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大展弦比混杂复合材料后掠翼静气动弹性性能的研究
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摘要：【目的】针对大展弦比后掠翼在气动载荷下的几何非线性问题，探究碳/玻璃纤维混杂比及铺层角度对机翼

弯扭耦合变形及气动特性的影响规律，旨在为该类机翼的结构设计与剪裁提供参考。【方法】首先，基于计算流体力学/

计算结构动力学（Computational Fluid Dynamics/Computational Structural Dynamics, CFD/CSD），采用松耦合算法开展双

向流固耦合分析，建立大展弦比后掠翼的静气动弹性计算模型，并通过DLR-F6翼身组合体试验数据验证了该方法的准

确性；其次，对比线性与非线性求解结果的差异，明确几何非线性的影响；然后，分别研究 5种碳/玻璃纤维混杂比及 5种

铺层角度方案下机翼的弯曲、扭转变形规律；最后，分析非线性弹性变形对最优混杂比机翼气动特性的影响。【结果】结

果表明，线性求解方法因未考虑展向变形，在 8°攻角下，翼尖位移偏差达 0.77%；当碳/玻璃纤维混杂比为 3∶1时，相较于

纯碳纤维机翼，翼尖负担转角仅增大2.1%，而成本显著降低；铺层角度为±45°时，机翼扭转刚度最大，负扭转变形最小；3∶

1混杂比机翼的升力系数与阻力系数较纯碳纤维机翼略有降低，纵向稳定性仅下降 3.7%。采用 3∶1碳/玻璃纤维混杂比

及±45°铺层角度，可在保证机翼力学性能与气动效率的同时有效控制制造成本，为大柔性机翼的工程应用提供参考。
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0　引言

在航空航天领域，轻质大展弦比复合材料机翼因

其诱导阻力低、结构质量轻等特点，在长航时无人机

领域得到广泛应用。据统计，美军 MQ-1“捕食者”无

人机复合材料用量约占结构总质量的 92%，我国自主

研发的“彩虹 4”无人机复合材料占比超过 80%［1-2］。

在航空制造领域，复合材料一定程度上取代了金属材

料结构件的地位。然而，复合材料应用与大展弦比布

局会导致机翼刚度下降，几何非线性诱发的气动弹性

问题凸显；气动弹性剪裁技术可基于复合材料各向异

性调控机翼弯扭耦合刚度、提升气动性能，是飞行器

结构设计的关键技术。

随着大柔性机翼气动弹性剪裁技术的日益成熟，

诸多学者对以上问题开展了研究。BISHAY等［3］通过

调整纤维厚度与铺层取向，改变复合材料机翼蒙皮的

柔度，实现了面外刚度与扭转柔度的最佳平衡。

YANG 等［4］建立了凯夫拉/碳纤维混杂复合材料蒙皮

的非线性数学模型，研究了其在面内剪切、气动和热

载荷作用下的面外刚度。CHINVORARAT［5］对轻型

水陆两栖飞机混杂复合材料机翼进行了优化设计，通

过调整碳纤维与玻璃纤维的混杂比例及铺层方向，实

现了机翼质量与成本的最小化。GHADGE 等［6］采用

穷举算法对复合材料机翼的铺层角度与顺序进行了

优化。LI等［7-8］重点研究了铺层非均衡系数对大展弦

比机翼非线性静气动弹性的影响。彭翔等［9］基于非支

配排序遗传算法-Ⅱ，对碳/玻璃纤维混杂复合材料机

翼的铺层顺序和材料布局进行了协同优化。周磊

等［10］探讨了铺层比例、非均衡系数等参数对大展弦比

机翼静气动弹性及颤振特性的影响。薛程等［11］通过

调整铺层层数、角度及顺序，改变机翼结构的弯扭耦

合刚度，获得了最优的结构动力学与气动性能。

综上所述，现有研究多集中于单一碳纤维复合材

料机翼的铺层参数设计与优化，而对混杂复合材料机

翼气动弹性剪裁的探讨相对较少。航空航天领域对

于混杂复合材料机翼的研究主要以碳纤维和玻璃纤
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维混杂为主，其相较于单一复合材料具有显著的优

势，能够在拥有较强力学性能的同时弥补碳纤维断裂

延伸率低及价格昂贵等问题［12］。因此，本文以大展弦

比后掠翼为研究对象，基于双向流固耦合计算方法，

开展相关研究与分析。首先，明确几何非线性对机翼

静气动弹性的影响，重点研究不同碳/玻璃纤维混杂

比、铺层角度下机翼的非线性弹性变形；随后，分析这

种弯扭耦合变形下机翼的气动特性，为大柔性混杂复

合材料机翼的设计研发提供参考。

1　计算方法

气动弹性求解方法主要分为紧耦合与松耦合两

类。其中，松耦合法采用模块化求解策略，有效克服

了紧耦合方法计算复杂、求解困难的问题［13］。相较于

面元法或片条理论，计算流体力学/计算结构动力学

（Computational Fluid Dynamics/Computational Struc- 

tural Dynamics, CFD/CSD）耦合方法能够更准确地模

拟具有高度非线性和非定常特征的流固耦合问题，保

证了求解精度。本文采用基于松耦合的 CFD/CSD 双

向流固耦合方法进行静气动弹性求解。在耦合过程

中，气动力模型与结构模型持续交换数据，直至两者

同时收敛，最终获得静气动弹性分析结果。具体耦合

计算流程如图1所示。

1. 1　流体计算

以黏性流动Navier-Stokes方程作为流场域求解控

制方程，其在笛卡儿坐标系下的积分形式［14］可表示为
∂
∂t ∭

Ω

-U dΩ + ∬
S

-F∙dS = 1
Re ∬

S

-F V∙dS （1）

式中，t为时间；
-U为单位体积质量、动量、能量组成的

通量；Ω为运动控制体积；dΩ为控制体积微元；
-F、-F V

分别为无黏流通矢量、有黏流通矢量；S为运动控制体

积的表面积；dS为 S上微元表面的法向面积向量；Re

为雷诺数。其中
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式中，ρ为流体密度；u、v、w分别为流体运动速度沿 x、

y、z方向的分量；e为流体的总能量；τ为各方向上的应

力张量；ϕx、ϕy、ϕz分别为笛卡儿坐标系下沿 x、y、z轴方

向的热流量分量；p为流体压强；H为流体总焓。

1. 2　结构计算

静气动弹性问题是与时间无关的静态或准静态问

题，由结构变形速度、加速度引起的气动力和弹性力均

可忽略。因此，机翼结构的运动平衡方程［15］可表示为

F = Ku （3）

式中，F为力矢量；K为刚度矩阵；u为位移矢量。

大展弦比机翼在气动载荷作用下易产生较大的弯

扭变形。对于该类几何非线性问题，刚度矩阵K可表

示为

K = K inc + K u - K a （4）

式中，K inc 为主切向刚度矩阵；K u 为大位移刚度矩阵；

K a为初始载荷矩阵。

针对复合材料层合板问题，根据经典层合板理论，

作用于板面上的内力N、力矩M［16］可分别表示为

N = [Nx Ny Nxy ]
T

（5）

M = [Mx My Mxy ]
T

（6）

根据图2所示，可将上述方程的矩阵形式表示为
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图1　静气动弹性耦合计算流程

Fig. 1　Calculation flow chart of the static aeroelastic coupling
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式中，Aij为拉伸刚度；Bij为耦合刚度，其存在表明层合

板在弯曲和拉伸之间存在耦合；Dij为弯曲刚度；ε0
x、ε0

y

分别为层合板中面（参考面）沿 x、y方向的线应变；γ0
xy

为层合板中面的面内剪切应变；kx、ky分别为层合板中

面绕 y、x轴的弯曲曲率；kxy为层合板中面的扭转曲率；

(-Q
ij
)k为第 k层的偏轴刚度矩阵；zk为第 k层到中面的

距离；N0为总铺层数。

（a）层合板铺层截面坐标

（b）微元内力与力矩示意图

图2　层合板内力与力矩示意图

Fig. 2　Schematic diagram of internal forces and moments of a 

laminated plate

1. 3　耦合场计算

在进行飞行器静气动弹性的流固耦合求解时，

依据守恒插值法进行耦合界面的数据交换。当流场

域和结构离散网格建立后，流固耦合界面上总存在

以下关系［17］，即

u f = H·us （9）

δuTs·Fs = δuTf ·F f （10）

式中，u f 为气动点的位移；H为插值矩阵；us 为结构点

的位移；δuTs、δuTf 分别为气动点、结构点的虚位移；Fs为
结构等效载荷；F f为气动载荷。

将式（9）代入式（10），整理可得

δuTs (Fs - H TF f ) = 0 （11）

根据虚位移的任意性原理，气动载荷与结构等效

载荷的关系可表示为

Fs = H TF f （12）

2　方法验证及算例分析

2. 1　气弹模型验证

为验证上述流固耦合计算方法的准确性，以DLR-

F6翼身组合体［18］为研究对象，校核其在典型试验状态

下的压力系数分布及后缘展向挠度。计算状态为：雷

诺数为 3. 0×106、飞行速度为 255. 23 m/s（即马赫数为

0. 75）、攻角为 0. 49°。计算采用的气动网格及结构

有限元模型如图 3 所示，共生成 113 万个气动网格，

结构有限元模型包含 48 773个有限单元，90 306个节

点。机翼材料的弹性模量为 205 GPa，泊松比为

0. 3［19］，翼根施加固支约束。

将计算结果与美国国家跨声速风洞（National 

Transonic Facility, NASA-NTF）试验结果［20］进行对比。

图 4所示为耦合计算后DLR-F6模型上、下翼面压力系

数分布、沿机翼展向 y/b分别为0.150、0.638位置处的压

力系数、机翼后缘展向挠度变形。由图 4可知，数值计

算结果与试验数据吻合良好，验证了本文采用的耦合

策略与数据交换方法能够准确反映气动/结构耦合效

应，适用于飞行器非线性静气动弹性分析。

（a）上、下翼面压力系数分布

（a）气动网格 （b）结构有限元模型

图3　DLR-F6模型有限元网格划分

Fig. 3　Finite element meshing of the DLR-F6 model
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相对弦长

（b） y/b = 0.150处的压力系数分布

相对弦长

（c） y/b = 0.638处的压力系数分布

展向位置

（d）机翼后缘展向挠度变形

图4　DLR-F6模型压力系数分布与变形验证

Fig. 4　Verification of the pressure coefficient distribution and 

deformation for the DLR-F6 model

2. 2　计算模型及分析

以大展弦比后掠翼为研究对象，其几何模型及展

向位置定义如图 5所示。翼型采用NACA0010对称翼

型，平均气动弦长为 0. 75 m、前缘后掠角为 30°、展弦

比 λ为 10. 67、根梢比 η为 2、机翼参考面积为 3 m2、俯

仰力矩参考点距机翼前缘为 0. 9 m。机翼内部骨架采

用经典双梁多肋式结构布局。根据飞机设计手册，选

用等百分线布局［21］，前、后梁分别位于机翼弦向 20%、

75%处，沿展向等间距分布 14个翼肋。结构有限元模

型采用壳单元进行构建，蒙皮与翼梁、翼肋之间采用

基于多点约束（Multi-Point Constraint, MPC）算法的绑

定接触进行连接，以模拟实际连接中的胶接形式。

翼梁与翼肋材料为铝合金，弹性模量为 71 GPa，

屈服强度为 280 MPa，泊松比为 0. 33。蒙皮材料选取

Epoxy Carbon UD（230 GPa）碳纤维复合材料和Epoxy 

S-Glass UD玻璃纤维复合材料进行混杂铺层设计，材

料力学性能参数如表1所示。

初始铺层设计中，选取 0°、±45°、90°这 4 种典型

角度以提高层合板综合力学性能。纤维 0°方向定义

为平行于翼弦方向（与模型坐标 X轴重合），90°方向

为沿翼展且垂直于翼弦方向，Z方向为垂直于翼面

方向。

为探究碳/玻璃纤维混杂比对机翼静气动弹性的

影响，将机翼上、下蒙皮的铺层方式均定义为均衡对

称铺层，共设计了 5种不同混杂比铺层方案，具体铺层

方案如表2所示。

同时，为研究铺层角度变化对机翼静气动弹性的

影响，以 3∶1混杂比铺层方案为设计基础，固定 0°、90°

图5　机翼模型几何尺寸与展向位置

Fig. 5　Geometric dimensions and spanwise positions of the wing 

model

表1　单层预浸布力学性能参数

Tab. 1　Mechanical properties of the unidirectional prepreg

预浸布类型

Epoxy Carbon UD （230 GPa）

Epoxy S-Glass UD

密度/（kg/m3）

1 490

2 000

弹性模量/GPa

Ex

121

50

Ey

8.6

8

Ez

8.6

8

剪切模量/GPa

Gxy

4.7

5

Gyz

3.10

3.85

Gxz

4.7

5

泊松比

νRxy

0.27

0.30

νRyz

0.4

0.4

νRxz

0.24

0.30
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铺层位置及占比，将±45°铺层角度分别调整为±15°、

±30°、±60°、±75°，具体铺层方案如表3所示。

在流场计算中，定义来流方向为 20 倍弦长，纵向

方向为 15倍弦长。流场域采用非结构四面体网格进

行划分，共生成 202万个气动网格。翼面设置为物面

边界条件，翼根所在平面设为对称边界，其余边界设

为压力远场。结构有限元模型共包含 59 062 个网格

单元，62 454个节点，翼根施加固支约束。计算采用的

气动网格与结构模型如图6所示。

3　结果分析

3. 1　几何非线性对机翼静气动弹性变形的影响

为量化几何非线性的影响，以不同混杂比铺层设

计方案中3∶1混杂铺层机翼为研究对象，计算该机翼在

马赫数为 0. 6、雷诺数为 1. 047 7×107，攻角分别为 2°、

4°、6°、8°的状态下，线性与非线性求解结果的差异，结

果如表4所示。由表4可知，非线性求解状态下翼尖沿

升力方向变形及扭转角均小于线性结果，且攻角越大，

线性与非线性结果偏差值越大，几何非线性越显著。

图 7所示为当攻角为 8°时静平衡状态下机翼的总

体变形。由图 7可知，线性求解下机翼展向基本未发

生变形，而非线性求解则显示展向明显缩短。线性方

法因未考虑展向变形，导致计算出的机翼面积偏大，

进而高估了升力与阻力，影响了纵向稳定性的预测。

因此，对于大柔性机翼，必须采用非线性求解方法以

保证计算精度。

3. 2　混杂比对机翼静气动弹性变形的影响

机翼静气动弹性计算状态为：来流马赫数为 0. 6，

攻角为 3°，雷诺数为 1. 047 7×107。图 8所示为不同碳/

玻璃纤维混杂比下机翼后缘沿 X、Y、Z轴的非线性变

形。由图 8可知，在气动载荷作用下，大展弦比后掠翼

的上、下翼面压力差将导致升力方向（Z轴）产生较大

的非线性变形，各铺层方案下机翼最大变形量为半翼

展的 5. 1%~6. 3%，而沿来流方向（X轴）和展向方向（Y
轴）产生的变形相对较小。随着蒙皮中碳纤维含量减

少，结构弯扭耦合刚度下降，后缘各方向变形量呈非

线性增大。

表4　线性和非线性求解结果对比

Tab. 4　Comparison of the linear and nonlinear solution results

沿升力方
向变形

扭转角

线性/mm

非线性/mm

偏差/%

线性/（°）

非线性/（°）

偏差/%

攻角

2°

149.72

149.19

0.35

−1.020

−1.016

0.39

4°

289.75

287.93

0.63

−1.998

−1.987

0.55

6°

420.90

417.68

0.77

−2.888

−2.870

0.62

8°

555.85

549.46

1.15

−3.837

−3.769

1.77

表2　不同混杂比铺层设计方案

Tab. 2　Ply stacking design schemes with different hybrid ratios

混杂比
C∶G

4∶0

3∶1

2∶2

1∶3

0∶4

铺层
层数

32

32

32

32

32

铺层厚度/
mm

6.4

6.4

6.4

6.4

6.4

铺层顺序

[0°C/±45°C/90°C]4s

[0°G/±45°G/90°G/0°C/±45°C/90°C/0°C/
±45°C/90°C/0°C/±45°C/90°C]s

[0°G/±45°G/90°G/0°G/±45°G/90°G /0°C/
±45°C/90°C/0°C/±45°C/90°C]s

[0°G/±45°G/90°G/0°G/±45°G/90°G/0°G/
±45°G/90°G/0°C/±45°C/90°C]s

[0°G/±45°G/90°G]4s

注：C表示碳纤维，G表示玻璃纤维，下同。

表3　不同铺层角度铺层方案

Tab. 3　Ply stacking schemes with different layup angles

铺层角度/
（°）

15

30

45

60

75

铺层
层数

32

32

32

32

32

铺层厚度/
mm

6.4

6.4

6.4

6.4

6.4

铺层顺序

[0°G/±15°G/90°G/0°C/±15°C/90°C/0°C/
±15°C/90°C/0°C/±15°C/90°C]s

[0°G/±30°G/90°G/0°C/±30°C/90°C/0°C/
±30°C/90°C/0°C/±30°C/90°C]s

[0°G/±45°G/90°G/0°C/±45°C/90°C/0°C/
±45°C/90°C/0°C/±45°C/90°C]s

[0°G/±60°G/90°G/0°C/±60°C/90°C/0°C/
±60°C/90°C/0°C/±60°C/90°C]s

[0°G/±75°G/90°G/0°C/±75°C/90°C/0°C/
±75°C/90°C/0°C/±75°C/90°C]s

（a）气动网格 （b）结构有限元模型

图6　机翼结构有限元网格模型

Fig. 6　Finite element mesh model of the wing structure

图7　静平衡状态下机翼总体变形

Fig. 7　Overall wing deformation in static equilibrium
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（a）机翼后缘沿Z轴变形

（b）机翼后缘沿X、Y轴变形

图8　不同混杂比下机翼后缘弯曲变形曲线

Fig. 8　Wing trailing edge bending deformation curves under 

different hybrid ratios

图 9 所示为不同碳/玻璃纤维混杂比下机翼扭转

变形。由图 9可知，对于后掠翼构型，气动力作用下前

缘变形小于后缘，导致气弹扭转角向低头方向增加，

呈现负扭转。随着碳纤维占比减少，翼尖负扭转角逐

渐增大。特别地，当碳/玻璃纤维混杂比为 3∶1 时，相

较于纯碳纤维机翼，翼尖负扭转角仅增大 2. 1%，而随

着碳纤维占比继续减少，翼尖负扭转角急剧增大，相

较于纯碳纤维机翼增大 8. 9%~19. 8%。负扭转角的增

大会导致机翼载荷重新分布，增加扭转发散风险。综

合考虑弯曲与扭转变形，碳/玻璃纤维混杂比 3∶1为最

佳混杂比，该方案在保证力学性能的同时，可有效降

低制造成本。

（a）翼尖剖面变形

（b）机翼扭转角

图9　不同混杂比下机翼扭转变形曲线

Fig. 9　Wing torsional deformation curves under different hybrid 

ratios

3. 3　铺层角度对机翼静气动弹性变形的影响

图 10 所示为不同铺层角度下机翼后缘 X、Y、Z轴

非线性变形。由图 10可知，当铺层角度由±15°向±75°

变化时，后缘沿展向方向（Y轴）和升力方向（Z轴）的变

形成非线性减小。这是因为随着角度增大，纤维方向

逐渐与机翼展向平行，轴向刚度提高，抗弯能力增强。

后缘沿来流方向（X轴）变形呈先减小后增大趋势，在

铺层角度±45°时变形量达到最小值（−2. 1 mm）。该方

向变形与结构抗剪切性能密切相关，当蒙皮中纤维以

±45°进行铺设时，抵抗扭转载荷的能力较强，此时机

翼整体扭转变形量最小，后缘沿来流方向变形最小。

图 11 所示为不同铺层角度下机翼扭转变形。由

图 11 可知，翼尖负扭转角随铺层角度增大呈先减后

增大趋势，在铺层角度±45°时翼尖负扭转角达到最

小值−1. 45°。且负扭转角大致以±45°为轴对称分

布，且纤维铺层角度在±15°∼±45°时的负扭转角度略

小于±45°∼±75°铺层。负扭转角是影响机翼气动性能

与飞行稳定性的关键参数，其增大会导致有效迎角与

升力系数减小。在设计铺层角度为±15°∼±75°时，

±45°铺层机翼的负扭转变形最小，在蒙皮铺层设计中

应优先考虑。

（a）机翼后缘沿Z轴变形
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（b）机翼后缘沿X、Y轴变形

图10　不同铺层角度下机翼后缘弯曲变形曲线

Fig. 10　Wing trailing edge bending deformation curves under 

different layup angles

（a）翼尖剖面变形

（b）机翼扭转角

图11　不同铺层角度下机翼扭转变形曲线

Fig. 11　Wing torsional deformation curves under different layup 

angles

3. 4　非线性弹性变形对机翼气动特性的影响

明确最优碳/玻璃纤维混杂比为 3∶1后，以混杂比

铺层方案中的4∶0、3∶1这2组方案为基础（该方案中纤

维铺设角度即为最佳铺层角度±45°），进一步对比 3∶1

碳/玻璃混杂比机翼与纯碳纤维机翼气动特性的差异。

图 12所示为 3°、4°、5°攻角下混杂比对机翼各展

向位置压力系数的影响情况。由图 12可知，相较于纯

碳纤维机翼，3∶1碳/玻璃纤维混杂比机翼各展向位置的

压力变化主要集中在前缘，其上翼面负压与下翼面正

压均减小，导致上、下翼面压差减小，且越靠近翼尖，压

差减小越明显，这主要是由于翼尖处弯曲变形和负扭

转角更大所致。攻角增大时，上翼面负压与下翼面正

压均增大，但 2种机翼间的压力系数差值基本保持不

变。进一步研究不同攻角下纯碳纤维机翼与 3∶1 碳/

玻璃纤维混杂比机翼气动特性的差异。如图 13（a）、

图 13（b）所示，相较于纯碳纤维机翼，3∶1碳/玻璃纤维

混杂比机翼在不同攻角下升力系数降低 0. 1%~3. 3%，

相对弦长

（a） y/b = 0.15

相对弦长

（b） y/b = 0.4

相对弦长

（c） y/b = 0.65
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相对弦长

（d） y/b = 0.9
图12　不同攻角下混杂比对机翼展向压力系数分布的影响

Fig. 12　Effect of the hybrid ratio on wing spanwise pressure 

coefficient distribution at different angles of attack

阻力系数降低 0. 4%~3. 6%。这是因为玻璃纤维的掺

入增大了非线性弹性变形，导致前缘上翼面负压减

小，进而使升力与诱导阻力同步下降。由图 13（c）可

知，3∶1碳璃纤维/玻混杂比机翼在 2°∼5°攻角时，升阻

比略小于纯碳纤维机翼，在 5°∼8°攻角时，升阻比略大

于纯碳纤维机翼，2种机翼最大升阻比均出现在 5°攻

角。图13（d）所示为机翼纵向静稳定裕度随升力系数

变化的曲线，在气动载荷作用下，静稳定曲线斜率为

负值，即产生了低头力矩，抑制迎角发生变化，机翼

（a）升力系数

（b）阻力系数

（c）升阻比

（d）纵向静稳定裕度

图13　混杂比对机翼气动参数的影响

Fig. 13　Effect of the hybrid ratio on wing aerodynamic parameters

能够回到原平衡位置，为静稳定状态。纯碳纤维机翼

静稳定曲线斜率为-0. 361，3∶1碳/玻璃纤维混杂比机

翼静稳定曲线斜率为-0. 347，纵向稳定性仅降低

3. 7%。

4　结论

采用双向流固耦合计算方法，对比了大展弦比柔

性机翼线性与非线性求解结果的差异，研究了碳/玻璃

纤维纤维混杂比、铺层角度对机翼弯扭耦合变形的影

响，并分析了非线性弹性变形下纯碳纤维机翼与 3∶1

碳/玻璃纤维混杂比机翼气动特性的差异。得出以下

主要结论：

1）大柔性机翼在气动载荷下，会产生较大的非线

性弹性变形，线性求解方法无法考虑机翼沿展向位移

的变化，计算结果偏大，导致了气动性能计算结果存

在偏差，因此，采用非线性求解方法更为准确。

2）随着机翼蒙皮中碳纤维含量减少，结构整体刚

度下降，弯曲及扭转变形均成非线性增长。当碳/玻璃

纤维混杂比为 3∶1时，机翼力学性能未发生明显衰减，

因而可考虑在纯碳纤维机翼中掺入 25%比例的玻璃

纤维，在兼顾力学性能的前提下，显著优化其制造的

经济性。
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3）通过改变纤维铺层方向可有效控制机翼的弯扭

耦合刚度，改善气载荷作用下机翼的弯曲及扭转变形，

提高机翼气动性能。研究发现，当纤维铺层角度为

±45°时，机翼负扭转变形最小，对于需考虑弯扭耦合效

应的结构，在铺层设计时可优先考虑±45°铺层。

4）对比碳纤维机翼，3∶1碳/玻璃纤维混杂比机翼

表面压力变化主要集中于前缘位置，且越靠近翼尖，

上、下翼面压力差值变化越明显。3∶1碳/玻璃纤维混

杂比机翼升力系数、阻力系数略小于纯碳纤维机翼，

最大升阻比仍出现在 5°攻角时，气动性能受影响的程

度较小。
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Study on static aeroelasticity performance of high aspect ratio hybrid 

composite swept wings

ZHANG Sheng1 WANG Junli1,2 LIU Jurong1,2 ZHOU Yang1 WANG Kangjie1 WANG Jiahuan1

(1. School of Mechanical Engineering, Shaanxi University of Technology, Hanzhong 723001, China)

(2. Shaanxi Key Laboratory of Industrial Automation, Hanzhong 723001, China)

Abstract: [Objective] To address the geometric nonlinearity of high aspect ratio swept wings under aerodynamic loads, 

this study investigates the effects of carbon/glass fiber hybrid ratios and layup angles on bend-twist coupling deformation and 

aerodynamic characteristics, aiming to provide references for structural design and tailoring of such wings. [Methods] Firstly, a 

static aeroelastic computational model for a high aspect ratio swept wing was established using a loosely coupled bidirectional 

computational fluid dynamics/computational structural dynamics (CFD/CSD) method, and its accuracy was validated against 

experimental data of the DLR-F6 wing-body configuration. Secondly, the differences between linear and nonlinear solutions 

were compared to clarify the influence of geometric nonlinearity. Then, the bending and torsional deformations of the wing 

were systematically analyzed under five hybrid ratios and five ply angle schemes. Finally, the impact of nonlinear elastic 

deformation on the aerodynamic characteristics of the wing with the optimal hybrid ratio was examined. [Results] The results 

indicate that the linear solution, which neglects spanwise deformation, leads to a tip displacement deviation of up to 0.77% at 

an 8° angle of attack. Compared with pure carbon fiber wings, the 3∶1 carbon/glass hybrid ratio increases the wingtip negative 

twist angle by only 2.1% while significantly reducing costs. The wing exhibits maximum torsional stiffness and minimum 

negative torsional deformation when the ply angle is ±45°. The lift and drag coefficients of the 3∶1 hybrid wing are slightly 

lower than those of the pure carbon fiber wing, with a mere 3.7% reduction in longitudinal stability. Employing a 3∶1 carbon/

glass hybrid ratio with ±45° ply angles effectively balances mechanical performance, aerodynamic efficiency, and 

manufacturing cost, offering valuable insights for the engineering application of flexible wings.

Key words: High aspect ratio; Carbon/glass fiber; Geometric nonlinearity; Bend-twist coupling; Aerodynamic 

characteristic
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