈ Ｈｉｇｈ Ａｓｐｅｃｔ Ｒａｔｉｏ
ＺＨＡＮＧ ＸｕｅｍｉｎｇꎬＣＡＯ ＷｅｉｊｕｎꎬＺＨＡＮＧ ＸｉａｏｍｕꎬＸＩＡ Ｙａｎｇ

(Ｔｈｅ ６０ｔｈ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ ＣＲＴＣꎬＮａｎｊｉｎｇ ２１００１６ꎬＣｈｉｎａ)
Ａｂｓｔｒａｃｔ: Ａ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｗｉｎｇ ｗｉｔｈ ｓｍａｌｌ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ａｎｄ ｈｉｇｈ－ｂｅａｒｉｎｇ ｂｅａｍ ｉｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｔｏ ｍｅｅｔ ｔｈｅ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ｈｉｇｈ ａｓｐｅｃｔ
ｒａｔｉｏ ｔｈｉｎ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｗｉｎｇ ｏｆ ａ ｈｉｇｈ ｓｐｅｅｄ ＵＡＶ. Ｉｔｓ ｓｔｒｅｎｇｔｈ ｗａｓ ｃｈｅｃｋｅｄ ａｎｄ ｂａｌｌａｓｔ ｗａｓ ｔｅｓｔｅｄꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｒｉｇｉｄ ｓｔｒｅｎｇｔｈ ｐｒｏｖｅｄ ｔｏ
ｂｅ ｓａｔｉｓｆｉｅｄꎬ ｂｕｔ ｔｈｅ ｗｅｉｇｈｔ ｆａｉｌｅｄ. Ｔｏ ｍｅｅｔ ｔｈｅ ｗｅｉｇｈｔ ｉｎｄｅｘ ａｓ ｒｅｑｕｉｒｅｄꎬ ｔｈｅ ｔｏｐｏｌｏｇｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｔｈｅ ｗｉｎｇ ｗａｓ ｍａｄｅ.
Ｂｙ ｖａｒｉａｂｌｅ ｄｅｎｓｉｔｙ ｍｅｔｈｏｄꎬ ｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｗａｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ ａｎｄ ｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄꎬ ａｎｄ ｉｔｓ ｓｔｒｅｎｇｔｈ ｃｈｅｃｋ ａｎｄ ｂａｌｌａｓｔ ｔｅｓｔ ｗｅｒｅ
ｃａｒｒｉｅｄ ｏｕｔ. Ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅꎬ ｔｈｅ ｗｅｉｇｈｔ ｏｆ ｔｈｅ ｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｗａｓ ｒｅｄｕｃｅｄ ｂｙ ２９％ꎬ ｗｉｔｈ ｇｒｅａｔ
ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ ｉｎ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ. Ｔｈｅ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｍｅｅｔｓ ｔｈｅ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ ａｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ.
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ: ｕｎｍａｎｎｅｄ ａｅｒｉａｌ ｖｅｈｉｃｌｅꎻ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｗｉｎｇꎻ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｄｅｓｉｇｎꎻ ｔｏｐｏｌｏｇｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

０　 引言

当前ꎬ无人机已完全进入人们的视野ꎬ在军

用、商用以及民用等领域都已占据重要地位ꎬ全球

都在加大无人机系统的创新研发ꎮ 无人机结构设

计总体要求是:经济成本低、使用安全、结构可靠、
质量轻、维修便利ꎬ满足各种设计指标及适应特殊

使用需求[１]ꎮ
复合材料属于新型材料ꎬ由非单一材料经过

一定的成型工艺加工生成ꎬ并具有新的特有的材

料性能ꎮ 相比于传统的金属类材料ꎬ复合材料具

有各向异性性能ꎬ结构设计和材料铺层结构设计

可同时进行ꎬ其结构能够一次成型ꎬ层合板结构具

备强大的可设计性的机械性能ꎮ 其中ꎬ碳纤维增

强复合材料的突出特点是具备其他各种材料所无

可比拟的高比刚度及高比强度性能[２]ꎬ其已经广

泛应用于无人机次承力结构甚至主承力结构中ꎬ
取得了显著的轻量化效果ꎮ 机翼是无人机不可缺

少的传力和承力组件ꎬ对整机的性能影响极其重

要ꎬ其设计制造技术一直是国内外研究的重点ꎬ其

结构优化设计也成为无人机结构设计中的关键

技术[３]ꎮ
本文针对某型高速无人机的大展弦比薄机翼

的外形ꎬ进行初步结构设计、有限元分析和压载验

证试验[４－１０]ꎬ性能指标满足要求ꎮ 在完成原理样

机试制后ꎬ机翼总质量的指标为不超过 ６ ｋｇꎮ 因

原理样机质量不满足要求ꎬ故进行了拓扑优化设

计[１１－１２]ꎬ找到最佳传力路径ꎬ优化结构ꎬ减少质

量ꎻ最后通过有限元分析和静力加载试验ꎬ验证了

机翼设计的合理性ꎮ

１　 机翼初步结构设计及有限元分析

机翼结构形式通常划分成梁式、整体式和混

合式[１３]ꎮ
梁式机翼:翼梁和梁缘条承受绝大部分弯矩ꎬ

且蒙皮相对较薄ꎮ 其主要分为单梁式、双梁式和

多梁式 ３ 种类型ꎮ
整体式机翼:其所受弯矩绝大部分是由其壁

板或蒙皮承载ꎮ 主要分为单块式和多腹板式两种

类型ꎮ
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混合式机翼:其由梁式机翼和单块式机翼组

合而成ꎮ

１.１　 结构设计

某型高速无人机机翼为左右两片独立可旋转

机翼ꎬ左右机翼为对称结构ꎬ受力相同ꎬ故只对单

片机翼进行设计分析ꎮ 初步按梁式复合材料机翼

结构布局ꎬ在翼弦 ２０％、最高点和 ７０％的位置布

置长梁ꎮ 机翼主要由机翼金属接头、梁、肋、蒙皮

以及预埋泡沫等组成[１４]ꎮ 因机翼前部需要安装

天线ꎬ蒙皮主体采用 Ｔ７００ 编织布预浸料和 Ｍ４０Ｊ
碳纤维单向预浸料铺制ꎬ展长 ４８％左右蒙皮需使

用高强度玻璃纤维铺制ꎬ蒙皮铺层主方向沿机翼

展向方向ꎮ 前后布置翼肋ꎬ材料为胶木ꎬ机翼接头

材料为 ３０ＣｒＭｎＳｉＡꎮ 机翼采用整体模压成型ꎬ单
片机翼质量约为 ３. ７６ ｋｇꎬ整体结构如图 １ ( ａ)
所示ꎮ

机翼梁采用 Ｃ 型梁结构ꎬ 主体采用 Ｔ７００ 编

织布预浸料和 Ｍ４０Ｊ 碳纤维单向预浸料铺制ꎬ天
线区域同步使用高强度玻璃纤维材料铺制ꎬ蒙皮

铺层主方向沿机翼展向方向ꎬ采用热压罐成型ꎬ结
构如图 １(ｂ)所示ꎮ

(a)                                                                 (b)
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图 １　 机翼整体结构及梁结构示意图

１.２　 有限元分析

将三维模型导入到 Ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ 软件中进行建

模ꎮ 其中复合材料蒙皮部分采用 ｓｈｅｌｌ 单元模拟ꎬ
翼根金属预埋块采用 ｓｏｌｉｄ 单元模拟ꎬ梁采用实体

ｓｈｅｌｌ 单元模拟ꎬ采用共节点和 ＭＰＣ 刚性单元的方

式处理之间的连接ꎮ 有限元模型如图 ２ 所示ꎮ

图 ２　 机翼结构有限元示意图

机翼蒙皮和梁材料为 Ｔ７００ 编织布预浸料、
Ｍ４０Ｊ 碳纤维单向预浸料和高强度玻璃纤维ꎬ翼肋

材料为胶木ꎬ接头材料为 ３０ＣｒＭｎＳｉＡꎮ 材料性能

参数如表 １ 所示ꎮ

表 １　 材料基本力学性能参数表

材料
弹性模量 /

ＧＰａ 泊松比
屈服强度 /

ＭＰａ
极限强度 /

ＭＰａ

３０ＣｒＭｎＳｉＡ Ｅｘ＝ １９６ ０.３０ ８３５ １ ０８０

Ｔ７００ Ｅｘ＝Ｅｙ＝ ６６.６５
Ｅｚ＝ ４.２５ ０.２８ ６００(拉伸)

３８０(压缩)

Ｍ４０Ｊ Ｅｘ＝ ３７７ ０.２９ １ ８８６(拉伸)

琉璃纤维
Ｅｘ＝Ｅｙ＝ ２１.０６

Ｅｚ＝ ２.５４ ０.２８ ４４２(拉伸)
２０７(压缩)

胶木 Ｅｘ＝ ４ ０.２３ １１０ １５０

　 　 机翼是通过机翼接头转轴安装孔安装到机身

转轴上ꎬ故在转轴底座周边进行固支约束ꎮ 为了

能够准确地施加气动载荷ꎬ在气动计算时对机翼

表面的加载区域进行了划分ꎬ如图 ３ 所示ꎮ
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图 ３　 机翼载荷分区示意图

无人机在高速飞行过载 ３ｇ 时机翼各分区的

载荷如表 ２ 所示ꎮ

表 ２　 机翼各分区载荷表

区域编号 Ｆｚ / Ｎ 区域编号 Ｆｚ / Ｎ

ｗｉｎｇ１ ２１４.５６ ｗｉｎｇ９ ２３.２７

ｗｉｎｇ２ ７５.８４ ｗｉｎｇ１０ １８１.５３

ｗｉｎｇ３ ３０.５０ ｗｉｎｇ１１ ５５.８０

ｗｉｎｇ４ ２０５.２７ ｗｉｎｇ１２ ２０.１９

ｗｉｎｇ５ ６７.１７ ｗｉｎｇ１３ １２３.４８

ｗｉｎｇ６ ２５.２３ ｗｉｎｇ１４ ３０.７０

ｗｉｎｇ７ １９６.３９ ｗｉｎｇ１５ １４.６３

ｗｉｎｇ８ ６３.３２

　 　 在 ＡＢＡＱＵＳ 中ꎬ对建立的机翼有限元模型进

行静力分析ꎬ结果如图 ４ 所示ꎮ
从计算结果分析可知:机翼整体位移情况从

翼根至翼尖位移呈线性逐渐增大ꎬ后缘位移稍大

于前缘位移ꎮ 其最大值为 ６９. １１ ｍｍꎬ为翼展的
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４.２４％ꎮ 机翼接头最大应力为 ４２８ ＭＰａꎬ位于安装

轴孔边缘处ꎬ安全余量充足ꎮ 蒙皮的最大应力为

７４.２ ＭＰａꎬ位于翼根下蒙皮机翼接头区域ꎬ梁的最

大应力为 ９５.７ ＭＰａꎬ位于中梁翼根处ꎬ均满足使用

要求ꎮ

(a)                                                                 (b)

(c)                                                                 (d)
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图 ４　 整体位移及各部件应力云图

１.３　 加载试验

为验证有限元仿真的准确性ꎬ进行了机翼加

载试验ꎬ主要从机翼整体位移情况进行考察ꎮ 试

验所用试验件为经过标准检验的合格品ꎬ与有限

元分析模型一致ꎮ 试验方式是通过固定机翼接头

安装孔位置ꎬ并将载荷区沿翼展方向简化为 ５ 个

分区ꎬ在翼面分区上用帆布袋、杠杆和液压作动机

构模拟相应载荷ꎮ 其载荷分区如图 ５ 所示ꎮ

5 4 3 2 1

图 ５　 机翼载荷简化分区示意图

５ 个分区的加载载荷如表 ３ 所示ꎮ

表 ３　 加载试验载荷表 单位:ｋｇ　

工况 １ 段 ２ 段 ３ 段 ４ 段 ５ 段 总计

预压载荷 １５.０ １５.０ １５.０ １２.５ ７.５ ６５.０

２ｇ 载荷 ２０.０ ２０.０ ２０.０ １７.５ １０.０ ８７.５

３ｇ 载荷 ３０.０ ３０.０ ３０.０ ２５.０ １５.０ １３０.０

　 　 机翼加载现场如图 ６ 所示ꎮ 机翼整体位移ꎬ
加载试验结果与仿真值对比如表 ４ 所示ꎮ

从表 ４ 中数据可知ꎬ试验值略高于仿真值ꎬ最
大误差为 ５.８８％ꎮ 两者的误差在允许范围内ꎬ表
明仿真计算基本合理ꎮ

图 ６　 机翼加载现场图

表 ４　 加载结果与仿真值对比

编号 试验值 / ｍｍ 仿真值 / ｍｍ 误差 / ％

１＃左 ７２.５７ ６９.１１ ５.０２

１＃右 ７０.２０ ６９.１１ １.５９

２＃左 ７３.１６ ６９.１１ ５.８８

２＃右 ６９.９０ ６９.１１ １.１６

２　 拓扑优化

上述机翼结构形式满足了总体性能要求ꎬ但
质量超标不满足要求ꎬ为此ꎬ对机翼进行拓扑优

化ꎮ 目的是找到最佳传力路径ꎬ优化设计满足机

翼设计要求ꎬ使结构质量最轻ꎮ
拓扑优化是根据指定载荷工况、性能指标和

约束条件合理分配材料、确定最优传力路径的结

构优化设计方法ꎮ 拓扑优化的基本思想是将寻求

结构的最优拓扑问题转化为在给定的设计区域内

寻求最优材料分布的问题ꎮ 以材料分布为优化对

象ꎬ通过拓扑优化ꎬ可以在均匀分布材料的设计空

间中找到最佳的分布方案ꎬ从而实现轻量化的

目的[１５－１７]ꎮ
一般的拓扑优化方法为均匀化方法、变密度

方法和渐进结构优化方法等ꎮ 其中变密度法是根

据承力的大小定义结构单元的密度比ꎬ通常分布

在 ０~１ 之间ꎮ 单元的密度比越小ꎬ说明该单元承

力越弱ꎬ在后续的优化中越容易被删除ꎮ 单元的

密度比越大ꎬ说明该单元承力越强ꎬ在后续的优化

中越需要保留[１８－２０]ꎮ
采 用 Ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ 商 用 有 限 元 软 件 中 的

Ｏｐｔｉｓｔｒｕｃｔ 模块进行拓扑优化ꎬ对象为整体机翼结

构ꎬ根据结构及工况特点ꎬ选取结构的柔顺度为优

化目标ꎬ以结构单元密度为设计变量ꎬ以结构体积

比(即结构需保留的体积比ꎬ简称体积比)为约

束ꎬ建立中机身拓扑优化的数学模型:
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ｍｉｎ
ρꎬＵ

:Φ(ρꎬＵ)＝ ＵＴＫ(ρ)Ｕ＝ＵＴＦ

ｓ.ｔ. Ｋ(ρ)Ｕ＝Ｆ{ (１)

式中:Φ 为结构的柔顺度ꎬ即结构平均刚度的倒

数ꎻρ 为结构的单元密度ꎻＵ 为结构的节点位移向

量ꎻＫ 为结构整体刚度阵ꎻＦ 为结构的节点载荷

向量ꎮ
经过 ２０ 次计算迭代后收敛ꎮ 给出 ０.５ 为临

界单元值密度ꎬ即过滤单元密度小于 ０.５ 的单元ꎮ
如图 ７ 所示ꎮ

(c)
xy

z

(a)                                                           (b)
x

y
z x

y
z

图 ７　 筛选密度为 ０.５ 分布云图

从优化结果看ꎬ机翼接头与蒙皮连接处材料

最为集中ꎬ并且沿着翼展方向呈收敛趋势ꎬ高度方

向也为接头蒙皮连接处最大ꎮ

３　 优化结构设计及有限元分析

３.１　 结构设计

根据上述拓扑优化结果ꎬ以及轻量化需求ꎬ重
新设计接头结构ꎬ在非承力区域开设减轻槽ꎬ并增

加与蒙皮连接区域宽度和长度ꎬ以确保质量都位

于传力区域ꎮ 改进后接头结构形式如图 ８( ａ)所

示ꎬ并将其材料由 ３０ＣｒＭｎＳｉＡ 更换为 ＴＣ４ 以达到

轻量化目的ꎮ
根据密度分布云图特点以及该机翼结构特

点ꎬ将结构布局更改为整体厚蒙皮结构ꎬ并在传力

路径上增加厚度ꎬ其他区域厚度进行渐变设

计[２１]ꎮ 其厚度区域如图 ８(ｂ)所示ꎮ 其中红色部

分蒙皮厚度为 ３.５ ｍｍꎬ其余厚度为 １.５ ｍｍ(本刊

为黑白印刷ꎬ疑问之处请咨询作者)ꎮ
优化后机翼主要结构包含金属接头、碳纤蒙

皮、玻纤蒙皮、梁、翼肋等ꎮ 其中蒙皮采用厚蒙皮

结构ꎬ蒙皮主体使用 Ｔ７００ 编织布预浸料、Ｍ４０Ｊ 碳

纤维单向预浸料和高强度玻璃纤维铺制ꎬ蒙皮铺

层主方向沿机翼展向方向ꎻ前后布置支撑梁ꎬ翼展

方向布置肋ꎬ材料为胶木ꎻ机翼接头材料为 ＴＣ４ꎮ
机翼采用整体合拢成型ꎬ 单片机翼质量约为

２.６７ ｋｇꎬ优化减质量达 ２９％ꎮ 其结构组成如图 ８(ｃ)
所示ꎮ 其中 ＴＣ４ 的材料力学性能如表 ５ 所示ꎬ其
他材料力学性能如表 １ 所示ꎮ

(a)                                                           (b)

(c)

y
xz

�5��

-39+

-39+

05

	�

��

�5

图 ８　 新构型机翼结构示意图

表 ５　 ＴＣ４ 材料基本力学性能参数表

弹性
模量 / ＧＰａ 泊松比

屈服强度 /
ＭＰａ

极限强度 /
ＭＰａ

１１０ ０.３４ ８６０ ９６７

３.２　 有限元分析

按上述方式同样对优化后机翼有限元模型进

行静力分析ꎬ结果如图 ９ 所示ꎮ

(a)                                                           (b)

(c)

x
x

x

z z

z

y
y

y

图 ９　 整体位移及各部件应力云图

从计算结果分析可知:新构型机翼整体变形

趋势情况与旧机翼基本保持一致ꎬ其位移最大值
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为 ４４.６０ ｍｍꎬ为翼展的 ２.７４％ꎬ与旧机翼相比减小

了 ３５.５％ꎮ 机翼接头最大应力为 ４５８ ＭＰａꎬ位于

机翼接头与翼根下蒙皮接触区域ꎬ安全余量充足ꎮ
蒙皮的最大应力为 ７９.２ ＭＰａꎬ位于碳纤与玻纤蒙

皮交接处ꎬ同时也是蒙皮厚度变化分界处ꎬ满足使

用要求ꎮ

３.３　 加载试验

按同样的加载方式ꎬ对机翼进行静力加载测

试ꎬ机翼整体位移ꎬ加载结果与仿真值对比如表 ６
所示ꎮ

表 ６　 新机翼加载结果与仿真值对比

编号 试验值 / ｍｍ 仿真值 / ｍｍ 误差 / ％

１＃左 ４７.１９ ４４.６０ ５.８

１＃右 ４５.００ ４４.６０ ０.９

２＃左 ４９.８５ ４４.６０ １１.８

２＃右 ４４.０４ ４４.６０ －１.３

　 　 从表 ６ 中数据可知ꎬ试验值在仿真值上下浮

动ꎬ最大误差为 １１.８％ꎮ 与仿真值的误差在允许

范围内ꎬ表明仿真计算基本合理ꎮ

４　 结语

１)本文针对某型高速无人机的大展弦比薄机

翼的外形ꎬ进行初步结构设计、有限元分析和压载

验证试验ꎬ其性能指标满足要求但质量指标不

达标ꎮ
２)对机翼进行了拓扑优化设计ꎬ找到最佳传

力路径ꎬ并以此进行了新的结构设计和有限元分

析ꎬ其性能指标和质量指标均满足要求ꎮ
３)优化后其结构质量减少达 ２９％ꎬ且刚度较

原结构也有较大改善ꎬ机翼最大变形减小 ３５.５％ꎮ
４)在无人机结构设计中ꎬ采用复合材料和拓

扑优化设计将会成为行业未来发展的主流ꎬ对以

后相似构型的机翼结构设计具有一定的指导

意义ꎮ
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