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Abstract: In the field of aerospace engineering, the design and manufacturing of high aspect ratio 

composite wings has become a focal point of innovation and efficiency. These long, slender wings, 

constructed with advanced materials such as carbon fiber and employing efficient manufacturing 

methods such as vacuum bagging, hold the promise of significantly  lighter aircraft, reduced fuel 

consumption, and enhanced overall performance. However, to fully realize these benefits, it is im-

perative to address a multitude of structural and aeroelastic constraints. This research presents a 

novel aeroelastically tailored Multi-objective, Multi-disciplinary Design Optimization (MMDO) ap-

proach that seamlessly integrates numerical optimization techniques to minimize weight and en-

sure structural integrity. The optimized wing configuration is then manufactured, and a Ground 

Vibration Test (GVT) and static deflection analysis using the Digital Image Correlation (DIC) system 

are used to validate and correlate with the numerical model. Within the fully automated in-house 

Nonlinear Aeroelastic Simulation Software (NAS2) package (version v1.0), the integration of analyt-

ical tools offers a robust numerical approach for enhancing aeroelastic and structural performance 

in the design of composite wings. Nonlinear aeroelastic analyses and tailoring are included, and a 

population-based stochastic optimization is used to determine the optimum design within NAS2. 

These analytical tools contribute to a comprehensive and efficient methodology for designing com-

posite wings with improved aeroelastic and structural characteristics. This comprehensive method-

ology aims to produce composite wings that not only meet rigorous safety and performance stand-

ards but also drive  cost-efficiency  in  the aerospace  industry. Through  this multidisciplinary ap-

proach, the authors seek to underscore the pivotal role of tailoring aeroelastic solutions in the ad-

vanced design and manufacturing of high aspect ratio composite wings, thereby contributing to the 

continued evolution of aerospace technology. 

Keywords: high aspect ratio wing; composite material; aeroelastic tailoring; multi-disciplinary   

design optimization; geometrical nonlinearity; numerical simulation 

 

1. Introduction 

Weight optimization directly influences the structural integrity of the aircraft and its 

aeroelastic performance. A lighter wing reduces stress in the structure, improves fuel ef-

ficiency, and enhances overall performance. It is vital for striking the right balance among 

structural, aeroelastic, and material  requirements  in high aspect  ratiohigh aspect  ratio 

wing  designs  [1].  These  wings  endure  substantial  bending  and  torsional  loads, 
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demanding proper design to prevent failure. Thus, weight optimization should go hand 

in hand with structural analysis to ensure strength while maintaining lightness. Consid-

erable research efforts have been devoted to the utilization of composite materials for the 

aeroelastic  tailoring of aircraft wings,  to minimize  the  structural weight.  In numerous 

studies [2–8], the sizing of the structure is predominantly based on static maneuver load 

cases,  incorporating  design  constraints  such  as  stiffness,  buckling  resistance,  static 

strength, control reversal, and both static and dynamic aeroelastic stability. Dynamic aero-

elasticity [9–12] is indispensable in wing optimization as it unveils critical aspects not ap-

parent in static aeroelasticity. It aids in identifying flutter, which is crucial for avoiding 

dangerous scenarios, and provides insights into time-dependent behaviors such as vibra-

tions and resonances, addressing issues of passenger comfort and structural fatigue. This 

comprehensive understanding is essential for optimizing wing designs in terms of stabil-

ity, safety, longevity, and gust response. These investigations emphasize the critical role 

of composite materials in achieving optimal structural performance under diverse loading 

conditions, ensuring not only structural integrity but also addressing aeroelastic consid-

erations for enhanced overall aircraft efficiency and safety. Various types of fluid-structure 

interaction instabilities, including flutter, vortex-induced vibration, and vortex shedding, 

manifest in aerospace components, wings, and their control mechanisms. Several studies 

have reported on CFD-based simulations to elucidate these phenomena [13–15]. 

Mitrotta et al. [16] introduced an innovative design methodology using Proteus, Opti-

BLESS,  and MSC Nastran  for  aeroelastic  tailoring,  optimization,  and  analysis,  respec-

tively. Employing  the Multidisciplinary Design Optimization  (MDO)  approach  across 

various studies [17–22], they focused on minimizing wing weight under both static and 

dynamic aeroelastic conditions. Benaouali and Kachel [23] automated the numerical sim-

ulation  for optimizing aircraft wings, achieving an 8.9%  range  increase by considering 

design variables. Sinha et al. [24] showcased the strength-to-weight superiority of compo-

site wings over aluminum using DLR-AE automated aeroelastic software  (version v.3), 

cpacs-MONA. Silva et al. [25] optimized composite wings, considering strength, buckling, 

and flutter criteria. Saporito et al. [26] developed a framework for early-stage conceptual 

design, integrating dynamic aeroelastic constraints for aircraft wing optimization. High-

lighting the importance of incorporating aerodynamic loads in the optimization of wing 

structure,  Rajpal  et  al.  [27]  emphasized  the  need  for  a  comprehensive  approach. 

Kilimtzidis and Kostopoulos [28,29] proposed a numerical algorithm for obtaining the op-

timal stacking sequence of high aspect ratio composite wings, considering static aeroelas-

ticity. However,  there  remains  limited  literature on  experimental datasets  for  tailored 

composite wings. Early research has focused on the testing of wings modeled as plates 

[30,31], which are tailored to enhance the aeroelastic behavior through the bend-twist cou-

pling of the composite laminate. A concentrated effort on optimization, manufacturing, 

and testing of an aeroelastically tailored wing with a representative cross-section using 

composite materials was made at the German Aerospace Center (DLR) [32–35]. In these 

studies,  the wing  is manufactured using  load-carrying skins filled with  foam, with  the 

foam serving to provide resistance against buckling. Ribs and spars are intentionally omit-

ted from the wing to simplify the manufacturing process. Meddaikar et al. [32] investi-

gated aeroelastic tailoring in composite wing design for optimized stiffness. Wind tunnel 

tests  confirm  the design’s validity, aligning well with  simulations. The paper gives an 

overview of the optimization framework, wing manufacturing, and experimental setup, 

presents wind tunnel results compared to simulations, and concludes with key findings. 

The absence of ribs and spars led to the exclusion of buckling constraints in the optimiza-

tion, as thick laminates would be necessary to address the large buckling field. Turgut [36] 

focuses on the manufacturing of a lightweight composite wing. The study aims to contrib-

ute insights into optimizing the design and performance of UAV wings through a holistic 

examination of manufacturing processes, material properties, and structural considera-

tions. Validating a numerical design approach for optimizing composite wings under gust 

and  fatigue  loading,  Rajpal  et  al.  [37]  demonstrated  its  effectiveness.  In  contrast  to 
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traditional methods, they employed an analytical fatigue model to enhance accuracy and 

exploit the potential of composite materials. A critical rectangular composite wing is de-

signed, manufactured, and tested  in  the wind  tunnel, and fatigue experiments are per-

formed to validate both aeroelastic and fatigue predictions. The study confirms the suc-

cess of the design methodology yet highlights stiffness degradation due to fatigue, affect-

ing the aeroelastic response. 

For analyzing static and dynamic aeroelasticity in aircraft with highly flexible, high 

aspect ratio wings that experience significant in-flight deflections under operational loads, 

the geometrically linear approach proves inadequate. Structural and aerodynamic prop-

erties are altered by these deflections, impacting stability boundaries and introducing new 

instability mechanisms. Therefore, an essential requirement for accurate aeroelastic anal-

ysis is the utilization of a geometrically nonlinear approach [38–40]. A framework is pro-

posed by Gray et al.  [41]  that  integrates geometrically nonlinear,  subsonic flutter  con-

straints  into  aerostructural  optimization. An  effective  framework  using  nonlinear Re-

duced Order Models (ROM) for flutter and gust responses is introduced by Chao et al. 

[42]. Ensuring accurate calculation of critical constraints for flutter-free designs necessi-

tates a geometrically nonlinear analysis approach involving static equilibrium computa-

tion,  linearization, eigenvalue determination, and flutter boundary calculation  for opti-

mizing highly flexible wings. The impact of follower load and geometrical nonlinearity 

on a highly flexible wing’s aeroelastic dynamics is investigated by Riso and Cesnik [43,44], 

revealing that linear kinematics may overstate static deflections at high angles of attack 

(AOA) by up to 50%. The present work explores, for the first time, the incorporation of 

geometrical nonlinearity in the MDO analysis of a composite wing. The findings reveal 

significant differences when compared to traditional isotropic wing models.   

The literature review identifies several gaps in current research on high aspect ratio 

wing design and optimization. Firstly, while considerable effort has been devoted to uti-

lizing composite materials for aeroelastic tailoring of aircraft wings, there remains a lack 

of comprehensive studies addressing the simultaneous consideration of structural, aeroe-

lastic, and material requirements in high aspect ratio wing designs. Existing studies pri-

marily focus on static maneuver load cases for sizing the structure, overlooking dynamic 

aeroelasticity, which is critical for identifying flutter and understanding time-dependent 

behaviors such as vibrations and resonances. 

Moreover, there is limited literature on experimental datasets for tailored composite 

wings, with early research primarily focusing on testing wings modeled as plates rather 

than representative cross-sections. While some studies have  the explored optimization, 

manufacturing, and  testing of aeroelastically tailored wings using composite materials, 

there is still a gap in comprehensive investigations that integrate all these aspects. 

Additionally, current approaches  to aeroelastic analysis often utilize geometrically 

linear methods, which may not accurately capture the behavior of highly flexible wings 

experiencing significant in-flight deflections. Incorporating geometric nonlinearity is cru-

cial  for  accurately  predicting  stability  boundaries  and  instability mechanisms  in  such 

wings, yet there is limited research on applying this approach in multidisciplinary opti-

mization (MDO) analysis of composite wings.   

Furthermore, this study offers benchmark numerical and experimental data for an 

optimized high aspect ratio composite wing, serving as a valuable reference point for com-

parison by other researchers. By addressing the practical challenges inherent in this mul-

tidisciplinary field, the findings of this research contribute to a deeper understanding of 

composite wing design and offer guiding implications for future endeavors in aerospace 

engineering. 

Consequently,  this paper’s significance and  innovations can be succinctly summa-

rized as follows: 

 The study proposes a novel MMDO method to optimize the performance of a com-

posite UAV wing by addressing structural, material, aeroelastic, and manufacturing 

constraints.  It  focuses  on  key  variables  such  as  upper  and  lower  skin  region 
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dimensions and layup stacking sequence, spar thickness, and rib placement to ad-

dress critical aspects such as buckling, deformations, stress limits, and composite fail-

ure. 

 Examining the  influence of  large deformations on aeroelastic  instability limits and 

failure mechanisms, this paper emphasizes the importance of addressing geometri-

cally nonlinear constraints. The study makes a significant contribution to optimizing 

highly flexible composite wings by highlighting the need to consider geometric non-

linearity. 

 The paper introduces NAS2, a fully automated in-house software for optimizing and 

designing composite aircraft structures.   

 Manufacturing, material characterization, and experimental tests are conducted on 

the optimized composite wing to validate the NAS2 in-house software and to corre-

late the finite element numerical model. Also, the study aims to gain insights into the 

practical challenges of this multidisciplinary field. This research distinguishes itself 

from a limited number of studies concentrating on the experimental facets of high 

aspect ratio composite aircraft wing design, offering a unique  level of comprehen-

siveness. 

The process of multidisciplinary research necessitates a clear and succinct description 

at the outset, typically facilitated by a technical flowchart as shown in Figure 1. Integrating 

these components offers a clear and streamlined roadmap  for  the multidisciplinary re-

search process involved in the design and manufacturing of aircraft wings. 

 

Figure 1. Technical flowchart. 

2. General MDO Framework 

The primary aim of  this  research  is  to create an enhanced aeroelastic scenario  for 

composite aircraft wings, aiming  to boost performance while simultaneously  reducing 

overall weight by applying a novel MDO. The approach involves the utilization of an in-

tegrated Nonlinear Aeroelastic Simulation Software (NAS2) package tailored for aircrafts 

to develop composite wing models. Optimization primarily centers on strategically plac-

ing and orienting fibers  in multiple distinct  regions along  the wing’s span  to  improve 

structural integrity, aeroelastic performance, and minimize weight.   

Employing the Particle Swarm Optimization (PSO) algorithm, this study pursues the 

optimization of variables related to the composite layer arrangement, order, fiber angle, 

and spanwise division areas of the wing. Encompassing considerations such as minimum 

safety factors, aeroelastic stability regarding flutter and divergence speeds, gust loading, 
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a fabricated method, and the prevention of primary and secondary (shear) buckling and 

composite failure, the PSO algorithm is designed to navigate within specified design con-

straints. The overarching goal of the optimization process is to minimize the wing weight 

while simultaneously maximizing the unit twist factor. Investigating the potential for tor-

sion-bending coupling in the composite wing, this research determines the unit twist fac-

tor through the ratio of the twist to the vertical deflection at the wing tip. 

Figure 2 visually delineates the procedure and results of the PSO algorithm, illustrat-

ing the design structure matrix (DSM) of the MDO at two  levels. At optimizer  level #1, 

structural and composite analysis  is conducted, and  the convergence of  the  inner  loop 

precedes the execution of level #2 (outer loop), which focuses on the aeroelastic aspect. At 

optimizer level #2, gust analysis, aeroelastics, and structural dynamics are incorporated. 

The optimization matrix undergoes an initial linear execution in the inner loop to establish 

approximate parameter limits, followed by a non-linear execution in the second step. This 

entire process showcases the outcomes achieved through the PSO algorithm.   

 

Figure 2. Design structure matrix (DSM) of the MDO. 

The black nodes in the Design structure matrix (DSM) of the Multi-Disciplinary Op-

timization (MDO) diagram represent critical coupling points or interfaces between differ-

ent components or disciplines within the optimization process. These nodes indicate areas 

where significant interactions or dependencies exist, requiring careful consideration and 

analysis during the optimization process. On the other hand, the white nodes represent 

components or disciplines that are relatively independent or have fewer interactions with 

other parts of the system. These nodes may still play essential roles in the overall optimi-

zation process but may not require as much attention or analysis as the critical coupling 

points represented by the black nodes. The differentiation between black and white nodes 

helps to visually highlight the critical areas of the optimization process where closer ex-

amination and careful management of dependencies are necessary for successful optimi-

zation outcomes.   

Presenting an overview of the MDO problem, Table 1 aims to craft a lightweight and 

highly flexible wing by simultaneously minimizing the overall weight and maximizing 

the unit twist factor. Several laminates are formed by dividing the upper and lower skins 

into spanwise regions. The optimization process focuses on particular laminates within 

both the upper and lower skins, in addition to addressing the spar and the ribs. The opti-

mization  endeavor  involves minimizing  the  combined  function  f(x),  representing  the 

trade-off between the wing weight reduction and the unit twist factor maximization. The 
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design variables (x) encompass parameters such as the lengths of regions for the top and 

lower skins, the number of layers for each skin, fiber angles, and rib positions. Constraints 

related to buckling, static strength, composite failure, and aeroelastic instability shape the 

optimization problem, which further considers three load cases: static, dynamic, and gust 

loads. 

The optimization aims to produce results that are not only optimal in terms of struc-

tural and aeroelastic constraints but also feasible and manufacturable. This involves im-

posing limitations on the used discrete ply angles, with increments of 5 degrees, and sec-

tion length, with a step size of 1 cm. These constraints are introduced to ensure that the 

optimized design can be practically realized in the manufacturing process. 

The other issue is that the relationship between ply angle and section length intro-

duces a constraint that limits the maximum achievable ply angle as the section length in-

creases  (See Figure 3). This constraint  is expressed  through a specific equation, and  its 

inclusion is crucial to reflect the practical consideration of maintaining each layer as a sin-

gle, continuous piece. As the section length grows, this constraint helps in determining 

the appropriate ply angle to maintain manufacturability while optimizing other design 

parameters. 

Table 1. Optimization problem. 

Objectives: Minimize the combined objective function f(x) representing the trade-off 

between minimizing the wing weight and maximizing the unit twist factor: 

f(x) = Wing Weight(x) − λ × Unit Twist Factor(x) 

where x is the vector of design variables, and λ is a weight factor. 

Variables: Design variables (x): 

Length of regions for the upper skin,  𝐿  

Length of regions for the lower skin,  𝐿  

Number of layers for the upper skin,  𝑁  

Number of layers for the lower skin,  𝑁  

Number of layers for the spar,  𝑁  

Fiber angle for the upper skin,  𝜃  

Fiber angle for the lower skin,  𝜃  

Fiber angle for the spar,  𝜃  

Rib positions,  𝑝𝑜𝑠  

Constraints: The optimization problem is subject to the following constraints: 

Load Multiplier: Buckling(x),   

Inverse Reverse Factor: Static Strength(x) and Composite Failure(x) 

Flutter and Divergence: Aeroelastic Instability(x) 

Manufacturability: See Figure 3 

𝜃 𝑡𝑎𝑛
𝐿 𝑏 𝑐 𝐿 𝐿 𝑏 𝑐

𝑏𝑐 𝐿 𝐿 𝐿 𝑏 𝑐
 

Load Cases: The optimization considers three load cases: 

Static Load (Function of flight speed (V) and AOA (α)) 

Dynamic Load (Function of flight speed (V) and AOA (α))   

Gust Load (Function of gust frequencies  𝐹   and gust velocities  𝑊𝐺 ) 
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Exploring  sensitivity,  Pareto  analysis,  and  robustness  considerations  is  essential 

within the framework of Multidisciplinary Design Optimization (MDO). This comprehen-

sive approach involves evaluating how variations in parameters impact the overall design, 

navigating the trade-offs presented in Pareto fronts, and ensuring the design’s resilience 

to uncertainties through robustness analysis. Integrating these aspects in MDO enhances 

the  holistic understanding  and  optimization  of  complex  systems,  leading  to more  in-

formed and reliable engineering solutions. 

 

Figure 3. Ply angle and section length, where, the fiber fabric width is b, the ply lamina width is c 

and each lamina’s length is L. 

3. Geometrical Nonlinear Analysis 

A comprehensive analysis is indispensable to enhance the performance of a high as-

pect ratio composite wing. This analysis should cover the examination of composite and 

structural  failures, aeroelastic  instabilities  (flutter and gust analysis), buckling analysis, 

and the consideration of geometric nonlinearities. Overlooking any of these factors may 

result in suboptimal outcomes. This investigation underscores the importance of incorpo-

rating geometric nonlinearity for achieving optimal performance in composite wings. In-

itial numerical analysis has revealed that substantial static deflections in wings with high 

aspect ratios  lead  to alterations  in structural natural  frequencies, affecting flutter onset 

points and mechanisms. Geometrically nonlinear analysis is imperative to precisely ad-

dress significant deformations and rotations, which are essential for optimizing the wing’s 

design.   

This study introduces a novel approach to accounting for geometrical nonlinearity in 

calculations. While previous research has explored this method in simple and isotropic 

wings such as the Pazy wing, our investigation reveals that composite wings with intricate 

configurations  and  stacking  sequences  exhibit distinct behavior  compared  to  isotropic 

wings when employing geometrical nonlinear  techniques in calculations. The assertion 

that  linear kinematics  exaggerates  the  aeroelastic  static deflection  of high  aspect  ratio 

wings compared to geometrically nonlinear kinematics may lack accuracy for composite 

wings. This discrepancy arises when accounting for follower force and the effects of geo-

metrical nonlinearity in the aeroelastic governing equation. In certain instances, linear kin-

ematics may, in fact, underestimate the static deflection, and the real deformation can sur-

pass what the linear formulation suggests. 

This study places particular emphasis on incorporating geometrical nonlinearity into 

the MDO framework for both static and aeroelastic calculations. In the optimization of the 

wing design  through  a  geometrically nonlinear  analysis  approach,  the  following  four 

stages are essential: Nonlinear Static Equilibrium Computation: Compute the static equilib-

rium of a nonlinear aeroelastic system of the aircraft at various flight conditions by solving 

the nonlinear aeroelastic set of dynamic equations  for  the wing. This step  is crucial  for 

understanding the static configuration of the wing during flight. Equilibrium State Lineari‐

zation: Approximate the nonlinear equations by linearizing them around each equilibrium 

state through coupled linear equations. This allows the description of the system’s behav-

ior in proximity to the equilibrium state. Aeroelastic Eigenvalue Determination: The eigen-

values of the locally linearized systems are calculated by employing the linearized equa-

tions of motion. Information about the natural frequencies and damping ratios of the wing 

is provided by these eigenvalues, offering insights into its stability and dynamic response 
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during flight. Standard Eigenvalue Analysis: Conduct an analysis of aeroelastic eigenvalues 

on the state space form of governing equations to obtain eigenvectors and eigenvalues. 

These results are then used to evaluate constraints or can be post-processed for further 

analysis purposes, contributing to the comprehensive optimization of the wing design. 

4. Nonlinear Aeroelastic Simulation Software (NAS2) 

Developed in the Advanced Simulation Laboratory at Adana Science and Technology 

university, the optimization process is automated through the in-house Nonlinear Aeroe-

lastic Simulation Software (NAS2). Tailored for the analysis of aeroelasticity and structural 

aspects of aircraft components, NAS2 aims  to offer precise and consistent results while 

reducing  computational  time  and  costs.  It  facilitates  several  analyses,  including  static 

analysis, free vibration analysis, aeroelastic and gust analysis, as well as composite anal-

ysis and optimization. 

NAS2 comprises several distinct modules, namely the Model module (encompassing 

an  in-house Graphical User Interface (GUI) and models  imported  from CAD softwares 

2020),  the Aerodynamic Analysis module, the Structural and Composite Analysis module, the 

Reduced Order Aeroelastic Analysis module, and the Optimization module. Here are the fea-

tures of NAS2: 

 NAS2 relies on a combination of in-house-developed codes, open-source tools, and 

commercial software, selected based on availability and the required fidelity for spe-

cific projects. The interface is crafted using C# (C-Sharp), while the core code is writ-

ten in C++ and FORTRAN. The automatic creation of the structured grid without user 

interference via intelligent algorithms is facilitated in the model module. 

 The structural model within NAS2 encompasses both linear and nonlinear structural 

beam and shell models that can be seamlessly imported from open-source and com-

mercial software. Additionally, it incorporates specialized in-house models such as 

the Geometrically Exact Beam Theory  (GEBT)  [45],  the nonlinear shell model  [21], 

and  the geometrically nonlinear Thin Wall Beam  (TWB) model  [38,39]. Cross-sec-

tional properties are computed using VABS (Variational Asymptotic Beam Sectional 

Analysis) [46] and  in-house software based on  the Librescu thin wall beam  theory 

[47–49], accounting for nonlinear and coupling stiffness terms. Both the first and sec-

ondary warping models are considered in the theory. The structural solver employs 

the finite element (FE) method. The structural model incorporates viscoelastic mod-

els to represent structural damping [50]. 

 The integration of ANSYS ACP with NAS2 forms a powerful alliance, particularly in 

the realm of composite failure analysis. ANSYS ACP, renowned for its expertise in 

handling composite materials, complements the computational capabilities of NAS2.   

 For aerodynamic modeling, NAS2 employs the Vortex Lattice Method, in-house 3D 

panel theory [51], strip theory (incompressible and compressible aerodynamics) [39], 

and piston theory [52]. Aerodynamic loads can be imported from MSC NASTRAN 

[53] and ZONA ZAERO [54] commercial software. To expedite the solution of non-

linear aeroelastic problems, an in-house nonlinear ROM has been developed. 

 NAS2 adopts a range of discrete gust models [55,56] for application in studies focused 

on  gust  load  alleviation,  particularly  tailored  for  high-aspect  ratio wings.  These 

wings exhibit heightened susceptibility to fracture when exposed to gusts. 

 The coupling algorithm within NAS2 orchestrates the seamless interaction of all the 

aforementioned modules,  enabling  the  attainment  of  fully  nonlinear  simulations. 

This comprehensive approach ensures that NAS2 is well-equipped to handle diverse 

engineering projects, offering a sophisticated and integrated solution for structural 

and aerodynamic analyses, particularly in the context of aeroelastic optimization of 

high aspect ratio composite wings. 
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 The NAS2 package  integrates  two optimization  algorithms, namely Genetic Algo-

rithm (GA) [57] and Particle Swarm Optimization (PSO) [58], with other modules to 

execute a Multidisciplinary Design Optimization (MDO) procedure seamlessly. 

5. Design Framework 

5.1. Structural Analysis 

The prediction of buckling onset begins with  linear buckling analysis, suitable  for 

small deformations but less effective for high aspect ratio wings undergoing substantial 

deformations. Nonlinear buckling analysis, accounting for geometric nonlinearities, be-

comes crucial to accurately capturing large deformations. Influenced by stress direction 

and wing  geometry,  including primary Euler  buckling  and  secondary modes  such  as 

shear or web buckling, this approach offers a prediction of  the structural performance, 

revealing  buckling manifestations  in  various modes.  To  comprehensively  analyze  the 

composite wing structure, finite element analysis (FEA) is employed, integrating primary 

and secondary buckling equations considering structural intricacies, material properties, 

and loading conditions. FEA, through numerical simulations, calculates critical loads and 

buckling modes, providing a detailed understanding of the wing’s structural behavior.   

On the other hand, the assessment of the composite wing’s strength involves apply-

ing  the Tsai-Wu  failure principle  [59], deriving  the  in-plane stress state  through elastic 

FEA, and determining strength ratios using in-plane stress components. Investigating out-

of-plane failure additionally  involves capturing delamination occurrences with a quad-

ratic stress criterion [11,59] and establishing surface-based cohesive behavior between ad-

jacent layers.   

Inverse Reverse Factor (IRF) 

The IRF, in the context of safety analysis, serves as a complementary metric to the 

Safety Factor (SF). While the Safety Factor quantifies the margin of failure by multiplying 

the applied load, the IRF provides an inverse perspective by representing the failure load 

as the applied load divided by the IRF. A Safety Factor greater than one signifies a positive 

margin to failure, whereas an inverse reverse factor greater than one indicates a potential 

for failure. The formula for IRF is defined as the reciprocal of the Safety Factor (IRF = 1/SF). 

Critical values of reserve  factors fall within  the range of zero  to one, while non-critical 

values span from one to infinity. Parameters such as fiber failure, matrix failure, in-plane 

shear failure, out-of-plane shear failure, delamination, and the Tsai-Wu factor are consid-

ered, contributing to a comprehensive evaluation of the composite structure’s safety mar-

gins (SM = SF − 1). The emphasis on non-critical values, whether presented numerically 

or through contour plots, highlights their significance in comparison to critical values. 

5.2. ROM Aeroelastic Analysis (Flutter and Gust Analysis) 

The flowchart presented in Figure 4 provides a comprehensive illustration of the flut-

ter solution and the optimization procedure. Within the optimization flowchart, two pri-

mary loops are distinguished: one inner loop, which is designed to satisfy the static struc-

ture constraints using optimization, called “Constraint satisfaction using optimization” 

and an outer loop, which checks the dynamic structural constraints (aeroelastic stability). 

Following the extraction of the wing’s geometrical configuration from the optimization 

process, a nonlinear static aeroelastic analysis is executed to calculate significant static de-

flections, capturing the static equilibrium point upon convergence of the iterative process. 

For each deformed shape, updated aerodynamic loads based on the deformed structure 

shape  are  calculated until  convergence  is  achieved. A post-convergence  check  is  con-

ducted for buckling and static constraints to ensure compliance with optimization con-

straints. If there is an unsatisfied constraint, the optimizer updates the inputs’ bounds and 

repeats  the  loop until all constraints are satisfied. Subsequently, flutter analysis  is per-

formed around the static equilibrium point obtained from the nonlinear static aeroelastic 
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analysis, utilizing a  reduced-order model. Modal analysis  is executed  to acquire mode 

shapes and natural frequencies, and the first few modes are incorporated into the reduced-

order model for flutter analysis until convergence is reached. The P-k method is then ap-

plied to construct aeroelastic frequency and damping diagrams, providing insights into 

the flutter speed,  frequency, and modes contributing  to  instability. At  this point,  if  the 

instability speed is within the accepted range, the optimization loop ends. 

 

Figure 4. Aeroelastic solution and optimization procedure. 

In the present work, gust response and Flutter analyses were conducted using the 

Vortex Lattice Method  (VLM). To  introduce discrete gust velocity  into  the VLM-based 

aerodynamic model, the freestream velocity can be modified, and the vortex lattice can be 

updated. In the current investigation, a 1-cosine gust model [55,60] is applied, as shown 

in Equation (1), where the maximum magnitude of the vertical gust speed is denoted by 

𝑉 .  𝑉 (t) represent the gust velocity as a function of time t. The ratio between  𝑉   and  𝑉 
is represented by 𝑊𝐺, with gust frequency denoted by  𝐹, and time by t. It is supposed 

that the gust shape has a length of  2𝐻. Thus, 

𝑉
𝑉

𝑊𝐺
2

1 cos 2𝜋𝐹𝑡 , 𝑡 𝑇

0, 𝑡 𝑇
  (1)

where, 
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𝑉
 

6. Numerical Results and Discussions 

6.1. Numerical Validation of NAS2 

Figure 5 presents  a visual  comparison between  the distributed pressure obtained 

through NAS2’s 3D panel solver and a parallel Computational Fluid Dynamics (CFD) sim-

ulation using FLUENT as a static aeroelasticity validation. The wing model has a length 

of 12.15 m, with a chord length ranging from 120 cm at the root to 60 cm at the tip. Calcu-

lations are conducted at a speed of 100 km/h under sea-level atmospheric conditions with 

an AOA  (α) set at 10°. Concurrently, Table 2 details  the findings of  the flutter analysis 

performed on the Goland wing [61,62], employing NAS2’s VLM solver as the linear dy-

namic aeroelasticity validation.   

 

Figure 5. Comparing the wing’s pressure distribution obtained from NAS2 with the results from 

CFD. 

In order to verify the accuracy of the incorporated aeroelastic model, the instability 

speed of a Goland wing has been computed. The wing under consideration has a span of 

6.09 m, a chord of 1.83 m, and an elastic axis positioned at 33% from the leading edge. 

Torsional and bending stiffness values are assigned as 987.1 KNm2 and 9.77 MNm2, re-

spectively. Table 2 compares the results obtained from NAS2 with those documented in 

references [61,62] for the Goland wing. 

Table 2. The flutter speed and frequency of Goland’s wing. 

  Instability Speed (m/s)  Instability Freq. (rad/s) 

NAS2  164  64 

Murua et al. [61]  165  69 

Wang et al. [62]  164  - 

In validating nonlinear aeroelastic calculations in NAS2, the study by Riso and Cesnik 

[43] is a key reference exploring geometrically nonlinear effects in the aeroelastic dynam-

ics of the flexible Pazy wing. A detailed comparative analysis, contrasting NAS2 results 
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with those in ref. [43], is presented in Table 3. Input data for this rigorous analysis is me-

ticulously sourced from their dedicated GitHub repository [43]. Examining flow velocities 

of 30, 40, 50, and 60 m/s with a fixed root AOA at 5 degrees, observations reveal modest 

deformations at 30 m/s and increasing nonlinearly at 50 and 60 m/s.   

Table 3. Selected non-dimensional vertical tip deflection at α = 5°. 

V (m/s)  30  40  50  60 

NAS2  10  18.59  30.29  43.98 

Fully nonlinear [43]  9.87 (−1.3%) 18.57 (−0.11%)  30.41 (0.4%)  44.28 (0.68%) 

Non-follower loads 

[43] 
9.82 (−1.8%) 18.22 (−1.99%) 28.94 (−4.46%)  40.39 (−8.16%) 

Linear kinematics [43] 9.98 (−0.2%)  19.32 (3.93%)  34 (12.25%)  57.72 (31.24%) 

Fully linear [43]  9.98 (−0.2%)  19.31 (3.87%)  34 (12.25%)  57.71 (31.22%) 

6.2. Case Study—Wing Model 

As an example, a composite UAV wing is optimized using the proposed approach. 

The composite wing features a half span of 1.25 m, showcasing a sleek design with a sweep 

angle of 0 degrees. The spar is strategically  located at a 25% chord, contributing to the 

overall structural integrity. With a high aspect ratio of 14 and a taper ratio of 1, the wing 

exhibits a well-balanced geometry. The airfoil employed for  this composite wing  is  the 

NACA 0010, chosen for its aerodynamic properties. This combination of design elements 

and specifications aims to optimize the overall performance and functionality of the com-

posite wing shown in Figure 6 in diverse aeroelastic and structural scenarios. While show-

cased in this specific example, the flexibility and comprehensiveness of the framework are 

demonstrated. Specifically, the approach can be tailored for any new configuration by ad-

justing input parameters, highlighting its adaptability. In Figure 6, the lengths along the 

span in the upper skin are denoted as  𝐿 ,𝐿  and 𝐿 , while in the lower skin, they are rep-

resented as  𝐿 , 𝐿  and 𝐿 . 

In this study, a circular tube spar is manufactured and used in the composite wing. 

The efficiency of a circular tube spar in a UAV high aspect ratio wing is a multifaceted 

consideration, encompassing factors such as weight-to-strength ratio, stiffness, manufac-

turing simplicity, cost-effectiveness, aerodynamic performance, structural integration, fa-

tigue resistance, safety, and redundancy. Their straightforward manufacturing and cost-

effectiveness further contribute to overall efficiency, with a focus on seamless integration 

into the wing structure. The optimization procedure includes partitioning the wing into 

three separate regions, encompassing both upper and lower skins, the spar, and the ribs. 

Furthermore, independent optimization is applied to the upper and lower skins within 

each region. Significantly,  there  is a gradual reduction  in  the overall  thickness and  the 

number of composite layers from the root to the tip, corresponding to the changing bend-

ing moments  experienced  across  the wing’s  span.  This  reduction  in  layer  thickness, 

known as ply drop, occurs when transitioning between different wing sections, resulting 

in a thinner composite laminate at that specific location. The study also considers the pres-

ence of nine ribs with varying distances along the wing’s span. 
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Figure 6. Graphical representation of baseline wing configuration as a case study. The design re-

gions are indicated by different colors in the upper and lower skins. 

By forming a total of seven distinct laminates by dividing the upper and lower skins 

into three spanwise laminates and the spar into a single laminate, flexibility is provided 

in terms of being either unbalanced or symmetric. The optimization procedure meticu-

lously  targets specific  laminates within  the upper and  lower skins, as well as  the spar, 

while assigning predetermined laminates to the ribs. The primary objective is to design 

the wing in accordance with the specified optimization parameters (objectives, variables, 

constraints, and load cases) and boundaries detailed in Table 4.   

Table 4. Optimization parameters and boundaries. 

Objectives: f(x) = Wing Weight(x) − λ × Unit Twist Factor(x) 

Variables:  𝐿   [mm] (0 to 1250);  𝐿   [mm] (0 to 1250);  𝑁   (2 to 16);  𝑁   (2 to 16);  𝑁   (fixed at 4);   

𝜃   [°](−90 to 90);  𝜃   [°](−90 to 90);  𝜃   [°](−90 to 90);  𝑝𝑜𝑠   [mm] (0 to 625) 

Constraints: Buckling(x) ≥ 1.1; Static Strength(x) ≤ 0.9; Composite Failure(x) ≤ 0.9; Aeroelastic 

Instability(x) ≥ 75 m/s 

Load Cases: Static Load and Dynamic Load (V = 30 m/s, α = 5° & α = −2.5°) 

Gust Load (𝐹  (1 to 20); 𝑊𝐺  (0.1 to 1)) 

In the present case study, in the Structural and Composite Analysis module of the 

NAS2 package tool, static aeroelastic analysis utilizes the 3D panel method for structural 

analysis. Composite failure analysis, involving the calculation of the inverse reverse fac-

tor, is performed using embedded ANSYS ACP inside the Structural and Composite Anal-

ysis module of the NAS2 package tool. In the Reduced Order Aeroelastic Analysis module, 
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the gust response analysis and flutter analysis are conducted using the VLM method. In 

the Optimization module, the minimization of weight, considering aeroelastic structural 

and composite constraints, is achieved through the application of the PSO optimization 

strategy. 

The study encompasses the manufacturing of the optimized wing using carbon fi-

bers, employing hand layup and vacuum bagging techniques. Subsequent experimental 

tests, including the Ground Vibration Test (GVT) and static deflection analysis using the 

Digital Image Correlation (DIC) system, are conducted to validate simulation outcomes, 

fine-tune parameters, and ensure adherence to safety standards. These experimental tests 

are crucial for identifying any disparities between simulations and real-world data, guid-

ing necessary model refinements, and driving improvements in engineering and design. 

Beginning with an  initial structural wing design,  the process progresses  to subsequent 

structural composite and aeroelastic analyses. Integrated into an optimization algorithm, 

these findings transform the wing design into a multidisciplinary engineering challenge. 

The optimization addresses practical limitations, ensures structural integrity, and verifies 

the viability of  the solution across different aspects. An objective  function, considering 

various metrics and constraints, establishes a quantifiable measure of the wing’s structural 

and aeroelastic performance. 

6.2.1. Stacking Sequence of the Optimized Composite Wing 

Pursuing the selection of the optimum wing model that adheres to the principles of 

minimizing wing weight, maximizing the unit twist factor, and mitigating the critical fail-

ure parameter (characterized as the inverse reverse factor), the indispensable mathemati-

cal construct known as the Fitness Factor comes into play as shown in Equation (2). 

To enhance scientific rigor, the parameters undergo non-dimensionalization, scaling 

them to a standardized range from 0 to 1. The process is designed so that the optimal value 

for each objective and parameter (min. wing weight, max. unit twist factor, and min. in-

verse reverse factor) is set to 1, while the remaining values are assigned numerical values 

between 0 and 1 in relation to the optimal value of 1.   

C wing weight  C unit twist factor  C inverse reverse factor 
C C C

Fitness factor   (2)

In this methodology, weight coefficients (C , i 1,2,3) are assigned to each objective, 
defining their relative significance in the design process. The Fitness Factor, applied in the 

current  study,  utilizes  a weighting  system  attributing  C 6, C 2 and C 1   to wing 

weight, unit twist factor, and inverse reverse factor, respectively. Assigning the highest 

weight coefficient to wing weight underscores its paramount importance in optimization. 

The Fitness Factor quantifies  the overall performance of each case study by effectively 

balancing objectives and their weight coefficients. Optimal design point selection, guided 

by the highest Fitness Factor, aligns with overarching design objectives while addressing 

critical  failure parameters, particularly  the  inverse  reverse  factor. The Fitness Factor  is 

computed for several case studies, ensuring the final wing design aligns with goals and 

adheres to robust mathematical and engineering principles. The first design point, demon-

strating effectiveness with a Fitness Factor of 0.83, is noteworthy (see Figure 7). Compar-

ative analysis reveals the second design’s higher inverse reverse factor, albeit with a lower 

unit twist factor and reduced weight. Given the study’s multi-objective nature, a thorough 

examination of all primary design points is imperative, considering their respective Fit-

ness factors. 

Utilizing bending-torsion coupling is a common strategy for managing loads in com-

posite wing structures. This study investigates the influence of fiber layout on bending-

torsion coupling, using the unit twist factor as an optimization objective. Decreasing fiber 

angles along the spanwise axis increases flapwise displacement, while increasing angles 

enhances bending-torsion coupling. A zero-degree fiber angle is assigned to the fibers ori-

ented toward the wing tip in the spanwise direction. The unit twist factor is a key metric 
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for assessing this coupling in composites, irrespective of the wing bending stiffness. Im-

portantly, employing off-axis fiber angles induces bending-torsion coupling in composite 

wings, thereby reducing loads. 

 

Figure 7. Comparing the initial five design points. The first design is selected as the optimal wing 

configuration.   

The Pareto curve in the aeroelastic analysis, shown in Figure 8, of a composite wing 

illustrates the trade-off relationship between wing skin weight and unit twist factor. The 

horizontal  axis  denotes  variations  in  skin  weight,  while  the  vertical  axis  represents 

changes  in  the unit  twist  factor. The curve  itself, known as  the Pareto  front, comprises 

points representing solutions that are Pareto optimal, meaning any improvement in one 

objective comes at the expense of the other. Regions where constraints are satisfied, con-

straints are failed, and the Pareto solutions are distinguished. This visual representation 

makes informed decisions, with design points on the Pareto curve being selected that align 

with specific priorities, thereby providing a clear understanding of the trade-offs between 

conflicting objectives in the optimization process. 

 

Figure 8. Pareto curve. 
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In Figure 9, the stacking sequence in the composite wing configuration is given, re-

vealing the arrangement of the upper and lower skins along with the spar. To enhance 

design adaptability, the upper and lower skins, strategically incorporated as optimization 

variables,  are  subdivided  into  three  distinct  regions,  each  characterized  by  varying 

lengths, as visually represented in Figure 6. For tapered upper and lower skins, a unique 

fiber angle is exhibited by each layer and region, highlighting a distinctive feature. The 

spar, attributed to its primary role in bearing aerodynamic loads, maintains a consistent 

fiber angle across its entire span. Emphasizing the symmetric layout inherent in the stack-

ing sequence of both the skins and the spar, this symmetry plays a crucial role in ensuring 

overall structural integrity and balance in the design. These region lengths and their cor-

responding outcomes are presented in Figure 9. 

 

 

Figure 9. Arrangement of the upper and lower wing skins along with the spar in the stacking se-

quence. 

Figure 10 depicts  the weight variation of  the wing skin during optimization  itera-

tions, offering insights into the algorithm’s convergence toward the minimum skin weight 

(not the total wing weight) within the design space. Valid design points adhere to con-

straints and feasibility within the specified design space, while invalid points violate con-

straints.  Smooth  convergence  to  the minimum weight with  valid  design  points  is  a 
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positive outcome in structural optimization. The optimization culminates in a skin weight 

of 640 g, an assembled wing weight (comprising skins, spars, and ribs) of 785 g, and a final 

wing weight (including the assembled wing with adhesive and color) of 910 g. 

 

Figure 10. Weight variations during optimization iterations. 

6.2.2. Thickness Distribution of the Optimized Wing 

In Figure 11, the thickness distribution of both the upper and lower coatings of the 

composite wing is illustrated, showing a significant layer reduction between regions 1 and 

3. The optimization algorithm  is  specially designed  to minimize  the number of  layers 

while simultaneously adhering to static strength, failure criteria, and aeroelastic constraints. 

Its primary objective is to determine the optimal stacking sequence for given configurations. 

The maximum thickness is observed in the coatings in the first region, while the spar main-

tains a constant thickness with four layers. As we progress towards the wingtip, a gradual 

decrease in thickness is observed. Particularly noteworthy is the point of transition between 

the 𝑅  and 𝑅  regions, where the thickness decreases by 34%, making this area more sus-

ceptible to failure. Additionally, there is a significant 89% reduction in thickness from the 

first region to the last region. There is a slight difference in length between the correspond-

ing regions in the the upper and lower skins. The total number of layers in the upper and 

lower skins for regions 𝑅 ,𝑅 , and 𝑅   are 14, 8, and 4, respectively. 

 

Figure 11. Thickness distribution of upper and lower skins. 
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6.2.3. Static Flapwise Deformation of the Optimized Wing 

Comparing the static deformation of the optimized wing in the flapwise direction, 

Figure 12  contrasts  two methodologies: geometrically  linear and nonlinear. At a flight 

speed of 30 m/s with α = 5° and α = −2.5°, the comparison reveals a significant difference 

in the wing tip deflection. The nonlinear model, at α = 5°, reveals a 21.1% higher deflection 

compared to the linear model, exposing the conservative nature of the linear assumptions. 

Noteworthy is the substantially increased deflection exhibited by the nonlinear model. At 

higher AOA, these findings stress the significance of accounting for geometric nonlinear-

ity and emphasize the drawbacks of relying only on linear assumptions. Wings experienc-

ing such conditions encounter elevated aerodynamic loads and heightened system non-

linearity due to larger deformations. Emphasizing the imperative need to incorporate ge-

ometric nonlinearity for more precise and dependable results, this study addresses mis-

leading outcomes from the linear model.   

   
(a)  (b) 

Figure 12. Comparing the vertical deformation of the optimized wing with both geometric linearity 

and nonlinearity for AOAs (a) α = 5° and (b) α = −2.5°. 

6.2.4. Inverse Reverse Factor (IRF) and Buckling Distribution of the Optimized Wing 

The reciprocal of the ratio between applied stress or load and critical stress or load, 

known as the inverse reverse factor, serves as a key indicator of structural proximity to 

failure. This factor is crucial for assessing structural safety, with a lower value indicating 

a larger safety margin, signifying greater distance from failure. Conversely, a higher IRF 

suggests a smaller safety margin, signaling closer proximity to failure.   

Figure 13a,b highlight a significant difference in the inverse reverse factor between 

geometrically linear and nonlinear solutions. ANSYS ACP is employed for the analysis of 

composite failure criteria. This contrast emerges when accounting for large deformations 

in the wing under aerodynamic loads. In the nonlinear solution, vulnerable zones in the 

upper and lower skins, especially the leading-edge part of the upper skin and transition 

areas of regions 1 and 2, are prone to structural and composite failure. This susceptibility 

is notably pronounced when reducing the number of layers from 14 in  𝑅  to 8 layers in 
𝑅 . Nearing  their structural  integrity  limits are specific regions of  the composite wing, 

primarily near the root and spar, which are highlighted as other critical areas due to ele-

vated bending moments. This observation suggests these areas are prone to higher stress 

levels. In linear analysis, the lower skin shows a higher susceptibility to failure compared 

to the upper skin, while in the nonlinear solution, the upper skin exhibits a higher suscep-

tibility to failure. Table 5 statistically presents the disparity between linear and nonlinear 

solutions, revealing a notable 27.53% difference for α = 5°. This discrepancy is attributed 

to the increased aerodynamic loads on the wing at α = 5° compared to α = −2.5°, leading 

to more significant deformations and heightened nonlinearity in the system. 
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(a) 

 
(b) 

Figure 13. IRF for upper and lower skins for α = 5° (a) geometrically linear and (b) geometrically 

nonlinear solutions 

Table 5. Comparison of the  inverse reverse factor for  linear and nonlinear solutions for different 

AOAs. 

Failure Criteria 
Linear  Nonlinear 

α = 5°  α = −2.5°  α = 5°  α = −2.5° 

Inverse reverse factor  0.69  0.34  0.88 (+27.53%)  0.33 (−2.93%) 

The  buckling  load multiplier,  encompassing  global,  local,  and  structural  element 

buckling modes, is the ratio of the critical buckling load to the applied load. The first buck-

ling load multiplier modes are derived under the assumption of geometric nonlinearity 

for two distinct load case scenarios. Specifically, the buckling load multipliers for angles 

of attack (AOAs) α = 5° and α = −2.5° at a velocity of U = 30 m/s are found to be 1.11 and 

2.53, respectively. 

6.2.5. Structural Dynamic, Aeroelastic Instability, and Gust Response 

Figure 12 displays the natural frequencies and the corresponding mode shapes of the 

optimized composite wing. The abbreviations used in Figure 14 include “FB” for flapwise 

bending, “CB” for chordwise bending, and “T” for torsion. The first three modes are 1st 

FB, 1st CB, and 2nd FB, while the fourth and fifth modes represent coupling modes of 

torsion and flapwise bending. 

 
𝜔  8.7 Hz 1st FB  

 
𝜔  10.86 Hz 1st CB  

 
𝜔  51.51 Hz 2nd FB  



Aerospace 2024, 11, 193  20  of  36 
 

 

 
𝜔  127.81 Hz coupling T & FB  

 
𝜔  139.73 Hz coupling T & FB  

Figure 14. Natural frequencies and corresponding mode shapes of the clamped wing. 

Known as the P-K method, the current flutter analysis technique exploits an unsteady 

aerodynamic design based on simple harmonic motion for accurate prediction of flutter 

boundaries.  In  this method,  𝑘  represents  the reduced  frequency, where    denotes 

the  reduced speed. Here,  𝑏   is  the half  chord,  𝑈   is  the flutter  speed, and 𝜔   is  the  fre-
quency. In this study, the reduced flutter frequency is obtained from the fifth mode’s fre-

quency. The resulting reduced flutter speed is shown in both frequency and damping di-

agrams, as shown in Figure 15a and 15b, respectively. Taking into account geometric non-

linearity, the wing’s reduced flutter speed ( ) is determined to be 17.1, surpassing the min-

imum optimization constraint limit. 

   
(a)  (b) 

Figure 15. (a) Reduced flutter frequency diagram and (b) Reduced flutter damping diagram. 

Figure 16 illustrates the performance of the optimized composite wing when exposed 

to  the 1-cosine gust model. The primary parameters under  investigation  for wing gust 

loading responses are  the root bending moment  (𝑀   and  the wing  tip deflection  (𝛿 . 

The responses are compared for gust velocities 𝑊𝐺  = 0.1 and frequencies  𝐹  = 12.5 Hz 

and 4.5 Hz, shown in Figure 16a and 16b, respectively. These comparisons vividly show-

case the performance of the wing model in gusty circumstances at different gust frequen-

cies. The wingtip deflection is characterized by an upward displacement with a positive 

directional variation. In Figure 16d, the maximum (peak) values of the root bending mo-

ment are presented against the variation of gust frequency (𝐹) at WG = 0.1. The gust fre-

quency corresponding to the flight speed of 30 m/s is determined using, 

Gust Frequency 𝐹  
speed of aircraft 𝑉

Gust Length 25c
 
30 m/s
4.5 m

6.66 Hz  (3)

where  c  is the chord length. In Figure 14d, the highest value of the root bending moment 

is evident, occurring near 6.66. The first flapwise bending (FB) natural frequency of the 

wing is approximately 8.7 Hz, significantly distant from the gust frequency. This substan-

tial  gap  between  the  natural  frequency  and  gust  frequency  meets  the  optimization 
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constraints, ensuring resilience against gusty conditions. Observing the peak-to-peak dis-

tance in the time domain, an approximate gust response time period of around 0.115 s is 

indicated. If we assume that only the first bending mode is excited, the frequency of the 

response is expected to be approximately 1/0.115, resulting in 8.69 Hz, which represents 

the first natural frequency. 

   
(a)  (b) 

   
(c)  (d) 

Figure 16. Gust response to 1-cos gust with 𝑊𝐺  = 0.1 and (a) gust frequency of 12.5 Hz and (b) gust 

frequency of 4 Hz. (c) Gust profile in the vertical direction for various frequencies and magnitudes 

(d) Maximum root bending moment vs gust frequency at 𝑊𝐺  = 0.1. 

7. Experimental Results and Discussions 

7.1. Manufacturing of the Optimized Composite Wing 

To verify the modeling and align with the finite element numerical model for a UAV 

wing constructed from composite materials, a primary fabrication is conducted, informed 

by the outcomes derived from the optimization process. To achieve this goal, a dedicated 

composite workshop has been established within the Department of Aerospace Engineer-

ing at Adana ATU. The manufacturing process of the composite wing involves the use of 

a mold, employing hand  layup and vacuum bagging  techniques. A collaborative  team 

comprising aerospace engineers and technicians is responsible for carrying out this pro-

duction.   
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For our UAV wing project, we chose hand layup and vacuum bagging due to their 

simplicity, technical efficiency, and cost-effectiveness. Vacuum bagging involves placing 

fiber material over a mold, saturating it with matrix material, and sealing it in a bag. The 

vacuum applied during curing ensures consolidation, removes air and voids, and creates 

a uniform composite structure. This method is cost-effective, allows for higher fiber con-

tent, minimizes voids, enhances resin distribution, and results in high-quality composite 

structures. Figure 17 illustrates the stacking sequence of the top and bottom skins of the 

composite wing manufactured based on the results of the optimization procedure. Half of 

the layers are provided due to the symmetry in the skins. 

 

(a)  (b) 

Figure 17. The stacking sequence of the baseline composite wing layout obtained via the optimiza-

tion process in the (a) upper skin and (b) lower skin. 

Vacuum bagging is a meticulous yet effective technique for manufacturing composite 

structures, particularly showcased in the creation of a composite wing detailed in Figure 

18. Employing unidirectional carbon fiber and a precise pattern paper with a protractor 

for varied fiber angles, laminas are cut and arranged on an aluminum mold. Mold prepa-

ration is critical, involving sealing, release agent application, and thorough drying. A resin 

mixture  is  then meticulously  applied  before  layering  fabric,  adding  release  film,  and 

breather for resin absorption. Strategic breather placement near vacuum ports prevents 

issues during  curing. The vacuum bagging film,  carefully  attached with double-sided 

tape, ensures an airtight seal. Proper sizing and excess film (30–40%) are vital to prevent 

ruptures. Small slits facilitate vacuum port connections, and a straight hose ensures even 

distribution. Vigilant  inspection and  immediate defect resolution maintain a consistent 

vacuum environment. After resin curing, the composite wing skin is delicately removed, 

excess material trimmed, and skins cut to specifications. The same process applies to ribs 

made with  sandwiched glass fibers. This method,  though  labor-intensive, yields high-

quality  composite  structures with  attention  to detail  at  each  step,  showcasing  the  im-

portance of precision in vacuum bagging for successful composite production. 
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(a)  (b) 

 

 

(c)  (d) 

Figure 18. Vacuum bagging process. (a) Extraction of the unidirectional fiber at various angles, a 

pattern paper with a protractor is employed. (b) After preparing the surface, the first fabric layer is 

placed over the pre-wetted mold, and a resin mixture is evenly applied with a brush to saturate it. 

(c) The vacuum bagging film is carefully attached. (d) The vacuum bagging procedure is employed 

for the ribs produced using sandwiched glass fibers.   

7.2. Assembling the Manufactured Parts 

Following the fabrication of the upper and lower skins, spar, and ribs for the compo-

site wing, the assembly process involves intricately placing the ribs and spar within the 

lower skin, creating a foundational structure as shown in Figure 19a. With precision, the 

upper skin is then carefully placed over this assembly. To ensure structural cohesion and 

integrity, adhesive is applied methodically, forming a robust bond between the upper and 

lower skins, spar, and ribs, as seen in Figure 19a. An essential aspect of this process is the 

thorough sealing of the leading edge and trailing edge of the wing, executed meticulously 

from the root to the tip section. This meticulous attention to detail not only enhances the 

aerodynamic  performance  but  also  reinforces  the  overall  structural  robustness  of  the 

wing. Finally, for a refined and aerodynamically optimized exterior, a thin layer of black 

color  is  delicately  applied,  contributing  to  both  the  aesthetic  appeal  and  functional 
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efficiency of the composite wing. Figure 19b shows various perspectives of the finalized 

shape of the assembled composite wing. 

 
(a) 

 
(b) 

Figure 19. (a) Composite wing parts assembly and (b) Final views of the composite wing. 

7.3. Characterization of the Materials Used in the Composite Wing 

The composite materials market offers diverse options with unique combinations of 

fibers and matrix materials,  resulting  in varied mechanical properties. Factors  such as 

stacking sequence and environmental conditions further contribute to material variations. 

Manufacturing processes significantly impact properties, and imperfections can compro-

mise structural strength. Mathematical formulas, for example, the rule of mixtures, based 

on data from manufacturers, approximate mechanical properties. However, conducting 

coupon tests is advised due to composites’ sensitivity. The composite wing, constructed 

with unidirectional carbon fibers and a thermosetting epoxy resin using hand layup and 

vacuum bagging, undergoes tensile testing following ASTM standards. Ultimate strength, 

stress-strain behavior, and fiber volume  fraction  (60.2%) are evaluated. Test specimens 

replicate the conditions visualized in Figure 20. The UD carbon fiber specimen, averaging 

4 layers, has a width of 9.2 mm and a thickness of 0.44 mm. 
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Figure 20. Samples of specimens at 0 and 90-degree orientations. 

The Shimadzu Universal Testing Machine, with a 10 kN capacity, conducted tensile, 

compression, and bending tests on material specimens  in this study. Its electric motor-

driven unit, operated through built-in keys or ‘Trapezium’ X software on a PC, facilitated 

standardized tests and comprehensive documentation, including stress-strain diagrams. 

Figure 21  shows  the  testing machine, composite  specimen, and  software. Experiments 

took place  in  the Mechanical Engineering  laboratory at Adana Science and Technology 

University. 

 

Figure 21. Shimadzu Universal Testing Machines and ‘Trapezium X’ software. 

Specimens, prepared and measured, are securely clamped in the Shimadzu Universal 

Testing Machine for controlled testing. Parameters such as dimensions, speed (constant at 

2 mm/min), and grip separation are  input  into  the software. The  test captures a  force-

displacement diagram, allowing the software to compute elastic modulus, stress, and per-

cent elongation at failure. Results indicate brittle behavior in the tested composite materi-

als, seen in straight stress-strain curves with abrupt failure. Figure 22 illustrates a typical 

curve with lateral-type failures. Testing is conducted at ambient room temperature, with 

results considered reasonable and acceptable. 
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Figure 22. Stress-strain curves for a set of composite specimens. 

To evaluate  the mechanical characteristics of  the  laminated composites,  test speci-

mens are produced using the hand layup and vacuum bagging techniques, employing a 

process akin to that discussed  in Section 7.1. However,  in  this  instance, a smooth glass 

mold  is utilized,  incorporating  the same carbon fiber and resin. Through experimental 

procedures, the mechanical properties of the composite lamina are comprehensively as-

sessed. The outcomes of  these experiments, encompassing  the resulting properties, are 

detailed in Table 6. It is important to note that the reported values represent averages de-

rived from a total of three tests conducted using a tensile machine with coupon specimens. 

To provide insight into the statistical representativity of the data, the average values are 

accompanied by the standard deviation of these three tests. 

Table 6. Characterized properties of the U-D composite. 

E1 (GPa)  E2 (GPa)  G12 (GPa)  ν12  ρ (kg/m3) 

91.52  6.54  3.6  0.27  1490 

XT (MPa)  XC (MPa)  YT (MPa)  YC (MPa)  S (MPa) 

1256.0  822.3  15.1  76.0  45.6 

7.4. Experimental Modal Tests of the Optimized Composite Wing 

The experimental setup in the Department of Aerospace Engineering at the Middle 

East Technical University used for the experimental modal analysis (i.e., Ground Vibra-

tion Tests (GVT)) comprises a  test structure  (i.e., a composite wing  (Figure 23)) having 

free-free boundary conditions, which eliminates constraint-induced errors in modal anal-

ysis and enhances the accuracy by also ensuring that the identified vibration modes are 

not influenced by artificial constraints. This configuration also improves the correlation 

between experimental and analytical results, which is a key aspect of modal analysis.   

During the modal testing, a Brüel&Kjaer 4524B type Triaxial DeltaTron accelerometer 

is used  to measure  the acceleration of  the wing  located at  the  tip (i.e., at measurement 

point 36 in Figure 23), and a Brüel&Kjaer Type 8206 impact hammer (Figure 24) is used to 

excite the wing to obtain frequency response functions (FRFs) through the Brüel&Kjaer 

PULSE spectrum analyzer (Figure 24).   
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Figure 23. Composite wing structure with free-free boundary condition. 

 

Figure 24. Impact Hammer and PULSE Spectrum Analyser. 

In  conducting  the modal  test  in  a  free-free  condition,  the  composite wing  is  sus-

pended on a frame using two highly elastic bands. The measurement points are chosen at 

“4 different stations along the chord” (i.e., points located at 0.0 cm (on the leading edge), 

5.5 cm (along the spar), 10.5 cm, and 18 cm (on the trailing edge)) and “9 different stations 

along the span” (i.e., points located at 0.0 cm (at the root), 9.5 cm away from the root, and 

then 16.5 cm equally spaced locations to the tip) of the composite wing. The experimental 

grid of the wing, indicating 36 measurement points in total, is shown in Figure 25. 
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Figure 25. Experimental grid (measurement points) of the wing. 

The roving hammer method (with a frequency span of 400 Hz and by zooming into 

280 Hz, covering the first four global modes of the wing with 800 FFT lines through linear 

spectrum averaging over three hits at each measurement point) is performed at 36 differ-

ent locations, and corresponding frequency response functions are obtained and provided 

in Figure 26.   

 

Figure 26. Frequency response functions (accelerance) of the roving hammer measurements. 

The stability diagram (Figure 27) is drawn using the Rational Fraction Polynomial-Z 

method after 40 iterations in order to calculate the resonant frequencies and visually ob-

tain the corresponding mode shapes that are given in Figure 28. The percentage difference 

between experimentally obtained  resonant  frequencies and  those of numerically calcu-

lated ones are also provided in the same figure in parenthesis. The predictions for the first 

and second out-of-plane bending and torsion are good, with errors of around 1.39%, 1.4%, 

and 0.72%, respectively. The mode shapes and their order are consistent between NAS2 

and GVT for all modes. 
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Figure 27. Stability diagram via the Rational Fraction Polynomial-Z method. 

 

 
𝜔  59.01 Hz 1st out of plane Bending  

NAS2 (1.39%) 

𝜔  59. 84 Hz 1st out of plane Bending  
GVT 

 

 
 

𝜔  149.87 Hz 2nd out of plane Bending  
NAS2 (1.40%) 

𝜔 151. 99 Hz 2nd out of plane Bending  
GVT 
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𝜔  228.69 Hz 1st Torsion  

NAS2 (0.72%) 
𝜔  230.34 1st Torsion  

GVT 

 

𝜔  239.77 Hz 3rd out of plane Bending  
NAS2 (5.66%) 

𝜔  254.15 Hz 3rd out of plane Bending  
GVT 

Figure 28. Comparison of natural frequencies and corresponding mode shapes of the wing obtained 

from the NAS2 model and the GVT. 

7.5. Experimental Static Deflection of the Optimized Composite Wing 

In the experimental procedure for static deflection analysis of an optimized compo-

site wing using a Digital Image Correlation (DIC) system, the setup is established in the 

Composite Materials Characterization Laboratory at the Middle East Technical University 

Center for Wind Energy (METUWIND). The experiment employs the GOM ARAMIS 4M 

DIC system, as shown in Figure 29, featuring two cameras, a base, and a slider for three-

dimensional contactless deformation measurement. The composite wing is clamped se-

curely using vice jaws, and weights of 374 g, 748 g and 1723 g in three stages, namely stage 

1, stage 2, and stage 3, are applied to simulate different loading conditions at the tip of the 

wing, as shown in Figure 30a. A stochastic color spray pattern is then applied to a desig-

nated measurement field, 18 cm away from the tip, enabling the ARAMIS system to accu-

rately capture and analyze displacements and deformations using digital images. The sto-

chastic paint field is applied 18 cm away from the tip for an area of 14 cm × 11 cm, which 

encloses the measurement points as shown in Figure 30b. The DIC system is calibrated, 

and sufficient photo images are recorded in both deformed and undeformed states. 

Subsequently,  the  recorded data  is processed using  the ARAMIS software version 

1.02, comparing and calculating displacements and deformations. Concurrently, finite el-

ement analysis  in NAS2  is conducted,  importing  the experimental data  to validate and 

complement the results obtained from the DIC system. The procedure ensures a compre-

hensive analysis of the static deflection behavior of the composite wing under different 

loads, combining the precision of the ARAMIS DIC system with the numerical simulations 

of NAS2  for a  thorough understanding of  the structural performance of  the composite 
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wing. Results are meticulously documented, encompassing experimental measurements, 

load values, and any pertinent observations from the DIC system and NAS2. 

 

Figure 29. DIC test setup of composite wing. 

   
(a)  (b) 

Figure 30. (a) Location of the load applied and (b) dimension of the stochastic pattern. 

In Figure 31, an analysis is conducted to compare the static deflection contour, spe-

cifically at the designated paint pattern location, for a load of 1723 g. This comparative 

assessment involves the utilization of both NAS2 and DIC systems, providing an under-

standing of the structural response under the specified weight. 
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(a) NAS2 model  (b) DIC system 

Figure 31. Comparing static deflection of the wing obtained from the NAS2 model and the DIC sys-

tem for stage 3 with 1723 g. 

Table 7 compares the deflection results obtained by the DIC experimental test and the 

NAS2 numerical solution at the spanwise ends of the painted pattern, which are 93 cm and 

106 cm away from the wing root. Three different loadings of 374 g, 748 g, and 1723 g are 

considered in the static analysis. The NAS2 results are in good agreement with the DIC 

system results.   

Table 7. Comparison of DIC and FEM results of the vertical displacement for different sections from 

the wing root. 

Loading  DIC Results  NAS2 Results  Diff (%)  DIC Results  NAS2 Results  Diff (%) 

     𝛅 𝐦𝐦  @ 𝐋 𝟗𝟑 𝐜𝐦  from Wing Root  𝛅 𝐦𝐦  @ 𝐋 𝟏𝟎𝟔 𝐜𝐦  from Wing Root 

Stage 1 (374 g)  7.19  7.10  1.25  8.71  8.60    1.26 

Stage 2 (748 g)  11.08  10.87  1.89  13.51  13.22    2.15 

Stage 3 (1723 g)  21.60  20.70  4.16  26.43  25.30  4.27 

8. Conclusions 

This  research  introduces an aeroelastically  tailored Multi-objective, Multi-discipli-

nary Design Optimization (MDO) approach that seamlessly integrates numerical optimi-

zation techniques. The aim is to minimize weight and ensure structural integrity, followed 

by the manufacturing of the optimized wing configuration and performing a Ground Vi-

bration Test to validate and correlate with the numerical model. The proposed numerical 

methodology,  integrated within  the  fully  automated Nonlinear Aeroelastic Simulation 

Software (NAS2) package, combines FEM code for simulating structural performance, an 

in-house ROM framework for geometrically nonlinear aeroelastic analyses, and PSO as a 

population-based stochastic optimization technique. Establishing a robust numerical ap-

proach,  this  integration  is designed  for  the  improved aeroelastic and structural perfor-

mance of composite wings. Through this multidisciplinary approach, we emphasize the 

pivotal role of tailoring aeroelastic solutions in the advanced design and manufacturing 

of high aspect ratio composite wings, contributing to the continued evolution of aerospace 

technology. 

 The objective is to comprehend the practical behavior of high aspect ratio wings con-

structed  from  composite  materials,  considering  both  static  and  aeroelastic  con-

straints,  and  assess  the  efficiency  of  optimization  in  enhancing  the  overall 
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performance. To achieve this goal, a flexible wing with an aspect ratio of 14 and a 

span of 1.25 m was specifically designed to be critical in terms of structural, static, 

and dynamic parameters.   

 The optimized wing was constructed using UD TR50S carbon fiber and subjected to 

a Ground Vibration Test (GVT) for evaluation. The GVT results validated and corre-

lated well with the numerical simulation employed in designing the optimized wing, 

demonstrating a reasonable accuracy with a maximum difference of less than 6%. 

 Across different  load  cases,  the  impact of nonlinearity on flutter boundaries may 

vary. However, it notably impacts the aeroelastic and failure criteria of a composite 

wing. For the load case with U = 30 m/s and α = 5°, differences of 21.1% and 27.5%, 

respectively, are observed between geometrically  linear and nonlinear solutions in 

terms of static aeroelastic deflection and failure criteria. 

 The proposed MMDO method  introduces several unique aspects  that significantly 

advance the optimization of composite aircraft structures compared to existing ap-

proaches.  Firstly,  its  adoption  of  a multilayer  optimization  approach  enables  the 

seamless integration of various methods with different levels of accuracy and speed, 

resulting in a comprehensive system capable of achieving high accuracy and perfor-

mance. Secondly, the inclusion of unit twist as a parameter in the initial optimization 

layer serves to expedite subsequent optimization processes, enhancing overall effi-

ciency. Additionally,  the method’s  innovative combination of  linear and nonlinear 

methods ensures a nuanced approach to capturing the complex physics of composite 

aircraft structure optimization while effectively managing simulation time. This bal-

anced integration ultimately leads to a more comprehensive and efficient optimiza-

tion process, distinguishing MMDO from existing approaches and promising signif-

icant advancements in the field. 

Potential areas of future work and recommendations:   

 NAS2 Software Validation: Enhance NAS2 software reliability through additional val-

idation studies, comparing predictions with wind tunnel experimental data across 

various angles of attack and Reynolds numbers. 

 Industry Impact: MMDO optimization of composite wing designs promises substan-

tial  cost  savings  by  reducing material usage  and  improving  structural  efficiency. 

NAS2’s user-friendly  interface and  robust optimization capabilities make  it highly 

feasible for industry adoption. Integration into existing workflows empowers manu-

facturers with advanced tools for efficient wing optimization. 

 Research Directions: Future research aims to integrate active and passive control sur-

face mechanisms, such as folding wingtip devices, to enhance high aspect ratio wing 

performance in turbulent conditions. Furthermore, the enhancement of NAS2 entails 

the development of an integrated framework for aeroelastic analysis MDO. This in-

volves the integration of Computational Fluid Dynamics (CFD) and Computational 

Structural Dynamics (CSD) methods to capture superior interaction dynamics, par-

ticularly in scenarios with higher Reynolds numbers where viscosity plays a crucial 

role and in cases of high torsional deformation where dynamic stall may occur. 
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