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[ 摘要 ]   在分析复合材料构件成型和制孔过程中产生缺陷的基础上，从构件成型质量、连接孔加工质量和连接孔配

合质量 3 个方面研究了影响装配应力分布的主要因素及其影响规律。研究发现，装配间隙为 1.0mm 时，连接区最大

应力可达 537MPa ；垂直度误差为 1°时，连接区最大应力超过 300MPa ；连接孔同轴度误差为 0.03mm 时，连接区最

大应力可达 443MPa。装配应力过大引起材料内部成型缺陷和制孔损伤的进一步扩展，形成二次损伤，严重影响装配

质量。通过合理设计结构和铺层、优化成型工艺和制孔参数，可以减少初始损伤；采用自动化装配技术、优化工装结

构、合理安排装配工序和应用填隙补偿工艺降低装配应力，进而有效抑制二次损伤的诱发与扩展，为实现大型复合材

料承力构件的高质量精准连接装配提供理论方法和技术支持。
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复合材料具有轻质高强等特性，

可设计性强，在航空制造领域得到广

泛应用 [1-2]。从小尺寸的扰流板、整

流罩等非承力构件，到尾翼等次承力

部件，再到舱段、机翼等大型主承力

结构，复合材料已逐步替代铝钛合

金、高强钢等传统金属材料，成为重

要的航空结构材料 [3-4]。例如，波音

787 复合材料用量已超过结构总质

量的 50%，这标志着大型民机正式迈

入复合材料时代 [5]。

尽管复合材料成型工艺日趋成

熟，各种新技术的发展使复合材料结

构的完整性得到大大的提高，然而考

虑成型工艺的限制以及设计、工艺、

运输、维修等方面的需求 [6]，大型复

合材料承力构件的制造仍然需要大

量的螺栓完成构件间的连接装配 [7]。

在连接区，由于制孔破坏了结构的完

整性，易引起应力集中，是易出现损

伤的关键部位，如图 1 所示。据统计，

飞机 75%~80% 的疲劳破坏发生在

机体结构的连接部位 [8]。

复合材料呈现非均匀、各向异

性，是一种具有细观结构且存在微观

缺陷的材料，其损伤形式多样、损伤

机理也异常复杂。复合材料构件工

艺过程包括成型、加工和装配，如图

2 所示，其中成型过程可细分为铺放

和固化，加工过程包括制孔和切边。

由于成型工艺和制孔技术的制约，构

件极易出现各种不同尺度的缺陷和

误差，如铺放过程出现纤维重叠、空

缺、褶皱；固化过程中受温度、压力、

时间等参数的影响出现孔隙、夹杂、

分层、翘曲变形；制孔过程中出现毛

刺、分层、撕裂和加工误差。这些前

期工艺过程产生的缺陷和损伤累积
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到装配过程，由于装配应力的作用出

现扩展，形成“二次损伤”。

复合材料构件成型和制孔过程

中不可避免地产生变形和尺寸误差，

在贴合面处形成装配间隙、连接孔同

轴度误差等问题，导致装配干涉和应

力集中，极易诱发二次损伤 [9]。当构

件自动化连接装配时，若贴合面存在

大的随机变形，易使多工序钻铆连接

中工具的位姿偏差和重复定位误差

难以控制，产生连接孔配合误差，亦

会引起装配应力和连接二次损伤。

连接装配应力和二次损伤可导致飞

机在服役期间无征兆破损，严重影响

复合材料承力构件使役性能的可靠

性，甚至造成灾难。

许多学者针对分层损伤在受载

状态下的扩展行为和机理进行了深

入的研究 [10-12]，本文则针对初始损伤

来源和装配过程开展了更多的分析。

本文分析了构件成型和制孔过程易

产生的缺陷和损伤类型，探讨了分

层、孔隙、撕裂、毛刺等初始损伤的成

因，总结归纳了装配过程存在的主要

问题及影响要素，揭示了主要影响要

素对装配应力的影响规律。在此基

础上，从减少初始损伤和降低装配应

力两个方面提出了有效的二次损伤

抑制策略，为低损伤高质量装配提供

理论依据。

初始损伤分析

1  构件成型过程

为了降低复合材料结构的制造

成本，很多新的成型工艺不断出现，

如 RTM 成型技术、低温固化技术、纤

维自动铺放技术、复合材料辐射固化

技术、连续缠绕技术、热压罐 - 铺层

技术等 [13]。由于难以精确控制成型

过程，复合材料构件不可避免地会产

生各类缺陷，如孔隙、分层、褶皱、翘

曲变形、贫胶、富脂、脱粘、弱粘、疏松

等，如图 3 所示。当构件尺寸大、存

在变厚度结构时，热压固化过程中的

温度和压力等参数调控更加困难，更

易产生缺陷和损伤。

分层是复合材料制备过程的主

要缺陷类型，在复合材料构件成型

过程中分层缺陷甚至可占所有缺陷

的 55% 以上 [14]。分层的形成机理比

较复杂，主要成因包括：（1）构件结

构复杂，例如变厚区和 R 角区，易导

致成型过程纤维和温度分布不均匀，

构件内部形成内应力，引起分层；（2）

构件内部残留的气泡在成型过程中

成长为分层；（3）成型过程中环境污

染及夹杂均会造成分层 [15]。构件结

构越复杂，则越容易产生分层缺陷，

如“工形”构件由于存在拐角区和填

充区，分层比例高达 11.2% ；而构形

简单的层合板分层缺陷可控制在 2%

以内 [14]。

孔隙是复合材料的又一常见成

型缺陷。它的存在削弱了复合材料

的承载性能和使役可靠性 [16]。由于

树脂的流动和纤维的密实性，易导致

排气不畅，在构件内形成气泡，并随

着固化过程而运动、汇聚、定型，最终

形成尺寸在几微米至几毫米级的孔

隙 [17]。Li 等 [18] 研究发现，纤维浸润

性差、蒸气分子的滞留及交联反应时

的分子挥发是孔隙形成的主要原因。

复合材料构件成型误差的主要

表现为随机变形大。随机变形过大

不仅会导致构件翘曲回弹现象，影响

构件的力学性能和寿命，还会引起裂

纹和分层的产生 [19]。引起固化变形

的主要原因可分为 3 类：热膨胀系数

不均产生的热变形、树脂固化收缩过

程的化学变形和模具作用的机械变

形 [20]。在固化成型过程中，树脂发

图1  飞机连接区域结构失效

Fig.1  Structure failure at joint connecting area of aeroplane

图3  复合材料构件成型缺陷

Fig.3  Defects induced in preparation of composite component

（c）纤维皱曲（a）分层 （b）孔隙

图2  复合材料构件工艺流程

Fig.2  Technological process of composite component

铺放 固化

成型
加工 装配
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生交联化学反应而释放大量热量，并

由低模量的黏性流体转变为高模量

的黏弹性直至弹性固体，构件内部易

出现温度场和固化率的不均匀性，导

致热膨胀和固化收缩 [21]。

2  构件制孔过程

复合材料是各向异性材料，其脆

性大、硬度高、导热性和层间结合力

差，因而可加工性差，易产生加工缺

陷和损伤。复合材料构件制孔缺陷

和损伤主要包括分层、撕裂、毛刺、加

工尺寸精度误差及表面粗糙等，如图

4 所示。

分层损伤是影响钻孔质量和材

料使用寿命最严重的一类缺陷 [22]。

引起复合材料制孔分层的主要原因

是钻削力和钻削热综合作用，其中钻

削力为绝对主导 [23]。在制孔过程中，

由于轴向钻削力的作用，复合材料构

件累积内应力，当内应力达到或超过

材料层间结合强度时，层间结合树脂

破坏形成分层 [24]。此外，钻削热聚集

在工件与刀具接触部位，而复合材料

的增强体和基体的热膨胀系数不同，

形成热应力，使工件产生局部应变引

起分层 [25]。钻削热只集中在切削刃

周围区域，作用时间短，所以对分层

的影响要小得多。

撕裂常出现于孔出口表面钻头

即将钻出过程。随着钻头的进给切

削，工件材料逐渐被切除，待加工材

料厚度减小引起强度降低，而钻头保

持恒定进给，导致待加工材料挤出破

坏先于切削去除，形成脱离工件基体

的材料撕裂 [26]。撕裂方向与出口处

最外层的纤维方向密切相关 [27]。此

外，进给速度和主轴转速是影响撕裂

的主要切削参数：随着进给速度的

增加，撕裂加大；增大主轴转速对撕

裂产生有抑制作用 [28]。

毛刺缺陷是指残留在孔边缘部分

未完全切断的表层纤维，通常出现在

加工孔的进出口处 [29]。表层纤维“顺

向”切削部分容易引起毛刺；而“逆向”

切削部分，一般毛刺较少 [24]。毛刺的

产生主要受切削刃锋利度的影响 [26]。

连接装配中的二次损伤

1  存在的问题

受成型和制孔工艺的限制，实际

获得的零件与初始设计必然存在一

定偏差，这些成型误差和加工误差的

累积最终影响连接装配精度和协调

性，零件数量越多，累积的误差就越

大，越容易产生不协调问题，造成装

配应力过大和应力集中现象，诱发二

次损伤，进而影响装配质量 [30]。

根据工艺阶段划分，影响装配应

力分布的因素可以归纳为 3 个方面：

（1）构件成型质量。构件在成

型过程中，受制备工艺、固化参数等

因素的影响，易出现褶皱、翘曲变形、

尺寸误差等问题，造成装配过程贴合

面间存在间隙，出现装配尺寸偏差。

（2）连接孔加工质量。构件在

制孔过程中，受到刀具类型、刀具磨

损和切削参数等因素的影响，会引起

连接孔圆度误差、尺寸精度误差、垂

直度误差等。

（3）连接孔配合质量。包括连

接孔与螺栓配合形式、配合间隙和预

紧力大小。此外，若出现连接孔错位，

也会引起装配应力过大。

2  装配应力分析

装配应力是诱发二次损伤的根

本原因。在连接装配过程中，由于预

紧力的作用，当存在装配问题时，往

往出现应力集中现象，促使初始缺陷

和损伤扩展，严重影响结构的承载性

能和安全性。因而，应针对以上提及

装配过程存在的问题，探究其对装配

应力的影响规律，从而为低损伤高质

量装配提供理论依据。

2.1  构件成型质量

在构件成型质量方面，装配间隙

对装配应力的影响最大。在当前的

实际生产过程中，由于制造工艺的限

制，大型复合材料构件成型后的随机

变形很难控制，构件随机变形引起的

装配间隙是复合材料构件装配过程

中普遍存在的问题，严重者能达数毫

米，而制件本身的成本又比较高，为

了避免废品的产生，在装配过程中需

要增加填隙补偿工艺，从而实现低应

力装配。但目前装配间隙对装配应

力分布的影响规律及填隙工艺规范

仍不明晰，因此有必要开展对相关规

律的研究，为后续装配过程是否需要

增加填隙补偿工艺提供参考。当存

在装配间隙时，在预紧载荷作用下，

间隙慢慢闭合。在此过程中，连接区

和间隙过渡区出现应力集中，尤其是

沿结构厚度方向，易引起初始分层缺

陷出现严重扩展。本文研究了预紧

作用下装配间隙对应力分布的影响

规律，其结构如图 5 所示。

考虑连接区的内部应力分布不

易测量，为了研究装配间隙对结构装

配应力分布的影响规律，首先在连接

孔表面粘接应变片测量获得应力数

据，从而验证有限元模型的正确性，

之后基于 ABAQUS 有限元仿真，获

得连接区域内部应力分布。通过分

析 0.5mm 和 1.0mm 两种装配间隙在

预紧力作用下连接区应力分布规律，

发现装配间隙引起装配应力急剧增

大。预紧力较小时，层合板最大应力

随着预紧力的增大而急剧增大；预

紧力达到某一临界值之后，层合板最
图4  复合材料构件制孔缺陷

Fig.4  Defects induced in drilling of composite component

（a）分层

1mm

（b）撕裂

1mm
Lens：X25

（c）毛刺

1mm
Lens：X25
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大应力变化很小，如图 6 所示。间隙

越大，该临界值越大。经分析，4mm

厚的复合材料构件施加 8kN 预紧力，

当装配间隙为 1.0mm 时，连接区最

大应力可达 537MPa。

2.2  连接孔加工质量

连接孔加工质量衡量指标包括

垂直度误差、圆度误差、尺寸精度误

差等。经分析，垂直度误差是影响装

配应力的主要因素 [31]，而圆度误差

和孔径尺寸误差对装配应力影响较

小，可忽略。当存在垂直度误差时，

在装配过程中，预紧力作用迫使螺栓

回正，螺栓与结构最早接触区域易出

现应力集中，引起损伤扩展。

通过建立三维有限元模型，分析

了 Ф 6mm 连接孔存在垂直度误差时

结构连接区装配应力分布规律，结果

如图 7 所示。研究发现，最大装配应

力出现在孔的边缘，但在 2 倍孔径处

装配应力明显增大，这主要是由于预

紧过程螺栓头和螺母边缘部位引起

构件对应位置的应力集中现象。当

垂直度误差为 1°时，连接区最大应

力超过 300MPa。此外，研究还发现，

当连接孔垂直度误差从 0°增加到

4°时，接头弦刚度增大 10%~40%，

极限承载强度下降 9%~12%[31]。

2.3  连接孔配合质量

由于连接孔加工过程中的尺寸

精度影响，复合材料构件装配过程易

出现连接孔同轴度误差，影响连接孔

配合质量 [32]，需要通过人为矫正对

齐之后预紧装配。在矫正过程中极

易引起连接区装配应力急剧增大，图

8 为错位孔连接过程示意图。

图 9 给出了无间隙装配时，连接

孔同轴度误差对装配应力的影响规

律。经研究发现，随同轴度误差的增

加，装配应力急剧变大。当同轴度误

差为 0.03mm 时，连接区最大应力可

达 443MPa。

二次损伤抑制策略

1  减少初始损伤

在构件成型和制孔过程中产生

的缺陷和损伤在装配过程由于装配

应力的作用，形成二次损伤，降低了

结构的可靠性。提升构件成型和加

工质量，减少初始缺陷和损伤，可有

效减少二次损伤的产生。

（1）设计合理结构和铺层。复

合材料构件在满足使用需求的前提

下尽量减少突变截面和小曲率结构，

根据结构设计合理铺层，在保证满足

性能需求的同时实现构件膨胀系数

协调，可有效降低缺陷的产生。

（2）安排合理成型工艺，设计合

适模具。辅助预吸胶工艺可有效实

现材料固化后表面光滑、无皱折 [33]。

预成型体与模具之间的尺寸比例应

控制在一定范围内，尺寸过于接近易

导致预成型体受隔膜架桥影响而出

现翘曲等缺陷 [34]。蒲永伟等 [35] 在帽

型加筋构件制造过程中，设计合理芯

模结构工艺窗口，达到均衡维型保压

作用。

图6  不同间隙状态预紧力对装配应力的影响

Fig.6  Effect of pre-load on assembly-induced-stress with different gaps
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Fig.7  Effect of perpendicularity error on assembly-induced-stress

50
0

-50
-100
-150
-200
-250
-300
-350
-400
-450
-500
-550
-600

正
应

力
/M

Pa

距孔心距离 /mm

垂直度误差 0°
垂直度误差 1°
垂直度误差 2°
垂直度误差 3°
垂直度误差 4°

-8      -6      -4       -2        0         2        4         6        8

图5  复合材料结构装配间隙示意图

Fig.5  Illustration of assembling gap in composite structure

预紧力

δ



32 航空制造技术·2017 年第 22 期

COVER STORY封面文章

（3）选择合理的纤维 / 树脂体系，

安排合理的固化参数。此外，对树脂

进行改性，也能提升工艺性能，减少

成型缺陷。通过热塑性树脂 PEK-C

（聚醚酮 - 酚）改性的环氧树脂具有

优异的力学性能和耐高温性，以及良

好的工艺性能 [36]。成型温度和时间

是影响构件成型质量最主要的两个

参数：温度过低，则预浸料层间滑移

困难；成型时间过短，则预浸料容易

变形，从而导致拐角处出现纤维褶皱

堆积，削弱构件的承载性能 [37]。成

型压力的增大与加压点温度的降低

都可以降低孔隙率与孔隙尺寸 [38]。

（4）构件制孔过程中设计合适

夹具，进行刀具和切削工艺参数优

化。采用“以磨代钻”技术、螺旋铣

削钻孔、广义双顶角钻头、钻 - 扩一

体复合钻头均能使钻孔质量有很大

的提升 [39]。合理安排切削参数，在构

件钻孔部位出口处加垫板和粘贴可

剥布或固化胶层，可有效减少分层、

撕裂等损伤 [40]。

（5）复合材料下料、铺放、切割

实现自动化和数字化，减少重复定位

误差和技术人员手工操作偶然因素

影响 [41]。

2  降低装配应力

装配应力是诱发二次损伤的根

本原因，减小装配应力，使装配应力

分布均衡，减少应力集中现象，同样

能有效减少二次损伤的诱发。

（1）采用自动化装配技术，结合

激光跟踪仪、CATIA 数字优化装配

等多种数字化手段，实现装配过程工

艺补偿 [30]。

（2）优化型架等工装结构和装

配基准，合理分配装配工序，减少定

位件数量 [42-44]。

（3）复合材料连接采用干涉连

接、在孔内注入胶液、连接孔表面加

垫片，可有效降低孔壁的应力集中并

堵塞孔隙，防止分层 [45]。若存在多

排连接，一般采用并排模式，尽量避

免交错排列 [25]。

（4）采用特种紧固件，如环槽钉、

高锁螺栓、单面抽钉、螺纹抽钉等，具

有装配力小、夹紧力可控、密封等优

点 [6]。

（5）针对复合材料构件装配贴

合面存在间隙问题，设计合理的填隙

补偿工艺，有利于减小装配间隙对结

构强度和刚度的影响 [46]。

通过试验对比分析了未填隙结

构强迫装配和填隙补偿装配两种方

式的结构刚度和装配应力。当装配

间隙为 0.5mm 时，经过填隙补偿，结

构刚度提升了 1 倍，装配应力下降超

过 15.8%，如图 10 所示。这说明相

比未填隙结构强迫装配，经过填隙补

偿可显著降低装配应力和增强结构

刚度。根据填隙介质材料，填隙工艺

一般可分为液体垫片、固体垫片和混

图9  同轴度误差对装配应力的影响

Fig.9  Effect of coaxiality error deviation on 

assembly-induced-stress
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Fig.10  Effect of shimming on structure stiffness and assembly-induced-stress
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合垫片。液体垫片主要由树脂组成，

形状可控，但强度较低，适用于补偿

尺寸较小、形状复杂的装配间隙；固

体垫片主要是玻璃纤维，其强度高，

适用于较大间隙；混合垫片由短切

纤维和树脂混合而成，其强度介于液

体垫片和固体垫片之间，既提升了强

度，又保留了填隙形状可控的优点，

是一种新型填隙方式。

结论

（1）影响装配应力分布的因素包

括：构件成型质量、连接孔加工质量

和连接孔配合质量。经试验与仿真

结合分析，在构件成型质量方面，装

配间隙对装配应力的影响最大，当装

配间隙为 1.0mm 时，连接区最大应力

可达 537MPa ；垂直度误差是连接孔

加工质量方面影响装配应力的主要

因素，当垂直度误差为 1°时，连接区

最大应力超过 300MPa ；构件配合过

程中连接孔同轴度误差引起装配应

力急剧增大，同轴度误差为 0.03mm

时连接区最大应力可达 443MPa。

（2）构件成型和制孔过程产生

的缺陷是装配过程二次损伤的来源。

设计合理结构和铺层，在满足使用要

求的前提下减少突变截面和小曲率

结构，可降低构件成型过程中产生的

内应力，减少缺陷和变形的产生；辅

助预吸胶工艺可有效实现材料固化

后表面光滑、无皱折；合理设计模具

可使构件承压均匀；应对树脂进行

改性处理，增强其工艺性能；适当增

大成型温度、延长成型时间，可促进

层间滑移，减少拐角处纤维褶皱堆

积；增大成型压力和降低加压点温

度可降低孔隙率与孔隙尺寸；采用

“以磨代钻”、螺旋铣削钻孔等先进技

术，并在孔出口位置加垫板和粘贴可

剥布或固化胶层，可减少分层、撕裂

等缺陷的产生。

（3）装配应力是诱发二次损伤

的条件。通过采用自动化装配技术，

结合激光跟踪仪、CATIA 数字优化

装配等多种数字化手段，实现装配过

程工艺补偿；优化型架等工装结构

和装配基准，合理分配装配工序，减

少定位件数量；采用干涉连接，在孔

内注入胶液，连接孔表面加垫片；使

用环槽钉、高锁螺栓、单面抽钉、螺纹

抽钉等特种紧固件；在存在装配间

隙处进行填隙补偿等。这些技术手

段可显著降低装配应力和提升结构

刚度，从而减少二次损伤。
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Secondary Damage and Its Inhibition Strategies on Joint Assembling of 
Large-Scale Composite Components

GAO Hang1, ZENG Xiangqian1, LIU Xueshu2, WANG Yiqi1, YANG Yuxing1, CONG Qian3

( 1. School of Mechanical Engineering, Dalian University of Technology, Dalian 116024, China;
2. School of Automotive Engineering, Dalian University of Technology, Dalian 116024, China;

3. Shanghai Aerospace Equipment Manufacturer, Shanghai 200245, China )

[ABSTRACT]  Based on the analysis of the defects induced in the process of forming and drilling of composite com-
ponents, the main factors influencing the distribution of assembly-induced-stress and the influence law are investigated 
from three aspects, including the forming quality of components, the machining quality and fitting quality of connec-
tion hole. It indicates that the assembly-induced-stress of connection zone can reach 537MPa as assembly gap is 1.0mm 
while it is over 300MPa with 1° perpendicularity error. Moreover, when the coaxiality error of connecting holes is 
0.03mm, the assembly-induced-stress exceeds 443MPa. Large assembly-induced-stress results in the propagation of the 
defects induced in forming and drilling and secondary damage, thus severely diminishing the assembly quality. There-
fore, ef-fective inhibition strategies for the initiation and propagation of secondary damage are put forward from the two 
aspects of reducing initial damage with reasonable design of structure and layers, optimization of forming process and 
drilling parameters; and simultaneously declining assembly-induced-stress by automated assembly technology, fixture 
device optimization, reasonable arrangement of assembly process and application of shimming compensation process, 
which provide theoretical approaches and technical support for high-quality and precise assembling of large-scale com-
posite bearing components.
Keywords:  Composite material; Joint assembling; Secondary damage; Inhibition strategy
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