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尾座式电动飞机复合材料机翼结构优化设计
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摘　要：以复杂地形地区物资快速投送平台设计为背景，开展尾座式电动飞机复合材料机翼设计研究。
对机翼结构载荷进行分析，对机翼结构构件布置和铺层进行设计，形成复合材料机翼结构设计方案。建立复

合材料机翼结构有限元模型，开展典型工况条件下的静力分析，得到机翼结构变形、应力和ＴｓａｉＷｕ失效因子
分布。采用分步优化策略，以机翼结构铺层厚度和铺层角度为设计变量，开展机翼结构质量优化计算，优化

结果表明，优化后的机翼结构在满足强度和刚度要求下质量减轻约４７．７７％，可为尾座式电动飞机结构设计提
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供重要参考。
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　　随着能源动力技术发展和低碳节能需求日益
迫切，电动飞机因其系统简单、综合效率高、可靠

性高等优点，已成为当前国际关注的热点［１－３］。

以分布式电推进为动力的尾座式电动飞机兼

具旋翼与固定翼飞机的特点，不仅具备复杂地形

的垂直起降能力，还具有优良的平飞性能，且结构

形式简单，可显著提高电池应用效率、节省任务成

本，在复杂地区侦察和救援搜索、应急场合快速物

资投送、边远地区物资运输等方面具有广阔的应

用前景，是国内外研究的焦点［４－９］。

国外学者在尾座式无人机总体设计方面开展

了较多研究工作。Ｈｏｇｇｅ等［１０］根据经典飞机设

计理论设计研制了一款微型尾座式电动飞机，机

体采用凯夫拉复合材料面板和泡沫芯材组成的夹

层结构，利用数值仿真方法和飞行测试手段对飞

机总体参数进行了优化分析。Ａｎｇ等［１１］设计了

一款采用变后掠翼布局和推力矢量控制的尾座式

飞机，结构采用碳纤维复合材料和聚氨酯泡沫材

料制造，开展了ＣＦＤ气动计算分析并完成了飞行
验证试验研究。Ｐｈｉｌｌｉｐｓ等［１２］针对物流快递投送

应用场景设计了小型对称双机翼布局尾座式飞

机，建立了垂直起降和平飞条件的动力学模型，开

展了飞行性能分析研究。

国内学者主要以飞翼布局尾座式无人机为对
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象开展了广泛研究。盛蔚等［１３］提出了飞翼布局

尾座式无人机的气动参数计算方法，结合实时仿

真平台和机载飞控计算机实现了尾座式无人机从

起飞到降落的全飞行过程半实物仿真；周俊杰［１４］

利用多参考系模型和动量源两种方法对尾座式无

人机从起飞到巡航飞行状态进行ＣＦＤ数值模拟，
对气动性能进行了分析；黄杰［１５］提出了飞翼布局

的共轴双旋翼尾座式无人机总体方案，完成了总

体气动布局设计，通过总体参数优化得到飞行性

能最优方案。在结构设计和分析方面，袁春阳［１６］

对飞翼布局的尾座式无人机总体结构进行初步设

计，采用流固耦合方法开展了整机静气动弹性分

析，探索弹性变形对气动特性的影响；李博［１７］开

展了可折叠机翼的尾座式无人机结构设计，对折

叠机翼结构进行了力学性能分析；张正［１８］针对飞

翼布局的尾座式无人机进行了复合材料结构铺层

设计和有限元仿真分析，并开展了机翼结构的拓

扑优化研究。

综上所述，国内外围绕微小型尾座式无人机

总体设计开展了较多研究，主要面向总体参数优

化、气动性能分析和动力学仿真，针对尾座式飞机

结构开展了少量设计和分析工作。与常规布局的

固定翼飞机相比，尾座式电动飞机机翼不但是飞

机的主要承力结构，而且还承担了分布式推进系

统和能源系统的安装与传力功能，且经历垂直起

降和平飞的复杂飞行工况，其是尾座式电动飞机

设计的重要内容。同时，结构轻质化设计也是发

挥尾座式电动飞机优势的关键。

本文根据任务需求提出尾座式电动飞机总体

参数与布局，采用理论分析和数值仿真相结合的

方法，开展复合材料机翼结构设计研究，得到尾座

式电动飞机机翼初步设计方案，并以有限元软件

ＡＮＳＹＳＷｏｒｋｂｅｎｃｈ为平台，对复合材料机翼结构
进行有限元仿真分析和结构优化设计，为尾座式

电动飞机结构设计和研制提供技术支撑。

１　飞机总体参数与布局

尾座式电动飞机设计起飞质量１００ｋｇ，有效
载荷３０ｋｇ，可用于执行复杂地形和地区的物资快
速投送任务，其主要技术指标如表１所示。

表１　尾座式电动飞机主要技术指标
Ｔａｂ．１　Ｏｖｅｒａｌｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔａｉｌｓｉｔｔｅｒｅｌｅｃｔｒｉｃａｉｒｃｒａｆｔ

指标
起飞质

量／ｋｇ
有效载

荷／ｋｇ
巡航高

度／ｍ
巡航速

度／（ｋｍ／ｈ）
续航时

间／ｈ

数值 １００ ３０ １０００～３０００ １５０ １

　　根据总体技术要求，尾座式电动飞机采用“Ｈ”
型气动布局，机翼上布置４个对称的垂直安定面，
如图１所示。机体采用翼身融合形式，机翼翼展
４０ｍ，机翼面积２２５ｍ２，储能电池和能源管理设
备布置于机翼内部，机身长度 ２２ｍ，长细比为
２８，内部为载荷预留较大空间。垂直安定面与推
力传递／着陆结构采用一体化设计，安定面外端为
动力短舱，每个短舱内置一套动力系统，包括电机、

电子调速器与螺旋桨，短舱底部为起落支座。

图１　尾座式电动飞机总体布局示意图
Ｆｉｇ．１　Ｇｅｎｅｒａｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｔａｉｌｓｉｔｔｅｒｅｌｅｃｔｒｉｃａｉｒｃｒａｆｔ

尾座式电动飞机的工作过程如图２所示。采
用旋翼模式垂直起飞，由螺旋桨提供升力；达到一

定高度后通过调整螺旋桨转速转为平飞状态，进

入固定翼模式，由螺旋桨提供推力、机翼提供升

力；到达指定目标点后，再次调整螺旋桨转速转入

悬停状态，最后垂直降落。

图２　尾座式电动飞机工作过程示意图
Ｆｉｇ．２　Ｆｌｉｇｈｔｐｒｏｆｉｌｅｏｆｔａｉｌｓｉｔｔｅｒｅｌｅｃｔｒｉｃａｉｒｃｒａｆｔ

根据总体布局和工作过程可知，机翼结构是

尾座式电动飞机的主要承力结构，且为能源和推

进系统提供安装空间和连接接口，其在不同模式

的飞行工况下经历较复杂力学环境。从结构轻量

化角度出发，拟采用复合材料层压结构和夹层结

构对机翼结构进行设计和分析研究。

２　机翼结构初步设计

２．１　载荷分析

以半个翼展为研究对象，分别针对旋翼模式

·１２·
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和固定翼模式两种飞行工况，对机翼结构承受的

外部载荷进行分析。

２１１　旋翼模式
机翼结构在垂直起降条件下主要承受分布质

量力和安定面传递载荷，如图３所示。垂直起降
过程中作用在机翼表面的气动载荷较小，结构分

析时暂不考虑。

图３　旋翼模式机翼载荷示意图
Ｆｉｇ．３　Ｗｉｎｇｌｏａｄｓｕｎｄｅｒｒｏｔｏｒｍｏｄｅ

机翼结构的分布质量力主要包括机翼结构质

量力和机翼内部设备质量力。一般机翼结构质量

占飞机起飞质量的８％ ～１５％，初步分析中假设
机翼结构质量为１０ｋｇ，半个翼展约５ｋｇ；机翼内
部设备主要为储能电池和能源管理设备，设计质

量２０ｋｇ，半个翼展内部约１０ｋｇ。分布质量力按
均布在机翼表面进行分析。

机翼与安定面采用机械结构连接，飞行过程

中安定面结构合力以集中力的形式通过连接结构

传递给机翼。安定面传递载荷主要包括安定面和

动力短舱的结构质量力、推进系统结构质量力以

及螺旋桨推力。其中，单片安定面和短舱结构设

计质量２ｋｇ，一套推进系统设计质量６ｋｇ。旋翼
模式下的总推力Ｐ０由式（１）计算。

Ｐ０＝Ｍ０ｇ·ｆｒ·ｎｒ （１）
式中：Ｍ０为起飞质量，ｇ为重力加速度；旋翼模式
下设计过载系数 ｎｒ为 ２０，安全系数 ｆｒ为 １５。
半个翼展上作用的推力即为总推力的一半。

２１２　固定翼模式
机翼结构在平飞过程中主要承受分布气动

力、分布质量力和安定面传递载荷，如图４所示。
气动力是作用在机翼上的主要载荷，其沿展

向和弦向的分布可通过ＣＦＤ计算得到，初步分析
中假定气动力沿机翼表面均匀分布。固定翼模式

下的总升力Ｌ０由式（２）计算。
Ｌ０＝Ｍ０ｇ·ｆｃ·ｎｃ （２）

式中，固定翼模式下设计过载系数ｎｃ为２０，安全
系数ｆｃ为１５。半个翼展上作用的升力即为总升

（ａ）竖直方向载荷
（ａ）Ｖｅｒｔｉｃａｌｌｏａｄｓ

（ｂ）水平方向载荷
（ｂ）Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｌｏａｄｓ

图４　固定翼模式机翼载荷示意图
Ｆｉｇ．４　Ｗｉｎｇｌｏａｄｓｕｎｄｅｒｆｉｘｅｄｗｉｎｇｍｏｄｅ

力的一半。

在固定翼模式下，结构分布质量力与旋翼模

式相同，安定面传递载荷略有不同。其中，安定

面、动力短舱和推进系统结构质量力方向为竖直

向下，螺旋桨推力方向为水平向前。根据平飞巡

航速度１５０ｋｍ／ｈ条件下的推阻平衡可得到螺旋
桨总推力为１１０Ｎ。

将半个翼展的机翼结构看作悬臂梁，根据载

荷分析可计算任一截面上的剪力、弯矩和扭矩，对

最危险的截面进行强度分析，以得到机翼结构基

本尺寸［１９－２１］。

２．２　构件设计

２．２．１　结构形式
尾座式电动飞机机翼采用梁式结构形式，如

图５所示。机翼结构主要受力构件包括蒙皮、翼
梁和翼肋，翼梁主要承受弯矩，翼肋承受剪力，蒙

皮与翼梁组成的闭室承受扭矩［２１］。梁式结构简

单、受力直接、质量较轻，便于利用机翼内部容积，

较适用于尾座式电动飞机结构设计。

图５　机翼梁式结构形式示意图
Ｆｉｇ．５　Ｂｅａｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｗｉｎｇ

·２２·
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２．２．２　翼梁设计
机翼翼梁采用前后双梁式结构布局。参照飞

机设计手册选用等百分线布置［２２］。前梁为主梁，

主要承担机翼气动力产生的弯矩，位于机翼弦向

２５％的位置，即翼型的最大厚度附近；后梁为副
梁，主要负责与蒙皮形成闭室，承担气动力产生的

扭矩，位于机翼弦向 ７５％处。
翼梁采用腹板式结构形式，横截面采用 Ｃ形

截面，由上下缘条和腹板组成，其抗弯刚度较强、

质量较轻，具有良好的工艺性。

２．２．３　翼肋设计
机翼翼肋采用顺气流方向布置，易于维持较

好的气动外形。根据飞机设计手册，尾座式电动

飞机机翼的翼肋间距取为３００ｍｍ［２３］，如图５所
示，机翼与安定面连接处附近的翼肋间距为

２００ｍｍ，以加强连接部位的局部刚度。
翼肋采用腹板式结构形式，承载特性与翼梁

腹板类似，主要承受剪力。翼根处翼肋进行加强

处理，厚度相比普通翼肋更厚。

２．３　铺层设计

机翼结构的主要构件采用复合材料层压结构

和夹层结构。其中，翼梁腹板和上下缘条为 Ｔ３００
碳纤维单向带铺层的层压结构，翼肋和蒙皮为夹

层结构，其上、下面板为 Ｔ３００碳纤维单向带铺层
的层合板，芯材为ＮＯＭＥＸ蜂窝夹芯。

复合材料结构铺层时，应尽可能减少铺层方

向数，通常采用０°、４５°、－４５°和 ９０°这四种标准
铺层角度，且一般采用均衡对称的铺层方法，避免

层压结构内因发生拉剪、拉弯耦合而引起的翘曲

变形。根据复合材料铺层原则，并参考轻型飞机

铺层方案［２４－２６］，得到尾座式电动飞机复合材料机

翼结构构件的初步铺层设计参数，如表２所示。
其中，碳纤维单层铺层厚度为０．１５ｍｍ，蜂窝芯材
厚度为６ｍｍ。碳纤维单向带和蜂窝夹芯材料性
能参数如表３和表４所示。

表２　初步方案铺层设计参数
Ｔａｂ．２　Ｌａｙｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｓｃｈｅｍｅ

构件名称 铺层参数

蒙皮 ［±４５／±４５／０２／９０／Ｃ６］ｓ

翼梁缘条 ［±４５／±４５／０／９０／０／９０／±４５］ｓ

翼梁腹板 ［０／９０／±４５／０／－４５／９０／－４５／０／９０］ｓ

翼肋 ［±４５／±４５／０２／９０／Ｃ６］ｓ

表３　Ｔ３００单向带力学性能参数
Ｔａｂ．３　ＭａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＴ３００ｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｔａｐｅ

参数
Ｅ１１／

ＧＰａ

Ｅ２２／

ＧＰａ

Ｅ３３／

ＧＰａ

Ｇ１２／

ＧＰａ

Ｇ２３／

ＧＰａ

Ｇ３１／

ＧＰａ

密度／

（ｋｇ／ｍ３）

数值 １３５ １０．３ １０．３ ６．６ ２．６ ６．６ １４５０

参数
ＸＴ／

ＭＰａ

ＸＣ／

ＭＰａ

ＹＴ／

ＭＰａ

ＹＣ／

ＭＰａ

Ｓ／

ＭＰａ
ν

数值 １５４８ １２２６ ５５．５ ２１８ ８９．９ ０．２１

表４　ＮＯＭＥＸ蜂窝芯材力学性能参数
Ｔａｂ．４　ＭａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＮＯＭＥＸｃｏｒｅ

参数
Ｅ１１／

ＭＰａ

Ｅ２２／

ＭＰａ

Ｅ３３／

ＭＰａ

Ｇ１２／

ＭＰａ

Ｇ２３／

ＭＰａ

Ｇ１３／

ＭＰａ

密度／

（ｋｇ／ｍ３）

数值 １０７．６ １０７．６ １０７．６ ３６．９ ３６．９ ３６．９ ４８

参数
ＸＴ／

ＭＰａ

ＸＣ／

ＭＰａ

ＹＴ／

ＭＰａ

ＹＣ／

ＭＰａ

Ｓ／

ＭＰａ
ν

数值 １．８１ １．１ １．８１ １．１ １．１５ ０．３３

３　有限元仿真分析

３．１　有限元模型

３．１．１　单元与网格划分
基于ＡＮＳＹＳＷｏｒｋｂｅｎｃｈ软件平台［２７］，采用８

节点壳单元对尾座式电动飞机复合材料机翼结构

进行网格划分，网格尺寸为１０ｍｍ，单元总数为
４２２２２个，如图６所示。其中，蒙皮单元和翼肋单
元之间、翼梁腹板和缘条采用共节点设置，翼梁缘

条与蒙皮之间采用绑定接触设置，以模拟实际机

翼蒙皮、翼梁和翼肋之间的胶接连接。

（ａ）机翼结构整体网格
（ａ）Ｓｕｒｆａｃｅｇｒｉｄｏｆｔｈｅｗｉｎｇ

（ｂ）机翼结构内部网格
（ｂ）Ｉｎｔｅｒｉｏｒｇｒｉｄｏｆｔｈｅｗｉｎｇ

图６　机翼结构有限元网格划分
Ｆｉｇ．６　Ｍｅｓｈｏｆｔｈｅｗｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

根据结构铺层设计，利用ＡＣＰ模块完成复合

·３２·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４５卷

材料铺层设置［２８］，将蜂窝芯材等效为层压结构中

的一层进行夹芯参数设置。

３．１．２　约束与载荷条件
对翼根处翼梁截面的所有自由度进行约束，

以模拟实际机翼与机身之间的连接。

旋翼模式下，机翼结构分布质量力均匀施加

于下蒙皮表面，方向竖直向下；安定面传递载荷平

均施加于机翼与安定面连接部位处的两个翼肋表

面，方向竖直向上。

固定翼模式下，分布气动力均匀施加于上

下蒙皮表面，其中上表面施加８０％气动吸力，下
表面施加 ２０％气动压力，模拟气动载荷特
性［２９］；机翼结构分布质量力均匀施加于下蒙皮

表面，方向竖直向下；安定面传递载荷平均施加

于机翼与安定面连接部位处的两个翼肋表面，

其中结构分布质量力竖直向下，螺旋桨推力方

向向前。

３．１．３　求解与失效准则
考虑机翼结构的大变形影响，分别针对旋翼

模式和固定翼模式飞行工况开展非线性有限元静

力仿真计算，得到不同工况条件下的结构变形和

应力分布，对结构特性进行分析。

复合材料结构具有各向异性特征，采用 Ｔｓａｉ
Ｗｕ准则对机翼结构强度失效情况进行判定［３０］。

ＴｓａｉＷｕ准则建立了拉伸、压缩和剪切强度间相
互联系，考虑了材料拉伸和压缩性能不同的特点，

其具体表达式为：

Ｆ１１σ
２
１＋２Ｆ１２σ１σ２＋Ｆ２２σ

２
２＋Ｆ６６τ

２＋Ｆ１σ１＋Ｆ２σ２≤１

（３）
式中，Ｆ１１＝１／（ＸＴＸＣ），Ｆ２２＝１／（ＹＴＹＣ），Ｆ１＝１／ＸＴ－

１／ＸＣ，Ｆ２＝１／ＹＴ－１／ＹＣ，Ｆ６６＝１／Ｓ
２，Ｆ１２＝ Ｆ１１Ｆ槡 ２２／２，

σ１为主方向的正应力，σ２为垂直于主方向的正
应力，τ为剪切应力，ＸＴ和 ＸＣ为主方向拉伸和压
缩强度，ＹＴ和 ＹＣ为垂直于主方向的拉伸和压缩
强度，Ｓ为剪切强度。

３．２　仿真结果分析

３．２．１　旋翼模式
图７给出了旋翼模式飞行工况下机翼结构总

体变形分布云图。机翼结构在螺旋桨推力作用下

产生沿弦向向前缘方向的变形，翼尖处变形最大，

最大值约０９２３ｍｍ。机翼结构沿弦向刚度较大，
因此垂直起降过程总体变形较小。

图８～１０分别给出了旋翼模式飞行工况下
机翼结构最大主应力、最小主应力和最大剪应

力分布云图，分别反映了结构拉伸应力、压缩应

图７　旋翼模式下机翼总体变形云图
Ｆｉｇ．７　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｕｎｄｅｒｒｏｔｏｒｍｏｄｅ

力和剪切应力情况。在螺旋桨推力作用下，机翼

结构的副梁截面主要受拉，翼根处副梁与蒙皮、翼

肋连接处应力最大，最大值约为５６９７ＭＰａ；主梁
截面主要承压，翼根处主梁与蒙皮、翼肋连接部位

应力最大，最大值约为８０２０ＭＰａ（压缩应力符号
为负）；翼根截面处剪切应力最大，最大值约为

４０１０ＭＰａ。
图１１给出了旋翼模式飞行工况下机翼结构

ＴｓａｉＷｕ失效因子分布云图。如图所示，翼根处
副梁与蒙皮、翼肋的连接处失效因子最大，最大值

约为０１６６，是机翼结构应力最严重的部位。

（ａ）机翼蒙皮应力分布
（ａ）Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｋｉｎ

（ｂ）翼梁翼肋应力分布
（ｂ）Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｐａｒｓａｎｄｒｉｂｓ

图８　旋翼模式下机翼最大主应力云图
Ｆｉｇ．８　Ｍａｘｉｍｕｍｐｒｉｎｃｉｐａｌｓｔｒｅｓｓｕｎｄｅｒｒｏｔｏｒｍｏｄｅ

·４２·
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（ａ）机翼蒙皮应力分布
（ａ）Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｋｉｎ

（ｂ）翼梁翼肋应力分布
（ｂ）Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｐａｒｓａｎｄｒｉｂｓ

图９　旋翼模式下机翼最小主应力云图
Ｆｉｇ．９　Ｍｉｎｉｍｕｍｐｒｉｎｃｉｐａｌｓｔｒｅｓｓｕｎｄｅｒｒｏｔｏｒｍｏｄｅ

（ａ）机翼蒙皮应力分布
（ａ）Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｋｉｎ

（ｂ）翼梁翼肋应力分布
（ｂ）Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｐａｒｓａｎｄｒｉｂｓ

图１０　旋翼模式下机翼最大剪应力云图
Ｆｉｇ．１０　Ｍａｘｉｍｕｍｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｕｎｄｅｒｒｏｔｏｒｍｏｄｅ

（ａ）机翼蒙皮失效因子分布
（ａ）Ｆａｉｌｕｒｅｆａｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｋｉｎ

（ｂ）翼梁翼肋失效因子分布
（ｂ）Ｆａｉｌｕｒｅｆａｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｐａｒｓａｎｄｒｉｂｓ

图１１　旋翼模式下机翼ＴｓａｉＷｕ失效因子云图
Ｆｉｇ．１１　ＴｓａｉＷｕｆａｉｌｕｒｅｆａｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

ｒｏｔｏｒｍｏｄｅ

根据旋翼模式飞行工况下静强度分析结果可

知，垂直起降过程中机翼结构总体变形最大值为

０９２３ｍｍ，ＴｓａｉＷｕ强度失效因子最大值为
０１６６，在当前结构布局和铺层设计下结构安全余
量较大。

３．２．２　固定翼模式
图１２给出了固定翼模式飞行工况下机翼结

构总体变形分布云图。机翼结构在气动载荷作用

下产生沿竖直方向向上的变形，由翼根向翼尖处

变形逐渐增大，翼尖处总体变形约１２７ｍｍ，与旋
翼模式相比变形量显著提高。

图１２　固定翼模式下机翼总体变形云图
Ｆｉｇ．１２　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｕｎｄｅｒｆｉｘｅｄｗｉｎｇｍｏｄｅ

图１３～１５分别给出了固定翼模式飞行工况
下机翼结构最大主应力、最小主应力和最大剪应

·５２·
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力分布云图。在气动载荷作用下，机翼主梁和副

梁的下缘条主要受拉，其中翼根处主梁下缘条与

蒙皮、翼肋连接处应力最大，最大值约为

２８６９８ＭＰａ；主梁和副梁上缘条主要承压，其中
翼根处主梁上缘条与蒙皮、翼肋连接部位应力最

大，最大值约为９１７６ＭＰａ（压缩应力符号为负）；
翼根截面处主梁与蒙皮、翼肋连接处剪切应力最

大，最大值约为１４３４９ＭＰａ。
图１６给出了固定翼模式飞行工况下机翼结

构ＴｓａｉＷｕ失效因子分布云图。如图所示，翼根
处主梁与蒙皮、翼肋的连接处失效因子最大，最大

（ａ）机翼蒙皮应力分布
（ａ）Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｋｉｎ

（ｂ）翼梁翼肋应力分布
（ｂ）Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｐａｒｓａｎｄｒｉｂｓ

图１３　固定翼模式下机翼最大主应力云图
Ｆｉｇ．１３　Ｍａｘｉｍｕｍｐｒｉｎｃｉｐａｌｓｔｒｅｓｓｕｎｄｅｒｆｉｘｅｄｗｉｎｇｍｏｄｅ

（ａ）机翼蒙皮应力分布
（ａ）Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｋｉｎ

（ｂ）翼梁翼肋应力分布
（ｂ）Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｐａｒｓａｎｄｒｉｂｓ

图１４　固定翼模式下机翼最小主应力云图
Ｆｉｇ．１４　Ｍｉｎｉｍｕｍｐｒｉｎｃｉｐａｌｓｔｒｅｓｓｕｎｄｅｒｆｉｘｅｄｗｉｎｇｍｏｄｅ

（ａ）机翼蒙皮应力分布
（ａ）Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｋｉｎ

（ｂ）翼梁翼肋应力分布
（ｂ）Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｐａｒｓａｎｄｒｉｂｓ

图１５　固定翼模式下机翼最大剪应力云图
Ｆｉｇ．１５　Ｍａｘｉｍｕｍｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｕｎｄｅｒｆｉｘｅｄｗｉｎｇｍｏｄｅ

（ａ）机翼蒙皮失效因子分布
（ａ）Ｆａｉｌｕｒｅｆａｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｋｉｎ

·６２·
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（ｂ）翼梁翼肋失效因子分布
（ｂ）Ｆａｉｌｕｒｅｆａｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｐａｒｓａｎｄｒｉｂｓ

图１６　固定翼模式下机翼ＴｓａｉＷｕ失效因子云图
Ｆｉｇ．１６　ＴｓａｉＷｕｆａｉｌｕｒｅｆａｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

ｆｉｘｅｄｗｉｎｇｍｏｄｅ

值约为 ０５１０，是机翼结构应力最严重的部位。
与旋翼模式相比，结构应力集中发生的部位不同，

且应力最大值和失效因子水平增加明显。

根据固定翼模式飞行工况下静强度分析结果

可知，平飞过程中机翼结构总体变形最大值为

１２７ｍｍ，ＴｓａｉＷｕ强度失效因子最大值为０５１０，
在当前结构布局和铺层设计下满足结构强度和刚

度要求，但结构利用效率较低。

综上可知，与旋翼模式相比，固定翼模式飞行

工况下的结构最大变形和应力更大，更容易发生

失效破坏；同时，综合两种工况条件下的结构最大

变形为１２７ｍｍ，未达到半翼展的１％，最大失效
因子为０５１０，与结构设计要求的指标相比有较
大盈余，且初步设计的半翼展机翼结构质量达到

８９６ｋｇ，不能满足设计要求，需通过优化分析进
行结构轻量化设计。

４　结构优化分析

４．１　优化模型

４．１．１　优化策略
根据有限元计算结果，以较恶劣的固定翼模

式飞行工况作为载荷条件，保持翼梁、翼肋布置和

翼梁截面设计方案不变，对机翼结构构件铺层进

行优化设计，在满足强度和刚度设计要求的前提

下实现结构质量最小化。

复合材料的铺层厚度、铺层角度和铺层顺序

对结构力学性能有重要影响。在实际的复合材料

层压和夹层结构铺层设计中，由于工艺条件的限

制，结构各层的铺设角度一般是由０°、４５°、－４５°、
９０°这四种标准铺层角度组成，且单层材料厚度为
定值，各层厚度须为单层材料厚度的整数倍。因

此，复合材料结构铺层优化设计就是在满足结构

刚度、强度要求条件下，优化这四种铺层角度的铺

层数量和顺序，减轻结构质量。

根据复合材料结构优化设计理论［３１－３３］，采用

分步优化策略对机翼结构进行优化设计：

第一步，给定机翼结构各构件铺层形式为

［４５／０／－４５／９０］ｓ，以每个构件四个铺层的厚度作
为设计变量，以结构质量最小为目标函数，在强度

和刚度约束下进行单目标优化计算，得到机翼结

构各构件的最优铺层厚度，总的铺层厚度除以单

层材料厚度即得到总的铺层数。

第二步，以优化得到的机翼各构件铺层层

数为约束，以各构件每个铺层的铺层角度为设

计变量，以结构强度和刚度最大为目标进行多

目标优化计算，得到机翼结构各构件最终铺层

方案。

４．１．２　铺层厚度优化模型
将机翼结构各构件的铺层假设为由四个不同

角度的“超级层”组成，如图１７和图１８所示，初
始铺层为［４５／０／－４５／９０］ｓ。每个铺层厚度作为
结构优化设计变量，如表５所示。铺层厚度优化
数学模型为：

１）设计变量：机翼结构各构件每个铺层
厚度。

２）目标函数：机翼结构质量最小。
３）约束条件：机翼结构最大变形量≤１００ｍｍ

（半翼展长度的５％）；ＴｓａｉＷｕ失效因子≤１。

图１７　机翼层压结构“超级层”变量示意图
Ｆｉｇ．１７　＂Ｓｕｐｅｒｐｌｙ＂ｏｆｌａｍｉｎａｔｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图１８　机翼夹层结构“超级层”变量示意图
Ｆｉｇ．１８　＂Ｓｕｐｅｒｐｌｙ＂ｏｆｓａｎｄｗｉｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

·７２·
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表５　铺层厚度优化设计变量
Ｔａｂ．５　Ｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｓｏｆｌａｙｅｒｔｈｉｃｋｎｅｓｓｅｓｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

结构构件 设计变量 取值范围／ｍｍ

蒙皮

４５°铺层厚度 ０～０．３

０°铺层厚度 ０～０．３

－４５°铺层厚度 ０～０．３

９０°铺层厚度 ０～０．３

夹芯厚度 ２～８

主梁腹板

４５°铺层厚度 ０～０．４５

０°铺层厚度 ０～０．４５

－４５°铺层厚度 ０～０．４５

９０°铺层厚度 ０～０．４５

主梁缘条

４５°铺层厚度 ０～０．４５

０°铺层厚度 ０～０．４５

－４５°铺层厚度 ０～０．４５

９０°铺层厚度 ０～０．４５

副梁腹板

４５°铺层厚度 ０～０．４５

０°铺层厚度 ０～０．４５

－４５°铺层厚度 ０～０．４５

９０°铺层厚度 ０～０．４５

副梁缘条

４５°铺层厚度 ０～０．４５

０°铺层厚度 ０～０．４５

－４５°铺层厚度 ０～０．４５

９０°铺层厚度 ０～０．４５

普通肋

４５°铺层厚度 ０～０．３

０°铺层厚度 ０～０．３

－４５°铺层厚度 ０～０．３

９０°铺层厚度 ０～０．３

夹芯厚度 ２～８

加强肋

４５°铺层厚度 ０～０．４５

０°铺层厚度 ０～０．４５

－４５°铺层厚度 ０～０．４５

９０°铺层厚度 ０～０．４５

夹芯厚度 ２～８

将铺层厚度作为连续型变量，采用二次拉格

朗日非线性规划优化算法（ｎｏｎｌｉｎｅａｒｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ
ｂｙｑｕａｄｒａｔｉｃＬａｇｒａｎｇｉａｎｓ，ＮＬＰＱＬ）进行铺层厚度
优化计算。碳纤维单向带材料厚度为０１５ｍｍ，
蜂窝夹芯厚度为１ｍｍ的整数倍，因此得到优化
结果后需对各层厚度值进行圆整处理，圆整后的

厚度值要大于等于优化得到的结果值，根据圆整

后的“超级层”总厚度得到优化的铺层数。

４．１．３　铺层角度优化模型
根据铺层厚度优化结果，得到机翼结构各构

件铺层数量，将每个铺层角度作为结构优化设计

变量，如表６所示。建立铺层角度优化数学模型：
１）设计变量：机翼结构各构件每个铺层

角度。

２）目标函数：机翼结构最大变形量最小化；
ＴｓａｉＷｕ失效因子最小化。

将铺层角度作为离散型变量，采用多目标遗

传算法（ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＭＯＧＡ）
进行铺层角度优化计算。

表６　铺层角度优化设计变量
Ｔａｂ．６　Ｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｓｏｆｌａｙｅｒａｎｇｌｅｓｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

结构构件 设计变量 取值／（°）

蒙皮

第１层铺层角度 ０，±４５，９０

 

第ｎ层铺层角度 ０，±４５，９０

主梁腹板

第１层铺层角度 ０，±４５，９０

 

第ｎ层铺层角度 ０，±４５，９０

主梁缘条

第１层铺层角度 ０，±４５，９０

 

第ｎ层铺层角度 ０，±４５，９０

副梁腹板

第１层铺层角度 ０，±４５，９０

 

第ｎ层铺层角度 ０，±４５，９０

副梁缘条

第１层铺层角度 ０，±４５，９０

 

第ｎ层铺层角度 ０，±４５，９０

普通肋

第１层铺层角度 ０，±４５，９０

 

第ｎ层铺层角度 ０，±４５，９０

加强肋

第１层铺层角度 ０，±４５，９０

 

第ｎ层铺层角度 ０，±４５，９０

４．２　优化结果分析

４．２．１　铺层厚度优化
表７给出了铺层厚度优化计算结果。对优化

结果进行圆整处理后得到了最终的铺层厚度值。

由计算结果可知，铺层厚度优化后，结构质量从

８９６ｋｇ减小为４６８ｋｇ，减重幅度达到４７７７％。

·８２·
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经过铺层厚度优化后的机翼结构总体变形最大值

为２８４ｍｍ，ＴｓａｉＷｕ失效因子最大值为０７４１。

表７　铺层厚度优化结果
Ｔａｂ．７　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌａｙｅｒｔｈｉｃｋｎｅｓｓｅｓｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

结构构件 设计变量
计算结

果／ｍｍ
圆整结

果／ｍｍ

蒙皮

４５°铺层厚度 ０．１５ ０．１５

０°铺层厚度 ０．１３ ０．１５

－４５°铺层厚度 ０．１４ ０．１５

９０°铺层厚度 ０．０７ ０．１５

夹芯厚度 ２．００ ２．００

主梁腹板

４５°铺层厚度 ０．０７ ０．１５

０°铺层厚度 ０．０６ ０．１５

－４５°铺层厚度 ０．０７ ０．１５

９０°铺层厚度 ０．１５ ０．１５

主梁缘条

４５°铺层厚度 ０．０７ ０．１５

０°铺层厚度 ０．１５ ０．１５

－４５°铺层厚度 ０．１３ ０．１５

９０°铺层厚度 ０．１２ ０．１５

副梁腹板

４５°铺层厚度 ０．１３ ０．１５

０°铺层厚度 ０．１４ ０．１５

－４５°铺层厚度 ０．１３ ０．１５

９０°铺层厚度 ０．１４ ０．１５

副梁缘条

４５°铺层厚度 ０．１２ ０．１５

０°铺层厚度 ０．１０ ０．１５

－４５°铺层厚度 ０．１２ ０．１５

９０°铺层厚度 ０．０８ ０．１５

普通肋

４５°铺层厚度 ０．１３ ０．１５

０°铺层厚度 ０．０７ ０．１５

－４５°铺层厚度 ０．１２ ０．１５

９０°铺层厚度 ０．０６ ０．１５

夹芯厚度 ２．６０ ３．００

加强肋

４５°铺层厚度 ０．１３ ０．１５

０°铺层厚度 ０．０９ ０．１５

－４５°铺层厚度 ０．１４ ０．１５

９０°铺层厚度 ０．１３ ０．１５

夹芯厚度 ３．９０ ４．００

４．２．２　铺层角度优化
表８给出了铺层角度优化计算结果。铺层角

度优化后，固定翼模式飞行工况下的机翼结构总体

变形最大值由２８４ｍｍ减小为２３５ｍｍ，降幅约
１７２５％；ＴｓａｉＷｕ失效因子最大值由０７４１减小为
０５６１，降幅约２４２９％，如图１９和图２０所示。

表８　铺层角度优化结果
Ｔａｂ．８　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌａｙｅｒａｎｇｌｅｓｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

结构构件 优化铺层

蒙皮 ［４５／４５／０／－４５／Ｃ２］ｓ

主梁腹板 ［４５／０／０／－４５］ｓ

主梁缘条 ［４５／０／０／－４５］ｓ

副梁腹板 ［４５／０／－４５／０］ｓ

副梁缘条 ［４５／０／－４５／０］ｓ

普通肋 ［４５／－４５／４５／－４５／Ｃ３］ｓ

加强肋 ［４５／９０／－４５／－４５／Ｃ４］ｓ

图１９　固定翼模式铺层角度优化后机翼总体变形云图
Ｆｉｇ．１９　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｌａｙｅｒａｎｇｌｅｓ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｆｉｘｅｄｗｉｎｇｍｏｄｅ

（ａ）机翼蒙皮失效因子分布
（ａ）Ｆａｉｌｕｒｅｆａｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｋｉｎ

（ｂ）翼梁翼肋失效因子分布
（ｂ）Ｆａｉｌｕｒｅｆａｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｐａｒｓａｎｄｒｉｂｓ

图２０　固定翼模式铺层角度优化后机翼失效因子云图
Ｆｉｇ．２０　Ｆａｉｌｕｒｅｆａｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｌａｙｅｒａｎｇｌｅｓ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｆｉｘｅｄｗｉｎｇｍｏｄｅ
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由优化结果可知，主副翼梁的缘条和腹板承

受主要弯矩和剪力，主要铺设０°铺层和 ±４５°铺
层；蒙皮和翼肋主要承受剪力，以４５°和 －４５°铺
层为主；蒙皮还承受拉压载荷，因此需要０°铺层，
加强肋位于翼根处受力较为复杂，通过９０°铺层
可提高结构强度。

综上可得，采用分步优化的方法完成了机翼

结构铺层优化设计，优化后的结构质量减幅约

４７７７％，经过铺层优化后的机翼结构强度和刚度
性能得到明显提高，满足结构设计要求。

５　结论

１）在提出尾座式电动飞机总体布局的基础
上，开展了机翼结构载荷分析，完成了机翼结构构

件和铺层设计。

２）建立了尾座式电动飞机复合材料机翼结
构有限元模型，开展了旋翼模式和固定翼模式工

况下的非线性静力计算，对不同工况条件下的结

构特性进行了分析，得到了机翼变形、应力和失效

因子分布，在初步设计方案条件下结构最大变形

量为１２７ｍｍ，最大ＴｓａｉＷｕ失效因子为０５１０。
３）以机翼结构构件铺层厚度和角度为设计

变量，采用分步优化策略，开展了机翼结构铺层优

化设计研究。优化结果表明，优化后的机翼结构

在满足强度和刚度要求下质量减轻约４７７７％，
可为尾座式电动飞机结构设计提供重要参考

依据。
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空工业出版社，２０２０．
ＷＡＮＧ Ｂ Ｔ． Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ａｉｒｃｒａｆｔ ｗｉｎｇ
ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＡｖｉａｔｉｏｎＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０２０．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２１］　姚卫星，顾怡．飞机结构设计［Ｍ］．北京：国防工业出版
社，２０１６．
ＹＡＯＷＸ，ＧＵＹ．Ａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｅｓｉｇｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：
ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０１６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２２］　渠晓溪．复合材料机翼的结构设计与分析［Ｄ］．哈尔滨：
哈尔滨工程大学，２０１５．
ＱＵ Ｘ Ｘ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅ
ｗｉｎｇ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１５．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２３］　马佳．小型复合材料无人机结构设计与强度计算［Ｄ］．广
汉：中国民用航空飞行学院，２０１５．
ＭＡＪ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｅｓｉｇｎａｎｄｓｔｒｅｎｇｔｈａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｃｏｍｐｏｓｉｔｅ
ＵＡＶ［Ｄ］．Ｇｕａｎｇｈａｎ：ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＦｌｉｇｈｔＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
Ｃｈｉｎａ，２０１５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２４］　李葳．轻型运动飞机复合材料结构设计、材料、工艺一体
化研究［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２００９．
ＬＩＷ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｍｅｔｈｏｄｏｆｄｅｓｉｇｎ，ｍａｔｅｒｉａｌｓａｎｄ
ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌｉｇｈｔｓｐｏｒｔａｉｒｃｒａｆｔ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：
ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００９．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２５］　梁海州．ＤＦ－２轻型体育运动飞机复合材料机翼结构优
化设计［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２００９．
ＬＩＡＮＧＨＺ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｗｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
ｆｏｒＤＦ－２ｌｉｇｈｔｓｐｏｒｔａｉｒｃｒａｆｔ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：Ｎａｎｊｉｎｇ
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００９．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２６］　张元龙．轻型体育运动飞机复合材料结构设计研究［Ｄ］．
南京：南京航空航天大学，２００９．
ＺＨＡＮＧＹＬ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｅｓｉｇｎ
ｏｆｌｉｇｈｔｓｐｏｒｔａｉｒｃｒａｆｔ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００９．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２７］　尚晓江，孟志华．ＡＮＳＹＳＷｏｒｋｂｅｎｃｈ结构分析理论详解与

高级应用［Ｍ］．北京：中国水利水电出版社，２０２０．
ＳＨＡＮＧＸＪ，ＭＥＮＧＺＨ．Ｄｅｔａｉｌｅｄｅｘｐｌａｎａｔｉｏｎａｎｄａｄｖａｎｃｅｄ
ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ＡＮＳＹＳ Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ａｎａｌｙｓｉｓ
ｔｈｅｏｒｙ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＷａｔｅｒ＆ＰｏｗｅｒＰｒｅｓｓ，２０２０．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２８］　李占营，张承承，李成良．基于 ＡＮＳＹＳ的复合材料有限
元分析和应用［Ｍ］．２版．北京：中国水利水电出版
社，２０２１．
ＬＩＺＹ，ＺＨＡＮＧＣＣ，ＬＩＣＬ．Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓａｎｄ
ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓｂａｓｅｄｏｎＡＮＳＹＳ［Ｍ］．２ｎｄ
ｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＷａｔｅｒ＆ ＰｏｗｅｒＰｒｅｓｓ，２０２１．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２９］　赵中锋．小型长航时无人机结构初步设计及强度分
析［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨工业大学，２０１９．
ＺＨＡＯＺＦ．Ｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｄｅｓｉｇｎａｎｄｓｔｒｅｎｇｔｈａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｍａｌｌ
ｌｏｎｇｅｎｄｕｒａｎｃｅＵＡＶｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅ
ｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１９．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３０］　林壮壮．无人机复合材料机翼结构分级优化研究［Ｄ］．哈
尔滨：哈尔滨工业大学，２０１９．
ＬＩＮＺＺ．Ｓｔｕｄｙｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆ
ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｗｉｎｇｏｆＵＡＶ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１９．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３１］　丁玲．全复合材料无人机机翼结构优化设计［Ｄ］．长春：
中国科学院长春光学精密机械与物理研究所，２０１４．
ＤＩＮＧＬ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎｆｏｒａｌｌｃｏｍｐｏｓｉｔｅｗｉｎｇｓｏｆ
ａｎｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｃｈｕｎ：Ｃｈａｎｇｃｈｕｎ
ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＯｐｔｉｃｓ，ＦｉｎｅＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＰｈｙｓｉｃｓ，Ｃｈｉｎｅｓｅ
ＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３２］　郭学伟．复合材料无人机机翼结构的轻量化优化研
究［Ｄ］．镇江：江苏大学，２０１６．
ＧＵＯＸＷ．Ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｌｉｇｈｔｗｅｉｇｈｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅ
ｍａｔｅｒｉａｌｓｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｓ（ＵＡＶ）ｗｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｄ］．
Ｚｈｅｎｊｉａｎｇ：ＪｉａｎｇｓｕＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３３］　白皓．复合材料层压板铺层设计的二级优化方法研
究［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２０１７．
ＢＡＩＨ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｗｏｇｒａｄｅｏｐｔｉｍｕｍｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒ
ｌａｙｕｐｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｓ［Ｄ］． Ｎａｎｊｉｎｇ： Ｎａｎｊｉｎｇ
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）
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