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摘　 要:复合材料的综合性能优异ꎬ被广泛应用于现代飞机结构中ꎮ 但受限于其较大的成型偏差和较弱的层间性能ꎬ在
装配过程中复合材料结构往往出现局部应力过大甚至结构损伤的现象ꎮ 在结构几何外形满足精度要求的同时ꎬ为了保

证复合材料装配结构的完整性和力学性能ꎬ还需对复合材料结构装配力学行为进行深入研究ꎮ 分析复合材料结构装配
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０　 引言

飞机结构具有高强度性能的同时还需质量

轻ꎬ以保证其具有机动性、长航时ꎮ 复合材料因具

有高比强度和比模量、良好的疲劳性能与破损安

全性ꎬ被越来越多地应用于飞机结构中[１]ꎬ其可以

显著提升机体力学性能及运营经济性[２]ꎬ使用比

例已成为衡量现代飞机先进与否的重要指标之

一ꎮ 随着成型与装配技术的发展ꎬ复合材料的使

用部位已经从次承力结构(如平尾、垂尾、地板和

客舱行李架等)逐渐扩展至主承力结构(机翼、机
身和中央翼盒等)ꎮ 空客 ３８０ 的中央翼盒和波音

７８７ 的机身筒段均由复合材料制造ꎮ 此外ꎬ复合

材料结构的大量使用还可以提高构件的整体性ꎬ
减少装配工作量ꎮ

与此同时ꎬ复合材料结构的大量使用也给装

配工作带来了诸多挑战ꎮ 一方面ꎬ相比于金属机

加结构ꎬ复合材料构件成型偏差较大ꎬ脱模后厚度

方向及型面偏差均不可忽略ꎬ这对复合材料结构

装配几何精度的保证提出了挑战ꎻ另一方面ꎬ目前

机体中使用的复合材料多数为层压板结构ꎬ这类

材料的层内强度较高ꎬ但层间强度较低ꎬ装配时如

果局部受力过大ꎬ极易造成层间应力集中ꎬ甚至产

生层内和层间损伤ꎬ对结构的力学性能产生不利

影响ꎬ降低结构的承载极限和使用寿命ꎮ
如上所述ꎬ复合材料结构装配必须同时满足

几何精度要求和力学性能要求ꎮ 针对复合材料构

件的制造特点ꎬ可通过复合材料固化精度预测、容
差分配、装配协调设计和数字化预装配等措施来

达到满足几何精度要求的目标ꎮ 而对复合材料结
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构装配过程中产生的应变、应力进行定性识别、定
量分析、工艺建模及合理控制对满足结构力学性

能具有现实意义和价值ꎬ但同时也存在很大的技

术难度[３－５]ꎮ 因此ꎬ近年来国内外研究人员面向

飞机复合材料结构的装配ꎬ对装配力学行为开展

研究并取得了一定进展ꎮ 本文首先介绍复合材料

结构装配各环节对装配应力的影响ꎬ接着就校形

与夹紧、填隙补偿、螺栓连接等几个装配主要环节

的力学行为研究进行综述ꎬ并对进一步的研究作

出展望ꎮ

１　 复合材料结构装配环节对装配力学状
况的影响

　 　 复合材料结构装配的工艺流程一般包括以下

几个工步:定位、校形与夹紧、填隙补偿、临时紧

固、制孔、连接等ꎬ如图 １ 所示ꎮ 其中ꎬ校形、夹紧

与连接会引入装配应力ꎬ定位、填隙、制孔会影响

装配应力的大小及分布ꎬ而临时紧固有可能造成

局部损伤并引入少量装配应力ꎮ
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图 １　 复合材料结构装配工艺流程

在装配中ꎬ复合材料构件的定位方式有外形

定位、工艺结构定位和 Ｋ 孔定位等ꎬ定位方式确

定了复合材料结构装配时的边界条件ꎬ会对装配

应力分布产生影响ꎮ 装配时ꎬ部分成型偏差较大

的复合材料构件需要在定位夹紧前进行一定程度

的校形以使其处于规定的容差范围内ꎬ这一过程

可以使用校形工装或真空吸盘点阵等设备实现ꎮ
夹紧的目的是使结构保持在正确的位置上固定不

动ꎬ并且在一定程度上减小甚至消除构件间可能

存在的间隙ꎮ 完成定位夹紧后ꎬ部分装配结构仍

然无法完全消除构件之间的装配间隙ꎬ此时需要

根据间隙的大小ꎬ选择不同的施加垫片方案对间

隙进行补偿ꎮ 制孔时ꎬ孔周有可能出现毛刺、撕裂

和局部分层等缺陷ꎬ虽然制孔后仅会在孔周产生

较小的装配应力ꎬ但制孔造成的损伤可能对结构

服役过程的力学性能产生影响ꎮ 临时紧固是指使

用穿心夹等元件对装配体进行临时连接以便完成

制终孔操作ꎮ 使用穿心夹夹紧复合材料时ꎬ如果

夹紧力控制不当ꎬ极易造成复合材料孔周损伤ꎬ有
的损伤分布范围较大ꎬ即便扩孔也无法完全消除ꎬ
以致损伤保留至最终的装配结构中ꎮ 制终孔后ꎬ
大多数复合材料结构使用螺栓连接ꎬ而螺栓预紧

力会在孔周形成分布集中幅值较大的装配应力ꎮ
因此ꎬ飞机复合材料结构的装配过程可以看作一

个力学状况持续变化的过程ꎮ 一方面ꎬ为保证结

构的可靠连接ꎬ有必要保持一定大小的装配应力ꎻ
另一方面ꎬ为保证结构不发生损伤且保留足够的

承载能力ꎬ装配应力不能超过一定的限值ꎮ 研究

上述复合材料结构装配主要环节对装配结构力学

行为的影响ꎬ对使结构达到要求的装配应力水平

或力学性能指标ꎬ保证装配结构的健康性具有重

要的意义ꎮ

２　 校形与夹紧应力控制

如图 ２ 所示ꎬ为满足其外形几何准确度要求ꎬ
复合材料结构在装配时ꎬ首先需要进行校形操作ꎬ
此时会引入一定的装配应力ꎮ 完成校形和定位

后ꎬ需要通过夹紧使构件牢靠地保持在正确的位

置上ꎬ夹紧力还可以在一定程度上减小装配间隙ꎬ
进而降低间隙对结构的不利影响ꎬ但此时又会在

结构中进一步引入装配应力ꎮ
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图 ２　 复合材料壁板校形与夹紧示例

张秋月和 ＺＨＡＮＧ 等[６－７] 提出了校形力布局

和大小优化的方法ꎮ 该方法考虑了形状缺陷和零

件变形的影响ꎬ着重研究了复合材料结构装配时

的校形力优化问题ꎬ以校形力布局和大小为变量ꎬ
以间隙消除率和整体装配力值为目标函数ꎬ在参

数化有限元模型的基础上ꎬ采用改进遗传算法求

解多约束非线性优化问题ꎬ并对复合材料的损伤

判断进行研究ꎮ 最后ꎬ通过实际飞机翼盒装配实

验对该方法的可行性和有效性进行验证ꎮ 刘怡

冰[８]设计了机翼盒段装配工艺ꎬ研制了盒式结构

的装配型架ꎮ 为保持壁板的几何精度与刚度并避

免施加过大的校形力ꎬ采用多点布置的吸盘及弹

簧限力器ꎬ吸盘的布置依据复合材料结构装配相
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关规范ꎮ ＲＡＭＩＲＥＺ 等[９]针对复合材料结构装配ꎬ
研制了一种基于并联机构和工业机器人的柔性系

统ꎮ 利用该系统ꎬ复合材料壁板的位姿可以在三

维空间中调节ꎬ以使得最大程度地满足装配协调

要求ꎬ如图 ３所示ꎮ
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图 ３　 柔性自动夹具正视图和侧视图

王亮等[１０]结合当前飞机装配工艺水平ꎬ提出

了数控柔性多点型架的原理ꎬ传统的卡板变为支

撑板ꎬ在其上安装可重构调形单元ꎬ实现定位支点

的精确定位和调整ꎬ并满足不同壁板的装配要求ꎮ
ＪＯＮＳＳＯＮ[１１]以翼肋装配为对象ꎬ将装配件的柔性

定位与力控相结合ꎬ设计了一种新型的定位系统ꎬ
以搜索到最优的装配位置ꎬ并限制装配力在允许

的范围之内ꎬ如图 ４ 所示ꎮ
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图 ４　 测试夹具、支架以及翼肋处于最终位置的状态

面向飞机薄壁件的装配定位和固定ꎬ刘青春

等[１２]采用多点定位夹紧方式ꎬ提出了定位元件数

量和布局的优化方法ꎮ 在研究压紧力大小和分布

对定位精度影响的基础上ꎬ建立优化模型ꎬ优化后

的方案显著降低了装配变形量ꎮ ＷＵ 等[１３]以飞机

机身壁板的装配为对象ꎬ提出了利用压紧单元以

及力传感器控制和优化机身壁板压紧力的方法ꎬ
可在一定程度上减小甚至消除装配间隙ꎬ简化填

隙补偿工艺ꎮ 对于控制构件外形准确度的研究方

面ꎬ密歇根大学的 ＣＡＩ 等[１４]针对金属薄壁件的定

位夹持问题ꎬ提出了“Ｎ－２－１”(Ｎ > ３)定位原理ꎬ
并证明该原理比刚性零件的“３－２－１”定位原理更

适用于薄壁件的夹紧定位ꎮ 巴晓甫等[１５] 提出了

基于混联调姿和真空吸附的柔性工装结构方案ꎬ
采用卡板与吸盘组合的点阵式吸附结构用于对机

身壁板外形进行校正ꎬ如图 ５ 所示ꎮ 严伟苗[１６] 通

过建立数控定位器位移数据与构件外形偏差检测

点之间的反演计算模型来预测并校正构件的装配

变形情况ꎮ

	,

��

图 ５　 调姿定位和真空吸附柔性工装

３　 填隙补偿对装配结构力学性能的影响

尽管前期进行了校形与夹紧ꎬ装配结构之间

的间隙仍然无法完全消除ꎬ如果直接进行强迫装

配ꎬ结构会产生装配应力ꎬ间隙达到一定大小时ꎬ
装配应力过大ꎬ继而导致结构出现损伤、结构性能

下降等问题ꎬ因此必须对其进行填充ꎬ即填隙补

偿ꎬ以控制装配应力的大小ꎮ 目前ꎬ国内飞机装配

车间填充间隙时ꎬ先将飞机组部件进行预装配上

架ꎬ操作人员手持塞尺等工具对装配区域进行间

隙测量ꎬ然后对垫片进行手工打磨ꎬ再将垫片塞入

间隙中ꎬ反复试凑ꎬ直至合适为止ꎮ
垫片施加得合适与否ꎬ以前主要是考虑对间

隙的填充程度ꎬ即满足几何要求ꎮ 实际上ꎬ这也同

时限制了装配应力的幅值ꎮ 同时ꎬ施加垫片是一

项耗时费力的工作ꎬ不少研究人员研究自动化加

垫技术以提高填隙补偿的效率ꎮ 岳胜等[１７] 分析

了主起舱门、内襟翼、飞机雷达罩等典型结构的实

际装配过程ꎬ提出为了消除装配间隙ꎬ可以通过改

善零部件制造、统一装配定位基准、预留设计或工

艺余量和优化装配工艺路线ꎮ 窦亚冬、ＷＡＮＧ
等[１８－１９]提出了数字化加垫方法以解决难以精确
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填充的飞机结构内的装配间隙ꎬ并且开发了自动

化加垫的设计系统ꎮ 洛克希德􀅰马丁公司生产

Ｆ－３５型战机过程中ꎬ填充机身与骨架之间的间隙

是采用人工手持外模板加压来控制液体垫片的几

何外形的方法ꎬ这样的方法生产效率低ꎮ 针对这

个问题ꎬＳＭＩＴＨ[２０] 提出了自动化加垫设备的构

思ꎬ其中包含自动测量机器人喷涂单元、飞机结构

外形、外模线控制工装等ꎮ ＡＮＴＯＬＩＮ－ＵＲＢＡＮＥＪＡ
等[２１]利用增材制造技术开发了一款适用于 ＡＢＳ
和一些热塑性复合材料垫片的机器人末端执行

器ꎬ可以自动化制造垫片及多种辅助工艺ꎬ如图 ６
所示ꎮ ＥＨＭＫＥ 等[２２]针对大型飞机的复合材料构

件装配间隙开发了自动化填补系统ꎬ其中包含测

量系统组成的自动化单元和高精度工业机器人ꎬ
既可以利用 ３Ｄ 打印技术制造固体垫片ꎬ也可以

自动精准喷涂液体垫片ꎬ如图 ７ 所示ꎮ

图 ６　 用外模板控制液体

垫片的外形

　
图 ７　 固化后的液体垫片

随着对装配结构力学性能重视程度的提高ꎬ
填隙补偿工艺对结构力学性能影响的研究也成为

研究热点ꎮ 目前对于不同材质垫片对飞机复合材

料结构力学性能影响的研究也有一些成果ꎮ ＬＩＵ
等[２３－２４]模拟研究了飞机复合材料－钛合金单搭接

多钉连接结构的力学性能在搭接面内涂覆不同厚

度的液体垫片时的变化情况ꎮ 结果表明液体垫片

的厚度越大ꎬ接头刚度和所能承受的最大失效载

荷越低ꎬ并且随着底板的刚度增大垫片的影响作

用越低ꎮ ＺＨＡＩ 等[２５－２６]通过三维数字图像处理技

术研究了飞机复合材料－铝单搭接连接结构在不

同加垫方式下承载能力ꎮ 研究发现加固体垫片的

结构承载能力最好ꎬ加液体垫片的结构承载能力

次之ꎬ而不加垫片的结构承载能力明显降低ꎮ 崔

雁民[２７]通过飞机机翼装配结构ꎬ建立含有不均匀

间隙复合材料钛合金叠层结构研究模型ꎬ提出 ３
种不均匀间隙的填充方案ꎮ 研究表明使用固体仿

形垫片对结构的初始刚度有提高ꎬ但是没有提高

结构承受的最大载荷ꎬ而大于间隙厚度的非仿形

固体垫片可以明显提升结构的承载能力ꎮ 杨宇星

等[２８－３０]建立了考虑装配间隙尺寸、垫片材质和结

构连接参数的单钉单剪刚度解析模型、多钉单剪

刚度解析和三点弯曲刚度模型ꎬ评估了复合材料

连接结构的初始连接刚度ꎬ发现结构的摩擦刚度

随着装配间隙的增大而降低ꎬ而载荷偏心量随之

增加ꎬ进而初始破坏载荷、螺栓刚度和极限载荷都

降低ꎮ 张桂书[３１] 针对飞机复合材料翼盒结构装

配ꎬ通过数字化测量获得各个构件的点云数据ꎬ之
后进行虚拟装配得到装配间隙的三维形貌ꎬ然后

建立间隙研究模型ꎬ发现复合材料表面的应力集

中现象在装配间隙跨度较小时较为严重ꎬ加垫片

可以改善应力集中的现象ꎬ而且固体垫片和液体

垫片的改善效果相近ꎮ 云一珅等[３２] 以复合材料

翼盒结构连接区域为实例建立研究模型ꎬ发现中

间螺栓孔表面的应力、应变分布相对均匀ꎬ两边螺

栓孔表面的应力、应变分布不均匀ꎮ 加垫片之后

复合材料连接结构的刚强度相对于不加垫片时有

较为明显的提升ꎮ 岳烜德等[３３－３５] 针对复合材料

结构中的楔形间隙问题研究发现ꎬ不加垫的情况

下ꎬ间隙较大一边的应变相比于间隙较小一边的

应变更大ꎮ 加垫片相对于不加垫可以改善复合材

料板的弯曲变形情况ꎬ明显降低了高应变区的应

变值ꎬ并且对于结构的拉伸强度和峰值载荷都有

提高ꎮ 采用液体－可剥垫片混合加垫时ꎬ结构的峰

值载荷与可剥垫片的比例相关ꎮ 叶鑫等[３６] 针对

复合材料－铝合金搭接结构的装配间隙处理问题ꎬ
提出将层间应力作为评价标准ꎬ研究发现液体垫

片补偿效果略好于可剥垫片ꎮ 在结构受拉伸载荷

时ꎬ结构的极限载荷和拉伸刚度会随着装配间隙

的增大不断减小ꎬ结构的拉伸刚度、极限载荷以及

孔边区域的损伤变化都在加垫之后有了明显的改

善效果ꎮ ＨÜＨＮＥ 等[３７] 建立了三维有限元模型ꎬ
研究了飞机单搭接单螺栓复合材料连接结构的力

学行为在加液体垫片之后的变化情况ꎮ 研究发现

采用逐降模型模拟的结果比突降型刚度退化模型

更加接近实验结果ꎬ而且结构的刚度会随着垫片

厚度的增加而降低ꎬ但是结构的最大失效载荷会

保持不变ꎮ ＣＯＭＥＲ 等[３８]对加液体垫片的复合材

料－铝合金单搭接结构进行热机械疲劳实验研究ꎬ
发现液体垫片在疲劳载荷之后并没有很明显的变

形与损伤ꎬ但是加入垫片之后复合材料－铝合金单

搭接结构的刚度降低ꎬ并且结构的刚度随着垫片

的厚度增加而降低ꎮ 而且使用第三代液体垫片

(ＥＡ９３７７)的复合材料连接结构的刚度优于使用

第二代液体垫片(ＥＡ９３９４)的结构刚度ꎮ ＤＨÔＴＥ
等[３９]通过三维数字图像技术测量单搭接复合材
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料连接结构受拉伸载荷时的面外位移和表面应变

来研究将液体垫片施加到复合材料构件间之后对

整体性能的影响ꎮ 研究得出结论:次弯曲效应随

着垫片厚度的增加而越来越明显ꎮ

４　 螺栓拧紧工艺对装配结构力学性能的
影响

　 　 因螺栓连接承载能力较强ꎬ连接操作较为方

便ꎬ连接质量易于检查ꎬ出现故障时方便更换ꎬ故
大量应用于复合材料结构连接中ꎮ 拧紧螺栓时ꎬ
需要输入一定大小的拧紧力矩ꎬ最终转化为螺栓

预紧力ꎬ实现装配结构的可靠连接ꎮ 相比于校形

和夹紧等过程ꎬ螺栓连接所引入的装配应力数值

较大且作用范围集中ꎬ如果拧紧工艺参数控制不

当ꎬ极易引起复合材料损伤或螺纹局部塑性变形ꎬ
削弱结构力学性能ꎮ

拧紧力矩与预紧力的关系比较复杂ꎬ但在工

程上可以用以经验公式描述[４０]:
Ｔ＝ＫＦｄ (１)

式中:Ｔ 为拧紧力矩ꎻＦ 为预紧力ꎻｄ 为螺栓直径ꎻＫ 为

转矩系数ꎮ 拧紧力矩与预紧力示意图如图 ８ 所示ꎮ

F

d

T

图 ８　 螺栓拧紧力矩与预紧力

Ｋ 是一个常量ꎬ在很大程度上决定了拧紧力

矩和预紧力的关系ꎬ它的大小受连接结构材料、摩
擦因数、表面状况等因素的影响ꎬ需要结合试验和

工程实际情况确定ꎮ ＹＡＭＡＭＯＴＯ 等[４１] 研究了拧

紧力矩与预紧力的关系ꎬ提出了表征 Ｔ－Ｆ(拧紧力

矩与预紧力)关系的公式ꎬ将摩擦因数、螺栓连接

结构几何的影响引入转矩系数ꎮ 卜炎[４２] 对拧紧

力矩与预紧力的理论公式进行了分解ꎬ发现转矩

系数 Ｋ 的表达式中存在两类变量ꎬ分别是摩擦因

数和螺纹的几何参数ꎮ 润滑剂、表面粗糙度、材
料、表面涂覆层、表面硬度、温度等可能会影响摩

擦因数ꎮ ＶＩＮＣＥＮＺＩ 等[４３]研究了摩擦因数对 Ｔ－Ｆ
关系的影响ꎬ当摩擦因数较小时ꎬ相同的拧紧力矩

会产生较大的预紧力ꎮ 摩擦因数受到表面处理、
润滑的影响显著ꎬ它的变化范围在 ０.０８ ~ ０.３９ 之

间ꎮ 在施加相同的拧紧力矩时ꎬ预紧力的变化幅

度最大可达到 ３２０％ꎮ 同时ꎬＶＩＮＣＥＮＺＩ 等还对螺

母支承面的接触压力分布进行了研究ꎬ根据有限

元的分析结果ꎬ螺母支承面接触压力的最大值在

接触面圆环的中间ꎬ压力分布是不均匀的ꎮ 以出

现最大接触压力值时的直径作为等效摩擦直径计

算出来的拧紧力矩与实际值更接近ꎮ
就被连接件而言ꎬＦＲＩＥＤＲＩＣＨ 等[４４] 使用钢

和复合材料的承载板对比测验了在 ２０ ｋＮ 的预紧

力下ꎬ带法兰螺栓给孔周带来的应力变化ꎮ 研究

发现ꎬ对于两种材料的承载板ꎬ应力峰值都出现在

孔的内径处ꎻ对于钢件来说ꎬ应力峰值比平均值高

１０ 倍左右ꎻ而对于复合材料板来说ꎬ应力分布较

为均匀ꎬ从孔周往外呈现高低高的趋势ꎮ 在显微

镜下观察发现ꎬ复合材料板孔周出现了明显压痕ꎬ
支撑区的外径处有鼓包损伤ꎬ随着接触应力的增

大ꎬ压痕的厚度越来越明显ꎮ
ＭＣＣＡＲＴＨＹ 等[４５] 以复合材料结构的螺栓连

接为研究对象ꎬ通过三维有限元模型和试验ꎬ研究

得到预紧力的侧压作用可能会导致孔边应力集中

的结论ꎮ
张永杰等[４６] 以复合材料层合板的螺栓连接

为研究对象ꎬ通过 ＡＮＳＹＳ 建立简易的单搭接有限

元模型ꎬ利用施加温度载荷的方法来模拟预紧力ꎬ
对上板接触部分进行应力分析ꎬ得到了预紧力与

复合材料应力的曲线ꎮ 有限元结果发现随着预紧

力的增大ꎬ孔边的拉应力逐渐减小ꎬ原因可能是螺

栓上的剪切力逐渐减小ꎮ 随着预紧力的增大ꎬ孔
边最大层间应力逐渐减小ꎬ原因可能是螺栓预紧

力抑制了分层ꎮ
研究人员还应用有限元法研究了拧紧工艺对

装配结构力学性能的影响ꎮ 蔡跃波等[４７] 以复合

材料结构单螺栓连接为研究对象ꎬ建立了螺栓和

螺母精细的有限元模型ꎬ研究了接触面摩擦因数、
螺栓与孔间隙、螺距、螺栓直径对螺栓拧紧过程中

预紧力的影响ꎬ同时通过试验研究了润滑条件、垫
圈条件和拧紧速度等不同拧紧工况下的拧紧曲

线ꎬ通过有限元和试验相结合的手段研究了螺栓

拧紧过程中预紧力对连接结构的影响以及最大允

许预紧力ꎬ并利用内聚力单元和 ＶＵＭＡＴ 子程序

分析了复合材料的损伤情况ꎮ
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王楚凡[４８] 以复合材料结构螺栓连接为研究

对象ꎬ以转矩法原理为指导ꎬ提出了一套 ＤＯＥ 试

验与有限元仿真相结合的转矩法拧紧工艺研究方

法ꎮ 通过建立 ＤＯＥ 试验ꎬ研究了复合材料结构螺

栓连接拧紧装配过程中拧紧转速、螺纹表面状态、
拧紧部位、贴合面密封情况对目标转矩下预紧力

偏差情况的影响规律ꎮ 结合螺纹的数学表达式与

参数化建模方法ꎬ在 ＡＢＡＱＵＳ 中建立了由六面体

网格生成的参数化螺纹紧固件有限元模型ꎬ通过

该有限元模型分析了拧紧后螺栓连接结构的应力

分布与塑性变形情况以及预紧力、垫圈施加、拧紧

部位对复合材料层间损伤的影响ꎮ
李汝鹏等[４９] 就影响复材结构装配中拧紧力

矩和预紧力关系的因素展开研究ꎬ以单螺栓连接

结构为对象ꎬ应用有限元模拟螺栓的拧紧过程ꎮ
研究结果表明:在弹塑性阶段ꎬ施加相同的拧紧力

矩ꎬ接触面摩擦因数、螺栓直径会显著影响预紧

力ꎬ钉孔配合间隙、螺距对预紧力有一定的影响ꎮ
目前转矩法常用于飞机复材结构螺栓的拧

紧ꎬ易受现场工艺因素的影响而造成预紧力的偏

差ꎬ从而产生较为严重的应力集中ꎮ 文献[５０]针
对复材结构中螺栓拧紧过程中的问题ꎬ通过参数

化手段实现了对螺纹紧固件六面体网格有限元模

型的建立ꎬ仿真结果与试验对比误差在 ４％以内ꎮ

５　 未来研究展望

５.１　 建立复合材料结构装配“工艺力学模型”

复合材料结构的装配本质上是一个力学行为

演变过程ꎬ因此建立与装配工步相对应的“工艺力

学模型”是研究的基础ꎮ 这一模型既要反映装配

各工步的力学行为机理ꎬ又要能体现工艺参数变

化对模型的影响机制ꎬ同时还要有明确的自变量

与因变量ꎬ例如将关键区域的损伤因子作为因变

量ꎬ将某工步的某个工艺参数作为自变量ꎮ
首先ꎬ可以针对装配过程中的每个工步建立

各自的工艺力学模型ꎬ再将其联立组成装配全过

程的工艺力学模型ꎮ 要达到这一目标需要解决两

个关键问题ꎬ一是基于理论分析、实验研究和仿真

计算ꎬ得到半理论半经验的工艺力学模型ꎮ 飞机

复合材料结构几何外形多样ꎬ装配时受力状况较

为复杂ꎬ难以基于固体力学或弹性力学建立解析

模型ꎬ故上述建模方法较为实用ꎬ且这类模型将具

有更强的针对性和适用性ꎮ 二是需要针对复合材

料结构装配受力状态ꎬ提出对应的复合材料损伤

准则与材料退化准则ꎮ 目前所提出的复合材料损

伤准则与材料退化准则大多考虑结构服役时的受

力破坏ꎬ而对复合材料损伤机理认识还不够清晰ꎬ
因此缺乏一种普适性的失效准则与材料退化准

则ꎮ 因此ꎬ需要基于复合材料结构的装配受力状

态ꎬ提出适用装配过程的复合材料损伤准则与材

料退化准则ꎬ从而以装配应力为基础判断复合材

料结构的装配质量ꎮ
在校形方面ꎬ可建立考虑复杂边界条件和多

样化校形载荷的复合材料构件校形力学模型ꎬ基
于一定的失效准则ꎬ获得校形过程中各区域的损

伤因子ꎬ从应力、应变角度评价复合材料构件的装

配质量ꎮ 目前的研究大多集中于校形本身ꎬ而构

件完成装配后需要撤除校形力ꎬ装配体将发生一

定的回弹变形ꎬ这将改变复合材料表面及内部的

应力分布状态ꎮ 这一问题尚待系统研究ꎮ

５.２　 基于应力要求的装配工艺参数确定方法

传统的飞机装配质量主要考虑几何外形准确

度ꎬ认为外形符合要求则装配合格ꎮ 复合材料结

构装配时发现ꎬ在几何外形满足要求的情况下ꎬ结
构却过早产生了分层缺陷ꎬ力学性能也有较大降

低ꎬ因此对于复合材料装配结构ꎬ有必要提出一种

基于应力要求的装配工艺参数确定方法ꎮ 实现这

一目标需要解决两个关键问题ꎬ一是不同水平的

装配应力对结构力学性能的影响规律ꎬ二是基于

对结构力学性能的要求ꎬ确定对应的装配应力ꎬ并
反推工艺参数ꎮ 对于第一个关键问题ꎬ首先要确

定装配应力的表征方法ꎬ定义一个恰当的物理量

反映其集中程度与分布范围ꎮ 其次需要对结构的

力学性能进行研究ꎬ包括单轴载荷下的拉伸与疲

劳性能以及复杂多轴载荷下的拉伸与疲劳性能ꎬ
以此分析装配过程中产生的应力对结构力学性能

的影响规律ꎮ 对于第二个关键问题ꎬ需要确定结

构的目标力学性能ꎬ获得对应的装配应力状态ꎮ
再考虑各工步中装配应力的积累与变化规律ꎬ将
总的装配应力分配至各工步中ꎬ最后根据各工步

的工艺力学模型ꎬ反推工艺参数ꎬ以实现对装配应

力和结构力学性能的准确控制ꎮ

５.３　 构建集成化装配应力感知与控制体系

为了实现对复合材料结构装配应力的控制ꎬ
必须在前面研究的基础上构建集成化的装配应力

感知与控制体系ꎮ 这一体系包含了 ３ 个基本模

块:装配应力感知模块、工艺判断模块与工艺执行

模块ꎮ 其中ꎬ装配应力感知模块负责获得装配过
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程各阶段复合材料结构的应力状态ꎬ包括 ＤＩＣ 应

变场测量系统及实测数据修正的三维仿真模型ꎬ
通过实时测量与计算ꎬ可以获得复合材料构件层

内及层间应力状态以及可能出现的损伤情况ꎬ以
此对各阶段的装配质量进行评估并将结果传输给

工艺判断模块ꎮ 工艺判断模块根据用户提出的性

能要求ꎬ确定各阶段应力状态及装配工艺参数ꎬ再
将其与感知模块所获得的应力状态进行对比ꎬ判
断各装配工艺执行是否准确以及是否需要额外的

工艺补偿ꎮ 工艺执行模块负责监测和控制装配型

架上的各作动机构(包括校形架、夹紧机构等)和
装配工具(如电动拧紧轴等)ꎮ 这一体系可以提

高复合材料结构装配的自动化与智能化水平ꎬ保
证结构的装配质量ꎮ
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