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摘 要：针对翼身融合布局民机的非圆形截面机身结构承载特征，美国波音公司和美国国家航空航天局（NASA）联合提出了

拉挤杆缝合高效一体化结构（PRSEUS），以提高翼身融合布局飞机机身结构的承载效率及稳定性性能。为了深入研究翼身

融合布局后机身结构设计及PRSEUS结构在后机身上的应用，本文建立了基于PRSEUS结构的翼身融合布局后机身结构高

保真度数值分析模型。筛选出了针对翼身融合布局后机身的5种典型载荷工况作为评估后机身结构强度和刚度的输入条

件。借鉴结构区域划分技术，开展了基于 PRSEUS 结构的翼身融合布局后机身结构优化方法研究，完成了基于分块的

PRSEUS结构后机身结构优化设计，保证了后机身结构强度和刚度性能，并进一步减轻了结构重量。
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与传统布局飞机相比，翼身融合飞机在节省燃油消耗

和提高飞机气动效率方面有巨大的潜在优势，被认为是可

替代传统圆形截面机身布局的有前途的飞机概念之一。欧

洲洁净天空计划（CS）和美国国家航空航天局（NASA）的环

境友好计划（ERA）均对翼身融合布局飞机开展了大量研究

工作，国内科研团队也对此开展了持续性研究。

Qin[1]依据现有模型，研究了翼身融合布局（BWB）方案

的气动特性，并完成了优化设计。柴啸[2]等建立了 BWB 客

机总体参数综合分析与优化平台，并对 BWB 客机的总体

设计方案进行了多学科优化设计研究，分别完成了单目标

优化和多目标优化，优化效果显著。R. Q. Jesse 采用翼身

融合概念设计及结构优化程序（HCDstruct）对多种翼身融

合概念方案进行了中保真度的全机结构优化设计[3]，并为

概念方案提供了全机重量（质量）评估依据。对于大型复

合材料结构优化设计，白浩[4]基于区域划分技术，提出了

一种复合材料层合板铺层的二级优化设计方法。赵占文

等采用遗传算法对变刚度复合材料层合板进行了结构稳

定性优化设计[5]。面对翼身融合布局非圆形截面机身的

特殊承载问题，波音公司和 NASA 联合提出了可提高结构

刚度、稳定性和承载效率的复合材料基于拉挤杆缝合高效

一体化结构（PRSEUS）形式。参考文献[6]对单隔框和单

长桁 PRSEUS 结构的材料、铺层顺序等设计变量进行了优

化分析。张永杰等针对复合材料的翼身融合中央机体结

构，进行了中央机体结构非线性分析，提出了结构方案优

化设计策略，完成了翼身融合布局（HWB）中央机体的结

构优化设计[7]。王凯剑等针对翼身融合客机 PRSEUS 壁板

开展了参数识别研究和优化设计[8]。从国内研究现状可

以看出，目前尚未对完整翼身融合后机身采用 PRSEUS 结

构形式及其收益进行探索，也尚未开展基于 PRSEUS 结构

高精度模型的大变量精细化机身结构优化设计。

本文针对某翼身融合布局飞机后机身结构，考虑其高

后置背撑发动机布局带来的后机身承力的特殊需求以及

结构承载效率要求，探索了 PRSEUS 结构在翼身融合布局

后机身上的应用及收益。建立了基于 PRSEUS 的后机身

结构高保真度有限元模型，在区域划分技术的基础上开展

了涉及大变量的整个后机身结构更为精细化的优化设计，

在保证优化可行性和优化效率的前提下，进一步挖掘结构

潜力。
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1 PRSEUS 基本特性
翼身融合布局虽具有显著的空气动力学优势，但由于

其非圆形截面，也给机身结构设计带来了挑战[9]。为此，波

音公司和 NASA 联合提出了 PRSEUS 的机体结构，如图 1 所

示[10-11]。长桁和框梁通过缝合技术进行连接，几乎不需要

机械紧固件。该结构形式的承力优点如下[12]：通过缝合技

术能够有效抑制复合材料初始分层发生，增强了缝合结构

的止损和承载能力；合理的缝合方式，可使缝合结构受拉具

有良好的止裂和改变裂纹扩展方向的能力；拉挤杆以零度

纤维为主，位于长桁部件上部，提高了结构中性轴高度，增

强了结构受压和抗弯的承载能力；该结构形式减少了金属

连接件和紧固件的数量，并且降低了由于打孔而带来的应

力集中和加工制造等问题。通过数值分析和大尺寸试验[13]

证明了 PRSEUS 概念可以满足翼身融合布局机身设计的苛

刻要求。

在 PRSEUS 结构中，以零度纤维为主的大模量拉挤杆，

位于长桁部件上部，远离底部蒙皮，这种结构设计形式不仅

提高了中性轴高度，而且增加了长桁部件的局部强度和稳

定性，进一步提高了蒙皮整体壁板的抗弯能力。隔框中部

采用泡沫夹芯材料，具有减重效果。拉挤杆穿过隔框、长桁

和隔框交接处，经固化处理后，可以维持双向传力路径的连

续性，这种高效的立体承载模式充分体现了一体化缝合特

点，也增强了蒙皮整体壁板的耐久性。

长桁部件设计特征主要包括：（1）各部件经定位缝合

后共固化，减少了制造工序；（2）上端布置 T800 高模量拉挤

碳杆；（3）缝线使结构具有抑制损伤扩展的能力；（4）合理

的中性轴位置；（5）对碳纤维边缘进行了防护处理；（6）在

高模量拉挤碳杆的外部，覆盖复合材料包裹层，使其免受

冲击。隔框部件设计特征主要包括：（1）各部件经定位缝

合后共固化，减少了制造工序；（2）缝线使结构具有控制损

伤扩展的能力；（3）直接与蒙皮、止裂带共固化，减少了制

造工序；（4）刚度大；（5）对碳纤维边缘进行了防护处理；

（6）通过共固化一体成形，达到与长桁无缝连接的目的，确

保了结构传力路径的连续性。

2 翼身融合后机身结构建模
2.1 网格模型

后机身上下蒙皮、长桁元件包裹层、长桁元件翻边、长

桁元件止裂带、隔框元件包裹层、隔框元件翻边、隔框元件

止裂带、后机身分离面、后机身分离面上的加筋板均采用壳

单元模拟；长桁拉挤杆采用杆单元模拟；隔框的泡沫夹芯材

料采用实体单元模拟。

对后机身蒙皮划分网格时，为保证一维梁单元、二维壳

单元、三维体单元之间的单元节点协调，需根据后机身结构

布置将机身蒙皮分割成若干区域，在此基础上进行网格划

分。参考文献[14]中关于 PRSEUS 结构参数设置，后机身隔

框间距约为 508.0mm，长桁间距约为 152.4mm。隔框泡沫

夹心高度为 152.40mm，厚度约为 12.70mm，隔框下部止裂

带 及 翻 边 总 宽 度 约 为 101.60mm。 长 桁 总 高 度 约 为

37.85mm，上端拉挤杆直径为 9.53mm，长桁下部止裂带及

翻边宽度约为 86.36mm。长桁和隔框元件横截面如图 2 所

示。考虑到 PRSEUS 结构的一体化缝合[15]和共固化加工工

艺[16]对于各元件的法向刚/强度增强和组合支撑效应，对模

型各元件壳单元设置偏置量。形成的翼身融合后机身长

桁、隔框网格模型如图 3 所示。

依据 HWB 飞机后机身的几何特征和 PRSEUS 结构特

性，最终建立的高保真度的基于 PRSEUS 结构的 HWB 后机

身有限元模型如图 4 所示，全模型共有 533242 个单元，

290854 个节点。根据结构布置以及方便后期开展结构优化

设计工作，将模型所有单元划分为 28 个组，分别赋予不同

的单元属性。

图 2　长桁、隔框网格模型

Fig.2　Grid model of long truss and partition frame

图 1　PRSEUS 结构示意图

Fig.1　Structure diagram of PRSEUS
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2.2 材料参数

后机身上下蒙皮、元件包裹层、元件翻边、元件止裂带、

后机身分离面均由 AS4 碳纤维复合材料层合板构成。该层

合板为对称层合板，铺层顺序为[45/-45/0/90/0/-45/45] ，而

0°铺层的铺层厚度为 45°铺层厚度的两倍，45°铺层占 44%，

0° 铺 层 占 44%，90° 铺 层 占 12%[10-11]。 根 据 此 ，本 文 设 置

PRSEUS 蒙皮铺层由 9 层铺层组成，铺层顺序为[45/-45/0/0/

90/0/0/-45/45]T，单 层 铺 层 厚 度 为 0.1467mm，总 厚 度 为

1.3203mm。

长桁包裹层、长桁翻边、长桁止裂带均由一层层合板制

备而成，其 0°纤维平行于长桁方向。蒙皮、隔框包裹层、隔框

翻边、隔框止裂带分别由 2、2、2、1 层层合板制备而成，其 0°纤

维平行于隔框方向。长桁拉挤杆选用 T800 碳纤维制造，隔框

的泡沫夹芯为 Rohacell 泡沫。具体材料属性见表 1~表 3。

2.3 载荷和边界条件

美国联邦航空条例 FAR-25《运输类飞机适航标准》对

于飞机极端载荷做了相关规定。对于翼身融合飞机，需对

80 多种载荷工况进行评估分析以确定全机的极端载荷工

况，最终筛选出 13 个全机极端载荷工况，可在此基础上开

展优化设计等工作。针对后机身，本文筛选出 5 种典型载

荷工况，在此基础上进行后机身强度、刚度校核并开展后机

身结构优化设计工作。选取的典型载荷工况见表 4。

3 翼身融合后机身结构强度初步校核
对翼身融合后机身初步设计方案进行 5 种典型极端载

荷工况下的强度校核，通过结果分析，获得了载荷对结构应

力（应变）分布的影响，确定了载荷传力路线。

本文采用最大应变准则和 Tsai-Wu 准则作为结构强度

失效判据，进行复合材料后机身结构强度评估。

（1）工况 1 结构强度校核结果

该工况是为了验证高后置背撑发动机载荷对后机身的

影响，经分析计算得出（见图 5），民机后机身结构在最大发

动机载荷作用下最大位移出现在发动机支架连接点处，为

32.6mm；翼身融合民机后机身结构最大应变准则和 Tsai-

Wu 准则下的最大失效因子分别为 0.683 和 0.667，均小于 1，

说明初始设计方案安全，但有很大的减重空间。

图 4　基于 PRSEUS 结构的 HWB 后机身有限元模型

Fig.4　Finite element model of HWB rear fuselage

based on PRSEUS structure            

图 3　后机身(长桁、隔框)网格模型

Fig.3　Rear fuselage (truss and spacer frame) grid model

表 1 AS4碳纤维材料属性

Table 1 AS4 carbon fiber material properties

工程常数

E1/MPa

E2/MPa

E3/MPa

G12/MPa

G13/MPa

G23/MPa

μ12

μ13

μ23

ρ/（t /mm3）

数值

67155

33543

33543

16341

16341

5515

0.4

0.4

0.095

1.6e-9

表 3 层合板强度值

Table 3 Laminate strength value

性能

1 向拉伸强度

1 向压缩强度

2 向拉伸强度

2 向压缩强度

面内剪切强度 S

强度值/MPa

724.64

546.06

320.61

261.31

206.15

表 2 隔框泡沫夹芯层和长桁材料特性

Table 2 Material properties of spacer frame foam

sandwich layer and truss         

材料

E/MPa

μ

ρ/（t /mm3）

隔框泡沫夹心层

144.8

0.45

9.99E-11

长桁上端拉挤杆

126932

0.3

1.6E-9
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（2）工况 2 结构强度校核结果

如图 6 所示，民机后机身结构在巡航状态下最大位移出

现在后机身背部中心处，最大位移为 22.9mm；后机身整体应

力分布较均匀，约束处局部有应力集中现象，翼身融合民机

后机身结构最大应变失效准则和 Tsai-Wu 失效准则下的最

大失效因子分别为 0.197 和 0.091，远小于 1，说明初始设计方

案承载能力远超巡航状态载荷，结构有很大的减重空间。

（3）工况 3 结构强度校核结果

如图 7 所示，民机后机身结构在过载 2.5 下最大位移出

现在后机身背部中心处，最大位移为 50.5mm；翼身融合民

机后机身结构最大应变失效准则和 Tsai-Wu 失效准则下的

最大失效因子分别为 0.743 和 0.781，小于 1，材料利用率较

高，且满足强度刚度的要求。

（4）工况 4 结构强度校核结果

如图 8 所示，翼身融合民机后机身结构在过载-1 下最

大位移出现在后机身背部中心处，最大位移为 27.6mm；后

机身整体应力分布较均匀，约束处局部有应力集中现象，翼

身融合民机后机身结构最大应变失效准则和 Tsai-Wu 失效

准则下的最大失效因子分别为 0.216 和 0.093，远小于 1，计

算结果说明复合材料后机身结构在该工况下是安全的。

（5）工况 5 结构强度校核结果

如图 9 所示，坠撞工况下翼身融合民机后机身结构承

表 4 典型载荷工况

Table 4 Typical load cases

工况编号

工况 1

工况 2

工况 3

工况 4

工况 5

载荷

最大发动机推力载荷工况载荷

巡航工况载荷

过载 2.5 俯仰机动载荷

过载-1.0 俯仰机动载荷

9g 发动机航向载荷

过载

—

1.0

2.5

-1.0

—

安全系数

1.5

1.5

1.5

1.5

1.5

说明

验证高后置背撑发动机载荷对机身的影响

验证巡航状态后机身强度

验证极限情况后机身强度

验证极限情况后机身强度

验证坠撞情况后机身强度

图 5　工况 1 结构静力分析结果云图

Fig.5　Cloud chart of structural static analysis results

under condition 1                                 

图 6　工况 2 结构静力分析结果云图

Fig.6　Cloud chart of structural static analysis results under

 condition 2                                                      

图 7　工况 3 结构静力分析结果云图

Fig.7　Cloud chart of structural static analysis results under

 condition 3                                                      
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受 9g 发动机航向载荷，最大位移出现在发动机支架连接点

处，最大位移为 50.2mm；后机身整体应力分布不均匀，约束

处出现明显的应力集中，翼身融合民机后机身结构最大应

变失效准则和 Tsai-Wu 失效准则下的最大失效因子分别为

0.88 和 1.02，说明该载荷较大，并且产生的应变（力）相对集

中，可对应力集中处进行局部补强以达到强度要求。

4 翼身融合后机身结构优化设计
借鉴区域划分技术，对后机身结构有限元单元进行分

区，并对各分区设置对应初始铺层（含铺层角度和铺层厚

度）。区域划分技术一方面可以较精细地对结构进行设计，

一方面又能提高设计效率，是精细化设计与计算效率的权

衡。采用快速敏度分析方法从众多设计变量中识别出对优

化目标影响较大的关键设计参数，采用多岛遗传算法开展

结构优化工作，最终获得满足条件的最佳设计方案。

4.1 设计参数

根据 5 种典型工况下后机身承载应力分布情况及

PRSEUS 结构形式，对翼身融合后机身全部有限元单元进

行分区，其中将上蒙皮划分为 13 个分区，下蒙皮划分为 4 个

分区，止裂带、翻边、长桁包裹层和隔框包裹层也进行相应

分区，分区总计 46 个。部分分区如图 10~图 14 所示。

图 9　工况 5 结构静力分析结果云图

Fig.9　Cloud chart of structural static analysis results under

 condition 5                                                      

图 8　工况 4 结构静力分析结果云图

Fig.8　Cloud chart of structural static analysis results under

 condition 4                                                      

图 11　上蒙皮长桁包裹层分区示意图

Fig.11　Schematic diagram of upper skin truss wrapping

layer zoning                                          

图 12　上蒙皮长桁翻边分区示意图

Fig.12　Schematic diagram of upper skin truss flanging zone

图 10　上蒙皮分区示意图

Fig.10　Schematic diagram of upper skin partition
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本文设计参数分为两层，第一层设计参数为每个分区

层合板的总厚度，第二层设计参数为每个分区层合板中 0°、

45°和 90°铺层的铺层数，第二层设计变量上百个。第一层

设计参数见表 5。

4.2 设计变量敏度分析

由于本文的设计变量数量较大，为了提高优化效率，本

文首先对第一层设计参数进行针对后机身结构总重量、后

机身变形及强度失效因子的敏度分析，基于分析结果，筛选

出重要设计变量开展优化。本文采用最优拉丁超立方设计

方法作为本次的试验方法，该方法可使试验点尽量均匀分

布在设计空间中，使因素和相应的拟合更加真实精确。表 6

给出了对结构质量、结构位移及结构强度失效因子影响较

大的设计参数，这些设计参数将是开展下一步方案优化设

计的基本设计变量。这样将原来众多的设计变量缩小到 25

个分区，显著提高优化效率。

4.3 优化参数设置

（1） 优化设计变量

优化设计参数变量取值范围见表 7。

（2） 目标函数

参考参考文献[7]中关于优化设计方案的研究及优化结

图 13　上蒙皮长桁止裂带分区示意图

Fig.13　Schematic diagram of upper skin truss crack arrest

 zone zoning                                               

表 5 第一层设计参数

Table 5 Design parameters of the first floor

序号

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

13

14

15

16

17

18

19

20

21

22

23

设计参数

上蒙皮分区 1 厚度

上蒙皮分区 2 厚度

上蒙皮分区 3 厚度

上蒙皮分区 4 厚度

上蒙皮分区 5 厚度

上蒙皮分区 6 厚度

上蒙皮分区 7 厚度

上蒙皮分区 8 厚度

上蒙皮分区 9 厚度

上蒙皮分区 10 厚度

上蒙皮分区 11 厚度

上蒙皮分区 12 厚度

上蒙皮分区 13 厚度

下蒙皮分区 1 厚度

下蒙皮分区 2 厚度

下蒙皮分区 3 厚度

下蒙皮分区 4 厚度

分离面 I 分区 1 厚度

分离面 I 分区 2 厚度

分离面 I 分区 3 厚度

分离面 I 缘条腹板厚度

加强框

分区 1 腹板厚度

加强框

分区 2 腹板厚度

序号

24

25

26

27

28

29

30

31

32

33

34

35

36

37

38

39

40

41

42

43

44

45

46

设计参数

加强框分区 3 厚度

加强框缘条腹板厚度

上蒙皮长桁包裹层

分区 1 厚度

上蒙皮长桁包裹层

分区 2 厚度

上蒙皮长桁包裹层

分区 3 厚度

上蒙皮长桁包裹层

分区 4 厚度

上蒙皮长桁包裹层

分区 5 厚度

下蒙皮长桁包裹层

分区 1 厚度

下蒙皮长桁包裹层

分区 2 厚度

下蒙皮长桁包裹层

分区 3 厚度

上蒙皮长桁翻边 1 厚度

上蒙皮长桁翻边 2 厚度

上蒙皮长桁翻边 3 厚度

上蒙皮长桁翻边 4 厚度

上蒙皮长桁止裂带 1 厚度

上蒙皮长桁止裂带 2 厚度

上蒙皮长桁止裂带 3 厚度

上蒙皮长桁止裂带 4 厚度

上蒙皮长桁止裂带 5 厚度

下蒙皮长桁翻边 1 厚度

下蒙皮长桁翻边 2 厚度

下蒙皮长桁止裂带 1 厚度

下蒙皮长桁止裂带 2 厚度

图 14　上蒙皮隔框分区示意图

Fig.14　Schematic diagram of upper skin partition

表 6 筛选后的设计参数

Table 6 Filtered design parameters

设计变量/厚度

上蒙皮分区 3 厚度

上蒙皮分区 4 厚度

上蒙皮分区 6 厚度

上蒙皮分区 7 厚度

上蒙皮分区 8 厚度

上蒙皮分区 11 厚度

下蒙皮分区 1 厚度

下蒙皮分区 2 厚度

下蒙皮分区 4 厚度

设计变量/厚度

上蒙皮隔框包裹厚度

分离面 I 分区 2 厚度

分离面 I 分区 3 厚度

加强框分区 1 厚度

加强框分区 2 厚度

加强框分区 3 厚度

下蒙皮长桁包裹层分区 1 厚度

下蒙皮长桁包裹层分区 2 厚度

下蒙皮长桁包裹层分区 3 厚度

设计变量/厚度

下蒙皮长桁翻边 1 厚度

下蒙皮长桁止裂带厚度

上蒙皮隔框包裹层厚度

上蒙皮隔框翻边厚度

下蒙皮隔框包裹层厚度

下蒙皮隔框止裂带厚度

下蒙皮隔框翻边厚度
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果，本文优化目标为使翼身融合民机后机身结构重量最轻。

（3） 约束条件

为满足复合材料结构强度要求，约束条件设置为最大

应变失效准则和 Tsai-Wu 失效准则下的失效因子均小于 1；

为满足刚度要求，设置带高后置背撑发动机的后机身结构

最大位移不超过 60mm。

4.4 优化结果

利用多岛遗传算法实现后机身结构优化设计工作，设

计变量优化前后对比见表 8。

4.5 优化方案结构静力分析

优化后的翼身融合民机复合材料后机身结构在工况 3 下

的静力分析结果如图 15 所示，最大位移出现在后机身背部中

心处，最大位移为 58.5mm，较之优化前增大了 17%；后机身整

体应力分布较均匀，约束处局部有应力集中现象，优化后的

翼身融合民机后机身结构最大应变失效准则和 Tsai-Wu 失效

准则下的最大失效因子分别为 0.814 和 0.828，与优化前相比

分别增加了 4% 和 11%，但小于 1，因此，优化后的复合材料后

机身结构在该种工况下满足强度和刚度要求。同时从表 9 中

可以看到，后机身结构总质量由初始的 3.55t 降低到了 2.58t，

质量降低了 27%。通过优化前后结构质量和失效因子两方

面的变化率可以看到，本文优化提高了整体结构的承载效

率，其中包括复合材料铺层的合理分布。

5 结束语
鉴于 PRSEUS 结构在承载、减重等方面的突出优势，本

文开展了基于 PRSEUS 结构的翼身融合布局后机身结构设

计。建立了基于 PRSEUS 结构的完整后机身高保真度有限

元模型，设置其约束边界，确定载荷施加方法，为翼身融合

表 8 优化结果对比

Table 8 Comparison between optimization results

设计变量

上蒙皮分区 3 厚度/mm

上蒙皮分区 4 厚度/mm

上蒙皮分区 6 厚度/mm

上蒙皮分区 7 厚度/mm

上蒙皮分区 8 厚度/mm

上蒙皮分区 11 厚度/mm

下蒙皮分区 1 厚度/mm

下蒙皮分区 2 厚度/mm

下蒙皮分区 4 厚度/mm

上蒙皮隔框包裹厚度/mm

分离面 I 分区 2 厚度/mm

分离面 I 分区 3 厚度/mm

加强框分区 1 厚度/mm

加强框分区 2 厚度/mm

加强框分区 3 厚度/mm

下蒙皮长桁分区 1 厚度/mm

下蒙皮长桁分区 2 厚度/mm

下蒙皮长桁分区 3 厚度/mm

下蒙皮长桁翻边 1 厚度/mm

下蒙皮长桁止裂带厚度/mm

上蒙皮隔框包裹厚度/mm

上蒙皮隔框翻边厚度/mm

下蒙皮隔框包裹厚度/mm

下蒙皮隔框止裂带厚度/mm

下蒙皮隔框翻边厚度/mm

优化前

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

1.32

2.64

2.64

2.64

2.64

2.64

优化后

1.32

1.61

2.34

2.93

1.61

1.61

1.03

1.32

1.32

1.62

1.76

1.47

1.32

3.84

1.03

1.32

1.32

1.32

1.03

1.03

1.62

1.32

1.32

1.32

1.03

改变量/%

-50

-39

-11

11

-39

-39

-61

-50

-50

-39

-33

-44

-50

+45

-61

-50

-50

-50

-61

-22

-39

-50

-50

-50

-61

表 7 优化设计参数设置

Table 7 Optimize design parameter settings

设计变量

上蒙皮分区 3 厚度

上蒙皮分区 4 厚度

上蒙皮分区 6 厚度

上蒙皮分区 7 厚度

上蒙皮分区 8 厚度

上蒙皮分区 11 厚度

下蒙皮分区 1 厚度

下蒙皮分区 2 厚度

下蒙皮分区 4 厚度

上蒙皮隔框包裹厚度

分离面 I 分区 2 厚度

分离面 I 分区 3 厚度

加强框分区 1 厚度

下限

值

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

上限

值

3.96

3.96

3.96

3.96

3.96

3.96

3.96

3.96

3.96

3.96

4.00

4.00

3.00

设计变量

加强框分区 2 厚度

加强框分区 3 厚度

下蒙皮长桁分区 1 厚度

下蒙皮长桁分区 2 厚度

下蒙皮长桁分区 3 厚度

下蒙皮长桁翻边 1 厚度

下蒙皮长桁止裂带厚度

上蒙皮隔框包裹厚度

上蒙皮隔框翻边厚度

下蒙皮隔框包裹厚度

下蒙皮隔框止裂带厚度

下蒙皮隔框翻边厚度

下限

值

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

1.03

上限

值

4.00

3.00

3.96

3.96

3.96

3.96

3.96

3.96

3.96

3.96

3.96

3.96

图 15　优化方案静力分析结果云图

Fig.15　Cloud chart of static analysis results of 

optimization scheme               

55



航空科学技术 Mar. 25 2023 Vol. 34 No.03

民机后机身结构静力分析和优化设计提供了准确模型。

由于翼身融合民机独特的布局形式，其后机身受载与

传统民机不同，本文通过查阅文献并结合实际，分析并筛选

出翼身融合民机后机身 5 种典型载荷工况，以此作为后机

身结构强度和刚度评定的标准。

通过敏度分析工作筛选出对优化目标和约束条件影响

较大的设计参数，基于此，开展了以多岛遗传优化算法为核

心的翼身融合民机后机身结构方案优化设计 ；以基于

PRSEUS 结构的翼身融合布局复合材料后机身为研究对

象，选取强度和刚度为约束条件，机身总质量最小为优化目

标进行优化设计，取得了良好的减重效果，为翼身融合民机

后机身结构设计提供支持。
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Optimization Design of Blended-wing-body Layout Rear Fuselage Based on 
PRSEUS Structure

Dong　Lijun1， Sun　Wei1， Zhang　Yongjie2， Bao　Junbo1， Zhang　Rui1

1. Chinses Aeronautical Establishment， Beijing 100012， China

2. Northwestern Polytechnical University， Xi’an 710072， China

Abstract: Boeing and NASA jointly proposed PRSEUS structure to improve the carrying efficiency and stability of the 

aircraft fuselage structure based on the non-circular section of the wing-body fusion layout. In order to deeply study 

the airframe structure design and the application of PRSEUS structure on the rear fuselage, a high-fidelity numerical 

analysis model of airframe structure based on PRSEUS structure is established. Five typical load conditions are 

selected for the fuselage after the wing-body fusion layout, among which four are critical load conditions, which are 

used as input conditions to evaluate the structural strength and stiffness of the fuselage. By referring to the structural 

area division technology, the optimization method of the rear fuselage structure based on PRSEUS wing-body fusion 

layout is studied, and the optimization design of the rear fuselage structure based on PRSEUS block is completed, 

which ensures the strength and stiffness of the rear fuselage structure and further reduces the weight of the structure.
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