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飞机复合材料结构装配预连接临时紧固件布局优化方法*

吴跃韬1，周来水1，赵 聪1，2，安鲁陵1，屈征涛1，高绍武2

（1. 南京航空航天大学，南京 210016；
2. 江苏省先进复合材料技术与装备创新中心，南京 211500）

[ 摘要 ] 临时紧固件用于飞机装配的预连接。为提高预连接过程中装配件贴合效果，提出一种复合材料结构装配预

连接临时紧固件布局优化方法。建立了预连接壁板变形和间隙计算等效模型，并对其中关键变量的计算方式进行了

改进。基于该等效模型进行了临时紧固件布局优化。通过复合材料壁板与金属骨架翼盒的装配试验验证该方法有

效性。结果表明，改进后的计算方法能够在较短时间内求解出关键矩阵变量，显著缩短优化过程中壁板变形的单次

计算时间；变形和间隙的计算结果与试验数据具有较好的一致性；所建立的方法能够计算出具有高型面贴合率的临

时紧固件布局，对大型复合材料结构装配预连接工艺的制定具有一定参考价值。
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Optimization Method for Layout of Temporary Fasteners of Aircraft Composite Structure 
Assembly Pre-Joining
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[ABSTRACT] The temporary fasteners are used in pre-joining during aircraft assembly. To improve the fit effect of 
assembly parts in pre-joining process, a layout optimization method for temporary fasteners in composite structure assembly 
pre-joining was proposed. An equivalent model for calculating the deformation and gaps of the panel in pre-joining 
process was established, and the calculation of key variables was improved. Layout optimization of temporary fasteners 
was performed based on the equivalent model. Assembly experiments of composite panel and metal frame wing box was 
conducted for verification. The results show that the improved calculation method can calculate key matrix variables in a 
shorter time. The single computation time for panel deformation during the optimization process is significantly reduced. 
The calculated deformation and gaps results are in good consistency with the experimental data. The established method 
can calculate the layout of temporary fasteners with high surface fit ratio, providing valuable reference for the development 
of pre-joining processes for large composite structure assemblies.
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飞机结构的装配是飞机制造中的关键环节之一。

在飞机结构装配中，通常借助型架卡板等工装元器件实

现对装配件的夹紧 [1–3]，但由于其尺寸较大 [4]，影响装配

的开敞性，不利于工人的操作 [5]。因此，飞机结构装配

中会采取预连接方式，即利用装配件上的初孔，使用工

艺螺栓、穿心夹等临时紧固件进行连接和夹紧 [6–8]，固定
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装配件间的相对位置，使其相互贴合并加强刚度，同时

减小间隙 [9]。这种方式能为装配操作提供便利 [10]，而合

理的预连接布局能够提高后续的制孔和装配质量 [11–12]。

为对飞机装配中预连接临时紧固件的布局进行合理

的设计，国内外许多学者对此开展了一系列的研究。为

求解飞机装配仿真中部件之间的接触问题，Petukhova
等 [13] 在影响系数法的基础上，通过降低维度，将该问题

转化为含有线性约束的二次规划问题，并开发了针对

该类问题的铆接过程仿真 （ASRP）计算机程序。唐伟

等 [14–15] 和 Yang 等 [6，16] 通过建立壁板力学模型，分别采

用遗传算法和拉丁超立方抽样，对铝合金壁板 – 长桁预

连接铆接点的数量和位置进行了优化求解。Pogarskaia
等 [17–18] 就飞机装配中临时紧固件的优化提出了一种基

于测地距离的优化算法，并应用在 A350 – 900 机身 – 机

翼接头对接和复合材料蒙皮安装中，实现对临时紧固件

数量和位置的优化。 
上述研究的研究对象多为金属结构，其装配过程一

般不会出现损伤现象。但随着复合材料在航空航天领

域的大量应用，由于材料特点，内部应力增大会导致材

料出现裂纹、纤维 – 基体界面脱粘及分层等损伤，因此

在设计复合材料结构预连接优化时，内部应力和损伤情

况是必须考虑的因素。张秋月 [19–20] 和黎雪婷 [21–22] 等在

对壁板压紧力和紧固件数量、布局优化时，考虑了复合

材料损伤，采用 Abaqus 软件计算壁板变形；而对于具有

多层结构的复合材料而言，由于需要对每一层铺层进行

建模并划分网格，导致节点和网格数量庞大，且仿真涉

及接触情况，通过有限元软件求解时需要设置多个分析

步并细化增量步的步长，使每一次计算都需要消耗相当

长的时间，计算效率较低。

本文针对飞机复合材料结构的预连接，提出了一种

复合材料结构装配预连接紧固件布局优化方法。基于

复合材料壁板变形及间隙计算等效模型，减少了其中关

键变量的计算时间，并建立了预连接临时紧固件布局优

化模型。优化模型以提高壁板与骨架的贴合率为目的，

通过设置一定数量的临时紧固件和一定的预紧力，计算

出该数量和预紧力下对应的最优布局。最后结合试验

验证了等效模型计算的高效性和准确性，以及优化方法

的有效性。

1 预连接壁板变形及间隙计算等效模型

本文的研究对象为复合材料壁板 – 金属骨架翼盒

装配，其预连接大致过程可由图 1 表示。

图 1（a）为装配件在工装上定位后的初始状态，此

时两者之间的初始间隙为 g0。在定位后，通过临时紧固

件进行预连接操作，装配件发生变形，如图 1（b）所示。

设各个位置的临时紧固件施加的预紧力相同，大小均为

F，预连接后装配件之间的残余间隙为 gr。预连接前后

状态下的间隙表示含有 m 个元素的列向量，其中的元

素表示在各自的状态下，壁板和骨架接触面之间不同位

置的间隙值，其方向与参考法向一致，m 为所考虑的位

置数目，其形式为
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用向量表征壁板和骨架间的间隙，能够有效反映间

隙的分布情况。由于骨架的刚度相对较大，受到外部载

荷时发生的法向变形相对壁板而言较小，为简化分析，

可将骨架等效为刚体，忽略其变形，预连接过程中的变

形全部视作由壁板产生。此时，由临时紧固件施加的载

荷全部来源于壁板一侧，下面也仅对壁板进行说明，同

时作出以下假设：

（1）壁板和骨架之间可能的接触区域和用于施加

载荷的区域尺寸远小于整个模型的尺寸；

（2）壁板发生的变形为小变形且始终在弹性范围内；

（3）壁板的应力状态满足线弹性关系；

（4）忽略壁板和骨架之间的摩擦；

（5）忽略壁板在装配过程中产生的刚度变化。

由于在预连接中，壁板与骨架之间的接触相对简

单，根据文献 [13]，可以将壁板有限元模型中的节点分

为关键节点和其余节点，关键节点包括用于施加载荷的

节点和用于约束壁板位移的节点。同时，壁板变形有限

元计算过程可以简化为求解式 （2）优化问题对应的 δc。
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式中，δc 和 Fc 分别为关键节点的位移和节点力；Ac 为

与关键节点位移有关的线性算子；Gc 为限制壁板变形

的约束向量；Kc 为缩减刚度矩阵，其规模对应了关键节

点数量，计算方式为

图 1 飞机结构预连接示意图

Fig.1 Schematic diagram of aircraft structure pre-joining

（a）初始状态

（b）预连接状态
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Kc = Kcc – Kcr Krr
–1 Krc （3）

式中，Kcc 为壁板有限元模型刚度矩阵中仅包含关键节

点的矩阵分块；Krr 为仅包含其余节点的矩阵分块；Kcr

和 Krc 为过渡矩阵分块。由于关键节点数量远小于整个

壁板模型的数量，因此式 （2）可用于快速求解预连接过

程壁板有限元模型中关键节点位移，同时其余节点的位

移也可通过式 （4）计算。

δr = –Krr
–1 Krc δc （4）

对于复合材料壁板有限元模型而言，由于需要对每

一铺层进行网格划分，总节点数量多，导致刚度矩阵规

模庞大，使得式 （3）和式 （4）中 Krr 的逆难以计算，无法

直接应用于复合材料模型。对此，本文对其加以改进，

构造矩阵方程，即

Krr Lr = –Krc （5）
式中，Lr 为其余节点位移恢复矩阵，为矩阵方程的待求

解。Krr 包含边界条件，为可逆满秩方阵，故矩阵方程解

唯一。求解出 Lr 后，将式 （5）代入式 （3）和式 （4）即可。

该方法避免了原求解过程中大型矩阵逆的计算，有效降

低了计算成本。进一步地，设接触面上节点的法向变形

为 δtn，壁板变形后与骨架接触面之间的残余间隙 gr 表

示为

gr = g0 + δtn （6）

2 预连接壁板应力计算与损伤评判

不同于金属材料，复合材料由于其结构特点，内部

应力过大时可能会产生分层、纤维 – 基体脱粘等结构损

伤。因此，在预连接过程中有必要进行应力计算和损伤

评判。在获得壁板预连接过程中的变形后，可基于有限

元原理 [23] 计算出壁板有限元模型中每个单元和节点的

应变情况，该应变为全局坐标系 （即层合板坐标系）下

的应变，为评判复合材料层合板的损伤情况，需要获得

每一层在单层板坐标系下的应变和应力。应变可以通

过工程应变变换矩阵T转换 [24]，单层板坐标系下的应变

ε' 和层合板坐标系下的应变 ε之间的转换关系为
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 （7）
式中，θ为单层板坐标系和层合板坐标系之间的夹角，

对应的单层板坐标系下的应力 σ' 为
σ' = D' ε' （8）

式中，D' 为单层板的材料刚度。

获得壁板变形后的应力，即可根据失效准则判断损

伤情况。本文通过三维 Hashin 失效准则 [25] 判断复合

材料壁板损伤，即

 （9）

式中，I 2F1、I 2F2、I 2F3、I 2F4 为失效指数，分别表示纤维拉伸/
压缩失效、基体拉伸/压缩失效、拉伸/压缩分层损伤和纤

维基体剪切损伤；Xt、Xc、Yt、Yc、Zt、Zc、S12、S22、S13 为单

层板对应的强度参数，失效指数大于 1 时即发生对应失

效。通过将式 （8）计算出的应力代入式 （9），即可判断

复合材料壁板在发生变形时内部的损伤情况。

3 临时紧固件布局优化模型建立

预连接的目的之一为贴合壁板和骨架。为找寻最

优的紧固件布局，寻优过程参考元启发式算法进行设

计，并使用对应的算法进行求解。

3.1 目标函数

一个合适的布局方案，需确保壁板和骨架具备良好

的贴合效果。为评估该贴合效果，将壁板与骨架接触区

域的部分节点设置为监测点，数量为 NM，点与点之间留

有一定距离且均匀分布。壁板上架定位后，监测点处壁

板与骨架之间的初始间隙为 gM0；安装临时紧固件后，壁

板产生变形 δ，从中提取所有监测点的法向位移 δMn，根

据式 （6），用监测点处的残余间隙 gMr 表征预连接后壁

板与骨架之间的残余间隙，即

gMr = gM0 + δMn （10）
在飞机装配工艺规范中，会制定贴合区域的间隙

要求。当贴合区域的间隙不大于某一值 t 时，视作间

隙已消除，采用密封剂进行填充。对于所有监测点的残

余间隙 gMr 中第 i 个监测点的残余间隙 gMri，定义对应的

κi 为
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当 κi =1 时，表示第 i 个监测点处的残余间隙满足容

差要求；当 κi = 0 时，表示第 i 个监测点处的残余间隙不

满足容差要求。以贴合率 R 表示壁板和骨架的贴合情

况，即
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为获得最好的贴合效果，优化目标应使贴合率最大。

3.2 设计变量

设计变量为临时紧固件的布局 H，其表示为临时紧

固件占用的初孔的集合，即
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式中，n 为用于预连接的临时紧固件数量；Ht 为壁板上

所有初孔的编号集合；Nt 为初孔总数。每个紧固件施加

统一的预紧力 F，且满足

0 < F ≤ Flim （14）
式中，Flim 为装配工艺中临时紧固件的预紧力限值。

3.3 约束条件

壁板在进行预连接时不允许发生损伤。壁板发生

变形后，可计算出壁板模型中每一个单元的应力；本文

以每个单元形心处的应力代表单元的应力水平，并通过

式 （9）判断该单元的损伤情况，第 i 个单元的失效指数

集合表示为

IiF = [I 2iF1, I 
2
iF2, I 

2
iF3, I 

2
iF4], i = 1,2,… , m （15）

式中，m 为壁板模型中的单元总数。壁板不发生损伤，

即要求所有单元失效指数的最大值 I 2Fmax
<1，即

I 2Fmax
 = max(I1F, I2F, … , ImF) < 1 （16）

若在布局 H 下的最大失效指数 I 2Fmax
≥1，则应当舍

弃该布局。

4 案例分析

4.1 翼盒装配有限元建模及试验方案

本研究以一组按照一定比例缩小并简化的复合材料

壁板 – 金属骨架翼盒装配为试验对象，如图 2 所示，其中

壁板内侧省略骨架初孔。骨架由铝合金材料的 C 型翼

梁和翼肋组成，其弹性模量 E 为 72 GPa，泊松比 v 为 0.3。
壁板材料为 T300 碳纤维增强环氧树脂基复合材料，尺寸

为 500 mm×400 mm×3.2 mm，其力学性能见表 1，铺层

顺序为 [+45/90/– 45/0/90/0/– 45/90/+45/– 45]s，共 20 层，单

层名义厚度为 0.16 mm。翼梁、翼肋及壁板的对应位置

钻有孔径为 5 mm 的初孔，翼梁和翼肋上分别钻有等距

的 6 个和 4 个孔，间距均为 80 mm，共 24 个孔。

在有限元软件 Abaqus 中建立复合材料壁板模型，

逐层赋予其材料属性和铺层角度，以 10 mm 的规格划

分网格，孔周网格细化，单元类型为 C3D8R，共 93760
个单元，104517 个节点，并根据实际装配情况设置边界

条件模拟壁板定位。有限元模型中，骨架被设置为刚体，

螺栓或穿心夹载荷将均匀作用在壁板孔周的节点上。

如图 3 所示，壁板外侧所有的孔周节点构成载荷施加节

表 1 T300 碳纤维增强环氧树脂基复合材料单层板材料参数

Table 1 Material parameters of T300 carbon fiber reinforced epoxy resin matrix composite single-layer panel

1 方向
弹性模量

E1/GPa

2 方向
弹性模量

E2/GPa

3 方向
弹性模量

E3/GPa

12 面内
泊松比

v12

23 面内
泊松比

v23

13 面内
泊松比

v13

12 面内
剪切模量
G12/GPa

23 面内
剪切模量
G23/GPa

13 面内
剪切模量
G13/GPa

156 8.35 8.35 0.33 0.55 0.33 4.2 2.25 4.2

1 方向
拉伸强度
Xt /MPa

1 方向
压缩强度
Xc /MPa

2 方向
拉伸强度
Yt /MPa

2 方向
压缩强度
Yc /MPa

3 方向
拉伸强度
Zt /MPa

3 方向
压缩强度
Zc /MPa

12 方向
剪切强度
S12/MPa

23 方向
剪切强度
S23/MPa

13 方向
剪切强度
S13/MPa

1470 1190 38.5 176 38.5 176 81.4 46.4 81.4

 注：方向 1、2、3 分别代表沿纤维方向、垂直纤维方向和厚度方向。

图 2 复合材料壁板 – 金属骨架翼盒装配模型

Fig.2 Wing box assembly model of composite panel-metal frame

翼梁

翼肋

壁板

Z
Y

X



96 航空制造技术·2025年第68卷第20期

研究论文 RESEARCH

点集合，壁板内侧与骨架接触区域的部分节点构成位移

约束节点集合；载荷施加节点和位移约束节点构成关键

节点集合，壁板上与骨架的接触面沿每条翼梁和翼肋均

匀分布的 24 个和 16 个节点构成监测节点集合。施加

边界条件后，提取壁板的全局刚度矩阵，并构造缩减刚

度矩阵 Kc 和非关键节点位移恢复矩阵 Lr。

在工装上安装并固定夹紧翼梁和翼肋，使 3 条纵向

翼肋与壁板内侧尽可能完全接触，同时在翼梁和壁板内

侧之间保留一定间隙。壁板定位后，使用塞尺对壁板和

翼梁之间每个孔的位置进行间隙测量，以此作为插值节

点，使用三次样条插值获得所有监测点处的初始间隙，

以此构造线性算子 Ac 和约束向量 Gc。获得的壁板与上

下翼梁之间的法向初始间隙分布如图 4 所示，并根据初

始间隙对上下翼梁模型的壁板接触面进行拟合，模拟间

隙分布。之后，在 Abaqus 中创建新的模型数据库，导入

壁板与骨架模型，建立装配体，并对属性、网格、边界条

件、相互作用等进行设置，用于进行有限元对比验证。

根据装配要求，设定容差 t = 0.2 mm。案例中所使

用的紧固件数量设定为 n = 8，临时紧固件施加的法向载

荷设定为 F = 300 N。根据一般的均匀布置的方式，临时

紧固件布局为 [2，5，8，11，15，17，20，23]，记作布局 L0，
作为优化前的对照组。

本文选择二进制蝙蝠算法求解优化模型，该算法参

数如表 2 所示。通过 MATLAB 软件编写壁板变形计算

脚本及算法程序，在计算脚本中，以有限元模型中单元

的几何中心作为应变应力和损伤评判点，计算每一层的

应力分布，判断损伤情况。运行程序，计算临时紧固件

布局，记作布局 L1。

图 3 初孔编号及有限元模型关键节点

Fig.3 Number of initial holes and the critical nodes of finite element 
model

（a）壁板外侧载荷施加节点及初孔序号

7 8 9 10 11 12
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Y

X

（b）壁板内侧位移约束节点及监测节点序号

24

16
Y

X

监测节点序号

图 4 壁板与上下翼梁之间的初始间隙

Fig.4 Initial gaps between panel and upper and lower spars
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表 2 算法相关参数设置

Table 2 Set algorithm related parameters

参数 数值

种群数量 10

最大迭代次数 30

初始响度 1.2

响度衰减系数 0.95

初始脉冲发射频率 0.8

脉冲发射频率增加系数 0.3

声波频率 0~2
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图 5 采用 3D-DIC 设备测量壁板变形

Fig.5 Measurement panel deformation by 3D-DIC equipment

光源

光源

相机

复合材料壁板

两组布局通过等效模型计算获得各自的贴合率、壁

板位移、残余间隙、应变应力和最大失效指数信息，同时

分别在 Abaqus 中进行有限元分析，并开展预连接试验。

使用 M4 的螺栓安装壁板，采用扭矩扳手施加对应的预

紧力，并使用三维数字图像相关技术 （3D-DIC）设备测

量壁板的变形，如图 5 所示，从中提取所有监测点位置

的法向位移，并测量预连接后壁板与骨架之间的实际间

隙。通过等效模型、有限元和试验获得的相关数据进行

对比和分析。

4.2 试验结果及分析

采用本文提出的方法，本案例中壁板有限元模型的

缩减刚度矩阵 Kc 和其余节点位移恢复矩阵 Lr 的计算

时间为 572 s，相比于直接求解 Krr 的逆，大幅降低了计

算时间和计算机内存的占用。本案例中有限元软件单

次计算时间为 2857 s，而在相同计算机硬件配置下，等

效模型中壁板的变形和应变应力的单次计算平均时间

为 4.83 s，显著快于一般的有限元计算。

在临时紧固件 n = 8，施加载荷 F = 300 N 下，运行算

法程序得到的迭代过程如图 6 所示，最终获得的紧固件

布局 L1 为 [1，3，6，9，10，14，19，22]，该方案下的壁板贴

合率达到了 94.8%，而布局 L0 为 73.6%，布局 L1 的贴

合率相比于布局 L0 提升了 28.8%。 
通过等效模型、有限元和试验 DIC 测量得到两种布

局对应的壁板法向位移云图，如图 7 所示。可见，在同

一布局下，由等效模型、有限元和试验测量得到的壁板

法向位移分布具有较好的相似性。为验证位移具体数

图 6 贴合率计算迭代曲线

Fig.6 Iteration curve of fit rate calculation

0.75
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0.95

1.00
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贴
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图 7 两种布局下的壁板法向位移云图

Fig.7 Normal displacement cloud map of panel under two layouts
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值的准确性，在云图中提取出两种布局下，壁板与上下

翼梁接触部分序号为 1~12 的 12 个初孔处的法向位移，

由于位移均为负值，为便于比较采用绝对值表示，如图

8 所示。可见，通过 3 者得到的 12 个初孔处的法向位

移数值基本一致，等效模型和有限元的计算结果相似，

而试验结果与之相比存在一定差异，推测是壁板几何形

状及材料参数理论和实际的差异导致的。

由于等效模型与有限元具有较好的一致性，残余间

隙的对比也将用等效模型的计算结果与试验进行对比，

两者得到的残余间隙分布如图 9 所示。对比两种布局，

布局 L1 中有更多位置的残余间隙小于 0.2 mm，壁板骨

架的贴合效果更好；对比等效模型和试验测量，两者得

出的残余间隙数值存在一定差异，但分布情况一致，且

间隙的差异与图 8 中的法向位移差异相对应，因此该结

果符合上述推测。

根据上述结果的分析可以得出，本文所提方法能够

快速在一定程度上计算出预连接后的壁板变形和残余

间隙分布情况。同时，计算出的临时紧固件布局 L1 的

贴合率和残余间隙分布情况普遍优于布局 L0，可以认

为本文的方法能够计算出具有高贴合率的布局。

对于两种布局的应力，由等效模型和有限元计算出

的壁板表面应力分布如图 10 所示。两种方法得出的应

力分布基本一致，最大失效指数分别为 L0 的 0.3847 和

L1 的 0.1724。由于间隙主要存在于壁板与翼梁之间，

壁板在变形时与翼肋两端接触挤压产生应力集中，在实

际装配时，可以对翼梁的这些区域进行修配，以减少应

力集中现象，降低装配应力。

为进一步验证本文优化方法的有效性，在紧固件预

紧力 F = 300 N 的情况下，对临时紧固件数量 n = 6，7，8，
9，10 分别进行计算，其结果如表 3 所示。可见，对于不

同的紧固件数量，本文的优化方法均可以在不发生损伤

的情况下获得较好的贴合布局。当壁板与骨架间初始

间隙分布相同时，增加临时紧固件数量可以使贴合率增

加，也伴随着最大失效指数 I 2Fmax
的增加，同时，增加更多

的紧固件也意味着工时的增加，从而影响装配效率，在

实际装配中可根据需要采取合适的方案。

5 结论

（1）对预连接壁板变形及间隙计算等效模型中关

键变量的计算进行了简化，降低了计算成本。

（2）建立了提高预连接过程中壁板与骨架贴合程度

的最优布局优化方法，并基于等效模型，将优化的单次计

算时间从 2857 s 缩短至 4.83 s，优化效率大幅提高。

（3）对含有 8 个临时紧固件数量，紧固件预紧力为

300 N 时的简单壁板 – 骨架预连接开展了试验，验证了

计算结果的准确性及优化方法的有效性。

图 8 两种布局下序号为 1~12 初孔处的法向位移绝对值

Fig.8 Absolute value of normal displacement at holes numbered 
1 – 12 under two layouts
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图 9 两种布局下壁板与上下翼梁间的残余间隙

Fig.9 Residual gaps between the panel and the upper and lower 
spars under two layouts
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