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飞机制造过程中需要采用多种成套工艺装备，工

装的设计制造占用大量人力和财力。飞机生产准备周

期、工装制造成本占研制周期及研制成本相当大的比

例。现有的工装，特别是装配型架，占地面积大，制造周

期长，使用复杂，导致整个飞机的生产周期长。为减小

装配过程中结构的变形并保证准确定位，飞机的装配工

装一般采用刚性结构，一套工装只能用于一个对象的装

配，因此，飞机生产过程中需要用到多套装配工装。通

过开展复合材料轻型飞机装配工装与成型模具一体化

设计的研究，充分利用复合材料成型性好的优势 [1–7]，将

装配工序在成型模具中进行，可大幅度减少装配工装的
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[ 摘要 ]  针对 RX1E 复合材料轻型飞机一体成型、胶结连接为主的工艺特性，进行了工艺方案的总体设计，包括装配

顺序的确定和装配工装基准的选择等。其次，进行了一体化工装的结构设计，细化了制件模具的成型方案和结构零

件的定位夹紧形式。最后，重新进行了尾翼、阻力板等较小部件制造，对一体化工装的实际使用进行了验证，类比分

析了工装模具一体化的方案在复合材料结构轻型飞机机身上的技术可行性和先进性。研究成果可为复合材料飞机

工装提供设计思路和参考。
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数量，既可以减少工装的制造周期，又可以减少生产工

序，缩短制造周期。同时工装与成型模具一体化后，装

配工作在成型模具中进行，重要零件可不脱模装配，因

此可避免传统工艺脱模后装配零回弹所产生的误差；零

件不脱模装配工装的基准即为成型模具，直至装配结

束，基准不变，也可避免传统装配中多次定位造成的误

差累计。因此，复合材料轻型飞机装配工装与成型模具

采用一体化设计可以实现减少累计误差，提高装配精

度；减少工装数量，节约管理及维护成本；减少工序数

量，提升生产效率。

目前国外已经实现了复合材料构件的无图设计、制

造，达到了复合材料由手工设计制造向数字化设计制造

的转变；国内这方面还处于起步阶段，CATIA、FiberSIM
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等软件的推广使用使数字化设计应用于复合材料零部

件的制造 [8–10]，但在成型模具方面的研究与应用未得到

足够重视，装配工装与成型模具的一体化设计与研究更

是少有涉及。为达到提高产品质量和生产效率的目的，

利用复合材料成型过程依赖模具的特点，本文将对传统

工装进行改进，设计一套模具一体化的工装。

1 一体化工装制造工艺流程

一般装配的工装中包含卡板、托板、成品件和标准

件等部件。在压紧装置中一般选择标准件，这样可以缩

短制造周期。定位器的设计要考虑到加工性和装配性。

全复合材料结构轻型飞机的蒙皮是在模具上固化成型，

面积大。部件所含零件少，连接以胶接为主，少有机械

连接。装配时可以直接利用大面积蒙皮成型模具，将其

作为装配工装的一部分，不仅可以减少工装数量，更能

提高装配精度，提高工作效率。

复合材料具有以下工艺特点：

（1）蒙皮的成型模具具有一定刚性。

复合材料包括预浸料单向带和纤维编织布，成型之

前质地柔软，也因此可以制造出不同形状的零件。而作

为其成型基础的模具需要具有一定的强度。另外，复材

成型固化后的外形精度完全依赖于模具的外形，所以模

具必须有足够刚性以使复材成型零件尺寸稳定。因模具

刚性大，在其上附加一些工装也不会使成型模具变形。

（2）蒙皮零件与模具贴合，故可以在模具上选取定

位基准。

无论是金属结构飞机还是复合材料结构飞机，在装

配时都需要确定定位基准。以蒙皮类零件为例，金属结

构装配时以工装为准，先将蒙皮与桁条和框等结构零件

分别固定在工装上，再进行相互之间的连接；复合材料

蒙皮就是在模具上成型，其与模具有非常好的贴合性，

因此模具可以直接作为工装进行下一步工作，避免脱模

之后因二次定位产生定位误差。

（3）复合材料多用胶接，无机械穿透孔，无需对蒙

皮外表面进行操作。

金属结构飞机蒙皮与内部结构之间为铆接，铆钉会

穿透蒙皮，在蒙皮外侧也会留下铆钉头，而复材结构多

为胶接，不会破坏蒙皮，也无需在蒙皮外侧进行操作，只

需要在内侧相应位置涂结构胶即可，所以不会对模具造

成损伤，也不会影响后续的生产。

利用一体化工装生产的工艺方案是将机身蒙皮成

型模具当作工装基础，将内部结构零件的定位工装连接

至机身蒙皮成型模具，在机身蒙皮脱模之前进行内部结

构的装配，最后整个机身一同脱模。新工艺有以下优点：

首先，因为蒙皮类零件属于大面积薄壁类零件，非常容

易变形，新工艺可以避免蒙皮单独脱模产生的形变；其

次，避免蒙皮取下后进行装配，产生二次定位误差。具

体流程如图 1 所示。

2 工装结构设计

机身蒙皮成型模具设计与传统模具较为接近，结合

上文进行设计。成型模具上还应根据工装的设计情况

预留定位销钉孔及固定用连接孔。RX1E 飞机机身结

构件典型定位工装结构样式如下。

2.1 飞机一框

一框为整个机身装配中最为关键的零件，其影响飞

机动力输出方向及前起落架安装角度，对飞机的滑行性

能和飞行性能都起到重要影响。一框在成型固化后利

用成型模具上的钻套，在脱模前完成电机架与前起落架

安装孔的钻孔操作。定位工装借用电机安装孔，如图 2
所示，固定一框与机身蒙皮制件模具的相对位置，为尽

量减少一框发生倾转，减小孔销配合误差的影响，一框

与机身蒙皮模具上分别选取 3 个固定点以实现一框的

空间定位。

2.2 机身普通框

机身普通框从结构作用上定义为维持气动外形防止

图1 制造工艺流程图

Fig.1 Manufacturing process flow chart
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蒙皮被压瘪，其定位精度要求相较于一框次之，因此定位

工装使用单梁结构横跨机身蒙皮模具上下，工装梁上装

有两个角片，角片与框通过框上预留工艺孔连接固定，对

框与蒙皮空间上的相互位置进行固定，如图 3 所示。

2.3 舱门框及系统安装盒体

舱门框与机身间存在类似于锥形的配合面，其沿航

向前后及上下方向可通过形面配合基本定位，左右方向

定位影响胶缝尺寸，胶缝尺寸偏大会造成口框与后期装

配的座椅零件干涉；结构件胶结所使用胶液为触变性，

即不施加外力胶液不会流动。因此舱门口框定位工装

只需限制口框沿左右方向胶缝过大即可，使用 3 个“L”
型工装限制其位置并保证平整性，即胶缝均匀性。操纵

系统安装盒零件为多个需要与机身蒙皮粘接的相对独

立的盒体，而盒体之间的相对位置关系会影响操纵系统

的安装，所以应优先保证各个盒体之间的位置定位，再

将其与机身蒙皮连接，如图 4 所示。

2.4 垂尾结构

垂尾结构零件中，垂尾上部需要与平尾连接，其准

确性决定平尾的安装精度，因此需要对垂尾前后墙上端

连接件进行定位，使用整体机械加工零件作为定位工

装，保证前后两相对位置关系以及二者与机身蒙皮的相

对位置关系，如图 5 所示。上端固定的前后墙零件形成

悬臂结构，只需对下端进行限位防止墙零件变形产生位

置偏差。

3 工艺验证及效能评估

3.1 一体化工装工艺验证

为确保理论的可行性及可靠性，同时为减少验证成

本，对研究结果率先使用 RX1E 飞机上部分尺寸较小的

部件进行实践验证。针对上述方案使用平尾作为典型

件进行验证，新制过渡模具雕刻及制件模具翻制过程中

增加三维扫描，验证模具曲面的准确性，经测量使用钢

架加固后的平尾模具，整体成型表面误差在 ±1.5mm
以内，优于无钢架结构 , 具体结果如图 6 所示。

成型模具主要用于保证产品外形的准确性，平尾组

件完成后应保证钢索安装肋与铰链轴线相对位置的准

确性、两个连接耳片间距及位置的准确性、6 个铰链轴

的同轴性等定位关系。

铰链轴的定位工装排布在复合材料成型面之外，直

接在成型模具边界设计安装平面。钢索安装肋空间位

置在两个连接耳片之间，将二者的定位工装进行合并设

计，以减少工装数量； 3 个关键零件均穿过复材成型面，

图3 机身框定位工装

Fig.3 Positioning tooling of fuselage frame

图2 一框定位工装

Fig.2 Positioning tooling of first frame

图4 操纵安装盒体及门口框定位工装

Fig.4 Positioning tooling of control box and door frame

图5 尾翼结构定位工装

Fig.5 Positioning tooling of empennage
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为防止定位工装破坏成型面，使用活块设计，即制件完

成后拆除局部成型模具，替换为定位工装，既不影响复

材成型，又能保持复合材料蒙皮一直在模具中，实现有

效定位。两组定位工装的相对位置关系借助于成型模

具的自身刚性及合理的定位销钉孔得以保障。图 7~9
分别为平尾部件一体化工装三维模型、工装模具及装配

完成的平尾。

3.2 效率分析

通过对工艺流程的设计分解和对比分析，结合上述

较小部件的实践验证可以判断，定位工装与成型模具的

一体化设计方案在零件制造及部件装配过程中对产品

质量稳定性及生产效率都将带来提升。

装配工装从无到有，简化了工人的操作过程，减少

了人为测量造成不确定误差的概率，也大大提高了制件

的重复精度，进而为后期装配的一致性和互换性都带来

了改善，基本可以避免原型机制造时后期单次修正配装

的多余工作量的产生，工装与结构零件的一一对应关系

降低了零件领取或装配时遗漏的可能。装配工装是飞

机工装中比较重要的一部分，研制周期比较长，占用生

产准备周期的 50% 以上，而且工装的误差较小，通常为

产品误差的 33% 左右。

装配工作由繁到简，减少了操作工序，特别是胶液

固化过程的等待时长；降低了装配操作对技工水平的要

求，基本可实现“傻瓜式”操作；结构零件空间定位后胶

缝相对稳定，简化了涂胶操作前胶缝测量的工作，也可

实现胶液用量的精确控制。RX1E 飞机使用一体化工

装进行机身部件制造与原型机制造工艺及相应工时对

比情况见表 1。
通过表 1 对生产信息的统计，可以发现采用新工艺

后，工序数量减少 3 步（包括一次固化的等待工序），总

图6 三维扫描结果

Fig.6 3D scanning results

图7 平尾一体化工装示意图

Fig.7 Integrated tooling of horizontal tail

图8 平尾模具照片

Fig.8 Integrated mold of horizontal tail

图9 平尾部件

Fig.9 Photo of horizontal tail

连接耳片
钢索安装肋

平尾部件

升降舵铰链轴
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工时数由 85 缩短至 60，生产效率得到大幅度提升，提

升超过 20%。

4 结论

（1）针对复合材料结构在飞机上大量使用的优势

与特殊性，结合 RX1E 飞机的实际工艺情况，设计了一

体化工装的工艺方法。

（2）使用一体化设计理念，在结构较简单的小尺寸

部件上进行验证，对其制件模具及装配工装进行重新设

计，并进行试制，结果表明使用新的工装对产品成型质

量及生产效率均有较大提升。机身工装模具一体化设

计研究结果可为其他复合材料轻型飞机高效率生产提

供技术支撑。
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表1 RXIE飞机使用一体化工装前后工序对比

Table 1 Comparison of RXIE aricraft manufacturing procedure with and without integrated tooling

工序号
原型机制造工序 使用一体化工装制造工序

内容 工装 工时 ( 人 × 时 ) 内容 工装 工时 ( 人 × 时 )

5 零件铺制 成型模具 6×5 零件铺制 成型模具 6×5

10 真空固化 成型模具 1×20 真空固化 成型模具 1×20

15 脱模修边 无 2×3 结构件胶结 一体化工装 2×5

20 蒙皮胶结 成型模具 4×4 固化 一体化工装 1×8

25 固化 成型模具 1×8 左右组合 成型模具 4×2

30 框胶结 定位卡板 / 尺子 2×3 固化 成型模具 1×8

35 固化 无 1×8 座椅胶结 一体化工装 2×3

40 内饰件胶结 目测 4×3 固化 无 1×8

45 固化 无 1×8 脱模切割 机身形面 / 卡板 2×6

50 盒体胶结 工艺件 2×4 — — —

55 固化 无 1×8 — — —

60 余料切割 机身形面 / 卡板 1×5 — — —


