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摘　 要:针对某型高速无人机的结构设计要求ꎬ设计一种相对厚度小、承载能力强的双梁式复合材料机翼ꎮ 在

Ｈｙｐｅｒｗｏｒｋｓ 中建立机翼的有限元模型ꎬ采用最大应变准则和 Ｖｏｎ－Ｍｉｓｅｓ 准则对机翼的复合材料结构和金属结构进行强

度校核ꎬ结果表明位移与应变均在允许范围之内ꎮ 对机翼进行气动弹性分析表明机翼结构满足气动弹性的要求ꎮ 通过

静力试验结果表明机翼结构满足强度和刚度的要求ꎮ
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０　 引言

无人机作为现代战争中的重要一员ꎬ具有使用

限制少、隐蔽性好等特点ꎬ在军事领域的地位和作用

日渐突出[１]ꎮ 低速无人机飞行速度低ꎬ战场存活率

低ꎬ高速无人机因其高速、大机动的特点ꎬ具有更高

的应用价值[２]ꎮ 高速无人机一般具有小展弦比、薄
翼型、载荷高、后掠角大等特点ꎬ传统的机翼结构无

法满足刚度、强度的要求ꎮ 复合材料具有比强度高、
质量轻、可设计等特点ꎬ被广泛应用于航空航天领域

的次承力结构甚至主承力结构[３]ꎮ
机翼作为无人机上的关键承力部件ꎬ国内外

大量学者针对复合材料机翼进行了研究[４－５]ꎮ 刘

振东等[６]基于薄壁工程梁理论ꎬ对全复合材料机

翼进行了理论分析ꎬ并对机翼的结构形式与铺层

形式进行了设计优化ꎬ制造了全复合材料机翼并

进行了试验验证ꎮ 邵家儒等[７]建立了机身与机翼

间的螺栓连接模型ꎬ研究了不同连接形式下的应

力分布及应力集中问题ꎬ并分析了不同板材间的

胶接模型对结构应力变化的影响ꎮ 刘峰等[８]研究

了某工字梁复合材料无人机机翼的铺层优化方

法ꎬ完成了翼梁的分段铺层设计和强度校核ꎮ 王

喆[９]对复合材料平尾进行了强度分析与优化

改进ꎮ
大量学者对低速无人机进行了研究ꎬ而对高

速无人机机翼设计研究较少ꎮ 随着无人机向高

速、大机动方向发展ꎬ机翼具有薄翼型、展弦比小、
载荷大的特点ꎬ传统的机翼结构设计方法已无法

满足高速无人机的强度要求ꎮ
本文针对某型高速无人机的机翼气动外形ꎬ

采用双 Ｃ 型梁复合材料机翼结构设计ꎮ 通过有限

元分析ꎬ验证了机翼结构设计的合理性ꎬ其强度、
刚度、结构和效率都超出了传统的无人机机翼ꎮ
通过气动弹性分析ꎬ验证了机翼满足气动弹性的

要求ꎬ为未来更高性能的复合材料机翼提供了设

计依据ꎮ

􀅰２９１􀅰



􀅰信息技术􀅰 冯正建ꎬ等􀅰某高速无人机机翼结构设计与气动弹性分析

１　 机翼结构设计

机翼为无人机提供升力ꎬ对无人机的综合性

能有很大影响ꎮ 机翼结构设计应满足结构的强

度、刚度、外形准确度以及外表面光滑度等方面的

要求ꎮ 在最大过载及考虑安全系数的情况下ꎬ结
构不失稳破坏并且翼梢处的最大变形要小于设计

值ꎻ结构质量尽可能轻ꎬ拆装方便ꎬ便于运输和

维修[１０]ꎮ
某型高速无人机机翼相对厚度小ꎬ展弦比小ꎬ

相对弯矩、转矩和集中力大ꎬ按照传统机翼结构设

计方式ꎬ采用多腹板或单块式机翼结构较为合适ꎮ
但是ꎬ该种设计方式会导致有较多的腹板或长桁

等纵向结构ꎮ 因结构复杂ꎬ成型质量难以控制ꎬ本
文设计了一种双梁式复合材料机翼结构布局ꎬ该
机翼主要由上蒙皮、下蒙皮、前梁、后梁、翼肋、翼
梁接头以及副翼组成ꎬ如图 １ 所示ꎮ
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图 １　 复合材料机翼结构示意图

翼肋布置如图 ２ 所示ꎬ机翼沿着展向布置了

一定数量的翼肋ꎬ传递蒙皮受到的气动载荷ꎬ并提

高机翼蒙皮的稳定性ꎮ 机翼翼根处的加强肋为铝

合金材质ꎬ其余翼肋为复合材料ꎮ 副翼翼肋均为

铝合金材质ꎬ从而提高副翼的承载能力ꎮ 翼肋采

用预埋式成型ꎬ材料选用 Ｔ３００ 碳纤维编织布ꎬ机
翼前、后梁主要承担气动力产生的弯矩ꎬ梁的上、
下缘条承担机翼总体弯矩造成的轴向力ꎬ梁腹板

承担机翼的剪力ꎮ 翼肋和梁形成的封闭空间承担

机翼的大部分转矩ꎮ 蒙皮局部填有泡沫ꎬ起到提

高蒙皮整体稳定性的作用ꎮ
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图 ２　 翼肋布置示意图

副翼结构如图 ３ 所示ꎮ 副翼由金属加强肋、
转轴与复合材料蒙皮组成ꎬ空隙区域用泡沫修形

填充ꎮ 副翼通过转轴及衬套与机翼连接ꎬ用衬套

提高副翼和副翼转轴间连接的可靠性ꎮ
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图 ３　 副翼结构示意图

机翼的主要制造材料有碳纤维复合材料编织

布、单向带、金属材料等ꎬ各材料的基本力学性能

参数如表 １ 和表 ２ 所示ꎮ 复合材料采用许用应变

设计ꎬ在设计载荷下的许用应变值为:压缩 εｃ ＝
４ ０００ μεꎻ拉伸 εｔ ＝５ ５００ μεꎻ剪切 γ＝７ ６００ με[１１]ꎮ

表 １　 机翼所用金属材料的基本力学参数

参数 ２Ａ１２ ３０ＣｒＭｎＳｉ２Ａ

Ｅ / ＧＰａ ６８ ２０７

μ ０.３３ ０.３０

σｂ / ＭＰａ ４２４ １ ６２７

σｓ / ＭＰａ ５４９ １ ７２０

表 ２　 机翼所用复合材料力学性能参数

参数 Ｔ３００ 碳纤维预浸料 Ｔ７００ 碳纤维单向带预浸料

Ｅ１１ / ＧＰａ ５４.１０ １２６

Ｅ２２ / ＧＰａ ５３.５０ ６.６５

Ｇ１２ / ＧＰａ ３.１８ ２.６５

μ１２ ０.２８ ０.３３

ＸＴ / ＭＰａ ７４５ ２ ３７７

ＹＴ / ＭＰａ ６３６ ４１.３０

Ｓ１２ / ＭＰａ ６２.９０ ５１.２０

ＸＣ / ＭＰａ ４８２ ８００.５０

ＹＣ / ＭＰａ ４８２ １３８

２　 有限元分析

２.１　 模型简化及处理

将机翼的三维几何模型导入有限元分析前处

理软件 Ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ 中ꎬ并对模型进行几何清理和

简化ꎬ对机翼蒙皮、翼肋、前后缘条抽取中面ꎮ 去

除不影响有限元分析的微小特征ꎬ如直径小于

５ ｍｍ的倒角、小孔等ꎮ 复合材料部件采用 ｓｈｅｌｌ 单
元模拟ꎮ 机翼和副翼端肋采用壳单元模拟ꎬ机翼
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前、后梁接头采用 ｓｏｌｉｄ 单元模拟ꎬ副翼转轴采用

ｂｅａｍ 单元模拟ꎬ采用共节点、ＭＰＣ 刚性单元和约

束算法模拟组件之间的连接关系ꎮ 由于机翼是对

称结构ꎬ为减少计算周期ꎬ采用 １ / ２ 模型进行仿真

分析ꎮ 基于通用有限元软件 Ｈｙｐｅｒｗｏｒｋｓ 建立的有

限元模型如图 ４ 所示ꎮ

图 ４　 机翼有限元模型

２.２　 气动载荷

无人机巡航状态的机翼气动载荷由 ＣＦＤ 计

算给出ꎮ 为了能够较为精确地施加气动载荷ꎬ在
载荷施加时ꎬ对机翼表面进行了划分ꎮ 弦向方向

将机翼上、下表面均分成两部分ꎬ展向方向将机翼

上下表面分为 ６ 段ꎮ 机翼共分为 １３ 个区域ꎬ如
图 ５所示ꎮ 其中 ｘ 方向为机头指向机尾ꎬｙ 方向竖直

向上为正ꎬｚ 方向根据右手法则确定ꎮ １ 倍过载下ꎬ
ＣＦＤ 计算的机翼各表面气动力数值如表 ３ 所示ꎮ
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图 ５　 机翼气动载荷分区示意图

表 ３　 机翼各区域最大气动力数值 单位:Ｎ　

区域编号 Ｆｘ Ｆｙ Ｆｚ

１ －５.３８ ４８２.５４ １９.３１

２ ２５.５７ ２１４.８３ １.４４

３ －４.５９ ６２８.５７ ２４.００

４ ３１.７４ ２７７.８０ １.９４

５ －１.４３ ７６３.５５ ２８.０４

６ ３３.２１ ３３８.５５ ３.０７

７ １.６８ ８５２.１７ ３０.６１

８ ３１.８５ ３６９.３７ ３.９４

９ ４.９９ ８６９.２７ ３０.９０

１０ ３２.６６ ３８２.１７ ４.１９

１１ １２.５３ ７８４.６１ ３０.５１

１２ ４０.７８ ４０８.４７ ６.０５

１３ －１０.２６ ２３６.００ －１１４.００

２.３　 位移边界条件

建模选取左半机翼ꎬ在机翼对称面处施加对称

位移约束ꎮ 机翼通过根部前、后梁接头插入相应的

机身框安装套箱中ꎬ用销钉与机身连接ꎮ 约束机翼、
前后接头与机身套箱接触部分单元的垂直于展向的

两个平动自由度以及沿着展向的转动自由度ꎮ

２.４　 失效准则及判据

该无人机机翼主要由金属材料及复合材料构

成ꎮ 金属材料采用 Ｖｏｎ－Ｍｉｓｅｓ 失效准则作为失效

判据ꎮ 复合材料采用最大应变准则判断失效ꎮ

２.５　 有限元分析结果

３ 倍过载下ꎬ安全系数取 １.５ꎬ机翼的有限元

静力分析计算结果如图 ６—图 １７ 所示ꎮ
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图 ６　 机翼位移云图

　 x
y

z

图 ７　 机翼接头应力云图
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图 ８　 机翼蒙皮 ｘ 方向拉伸应变云图

x
yz

图 ９　 机翼蒙皮 ｘ 方向压缩应变云图

　 x
yz

图 １０　 机翼蒙皮剪应变云图

　 x
yz

图 １１　 机翼蒙皮 ｙ 方向拉伸应变云图
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图 １２　 机翼蒙皮 ｙ 方向压缩应变云图
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图 １３　 机翼梁 ｘ 方向拉伸应变云图
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图 １４　 机翼梁 ｘ 方向压缩应变云图
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图 １５　 机翼梁 ｙ 方向拉伸应变云图
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图 １６　 机翼梁 ｙ 方向压缩应变云图
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图 １７　 机翼梁剪应变云图

　 　 从机翼的整体位移变形情况可以看出ꎬ机翼

的位移从翼根处逐渐增大ꎬ机翼后缘整体位移稍

大于前缘位移ꎬ说明机翼在气动力作用下发生了

一定程度的扭转变形ꎮ 最大位移在翼尖小翼上ꎬ
为 ２４８. ６ ｍｍꎮ 机翼最大位移与翼展之比为

４.７２％ꎬ小于翼展的 ５％ꎮ 机翼前、后接头的应力

云图如图 ７ 所示ꎬ最大应力 １ ２７０ ＭＰａꎬ最大应力

小于材料的屈服强度ꎮ 蒙皮 ｘ 方向最大拉伸应变

４ ３２４ μεꎬ最大压缩应变 ３ ９８２ μεꎻ机翼蒙皮 ｙ 方

向最大拉伸应变 ４ ８８６ μεꎬ最大压缩应变 ３ ８２４
μεꎻ机翼蒙皮最大剪切应变 ７ ３７２ μεꎮ 机翼梁、肋
ｘ 方向最大拉伸应变 ３ ６６２ μεꎬ最大压缩应变

４ １２０ μεꎻｙ 方向最大拉伸应变 ３ ４９９ μεꎬ最大压

缩应变 ３ ６７５ μεꎬ最大剪切应变 ５ ０６０ μεꎮ 机翼

结构各方向的最大应变均小于复合材料的许用应

变值ꎬ满足强度设计要求ꎮ

３　 试验验证

受加载设备与研发时间限制ꎬ该机翼地面试

验采用沙袋加载方式对机翼刚度和强度进行测

试ꎬ并对加载后机翼结构进行检查确保机翼结构

没有裂纹、异响等情况ꎮ 机翼变形通过固定钢尺

进行测量ꎬ如图 １８ 所示ꎮ 采用固定机身方式模拟

空中飞行状态ꎮ 为保证沙袋能较为真实模拟气动

载荷ꎬ同时兼顾到实际加载操作的可行性ꎬ将机翼

表面模拟气动载荷的沙袋加载区合并为 ６ 个ꎬ如
图 １９ 所示ꎮ 施加沙袋称重后并标记ꎬ确保每个沙

袋与规划质量误差不大于 ０.１ ｋｇꎮ 采用逐级加载

的方式ꎬ左右机翼尽量做到同时加载ꎬ载荷最终加

载到设计载荷ꎬ最终加载状态如图 ２０ 所示ꎮ
最终通过地面试验得到机翼在气动力作用下的

变形情况ꎬ最大变形出现在翼梢处ꎮ 加载结束后ꎬ检
查机翼和机身结构ꎬ表面没有出现裂纹和机体结构

破坏等现象ꎬ也没有明显残余变形ꎮ 经测量ꎬ加载到

设计载荷时ꎬ翼尖小翼的最大位移为 ２３５.２ ｍｍꎬ与有

限元分析数值误差为 ５.３９％ꎮ 考虑到地面静力试验

加载只能模拟机翼表面的法向载荷ꎬ与有限元理论

加载不能完全吻合ꎬ并且有限元建模与机翼实物模

型存在简化、人工测量误差等因素的存在ꎬ初步认为

地面静力试验能够印证有限元建模分析的结果ꎬ即
机翼的建模与仿真数据具有一定的可靠性ꎬ能够作

为日后设计与校核的重要参考依据ꎮ

图 １８　 机翼位移测量示意图

　
图 １９　 机翼静力试验加载前

　
图 ２０　 机翼静力试验加载后

４　 气动弹性分析

在 ＭＳＣ.Ｆｌｄｓ 中建立非定常气动力模型ꎬ该方

法采用平板气动力方法[１２]ꎬ没有考虑翼型等影

响ꎬ精度相对较低ꎬ但计算效率高ꎮ 本文设计的无

人机最大速度在亚音速范围内ꎬ采用偶极子网格

亚音速升力面理论来建立空气动力平面ꎮ 机翼空

气动力网格模型如图 ２１ 所示ꎮ 本文中结构网格
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节点与空气动力单元之间的相互连接是采用薄板

样条方法进行插值实现ꎮ

图 ２１　 机翼气动力网格

由于机身的质量和绕各轴的惯量远大于机翼ꎬ
故本文不考虑气动力扰动导致的附加惯性力ꎬ忽略

机体的刚体模态ꎮ 采用约束机翼根部固支的方法计

算机翼的固有模态ꎮ 机翼前 ６ 阶振动模态频率如

表 ４所示ꎮ 使用 ｐ－ｋ 法求解机翼的颤振速度ꎮ

表 ４　 机翼振动模态的固有频率情况

阶数 模态固有频率 / Ｈｚ 模态名称

１ ３０.９８ 机翼一弯＋副翼转动

２ ７６.５８ 副翼转动

３ ９６.３６ 机翼二弯

４ １１７.３２ 机翼一扭＋副翼弯曲

５ １４４.２７ 机翼三弯

６ １８０.７４ 机翼 ２ 阶弯曲＋副翼转动

　 　 无人机俯仰过程中ꎬ左、右机翼承受对称空气

动力载荷ꎬ设置空气动力流速沿着 ｘ 轴对称ꎬ根据

计算结果绘制 Ｖ－ｇ 图和 Ｖ－ｆ 图ꎮ 无人机在 ８ ０００ ｍ
海拔高度的颤振特性如图 ２２ 和图 ２３ 所示ꎮ 由

Ｖ－ｇ曲线可知ꎬ在第 １、第 ２、第 ４、第 ５、第 ６ 阶中ꎬ
Ｖ－ｇ曲线与 ｇ ＝ ０ 并不相交ꎬ所以不会发生颤振ꎮ
第 ３ 阶 Ｖ－ｇ 曲线与 ｇ ＝ ０ 有交点ꎬ可能会发生颤

振ꎮ 第 ３ 阶颤振速度为 ＶＦ ＝ ３０３ ｍ / ｓꎬ小于无人机

的最大飞行速度ꎮ 由 Ｖ－ｆ 曲线确定机翼的颤振频

率ꎬ第 ３ 阶的颤振频率为 １４２.５ Ｈｚꎮ
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图 ２２　 机翼颤振 Ｖ－ｇ 图

５　 结语

本文针对某高速无人机相对厚度小、载荷高

的特点ꎬ设计了一种双梁式复合材料机翼结构布

局ꎬ并通过有限元分析探讨了该机翼的强度、刚度

以及气动弹性特性ꎮ
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图 ２３　 机翼颤振 Ｖ－ｆ 图

通过静力试验ꎬ验证了该机翼结构的强度和

刚度ꎮ 仿真计算和静力试验结果表明在气动载荷

作用下ꎬ本文设计的机翼结构的最大位移小于翼

展的 ５％ꎬ变形满足刚度要求ꎬ且各结构件均满足

强度要求ꎮ 机翼的颤振速度小于最大飞行速度ꎬ
满足气动弹性设计要求ꎮ 综上所述ꎬ本文设计的

复合材料机翼结构具有较好的承载能力ꎬ为之后

的改进设计提供了依据ꎮ
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