
复合加工技术Complex Machining Technology

2014 年第 4 期·航空制造技术 49

大型航空复杂接头零件的高效
复合加工技术研究*

中航工业西安飞机工业（集团）有限责任公司　　田　辉　尹　佳

大型飞机复杂结构件的加工技术水平是航空制造能力

的重要体现，集中反映了设备技术水平和工艺技术水平。数

控复合加工技术集多种工艺方法、加工方式于一身，实现高

效化、集成化加工，促进了加工效率和加工质量的提升，降低

生产成本，是制造技术发展的重要方向之一。当然，根据产

品类型的不同，其工艺复合的方式也不同，必须综合考虑工

艺可行性及经济性，在专业化和复合化方面把握平衡点，将

复合加工技术和我国的航空制造技术紧密结合起来。

Research on Efficient Complex Manufacturing Technology for Large
Aircraft Complex Joint

田　辉

中航工业西安飞机工业（集团）有

限责任公司数控加工厂高级工程师，长

期从事大型飞机结构件加工变形控制、

高效加工工艺技术研究，参与科技重大

专项等多项课题研究。

在飞机各类主要结构件中，大型

复杂接头零件是结构最为复杂，装配

协调关系复杂的典型关键零件之一，

其中代表性的是飞机主起支撑接头

零件，在国内外目前主要客机研制

中，此类零件的研制是最为关键的环

节之一。

飞机主起支撑接头，是连接机翼

和主起落架的关键受力件，需满足飞

机起降的载荷强度要求，保证起落架

与机翼的协调装配、协调起落架的收

放（图 1）。飞机主起支撑接头毛料

一般为大型铝合金锻件，零件呈复杂

*　�“高档数控机床与基础制造装备”科技重

大专项（2013ZX04001-021）资助。

飞机主起支撑接头
辅助梁

后梁基准面

主起后交点孔

图1　飞机主起支撑接头装配示意图
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箱体结构，其工艺结构特点表现为毛

料厚、槽腔深、角度大、型面复杂，加

工时的定位和装夹困难，尤其是具有

精密装配协调关系要求的主起后交

点孔和梁基准面的协调加工，是长期

困扰该类零件研制的技术瓶颈。由

于该零件材料去除余量大，粗加工后

需淬火热处理，结构上抗变形能力

差，因内应力的重新分布极易造成较

大的加工变形，从而影响零件的精度

以及后续装配。

长期以来，该类零件的加工工艺

过程十分复杂，需要复杂的装夹切

换、加工方式的变换，从而达到控制

加工变形，保证关键部位的尺寸协调

精度的目的。过长的工艺过程造成

加工不确定性的增大，同时，超长加

工周期严重制约飞机总体研制进度，

效率问题极为突出，加大了飞机研制

的成本。

近年来，随着航空产品研制日益

快速化的发展需要，飞机主起支撑接

头等大型复杂关键结构件的高效加

工问题尤为突出，高效复合加工技术

的应用得到了广泛的重视，如图 2 所

示。

传统工艺技术分析

由于飞机主起支撑接头类零件

具有十分复杂的结构以及高精度的

装配协调要求。因此，传统的加工

工艺需要进行多次的装夹定位切换

和多种不同工艺类型的变换，研制周

期往往达数月，涉及铣、钻、镗、钳、喷

丸、测量、热表处理等众多工种，是飞

机研制的一大瓶颈。传统的加工工

艺主要流程为：

检查余量→铣基准→粗加工正

面→粗加工反面→热处理→时效→

修正基准→半精加工正面→半精加

工反面→时效→修正基准→精加工

正面→扩铰定位孔→精加工反面→

镗孔、锪窝→数控测量→钳工修配→

喷丸→表处→装配。

1　工位装夹切换及结构变形分析

飞 机 主 起 支 撑 接 头 属 复 杂 箱

体 类 零 件，毛 料 厚 度 一 般 能 达 到

500mm，是关键受力件，因此，通常采

用大型铝合金锻料毛坯。由于该类

零件材料去除余量大，粗加工后需淬

火热处理，结构上抗变形能力差，因

内应力的重新分布极易造成较大的

加工变形。在总体加工工艺过程中，

需要充分考虑变形控制因素，这也大

大增加了工艺过程的复杂性，需要进

行多次反复的工位装夹切换，控制变

形。另一方面，反复的工位装夹切换

给各工位加工尺寸的协调性带来很

大困难，增加了工艺过程的不稳性。

尤其是深 U 形双耳结构精度及

后梁面（图 3）变形控制难度大，并会

直接导致飞机主起支撑接头后续安

装失败。由于毛坯初始残余应力的

释放和重新分布，铣削加工引入的残

余应力，以及铣削力、切削热和装夹

载荷的作用，导致零件加工过程中和

加工完后的一段时间内，刚性较弱的

部位会产生局部变形。主要体现在：

（1）U 形双耳结构变形，导致双

耳结构的平行度很难保证；

（2）后梁端面与两侧缘板断开，

导致后梁平面加工后蠕变变形，主起

后交点与后梁平面的装配协调尺寸

难以保证。

传统的加工装夹方法是在零件

图2　空客A319飞机主起支撑接头

图4　传统的加工方案工艺凸台设计图3　深U形双耳结构及后梁端面不封闭结构示意图

不封闭缘板结构 耳片槽
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的两侧缘板外形上设计工艺凸台进

行定位装夹，进行反复的正反面槽腔

加工切换、镗铣切换（图 4）。由于与

凸台相连的缘板刚性相对较弱，装夹

切换误差积累、应力释放变形造成的

精度不确定性就较大。

2　�关键尺寸协调精度的保证及多种

工艺类型的结合

飞机主起支撑接头具有精密装

配协调关系要求，只有零件缘板理论

外形、梁基准平面、双耳片槽及主起

后交点孔的尺寸协调，才能确保机翼

上、下翼面、前后梁、起落架挂轴、转

轴的装配协调。其中，主起后交点相

对于 ABC 基准位置度要求（A 基准

为孔轴线、B 基准为双耳结构槽口平

面、C 基准为梁平面）、A 基准与 B 基

准的垂直度、两耳片孔同轴度以及槽

口两面平行度的要求都非常高（图

5），必须解决零件定位装夹和消除基

准不一致产生的加工误差问题。

在传统的加工工艺中，为了保证

这些关键尺寸的协调精度，必须进行

复杂的工艺过程以及多套专用工装

来完成。通常在完成数控铣削加工

之后，还要进行精密镗孔、锪窝、测

量、钳工修配等大量后续工艺过程，

工艺过程复杂，周期长，控制环节多，

出现问题难以排查。

飞机主起支撑接头零件
高效复合加工方法

基于对飞机主起支撑接头类零

件的结构特点和传统加工工艺分析，

通过工艺方法优化、变形控制、装夹

优化设计的复合加工技术，来实现飞

机主起支撑接头的高效复合加工，缩

短工艺流程，提高零件的装配协调精

度，是实现这一类关键结构件技术突

破的有效途径。

1　�基于五轴联动的五面加工工艺

设计

在传统的加工工艺中，零件需要

在不同的工位装夹下完成双耳结构、

后梁平面、理论外形等多个关键部位

的加工，不但造成工艺过程冗长，也

是造成诸多尺寸不协调的根源。采

用五面加工工艺设计，将绝大多数的

加工结构特征暴露在机床加工范围

之内，尤其是装配关键部位在一个工

位下完成加工，是保证关键尺寸协调

的关键，这一方案在国外主流飞机制

造企业已经引起高度重视。

大角度五轴联动五面加工工艺

不仅具有传统加工中心的全部加工

能力，还具有对工件上任意空间位置

的几何结构进行铣、镗、钻、铰的能

力，工艺范围更广，是实现大型复杂

箱体结构零件高度复合化加工的基

础。通过对工艺过程和工序的优化、

合并，刀具结构的改进以及采用加工

范围各位灵活的数控机床，能够大大

提高数控机床的复合加工能力，使得

更多的工艺结构都能在一台机床、一

次装夹下加工完成。

随着数控机床技术的不断发展，

支持复合加工能力的数控设备也是

当前数控技术发展的方向之一，主要

体现在机床设备的复合加工能力不

断提升，可靠性增强，五轴联动加工

角度变化范围更大，满足飞机结构件

大型化、精确化的趋势。同时，高性

能超长抗震刀具的应用也为实现大

角度深腔结构高效加工提供了可能。

因此，当前的设备技术发展是支持飞

机主起支撑接头这类大型复杂结构

件复合化加工的客观条件。

2　�大角度五轴联动五面加工的装夹

设计

在五面加工工艺方法中，装夹设

计设计极为关键。主要考虑的因素

有两点：

一是保证绝大多数的加工结构

特征暴露在机床加工范围之内，尤其

是关键部位在一个工位下完成加工。

由于主起支撑接头结构复杂，角度变

化大，许多结构部位接近五轴设备摆

角加工的行程极限，因此，调整和精

确模拟零件的装夹姿态是保证五面

加工装夹设计可行性的关键。

二是五面加工装夹设计方案下

零件加工的力学稳定性。在五面加

工装夹条件下，其装夹约束点少于传

统的装夹方式，同时，主起支撑接头

主要加工特征位深腔结构，因此，如

何保证零件加工状态的力学稳定性，

避免装夹不稳定以及剧烈震颤也决

定了工艺方案的可行性。

基于以上因素，合理的装夹工艺
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图5　双耳结构槽口
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核心难题。传统的加工工艺中，这两

处关键部位只能在不同的工序过程

中完成，自然也无法保证尺寸的协调

性，解决的策略一般是留工艺余量，

在最终阶段进行修配完成，结果可控

性差。采用镗铣复合加工的方法是

解决这一难题的有效途径。其实现

的方式有设计专用的镗铣复合工装

或五轴精密镗铣设备。

本方案研究思路如图 8 所示，即

通过低应力切削工艺及关键结构变

形控制模拟分析方法研究，结合装夹

精度分析、基准转换以及设备五轴联

动加工精度分析，通过试验验证及工

艺方案优化，建立复合加工工艺方

案，满足最终精度要求。其关键结构

部位的工艺流程如下：

精加工缘板外形→精加工梁基

准平面→精加工 U 形双耳槽口→精

镗交点孔及孔端面→数控测量。

工件的定位方法及压紧方式直

接影响装夹精度，本

方案采用圆柱销定

位，夹紧采用内六方

螺栓夹紧，螺栓的规

格和数量可通过铣

削力与夹紧力计算，

此方案可增加装夹

的可靠性并缩短刀

具的悬伸长度，提高

零件的加工工艺性。

凸台设计是关键环节（图 6）。在五

面加工装夹设计方案中，主起支撑接

头加工时在零件缘板一侧留有工艺

凸台，采用支撑铣具和工件一体化装

配固定装夹。在这种装夹状态下，装

夹力平行于螺钉孔轴线，不会对零件

变形产生直接影响。不过，当零件出

现变形趋势后，装夹将约束零件的变

形，形成额外的扭矩。这部分扭矩可

能的影响包括 2 个方面：导致零件局

部变形；导致零件的局部变形是否

会产生局部尺寸的超差。为此，需要

通过有限元分析评估零件不同变形

形态和变形量值情况下，反作用力的

实际影响。零件的定位和装夹方案

如下：

（1）按照零件缘板外形结构，设

计不等高的装夹工艺凸台，采用内六

方螺栓实现支撑铣具和工件一体化

装配固定装夹。

（2）零件的装夹工艺凸台上分

别以精度孔作为定位基准（图 7）。

（3）调整零件在装夹时的空间

姿态，使两侧缘板角度能够满足机床

的摆角加工范围；支撑夹具主体避

让摆角加工的主轴结构。

（4）在装夹过程中，采用测力仪

测量装夹力的幅值，得到数据后，使

用有限元软件进行静态力学分析，优

化装夹方式，最小化装夹变形。

3　�主起接头交点孔及梁基准平面的

镗铣复合加工

在飞机主起支撑接头的加工过

程中，主起接头交点孔及梁基准平面

的精度协调问题是零件加工的关键，

也是长期以来困扰该类零件研制的

螺栓孔

定位孔

图7　零件装夹示意图

耳片变形控制

后梁面变形控制

装夹精度

基准转换

设备精度

零
件
变
形

数
据
链
分
析

试
验
件
加
工

复
合
加
工
方
案

1∶1

图8　复合加工方案研究思路框图

图6　复合加工装夹方案
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本方案采用五面加工方案，关键结构

部位在一次装夹下完成 5 个面的加

工，后梁面与主起后交点在同一工位

下加工完成，不存在基准的转换，有

效的减少了误差的积累。同时，这种

加工方案有利于实现在切削过程中

材料去除的均匀化和对称性，应力释

放均匀，减小加工变形。在这种方

案，设备的精度检测也十分关键，机

床精度直接影响产品的质量，一般机

床 X、Y 向 1 米范围内定位精度需要

满足 0.02mm 以内，摆角精度为 0.002

度以内，以确保主起后交点位置公差

精度要求。

4　主起接头复合加工下变形分析

在复合加工条件下，零件的整体

工艺流程大大缩短，装夹切换次数大

大减少，装夹切换带来的尺寸不协调

将大大减小，而加工变形控制问题则

尤为突出。尽量减小加工变形造成

的尺寸精度误差决定了加工的成败。

因此，必须对此类零件容易引起加工

变形的关键结构进行深入的分析。

根据加工试验以及模拟变形分析，造

成飞机主起支撑接头变形问题的主

要结构有，双耳结构槽口变形、后梁

基准面的变形、双耳结构上孔的变形

等。

基于锻制毛坯内应力分布的特

点，通过内应力测试和内应力仿真相

结合的方法全面评估毛坯的内应力

分布，通过应力仿真获得毛坯应力分

布的形态。依据毛坯内应力、表面应

力和装夹力情况对不同阶段的零件

进行变形分析，包括：利用有限元法

分析典型结构大余量材料切除时零

件的内应力分布规律、应力集中和变

形情况。

（1）深 U 形双耳结构加工变形

分析。

主起接头上深 U 形双耳结构加

工材料切除量大，内应力释放程度

高，槽腔根部的微小变形容易在槽腔

顶端形成较大的位置偏离。深 U 形

双耳结构相当于悬臂梁，深度越大，

悬臂的刚性越弱。在内应力分析的

基础上，借助有限元仿真计算零件变

形（图 9），以变形最小化为目标，选

取深槽腔加工的最佳余量分配方案，

同时制定出控制深槽腔变形的加工

工序。

（2）后梁面非封闭槽腔变形分

析。

后梁平面容易变形是因为其侧

面开有缺口，在零件上形成了非封闭

槽腔，不仅降低了其结构刚性，还可

能导致应力集中。通过典型结构切

削和有限元仿真（图 10），分析缺口

加工策略对结构刚性、应力集中和加

工变形的影响程度，最终给出加工非

封闭槽腔的合理工序以及各工序中

的材料余量分配。

（3）主起后交点孔的蠕变变形

分析。

主起后交点孔孔的变形控制主

要是要控制蠕变。通过分析试样蠕

变变形影响因素和规律，获得各种工

艺参数切削后的极限变形周期 Ti 和

图9　深U形双耳结构变形分析仿真

3.736e-001

2.898e-001

2.061e-001

1.224e-001

3.867e-002

-4.506e-002

-1.288e-001

-2.125e-001

-2.962e-001

-3.800e-001

-4.637e-001
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图10　后梁面非封闭槽腔变形

1.992e+002

1.024e+002

5.574e+000

-9.126e+001

-1.881e+002

-2.849e+002

-3.817e+002

-4.786e+002

-5.754e+002

-6.722e+002

-7.691e+002

Z XY

极限变形量 ΔHc。针对主起后交点

孔进行变形控制应用研究，利用基础

切削试验和蠕变变形研究的结果给

出合理切削参数，避免表面和局部应

力集中。

结论

大型飞机复杂结构件的加工技

术水平是航空制造能力的重

要体现，集中反映了设备技

术水平和工艺技术水平。数

控复合加工技术集多种工艺

方法、加工方式于一身，实现

高效化、集成化加工，促进了

加工效率和加工质量的提

升，降低生产成本，是制造技

术发展的重要方向之一。当

然，根据产品类型的不同，其

工艺复合的方式也不同，必须综合考

虑工艺可行性及经济性，在专业化和

复合化方面把握平衡点，将复合加工

技术和我国的航空制造技术紧密结

合起来。
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