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非确知气动激励组合飞行器单体机翼拓扑优化
∗

张青松 1，  牛 枞 2，  贾 山 1，3，4，  陈金宝 1，3，4，  龚子轩 1

（1.南京航空航天大学航天学院　南京，210016）
（2.英国思克莱德大学工程学院　英国格拉斯哥，Gl 1XQ）

（3.深空星表探测机构技术工信部重点实验室　南京，210016）
（4.航天进入减速与着陆技术航天科技重点实验室　南京，210016）

摘要  面向组合式新概念飞行器领域的发展需要，提出了一种固定销式单体机翼的组合式飞行器设计方案，采用尺

寸参数优化和稳健性拓扑优化方法，研究了在外载荷作用位置非确定条件下，单体机翼承力结构的最优构型设计。

首先，建立单体机翼结构有限元模型，基于 Navier‑Stokes 方程和尺寸参数优化方法，分析了气动载荷下连接固定销

的最优布局，固定销最大局部应力降低了 6.30%；其次，采用变密度法对单体机翼进行稳健性拓扑优化，对优化结果

进行参数化模型重构；最后，通过二次尺寸优化，完善了单体机翼最优承力结构设计，与初始机翼模型质量相比，优

化后质量降低了 89.13%。结果表明：相较于静力下的拓扑优化，所提方法更加贴合实际工况；研究结果为组合式飞

行器机翼结构设计与优化提供了技术支持。

关键词  组合式飞行器；机翼结构设计；稳健性拓扑优化；气动特性；结构参数优化

中图分类号  TH122

0 引  言

组合式飞行器这一新概念已获得广泛推广［1］，

其主要目的是通过连接多架飞机的机翼来增大展弦

比［2］，提高飞机飞行力学特性和燃油消耗效率［3］。得

益于良好的升阻特性，组合式飞行器在民用和军用

领域均展现出广阔的应用前景［4］。英国布里斯托大

学［5］、美国佐治亚理工学院［6］和美国航空航天局［7］均

提出并论证了组合式飞行器的研究和应用价值。然

而，随着组合式飞行器展弦比逐渐增大，传统铰接方

式的机翼会产生较大的结构变形，从而影响飞行安

全［8‑9］。组合式刚性连接系统可有效避免机翼变形，

但该连接方式对机翼内部传力路径结构设计提出了

更高的要求［10］。

采用拓扑优化进行结构设计是飞行器设计的重

要优化方法之一［11］，该技术广泛应用于航空航天工

业［12］，通过不断优化迭代，获得最优结构构型和传力

路径，既不影响飞行器力学性能，又能减轻结构重

量［13］。在飞行器拓扑优化领域，国内外学者通过计

算 流 体 力 学（computational fluid dynamics，简 称

CFD）与拓扑优化有效结合［14］，为机翼的轻量化设

计提供了技术方案。目前，机翼拓扑优化研究多是

在确定的外载荷、材料参数、目标函数和边界条件下

开展，所得结构构型均为理想状态下的计算结果，且

鲜有考虑真实环境中的不确定变量，这降低了拓扑

优化分析结果的可信度［15］。

在实际工况下，由于突风载荷等气动环境不确定

性因素，使机翼所受气动载荷具有一定的随机性［16］，对

最终机翼结构拓扑优化结果的可靠度有较大影响。

在这一问题上，稳健性拓扑优化方法是非确定性载荷

加载下的新型优化手段。本研究在固体各向同性材

料惩罚模型的基础上，提出一种适用于飞行器机翼结

构设计的混合优化流程，结合稳健性拓扑优化理论与

尺寸参数优化模型，建立非确定气动载荷激励下的拓

扑优化模型。通过对重构模型的二次尺寸参数进行

优化，获得最优结构的承力模型。通过对比典型算例

的优化结果，分析稳健性拓扑优化方法的可靠性，并

验证该方法的可信度与准确性。

1 组合式飞行器构型设计

1.1　构型设计　

组合式飞行器主要由主体飞行器和单体飞行器
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两部分构成，其中主体飞行器包括机身、两侧主翼和

尾翼；单体飞行器包括机身两侧多组模块化翼型飞

行器。单体飞行器与主体飞行器通过翼端的固定销

实现稳固连接。组合式飞行器构型设计如图 1 所

示。主体飞行器具备自主飞行能力，单体飞行器作

为主体机翼的展向延伸，为主体飞行器提供额外气

动升力，提升并改善组合式飞行器的升阻特性，实现

更大的巡航里程。当组合式飞行器飞抵至特定目标

区域后，单体机翼逐次分离，可在短时间内形成“一

主体+多单体”的组合飞行单元，实现大空域多点位

信息传递、地面侦测等协同任务。

1.2　单体飞行器结构模型建立　

相较于传统固定翼飞行器，空中稳定连接与快

速解锁分离是组合式飞行器的核心关键技术。单体

机翼在组合状态下须具有刚性连接属性，以满足非

定常突风载荷作用和空中操控时的机身稳定性；在

分离作动开始时，则需满足快速分离要求，实现组合

式飞行器从整体状态向单体协同状态转变，以达到

预期的集群飞行效果。因此，单体机翼的分离结构

设计非常重要。在本研究中，单体机翼和主翼以固

定销作为传力结构。固定销分布情况如图 2 所示。

为避免分离过程的非同步性导致的销孔卡死情况，

本研究采用 3 组固定销的布局方式，进一步提高分

离过程中的同步性。3 组固定销与主翼上的 3 组固

定孔通过销孔配合方式稳定连接，当需要分离时，内

部分离力向外推动单体机翼，实现固定销和固定孔

的快速分离，从而实现单体机翼与主翼的快速分离。

固定销作为单体机翼唯一的外结构，其力学特

性直接影响机翼连接的耐久性和稳固性，因此有必

要针对固定销进行力学特性分析。此外，在航空航

天结构设计领域，轻量化设计至关重要［17］。通过建

立多参数尺寸参数优化模型，对单体机翼固定销进

行优化设计，可有效降低固定销敏感区域的集中应

力，且能保证单体在组合状态下稳定的力学性能。

对于单翼的设计，本研究选用具有良好升阻比和气

动稳定性的 NACA4409 翼型，机翼材料参数如表 1
所示。

本研究中，组合式飞行器规定巡航速度和巡航

高度与常规固定翼无人机相同。为进一步增大展弦

比和巡航状态下的气动稳定性，整机翼型选为平直

翼构型设计，单体机翼固定销参数如表 2 所示。

2 优化方法与模型建立

2.1　组合式飞行器优化流程设计　

本研究以翼型实体单元为初始优化模型，首先，

通过构建尺寸参数优化对结构进行一次优化；其次，

构建机翼 CFD 分析模型，明确全工况下气动载荷作

图 1　组合式飞行器构型设计

Fig.1　Configuration design of combined aircraft

表 1　机翼材料参数

Tab.1　Parameters of wings

参数

弹性模量/GPa
剪切模量/MPa
泊松比

屈服强度/MPa
抗拉强度/MPa
密度/(kg·m-3)

铝合金‑7075 机翼材料

71
26 900

0.33
455
524

2 810

图 2　固定销分布情况

Fig.2　Distribution of fixed pins

表 2　单体机翼固定销参数

Tab.2　Parameters of single wing fixed pin

参数

l1
l2
l3
h1

h2

h3

φ1

φ2

初始参数/mm
50

200
380

0
0
0

15
5

范围/mm
50~100

150~200
350~400

0~4
0~4
0~4

15~18
5~8

步长/mm
10
10
10
1
1
1
1
1
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用规律，作为稳健性拓扑优化的输入条件；然后，基

于材料属性的有理近似（rational approximation of 
material properties， 简称 RAMP）模型，开展机翼承

力结构的拓扑优化分析和模型重构，实现对结构的

二次优化；最后，通过对重构模型的参数提取优化，

实现载荷区间内最优机翼结构设计。组合式飞行器

机翼优化流程如图 3 所示。

2.2　机翼气动载荷模型　

获得单体机翼的气动载荷是开展尺寸参数优化

和拓扑结构优化与重构的必要前提，本研究利用不

可压缩常三维连续方程和动量 Navier‑Stokes 方程

对单体机翼进行气动载荷分析，明确最大载荷下单

体机翼的应力分布情况，实现固定销的参数优化。

Navier‑Stokes 方程为

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

∂u
∂x + ∂v

∂y + ∂w
∂z = 0

u
∂u
∂x + v

∂u
∂y + w

∂u
∂z = - 1

ρ
∂p
∂x + μ

ρ
∇2u

u
∂v
∂x + v

∂v
∂y + w

∂v
∂z = - 1

ρ
∂p
∂y + μ

ρ
∇2v

u
∂w
∂x + v

∂w
∂y + w

∂w
∂z = - 1

ρ
∂p
∂z + μ

ρ
∇2w

（1）

其中：u、v、w分别为 x、y、z坐标的速度；ρ为流体密

度；μ为流体黏度系数；∇2 为拉普拉斯算子。

气动升力和气动阻力计算方程为

FL = 1
2 ρV

2SCL （2）

FD = 1
2 ρV

2SCD （3）

其中：FL 为气动升力；FD 为气动阻力；V为来流速

度；S为有效升力面积；CL 为升力系数；CD 为阻力

系数。

2.3　尺寸参数优化模型　

为进一步确保固定销布局合理性，分别对初始

模型和重构模型进行参数优化，优化模型为

ì
í
î

ïï

ïïïï

find：Y= { }yi       ( i= 1，2，⋯，x )

min：M ( )y     or    min：P ( )y
s.t.    ymin ≤ yi ≤ ymax，σmax ≤ σd （4）

其中：yi为设计单元尺寸参数；x为设计变量个数；

M ( y )为模型质量；P（y）为模型顺应性；ymin、ymax分别

为设计变量的上、下限，表示尺寸约束，具体取值如

见表 2；σmax和 σd为米塞斯最大应力和设计许用应力，

表示应力约束。

2.4　稳健性拓扑优化模型　

2.4.1　简谐振动系统稳态响应模型　

无阻尼受迫振动微分方程为

MÜ ( t )+ KU ( t )= f ( t ) （5）
其中：K为系统刚度矩阵；M为系统质量矩阵；U ( t )
为结构位移列阵；Ü ( t )为结构加速度列阵；f ( t )为
系统所受外激励列阵。

由傅里叶级数可知，一般周期性外激励可简化

为多组简谐激励的叠加，本研究假设结构受到外力

为简谐力为

f ( t )= F ( s ) ejωt      ( t> 0 ) （6）
其中：F ( s )为外激励幅值 N维列阵；s为外激励作用

位置；ω为外激励频率。

由于激励为简谐载荷，因此线性系统的稳态响

应也为同频简谐运动，即

U ( t )= Uejωt      ( t> 0 ) （7）
其中：U为位移响应结构列阵。

2.4.2　结构拓扑优化模型　

在实际飞行工况下，气动载荷激励具有一定随

机性，因此机身结构在激励作用下的响应也具有不

确定性。在载荷不确定性的前提下，以结构有限元

图 3　组合式飞行器机翼优化流程

Fig.3　Optimization process for wings of combined aircraft
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单元密度为设计变量，以结构最小柔顺度作为目标

函数，稳健性拓扑优化模型为

ì
í
î

ïï

ïïïï

find：ρ= [ ]ρ1，ρ2，，⋯，ρn
T

min：R ( )κ，i = || F T ( s )U

s.t.

ì
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î
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ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

D (ω )U= F ( s )

∑
r= 1

n

λr σr ∑
r= 1

n

σr ≤ E

i∈ iI = [ ]i，ī 
0 < λmin ≤ λr ≤ 1

      ( r= 1，2，⋯，n )

（8）

其中：Rd为动态柔顺度；i为区间变量；κ为拓扑变量

列阵；λmin=0.001，以避免结构刚度矩阵奇异的极小

值；σe为单元体积；E为材料体积比。

本研究采用 RAMP 模型对结构的单元质量和

刚度矩阵进行插值［18］，即

ì
í

î

ïïïï

ïïïï

M r = σrM 0

K r =
λr

1 + q ( 1 - λr )
K 0

（9）

其中：q为惩罚因子；M0为质量矩阵；K0为刚度矩阵。

2.4.3　动柔顺度一阶灵敏度分析模型　

由于载荷激励位置是在有界区间内随机变化

的，因而只需在理想作用点进行载荷加载，并计算结

构的动态响应［19］，单元动柔顺度表示为

R 0 = R ( s0 )= | F T ( s0 )U |=
|

|
|
||
|∑
r= 1

n

G T
r d rG r

|

|
|
||
|
（10）

其中：s0 为理想外激励作用位置，取区间中间值；Gr

为单元动响应幅值列阵；dr为单元动刚度矩阵。

由 RAMP 模型材料插值函数，可得单元动柔顺

度对相对密度的一阶导数为

∂R 0

∂λr
= 1 + q

[ ]1 + q ( 1 - λr )
2 K 0 - ω2M 0 （11）

s0 = s+ s̄
2 （12）

2.4.4　载荷位置不确定对动柔顺度影响分析　

在实际载荷中，外部激励的作用位置也具有不

确定性，导致结构的传力路径发生一定变化，即动柔

顺度发生变化。通过对结构动柔顺度进行泰勒级数

二阶展开，得到的显性表达式为

R ( s )≈ R+ ∂R 0

∂s Δs+ 1
2

∂2R 0

∂s2 Δs2 （13）

其中：Δs为载荷加载位置区间。

为方便求解，将 R0改写为

R 0 = | F T ( s0 )U |= || F T ( s0 )U 2
（14）

载荷位置的一阶导数和二阶导数表示为

∂R 0

∂s = 2( F T ( s0 )U )
R 0

U T ∂F ( s0 )
∂s （15）

∂2R 0

∂s2 = 2( F T ( s0 )U )
R 0

∂U T

∂s
∂F ( s0 )

∂s （16）

将式（14）~（16）代入式（13），可得动柔顺度对

载荷激励位置的变化值，对结构单元相对密度 ρr的

一阶导数为

∂R ( s )
∂ρr

≈ R 0

∂ρr
+ ∂2R 0

∂s∂ρr
Δs+ 1

2
∂3R 0

∂s2 ∂ρr
Δs2 （17）

3 数值仿真验证

3.1　算例 1简支平板构型　

简支平板构型是拓扑优化典型验证模型，本研

究采用的简支平板尺寸长为 900 mm、高为 400 mm、

厚为 10 mm。在载荷确定工况下，在底部中心位置

加 载 集 中 简 谐 力 f ( t )= 10ejωt kN，频 率 ω=2π ×
150 rad/s。但由于载荷加载环境的复杂性，实际载

荷的作用位置位于中点位置±10 mm 的某个不确定

点。仿真工况分为确定集中载荷加载和非确定区间

载荷加载，简支平板优化模型如图 4 所示。本研究

设置优化迭代步长为 150，确定载荷下、不确定载荷

下简支平板优化分别如图 5、图 6 所示。

图 4　简支平板优化模型

Fig.4　Optimization model for simply supported flat plate

图 5　确定载荷下简支平板优化

Fig.5　Optimization of simply supported plate under deter‑
mined load
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由上述拓扑优化结果可知，在确定集中载荷优

化结果中，上端支撑部位为常规性杆结构；在非确定

区间载荷优化结果中，上端支撑部位为分叉式杆结

构。此外，在中间横梁处亦出现分叉式结构，这表明

结构传力路径沿不同方向传递至结构边缘，进而抵

消外激励作用位置变化对整体结构动柔顺度的影

响。2 种载荷下优化结果如图 7 所示，图中研究结果

与文献［19］相吻合，有效验证了本研究仿真分析的

正确性。

3.2　算例 2单体机翼尺寸优化及拓扑优化　

算例 1 的仿真结果验证了拓扑优化模型的可靠

性，在此基础上，进一步开展单体机翼的全工况全流

程的优化分析。首先，通过分析气动载荷，获取单体

机翼所受到的气动载荷激励，采用参数优化模型，对

单体机翼固定销进行最优分布仿真计算；其次，采用

稳健性拓扑优化模型，开展单体机翼传力结构的拓

扑优化仿真，对仿真结果进行模型重构后，再次开展

参数优化分析，最终获得单体机翼在非确定载荷激

励下的最优传力路径，即最优结构构型分布。

3.2.1　气动载荷分析与尺寸优化　

为获得单体机翼气动受力情况，在全工况条件

下对整机进行仿真分析，组合飞行器气动仿真分析

结果如图 8 所示。

在正常飞行条件下，雷诺数 Re=1.4×106，机翼

表面为湍流，采用计算精度较高的剪切应力传输

（shear stress transfer，简称 SST）模型，计算网格为非

结构化网格。数值模拟巡航状态为：飞行高度为

1 000 m，飞行速度为100 m/s，空气密度为0.414 kg/m3，

动态黏度系数为 1.446×10-5 Pa/s。为保证飞机具

有良好的巡航航程，飞机需具备较大的升阻比。选

择升阻比 8 为作为临界值，所对应的飞行攻角为

10°，攻角与升阻比关系曲线如图 9 所示。获得气动

升力 FL=79.49 N，气动阻力 FD=12.89 N。

在参数优化过程中，以单体机翼柔顺度为目标

函数，以气动升力 FL 和气动阻力 FD 为外力载荷，对

固定销的空间布局进行优化。参数取值范围见表

2，共有 432 000 个设计变量。在既定气动载荷作用

下，得到最终优化参数：l1=70 mm，l2=170 mm，l3=
350 mm，h1=1 mm，h2=1 mm，h3=1 mm，φ1=
18 mm，φ2=5 mm。固定销优化结果如图 10 所示，

固定销的最大应力由 11.1 MPa 降至 10.4 MPa，结构

图 6　不确定载荷下简支平板优化

Fig.6　Optimization of simply supported flat plates under un‑
certain load

图 7　2 种载荷下优化结果

Fig.7　Optimization results under 2 different load

图 8　组合飞行器气动仿真分析结果

Fig.8　Aerodynamic simulation analysis results of combined 
aircraft

图 9　攻角与升阻比关系曲线

Fig.9　Relationship curve of attack angle and lift drag ratio
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应力降低 6.30%，为后续疲劳寿命设计等工作提供

了优化区间。

3.2.2　拓扑优化与模型重构　

单体机翼和主翼通过固定销实现稳定连接，机

身主体质量远大于单体机翼质量。因此，本研究将

机身主体在机身坐标系中设为固定状态，即固定销

边界条件为完全固定状态。根据稳健性拓扑优化方

法对单体机翼初始模型进行分析，以最小动柔顺度

为目标函数，以相对密度为设计变量，选取单体机翼

体积优化指标为约束条件，体积比为 30%，迭代步

数设定为 20。单体机翼优化过程如图 11 所示。

为更好对计算结果进行参数化分析，基于上述

拓扑优化结果和机翼传力路径对单体机翼模型进行

重构。以固定销位置为起始点，初步设置 3 个主翼

梁与 4 个主翼肋，主翼梁和主翼肋之间的交点为承

力节点。优化模型重构如图 12 所示。

模型重构过程如图 13所示。根据上述初步设定，

对优化后模型重构过程进行梳理，主要分为 3个步骤：

①分割梁，从固定销位置开始，延伸至机翼右端面；

②分割翼肋，从翼梁平面图中可以看出，每根梁均为

空心，选择梁与机翼表面的交点作为翼肋的连接点，

与翼梁一起形成机翼的承力结构框架；③重建模型。

根据步骤①和步骤②的分析结果，对单体机翼模型进

行参数化分析，有利于后续的尺寸优化，便于进一步

减轻单体重量，实现单体机翼的轻量化设计。

通过上述分析得到单体机翼的初始重构模型。

对该模型的翼梁和翼肋赋予初始参数，并设定参数

取值范围和取值步长。利用本研究建立的参数优化

模型，进行重构模型参数优化，得到单体机翼的最优

尺寸布局。重构模型参数提取如图 14 所示。

单体机翼的重构模型参数如表 3 所示，重构模

型优化如图 15 所示。优化后参数为：a1=5 mm，

a2=4 mm，a3=3 mm，k1=8 mm，k2=10 mm，k3=
7 mm。根据翼尖升力方向上最大变形须小于翼展

5% 的刚度要求［20］，优化后重构模型翼尖的最大变

形为 0.067 mm，远小于允许刚度标准。

图 10　固定销优化结果

Fig.10　Optimization results of fixed pin

图 13　模型重构过程

Fig.13　Process of model reconstruction

图 11　单体机翼优化过程

Fig.11　Optimization process of single wing

图 12　优化模型重构

Fig.12　Construction of the optimized model

图 14　重构模型参数提取

Fig.14　Extraction of parameters from reconstructed model
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经过尺寸优化—稳健性拓扑优化—重构模型优

化的全流程迭代分析，单体机翼由初始翼型实体模

型优化为翼梁‑翼肋交叉的轻量化承力框架结构，初

始模型质量为 13.15 kg，最终模型质量为 1.43 kg。
单体机翼质量优化比如表 4 所示。在更符合实际工

程中载荷加载位置非确定的载荷作用下，实现了单

翼的轻量化结构优化设计。

4 结  论

1） 开展了组合式飞行器的单体机翼轻量化设

计与研究，涉及机翼结构参数优化、考虑载荷作用位

置不确定的稳健性拓扑优化，以及重构模型的二次

尺寸优化。

2） 基于整体稳固连接和单体快速分离的关键

需求，建立了具备良好承力特性的固定销连接机构，

通过提取单体机翼参数与建立优化模型，实现了单

体固定销的最优化分布。

3） 相较于传统静载荷作用下的拓扑优化，本研

究建立的稳健性拓扑优化模型更符合工程实际，并

通过典型算例验证了其准确性。在此基础上，对单

体机翼施加气动载荷进行优化分析，并对分析结果

进行参数化分解，构建了单体机翼的重构参数化

模型。

4） 对重构模型进行了二次参数优化，与初始模

型相比，二次优化结果进一步减重 12.8%。经过最

大应力和最大位移的双重验证，确保了最终模型的

可靠性。

5） 相较于传统的拓扑优化方法，本研究所提优

化方案融合了参数优化和稳健性拓扑优化流程，为

新型组合飞行器的轻量化设计提供了技术参考。
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