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摘要:航空用复合材料大尺寸薄壁构件自身成形精度较低、面内翘曲变形大,装配误差累积易在配

合连接部位出现不期望的几何间隙与外形超差,在工程中通常采取施加局部装夹力的强迫方式予以被

动消减,但此种方法会引发不均衡的装配内应力分布甚至内部损伤等质量问题,直接影响装配结构的飞

行服役性能.首先阐述强迫定位装夹原理,解析强迫定位装夹对复合材料弱刚性薄壁件装配几何精度

与内应力/损伤等物理性能的影响规律;然后,从分析装配前的强迫装夹工艺参数优化、装配中的工装柔

性定位力 位调整两方面出发,解析强迫装配力限值设定、几何间隙消减、应力/损伤演化预测、装夹工艺

参数优化反求、应力/损伤精准测量等关键技术及其具体实现步骤方法,以实现强迫定位装夹过程中装

配变形、内应力和损伤状态等形性指标的耦合分析、主动控制与协同保障;最后,从实际工程应用的角度

出发,提出面向复合材料构件高质高效与低成本装配目标的下一步工作重点.
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Abstract:ThelargeＧsize&thinＧwalledaviationcompositestructureshadlowformingaccuracy
andhugeinＧplanewarpingdeformation．Theaccumulationofassemblyerrors,unexpectedgeometric
gapsandshapedeviationswerepronetooccuratthejoiningareas．Inengineering,passivereduction
actions,suchasapplyinglocalclampingforceswasusuallyapplied,butuneveninternalstressdistriＧ
butionandeveninternaldamageswouldbeoccurred,whichaffectedthemechanicalperformancesof
thestructuresinservicedirectly．Firstly,theprincipleofforcedpositioningclampingwasexplained,
andtheaffectionongeometricaccuracyandmechanicalpropertiesofweakrigidcompositepartswas
analyzed．Secondly,startingfromtheanalysisoftwomainaspects,i．e．optimizationonforcedclamＧ
pingprocessparametersbeforeassembly,andflexiblepositioningforce&positionadjustmentoffixＧ
turesduringassembly,fivekeytechnologiesweresolvedwithdetailedtechnicalsolutions,i．e．setting
forcedassemblyforcelimits,reductionofgeometricgaps,predictionofstress/damageevolution,reＧ
verseoptimizationofforcedclampingprocessparameters,andprecise measurementofassembly
stress&damage．Thentheactivecontrolofshape&forcecouplingandmacro & microcollaborative
guaranteeintheclampingprocessesforassemblyperformance,couldbeachieved．Finally,forthe
compositeassemblystructures,fromtheperspectiveofpracticalengineeringapplications,thefuture
workingfocustowardshighassemblyqualityandefficient,andlowＧcostassemblygoalswereproＧ
posed．
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０　引言

碳纤维增强树脂基复合材料(carbonfiber
reinforcedplastic,CFRP)具有密度小、比强度
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高、耐冲击性强、耐磨耐腐蚀性好等特点[１],符合

航空新型号对结构服役力学性能的要求,例如结

构强度与疲劳等指标.随着复合材料(简称“复
材”)成形、加工与装配技术的发展,碳纤维增强树

脂基复材在航空上的应用逐渐由整流罩、舱口等

小型非承力构件过渡到翼肋、机身等大型主承力

结构中[２].复材的使用比例已成为衡量飞机是否

先进的重要指标:如美国FＧ２２和FＧ３５等五代机

使用的复材分别占自身质量的２６％和３６％,国内

主力 机 型 歼Ｇ２０ 的 复 材 使 用 比 例 达 到 ３０％ 左

右[３].呈现出大型化、整体化特点的新一代复材

构件的自身成形精度较低(厚向尺寸的 ５％ ~
８％),大尺寸薄板件的面内翘曲变形可达到毫米

级,在装配作业过程中,容易出现型面几何外形超

差以及配合间隙不均匀等现象,对机体结构的气

动外形影响较大.在装配现场,为保证复材薄壁

构件装配作业过程的顺利进行,通常采用强迫定

位装夹、强迫校形等方式,即通过施加额外的定位

装夹力来保障关键特性点的正确空间位姿以及控

制装配变形和损伤状态.
本文首先解析了强迫定位装夹原理,阐述了

强迫定位装夹对复材薄壁构件几何与力学装配性

能的影响,并从装夹工艺参数、工装力 位柔性装

调方面出发,分析强迫定位装夹性能的系统性保

障策略及存在的问题,提出并解析所涉及的装夹

力限值设定、几何间隙消减、物理装配性能演化预

测与测量、工艺参数反求等关键技术,最后指出下

一步研究重点.

１　强迫定位装夹对复材薄壁构件几何与

物理装配性能的影响分析

　　为对复材薄壁构件装配质量的保障研究提供

技术支撑,本节阐述了强迫定位装夹操作的基本

原理,并解析了强迫定位装夹对复材装配几何精

度、结构内应力分布与损伤状态等物理装配性能

的影响规律及效果.

１．１　强迫定位装夹原理

在施加的定位约束完全限制复材弱刚性构件

的六个空间自由度后,由于受尺寸/形位误差、工
装定位误差、装配变形等因素影响,零部件配合界

面处的几何状态会不一致,从而产生过大的装配

间隙或外形装配超差等现象,无法达到装配体的

精度要求,此时需借助施加“额外的”装夹力、压紧

力或校形力等类型的载荷来调整配合面的形状或

零件的装配位置,即通过使复材薄壁构件发生适

量的空间位置姿态变化或微量的受迫变形来实现

局部装配间隙与整体装配协调偏差的消减,进而

得到满足装配设计要求的几何外形与物理性能等

质量参数.作为一种保障装配质量要求的被动式

工艺方法,这种装配方式利用外力载荷以强制消

减零组件之间现实存在的装配间隙或偏差,称为

“强迫定位装夹”,具体过程如图１所示.

图１　强迫定位装夹过程原理示意图

Fig．１　Principleofforcedpositioningandclamping

强迫定位装夹操作通过改变大尺寸复材弱刚

性工件与工装夹具间的相互作用,采用在工件配

合面施加载荷的装配方式装夹,在一定程度上可

提高装配几何精度,并减少配合界面处的加垫、打
磨等装配作业完工前的修配工作量.在具体的操

作中,强迫装配操作虽可在一定程度上消减结构

件间的装配间隙,但考虑到配合间隙分布的非均

匀性,装夹力会引起复材构件内部产生非均衡的

应力分布与局部区域的应力集中现象,在应力过

大时极易导致复材构件表面发生压溃,内部发生

分层、基体破坏以及纤维断裂等多样式的装配损

伤,影响连接结构的力学可靠性和服役寿命.在

装配现场,由于影响装配几何与物理质量的材料、
工艺、作业等因素具有极强的不确定性,因此零部

件结构的内部装配物理状态难以准确预测与协同

调控.从降低生产成本、提高装配质量与效率等

角度,现场的强迫装夹或校形的操作通常难以避

免.例如,工程中的典型强迫装配场景如图２所

示.在复材薄壁工件(例如外形壁板件)与骨架组

件(例如由翼肋、翼梁或隔框等零件预先装配而

成)装配时,考虑到制造误差、定位/连接误差、变
形误差等因素,在外形内表面与骨架外表面的某

些配合部位会存在装配间隙,影响外形装配质量,
此时,需要在柔性装调系统中的多个数控定位器

末端处施加一定大小的校形力或改变末端定位位

置,使薄壁工件在沿表面的法向上发生向内或向

外的局部微小变形,以获得所要求的几何与物理

装配性能状态.在图２中,校形力可为拉力或压

力两种形式,在实际工程中,通常存在适量的装配

间隙以直接开展后续的连接等工序操作,因此,需
首先明晰校形力对复材薄壁结构几何与物理装配

性能状态的影响规律.
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图２　工程中的典型强迫定位装夹场景

Fig．２　Typicalforcedpositioning&clampingscenarios
inengineering

１．２　强迫定位装夹对装配几何变形与内应力的

影响分析

在施加强迫定位装夹工艺操作时,复材薄壁

工件会随着载荷力的施加逐渐发生形变,使得在

减小配合间隙的同时,在复材构件的内部产生附

加的零件间作用力,称为装配内应力[１,４].装配

内应力非均衡与集中分布的特点会导致复材构件

内部纤维与基体间的力学状态发生改变,而当装

配应力趋向于逼近或超越材料承受极限时则会诱

发材料损伤现象的发生.

LIU等[５]采用宏微观跨尺度与多阶段装配

分析的手段,在大型复材壁板上划分子区域,通过

应力投影的方法研究了各区域中的微应力分布,
实现了压紧力作用下装配应力与变形的精准预

测.具体地,壁板根部拐角处的下陷变形达 ２
mm,凸区域两侧最大翘曲变量为０．９２２mm,其
他区域在０．７mm 以内;在０．０３MPa、０．０９MPa
的工装定位器负载压力下,最大应力分别为８．２５
MPa和２０３．５MPa.考虑到在复材 铝合金试件

的强迫装配中,装配间隙的消减主要受x 向弯曲

变形和y 向螺栓挤压的影响,叶鑫等[６]使用应变

片获取试件局部表面的应变分布,并结合三维数

字图像相关技术(digitalimagecorrelation,DIC)
获取了试件表面的全场应变场,得出装配变形规

律.基于层合板理论,万玉敏等[７]首先通过解析

法推导了典型薄壁复材构件在不同尺寸条件下的

压缩和剪切屈曲载荷变化规律,通过设定边界条

件及加载方案,发现在轴向压缩测试中发生的失

效主要由壁板屈曲变形导致,面内剪切测试则展

现出局部不稳定现象,理论预测、数值模拟与试验

测量的屈曲载荷较为吻合,偏差分别为３．７％与

６．５％.此外,郭瑜超等[８]结合复材壁板装配的试

验装置,利用全机身受载与试验受载状态下的壁

板应变差异构建了应变误差矩阵,考虑各元素的

加权系数,以误差平方和最小化为目标函数,以基

准载荷系数为优化变量,运用罚函数和最速梯度法

实现了载荷的无约束优化,发现在连接过渡区域、
支撑点和加载点附近出现了较高的应力水平,与全

机身受载应变分布趋势一致且误差在１０％以内.
在具体强迫定位装夹操作中,考虑到可能出

现的配合间隙分布、大小与形态,张桂书[９]首先建

立了翼盒部件的装配间隙几何模型,在对未填隙

状态与填隙状态下复材件应变、应力的分布进行

仿真,并设计装配试验,获取了双固支/单固支/单

搭接装配试件的应变与应力测量数据.但采用局

部应变片结合有限元方法不能得到应力应变场的

全局分布信息,存在测量盲点且精度低.针对此

问题,张秋月[１０]建立了基于内聚力单元的有限元

模型,在优化装配压紧力大小与布局后,将压紧方

案在有限元模型中验算,获得了装配间隙消除率、
复材结构件间的应力应变状态和分层损伤情况,
发现优化后的强迫装夹方案能够在不使壁板产生

分层损伤的前提下提高间隙消除率,并且壁板的

应力和应变分布更加均匀.具体地,复材壁板在

压紧力施加处和边界条件处的装配应力最大,约
为５９MPa;自由上边界处装配应力较小,约为５
MPa;壁板表面应力场和位移场分布较为均匀,

７０％的区域应力值为３０MPa左右,９０％的区域

位移约为０．５mm,而壁板两侧中心处的位移最

大,约为１．２５mm,如图３所示.

(a)应力分布

(b)位移分布

图３　压紧力作用下壁板表面的应力与位移分布[１０]

Fig．３　Surfacestressanddisplacementdistributionof

skinpanelsundercompressionforce[１０]

综上,借助理论解析、有限元仿真与试验验证

相结合的手段,对装配形性状态的耦合关联与宏

微观协同分析后可发现:复材薄板件的装配变形
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与内部应力状态直接关联于压紧力与装配几何间

隙的大小,具体的应力水平与间隙厚度(或高度)
成正相关关系,在连接孔周边与装夹区域更为显

著;装配应力会导致结构的力学性能发生变化,在
压紧力施加处会引发高应力集中,而自由边界或

远离施力点区域的应力水平则相对较低,但变形

可能较大.针对复材薄板件在强迫定位装夹场景

下的装配响应,需重点分析以下区域的状态变化:

①装夹接触区域应力分布最为集中,几何变形大;

②装夹区域周边,装夹区域产生的应力会向周围

材料扩散,产生较大的几何变形;③复材层间区

域,复材是由多层不同方向的增强纤维与基体组

分构成,各铺层间的力学性能差异、装夹力大小与

分布不均匀会在复材件自身的组成层间产生内应

力,引起工件的宏观变形以及材料自身可能发生

的损伤;④薄板边界区域,受集中的应力传递与工

件几何连续性等因素影响,可能会产生较大的扭

翘几何变形形式;⑤结构薄弱或缺陷区域,由于刚

度较低,在装夹力作用下的变形量较明显.

１．３　强迫定位装夹对装配损伤状态的影响分析

若施加的强迫装配载荷(如沿复材薄壁件主

定位面法向上的双向夹紧力、单向压紧力、校形力

或吸附力等)过大,会使非均质的多相复材薄壁件

内部力学性能发生变化,在装配内应力逼近或超

越材料承受极限时会进一步引起装配结构与材料

的损伤与破坏.虽然复材具有各向异性的力学属

性,但是其装配结构的损伤是一个递进的扩展演

变过 程[１１].通 过 开 展 强 迫 连 接 试 验,GOERＧ
ING[１２]等获取了复材单孔层合板在强迫装配时

的损伤形式,并研究了不同体系的基体材料对层

合板抗装配分层损伤能力的影响.ZHAO 等[１３]

采用产品数据管理与黏着区域法(cohesivezone
method,CZM)的失效分析框架,利用有限元模

型模拟受力过程,并对复材壁板进行加载与卸载

试验,发现加强筋腹板的自由边缘首先出现层内

基体裂纹,随后在该区域附近发生层间分层和轻

微的纤维失效且扩展速率不稳定.WEN等[１４]结

合工装末端不同外力下的装配应力与装配变形变

化情况,使用 TsaiＧHill失效准则获取了复材翼肋

的装配损伤程度.蔡跃波[１５]采用有限元法模拟

定位与夹紧阶段的加载方式,通过加入有厚度的

内聚力单元,在压紧力作用下模拟壁板最外层铺

层与第二层铺层间的分层损伤.RICCIO等[１６]通

过对压缩载荷条件下复材蒙皮分层和桁条脱黏现

象的研究,采用虚拟裂纹闭合技术并结合有限元

ABAQUS和B２０００＋＋模拟了复材层间的损伤演

化过程,具体损伤区域如图４所示.周梦倩等[１７]

通过建立损伤的三维有限元模型研究了复材 C
形梁在强迫装配后其变厚度区域的应力大小和首

次损伤所发生的位置,发现由于存在铺层递减结

构不连续现象,变厚度复材C形梁局部出现了应

力集中,且在圆角变厚度区域即厚段向薄段过渡

区域承受拉伸载荷的能力较为薄弱,当载荷不大

于８５６N时可保证整个 T７００复材C形梁不发生

损伤,当拉伸载荷为１２８７N时,达到极限载荷.

(a)不同应变水平下的屈曲事件(B２０００＋＋模拟)

(b)不同应变水平下的屈曲事件(ABAQUS模拟)

图４　翼盒装配损伤区域分布[１６]

Fig．４　DamageareaofwingＧboxassembly[１６]

许良等[１８]采用有限元分析与试验验证相结

合的方法研究了压缩载荷对复材壁板损伤的影

响,发现损伤主要发生在筋条间的蒙皮区域,在蒙

皮铺层多出两层(０°和４５°)时,其破坏载荷和屈曲

载荷分别增大了３５．４％和２２．２％.KELLY等[１９]

通过开展横向静载试验获取了复材铺层顺序、板
厚度及基体材料等参数对复材单孔层合板横向承

载的强度、损伤机制及失效形式的影响规律.上

述研究虽可分析出损伤发生的位置,但对损伤程

度并未作出有效评估.为解决弱刚性复材构件强

迫装配变形问题,ZHAI等[２０Ｇ２２]将基础试验、多尺
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度模拟与全因子试验设计相结合,系统性地开展

了强迫装配引起的复材微观应力场分布变化及影

响规律、微观损伤机制及参数化表征等研究,在大

型客机的大尺寸壁板件应用中发现,强迫装配可

使沉头孔处的承载载荷分布均匀化,但在单搭接

工件相接触的部位存在较大的相互作用力,会增

加连接结构失效风险.考虑到夹紧力会引起装配

应力变化,SODERBERG 等[２３]利用蒙特卡罗法

模拟应力分布,基于有限元仿真构建了制造偏差、
定位偏差与装配应力之间的线性关系矩阵,计算

了各因素灵敏度系数,基于获得的较准确的装配

应力分布水平,按平面应力假设使用 TsaiＧHill失

效准则评估了复材翼盒的装配损伤情况,并以百

分比表示.
综上分析可以发现,装配体结构的内部损伤

扩展主要集中在以下区域:①装夹接触区域,强迫

装夹力直接和复材薄壁工件接触,若装夹力过大

或不均匀,可能会引起材料的基体开裂或层间分

层等损伤现象,严重时可能导致工件表面与材料

内部的基体压溃或纤维断裂等破坏性结果;②装

夹区域周边或转角附近区域,考虑到应力传递或

形状突变,这些区域可能受到较大的剪切力和弯

曲力,引起应力集中现象或者产生较大内应力,引
起的剪切破坏或面内弯曲现象将引发多形式的损

伤;③复材层间区域,由于各铺层材料的排布角度

差异和内应力的不均匀分布,可能导致在层间产

生剥离、脱黏等分层损伤现象;④构件缺陷的区

域,若复材工件存在初始微观裂纹,缺陷区域结构

强度会降低,当装夹力载荷过大时会引起内应力

和变形,使得结构发生破坏的可能性较大.现有

研究多考虑复材板件在宏观层面的强迫装夹损伤

行为,对纤维、基体等细观组分的影响及对初始分

层缺陷等因素考虑不足,使得装配应力、损伤状态

的理论计算、仿真分析结果与实际强迫装配操作

时的检测结果间的偏差较大.

２　面向几何与物理装配性能保障的强迫

定位装夹工艺优化策略及现状分析

　　为合理运用强迫定位装夹手段协同保障复材

薄壁构件的装配几何与物理性能状态,以强迫定

位装夹手段对装配结构的影响关系为基础,针对

引起强迫定位装夹质量问题的装配应力、几何协

调间隙等因素,系统性地分析面向装配全流程的

强迫定位装夹工艺优化策略.具体为:①强迫装

夹工艺参数优化,采用理论、仿真、试验分析相结

合的手段,考虑工件自身制造误差与现场装配工

况等因素,以期在装配作业前获得优化的定位装

夹方案与参数,为现场装配质量的保障奠定工艺

分析基础;②工装定位力 位柔性调整,在现场装

配过程中,通过工装定位执行末端的定位位置、装
夹载荷大小的耦合调整,使得装配几何位姿变动

与装配物理状态分布等质量指标达到设计要求.

２．１　装配作业前的装夹工艺参数优化

为控制复材弱刚性工件的装夹变形,可采用

局部刚度增强的方式,借助多个定位执行末端共

同参与装配定位夹紧或校形操作,但结合航空复

材零件的大尺寸特征,不合理的装夹布局与装夹

力施加方案可能造成在几何不连续处或夹紧区周

边产生应力集中现象.另一方面,复材上下壁板

与骨架组件间存在的几何间隙数量多、间隙大小

不一且分布不均匀,随着强迫装夹校形力的大小、
方向、施加位置与顺序等关键工艺参数的变化,它
们对复材工件内部装配应力的影响与配合间隙消

减的不确定性也较强.
为提高复材弱刚性薄壁构件的定位质量,工

程中常采取施加合适压紧力的方式使工件发生适

量变形,以减小装配偏差、改善装配应力及损伤分

布.在强迫装夹力限值区间的设定研究中,针对

复材构件的实际装配操作,LUPULEAC等[２４]指

出,小于０．２mm 的装配间隙,或在３００mm 间隙

长度范围内的压紧力限值不超过４５N时,可不采

取加垫补偿操作而进行直接装配.参照上述压紧

力施加原则,刘怡冰[２５]使用真空吸盘和限力弹簧

来控制压紧器的装夹力.除了传统的位置驱动方

法,WU等[２６]提出基于直接力控制策略,通过优

化壁板压紧力大小更好地减小机身壁板构件间的

间隙,具体地,压紧力设定为１１４０~１１５０N,能够

使蒙皮和骨架组件间的平均间隙减小０．１５mm,
但忽略了装调力对复材构件内部应力水平的影

响.根据薄壁件定位变形量的工程要求,刘春青

等[２７]提出确定薄壁件如何选择定位点数目、布局

和吸盘吸附压力的控制寻优算法,在５×３的定位

布局方案下,吸盘的吸附压力设计为０．０５６MPa,
但吸盘吸附力限制的具体设定并未说明.此外,
由于制造误差的存在,通常会校正接触点并施加

装配力,以使待装配的弱刚性零件装配在“最合

适”的位置,避免装配应力/应变过大.对于此,

JONSSON等[２８]按照寻找接触点与控制接触力

的思路,将全尺寸碳纤维柔性翼肋对准多个定位

表面,驱动机器人精确实现“parttopart”装配,虽
可获取六维传感器的力反馈和工业机器人系统中

的扭矩数据,但装配力和扭矩的控制范围却没有

􀅰９５６􀅰

强迫定位装夹对航空复合材料构件几何 物理装配性能的影响与协同保障———郭飞燕　　张永亮　刘嘉良　等



明确指出.在传统的定位保形工艺中,通过外形

卡板的压紧作用可控制壁板的外形形变,但容易

引入较高装配应力.针对此,姜策[２９]使用吸盘对

复材壁板施加调控力,在外形满足容差要求的前

提下,以壁板应力水平为优化目标、以吸盘位移载

荷取值区间为约束条件、以吸盘布局和各吸盘载

荷为设计变量,采用协同加载的外形调控方案降

低壁板整体应力水平并使得应力分布更加均匀,
减轻蒙皮连接处的分层损伤,优化后最大装配应

力仅为优化前的５１．７％(图５),但对多定位末端

载荷的取值优化仍需研究.针对零件间使用确定

性装配孔进行装配的情况,LIU 等[３０]以临时紧固

件的安装数量、布局与预紧力大小等为控制变量,
根据三维 Hashin准则判断复材壁板的损伤状

态,以复材不发生损伤为目标,获得了不同装配工

序间工装与零件的相互作用力,并优化了装配夹

紧力与临时紧固件的布局.随后,针对复材翼盒

装配中典型的装夹约束,ZHANG等[３１]获取了强

迫连接对复材多孔层合板连接区应力分布状态及

水平的影响规律,发现接头在外载荷作用下的扭

转会引起工件表面的纤维压缩损伤和平面内基体

压缩损坏,且在支承面和剪切面附近的层内更为

严重.此外,为避免零件配合面的不匹配几何误

差引起的强迫装配操作,QU 等[３２]提出可有效提

高预连接效率,避免强迫装配的优化模型.综上

可得知:现有研究对于构型不同、装配方式不同或

载荷加载机制不同的装配对象,位置分散性极强

的压紧力对装配间隙的消除效果尚欠佳,而且压

紧力限值难题以及各末端压紧力在现场取相同值

(a)优化前壁板最大应力封装云图

(b)优化后壁板最大应力封装云图

图５　优化前后的壁板应力分布情况对比[２９]

Fig．５　Comparisonofstressdistributionofskinpanels
beforeandafteroptimization[２９]

等现象制约着精益化装配的实现.
在具体的强迫装夹参数优化中,通常以装配

质量要求作为约束条件,以装夹末端执行装置的

数量、装夹力的位置分布和大小作为优化变量,构
建装夹工艺参数和几何 物理装配质量间的数学

模型,确定复材薄壁工件的最佳装夹方案.在波

音BＧ７８７复材机身的强迫装配校形过程中,WEN
等[１４]利用 ANSYS软件仿真获得了整个机身结

构装配内应力与变形,协同优化了定位器的位置

与装夹力的大小以控制装配外形.为实现低应力

装配,盖宇春等[３３]分析了不同的数控定位器数

量、支撑位置布局、工艺接头安装位置对机身位姿

与变形状态的影响,优化确定机身定位支撑点的

数量(六点支撑)和位置.对于最佳装夹工艺参数

的优化求解研究,多数学者采用不依赖于特定问

题的、求解精确数学模型的元启发式算法[３４]提供

的通用框架模式来搜索解空间,获取近似最优解

或满意解.基于弹性板理论,周梦倩[３５]推导了复

材薄壁工件在重力和外载荷作用下的变形表达

式,将关键测量节点沿法向的平均变形设为目标

函数后,提出基于混合粒子群优化算法的夹具布

局方案快速设计方法,可保证升降舵部件在定位

阶段具有较强的抗变形能力.基于简化的“等效

表面”,ZHANG 等[３１]以压紧力的布局和大小为

变量,综合考虑零件的形状误差与变形,以消除间

隙和降低装配应力为目标,得到最优压紧力施加

方案,优化后７０％的区域应力值约为２５．８MPa,
大部分区域变形位移为０．５３mm.在此基础上,
以壁板分层损伤的要求为约束,张秋月等[３６]提出

压紧力大小和布局方案的优化方法,发现当初始

间隙 为 ０．２~０．８mm时,间 隙 消 除 率 提 高 至

７７．４％~１００％,较优化前提高１９．２％~１７７．８％,
但优化运算结果可能会短时间稳定在局部最优

解,需要寻找较合适的计算代数.考虑工件在装

配载荷下的变形挠度,MENASSA等[３７]采用有限

元仿真计算与 BroydenＧFletcherＧGoldfarbＧShanＧ
no优化算法,获取了夹具系统的最佳定位支撑位

置.此外,以关键特征处的实测初始间隙分布为

输入,YANG 等[３８]建立了飞机壁板预连接的等

效间隙装配模型,提出以蒙皮与长桁间的残余间

隙总和最小为目标的夹紧布局优化方法,可提高

约２３％的生产效率.为避免在降低残余应力水

平后应力分布的复杂程度增加等现象,米娇鹏[３９]

通过主定位孔与辅定位孔共同作业的方式,以四

个辅定位孔处的最大变形量和平均变形量代表腹

板平面的变形状态,开展整体定位布局的优化与

􀅰０６６􀅰

中国机械工程 第３６卷 第４期２０２５年４月



评定研究,发现变形量为０．０９２mm,可满足基于

装配载荷自适应的柔性精准定位目标.此外,通
过建立NＧ２Ｇ１方案下工件与夹具间的接触力模

型,AJANI等[４０]获得了接触力对壁板变形的影

响规律,并 使 用 第 二 代 非 支 配 排 序 遗 传 算 法

(NSGAＧⅡ)求解实现了薄壁工件整体定位变形

最小.综上,以上方法在考虑实际制造误差与装

夹力大小差异化状态分布时的定位布局稳健性方

面仍需进一步探讨,此外,虽然元启发式算法的全

局搜索能力强、鲁棒性好、普适性高,但也存在着

计算成本高、效率低、参数设置敏感且调优困难、
局部搜索能力有限等问题.

基于代理模型的优化方法可通过构造数学近

似模型拟合已知输入和输出响应间的关系,解决

元启发式算法存在的目标函数评估次数与调节参

数难以设定、局部搜索限制、求解质量评估困难等

不足[３４].使用代理模型作为优化工具,以框与长

桁一体化的复材壁板构件所允许的装配变形为约

束,以夹持点数目、位置及层合板内部应力为优化

目标,WANG等[４１]提出融合反向传播神经网络

(backＧpropagationneuralnetwork,BPNN)与

NSGAＧⅡ算法的离散装配布局多目标优化方法,
运用BPNN模型模拟夹具布局与复材壁板最大

变形间的非线性关联关系后,装配变形预测的平

均相对误差仅为２．９３％,最大装配 Mises应力预

测误差为７．６４％.DU 等[４２]建立了复材壁板变

形偏差与装夹布局、装夹力之间的约束稀疏学习

模型,通过整合二进制搜索和交替方向乘子法,高
效估算了模型参数并获得了定位器的最优装夹布

局,此外,还通过形状偏差的最小化加权获得了最

优夹紧力数值.利用贝叶斯模型和高斯过程方

法,ALBAHAR 等[４３]提出基于复材结构装配应

力感知的定位器位置优化框架,在满足残余应力

安全阈值时优化定位器数量,可使形状偏差的平

均均方根误差降低３９％、最大装夹力降低５２％.
通过从有限元软件中导出变形 力关系方程,并运

用稀疏学习与半正定规划(semidefiniteprogramＧ
ming,SDP)优化等方法,ZHONG 等[４４]将最优

装夹布局问题转化为SDP问题,求解时间仅为传

统方法的１/３０.使用历史数据与构件系统方程,

MOU等[４５]设计了稀疏传感器在复材机身壁板上

的放置策略,通过重构稀疏测量信号完成参数估

计与装配精度的自适应控制,可通过一次控制优

化提高性能５３．９３％,并可使用不到１１％的测量

点反映装配效果的全响应信号.基于上述分析,
采用基于代理模型可显著提高强迫装夹工艺参数

的求解效率和准确度,但对数据来源准确性与数

据的处理操作具有较高要求.
综上,为保障强迫装夹效果,现有方法通过数

学建模、有限元仿真、智能算法或代理算法对强迫

装夹力的大小、方向、分布等工艺参数进行优化,
具体的优化逻辑如图６所示.但由于优化目标、
优化变量以及装配过程中形性协同控制具有复杂

性,仍存在效率与精度上的不足.此外,在强迫装

夹工艺参数的优化调整方面,现有方法较少考虑

装配内应力与损伤分布的不确定性,在装配现场

也缺乏相应的工艺规范来指导具体的强迫装夹校

形操作,在优化的准确性与求解效率方面也存在

较大提升空间.

图６　强迫装夹工艺参数优化策略逻辑思路

Fig．６　Optimizationstrategylogicforforcedclamping
processparameters

２．２　装配作业中的现场工装力 位柔性装调

在装配现场作业过程中,考虑到零件自身误

差等几何因素、装配过程中的受载与环境变化等

物理因素,各工序的正常操作通常难以获取理想

的复材装配质量效果,此时可借助工装的力 位柔

性装调作用以控制强迫装夹性能.具体地,通过

工装末端定位位置或装夹力大小的适应性调整,
改变复材薄壁构件的空间位姿或使之产生微小变

形,以协同控制装配结构的内部受力的均衡性和

外部变形大小.
现场工装末端定位位置的适应性调整方面,

BI等[４６]获取弱刚性壁板的位置与变形数据后,使
用偏最小二乘拟合回归方法建立了装配误差与三

自由度定位器调整量间的关联模型,经三次驱动

定位器调整壁板变形后,最大应力值由 １３．５９
MPa减小到４．３４MPa,同时X、Y、Z 方向的外形

偏差分别由０．１４４mm、０．１５２mm、０．０４２mm 减

小到０．０１５mm、０．０１６mm、０．００９mm.采用离散

化的思想并在几何公差约束下,SUN 等[４７]建立

了复材壁板装配间隙的量化评价与多目标优化模

型,通过柔性定位器的驱动调整优化装配间隙的

分布并使之最小,数值模拟下的装配间隙综合优
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化率可达３１．１２％,与测量值２５．５％较为吻合.考

虑零件制造误差状态的差异性,于鑫[４８]对不同的

定位点设计不同的定位误差,如将一个工件上三

个定位点A、C、D 对应位置的误差分别调整为

－０．３mm、－０．１mm、０．１mm,解决了强迫定位

造成的装配过程管控性差和装配结果可复现度低

等难题.通过分析装配工装与弱刚性工件间的作

用载荷,郭飞燕等[４９]提出多定位执行末端定位位

置的差异化优化方法,实现工装对工件实际制造

精度与装配工况的适应性与个性化调整控制,可
减少强迫装配和工艺补偿现象,其中工装的单点

吸附力设定为３００N.针对定位误差会引起大部

件调姿内力的问题,郭志敏等[５０]采用关节驱动力

的最小范数解和改进定位器结构等措施,通过在

夹紧机构上设计随动装置,可在外力作用下产生

一定随动位移以释放大部件在定位器支撑时的内

应力,降低对接调姿的附加变形.利用夹具定位

偏差对装配精度的主动调节作用,在设计含法向

可调定位器的内型卡板基础上,马文睿[５１]建立基

于定位补偿的装配力学模型,得到了补偿摄动量

与关键测点装配偏差的数学关系,并使用响应面

法获得定位补偿量,关键装配测点平均绝对偏差

值在有补偿时为０．２７２mm,远小于无补偿时的

２．０９２mm.杨应科等[５２]提出基于六自由度定位

器的装配形性调控方法,依据优化的调整量,复材

壁板的装配精度可达０．６mm.以复材机身壁板

的形 状 偏 差 和 装 配 载 荷 为 优 化 目 标,WANG
等[５３]建立了定位器位移调整量与外形控制点位

移以及与定位器施加载荷间的预测模型,并提出

基于 NSGAＧⅡ算法的柔性装调运动量求解模型,
发现调整后的装配精度在±(０．６~０．８mm)范围

内,优化前后的装配偏差如图７所示.此外,为模

拟复材机身部件的对接装配过程,HUNT[５４]提

出动态力曲线有限元仿真和虚拟装配分析的方

法,在装配现场中采用直接释放执行机构而非施

加反向力的工艺策略,但如何高效评价装配型面

变形和定位执行末端附近的装配应力,以及获取

并控制筒段对接后的损伤状态,仍需探讨.
工装装夹力适应性调整方面,唐文献[５５]针对

装配定位工艺中对形位精度、应力水平等要求,借
助研制的自适应柔性定位平台设计正交试验,通
过控制力载荷的大小、在装配容差允许范围内自

动调整定位单元的作用位置,分析定位孔处的力

载和检测点处的应力变化规律,使得装配应力平

均值较调整前减小约１９％.通过实时交互扫描

配合部件的数据,REZAEI等[５６]采用数字孪生技

(a)X 方向

(b)Y 方向

(c)Z 方向

图７　修正前后壁板形状控制点在X、Y、Z
三个方向上的位置偏差[５３]

Fig．７　Positiondeviationofthepanelshapecontrol

pointsintheX,Y,andZdirectionsbeforeand

aftercorrection[５３]

术手段在组装前精确调整夹紧部件,使装配几何

偏差降低５７％.基于飞机制造商的真实车间使

用资源,MELLO 等[５７]采用田口方法、试验设计

和工艺能力分析的方法建立了夹紧力作用下的功

能模型,在机翼装配案例中,施加的夹紧力限值定

义为９００N,获取了不断变化的夹紧力(线性递

减)在中间肋与后缘翼梁界面上的几何变形偏差.
针对柔性零件的装配变形,通过分析不同装配步

骤的受力条件与位移关系,TAN 等[５８]建立了考

虑夹紧力变化的装配尺寸变动模型,无需在过约

束定位点处校正夹紧力.采用柔性接触力控制策

略,YANG等[５９]构建了复材机身框架装配的高

斯过程代理模型,提出装配力应该控制在１０~４０
N之间,在工艺试验中确定了１１．５０N 的最优装

配力.此外,通过在可重构工装的定位梁和框架

上铺设光纤布拉格光栅,LI等[６０]开发了工装应变

数据的实时监测系统,并建立了从应变到夹紧力

的反向映射模型,可确定工装的结构变形和夹紧

力数值,并为装配过程提供及时准确的物理状态

传感信息.
工装力 位混合柔性装调方面,考虑装配变形

等物理效应,ARISTA 等[６１]在空客 AＧ３５０XWB
后机身侧壁板(尺寸为１４m×５m)装配项目FitＧ
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Flex中,采用位置与力控结合的手段构建了柔性

最佳配合系统,使壁板应变/应力与几何装配误差

在许用限值内.BERTELSMEIER 等[６２]通过测

量复材薄壁工件的形变并采用数值优化的方法,
采用机器人的精确力控补偿来控制壁板形变.构

建复材装配变形行为模型后,SCHMITT等[６３]提

出集成六自由度定位器和测量装置的装配系统,
通过光学三维扫描测量壁板变形以及借助传感器

测得定位器的承载力数值,建立壁板受力 变形预

测模型,确定所需的真空吸盘补偿力,并控制定位

器的装调运动以补偿复材壁板的制造偏差和由重

力引起的变形,但需要开展大量的受力 变形试

验,且难以保障较大尺寸工件的外形准确度.针

对壁板装配调姿的力位协同控制,陈文亮等[６４]利

用螺旋理论实时计算重力补偿值、采用多元线性

回归和 ClampedＧFree原理简化多定位器间的运

动协调关系,提出重力前馈补偿和内力转位置补

偿的协 同 控 制 策 略,使 调 姿 定 位 精 度 提 高 约

３５．３％、调姿内力减小约７７．８％.针对三坐标平

台调姿误差引起的大部件装配内力问题,罗中海

等[６５]提出力和位置控制轴的分配策略,选择３个

定位器进行位置控制实现调姿运动,而第４个定

位器各轴均采用力控制,此后利用矩阵微分法推

导求解理想接触支撑作用力,驱动柔性设备将大

部件装配在最佳位置,发现调姿精度优于全位置

控制方法.在空客 A３８０机翼壁板中[６６],多末端

工装设备将壁板定位至骨架组件后,使用两个液

压臂进行精确的位置控制,其余液压臂协同施加

装配力迫使壁板发生微小变形,发现力 位混合控

制的手段可使壁板紧密贴合骨架、配合间隙得到

有效消减.虽然在强迫装夹过程中可监测壁板与

工装间的作用力,但对装配力施加大小与限值的

设定仍缺乏科学依据.在依据理论设计外形对复

材壁板进行精确定位的基础上,RAMIREZ等[６７]

通过执行机构间的协同运动实现了工件的空间姿

态调整和壁板形状校正,在一定程度上避免了复

材壁板损伤的发生,但装配体内部的应力状态仍

无法直接获取.
综上,现有方法多通过求解由工装运动约束

和优化目标构成的数学模型对复材薄壁结构进行

位姿与变形状态的柔性调控,然后判断其偏差,若
不达标,则需迭代直到符合要求,具体思路如图８
所示.现有方法虽可较好地实现对强迫定位装夹

效果的控制和调整,但是对柔性装调工装的定位

精度和被装件的制造精度要求高,柔性定位调整

量须在定位精度所允许的范围内.此外,考虑到

复材工件表面的平整度或曲面的准确度、工件边

缘或特征面与参考面之间的角度公差、装配间隙

的容差要求等制造偏离项,以及在复材薄壁外形

件与产品骨架、肋零件连接时,工件的位姿调整精

度、复材的层间错位和纤维角度偏差、温度变化引

起的复材工件尺寸变化等因素,若工装定位精度

不达标,则协调偏差难以准确控制;若定位调整超

出正常范围,即使复材结构的整体变形量和装配

内应力减小,装配精度也很有可能达不到要求,甚
至可能加剧后续装配变形和内应力集中的程度.
进一步地,随着装调自由度和控制算法复杂性的

增加,柔性装调系统的整体设计、集成、调试和维

护等难度也会上升,而且材料非线性、边界条件不

确定性等因素均会影响模型分析的准确性[６８].

图８　采取工装力 位柔性装调措施优化装配形性

状态的方法思路

Fig．８　Methodofoptimizingassemblystatusbyadopting
forceＧpositionadjustmentwithflexibletooling

３　强迫定位装夹中几何 物理装配性能协

同保障的关键技术

　　在使用装配工装对复材薄壁件施加强迫装夹

或校形力的过程中,装夹载荷大小直接影响整体

几何与物理性能状态.为实现面向装配性能的装

夹过程形性主动控制及在宏微观层面的装配形性

状态的协同保障,需首先设定装夹力的限值区间.
在前述装配几何与物理性能形成与扩展理论方法

研究的基础上,对于零件间较大配合几何间隙的

消减,不仅需要通过对弱刚性工件装夹方案的合

理设计和精确控制柔性装调过程,还需要根据装

配体的内应力分布情况预测装配体内部可能出现

的损伤形态并考虑强迫装夹几何与物理装配性能

状态的平衡协调,优化反求出强迫装夹过程中的
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最优工艺参数,确保强迫定位装夹质量的提升效

果.在整个强迫装配过程中,还需要通过对装配

内应力和损伤情况的精准测量和分析,为工艺优

化策略的制定与实施提供准确的现场数据支持,
达到数实融合及数实一致的有益效果.上述技术

间的逻辑关系如图９所示.

图９　复材结构几何物理 装配性能协同保障关键

技术逻辑关系

Fig．９　Keytechnologiesforcollaborativeguaranteeof

geometricＧphysicsassemblyperformancein
compositestructures

３．１　强迫装夹力限值设定技术

在强迫装夹过程中,若施加的装配力超出允

许范围,由此产生的装配应力可能直接导致复材

薄板件横向的基体产生裂纹、分层等局部损伤.
波音公司复材零件允许的装配压紧力限值为４５
１b/inc(约０．００６７kg/mm),但对具体工艺和方法

的设定依据并未公布[２０Ｇ２２].国内关于复材构件的

强迫装配力限值的实际应用中,由于在各向异性

复材件装配质量形成机理的研究中存在较大困

难,缺乏科学的建模设计(即系统化、定量化的研

究),尚无现场工艺标准,通常参考国外的规范指

导实际操作,如采取的力限值为４５N/３００mm 或

５０N/３００mm.为确保装配过程的顺利进行与装

配质量的保障,需深入研究复材力学性能、强迫装

配工艺参数与结构几何及力学响应之间的关

系[５８],实现强迫夹紧力的精准控制,避免装配几何

外形超差、内应力过大与结构损伤等现象的发生,
因此如何高效、精准地设定合理的强迫装夹力限值

尤为重要,这也是现场力 位柔性装调的依据.
具体突破思路为:①采用试验结合有限元的

方法[１４Ｇ１５]对比修正有限元仿真模型与参数,获取

强迫装夹力对复材薄壁结构内部装配应力以及损

伤的影响规律;②对上述影响规律进行参数化处

理,快速获取给定装配工艺方案下强迫装配力与

质量效果间的输入输出对应表格关系,并将装配

形性指标协同考虑,对强迫装配力参数进行多目

标优化[１０,２８],获取工件装配力限值数学模型[１７];

③使用智能优化算法求解装配力限值数学模型,
获取装配形性状态协同保障下的强迫装配力限值

设定区间,达到装配间隙厚度最小、损伤程度最低

的综合目标;④采用测量试验结合仿真结果参数

化建模的方式评价力限值设定的有效性,并将强

迫装配几何与物理状态的有限元模拟结果进行可

视化展示,直观展示间隙消除率、应力 应变分布

以及检测损伤情况等装配效果,并通过对比有限

元模拟数据与实际测量数据[２２],验证模型的可靠

性及装配力限值的合理性.

３．２　强迫装夹过程中的几何间隙消减技术

存在于复材装配体结构中的几何配合间隙会

直接影响机体的机械强度、稳定性或密封性.装

配体组成零组件之间的贴合面间隙消减的本质

是:在强迫定位装夹操作中,通过压紧力改变复材

件之间的配合几何形态,达到消除或减小几何装

配间隙的目的.若在连接过程中不进一步消除或

减小几何装配间隙,则零部件的定位精度会大幅

下降,并出现形性状态不协调现象.在实际工程

中,多采用依靠工人经验的“双二指”规则消除几

何间隙[２０].在强迫载荷施加的操作过程中,配合

间隙减小的同时也会使得相配合的零组件之间的

装配内应力增大,物理状态的集中分布甚至可能

发生损伤现象.在上述工程现象的描述下,可发

现:装配几何间隙的减小和装配应力的增大是一

个“此消彼长”的矛盾体,难以达到相对平衡的状

态.因此,通过强迫定位装夹消除贴合面几何间

隙同时避免内部装配应力过大是几何间隙消除技

术实施的关键.
具体突破思路为:①对复材薄壁构件进行三

维扫描和力学仿真建模,选取复杂曲面关键定位

特征,确定高稳定装夹点;②建立复材薄壁构件柔

性装调量和关键装配位姿偏差关系的关联模型,
将装夹点的位置误差进一步转化为工装定位器柔

性调整量与工件理论装配位姿间的数学模型,形
成定位器调整策略;③通过多因素的动静态仿真

试验获取关联模型的高精度参数值,获取位姿偏

差修正模型以准确反映实际装夹情况;④针对每

个装夹校形点,使用迭代算法与试验测量的方式

求解位姿偏差修正模型,逐步优化装夹调整量,达
到配合几何间隙的消减效果[４９];⑤基于力传感数

据反馈与有限元分析,通过装夹力载荷与定位位
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置约束的协同柔性调整[４６,４８,５２],调控装配内应力

与几何间隙;⑥测量装配位姿、间隙、关键超差和

构件之间的内应力,确保装夹调整的精确性,在贴

合面几何间隙消除的同时控制装配内应力不会引

起材料的损伤破坏.

３．３　强迫装夹过程中的内应力与损伤演化预测

技术

复材薄壁件装配内应力与结构损伤成因复

杂,内应力过大或不均衡分布现象会影响装配几

何精度和整体装配结构的强度,且影响应力/损伤

的后续演化趋势.为降低装配内应力抑制损伤的

进一步扩展演化,避免出现压溃与断裂等破环现

象,需首先获取引起损伤的主要位置和关键装配

参数,并进一步对这些因素加以控制.为预测和

控制复材工件在强迫装夹操作下的应力/损伤的

形成,以及随装配作业的开展所产生的演化过程,
可采用有限元模拟、基础连接工艺试验及复材损

伤理论分析相结合的手段,获取装配体结构的几何

形状和尺寸、材料属性、铺层方式、多装配物理场耦

合等宏微观参数对应力与损伤扩展结果的影响.
具体突破思路为:①结合多物理场协同建模

与宏微观多尺度建模分析[５,１１,１７],获取强迫装夹

力作用下的装配应力分布和具体损伤形态的机理

解析数据;②在复材薄壁构件的关键特征区域布

置数据采集装置,通过无损的方式在强迫定位装

夹过程中实时、全面地收集应力 应变和损伤数

据[６９Ｇ７０],形成一个高密度的监控网络;③对试验应

力与损伤的实测数据进行处理与融合分析,提取

装配应力与损伤状态的数据特征;④建立基于机

理数据与实测数据的装配定位应力及损伤有限元

仿真模型,根据比对结果分析偏差来源并修正和

优化有限元模型与参数;⑤运用支持向量回归等

方法训练装配质量的样本数据[６０],通过数字虚拟

仿真与现场实测数据的一致性调整,事先快速准

确地评估不同装夹工况下的应力分布与损伤发生

的可能性;⑥实时监控复材弱刚性薄壁构件的装

配过程,将过程数据输入构建的装配应力与损伤

预测模型,获取预测结果,超过危险阈值则发出警

报.然后开展新一轮次的迭代反馈分析,确保安

全装配生产.

３．４　强迫定位装夹工艺参数优化反求技术

强迫装配操作虽可在一定程度上消减结构件

间的装配间隙,但是如果运用不合理,强迫装夹操

作的关键工艺参数如装夹力大小、装夹力位置、装
夹力顺序等会导致在复材构件内部产生严重应力

集中,甚至发生压溃、分层、基体破坏以及纤维断

裂等多样式的装配损伤.在工艺参数寻优与调控

过程中,由于不同类型参数间的交互关系复杂且

具有双向制约性,造成装配性能指标控制间的不

确定性极强.在明晰真实结构强迫装配参数变量

群与装配形性指标的内在关联规律(正问题模型)
基础上,可采用数据赋能驱动的手段降低全序强

迫装夹过程中的多源不确定性,形成工艺参数的

反求迭代调控机制.强迫装夹工艺参数反求的实

质就是使装配实际性能和目标性能偏差优化[７１],
运用人工智能、数学模型、有限元等工具得到所需

要的强迫定位装夹工艺参数集合,有效引导和调

节应力分布,避免材料内部损伤或形变.
具体突破思路为:①通过理论建模计算、有限

元仿真分析和实际测试数据建模分析,计算影响

装配质量的各强迫装夹工艺参数灵敏度数值,辨
识获取关键装夹工艺参数[３３,５９];②以装夹工艺参

数所允许的变动范围为约束条件,以复材薄壁结

构装配质量、装配间隙、装配应力与损伤期望值的

误差最小化为目标,在确保不发生损伤与各工艺

参数处于可施加范围的约束条件下,分析各参数

与装配质量指标间的复杂耦合关系[１４],建立与装

配质量间的正向映射关系数学模型;③构建多目

标/多约束的反向优化目标函数,通过智能优化算

法以及利用数据学习与挖掘的技术手段,制定正

向映射关系数学模型的反向求解策略,通过反向

推导的方式确定最优工艺参数集合,包括工装定

位器装夹位置、顺序、力大小等设计变量;④设计

试验 方 案 并 设 置 工 装 设 备 柔 性 调 整 控 制 参

数[３１,４９],对最优强迫装夹工艺参数进行验证并反

馈反求优化效果.

３．５　复材薄壁结构装配内应力与损伤精准测量

技术

在航空复材薄壁工件的内部引发损伤破坏现

象,如基体压溃、层间脱黏、纤维断裂等,其中大部

分的损伤现象具有肉眼不可见性,此外,优化强迫

定位装夹工艺的目标之一是控制装配内应力以抑

制损伤,并依据检测结果对工艺过程的合理性进

行判别与优化,因此需对装配应力与损伤的精确

性实时测量.由于纤维与基体组合形式与铺层方

向不同,因此其内部应力的非均匀分布、层间脱

黏、纤维断裂、分层等多样式的宏微观损伤状态难

以通过单一的检测手段有效地识别.由于难以直

接和全面地捕捉到应力集中区域的细微变化以及

复材损伤随时间的动态演变情况,制约了对结构

装配性能的准确评估,因此需要一种更为全面、高
效的检测解决方案.可通过声发射[７２]、DIC[７３]与
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超声测量技术[７４]三者互补协同工作的手段,为复

杂应力与损伤模式的判断提供全面数据支持.
具体突破思路为:①识别复材薄壁构件中的

关键结构要素、装配应力传递及潜在损伤区域,提
出融合部署声发射组件测量微观损伤、超声探头

测量装配体结构的内部应力、DIC标记点的布置

方法,制定无损测量方案;②在关键装配应力传递

及潜在损伤区域部署声发射组件、超声探头与

DIC标记点,搭建完整的测量装置;③实时同步获

取微观损伤声发射数据、内部应力超声数据和表

面形变DIC数据,处理声发射数据识别微观损伤

特征,利用超声数据解析复材内部应力分布,依据

DIC数据计算表面应变场,构建应力 损伤关联模

型;④整合微观损伤特征、内部应力分布和表面应

变场的测量数据信息,对数据进行统一处理与时

间同步,利用多维数据融合技术[７５](如贝叶斯网

络)精确定位装配应力过大与损伤发生位置,评估

其严重程度及发展趋势,如内部裂纹长度、分层面

积等;⑤利用数据测量结果校正有限元仿真模型

和参数以及应力与损伤等机理模型,开展在其他

装配工艺条件下的内应力与损伤结果的虚拟测量

验证,快速准确预测装配应力分布的均衡性以及

损伤现象的发生,判别与优化装配工艺过程.

４　总结与展望

为提升新一代航空装备的飞行服役力学性

能,针对复材弱刚性装配结构件在现场中通常采

取施加局部装夹力的被动强迫装夹操作的工程场

景,探讨了强迫定位装夹操作对复材薄壁组合结

构装配力学性能和几何变形的影响,解析了强迫

装配载荷施加下的装配形性协同保障技术.

１)造成复材薄壁装配结构损伤的主要原因是

施加装夹力所引起的几何协调偏差、装配内应力

和装配间隙,为消减强迫定位装夹引发的质量问

题,系统性地解析了两类优化策略:①装配前的装

夹工艺参数优化———通过智能算法精确控制装配

力大小、位置和数量以降低装配应力;②装配中的

工装形性调控———通过定位器的精确力 位柔性

调整以协同控制装配协调偏差与装配应力.

２)为准确预测和控制强迫装夹过程中的变

形、应力和损伤分布状态,在深入研究装配形性协

同控制机理与宏微观耦合分析的基础上,提出了

强迫装配力限值设定、几何间隙消减、应力/损伤

演化预测、强迫装夹工艺参数反求优化、装配应力

与损伤测量５项关键技术并给出具体实现方法,
可以此实现面向装配几何与物理性能的强迫装夹

过程形性指标的耦合分析、主动控制与协同保障.

３)为聚焦绿色高质量发展主题,提升核心竞

争力,数􀅰智化装配技术已成为培育发展航空高

端装备新质生产力的新动能.从实际工程应用角

度出发,后续还应结合智能化与数据驱动等手段,
进一步拓展复材薄壁构件强迫装夹技术研究:面
向装配现场的强迫装夹力限值工艺规范制定;装
配完工前的间隙补偿值精准设计与实施;装配几

何精度与内应力间的博弈关系分析及平衡调控;
力位协同控制机械装置的数字孪生系统构建与闭

环反馈;装配内应力与损伤的精准快速精准测量;
装夹工艺参数的高效优化反求.

此外,还可事先对强迫装夹工艺在虚拟环境

中进行反复测试和优化,快速精准地提升数实融

合的准确性与一致性,并使装配技术更加智能化,
以期实现对强迫装配过程几何物理质量状态的实

时监控和定量化柔性调控,达到高质高效与低成

本装配的目的.
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