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重载四旋翼无人机结构优化设计与强度计算
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摘暋要:多旋翼无人机结构设计是无人机研制的重要环节,结构优化设计方法是保证无人机安全飞行、提高无

人机性能的关键。根据重载四旋翼无人机性能要求,设计一款最大有效载荷10kg、可折叠、质量轻、强度高的

四旋翼无人机。建立无人机结构有限元模型,基于实际工况对机臂及中心板进行静力及屈曲分析;对机臂及中

心板的铺层方案进行优化,校核结构强度、刚度和稳定性;并搭建无人机静力测试平台,完成重载四旋翼无人机

结构静力加载试验。结果表明:相对结构初始铺层方案,机臂减重43%,中心板减重35%,全机结构累计减重

560g;试验测点的应变值与分析值相对误差小于15%,验证了无人机有限元模型和优化设计方案的可靠性。
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DesignOptimizationandStrengthAnalysisofaHeavy灢dutyQuadrotorUAV
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Abstract:Thestructuredesignoftheunmannedairvehicle(UAV)withmultiplerotorsisanimportantprocess

forUAVdevelopment.Thestructureoptimizationdesignmethodisthekeyforflightsafetyandperformance.

Aheavy灢dutyquad灢rotorUAVisdesignedaccordingtotheperformancerequirementsthatisfoldable,light

weight,highstrengthand10kg暞seffectivepayload.Thefiniteelementmodelofthequad灢rotorstructureises灢
tablished.StaticandbucklinganalysisoftheUAVarmandcentralplatearecarriedoutbasedontheactualload灢
ingcases.Thelayerstructuresofthearmandcentralplateareoptimized.Thestrength,stiffnessandstability
oftheUAVareverified.AnUAVstatictestplatformisbuilt,andthestructurestaticloadingtestiscomple灢
ted.Resultsshowthatcomparedwiththeinitiallayoutofthelayerstructures,theweightofthearmsdropsby
43%,andtheweightofthecentralplatedropsby35%.TheweightoftheUAVstructuredropsby560grams.The

lowestweightrequirementisachieved.Thestrainrelativeerrorbetweenthetestvalueandtheanalysisvalueislessthan

15%.ThereliabilityoftheUAVfiniteelementmodelandtheoptimizedlayerstructuresareverified.
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0暋引暋言

现代化工、桥梁及电力建设等领域会涉及特殊

环境作业问题,由于地理环境恶劣、工作环境危险,
此类作业通常比较棘手[1灢3]。四旋翼无人机的出现

能够有效解决此类问题。但普通四旋翼无人机有

效载荷低、续航时间短,无法满足作业需求。重载

四旋翼无人机可为特殊环境作业提供全新平台,四



旋翼无人机方便携带作业设备,长航时可有效提高

作业效率。另外,在农业植保、地质勘测、快递运

送、抢险救灾、刑事侦查及反恐等领域,重载四旋翼

无人机均具有重要的应用价值[4灢8]。
目前,国内外对四旋翼无人机的研究主要集中

在飞控算法领域。关于四旋翼无人机结构优化设

计与强度计算领域的相关研究相对较少。V.Hr灢
ishikeshavan等[9]简单地进行了四旋翼飞行器的

结构设计和飞行性能分析;王伟等[10]完成了四旋

翼无人机机体结构的选型和尺寸设计;田伟军

等[11]设计四旋翼无人机结构时考虑了无人机的振

动特性。现大部分多旋翼无人机的结构设计主要

依赖于使用经验,没有严格地进行结构应力分析和

优化,甚至没有进行试验验证。有的工业级多旋翼

无人机直接采用了碳纤维原丝缠绕成型的碳管,沿
机臂方向纤维百分比几乎为0,在圆形安装夹头压

力作用下作机动飞行时极易发生断裂,为无人机飞

行安全和地面人员物资安全埋下了重大隐患。
本文根据重载四旋翼无人机设计要求,进行重

载四旋翼无人机的结构设计,建立该无人机的有限

元模型,完成对该无人机结构强度、刚度及稳定性

的校核,对碳纤维复合材料中心板及矩形碳纤维机

臂的铺层进行优化,并搭建无人机静力测试平台,
完成重载四旋翼无人机结构静力加载试验。

1暋总体设计与结构设计

1.1暋总体设计

本文设计的重载四旋翼无人机是一架可搭载

外部任务设备的、可完成特殊飞行任务的功能性四

旋翼无人机,其总体设计流程如图1所示。

图1暋总体设计流程图

Fig.1暋Overalldesignflowchart

重载四旋翼无人机总体性能参数如下:最大起

飞重量为24kg,最大有效载荷为10kg,轴距为

1600mm,空 载 续 航 为 30 min,满 载 续 航 为

15min,结构强度安全系数为2.0,结构稳定性安

全系数为2.0。

1.2暋结构设计

重载四旋翼无人机结构主要分为中心板、机臂

及起落架三部分。进行结构设计时需要考虑结构

布局与控制系统、动力系统及通讯系统之间的相互

协调,良好的布局设计可有效提高无人机的空间利

用率及日常维护的便捷性[12]。
重载四旋翼无人机结构设计图如图2所示。

机身整体布局采用具有良好飞行稳定性和机动性

的X构型[13]。中心板为长宽均为340mm 的正方

形。为了降低结构重量,在非主受力部位开有减重

孔。机臂采用矩形截面管,电机可通过螺栓直接与

机臂连接,既简化了结构又提高了可靠性,机臂尺

寸为长600mm、宽35mm、高45mm。机臂通过

金属折叠头与中心板相连,折叠头可实现机臂的自

由展开及收拢,减小了无人机在携行状态下的体

积。起落架采用 T 型固定式起落架,构型简单且

牢固可靠。

图2暋重载四旋翼无人机设计图

Fig.2暋Structuredesignofheavy灢dutyquadrotor

2暋机臂有限元分析及优化

2.1暋机臂有限元模型

将设计的机臂几何模型导入有限元软件中建

立机臂有限元模型。机臂为矩形管材,外形均匀规

则,属 于 薄 壳 结 构。选 用 四 边 形 四 节 点 单 元

(Quad4)二维单元对机臂模型进行网格划分。
本文选用 T灢3003K/934双向平纹碳纤维布复

合材料对重载四旋翼无人机关键结构(机臂及中心
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板)进行结构优化设计与强度计算。碳纤维复合材

料的力学性能参数如表1所示。

表1暋碳纤维复合材料性能参数

Table1Mechanicalparametersofcarbon

fiberreinforcedpolymer

参暋数 数暋值 参暋数 数暋值

E1t/MPa 2400 E2t/MPa 62400
X1t/MPa 628 X2t/MPa 607
X1c/MPa 655 X2c/MPa 621
G12/MPa 3400 S/MPa 82

毺12 0.33 氀/(g·cm-3) 1.43

暋暋重载四旋翼无人机在飞行过程中,机臂根部受

金属折叠头的约束作用,端部受螺旋桨产生的垂直

向上的拉力作用及电机旋转的扭矩作用。由于电

机的扭矩对结构影响较小,本文分析过程只考虑螺

旋桨拉力对结构产生的影响。对机臂模型在折叠

头安装孔位处施加x、y、z三个方向位移约束,电
机安装孔处施加螺旋桨的最大拉力载荷(150N),
如图3所示。

图3暋机臂有限元模型

Fig.3暋Finiteelementmodelofthearm

定义机臂铺层的0曘方向为机臂坐标轴的x方

向,90曘方向为坐标轴的y 方向。给定机臂初始铺

层方案为[0曘]7,机臂铺层方案示意图如图4所示。

图4暋机臂铺层方案

Fig.4暋Armlay灢upconstruction

2.2暋机臂静强度校核

采用最大应力失效准则作为结构失效判据:任
何应力状态下,当结构任一应力分量达到许用值,
即认为结构失效[14]。通常,航空复合材料构件的

安全系数取为2.0[15]。因此,本文许用应力取为材

料破坏应力的二分之一。
可根据下式计算结构强度F 及失稳临界载

荷Fpcr:

F=
[氁]
氁max

f (1)

Fpcr=旤毸i旤·FP0 (2)
式中:[氁]为许用应力;氁max为结构当前最大应力;f
为当前载荷值;毸i 为第i 阶屈曲系数,且|毸i|曑
|毸m|,其中毸m 为任意阶屈曲系数;FP0 为当前载

荷值。
机臂正应力极值点位于机臂铺层的第七层,即

最外层。机臂第07铺层0曘方向正应力云图如图5
所示。

图5暋机臂第07铺层0曘方向正应力云图

Fig.5暋Normalstressfringeinthezerodegree
directionoftheNo.07lay灢upofthearm

从图5可以看出:由于折叠头与电机安装孔处

的位移约束及螺旋桨拉力载荷作用,使得安装孔处

出现应力集中现象。
对机臂进行屈曲分析,计算机臂前十阶的屈曲

模态。机臂一阶屈曲模态图如图6所示。

图6暋机臂一阶屈曲模态图

Fig.6暋Firstorderbucklingfringeofthearm
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从图6可以看出:当机臂铺层方案为[0曘]7 时,
机臂一阶模态失稳部位出现于机臂根部位置。

当前拉力载荷作用下,机 臂 最 大 位 移 量 为

2.09mm,机臂结构强度为948N,强度系数6.32,
机臂失稳临界载荷为3552N,稳定性系数23.68。

2.3暋机臂结构铺层优化

机臂[0曘]7 铺层方案下,机臂的结构强度及稳

定性均高于设计强度及稳定性系数2.0的要求,出
现强度及稳定性过剩情况。强度及稳定性过剩必

然导致结构材料冗余,自重增加,效率降低。因此,
必须对机臂铺层进行优化,使机臂既能满足设计的

强度及稳定性要求,又具有相对最低的结构重量。
机臂均采用碳纤维双向平纹布0曘铺层方式,

因此只需对铺层数量进行优化。对[0曘]3、[0曘]4、
[0曘]5、[0曘]6 四种铺层方案分别进行计算,根据计

算结果确定机臂最优铺层方案。
将各铺层方案分析结果进行处理,根据式(1)

和式(2)分别计算各铺层方案下的机臂结构强度及

失稳临界载荷。机臂优化设计与分析结果如表2
所示。

表2暋机臂优化设计与分析结果

Table2暋Armoptimizationandanalysisresults

铺层

方案
位移/mm 质量/g 强度/N

强度

系数

失稳临界

载荷/N
稳定性

系数

[0曘]3 5.39 93 406 2.71 暋284 1.89

[0曘]4 3.84 124 543 3.62 暋669 4.46

[0曘]5 2.99 155 678 4.52 1305 8.70

[0曘]6 2.46 186 812 5.41 2247 14.98

[0曘]7 2.09 217 948 6.32 3552 23.68

暋暋从表2可以看出:既满足设计的强度及稳定性

要求,又具有相对最低结构重量的最优机臂铺层方

案为[0曘]4 铺层方案。此铺层方案下单根机臂理论

重量124g,相比初始[0曘]7 铺层方案减重约90g,
减重达43%,整机可减重约360g。

3暋中心板有限元分析及优化

中心板是重载四旋翼无人机的重要组成部分,
也是主受力结构,因此须对中心板结构进行优化和

强度、稳定性校核。

3.1暋中心板有限元模型

设计的中心板几何模型中,安装位及非主受力

部位开有部分安装孔和减重孔,孔的存在会增加有

限元网格划分难度,降低网格划分质量,影响分析

效率及精度。因此需要对结构模型进行简化:将全

部的安装孔进行填充,消除小孔特征;合并每四分

之一区域的减重小孔,形成一个整体减重孔。中心

板几何模型简化图如图7所示。由于简化模型相

对真实结构被弱化,因此这种简化方式是偏安

全的。

暋暋暋暋(a)原始模型暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b)简化模型

图7暋中心板几何模型简化

Fig.7暋Structuresimplificationofcentralplate

采用四边形四节点单元(Quad4)对中心板进

行网格划分,边界过渡区域则采用三角形三节点单

元(Tria3)。上、下中心板之间的铝合金刚性支柱

采用多点约束 MPC进行模拟[16]。

悬停状态是四旋翼无人机最常用、最典型的飞

行状态,因此本文对无人机处于最大起飞重量下的

悬停状态进行分析计算。此时,中心板所受外部载

荷均通过机臂传递,为了更加真实地模拟螺旋桨拉

力载荷的传递与作用,将机臂以多点约束形式固定

于中心板对应安装孔位。中心板边界条件如图8
所示,中心板施加的总载荷为最大起飞重量的等值

载荷(240N)。

定义中心板铺层0曘方向为模型坐标x 轴方

向,90曘方向为y轴方向。参考复合材料一般铺层

设计方法,给定上、下中心板初始铺层方案均为

[0曘/0曘/0曘/45曘/0曘]S,如图9所示。机臂铺层按照

已确定的最优方案[0曘]4 进行铺层。
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图8暋中心板边界条件

Fig.8暋Boundaryconditionsofcentralplate

图9暋中心板铺层顺序

Fig.9暋Centralplatelay灢upconstruction

3.2暋中心板静强度校核

上、下中心板应力极值均位于第10铺层,即最

外层。中心板第10铺层x 方向正应力云图如图

10所示。

(a)上中心板

(b)下中心板

图10暋中心板第10铺层x方向正应力云图

Fig.10暋NormalstressfringeoftheNo.10lay灢upof
centralplateinthexaxis

从图10可以看出:中心板正应力极值点均位

于最内侧支柱处,正应力分布均沿纤维主方向(x
轴方向)呈对称分布,应力云图符合结构力学特征。
对组合模型进行屈曲分析,结果表明中心板一阶屈

曲系数为毸1=12.29。
对机臂与中心板的有限元组合模型进行计算,

计算结果表明:当前载荷作用下,中心板最大位移

量为0.48mm,上中心板结构强度为2042N,强
度系数8.51,下中心板结构强度为2148N,强度

系数8.95,中心板失稳临界载荷为2949N,稳定

性系数23.68。

3.3暋中心板铺层优化

在当前中心板铺层方案下,中心板结构强度及

稳定性均远高于设计指标,出现强度及稳定性过

剩,因此需要对中心板铺层方案进行优化。由于复

合材料具有优良的可设计性,可以通过改变中心板

铺层数量及铺层角度对铺层方案进行优化[17灢18]。
根据复合材料优化设计的要求,对中心板在9至5
层的不同铺层数量及铺层角度进行组合,如表3
所示。

表3暋可选中心板铺层方案

Table3暋Optionalcentralplatelaminatescheme

组别 层数
各角度铺层数

0曘 暲45曘 90曘
铺层顺序

a1 9 4 2 3 [0曘/90曘/45曘/0曘/90曘]S

a2 9 4 3 2 [0曘/0曘/45曘/90曘/45曘]S

a3 9 3 4 2 [0曘/45曘/90曘/45曘/0曘]S

b1 8 4 2 2 [0曘/0曘/45曘/90曘]S

b2 8 2 4 2 [0曘/45曘/90曘/45曘]S

c1 7 3 2 2 [0曘/90曘/45曘/0曘]S

c2 7 2 3 2 [0曘/45曘/90曘/45曘]S

d1 6 2 2 2 [0曘/45曘/90曘]S

e1 5 2 2 1 [0曘/45曘/90曘]S

暋暋上中心板强度低于下中心板强度,因此优化设

计过程中使上中心板铺层数量多于下中心板。按

照表3所述铺层方案,上、下中心板的铺层方案共

有31种组合方式,按照总铺层数量由大到小排列

如表4所示。
对31种组合方案分别进行静强度分析及屈曲

分析,计算各组合方案中心板的强度、刚度及稳定
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性。各方案强度曲线如图11所示。

表4暋中心板组合方案

Table4暋Combinationschemeofcentralplate

组别
中心板组

合方式
组别

中心板组

合方式
组别

中心板组

合方式

1 a1b2 12 a3c1 23 a2e1

2 a2b2 13 b1c2 24 a3e1

3 a3b2 14 b2c2 25 c1d1

4 a1b1 15 b1c1 26 c2d1

5 a2b1 16 b2c1 27 b1e1

6 a3b1 17 a1d1 28 b2e1

7 a1c2 18 a2d1 29 c1e1

8 a2c2 19 a3d1 30 c2e1

9 a3c2 20 b1d1 31 d1e1

10 a1c1 21 b2d1

11 a2c1 22 a1e1

图11暋各组合中心板结构强度曲线

Fig.11暋Strengthcurveofcentralplate

从图11可以看出:由于碳纤维复合材料具有

优异的抗拉压性能,使得各铺层组合方案中心板的

结构强度均远高于设计要求。
单从强度曲线无法确定中心板最优铺层方案,

各组合方案中心板失稳临界载荷曲线如图12所

示。可以看出:随着总铺层数量的降低,中心板稳

定性逐渐下降;满足设计指标且最靠近设计稳定性

要求的组合共有7组,分别为第17、18、19、20、21、

25、26组,第17、18、19组总铺层数量均为15层,
第20、21组均为14层,第25、26组均为13层。由

此可知,第25、26组是满足设计强度及稳定性要求

且具有最低结构重量的组合。

图12暋各组合临界失稳载荷曲线

Fig.12暋Criticalbucklingloadcurveofeachgroup

第25组c1d1 铺层组合中心板结构强度为1
090N,失稳临界载荷为501N;第26组c2d1 铺层

组合中心板结 构 强 度 为 1120 N,强 度 系 数 为

4.67,失稳临界载荷为515N,稳定性系数为2.14。
由此可知,第26组c2d1 铺层组合中心板性能略高

于第25组c1d1 铺层组合。因此,确定中心板最优

铺层方案为第26组c2d1 铺层组合,即上中心板铺

层方案为[0曘/45曘/90曘/45曘]S,下中心板铺层方案为

[0曘/45曘/90曘]S。计算可得,c2d1 组合中心板理论重

量为377g,相比初始铺层方案减重约200g,减重

量达35%。

4暋静力试验与误差分析

对重载四旋翼无人机结构进行静力试验,并根

据静力试验实际工况对有限元模型进行修正,通过

测试值与分析值的对比,验证无人机有限元模型的

可靠性。

4.1暋结构静力试验

按照前述确定的最优铺层方案制作无人机中

心板及机臂结构,并对各结构部件进行装配。在上

中心板机臂延伸处沿机臂轴向两个测点(测点1和

测点2)粘贴应变片。四根机臂末端做简支约束,
中心板加载区域为4cm暳4cm 的中心正方形区

域。静力试验采用三级加载形式,初始载荷为

50N,每级载荷增量为50N,每级加载后记录测点

应变值。测点1、测点2在分级加载下的测试应变

值如表5所示。
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表5暋实测应变值

Table5暋Measuredstrainvalue

载荷/N 测点
实测应变值/毺毰

1次采样 2次采样 3次采样

应变均

值/毺毰

50

100

150

测点1 17 17 18 17.3

测点2 17 18 18 17.7

测点1 36 37 37 36.7

测点2 38 39 38 38.3

测点1 54 55 55 54.7

测点2 56 57 58 57.0

4.2暋误差分析

为了对比应变测试值与分析值的误差,按照无

人机结构实际形态进行有限元建模。计算测点1、
测点2位置处的应变值,其中模型边界条件按照测

试条件施加。各测点实测值与仿真值相对误差如

表6所示。

表6暋实测值与仿真值相对误差

Table6暋Relativeerrorbetweenmeasured

valueandanalysisvalue

载荷/N 测点
应变值

实测值/毺毰 仿真值/毺毰
相对误差/%

50

100

150

测点1 17.3 21.0 21.4

测点2 17.7 21.8 23.2

测点1 36.7 42.0 14.4

测点2 38.3 43.5 13.6

测点1 54.2 62.9 14.9

测点2 57.0 65.2 14.4

暋暋从表6可以看出:初始载荷下由于无人机结构

本身存在一定间隙等因素,使得实测值与仿真值相

对误差大于20%;在第一级、第二级加载下,实验

数据较为可靠,相对误差均在15%以内。
由于复合材料结构本身的复杂性及制作工艺

的分散性,实测值与仿真值相对误差在15%以内

是符合工程实践要求的。因此,本文建立的四旋翼

无人机有限元分析模型和结构优化方案是可靠的。

5暋结暋论

(1)机臂最优铺层方案为[0曘]4,上中心板最

优铺层方案为[0曘/45曘/90曘/45曘]S,下中心板最优铺

层方案为[0曘/45曘/90曘]S。

(2)最优铺层方案下,无人机结构强度系数为

3.62,稳定性系数为2.14,均满足设计强度及稳定

性系数高于2.0的要求。
(3)当重载四旋翼无人机采用最优铺层方案

时,机臂减重量达43%,中心板减重量达35%,整
机累计减重约560g。有限元结构分析对无人机结

构减重具有重要工程价值。
(4)无人机结构应力集中区域主要位于中心

板刚性支柱处、机臂与中心板的连接处及电机安装

孔区域。
(5)为了满足结构稳定性要求,受双向压缩状

态的上中心板强度系数高于下中心板。
(6)结构静力测试实验值与仿真值相对误差

在15%以内,本文的无人机有限元模型和结构优

化设计方案是可靠的。
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