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[ 摘要 ]   与金属相比复合材料板件的厚度偏差较

大，这一弱点对保证飞机装配精度非常不利。本文针对

三种典型结构形式，计算了各结构形式采用不同成型方

案的外形偏差值，通过对比分析，从保证飞机外形面精

度的角度提出了应选择的成型方案。
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[ABSTRACT]   In comparison with metal, compos-
ites panel has larger deviation in thickness, which limits 
the components assembling in a precise way. The appear-
ance deviations of three typical composites structures 
manufactured by different molding process are analyzed. 
According to these results,the molding process generating 
the minimum appreance deviation volume should be ap-
plied to ensure the assembling processing.

Keywords: Composites   Aircraft assembly   Struc-
tural type   Forming scheme     Appearance deviation

对于飞机来说，外形精度是保证飞机具有良好的气

动特性的先决条件，外形精度一般用飞机外形容许的偏

差值表征，简称飞机外形容差。飞机外形容差是由构成

外形结构的构件或零件的外形误差和装配环节中的偏

差（系统误差，人为误差）积累而成。飞机复合材料结构

的外形偏差在整个差中占主要部分。

本文研究了飞机复合材料 3 种典型结构形式采用

不同成型方案的外形偏差，从保证飞机外形精度的角度

提出了应选择的成型方案。

1　复合材料零件的厚度偏差

目前，飞机结构普遍采用的高性能树脂基复合材

料，是由纤维和树脂组成。纤维面密度偏差和树脂含量

偏差决定了成型后的复合材料厚度偏差。

复合材料板件厚度偏差的计算公式 [1] 为：

结构形式及成型方案对飞机复材结构的

外形精度影响分析
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，（1）

因 ， 　，

，则还可表示为：

　　　　　 　，� （2）

式中，H 为复合材料板件的厚度；ΔH 为复合材料板件

的厚度偏差； 为复合材料板件的厚度偏差百分比；

Df 为预浸料的纤维面密度；ΔDf 为预浸料的纤维面密

度偏差； 为预浸料的纤维面密度偏差百分比；Dc 预

浸料的树脂面密度；ΔDc 为预浸料的树脂面密度偏差；

为预浸料的树脂面密度偏差百分比；ρc 为树脂的体

积密度；ρf 为纤维的体积密度；Wc 为复合材料板件的树

脂质量含量；ΔWc 为复合材料板件的树脂质量含量偏

差；Vc 为复合材料板件的树脂体积含量；Vf 为复合材料

板件的纤维体积含量。

因为热熔法预浸料已经可做到“零吸胶”，由以上公

式可知，要控制复合材料的厚度偏差，就应该精确控制

纤维面密度和树脂面密度。在预浸料的工业化生产中，

由于纤维线密度和预浸料制备设备必然存在误差，所以

复合材料制件厚度偏差不可避免，与金属零件相比，偏

差较大。

2　飞机复合材料结构的外形偏差

飞机复合材料结构一般由蒙皮（或壁板）与骨架组

成，图 1 为其 3 种典型结构形式的截面示意图。其中，

结构形式 I 为蒙皮（或壁板）与骨架机械连接；结构形式

Ⅱ为蒙皮（或壁板）与骨架整体成型，上蒙皮与骨架上
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凸缘机械连接；结构形式Ⅲ为上、下蒙皮（或上、下壁板）

与骨架整体成型。飞机复合材料结构的外形偏差可表

示为 ΔW+
-

a
b，ΔW+

-
a
b 可以表示为上蒙皮（或上壁板）外形

偏差 ΔWs+
-

a
b 与下蒙皮（或下壁板）外形偏差 ΔWx+

-
a
b 之和，

为：

　　　　　　ΔW+
-

a
b = ΔWs+

-
a
b  +  ΔWx+

-
a
b　。� （3）

为了保证飞机外形面的精度，蒙皮（或壁板）的成型

模具为凹模最有效，本文假定蒙皮（或壁板）成型模具的

型面偏差为“零”。

在图 1 的 3 种典型结构形式中，对飞机外形面精度

可能造成影响的偏差有：ΔH 上蒙皮为上蒙皮厚度偏差，

ΔH 下蒙皮为下蒙皮厚度偏差，ΔH 上凸缘为骨架上凸缘厚

度偏差，ΔH 下凸缘为骨架下凸缘厚度偏差，ΔW 骨架
+
-

a
b 为

骨架成型模具的外形偏差，ΔW 上凸缘外形控制模具和下蒙皮模具
+
-

a
b

为上凸缘外形控制模具和下蒙皮模具间的形面偏差，

ΔW 上下蒙皮模具
+
-

a
b 为上下蒙皮模具间的形面偏差。

3　�成型方案对飞机复合材料结构外形偏差的影响

3.1　采用不同成型方案时结构形式Ⅰ的外形偏差

3.1.1　骨架采用凸模成型

骨架采用凸模成型方案的示意图见图 2，此方法由

于凸模成型，则需要考虑模具偏差对骨架高度方向的影

响，结构形式Ⅰ对应此成型方案的外形偏差为：

ΔW +
-

a
b  =ΔH 上蒙皮 +ΔH 下蒙皮 +ΔH 上凸缘 +

　　　　　　　ΔH 下凸缘 +ΔW 骨架模具
+
-

a
b　。� （4）

3.1.2　骨架采用凹模成型

骨架采用凹模成型方案的示意图见图 3，此方法避

免了骨架凸缘厚度的偏差影响而改为骨架模具形面的

偏差影响，对于数控加工的模具，此偏差可以有效控制。

结构形式Ⅰ对应此成型方案的外形偏差为：

　　  ΔW +
-

a
b  =ΔH 上蒙皮 +ΔH 下蒙皮 +ΔW 骨架模具

+
-

a
b　。�（5）

骨架 骨架
模具

图2　骨架采用凸模成型方案的示意图

Fig.2　Diagram of forming process with male die

骨架
模具

骨架

图3　骨架采用凹模成型方案的示意图

Fig.3　Diagram of forming process with female die

图1　飞机复合材料3种典型结构形式的截面

Fig.1　Cross section of three typical aircraft composites structures
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3.2　采用不同成型方案时结构形式Ⅱ的外形偏差

3.2.1　控制骨架内形尺寸的成型方案

控制结构形式Ⅱ骨架内形尺寸的成型方案示意图

见图 4，结构形式Ⅱ对应此方案的外形偏差为：

ΔW +
-

a
b  =ΔH 上蒙皮 +ΔH 下蒙皮 +ΔH 上凸缘 +

　　　　　　ΔH 下凸缘 +ΔW 骨架模具
+
-

a
b　。� （6）

3.2.2　控制骨架外形尺寸的成型方案

控制结构形式Ⅱ骨架外形尺寸的成型方案示意图

见图 5，此方法消除了骨架上凸缘的厚度影响。结构形

式Ⅱ对应此方案的外形偏差为：

ΔW +
-

a
b  =ΔH 上蒙皮 +ΔH 下蒙皮 +

　　　　　　　ΔH 下凸缘 +ΔW 骨架模具
+
-

a
b　。� （7）
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3.2.3　控制下蒙皮外形和骨架上凸缘外形的成型方案

控制结构形式Ⅱ下蒙皮外形和骨架上凸缘外形的

成型方案示意图见图 6，此方法消除了下蒙皮厚度和骨

架凸缘厚度的影响。结构形式Ⅱ对应此方案的外形偏

差为：

　   ΔW +
-

a
b  =ΔH 上蒙皮 +ΔW 控制上凸缘和下蒙皮外形模具

+
-

a
b　。�（8）

上凸缘 骨架

下凸缘 下蒙皮

下蒙皮模具
骨架模具

图4　控制骨架内形尺寸的成型方案示意图

Fig.4　Diagram of forming process by controlling

inner surface of framework

下蒙皮模具

骨架模具
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上凸缘
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图5　控制骨架外形尺寸的成型方案示意图

Fig.5　Diagram of forming process by controlling

outer surface of framework

3.2.4　控制上、下蒙皮外形的成型方案

控制结构形式Ⅱ上、下蒙皮外形的成型方案示意图

见图 7，此方法消除了上下蒙皮外形面之间的复合材料

结构厚度的偏差影响，仅剩下了上下蒙皮模具精度的影

响。结构形式Ⅱ对应此方案的外形偏差为：

　　　　　　ΔW +
-

a
b  =ΔW 上下蒙皮模具

+
-

a
b　。� （9）

3.3　采用不同成型方案时结构形式Ⅲ的外形偏差

3.3.1　控制骨架内形的成型方案

控制结构形式Ⅲ骨架内形的成型方案示意图见图

8，结构形式Ⅲ对应此方案的外形偏差为：

ΔW +
-

a
b  =ΔH 上蒙皮 +ΔH 下蒙皮 +ΔH 上凸缘 +

　　　　　　ΔH 下凸缘 +ΔW 骨架模具
+
-

a
b　。� （10）

3.3.2　控制上下蒙皮外形成型方案

控制结构形式Ⅲ上、下蒙皮外形的成型方案示意图

见图 9，结构形式Ⅲ对应此方案的外形偏差为：

　　　　　　  ΔW +
-

a
b  =ΔW 上下蒙皮模具

+
-

a
b　。� （11）

4　复合材料结构的外形偏差分析

复合材料结构的外形偏差分析如表 1 所示。

骨架

下蒙皮

下蒙皮模具

上凸缘外形控制模具

图6　控制下蒙皮和骨架上凸缘外形的成型方案示意图

Fig.6　Diagram of forming process

by controlling outer surface of lower skin and

upper flange of framework

下蒙皮骨架

下蒙皮模具

骨架模具

上蒙皮

图8　控制结构形式Ⅲ骨架内形的成型方案示意图

Fig.8　Diagram of forming process by controlling inner surface

of framework in structure Ⅲ

下蒙皮

骨架

下蒙皮模具

上蒙皮和上凸缘之
间用隔离材料隔开

上蒙皮模具

上蒙皮

图7　控制结构形式Ⅱ下蒙皮和上蒙皮外形的成型方案示意图

Fig.7　Diagram of forming process by controlling outer surface

of lower skin and upper skin in structure Ⅱ　
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结构形式 成型方案 外形面偏差值 外形面偏差影响分析

结构
形式Ⅰ

成型骨架的凸模方案 ΔW +
-

a
b  =ΔH 上蒙皮 +ΔH 下蒙皮 +ΔH 上凸缘 +ΔH 下凸缘 +ΔW 骨架模具

+
-

a
b 影响因素较多

成型骨架的凹模方案 ΔW +
-

a
b =ΔH 上蒙皮 +ΔH 下蒙皮 +ΔW 骨架模具

+
-

a
b 控制了上下凸缘的厚度偏差影响

结构
形式Ⅱ

控制骨架内形尺寸成型方案 ΔW +
-

a
b =ΔH 上蒙皮 +ΔH 下蒙皮 +ΔH 上凸缘 +ΔH 下凸缘 +ΔW 骨架内形模具

+
-

a
b 影响因素较多

控制骨架外形尺寸成型方案 ΔW +
-

a
b =ΔH 上蒙皮 +ΔH 下蒙皮 +ΔH 下凸缘 +ΔW 骨架外形模具

+
-

a
b 控制了上凸缘的厚度偏差影响

控制下蒙皮外形和骨架上凸缘
外形成形方案

ΔW +
-

a
b  =ΔH 上蒙皮 +ΔW 控制上凸缘外形模具

+
-

a
b

　控制了下蒙皮、上下凸缘厚度偏
差影响

控制上、下蒙皮外形成型方案 ΔW +-
a
b  =ΔW 上下蒙皮模具

+
-

a
b

　控制上下蒙皮、上下凸缘厚度偏
差影响

结构
形式Ⅲ

控制骨架内形成型方案 ΔW +
-

a
b =ΔH 上蒙皮 +ΔH 下蒙皮 +ΔH 上凸缘 +ΔH 下凸缘 +ΔW 骨架内形模具

+
-

a
b 影响因素较多

控制上、下蒙皮外形成型方案 ΔW +
-

a
b  =ΔW 上下蒙皮模具

+
-

a
b

　控制上、下蒙皮和上、下凸缘厚
度偏差影响

表1　基于不同成型方案的结构形式Ⅰ、结构形式Ⅱ、结构形式Ⅲ的外形偏差比较分析

注：不考虑装配环节中的其他误差。

上蒙皮
下蒙皮骨架

上蒙皮模具

下蒙皮模具

图9　控制结构形式Ⅲ上、下蒙皮外形的成型方案示意图

Fig.9　Diagram of forming process by controlling in structure Ⅲ

outer surface of upper skin and lower skin

5　结论

本文以飞机复合材料结构的 3 种典型结构形式为

研究对象，分析了结构形式决定的外形偏差和每种结构

采用不同成型方案未定的外形面的偏差。通过比较分

析可知：

（1）飞机复合材料构件的结构形式对其结构外形

偏差有决定性影响；

（2）飞机复合材料构件的成型方案对其结构外形

偏差的影响很大；

（3）控制飞机复合材料结构外形偏差的措施是尽

量减少复合材料厚度偏差的影响，即采用控制复合材料

骨架凸缘外形面的成型方案，但此方案仅限于整体复合

材料结构——结构形式Ⅱ和结构形式Ⅲ。

（4）骨架采用凹模成型方案可以有效控制外形精度。

总之，对于复合材料结构，为保证其结构最终的外

形精度，应采用控制结构关键精度（即影响到复合材料
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