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先进复合材料由于比强度高、比刚度大、可设计性

强等优点，在飞机产品研制中日益受到青睐；同时，复合

材料的大量应用不仅可以明显减重，提高飞机性能，而

且大大减少了零部件数量，利于大部件组装，不易产生

腐蚀及疲劳 [1-4]。近些年来，国内部分无人机项目甚至

采用了全复合材料结构，先进复合材料在整机中的比重

达到 60% 以上。传统飞机装配时，若零部件间相互具

有协调关系，通常在零件制造时在配合区域留出足够余

量，或加工后留出一定余量用于试配，某些重要零件最

终还需通过补加工的方式以满足装配精度要求 [5]。随

着整机中采用复合材料的部位越来越多，零件配合面关

系复杂、加工难度大等特点导致传统方法已不再适合复

合材料部段的装配。数字化装配技术近几十年得到了

长足发展，尤以 MBD（Model Based Definition）技术、数

字化预装配技术、数字化测量及检测技术、数字标工及

协调技术等数字化技术的广泛应用为代表 [6-11]。数字

无余量装配技术在复合材料机身结构部段上的应用 *

王  新，张  毅，赵锐霞

（航天材料及工艺研究所，北京 100076）

[ 摘要 ]   提出了在复合材料飞机部段装配过程中采用无余量装配的方法。在产品设计和制造过程中采用数字量传

递的方式可减少误差积累，提高协调精度。关键零部件的装配、工装制造等采用激光跟踪仪等数字化测量设备可以

确保精确性，并能在装配工艺设计阶段就考虑零部件间的协调安装精度及公差分配要求。通过分析复合材料部段装

配特点，并以复合材料机身典型结构为例进行应用研究，阐述了在三维数字化装配过程中具有协调关系的关键零部

件无余量装配的工艺流程、方法，从而可实现零部件一次装夹、加工及无反复装配，使装配质量具有良好的稳定性。

关键词： 无余量装配；复合材料；飞机；数字化协同

Application of Net Assembly Technology on Aircraft Composites Component 

WANG Xin, ZHANG Yi, ZHAO Ruixia
(Aerospace Research Institute of Materials & Processing, Beijing 100076, China )

[ABSTRACT]  The net assembly technology is presented in the process of composites component of aircraft. Error ac-
cumulation is reduced and coordination accuracy is improved with digital quantity transfer in the process of product design 
and manufacturing. In order to improve the assembly accuracy, the measuring device, such as laser tracker is applied, the 
assembly accuracy and tolerance distribution is adopted with the stage of assembly process design. Taking an composites 
component as the typical research structure of composites fuselage, the process flows and methods of net assembly technol-
ogy is defined. The method can realize one time clamping, processing and without repeated assembly of the parts, so that 
the assembly quality has good stablility.
Keywords:  Net assembly; Composites; Aircraft; Digital coordination
DOI:10.16080/j.issn1671-833x.2017.04.106

化技术的发展促进了零件加工无余量、装配精确定位无

余量装配方法的提出和应用，提高了复合材料部段装配

效率和质量。无余量装配是一种数字化精确装配技术，

是将数字化协调、装配工艺设计、容差分配和数字化装

配等技术集成的融合技术 [12]。通过数字化协调及特定

工艺处理措施，可实现无反复装配、装配后无需补加工

等操作。本文结合全复合材料机身结构部段的特点，研

究并详细描述了无余量装配技术在其装配中的应用情

况。

1  全复合材料机身结构部段及其特点

某型号全复合材料机身所有蒙皮、框梁等骨架结构

均采用先进复合材料，在整机中的比重约 60%。整机

蒙皮为上下半壳的双曲型面半封闭结构（3 件），采用一

体化成型工艺制造，并与关键承力框梁结构进行机械连

接，因此需在上下蒙皮半壳内部的关键承力框及蒙皮上

安装金属或复合材料结构的铰链接头、控制接头及其他* 基金项目： 863 计划课题（2014AA7060304）。
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净边精度。第二，复合材料属于难加工材料，对于有相

互对接要求的蒙皮，传统的净边修配方法以外形卡板确

定外形精度，采用相互反复试配来确定每件蒙皮的净

边精度，费时费力，装配效率较低。第三，反复修配对于

工人的技术水平要求较高，得到的结果因人而异，修配

后的蒙皮间隙往往产生大小不均匀、局部超差严重等质

量缺陷。第四，蒙皮最终的总装对接过程中研制了大量

的外形卡板用于外形精度的控制，从而导致型架结构复

杂。而且蒙皮的试配过程也需不断拆卸和安装卡板，操

作不便，难以缩短装配周期。

2.1.2  复合材料蒙皮净边无余量修切及无余量装配方法

机身部段复合材料蒙皮装配时采用协调孔定位，通

过协调孔的精度间接保证蒙皮相对于整机的位置精度

以及对缝间隙大小，通过蒙皮净边定位板协调不同蒙皮

净边边界。协调孔在工艺设计过程中和产品设计、工装

设计共同进行确认。协调孔和蒙皮净边定位板设计时

需考虑以下因素：协调孔在不同蒙皮的分布位置及结构

形式；定位板在不同装配型架上的定位结构及协调精度

等。

复合材料蒙皮在成型制造过程中易产生变形，因此

协调孔位置应处于蒙皮中心对称线上，沿飞机航向共设

置两处，其中一处应设计为长圆孔以避免蒙皮变形或误

差积累。根据蒙皮外形面及结构尺寸大小，可以设置辅

助定位孔，并设置在蒙皮和框梁等结构的连接孔处。

如上所述，采用协调孔装配是解决复合材料蒙皮无

余量装配的关键。虽然目前装配过程大量采用数字化

装配，但由于成型技术的局限性，复合材料蒙皮成型后

产生的变形导致协调孔制孔难度较大，所以协调孔若按

照理论位置加工，会导致蒙皮外形精度或对缝间隙超

差。因此，复合材料蒙皮上的协调孔制孔方法不同于金

属材料蒙皮，有两种方法可以实现协调孔的加工：一种

是在复合材料蒙皮模具数字化设计时，首先在复合材料

蒙皮的成型模具上给每个协调孔单独设置一个可拆卸

的协调孔钻模，该钻模在成型模具上能够实现六自由度

定位。可拆卸钻模在复合材料蒙皮固化成型并完全冷

却后，被安装至成型模具，同时在复合材料蒙皮不脱离

模具的情况下钻制协调孔，钻制完成后取下复合材料蒙

皮。另外一种方法是研制专用蒙皮试配修切型架，该型

架上具备蒙皮定位的关键部件，如外形卡板、蒙皮净边

修切样板等。复材蒙皮以外形卡板作为主定位方式，蒙

皮上理论刻线作为辅助定位基准，定位、固定后按照在

型架上设置的协调孔钻模加工协调孔。在修切型架上

通过协调孔定位复材蒙皮的位置之后，将净边一次加工

到位。

将具有相互配合要求的复材蒙皮分别进行净边协

安装接口零件。

蒙皮结构的外形、框梁和蒙皮的配合面型面复杂，

结构尺寸大，而复合材料蒙皮采用了先进工艺技术，将

原有若干件蒙皮整合为一体结构，因此蒙皮之间的对接

工作量大大减少，但对接质量难以保证。机身部段具有

以下典型的关键装配协调特征：复合材料蒙皮间对缝间

隙要求为 2±0.5mm ；蒙皮在航向方向的位置精度要求

不大于 0.5mm ；关键接头（如左右起落架舱门铰链接头）

的位置精度要求较高。

目前，复合材料整体蒙皮通过反复修配的方法实现

蒙皮间的对缝间隙大小，蒙皮航向位置也是通过划线的

方式确定其边界，装配质量和工人的操作水平有着较大

的关系，而这种高标准的制造工艺很难保证装配精度要

求。同时，铰链接头等零件装配精度控制通过传统型架

定位，由于制造和调整误差积累，装配后无法达到精度

要求，最终还需进行补加工工序。另外，由于全复合材

料蒙皮结构限制，很多情况下无法给补加工提供足够的

操作空间。

2  无余量装配技术的应用

无余量装配技术的基础是设计和制造过程的数字

化，即采用数字量传递的方式减少误差积累，提高协调

精度。全复合材料机身采用全三维数字化设计，在产品

设计 - 工艺设计 - 工装设计 - 产品零件加工 - 工装制

造及装配等环节无任何二维图纸下发。整个制造流程

采用了数字量传递，大大减少了由于传统模拟量传递带

来的误差积累和其他因素造成的协调装配问题。各种

零件以数控机床进行加工，用来保证零件协调孔等其他

尺寸精度，并使零件完全按照设计公差要求加工至净边

尺寸；协调孔位置尽量选取连接孔或采用工艺耳片孔

等，孔径较连接孔小，连接孔数量及布局能够将零件或

定位器完全定位；装配型架的制造、装配以激光跟踪仪

等数字设备确保定位器精确性，并在装配型架设计阶段

就考虑定位器之间的协调安装精度及安装要求。下面

以复合材料蒙皮及起落架铰链臂无余量装配为例进行

阐述。

2.1  机身复合材料蒙皮无余量装配工艺

2.1.1  复合材料蒙皮净边修切传统问题及难点

作为构成气动外形的关键零件，复合材料蒙皮外形

复杂，尺寸范围变化大，刚度较高。由于其材料特性，复

合材料蒙皮无法使用先前的金属材料蒙皮净边的加工

方法。现有技术存在如下问题：第一，由于复合材料蒙

皮为一体化整体成型，因此零件外形精度很大程度上决

定了飞机气动外形精度，但现有的复合材料蒙皮成型后

会产生一定的变形量，因此无法在零件状态下准确确定
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态调整为一致，如图 3 所示。

通 常 情 况 下，工 具 球 坐 标 值 调 整 误 差 一 般 在

±0.1mm 以内，若对此误差不加控制，很容易造成误差

积累，导致零件协调性差。为达到协调一致的要求，实

际调整情况如下：机身结构工具球 OTP01-9 某个坐标

值若实际偏差范围落在 -0.1~0 mm 之间，相应起落架舱

门上定位器工具球坐标值也应落在 -0.1~0 mm 之间，反

之亦然；协调要求越高，调整精度值方位要求越小，以此

减少安装误差。同时，舱门壁板净边定位板上工具球相

调孔和净边的加工之后，在总装型架上同样依靠协调孔

定位蒙皮位置，可以实现一次性无反复装配。由于采用

协调孔进行定位对接，蒙皮在净边修切时就保证了外形

面在飞机坐标系下的精确度，而在总装时无需采用外形

卡板来保证，简化了总装装配型架的结构，减少了定位

操作步骤，提高了装配效率，其中蒙皮对缝间隙精度可

保证在 ±0.3mm，如图 1 所示。

2.2  具有高精度协调要求的起落架舱门铰链接头装配

舱门结构主要由复合材料舱门壁板、金属材料的主

动和从动铰链臂等零组件组成。舱门和机身装配时，要

保证铰链臂定位位置准确、协调，舱门壁板和机身壁板

对缝间隙大小均匀。舱门壁板为复合材料成型制造，在

外形轮廓方向留有加工余量，用来保证它和机身开口之

间的间隙和阶差。由于舱门外形曲率变化较小，在模具

设计时，将理论净边轮廓标记在模具上作为后续工作的

参考。传统的舱门装配方法是将机身接头用型架定位

装配，之后将铰链臂安装至机身对应接头交点中，然后

将舱门壁板和机身开口和铰链臂反复试配，确保其间

隙、阶差等表面质量；若表面质量出现问题，还需对铰链

孔进行补加工。无余量装配方法是将舱门壁板、铰链臂

等零件一次性装配完成，并将舱门壁板净边一次性加工

到位，装配时无需进行再试配。

舱门装配型架和机身装配型架设计时，同样基于同

一产品数据源，采用数字化设计、制造和装配。针对两

个型架上具有协调关系的定位器，如舱门净边定位板和

机身舱门开口净边定位板、舱门铰链臂交点和机身铰链

臂接头交点定位器等设计时，均考虑了相互协调精度容

差设计和数字化协调装配，在设计过程中将具有协调关

系的部位的精度公差进行合理分配，使误差积累降至最

低。下面以铰链臂的装配协调关系为例，说明其协调装

配方法。起落架舱门铰链臂交点激光靶标点以交点孔

为基准进行设计，如图 2 所示。

为协调起落架铰链臂等零件在机身上的装配精度

要求，起落架舱门上零件的定位器和机身上零件定位器

都通过激光跟踪仪在线调整，将两套型架上的定位器姿
图3  定位精度在线调整现场

Fig.3  Adjustment process scene of positional accuracy

图1  复合材料蒙皮无余量装配方法

Fig.1  Net assmbly processing of composites aircraft skin

蒙皮装配协调器（协调孔）

上蒙皮

下蒙皮

图2  起落架舱门铰链臂和机身交点定位方式

Fig.2  Positioning method for junction of landing gear door and 

fuselage bay

（a）舱门铰链臂定位方式

舱门铰
链臂

光学工具球

定位器

（b）舱门铰链臂机身交点定位

定位器

舱门铰链臂
机身接头

光学工具球
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应坐标值也保证在 -0.1~0 mm 之间，以保证蒙皮净边和

舱门铰链交点的协调精度。经改进后的理论工具球坐

标点数据如表 1 所示。

由于铰链接头、铰链臂以及其他零件工装定位件都

处在协调后的同一坐标系下，因此可以间接保证零部件

间的位置精度等要求，如舱门蒙皮和铰链臂的相对位置

精度、机身舱门开口和铰链接头的相对位置精度等。装

配后的舱门和机身开口间隙≤ 1.5mm，阶差≤ 1mm，符

合技术要求。铰链接头、铰链臂安装紧固在复合材料壁

板内形面上，由于复合材料的变形等缺陷，零件和蒙皮

内形面之间存在不均匀间隙，该间隙可通过加液体垫片

等方式进行补偿，以保证装配后的精度。为避免装配时

产生应力，零件定位时需确保零件间不产生干涉，采用

液体垫片时应尽量用较小的压力甚至不加压装配进行

自然状态固化。

3  结论

本文通过数字化方法实现制造过程数字量传递，

根据产品特点进行数字化装配工艺 / 工装设计和制造。

采用无余量装配方法制造的全复合材料飞机部段产品

最终完全满足技术要求，解决了之前手工修配、装配后

补加工带来的效率低、质量不稳定等问题。复合材料壁

板类零件的净边可一次实现装夹和加工，质量和效率都

得到了大幅度提升，关键零件也实现了无反复的无余量

装配，装配后也无需进行补加工。可以看出，无余量装

配技术具有高效简洁的特点，非常适用于复合材料部段

的装配，其应用前景会越来越好。
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表1  舱门铰链臂交点理论工具球坐标点

项目
工具球编号

坐标值 /mm

起落架舱门铰链臂工具球坐标

X Y Z

OTP01-1 3720（
+0.1
  0

/
  0
-0.1

） -432（
+0.1
  0

/
  0
-0.1

） 62（
+0.1
  0

/
  0
-0.1

）

OTP01-2（参考） 3660 -432 62

机身起落架铰链臂接头交点工具球坐标 OTP01-9 3712±0.1 -432±0.1 62±0.1


