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飞机复合材料壁板装配外形与应力协同优化方法

张学壮，赵 聪，安鲁陵，李欣欣
（南京航空航天大学，南京 210016）

[ 摘要 ] 复合材料因其优异的力学性能在飞机结构中得到了广泛的应用，然而由于成型工艺的限制，制造完成的

复合材料壁板外形偏差较大，在装配过程中面临精度要求高、装配应力难以控制的问题，严重影响装配精度与结构

可靠性。针对这一问题，本文提出一种复合材料壁板外形与应力协同优化方法。以调形单元布局与调形力大小为

设计变量，以外形偏差均方根误差和层间应力最小化为优化目标，建立多目标优化模型，并采用有限元分析结合

NSGA–Ⅱ算法进行求解。以翼盒复合材料上壁板缩比件为研究对象进行试验验证，结果表明该方法可将壁板外形

偏差的均方根误差减小至 0.36 mm，同时将壁板关键区域的层间应力控制在 16 MPa 以下，并且提供了不同的优化

方案选择。该方法实现了壁板外形精度与力学性能的协同优化，为飞机复合材料壁板的高质量装配提供了有效的

解决方案。
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Shape and Stress Coordinated Optimization Method for Aircraft Composite Panel Assembly
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[ABSTRACT] Composite materials are widely used in aircraft structures due to their excellent mechanical properties. 
However, significant shape deviations often occur in manufactured composite panels due to limitations in the forming 
process. This leads to challenges in achieving high precision and controlling assembly stress, which significantly affects 
assembly accuracy and structural reliability. To address this issue, this paper proposes a shape and stress coordinated 
optimization method for composite panels. A multi-objective optimization model is established with the layout of 
adjustment units and the magnitude of adjustment forces as design variables. The objectives are to minimize the root mean 
square error (RMSE) of the shape deviation and the interfacial stress. The model is solved using finite element analysis 
combined with the NSGA–Ⅱ algorithm. Experimental validation is conducted on a scaled composite upper wing box panel. 
The results show that the proposed method reduces the RMSE of the shape deviation to 0.36 mm while controlling the 
interfacial stress in critical regions below 16 MPa. Furthermore, it provides multiple optimization options. This approach 
achieves coordinated optimization of shape accuracy and mechanical performance, offering an effective solution for the 
high-quality assembly of aircraft composite panels.
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近年来，随着航空工业的快速发展，以及复合材料

制造技术的不断提高，复合材料壁板在飞机机体结构中

的应用日益广泛 [1–4]。然而，受复合材料制造工艺的限

制，成型后壁板外形与理论外形之间往往存在一定程度

的偏差 [5]，直接影响飞机的气动外形精度。此外，复合

材料壁板虽具有较高的面内刚度，但层间强度较低，装

配过程中容易因受力不当引发较高的装配应力，进而影

响结构使用寿命 [6]。因此，复合材料结构装配过程中必

须同时满足外形精度与力学性能要求，这对装配协调技

术提出了更高的挑战。

围绕复合材料壁板外形调控、装配应力控制、柔性

工装及智能优化方法，国内外学者开展了大量研究。空

客公司在 A350 XWB 项目中提出基于“最佳拟合”装配

思路的复合材料壁板数字化外形调控技术 [7]。Ramirez
等 [8] 开发了基于并联机构的柔性自动化装配工装系统，

实现了对大尺寸机身壁板外形的主动调整。Polini 等 [9]

基于数字孪生技术构建了壁板装配过程的虚拟预测模

型，对装配力导致的几何偏差进行了量化评估。Zhang
等 [10] 采用改进遗传算法优化夹紧力布局与大小，以减

小壁板装配间隙与变形。杨应科等 [11] 提出基于多机器

人协同的复合材料壁板装配调姿控形方法，通过机器人

末端执行器的协同运动实现高精度外形调控。彭云 [12]

提出一种实测数据驱动的柔性支撑单元的布局优化方

法，并研究了装配偏差对壁板结构性能的影响。吕禹龙

等 [13] 提出基于高斯过程的力 – 形协同控制方法，有效

降低复合材料机身壁板的形状偏差并维持低水平的装

配力。李梅平等 [14] 分析了复合材料壁板在强迫装配条

件下的力学响应特性，揭示了装配力引起的层间应力演

化规律，为装配应力预测提供基础。Guo 等 [15] 对大型

复合材料壁板强迫装配过程中的装配变形、应力和损伤

状态进行分析并提出相应的优化策略。上述研究大多

聚焦于提升壁板的外形精度，对于装配过程中调形力所

引发的壁板结构内部应力状态缺乏主动、量化的控制。

针对上述问题，本文面向飞机复合材料壁板装配过

程，提出一种同时以壁板外形偏差与装配应力为优化目

标的协同优化方法，建立兼顾外形精度与力学性能的综

合调控模型与求解策略，为实现复合材料壁板高质量装

配提供新的解决途径。

1 复合材料壁板调控总体方案

1.1 复合材料壁板柔性定位夹紧工艺

飞机制造过程中，复合材料壁板通常与肋、梁、框等

骨架结构进行装配，装配流程一般包括定位与夹紧、测

隙与填隙、制孔与连接等步骤 [16]。本文采用以壁板外形

为基准的定位夹紧工艺，将该过程分为初步定位与外形

调整两个阶段。首先，通过工装对壁板进行定位，限制

壁板的 6 个自由度，该过程暂不考虑壁板外形精度要求；

在外形调整阶段，通过工装上的调形单元对壁板施加调

形作用力进行外形调控，同时控制装配应力的引入，避

免造成应力集中甚至损伤。采用该定位调整工艺能够

提高对壁板外形和应力的主动控制能力，从而降低装配

成本，提高装配质量。

1.2 复合材料壁板柔性调形流程

基于飞机复合材料壁板的结构特点及定位夹紧工

艺需求，提出一种结合数字化测量、计算机软件，以及多

点阵真空吸盘式柔性工装的壁板柔性调形方案，如图 1
所示。首先，将待装配壁板固定于柔性工装进行初步定

位；随后，通过数字化测量设备采集壁板实际型面的三

维点云数据，并将测量数据传入计算机软件进行处理；

通过逆向建模重构壁板实际外形，与理论模型进行偏差

分析；基于分析结果，采用优化算法生成调形单元布局

与施力大小的优化方案。最后，通过柔性工装上调形单

元末端的吸盘对壁板施加精确的调形力，实现对外形偏

差的校正和对装配应力的控制。

2 壁板外形与应力协同优化模型的建立与求解

2.1 壁板外形与应力调控问题的描述

本文的研究重点为外形调整阶段，核心任务是基于

现有的柔性工装结构，通过其阵列式分布的调形单元对

壁板表面施加法向调形力，在有效矫正其外形的同时，

严格控制因变形而引入的装配应力。因此，该问题可转

化为一个多目标优化问题，即在给定壁板初始外形偏差

的前提下，寻求调形单元布局与调形力大小的最优组

合，以实现壁板外形精度与力学性能的协同控制。

2.2 壁板外形与应力协同优化模型的建立

由于复合材料壁板的外形偏差分布具有随机性和

不均匀性，在调控过程中应根据不同位置的变形量相应

地调整调形力的大小。因此，将调形单元在工装上的布

局 H 及所施加的调形力 F 作为设计变量。

图 1 复合材料壁板柔性调形方案

Fig.1 Flexible shaping scheme for composite panel
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在复合材料壁板调控过程中，首要目标是最小化壁

板外型面与理论外型面之间的偏差。为了量化评估壁

板在调控前后的偏差分布情况，在其外表面均匀设置一

系列外形监测节点，如图 2 所示，则调形后节点 i 处壁

板的外形偏差可表示为

δi = λi – Ui （1）
式中，λi 为节点 i 处的初始外形偏差；Ui 为调形过程中

的法向位移。

经过量化后，壁板的外形偏差是在一定范围内连续

分布的，型面通常不存在局部突变。因此，调形过程中应

更关注壁板的整体外形偏差情况。均方根误差 （RMSE）
能有效捕获全局偏差，它强调整体偏差最小化，避免局

部极端值影响。RMSE 值越小，表明壁板实际外型面与

理论外型面的贴合程度越好。因此，将外形偏差的均方

根误差作为目标函数之一。另一方面，在壁板装配过程

中，由调形操作引入的装配应力过大或分布不均，结构

件最薄弱部分容易出现应力集中现象，甚至发生分层损

伤，严重影响复合材料结构的强度和承载性能 [17–18]。对

于本文研究的复合材料整体壁板而言，蒙皮与长桁之间

的连接界面通常通过共固化、共胶接或二次胶接工艺形

成，该界面的强度往往低于复合材料层合板内部的层间

强度，是最易发生分层失效的关键区域 [19]。此外，这类

壁板结构的失效常以该界面的层间分层为主导，损伤模

式主要由界面的层间应力所驱动 [20]。因此，采用蒙皮

与长桁连接界面处层间应力表征装配应力，将其最大值

作为另一目标函数，通过最小化该指标实现对调控过程

中应力的有效控制。

综上所述，该优化问题具有两个目标：一是实现壁

板整体外形偏差的最小化，以提升壁板实际外形与理论

外形的贴合度；二是复合材料关键区域的层间应力最小

化，以提升机体复合材料结构的承载能力和可靠性。复

合材料壁板外形与应力协同优化模型可表示为 
对于设计变量 X = [H，F]，其中 H = {H1，H2，…，Hn}，

F = {F1，F2，…，Fn}，使得

min{ f1(X ), f2(X )}

f1(X ) = 
1 2

1t i
i

t

�
�
�

f2(X ) = max{|σ13|, |σ23|, |σ33|}
subject to:
n≤N, (xi, yi, zi)∈Ω, Fi∈[0, Fmax] （2）

式中，f1(X ) 和 f2(X ) 为优化模型的两个目标函数，分别

表示壁板外形偏差的均方根误差和关键区域的层间应

力水平；t 为外形监测节点的数量；σ13、σ23、σ33 为蒙皮与

长桁连接界面 1、2 方向的层间剪应力与 3 方向的层间

正应力；n、N 分别为实际使用和工装可提供的调形单元

数量； （xi，yi，zi）为吸盘中心点在工装坐标系下的坐标；

Ω为吸盘中心点的施力空间范围；Fmax 为调形单元能够

施加的最大调形力。

2.3 壁板外形与应力协同优化模型的求解

2.3.1 多目标优化问题求解方法

有限元分析与智能优化算法相结合的方法常被用

于解决复合材料壁板等弱刚性薄壁件的夹具布局优化

问题 [21]。常用的优化算法包括遗传算法 （GA）、粒子群

算法 （PSO）、蚁群算法 （ACO）等，但这些算法主要用于

解决单目标优化问题 [22]。多目标粒子群算法 （MOPSO）

能对多个目标进行求解，收敛速度快，但全局搜索能力较

弱，易陷入局部最优 [23]。相比之下，NSGA–Ⅱ算法结构

简单稳定，在求解双目标优化问题中表现优异，所获得的

Pareto 解集分布均匀且收敛性好 [24–25]。鉴于本文优化模

型具有两个目标函数 （外形偏差的均方根误差及关键区

域的层间应力水平）和两个离散分布的设计变量分量 （调

形单元布局 H 及调形力 F），且目标函数和设计变量之间

为非线性的数学关系。因此，采用 NSGA–Ⅱ算法结合有

限元方法求解建立的多目标优化模型。

2.3.2 设计变量编码与遗传算子操作

为实现种群多样性并保持高效迭代，需对设计变量

进行编码并设计相应的遗传算子。采用分组实数编码方

式，将吸盘的布局位置表示为多个离散的施力点编号，调

形力值则表示为最大调形力范围内的整数。该编码方式

在降低复杂度的同时，有效提升了算法运行效率。

在遗传算子操作中，选择操作采用精英保留策略，

通过快速非支配排序划分 Pareto 等级，并依据拥挤距离

优先选取前沿层级低、分布稀疏的优质解。交叉操作采

用分组均匀交叉机制，以交叉概率独立交换父代个体中

布局编号和施力值。变异操作则以变异概率对布局与

力值分别施加变异，并根据迭代进程动态调整力值的变

异步长，即前期使用较大步长增强全局探索，后期减小

步长以促进局部精细搜索。上述编码与遗传算子操作

在保持施力点空间结构特征的前提下，有效平衡了算法

的全局探索与局部开发能力。

2.3.3 设定终止条件

选择设置最大迭代次数作为算法的主要终止条件，

图 2 壁板的外形偏差值计算

Fig.2 Calculation of the panel’s shape deviation
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以保证在有限计算资源内完成求解。同时引入自适应

早停机制，连续记录每代 Pareto 前沿解数量，当连续 m
代前沿解数量无变化时自动终止迭代。该机制有效避

免了无效迭代，显著提升了整体计算效率。

3 飞机复合材料壁板外形与应力协同优化
  实现与验证

3.1 研究对象

飞机机翼翼盒是典型的壁板 – 骨架装配结构，其外

形精度直接影响飞机机翼的气动外形；此外，在装配过

程中对翼盒装配质量也有较高的要求。以翼盒中复合

材料上壁板的缩比件作为试验件，壁板材料为 T300 碳

纤维增强环氧树脂基复合材料，其预浸料单层厚度为

0.185 mm，蒙皮共有 28 层，名义厚度为 5.18 mm，铺层

角度为 [+45/– 45/90/– 45/0/90/0/45/0/0/– 45/0/0/45]s ；长

桁共 22 层，名义厚度为 4.07 mm，铺层角度为 [+45/– 45/ 
0/90/0/– 45/0/90/0/45/0]s。翼盒复合材料上壁板结构如

图 3 所示。

为简化求解过程，提高有限元仿真与算法迭代的计

算效率，对吸盘在壁板上的可能布局位置进行了离散化处

理。工装共设置 9 个吸盘，分为 3 组。根据工装的实际

调节范围，设定单个吸盘在 X、Y 方向的移动范围分别为

lx = 240 mm 与 ly = 140 mm，并将两个方向等间隔地划分为

3 个离散位置。由此，每个吸盘的布局位置对应 9 个预设

施力点的阵列。为便于优化算法识别与调用，为每个位

置赋予了唯一的编号 x – y，从而将连续坐标的求解转化

为对有限离散位置组合的筛选问题，即从全部 81 个预设

的施力点中选取不超过 9 个点。以吸盘组 3 的第 2 个吸

盘为例，壁板外表面吸盘的施力点设置如图 4 所示。

3.2 复合材料壁板数字化测量与逆向建模

使用 MetraSCAN 750 激光扫描仪 （Creaform 公司）

测量壁板外型面。首先将壁板安装于工装上进行初步

定位，随后利用三维激光扫描仪获取壁板外型面的点云

数据，如图 5 所示。

测量获得壁板外型面点云数据后，需对数据进一步

处理并逆向重构壁板的真实模型。利用 Geomagic 系列

软件对点云进行滤波、精简及曲面重构，最终在 CATIA
中完成壁板实体模型的逆向重建，如图 6 所示，该模型

与理论模型的尺寸基本相同，后续将基于此模型建立有

图 3 翼盒复合材料上壁板结构

Fig.3 Structure of the composite upper wing box panel
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图 4 壁板外表面吸盘的施力点设置

Fig.4 Setup of force application points for suction cups on the 
panel’s outer surface
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Fig.6 Actual panel model obtained through reverse modeling

1074.63 mm
1245.58 mm

954.96 mm



研究论文 RESEARCH

134 航空制造技术·2026年第69卷第16期

限元仿真模型。

3.3 复合材料壁板有限元仿真模型建立

有限元分析方法能够精确计算壁板的受力变形情

况，本文选择对非线性问题计算精度极高的 ABAQUS
软件作为有限元分析的工具。将逆向建模后的壁板实

体模型导入 ABAQUS，建立复合材料壁板的初始化有

限元模型。

3.3.1 单元类型选择与网格划分

针对复合材料壁板蒙皮和长桁结构，采用 SC8R 单

元进行建模，一方面具有较高的计算精度，能够更准确地

反映结构的力学行为；另一方面连续壳单元的计算成本

相对较低，在算法迭代求解过程中能够更加高效地运行。

粘聚区模型 （Cohesive zone model，CZM）能够用

于模拟蒙皮与长桁的连接界面，并且准确预测复合材

料整体壁板在复杂载荷作用下界面分层损伤的起始及

演化。因此，在蒙皮与长桁的连接界面插入一层 0 厚

度的 Cohesive 单元，单元类型设置为 COH3D8。通过

输出 Cohesive 单元的层间应力值评估调形力作用下壁

板的应力水平。同时，为在优化后对结构安全性进行校

核，采用二次名义应力准则作为损伤起始的判断依据，

输出单元积分点的损伤因子 QUADSCRT 的最大值。

QUADSCRT 的值介于 0 ~ 1 之间，值越小表明结构受损

伤的可能性越小，即材料的“安全裕度”越高。

为确保有限元仿真结果不受网格密度的显著影响，

在正式有限元建模前开展了网格无关性验证。分别设

置壁板面内网格尺寸为 20 mm、15 mm、10 mm、8 mm
和 5 mm，所有模型的几何、材料属性、边界条件及载荷

设置均保持一致。选取壁板最大变形量和粘聚区最大

层间应力作为判断依据，不同网格尺寸下的仿真结果对

比如表 1 所示。结果表明，网格尺寸由 15 mm 细化至

10 mm 时，壁板最大变形量相对变化为 6.67%，层间应

力相对变化为 0.58% ；网格尺寸进一步细化至 8 mm 或

5 mm 时，上述两项结果基本不变，然而网格单元总数大

幅增加。因此，综合计算精度与求解效率最终设置网格

尺寸为 10 mm，网格划分结果如图 7 所示。

3.3.2 材料属性设置

试验使用的复合材料层合板的性能参数如表 2 所

示，采用 Lamina 类型定义材料属性，通过 Composite 
Layup 功能分别设置蒙皮和长桁的铺层信息。蒙皮与长

桁之间的胶层力学性能参数如表 3 所示。

3.3.3 外形监测节点设置与初始外形偏差计算

基于 PolyWorks 和 ABAQUS 软件实现壁板外形

偏差的量化分析。通过 PolyWorks 软件的偏差分析功

能生成初始外形偏差分布云图，壁板初始外形偏差范围

为 –1.428 ~ 0.696 mm。为定量描述外形偏差，在壁板有

限元模型的外表面每隔 4 个网格单元 （约 40 mm）设置

一个外形监测节点，共计 775 个节点，建立起等距的外

形监测网络。监测点设置完成后，读取各节点的坐标，

将监测点坐标导入 PolyWorks 软件，从而获取调形前壁

表 1 网格无关性验证结果

Table 1 Results of mesh independence verification

网格尺寸/
mm

SC8R
单元数量

COH3D8
单元数量

壁板最大
变形/mm

粘聚区
最大层间
应力/MPa

20 6394 671 0.162 3.605

15 10313 1192 0.195 3.790

10 22334 2682 0.208 3.812

8 34865 4185 0.210 3.818

5 90989 10728 0.212 3.821

图 7 壁板有限元网格划分

Fig.7 Finite element meshing of the panel

表 2 T300 碳纤维增强环氧树脂基复合材料性能参数

Table 2 Material properties of T300 carbon fiber-reinforced epoxy 
matrix composites

性能参数 数值

纵向弹性模量E1/MPa 155000

横向弹性模量E2/MPa 7600

面内剪切模量G12/MPa 4320

面外剪切模量G13/MPa 4320

面外剪切模量G23/MPa 3230

主泊松比υ12 0.344

纵向拉伸强度XT/MPa 1050

纵向压缩强度XC/MPa 750

横向拉伸强度YT/MPa 20

横向压缩强度YC/MPa 106

纵向剪切强度SL/MPa 72

横向剪切强度ST/MPa 72
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板的初始外形偏差值，为后续壁板外形调控方案中外形

偏差的计算提供依据。壁板外形偏差及外形监测点分

布如图 8 所示。

3.3.4 吸盘与壁板的约束关系设置

为准确模拟调形单元末端吸盘与壁板的接触力学

行为并兼顾计算效率，在 ABAQUS 中将吸盘中心点在

壁板表面的法向投影点作为施力点。基于前述离散化

方案，9 个吸盘共对应 81 个预设施力点，各点均设置为

参考点，并按其布局设置参考点编号为 RP – x – y（x，
y∈[1，2，…，9]）。

为合理传递载荷，通过 Python 脚本自动识别壁板

外表面上位于各吸盘作用区域内的节点，即与对应参考

点距离小于吸盘半径的节点，构成该吸盘的“作用节点

集”，记作 Set – x – y（x，y∈[1，2，…，9]。随后，在参考点

与其作用节点集之间建立耦合约束 （Coupling），从而将

调形力等效传递至壁板结构。该耦合关系示意图如图

9 所示。

3.3.5 载荷与边界条件设置

文献 [26] 指出，目前国内外主要飞机制造商规定的

复合材料零件装配压紧力限值，国内常用规范为在壁板

上每 300 mm 施加 50 N 的调形力。综合考虑材料尺寸

及工装能力限制，取 80 N 作为调形单元能够施加的最大

调形力。在 ABAQUS 的 Load 模块中，在参考点处施加

沿 Z 轴负方向的集中力载荷，即 CF1 = CF2 = 0，CF3 = –Fi，

且 Fi∈[0，80]。当 Fi = 0 时，对应的吸盘处于关闭状态。

翼盒上壁板缩比在工装中通过侧边定位器与 G 形

夹夹持实现固定，并由底部定位槽提供支撑。基于该定

位方案，在有限元模型中设置相应的边界条件。在侧边

定位点处施加全约束（U1 = U2 = U3 = UR1 = UR2 = UR3 = 
0），模拟定位过程中的完全固定；壁板底部与定位槽接

触，可沿 Z 轴方向发生微小移动，仅限制该位置的两个

平动自由度 （U1 = U2 = 0）。至此，复合材料壁板有限元

仿真模型建立完成。

3.4 有限元结果的准确性验证

在本文提出的复合材料壁板外形与应力调控方法中，

优化结果是通过有限元仿真求解得到的，然而实际装配

环境与仿真环境不可避免地存在差异，因此需要客观地

评估有限元仿真结果的准确性。选择调形单元均匀布局

的方案下进行验证，在吸盘布局为 H ={2 – 2，2 – 5，2 – 8，
5 – 2，5 – 5，5 – 8，8 – 2，8 – 5，8 – 8} 处施加相同的 50 N 调形

力，将该方案下的仿真结果与试验结果进行对比验证。

工装通过调形单元末端的吸盘施加调形力，选用

SMC 公司提供的 H 系列重型球接头吸盘，有效半径为

40 mm。并且，由于吸盘对工件表面的吸附力不会对壁

板造成额外变形 [12]，因此忽略吸盘吸附对壁板造成的

影响。具体试验过程：首先，将翼盒复合材料上壁板缩

比件定位准确，并设置工装上各调形单元的位置；然后，

通过伸缩柱调节使吸盘与壁板表面接触并吸附，此时将

力传感器的示数归 0，作为调形前的初始状态；最后，控

制调形单元上的伸缩柱对壁板施加调形力。调形过程

中通过力传感器显示器实时监测并保持施力值稳定。

三 维 数 字 图 像 相 关 （3-dimension digital image 

表 3 胶层的力学性能参数

Table 3 Mechanical properties of the adhesive layer

性能参数 数值

法向刚度Kn/（N/mm3） 1×106

第一、第二切向刚度Ks = Kt /（N/mm3） 1×106

BK系数η 1.45

I型断裂能Gn /（N/mm） 0.075

II型断裂能Gs /（N/mm） 0.547

III型断裂能Gt /（N/mm） 0.547

黏性正则化系数 1×10–5

图 8 壁板初始外形偏差及外形监测点分布

Fig.8 Initial shape deviation and distribution of monitoring points 
on the panel
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图 9 吸盘施力点与壁板间的耦合约束示意图

Fig.9 Schematic of the coupling constraint between suction cup 
force points and the panel
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correlation，3D DIC）是一种结合双目立体视觉相机与

数字图像处理算法测量物体空间位移与应变的技术，通

过该技术可测量调形前后壁板的法向位移数据与壁板

表面应变。测量现场如图 10 所示。

采用 3D DIC 技术测量壁板外表面沿法向 （Z 方

向）的位移分布，并与有限元仿真结果进行对比，如 
图 11（a）和 （b）所示。其中，有限元仿真计算所得的

壁板法向位移区间为 – 0.982 ~ 0.002 mm，试验测量结果

为 –1.003 ~ 0.014 mm，二者在位移区间范围与分布趋势

上均表现出良好的一致性。同时，为验证有限元模型对

应力/应变场预测的准确性，在壁板表面避开直接加载

区域的中心部位，沿两条竖向路径提取有限元结果中单

元积分点的面内正应变 E11，并与相同路径下 DIC 后处

理得到的表面正应变 εxx 进行对比，如图 11（c）所示。

两条路径上应变分布形态一致，最大相对误差均小于

5%，因此可认为有限元结果对面内应变场的预测具有

良好的可靠性，间接反映了应力结果的准确性。

3.5 优化算法实现

本实例中，对翼盒复合材料上壁板的外形准确度要

求为基本偏差不超过 0.8 mm，局部区域 （≤10%）偏差不

超过 1.5 mm[16]。考虑到工装定位误差与载荷施加误差

的影响，设定基本偏差不超过 0.5 mm，局部偏差不超过

1.0 mm。此外，为避免面外载荷过大导致蒙皮 – 长桁共

固化区的胶层破坏，粘聚区层间应力最大值设置为不超

过 20 MPa[20]。

基于 Python 语言编写运行脚本，实现了全流程

参数化建模与自动求解。在有限元前处理阶段，根据

NSGA–Ⅱ遗传操作生成包含施力点布局与调形力值的

调控方案；通过调用 ABAQUS 求解器，计算各方案对

应的壁板变形与应力状态；在后处理阶段，脚本自动提

取 odb 仿真结果文件中的外形偏差与层间应力数据，并

作为适应度值反馈至优化算法。通过持续迭代，最终获

取一系列非支配解，构成 Pareto 最优解集。算法运行流

程如图 12 所示，NSGA–Ⅱ关键参数如表 4 所示。

优化模型计算求解在硬件配置为 Intel Xeon–W 2245
（8 核 3.9 GHz）、64 GB RAM、NVIDIA RTX 3080 GPU 的

工作站上完成。由于算法的精英保留策略，优化过程在

达到最大的迭代次数前提前收敛，实际有限元分析的运

行次数约为 3200 次，耗时约 9.5 h。通过 NSGA–Ⅱ算

法迭代求解后，获得 8 个分布均匀且收敛良好的非支配

图 10 通过 3D DIC 测量壁板位移与应变

Fig.10 Measurement of panel displacement and strain via 3D DIC

调形单元

相机系统

待测壁板

光源系统

力传感器
显示器 图 11 调形单元均匀布局方案下的有限元结果与试验结果对比

Fig.11 Comparison of finite element and experimental results under 
the uniform layout scheme of shape adjustment units
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解，如图 13 所示。该解集清晰展示了层间应力最大值

与外形偏差均方根误差 RMSE 之间的权衡关系：当调

形方案侧重于降低装配应力，即层间应力减小时，壁板

外形精度下降，即 RMSE 增加；反之，追求高精度外形

控制时，结构内部应力水平显著上升。为便于后续分析，

从 Pareto 前沿上选取 3 个典型解：P1（应力水平最低）、

P3（外形精度最高）以及 P2（均衡方案）。这 3 个解分

别对应 3 种不同的优化策略，从而系统评估不同优化方

案对壁板外形与应力调控的效果。3 种优化策略及其

对应的优化结果如表 5 所示。可以看到，通过本文优化

方法得到的调控方案将外形偏差的均方根误差减小至

0.36 mm，有效提高了壁板实际外形与理论外形的贴合

度；同时将层间应力水平控制在 16 MPa 以下，实现了

对壁板外形偏差与装配应力的协同优化。

3.6 优化方案的有效性分析

为验证所获 Pareto 解集的有效性，通过 Python 提

取 P1、P2 和 P3 这 3 组优化方案下壁板外形与理论外

形之间的偏差。同时，以均匀布局方案 （记作 P0）作为

对照组，在 ABAQUS 中计算该方案下的壁板外形偏差

与应力分布。

通过直方图对 4 种调控方案下复合材料壁板的外

形偏差调控效果进行对比分析，结果如图 14 所示，其中

横坐标表示外形偏差范围，纵坐标表示各偏差范围内监

测点的频率分布。结果表明，与优化前相比，P1、P2、P3 
3 组优化方案均能够有效改善壁板的外形偏差分布，优

表 4 NSGA–Ⅱ 参数设置

Table 4 Parameter settings of the NSGA–Ⅱ algorithm

参数 数值

种群大小 100

最大迭代次数 50

交叉概率 0.5

变异概率 0.7

调形力F变异步长（前40%代） 10

调形力F变异步长（后60%代） 5

早停阈值 10

表 5 不同优化方案的优化结果

Table 5 Optimization results of different schemes

方案 取值 外形偏差均方根误差/mm 粘聚区最大层间应力/MPa

P0 H={2–2，2–5，2–8，5–2，5–5，5–8，8–2，8–5，8–8}
F={50，50，50，50，50，50，50，50，50} 0.584 8.20

P1 H={2–3，2–4，2–7，6–2，6–5，6–9，8–2，8–4，8–7}
F={35，50，30，40，65，35，15，25，30}  0.485 4.94

P2 H={2–1，2–4，2–9，4–1，4–4，4–9，9–1，9–5，9–8}
F={50，70，40，30，65，35，20，35，30}   0.413 7.36

P3 H={1–1，1–4，1–7，4–1，4–4，4–9，8–2，8–6，8–9}
F={60，75，50，45，70，55，30，40，25}   0.360 15.78

图 12 壁板协同优化方案求解流程

Fig.12 Flowchart of the solution process for the panel’s  
coordinated optimization
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图 13 协同优化方案的 Pareto 最优解集 
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化后偏差值小于 0.5 mm 的监测点数量显著增加，而 P0
方案对壁板外形的调控效果较差。

根据直方图结果与表 5 的优化结果，P2 方案在外形

与应力协同调控方面表现出优异的综合性能。对该方

案下外形监测点的外形偏差信息进行统计分析，775 个 
监测点中共有 652 个点控制在 0.5 mm 的偏差范围内，

占比为 84.13%；而优化前和 P0 方案下该偏差范围监

测点占比分别为 54.06% 和 43.87%，提升幅度分别为

30.07 个百分点和 40.26 个百分点，证明了优化方案在

外形调控方面的有效性与必要性。

在应力控制方面，通过 ABAQUS 后处理模块对传

统均匀布局方案 P0 与优化所得的低应力方案 P1 的层

间应力水平进行对比分析，如图 15 所示。结果表明，P0
方案下壁板粘聚区最大层间应力为 8.20 MPa，而 P1 方

案下最大层间应力为 4.94 MPa，装配应力水平显著降

低，降幅为 39.8%，证明该优化方案具有较好的装配应

力调控能力。

为全面评估优化后壁板的整体结构安全性，对 P3
方案 （外形精度最高、层间应力最大）下的壁板应力与

损伤状态进行综合评估。如图 16（a）所示，高应力区

域主要集中在定位夹紧点及部分施力点附近，符合结构

受力特征。壁板最大应力值为 32.75 MPa，说明优化过

程在有效控制关键界面应力的同时，并未导致壁板主体

结构出现应力异常升高。在此基础上，对蒙皮与长桁连

接界面的应力状态进行评估。如图 16（b）所示，粘聚区

损伤因子云图表明，损伤因子 QUADSCRT 的最大值为

0.059，远小于 1，且最大损伤因子位于长桁边缘区域，这

与实际结构中应力集中现象相符。以上结果表明，该优

化方案下的应力分布整体合理，能够保障结构安全。

图 14 不同优化方案下壁板外形偏差分布

Fig.14 Shape deviation distribution of the panel under different 
optimization schemes
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图 15 P0 与 P1 方案下壁板粘聚区应力云图

Fig.15 Interfacial stress distribution in the cohesive zone of the 
panel under Schemes P0 and P1

（a）P0方案下粘聚区层间应力分布
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（b）P1方案下粘聚区层间应力分布
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图 16 P3 方案下壁板整体结构安全性验证

Fig.16 Verification of overall structural safety for the panel under 
the Scheme P3

（a）壁板最大应力云图
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3.7 优化方案的试验验证

为验证优化方案的可行性，选取综合性能最优的

P2 方案进行外形调控试验验证。依据表 5 中 P2 方案
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图 17 P2 方案的试验验证结果

Fig.17 Experimental validation results of the Scheme P2

（a）壁板点云数据

（b）壁板外形偏差分布云图
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位区域附近仍存在部分区域的外形偏差超过 1.0 mm， 
这主要源于工装结构的定位约束及调形单元施力范围

的限制，导致该局部区域的调控能力不足。对应方案下

的壁板应力水平则由前文已验证的有限元模型加以评

估，如图 17（c）所示，壁板整体应力水平较小，处在可

控范围内。

4 结论

（1）提出一种集成数字化测量、逆向建模、有限元

仿真与多目标优化的复合材料壁板柔性调形方法，实现

对复合材料壁板外形偏差与装配应力的协同控制，并为

工程实践提供兼顾不同侧重点的优化方案选择。

（2）在现有工装的基础上，以翼盒复合材料上壁板

为研究对象进行优化模型的求解。结果表明，该优化方

法能够将壁板外形偏差的均方根误差减小至 0.36 mm，

同时将壁板关键区域的层间应力控制在 16 MPa 以下。

（3）通过仿真与试验验证了优化方案的可行性，但

在算法优化效率与工装外形调控能力等方面仍存在提

升空间。后续工作中可通过探索更高效的优化算法、优

化定位策略、提升调形单元性能等方式，进一步提升本

文方法的工程适用性。
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