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编-读-往-来

R E A D E R S   &   E D I T O R S

《航空制造技术》着眼于航空先进工业技术，立足制造工艺的重点技术领域，

聚焦先进航空制造领域新工艺理念、新加工原理、新工艺装备研制思路，所发表的

研究论文给广大航空制造从业者提供了高质量的学习和交流平台，在国内外先进

航空制造技术领域具有较高的学术水平和影响力。通过阅读期刊，我们可以持续

跟踪国内外航空制造行业发展最新动态、先进制造技术的优秀成果，不断拓宽视

野，提高自己的专业技术能力，进而推进前沿制造技术的应用。衷心祝愿期刊办刊

质量和学术影响力再创新高，越办越好！

� 中航通飞华南飞机工业有限公司  李  超

飞机装配的高复杂性和高精度要求等特征，使智能装配成为飞机多品种、低成本、高

质量和快速研制的必然选择。大力发展智能装配技术，建立脉动式总装生产线，已经成为

航空企业提升飞机生产效率和智能制造水平的重要手段。

本期以“智能装配”为主题，特别邀请了浙江大学、南京航空航天大学、南昌航空大学、

东华大学、中国航发商发、天津航天机电设备研究所等单位的科研团队就相关问题进行详

细阐述，以促进智能装配技术在航空航天领域的广泛应用。在此，对各位专家学者的支持

表示诚挚的感谢。

�                                           学术编辑  崔  静

    《航空制造技术》为特种加工技术、数控加工技术、数字化制造技术、检测技术、

复合材料构件制造技术等专业领域的科研工作者提供了研究成果展示、技术交流

的平台，从期刊上了解到成熟技术体系的新进展、新突破，以及航空制造技术新材

料、新工艺、新技术的新资讯，为科研工作提供了技术参考。希望《航空制造技术》

继续为广大航空制造从业者提供服务，提高在各类新媒体上的宣传力度，提升获

取相关信息的便利性。

� 中国航空制造技术研究院复合材料技术中心  李治应
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简 讯 NEWS

10

2021 年 1 月 30 日，

科技部科技评估中心在北

京组织召开了国家重大科

学仪器设备开发专项“全

视角高精度三维测量仪的

开发和应用”项目综合验

收会，验收会成立了以清华

大学金国藩院士为组长的

专家组，对项目进行了综合

评审，该项目以 91.2 分的

高分通过了综合验收。

该项目于 2013 年立

项实施，是航空工业承担

的首个国家重大科学仪器

设备开发专项项目，由中

航高科技发展有限公司牵

头，航空工业北控所作为

第一技术支撑单位，哈尔

滨工业大学、天津大学、北

京交通大学作为仪器研发

单位，航空工业强度所、航

天科技 508 所和中国电科

38 所作为应用开发单位，

形成了产学研用相结合的

研究团队。

该项目在管理上采用

“两组两委一办”管理模

式，在技术上立足原始创

新，突破了远心光学系统

设计与制造等 6 项关键技

术，自主研制出非圆对称

光学系统、高速 CMOS 线

阵传感器芯片和处理电路

等关键部件；聚焦仪器研

发、应用开发和工程化开

发，研制出全视角高精度

三维测量仪；项目成果转

化形成的飞机定位仪已经

成功配套某型重点装备，

在地面测试保障中发挥着

重要作用，并形成了直接

经济效益。

全视角高精度三维测

量仪的成功研制，解决了

大型飞机、载人航天和大

型雷达等国家科技计划和

工程中的重大技术难题，

推动了国产三维测量仪器

研发创新和技术进步。

左图为验收会现场。

� （本刊记者    逸飞）

近日，北京航空航天

大学科研团队“高精度模

块化人机协作机器人关键

技术及产业化”项目获得

机械工业联合会科技进步

一等奖。该项目由北航机

械学院、自动化学院、国家

实验室办公室的魏洪兴教

授、徐东副教授、陶永副研

究员等联合完成。

项目团队针对新一代

协作机器人“核心技术 -

部件国产化 - 智能集成应

用”迫切需求，开展了多项

自主创新技术研究，解决

了协作机器人机构的高精

度、轻量化、模块化等关键

技术难题，取得了一系列

技术成果。

项目团队研制了高精

度系列化的协作机器人产

品，提出了和声库动态模

型误差补偿方法，突破了

人机协作机器人精度不足

的限制。针对国产协作机

器人的产业化，进行了具

有自主知识产权的协作机

器人模块的关键技术攻关

和核心零部件的国产化研

制，提出了关节参数辨识

和自适应模型跟随的速度

智能控制方法，攻克了一

体模块化关节的高功率密

度中空力矩电机及其伺服

控制关键技术，实现了轻

量化的驱动 / 控制 / 感知

功能集成。

通过设计快速转矩

观测和虚拟肌肉力控制方

法，协作机器人的独立双

控制回路实现了 PL=d 的

安全等级，响应时间毫秒

级。

 （本刊记者    逸飞）

2021 年 1 月 19 日，

从国家增材制造创新中心

了解到，西安交通大学快

速制造国家工程研究中心

卢秉恒院士团队利用电弧

熔丝增减材一体化制造技

术，制造完成了世界上首

件 10m 级高强铝合金重型

运载火箭连接环样件，在

整体制造的工艺稳定性、

精度控制及变形与应力调

控等方面均实现重大技术

突破。

据介绍，10m 级超大

型铝合金环件是连接重型

运载火箭贮箱的筒段、前

后底与火箭的箱间段之间

的关键结构件。该样件重

约 1t，创新采用多丝协同

工艺装备，制造工艺大为

简化、成本大幅降低，制造

周期缩短至 1 个月。目前，

采用增减材一体化制造技

术成功完成超大型环件属

国际首例。

随着我国航空航天事

业不断发展，对运载火箭、

空间站等大型化、整体化

制造提出了更高要求。为

抢占世界增材制造科技战

略高点，满足我国航天事

业发展需要，卢秉恒院士

团队潜心研发，克服了多

路打印的运动控制、大尺

寸结构件打印的变形与应

力调控等难题，成功实现

了大型航天铝合金回转体

构件整体增减材制造成

形、组织性能精确调控等

关键技术突破，为我国航

天型号工程的快速研制提

供了技术支撑，亦使我国

深空探测装备硬件能力得

到大幅提升。

交大增智（长春）智

能模型技术中心是长春

3D 打印创新中心的重要

组成部分，专注于工业领

域智能模型产品的开发，

是国内智能模型技术的引

领者。长春 3D 打印创新

中心由西安交大快速制造

国家工程研究中心联合中

韩（长春）国际合作示范

区共同组建成立。智能模

型技术中心立足长春，为

航空航天等领域提供专业

的智能模型开发、样机样

车制造，现有 1000m2 制作

场地，拥有包括工业级 3D
打印机在内的多种先进设

备，配备专职技术人员，不

断打造精品，引领智能模

型技术创新发展。

上图为世界首件 10m

级高强铝合金重型运载火

箭连接环样件。

� （本刊记者　逸飞）

近日，新加坡南洋理

工大学周琨教授团队报道

了一种超拉伸、可修复、可

导电、可 3D 打印的双网络

水凝胶。

该双网络水凝胶将

脆性的第 1 网络和柔韧的

第 2 网络组合，并通过引

入 Fe3+ 与 第 2 网 络 里 的

Acrylic Acid (AAC) 进一步

形成配位作用（AAC-Fe3+）

来实现增韧。可恢复的第

1 网络和 AAC-Fe3+ 在拉伸

过程中起到吸收能量的作

用，使双网络水凝胶能够

承受较大的形变。通过该

能量耗散机理构建的双网

络水凝胶具有超高拉伸性

能（~3174%）。该工作对

于水凝胶在柔性传感器、电

子皮肤、软体机器人等领域

的应用具有重要意义。上

述工作以Development of 
an ultrastretchable double-
network hydrogel for flexible 
strain sensors 为题发表在

ACS Applied Materials & 
Interfaces 上，论文第一作

者为新加坡南洋理工大学

研究员李慧君，通讯作者为

新加坡南洋理工大学机械

与宇航工程学院及新加坡

3D 打印中心周琨教授。

上图为双网络水凝胶

性能展示。

� （本刊记者    逸飞）

西安交大研制成功国际首例3D打印
10m级高强铝合金重型运载火箭连接环

航空工业北控所科研项目通过综合验收

北航科研团队项目成果荣获
机械工业联合会科技进步一等奖

南洋理工大学在超拉伸导电
水凝胶传感器方面取得进展
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实现高通量的材料发

现是众多材料学家不懈追

求的目标，然而当下还没

有一种能够搜索化合物整

个晶体结构构型空间的完

备方法。中国西北工业大

学材料学院的曾庆丰副教

授团队与俄罗斯萨马拉国

立科技大学的 Vladislav 
Blatov 教授联合开发了一

种新型高通量晶体构型空

间拓扑搜索算法，能够从

任意的材料初始结构出

发，完成对具有海量原子

排列组合的晶体构型空间

的有效扫描筛选，从而发

现新型材料结构，上述研

究成果以 High-throughput 
sys temat ic topologica l 
generation of low-energy 
carbon allotropes 为题发表

在Computational Materials
上。

该算法基于该团队前

期研究提出的固态相变拓

扑网络模型，通过对原子

间化学键的连通与拆解，

遍历物质拓扑构型空间，

具有普适性和明确的物理

数学含义，不但计算效率

高，而且可揭示物质结构

的相转变机理，从而实现

物质结构的高通量完备预

测，能缩短新材料的开发

周期，指导试验合成各种

高性能的新结构，降低新

材料研发成本，并阐明材

料的结构 - 性质关系。

左图为高通量拓扑构

型搜索算法在碳材料发现

中的应用。

� （本刊记者   逸飞）

表界面结构是决定纳

米材料性能的关键因素。

但这个界面是活性的，如

何对其进行调控是当今科

学界的一大挑战。

经过近 5 年的研究，

浙江大学、中科院上海高

等研究院和丹麦科技大学

的研究团队合作，利用环

境透射电子显微镜的原位

表征和第一性原理计算，

提出并首次实现了界面活

性位点的原子级别精准原

位调控。这对如何从机制

出发自下而上的实现材

料、器件结构和功能的精

准调控和设计有着重要意

义。该项成果于 2021 年 1
月29日在线发表在《科学》

杂志上。

负载在二氧化钛表面

的金颗粒是将一氧化碳转

化为二氧化碳的重要催化

剂，也是工业催化研究中

的常见组合。浙江大学依

托其擅长的原位环境电镜

开展催化反应试验，通过

原子层面的原位表征，首

次发现两大现象：一是看

到催化反应时金颗粒发生

外延转动，首次通过可视

化试验直观证明了活性位

点位于界面；二是发现停

止通入一氧化碳催化时，

金颗粒又神奇地转回到原

来的位置。

是什么把“不可能”

变成为“可能”？中科院上

海高等研究院理论团队根

据试验结果首先大胆猜测

诱导颗粒转动的“元凶”

是界面吸附的氧并就此推

测进行了一系列的第一性

原理及纳米尺度热力学计

算。结果显示，界面缺氧

状态下的颗粒与二氧化钛

载体紧密结合的同时，丧

失了一定的吸氧能力，转

动了一个小的角度之后的

颗粒界面则能提供多且好

的吸附氧活性位点。为了

能更好地与吸附氧相结

合，适应高氧环境，颗粒转

动由此发生。而在界面氧

被活化与一氧化碳反应之

后，颗粒又回到了原有位

置以便与载体紧密结合。

“最近十多年的原位

研究显示，纳米固体晶体

材料远没有大家想得那

么‘硬’，而是更像橡皮泥

一样具有很强的原位可塑

性。”科研人员解释说。科

研团队由此进一步提出了

通过改变反应环境来精确

调控界面的设计思路，并

最终在原位电镜试验中得

以实现。

     （本刊记者   逸飞）

近日，天津大学现代

机构学与机器人学中心康

荣杰副教授团队研发的一

款新型连续体仿生机器

人，其刚柔并济的设计像

一只灵巧的手臂。目前

该成果已初步应用于空

间非合作目标捕获的研

究，有望成为一名出色的

太空“捕手”，处理失效卫

星和太空碎片。研究成

果以《基于几何约束的记

忆合金变刚度新型连续

体机器人建模与分析》为

题在《机器人学研究》上                                 
发表。

天津大学研发的新型

连续体仿生机器人本体由

超弹性镍钛合金制作的中

央骨架和 3D 打印技术制

作的约束盘构成。通过均

匀分布在约束盘周围的驱

动丝可控制其本体结构产

生主动弯曲或根据环境变

化发生被动变形。在视野

盲区，可利用安装在机器

人末端的摄像头和机械手

绕过障碍物对目标进行抓

取。

为了提高其柔性结

构的负载能力，课题组还

在机器人内部设计了由记

忆合金驱动的刚度调节机

构。当机器人达到预定的

操作位置后，可将驱动丝

与约束盘相对锁定，进而

最多可提高机器人 3 倍的

刚度，使机器人从“柔”变

“刚”。

此外，研究团队首次

提出了一种利用机器人内

部几何约束关系求解高冗

余柔性机构大范围变形的

建模理论，实现了依靠位

置输出进行精确“力 - 位

置”耦合控制的创新，揭示

了传统模型难以描述的连

续体多重弯曲机理。该成

果未来还可应用于灾难环

境救援、航空发动机探修

等特殊场景。

 （本刊记者   逸飞）   
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2021 年 1 月 22 日，我

国首个 3.35m 直径复合材

料贮箱原理样机在中国航

天科技集团有限公司一院

诞生。该贮箱主要应用在

液氧环境下，相比金属贮

箱可减重 30% 且强度更

高，能够大幅提高火箭的

结构效率和运载能力，是

一种新型轻质贮箱。

复合材料贮箱原理样

机的诞生，标志着我国掌

握了从复合材料贮箱结构

设计、材料制备到成形制

造的全链路技术流程，成

为全球少数几个具备复合

材料贮箱设计制造能力的

国家。研究团队历时两年，

攻克了 10 大关键技术，其

中包括复合材料液氧贮箱

结构设计技术、低温复合

材料细观损伤力学分析技

术等。作为运载火箭结构

重量占比最大的部段，贮

箱结构重量占箭体结构总

重的 50% 以上，贮箱轻量

化是提高火箭运载效率的

重要途径之一。复合材料

与当前火箭贮箱结构采用

的金属材料相比，具有密

度更小、比强度更高、抗疲

劳强度更好等优势。相比

金属贮箱，复合材料贮箱

可以减重约 30%，可大幅

降低结构重量，提升火箭

运载能力。

天津大学仿生机器人太空当“捕手”

俄中学者建立高通量材料
搜索新算法

科学家实现纳米材料界面的原位精准原子级调控

3.35m直径复合材料贮箱原理样机诞生
与应用于液氢液氧环

境下的金属贮箱相比，复

合材料贮箱主要应用在特

定的液氧环境下，可以用

在火箭末级。据资料显示，

火箭末级贮箱每减重 1kg，
意味着运载能力提升且复

合材料贮箱具有生产工序

少、周期短等优势。从国

外的研究成果来看，相比

于金属贮箱，采用复合材

料贮箱可降低火箭综合成

本 25%。

据介绍，后续研制团

队还将对 3.35m 复合材

料贮箱原理样机开展一系

列考核试验和评价，进一

步开展关键技术攻关，提

升技术成熟度，并推进应

用工作，充分发挥复合材

料贮箱在轻质高强方面的

优势，实现未来火箭结构

大幅减重和运载能力的提

升，增强我国深空探测的

能力和水平。

左图为 3.35m 直径复

合材料贮箱原理样机。

� （本刊记者    逸飞）
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新型刚玉砂轮磨削GH4169镍基
高温合金的性能评价研究*

李本凯 1，丁文锋 1，马艳艳 2，肖 红 3，黄庆飞 2，司文元 2，杨 嘉 3

（1.  南京航空航天大学机电学院，南京 210016； 
2. 苏州远东砂轮有限公司，苏州 215151； 

3. 中国航发西安航空发动机有限公司，西安 710021）

[ 摘要 ] 镍基高温合金是航空发动机部件的常用材料，其磨削加工存在工具损耗严重、寿命短等难题。针对 3 种

新研制的刚玉砂轮（分别为粒度 60# 的微晶和单晶混合磨料砂轮、粒度 60# 的单晶刚玉砂轮，以及粒度 70# 的单晶

刚玉砂轮），开展了 GH4169 镍基高温合金材料的磨削试验，从磨削力、磨削温度、砂轮磨损以及表面粗糙度等方面

对 3 种砂轮的磨削性能进行了评价。结果表明，3 种砂轮磨削 GH4169 材料在砂轮磨损和表面粗糙度方面未表现出

明显差异，而通过对磨削力和磨削温度的综合评价发现粒度 60# 的单晶刚玉砂轮的磨削性能更优。3 种砂轮磨削

GH4169 材料的磨削比在 0.5~3 之间。在正常磨削条件下，3 种砂轮的磨削表面粗糙度 Ra小于 0.4μm。同时发现，

砂轮磨损（主要包括磨粒的破碎和脱落）是造成磨削表面缺陷形成的重要原因。

关键词：  镍基高温合金 GH4169；刚玉砂轮；磨削；砂轮磨损；表面粗糙度

DOI:10.16080/j.issn1671-833x.2021.04.014

李本凯

博士研究生，主要从事航空发动

机难加工材料高效高性能磨削技术

研究。

高等难点 [7–8]，同时镍基高温合金

表面极易产生硬化层、残余应力、白

层以及晶粒变形等问题 [9]。因此，

深入研究镍基高温合金的磨削加工

性，开发高效磨削工具和工艺对提

高镍基高温合金的加工效率和质量

具有重要意义。

目前国内外学者在镍基高温

合金磨削加工方面进行了众多研

究。Qian 等 [10] 采用刚玉砂轮进行

了 K4125 和 GH4169 的对比试验，

对两种材料的磨削加工性能进行了

对比研究，发现同等条件下，K4125

GH4169 镍基高温合金以其优

良的高温性能，如优异的强度、热稳

定性、热延展性、耐疲劳和抗腐蚀

性，成为航空发动机盘 / 轴 / 叶片 /
机匣等核心关键零部件最常用的材

料之一 [1–2]。然而，这些优良的性能

也使得 GH4169 材料成为了典型的

难加工材料 [3–4]。砂轮磨削是镍基

高温合金材料高效精密加工的重要

方式，对于零件的加工精度和表面

完整性具有重要影响 [5–6]。但是，磨

削过程中镍基高温合金也存在磨削

力大和温度高、砂轮磨损严重、功耗

* 基金项目：国家自然科学基金（51921003，51775275）；南京航空航天大学博士学位论文创新 
与创优基金（BCXJ19–06）。

引文格式：李本凯 , 丁文锋 , 马艳艳 , 等 . 新型刚玉砂轮磨削 GH4169 镍基高温合金的性能评价研究[J]. 航空制造技术, 2021,64(4): 
14–19.

 LI Benkai, DING Wenfeng, MA Yanyan, et al. Performance evaluation on grinding of nickel-based superalloy GH4169 using 
new corundum abrasive wheel[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2021, 64(4): 14–19.
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的磨削力和磨削温度高于 GH4169，
工件表面粗 糙 度 值 也 明 显 大 于

GH4169 ；同时，磨削 K4125 时砂

轮磨损比磨削 GH4169 时砂轮磨损

严重。Żyłka 等 [11] 采用刚玉砂轮磨

削 GH4169，研究了砂轮线速度对磨

削表面完整性的影响，结果发现随着

砂轮线速度增加，表面粗糙度 Ra 值

降低，当砂轮线速度从 22m/s 增大

到 25m/s，表面粗糙度 Ra 值降低了约

30% ；然而随着砂轮磨损程度增大，

表面粗糙度 Ra 值进一步增大。Miao
等 [12] 进行了棕刚玉砂轮和微晶刚玉

砂轮磨削 GH4169 镍基变形高温合

金、DZ408 定向铸造高温合金、DD6
镍基单晶高温合金的对比试验，研究

了砂轮磨损对工件表面缺陷的影响，

发现棕刚玉砂轮磨削表面的缺陷形

态与磨削方向不平行，主要原因是晶

粒的脱落和断裂在磨削力作用下重

新参与磨削，但是磨削方向不受控制；

而微晶刚玉砂轮磨削时，大块破碎和

脱落情况较少，但由于晶粒的高延展

性和硬度在磨削方向上产生了较深的

微小沟槽缺陷。Yao 等 [13] 进行了刚

玉砂轮和 CBN 砂轮磨削 GH4169 的

对比试验，结果表明刚玉砂轮磨削得

到了较好的工件表面完整性，在磨削

参数为磨削深度 ap=0.005mm、工件

进给速度 vw=16m/min、砂轮线速度

vs=25m/s 时，获得的表面粗糙度为

Ra=0.112μm。

虽然以上文献对 GH4169 材料

的磨削加工开展了研究，然而由于

航空发动机零件加工效率与表面质

量的要求越来越高，目前广泛采用

的刚玉砂轮在一定程度上已经难以

满足不断提高的加工需求，因而亟

需研制和应用性能更加优良的刚玉

砂轮。为此，本文针对新研制的 3
种刚玉砂轮，通过 GH4169 材料磨

削试验对磨削力、磨削温度、砂轮

磨损以及表面粗糙度等进行对比分

析，进而对 3 种砂轮的磨削加工能力

进行评价，为新型刚玉砂轮的研制与

优选提供支撑。

试验材料与设备

试验使用的工件材料为GH4169
镍基变形高温合金，工件尺寸为

25mm×50mm×5mm，其化学成分

与力学性能见表 1 和表 2。GH4169
材料在室温下的拉伸强度和屈服强

度分别为 1502MPa 和 1360MPa。使

用 3 种刚玉砂轮进行平面磨削试验，

砂轮宽度为 bs=20mm。3 种砂轮分

别为粒度为 60# 的单晶和微晶混合

磨料砂轮（SA/SGF60L6V）、60# 单晶

刚玉砂轮（SAF60L6V）和 70# 单晶

刚玉砂轮（SAF70L6V），表面形貌如

图 1 所示。

磨削试验在BLOHM PROFIMAT 
MT–408 高速平面磨床上进行，最大

主轴转速为 8000r/min，输出功率为

45kW。试验装置如图 2 所示。试验

条件分别为磨削方式采用顺磨，工件

磨削宽度为 5mm，冷却液为 5% 的

乳化液，冷却液压力和流量分别为

1.5MPa 和 90L/min；磨削参数如表 3
所示。磨削力采用 KISTLER 9317C
型三通道压电测力仪及 KISTLER 
5018 型功率放大器进行测量，测力

仪 X、Y、Z  3 个方向的固有频率分别

为 5kHz、5kHz 和 20kHz，分别采用

表2 GH4169材料的室温力学性能

Table 2 Mechanical properties of GH4169 at room temperature

弹性模量 /GPa 拉伸强度 σb /
MPa

屈服强度 σ0.2/
MPa

密度 ρ/
（kg· m–3）

热导率 k/
（W· m–1· K–1）

210 1502 1360 8280 13.7

图 1 3 种砂轮表面形貌

Fig.1 Surface topography of abrasive wheels

（a）60#单晶和微晶混合磨料砂轮 （b）60#单晶刚玉砂轮  （c）70#单晶刚玉砂轮

表1 GH4169材料的化学组成（质量分数）

Table 1 Chemical composition of GH4169

Co Cr Mo Al Ti Nb C Ni Mn Cu Fe

1.0 19 3.1 0.95 0.96 5.25 0.08 53 0.35 0.3 余量

%

2mm 2mm 2mm
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测力仪的 X 向测量法向磨削力、测

力仪 Z 向测量切向磨削力。磨削温

度采用自然热电偶法进行测量，热电

偶由待加工工件、云母片和康铜丝

组成。云母片的作用是使工件和康

铜丝不接触；密封胶的作用是在磨

削加工过程中避免磨削液对热电偶

造成损坏；导线连接到信号采集器

用以记录温度信号数据。采用 Mahr 
M1 粗糙度测量仪测量磨削表面粗

糙度，其中针尖直径为 0.2μm，采用

高斯滤波，取样长度为 0.8mm。磨削

力、磨削温度和表面粗糙度的试验结

果均采用 5 次测量的平均值。工件

表面形貌通过 Quanta 200 扫描电镜

进行测量。

结果与讨论

1 磨削力

磨削力是磨削过程中最重要的

参量之一，它对砂轮寿命和磨削表面

质量具有直接影响。图 3 为切向磨

削力、法向磨削力和磨削力比随材料

去除率的变化规律。从图 3（a）和

（b）中可以看出，随着材料去除率的

增大，3 种砂轮磨削 GH4169 的磨削

力总体上呈现出增大的趋势。随着

材料去除率从 0.16mm3/(mm.s) 增大

到 1mm3/(mm.s)，混合磨料砂轮、粒

度 60# 的单晶刚玉砂轮和粒度 70#
的单晶刚玉砂轮的切向磨削力分

别从 27.3N、24.5N 和 25.7N 增大到

102.4N、105.7N 和 81N，而法向磨削

力分别从 61.7N、60.6N 和 55.6N 增

大到 390.2N、333.7N 和 250.2N。在

相同的磨削参数下，3 种砂轮的切向

磨削力和法向磨削力没有显著区别；

而拟合结果发现当材料去除率大于

0.4mm3/(mm.s) 时，粒度 60# 的单晶

刚玉砂轮的法向磨削力最小。从图

砂轮
vs

vw

喷嘴

测力仪

虎钳

自然热电偶

工件
康铜丝修整笔

石墨块

导线

图2 磨削试验设备

Fig.2 Experimental setup

表3 磨削参数

Table 3 Grinding parameters

磨削参数 第 1 组 第 2 组 第 3 组

砂轮线速度
vs /(m· s–1) 25 25 20，25，30，35

工件进给速度
vw /(mm· min–1) 100 80，100，150，

180，200 100

磨削深度
ap/mm

0.1，0.2，0.3，
0.4，0.5 0.3 0.3

图3 材料去除率对切向磨削力、法向磨削力及磨削力比的影响规律

Fig.3 Effects of material removal rate on tangential grinding force, normal grinding force and grinding force ratio

0.2 0.4 0.6 0.8 1.00

20

40

60

80

100

120

140  60#单晶和微晶混合磨料砂轮
 60#单晶刚玉砂轮
 70#单晶刚玉砂轮

切
向

磨
削

力
/N

R2

R2

R2

 = 0.9160 

 = 0.9435 

 = 0.9615 

材料去除率/(mm3·mm–1·s–1)

R2 = 0.9183 

R2

R2

0.2 0.4 0.6 0.8 1.00

100

200

300

400

500  60#单晶和微晶混合磨料砂轮
 60#单晶刚玉砂轮
 70#单晶刚玉砂轮

法
向

磨
削

力
/N

 = 0.9030 

 = 0.6504 

材料去除率/(mm3·mm–1·s–1)

R2 = 0.5916

R2

R2

0.2 0.4 0.6 0.8 1.00

0.5
1.0
1.5
2.0
2.5
3.0
3.5
4.0
4.5
5.0

力
比

 

 F
n/F
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（a）切向磨削力 （b）法向磨削力 （c）磨削力比

3（c）中发现，3 种砂轮的力比均保

持在2~4.2之间，从拟合的结果可知，

混合磨料砂轮的力比最高，粒度 60#
的单晶刚玉砂轮的磨削力比最小。

这说明磨削过程中混合磨料砂轮表

面磨粒钝化较严重，微晶磨粒的自锐

性能未能充分发挥；而粒度 60# 的单

晶刚玉砂轮表面磨粒较锋利。因此

综合评价磨削力试验结果，粒度 60#
的单晶刚玉砂轮的磨削性能最优。

2 磨削温度

磨削温度是磨削过程中另一个

重要参量。不同于车削与铣削等加

工方式，磨削过程中产生的热量大部

分传入到工件中，造成工件表面温

度的急剧升高。磨削温度过高会使

得磨削表面完整性变差，严重影响

零件疲劳性能。因此控制磨削温度

是磨削加工中最重要的问题之一。

图 4 为 3 种砂轮磨削 GH4169 的磨
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削温度试验结果。当材料去除率小

于 0.83mm3/(mm.s) 时，3 种砂轮的

磨削温度均在 100℃以下，而且 3 种

砂轮的磨削温度都非常接近，这是

因为在当前磨削参数下，3 种砂轮磨

削 GH4169 材料时都处于正常缓进

深切磨削过程中，在磨削区发生了

核态沸腾换热现象，从而使得磨削

温度较低 [14]。而当材料去除率高于

0.83mm3/(mm.s) 时，磨削温度迅速升

高到 500℃以上，造成了工件表面烧

伤。这说明在当前磨削参数下，磨削

区热流密度过高，超出了磨削液的

冷却换热能力，从而使得磨削温度

急剧升高。因而从磨削温度的试验

结果可知，3 种砂轮磨削 GH4169 材

料不发生烧伤的最大材料去除率为

0.83mm3/(mm.s)。另外发现，总体上

粒度 60# 的单晶刚玉砂轮的磨削温

度略低于其他两种砂轮，因此说明该

砂轮在磨削 GH4169 材料上性能

更优。

3 表面粗糙度

磨削表面粗糙度是评价磨削加

工质量的重要参数，表面粗糙度较

大时容易造成工件表面的应力集

中（尤其是在工件表面存在着较深

的磨痕时），进而对工件的疲劳寿命

造成不利影响。图 5 为 3 种砂轮磨

削 GH4169 的表面粗糙度试验结果。

可以发现，随着材料去除率的增大，

磨削表面粗糙度值总体上呈现出增

大趋势。随着材料去除率从0.16mm3/
(mm.s) 增大到 1mm3/(mm.s)，混合磨

料砂轮、粒度 60# 单晶刚玉砂轮和

粒度 70# 单晶刚玉砂轮的磨削表面

粗糙度 Ra 分别从 0.24μm、0.25μm 和

0.16μm 增 大 到 0.92μm、0.97μm 和

0.78μm。当材料去除率小于0.83mm3/
(mm.s) 时，3 种砂轮磨削 GH4169 的

表面粗糙度值都小于 0.4μm，这说

明在正常磨削条件下，3 种砂轮磨削

GH4169 材料的表面粗糙度可以达

到零件加工的需求；而当材料去除

率大于 0.83mm3/(mm.s) 时，3 种砂

轮磨削 GH4169 的表面粗糙度值都

快速升高，混合磨料砂轮和粒度 60#
单晶刚玉砂轮磨削 GH4169 的表面

粗糙度值都高于 0.8μm。从磨削温

度试验结果可知，材料去除率超过

0.83mm3/(mm.s) 时工件发生磨削烧

伤现象，从而造成了磨削表面粗糙度

的急剧增大。

4 磨削表面形貌分析

磨削表面形貌主要是由磨粒去

除材料形成的沟痕叠加而成，因此

工件表面磨粒的状态对磨削表面形

貌具有重要的影响。图 6 为 3 种砂

轮在 ap=0.1mm、vw=100mm/min 和

vs=25m/s 参数下的磨削表面形貌。3
种砂轮在相同磨削参数下的表面形

貌没有显著差异，这从表面粗糙度的

试验结果中也可以得到印证。

图 7 为 采 用 3 种 砂 轮 磨 削

GH4169 材料过程中出现的典型磨

削表面缺陷。图 7（a）中裂纹产生

的主要原因可认为是磨削后残余应

力释放所引起；图 7（b）和（c）中的

沟槽以及划痕主要是由破碎或者脱

落磨粒在磨削区划擦造成，其中图 7
（b）中沟槽较深，这是由于磨粒在磨

削力的作用下被压入材料中划擦形

成；而图 7（c）中划痕是由于磨粒在

工件表面划擦形成；图 7（b）和（c）
中材料涂覆主要由磨粒在工件表面

耕犁造成材料的隆起导致。从磨削

表面形貌分析可以发现，磨削表面缺

陷的形成主要与砂轮磨损有关，因此

提高刚玉砂轮磨粒的耐磨性也是提

高磨削表面质量的重要措施。

5 磨削比分析

砂轮磨损是影响砂轮性能发挥

的重要因素，砂轮磨损严重时会使得

砂轮表面磨粒钝化，磨除材料能力下

降，造成较大的磨削力和较高的磨削

温度，从而导致较差的磨削表面质

量。磨削比是评价砂轮耐用度的一

图4 材料去除率对磨削温度影响规律

Fig.4 Effects of material removal rate on 
grinding temperature

图5 材料去除率对磨削表面粗糙度的影响规律

Fig.5 Effects of material removal rate on 
surface roughness
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Fig.6 Grinding surface morphology (ap=0.1mm, vw=100mm/min, vs=25m/s)
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个重要指标，磨削比较大时说明材

料较易加工或者砂轮磨削性能较好。

图 8 为 3 种砂轮磨削 GH4169 材料

的磨削比试验结果。可知，3 种砂轮

的磨削比都较小，保持在0.5~3之间。

从 3 种砂轮的组成方面分析，由

于微晶磨粒具有良好的自锐性能，因

此粒度为 60# 的微晶和单晶混合磨

料砂轮的磨削力和磨削温度应小于

另外两种砂轮，然而磨削力和磨削温

度的试验结果显示混合磨料砂轮优

异的磨削性能未能充分发挥。而就

磨削表面粗糙度而言，粒度 70# 单晶

刚玉砂轮虽然磨粒粒径更小，然而其

磨削表面粗糙度相对于粒度 60# 单

晶刚玉砂轮而言，其优势也没有充

分发挥出来。这主要是与砂轮的磨

损以及材料的磨削特性有关。众所

周知，GH4169 材料是典型的难加工

材料，采用刚玉砂轮磨削时，砂轮极

易出现黏附和堵塞等严重的砂轮磨

损现象，从而限制了刚玉砂轮磨削性

能的发挥。这可以从刚玉砂轮磨削

其他材料的磨削比中得到证实，如

Nadolny[15] 采用微晶刚玉砂轮在浇

注式磨削条件下磨削 100Cr6 材料时

磨削比达到 90~120 ；Kalita 等 [16] 采

用棕刚玉砂轮磨削 EN24 钢的磨削

比达到了 23。因此砂轮磨损是影响

刚玉砂轮磨削镍基高温合金类材料

性能发挥的最主要因素。

结论

本文进行了 60# 单晶和微晶混

合磨料砂轮、60# 单晶刚玉砂轮和

70# 单晶刚玉砂轮磨削 GH4169 材

料磨削加工 GH4169 镍基高温合金

的对比试验研究，对 3 种砂轮的磨削

特性进行了评价，得到以下结论：

（1）3 种砂轮磨削 GH4169 材料

在磨削比、表面粗糙度及表面形貌方

面没有表现出显著差异，而通过对磨

削力和磨削温度的综合评价发现粒

度 60# 的单晶刚玉砂轮的磨削性能

更优。

（2）3 种砂轮在正常磨削条件

下，表面粗糙度 Ra 均在 0.4μm 以下；

砂轮磨损（主要包括磨粒的破碎和脱

落）是刚玉砂轮磨削表面缺陷形成

的重要原因。
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Performance Evaluation on Grinding of Nickel-Based Superalloy GH4169 Using 
New Corundum Abrasive Wheel

LI Benkai1, DING Wenfeng1, MA Yanyan2, XIAO Hong3, HUANG Qingfei2, SI Wenyuan2, YANG Jia3

(1. College of Mechanical and Electrical Engineering, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics,  
Nanjing 210016, China; 

2. Suzhou Far-East Abrasives Co., Ltd., Suzhou 215151, China; 
3. AECC Xi’an Aero-Engine Ltd., Xi’an 710021, China)

[ABSTRACT]  Nickel-based superalloys are commonly used materials in the field of aircraft engines. There are some 
issues on grinding of nickel-based superalloy, such as serious tool wear and short service life. In this paper, the experiments 
on grinding of nickel-based superalloy material GH4169 was conducted using three kinds of newly developed corundum 
abrasive wheels, namely, microcrystalline and single crystalline mixed corundum abrasive wheel with the grain size of 
60#, single crystalline corundum abrasive wheel with the grain size of 60#, and single crystalline corundum abrasive 
wheel with the grain size of 70#. The grinding performance was evaluated from the grinding force, grinding temperature, 
abrasive wheel wear, and surface roughness. The results showed that there was no obvious difference in abrasive wheel 
wear and surface roughness when grinding GH4169 material with three kinds of grinding wheels. However, through the 
comprehensive evaluation of grinding force and grinding temperature, it is found that the single crystalline corundum 
abrasive wheel with the grain size of 60# has better grinding performance. The grinding ratio of the three kinds of abrasive 
wheels was in the range of 0.5–3. The surface roughness Ra is less than 0.4μm under normal grinding conditions. Besides, 
it is found that the abrasive wheel wear (mainly including the crushing and shedding of abrasive grains) is an important 
reason for the formation of grinding surface defects.
Keywords:  Nickel-based superalloy GH4169; Corundum abrasive wheel; Grinding; Abrasive wheel wear; Surface roughness
� （责编　逸飞）
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涡轮叶片热障涂层三维成像 
研究进展*

敖 波，邬冠华
（南昌航空大学无损检测技术教育部重点实验室，南昌 330063）

[ 摘要 ] 热障涂层是涡轮叶片高温防护关键技术，具有典型的层状结构特征，且热障涂层服役过程中高温氧化产生

热生长氧化物结构，迫切需要利用三维成像方法无损探知热障涂层内部结构。由于计算机断层成像技术能提供三

维立体图像，准确再现物体内部三维结构，是热障涂层层状结构最佳分析手段之一，在热障涂层喷涂质量评价和高

温氧化监测方面具有很好的前景。重点介绍了国内外在热障涂层微米 CT 成像、同步辐射 CT 成像、聚焦离子束 –
扫描电镜（FIB–SEM）三维成像及热应力有限元仿真方面的进展。最后指出了热障涂层无损检测可能的发展方向。

关键词：  热障涂层；微米 CT；同步辐射 CT；聚焦离子束 – 扫描电镜（FIB–SEM）；涡轮叶片；无损检测

DOI:10.16080/j.issn1671-833x.2021.04.020

25~150μm，起抗氧化腐蚀作用，实现

隔热层与基体合金热膨胀系数的过

渡，提高热障涂层结合强度。热障涂

层制备方法主要有等离子喷涂法、

物理气相沉积法等，图 1 为典型大

气等离子喷涂（Atmospheric plasma 
spraying，APS）和电子束物理气相

沉积（Electron beam physical vapor 
deposition，EB–PVD）热障涂层微观

结构形貌。

热障涂层的三维结构对其性能

有非常重要的影响，直接影响热障涂

层的使用寿命。热障涂层制备与使

用过程中的主要问题有 [4]：

（1）孔隙的大小、数量、形状和分

布对热障涂层的强度、隔热等性能有

极大影响，孔隙的存在容易导致热障

涂层服役过程中黏结层被氧化，孔隙

率是反映涂层质量的重要指标之一。

（2）热障涂层厚度及均匀性分

热障涂层（Thermal Barrier Coatings, 
TBCs）是先进航空发动机涡轮叶片

高温防护关键技术 [1]，由陶瓷隔热

面层和金属黏结底层组成，具有典

型的层状结构特征。热障涂层是美

国 NASA–Lewis 研究中心在 20 世

纪 50 年代为了提高燃气涡轮叶片、

火箭发动机的抗高温和耐腐蚀性能

提出的。据报道，通过使用热障涂层

技术，可使涡轮叶片基体温度降低

100~300℃，寿命延长 3~5 倍，美国几

乎所有的军用和商用航空发动机采

用了热障涂层技术。

热障涂层结构主要有双层、多

层和梯度系统 3 种形式 [2–3]。典型

双层结构涂层由涂覆在高温合金

基体上的陶瓷隔热层和抗氧化黏结

层构成，其中陶瓷隔热层以 ZrO2 为

主要成分，厚度约 90~300μm，起隔

热作用；黏结层为 MCrAlY，厚度约

敖 波
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字射线成像、工业 CT 成像、先进结
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析对喷涂质量表征有重要作用。热

障涂层厚度一般几十微米到几百微

米，热障涂层厚度偏厚或偏薄都将影

响涂层隔热效果及使用性能。

（3）黏结层的组织结构决定了热

生长氧化物（Thermally Grown Oxide，
TGO）的形成机制、成分和微结构，决

定涂层的抗氧化性，黏结层的质量决定

了热障涂层与基体的结合强度。

（4）热生长氧化物是陶瓷层与

黏结层之间厚度约 1~10μm 的薄层

结构，主要成分为 α–Al2O3 等，是黏

结层高温氧化生成的 [2]。TGO 的三

维分布及生长行为会显著影响热障

涂层的使用寿命。对于 APS 涂层，

氧化膜厚度达到 3~5μm 时，就容易

引起陶瓷层的剥落。

（5）热障涂层内部缺陷，如微裂

纹、界面分离、组分变化等，涂层内的

缺陷使得高温服役环境下易产生局

部破坏。

（6）热障涂层的多界面形貌对

其结合性能具有重要的影响。

上述问题涉及热障涂层的组成、

结构、形貌和缺陷等，可归结为热障

涂层的三维层状结构表征。根据美

国通用、普惠以及英国罗·罗等国际

知名航空发动机公司建立的热喷涂

涂层最终质量标准文件，涂层界面形

貌、显微结构、结合强度以及涂层厚

度等常作为关键质量评定指标，而

这些指标受三维结构直接或间接影

响。计算机断层成像技术（Computed 
tomography，CT）能以二维断层图像

或三维立体图像的形式，清晰、准确、

直观地展现被检测物体内部的结构、

组成、材质及缺损状况 [5]，在热障涂

层三维结构分析上具有潜在的应用

前景。

热障涂层微米 CT 成像

由于 CT 可以再现热障涂层三

维结构的组成和分布等信息，国外较

早使用微米 CT 分析热障涂层的三

维结构，设备包括高分辨率的显微

CT、纳米 CT、三维 X 射线显微镜等。

2005 年，Subramanian 等 [6] 提出了

利用 CT 对热障涂层内部微结构进

行检测的方法。由于热障涂层厚度

薄、黏结层与基体合金之间成像对比

度小、分割困难，以及 TGO 厚度仅有

几个微米等，需要微米 CT 具有高成

像空间分辨率，同时具有较高的成像

衬度。传统的显微 CT、纳米焦点 CT
系统局限于几何放大倍率，黏结层和

基体之间成像衬度低，同时射线硬化

等伪影影响严重，CT 图像质量不高。

传统显微 CT 包括微焦点 X 射

线源、数字平板探测器、高精度旋转

台等部件，它通过微米焦点 X 射线

源发射锥形束射线照射样品，使用

数字平板探测器采集几何放大的投

影图像，通过精密机械旋转台旋转，

并采集多个不同角度的样品投影图

像，通过锥束 CT 重建算法，得到高

分辨率断层图像序列，成像过程如图

2（a）所示。传统显微 CT 系统往往

需要通过高放大倍数（样品需要靠近

射线源）得到高分辨率，但样品的尺

寸受到限制。三维 X 射线显微镜是

一种基于同步辐射光源先进光学发

展起来的新型显微 CT 成像技术，融

合了传统显微 CT 与光学显微镜两

种技术的优点，采用了独特的两级

放大技术（几何放大和光学放大）[7]。

首先，采用微焦点射线源对样品进行

几何放大成像，然后 X 射线被 CCD
（Charge coupled device）探测器接

收，CCD 探测器的闪烁体将入射 X
射线转换为可见光，并通过光学系统

进行光学放大，最后将可见光传送到

CCD 芯片输出图像。通过精密机械

旋转台旋转，并采集多个不同角度的

投影图像，通过锥束 CT 重建算法，

得到高分辨率断层图像序列，成像过

程如图 2（b）所示。由于三维 X 射

线显微镜的放大倍数是几何放大倍

数与光学放大倍数的乘积，降低了对

几何放大的依赖程度，具有很好的图

像衬度。CCD 探测器常用物镜有 10
倍和 40 倍镜头，对较大尺寸样品也

能做到高放大倍数成像。

基于先进的微米 CT 成像技术，

图1 两种典型热障涂层形貌

Fig.1 Two typical morphologies of TBCs

Top coat

Bond coat

Substrate

Top coat

Bond coat

Substrate

（a）APS 热障涂层形貌 （b）EB–PVD 热障涂层形貌

图2 微米CT成像

Fig.2 Micro–CT imaging
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（a）传统显微 CT （b）三维X射线显微镜
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英国曼彻斯特大学 Zhao 等 [8] 针

对大气等离子喷涂涂层样品（陶

瓷 层 200μm， 黏 结 层 150μm，

基 体5mm），切 割 样 品 尺 寸 为

0.8mm×1mm×6mm，采用显微 CT
（CCD 探测器）研究了热障涂层在

1150℃不同热处理时间（0h、20h、
120h）后同一部位微结构的变化，

首次实现了双层结构涂层形貌三

维可视化，计算得到表面粗糙度为

17.2~17.5μm。敖波等 [9] 采用显微

CT（焦点尺寸 4.5μm）对厚度 1mm
的单层涂层样品进行了三维重建，

从 CT 图像识别了孔隙。2015 年，美

国普惠公司 Ahmadian 等 [10–11] 采用

成像分辨率为 0.76μm 的三维 X 射

线显微镜对热障涂层高温氧化后的

热生长氧化物和热障涂层热循环产

生的裂纹进行三维结构表征，提取了

陶瓷层中裂纹的三维形貌，揭示了

APS 热障涂层内部微裂纹三维分布

特征，结果表明微米 CT 对 TGO 和

微裂纹三维分析是可行的。借助高

分辨率的微米 CT 设备，国外大量开

展了涡轮叶片热障涂层三维结构分

析和 TGO 结构分析。Zhang 等 [12] 采

用 Xradia 公司 Versa XRM–500 系统

对铁基喷涂涂层的孔隙体积、尺寸和

分布进行了量化表征，发现穿透孔隙

对涂层厚度敏感。张小锋等 [13] 采

用三维 X 射线显微镜对 950℃静

态氧化不同时间的热障涂层样品

中 TGO 厚度进行无损测量，并对比

了场发射扫描电镜二维图像测量的

TGO 厚度，结果表明，通过微米 CT
测量热障涂层厚度是可行的。2016
年，敖波等 [14] 采用北京同步辐射装

置 X 射线成像站的微米 CT（Micro 
XCT–200）研究了双层结构热障涂

层的形貌、组成、厚度、孔隙及孔隙

率等三维结构特征，但黏结层和基

体合金部分对比度不明显，射线束

硬化严重，增加了分割难度，成像质

量有待改进。何深远 [15] 采用纳米

CT 成像技术对 APS 热障涂层分别

进行了分辨率 1.57μm 和 0.99μm 的

三维成像（图 3（a）），通过三维分割

技术获得了陶瓷层、黏结层和基体的

三维结构及各薄层的厚度分布。钟

建兰 [4] 采用微米 CT 对 APS 热障

涂层三维成像，获取了高温氧化 24h
的 TGO 图像（图 3（b））和三维形

态，对 TGO 的厚度进行了定量表

征。古玉祺 [16] 采用三维 X 射线显

微镜对高温氧化 8h 和 48h 的 EB–
PVD 热障涂层进行三维成像，成像

分辨率 0.5μm，能清晰观察到 TGO
（图 4），高温氧化 8h 时 TGO 厚度约

1.98µm，高温氧化 48h 时 TGO 厚度

约 2.45μm。

热障涂层同步辐射 CT 成像

计算机断层成像是应用广泛的

无损三维成像方法，随着同步辐射

技术的发展，具有高度准直性、高强

度、高亮度的同步辐射光束经过准

直器、单色器等作用可以得到单色

光，是 CT 成像理想光源。同步辐射

CT（Synchrotron radiation computed 
tomography，SR–CT）成像原理如下：

同步辐射光源产生的平行光束穿过

样品到达 CCD 探测器，得到投影图

像，通过精密机械旋转台旋转，采集

多个不同角度的样品投影图像，应用

专用 CT 重建算法，得到高分辨率断

层图像序列，成像过程如图 5 所示。

同步辐射成像特点是光源到样品的

距离远大于样品到探测器的距离，

由于是平行光束，几何放大倍数为 1
倍，需要通过光学镜头实现放大成

像，同时由于是平行光，旋转角度范

图3 APS热障涂层三维成像

Fig.3 Three dimensional imaging of APS thermal barrier coatings

（a）APS 纳米 CT 图像（分辨率 0.99μm） （b）APS 微米 CT 断层图像（分辨率 0.5μm）

图4 EB–PVD热障涂层高温氧化后三维成像

Fig.4 Three dimensional imaging of EB–PVD thermal barrier coatings after 
high temperature oxidation

（a）高温氧化 8h 的 CT 图像                     （b）高温氧化 48h 的 CT 图像

陶瓷层
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围一般为 180°。
20 世纪 90 年代，Spanne 等 [17–18]

利用美国布鲁克海文国家实验室的

同步辐射光源 NSLS 第一代显微 CT
研究了等离子喷涂热障涂层的内部

缺陷，基体为钢，涂层为钴基碳化钨，

样品尺寸小于 0.5mm，射线束平均

能量为 45keV，光束大小约 3~4μm，

空间分辨能力 2~4μm，从 CT 图像上

识别了涂层内部裂纹和孔隙，得出

了不同样品（内部送粉和外部送粉

制样）的孔隙率不同。布鲁克海文

国家实验室的 Jones 等 [19] 进一步指

出了同步辐射装置在涡轮叶片热障

涂层微结构分析研究上应用的可行

性。Kulkarni 等 [20] 采用美国 APS 中

心的同步辐射显微 CT 对热障涂层

（基体为钢，隔热层厚 800μm，黏结层

厚 50μm）中孔隙尺寸、形态分布等

进行了量化分析，同年利用 NSLS–
X27A 光束线的显微 CT 研究了 3 种

热喷涂氧化铝涂层中的微结构，成像

分辨率达到 2.7μm，并实现了 3 种涂

层（厚度 130μm）中的孔隙三维可视

化 [21]。2004 年，Kulkarni[22] 采用同

步辐射显微 CT 对热障涂层中的缺

陷进行了定量表征与可视化，在等温

退火下分析了时间与温度对微结构

的影响。2005 年，Kulkarni 等 [23] 利

用美国 APS 中心的同步辐射 CT 切

片图像揭示了等离子喷涂涂层内

部的球形孔隙结构。Sun[24] 利用美

国 APS 中心 2–BM 光束线站的显

微 CT 对陶瓷涂层样品进行三维成

像，射线能量为 24keV，成像分辨率

达到 1.48μm，识别了 22μm 和 10μm

的涂层厚度。美国西北大学 Weyant
等 [25] 利用阿贡国家实验室同步辐

射光源 1–ID 光束线的 X 射线衍射

装置，对热障涂层热处理 112h 后的

样品进行衍射分析得到 TGO 层的

生长正比于热处理温度。Amsellem
等 [26] 利用 ESRF–ID19 光束线的显

微 CT 对氧化铝涂层样品（基体为

钢）三维结构进行分析，识别了样品

内部的裂纹和孔隙。由于涂层样品

往往呈片状，Maurel 等 [27] 采用同步

辐射 CL 技术（Synchrotron–radiation 
computed laminography，SR–CL）对

热循环（1100℃）氧化后 1h 的薄板

状 EB–PVD 热障涂层样品进行三维

表征，观察到 TGO（厚度约 1.6μm）

和 IDZ（Interdiffusion Zone）结构。

Khoshkhou 等 [28] 通过同步辐射 CT
获得了 EB–PVD 热障涂层不同氧化

时间下的 TGO 厚度，并对不同高温

氧化时间下的热障涂层三维变形场

进行了研究。

近年来，随着我国同步辐射技术

的发展，国内同步辐射光源有北京

同步辐射装置、合肥同步辐射装置和

上海同步辐射装置等，开展热障涂层

同步辐射成像的试验条件已经具备。

为了验证同步辐射 CT 成像效果，古

玉祺 [16] 采用上海光源的 X 射线成像

及生物医学应用（BL13W1）光束线

站对高温氧化 48h 后的 EB–PVD 热

障涂层进行同步辐射 CT 三维成像，

探测器采用日本 Hamamatsu 公司的

sCMOS 探测器，探测器单元尺寸为

6.5μm，探测器矩阵为 2048×2048，
光斑出口至样品距离为 1.3m，将样

品台的旋转中心调整至探测器的中

心位置，并调节样品中心位置至旋转

中心，同步辐射 CT 投影图像采集参

数如下： （1）光束能量为 28keV； （2）
光源到工件距离为 34m； （3）工件到

镜头距离为 0.1m； （4）光学放大倍

数为 20 倍； （5）视场大小为 0.6mm； 
（6）像素大小为 0.325μm； （7）曝光

时间为 3s。经过 180°投影采集得

到 1080 张投影图像。经过重建后得

到切片图像，图 6 为不同高温氧化

时间下的 EB–PVD 热障涂层同步辐

射 CT 图像，可以看到明显的环形伪

影，对于 EB–PVD 热障涂层的各层

结构可以区分开，但陶瓷层的柱状晶

不能很好地识别，由于重建分辨率的

缘故，样品的细节没有很好地呈现。

目前国内可实现的单色光能量约为

45~50keV，对热障涂层等高密度材料

穿透力较低。

热障涂层 FIB–SEM 三维成像

聚焦离子束 – 扫描电镜（Focused  
i o n  b e a m – s c a n n i n g  e l e c t r o n 
microscopy，FIB–SEM）三维成像是

一种有损的成像方式，通过聚焦离

子束对物质进行刻蚀，并进行 SEM
成像，通过连续切割成像，得到一系

列 SEM 图像，通过电子图像的堆

叠重构获得物体的三维形貌，FIB–
SEM 可以在纳米尺度的分辨率下

对材料进行三维、高质量、高稳定性

的显微形貌观察与分析。1998 年，

Sakamoto 等 [29] 使用 FIB–SEM 成

像技术对半导体材料的三维结构进

行观察。2001 年，Inkson 等 [30] 通过

FIB–SEM 技术对铁铝基纳米复合材

料单晶颗粒进行了成像，得到了其三

维形貌。2004 年，Holzer 等 [31] 采用

FIB–SEM 三维成像技术对陶瓷材料

进行了检测，获得了多孔陶瓷材料

中孔隙的三维分布状况。2006 年，

Bansal 等 [32] 使用 FIB–SEM 三维

成像技术实现了分辨率高达 10nm
的材料三维可视化。2016 年，Song

CCD探测器

闪烁体 CCD旋转台

样品

图5 同步辐射CT成像示意图

Fig.5 Schematic of SR–CT
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等 [33–34] 通过 FIB–SEM 三维成像获

得了 APS 热障涂层的三维结构，通

过分割提取得到了 TGO 的三维结

构、组成及形态，以及陶瓷层中裂纹

的形态。敖波等 [35] 实现了 EB–PVD
热障涂层 FIB–SEM 三维成像，分辨

率达到 20nm，获得了 EB–PVD 热障

涂层内部 TGO 形貌和柱间孔隙，并

图7 EB–PVD热障涂层FIB–SEM切片图像

Fig.7 Slice images of EB–PVD thermal barrier coatings by FIB–SEM

得到 TGO 层的平均厚度为 2.37μm，

所得的 EB–PVD 热障涂层 FIB–SEM
切片图像和三维图像见图 7 和图 8。

采用微米 CT、FIB–SEM 和同步

辐射 CT 对 EB–PVD 热障涂层三维

成像对比结果表明，微米 CT 的单次

成像范围比 FIB–SEM 要大，可以对

热障涂层厚度方向完整成像，FIB–

SEM 的图像质量比微米 CT 要高许

多，对陶瓷层的柱间空隙观察非常

清晰，并且在 FIB–SEM 的图像中观

察到了 TGO/ 黏结层之间的微裂纹。

同步辐射 CT 的成像范围与微米 CT
相近，但伪影严重，且成像质量不如

微米 CT。

热障涂层热应力有限元仿真

热障涂层热应力有限元分析模

型的准确建立是热应力仿真研究的

重要基础，由于热障涂层内部孔隙、

微裂纹的分布复杂无规则，且 TGO
界面形貌非常复杂，给数值仿真建模

带来了一定的困难，尤其是采用真实

的热障涂层微结构进行建模。

王琳琳 [36] 采用 CT 三维成像技

术获得热障涂层真实界面形态，建立

了三维有限元应力分析模型，并利用

生长曲线模拟 TGO 生长，计算了真

实陶瓷层与黏结层界面对双层结构

热障涂层热应力的影响。基于真实

三维结构建立有限元应力分析模型

的研究有利于三维热障涂层热应力

研究的发展。Slámečka 等 [37] 根据

等离子喷涂涂层表面的凹凸形貌，建

立了不规则的陶瓷层与黏结层界面

的三维热障涂层的有限元仿真模型。

Zhu 等 [38] 建立了多层结构热障涂层

的三维仿真模型，研究了三维涡轮叶

片失效应力的分布情况。Kyaw 等 [39]

根据 TGO 表面的形态及粗糙度等特

征进行三维仿真建模，研究正弦、半

圆的 TGO 形貌对热障涂层应力的影

（a）第 272 层 SEM 图像 （b）第 408 层 SEM 图像

陶瓷层 陶瓷层

黏结层 黏结层

TGO TGO

图6 不同氧化时间的EB–PVD热障涂层同步辐射CT图像

Fig.6 SR–CT images of EB–PVD thermal barrier coatings with different oxidation time

（a） 0h （b） 24h

（c） 36h （d） 48h
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响。Li 等 [40] 研究了应力分布不连

续性和褶皱界面对应力的影响，基于

X 射线显微镜三维重建的热障涂层

结构仿真来描述热障涂层微结构的

应力分布，研究发现陶瓷层中的孔隙

对整个热障涂层模型的应力分布没

有明显的影响，但褶皱的 TGO 界面

对应力的影响较大。钟建兰等 [41] 等

采用微米 CT 对 APS 热障涂层三维

成像获取 TGO 形貌，从而建立有限

元模型进行有限元应力分析，仿真发

现黏结层 /TGO 界面处的应力最大。

敖波等 [35] 采用 FIB–SEM 三维成像

技术获得了 EB–PVD 热障涂层中的

真实 TGO 三维结构和柱间孔隙三

图8 EB–PVD热障涂层FIB–SEM三维成像

Fig.8 Three-dimensional imaging of EB–
PVD thermal barrier coatings by FIB–SEM

图9 EB–PVD热障涂层热应力分布云图

Fig.9 Thermal stress distribution of EB–PVD thermal barrier coating

维分布，建立了热障涂层热应力有限

元分析模型，分析了 TGO 三维结构

和柱间孔隙三维分布对 EB–PVD 热

障涂层热应力的影响，仿真结果得到

TGO/ 黏结层界面的热应力大于陶瓷

层 /TGO 界面的热应力（图 9）。

结论

本文对比了微米 CT、同步辐射

CT、FIB–SEM 这 3 种三维成像技术

在热障涂层三维结构分析上的应用，

且简要叙述了基于工业 CT 成像结

果的热障涂层热应力有限元仿真分

析现状，得出以下结论。

（1）现有结果表明微米 CT 能实

现热障涂层高分辨率三维成像，甚至

能观察到 TGO 三维结构。

（2）由于国内同步辐射 CT 最高

能量约为 45~50keV，对热障涂层等

高密度材料样品穿透力受限，且环形

伪影影响严重，需要优化重建效果。

（3）FIB–SEM 虽然能得到超高

分辨率切片图像，但属于有损分析，

且一次分析范围很小。

（4）对比同步辐射 CT、FIB–SEM
三维成像结果，微米 CT 是目前非常有

效的热障涂层三维成像分析手段。

（5）基于工业 CT 成像结果重构

真实的热障涂层多层结构模型，并由

此开展 TGO 引起的热应力有限元仿

真分析，对预测热障涂层失效有重要

作用。目前为止，还没有非常合适的

热障涂层三维结构模型来描述热障

涂层真实 TGO 动态生长的有限元热

应力分析，如何获得同一个样品在不

同高温氧化时间的 TGO 三维形貌

至关重要，且采用无损检测方法实现

TGO 生长过程的有效动态监测是亟

须解决的问题，可能是未来热障涂层

无损检测的重点研究方向。
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Research Progress on Three-Dimensional Imaging of Thermal Barrier Coatings for 
Turbine Blade

AO Bo, WU Guanhua
(Key Laboratory of Nondestructive Testing of the Ministry of Education, Nanchang Hangkong University,  

Nanchang 330063, China)

[ABSTRACT]  Thermal barrier coatings (TBCs) is a key technology of high temperature protection of turbine blade, 
which has typical layered structure characteristics. Thermally grown oxide (TGO) is produced by high temperature 
oxidation during the service of the thermal barrier coatings, and there is an urgent need for three-dimensional imaging 
method which will detect the internal structure of thermal barrier coatings nondestructively. Because three-dimensional 
images can be obtained by computed tomography (CT), and the three-dimensional structure of the object can be reproduced 
accurately, it is one of the best analysis methods for the layered structure of thermal barrier coatings, and has a good 
performance in thermal barrier coatings spraying quality evaluation and high temperature oxidation monitoring. In this 
paper, the development of micro-CT imaging, synchrotron radiation CT imaging, 3D imaging of focused ion beam–scanning 
electron microscope (FIB–SEM) and thermal stress finite element simulation of thermal barrier coatings in domestic and 
abroad are mainly introduced. Finally, the possible development direction is pointed out.
Keywords:  Thermal barrier coatings; Micro–CT; Synchrotron radiation CT; Focused ion beam–scanning electron 

microscope (FIB–SEM) ; Turbine blade; Nondestructive testing
（责编　逸飞）
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将物联网、大数据、云计算、人工智能

等技术引入飞机装配中，建立智能装配体

系，将有效提升飞机装配系统的自感知、

自诊断、自优化、自决策和自执行能力，继

而打造高度智能化、柔性化的飞机装配车

间，建立航空智能化制造工厂，全面提升

航空制造业的整体水平。
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飞机结构中柔性件装配偏差 
分析与控制研究进展

杨浩然， 安鲁陵， 黎雪婷
（南京航空航天大学机电学院，南京 210016）

[ 摘要 ] 飞机柔性结构的装配偏差分析与控制一直是飞机装配中的难点，随着复合材料在飞机结构中的广泛应用，

这一问题越发明显。采用预浸料固化工艺的复合材料零件具有制造偏差大、非主应力方向在装配过程中容易损伤

等特点，对柔性件装配中的偏差分析和控制提出了更高的要求。如何合理地进行容差分配、工艺补偿、过约束装配

以满足装配后的性能要求，是目前困扰复合材料柔性件装配的一大难题。基于此，阐述和总结了国内外对于飞机结

构中柔性件装配偏差分析与控制的研究进展，为飞机柔性件装配提供参考。

关键词：  飞机制造；偏差分析；柔性工装；复合材料；公差 
DOI:10.16080/j.issn1671-833x.2021.04.030

配夹紧力或工艺补偿消除被装配零

件间的间隙或干涉，这会导致部件几

何尺寸的偏差与结构力学性能的下

降。使用夹具施加装配力是指为补

偿前序装配、重力、温度导致的偏差，

通过改变夹具位置对柔性件矫形从

而产生的装配力。矫形过程中零件

内部产生应力，在后续的装配过程中

一部分应力释放导致飞机几何形状

的偏差，未释放的残余应力导致了飞

机力学性能的下降。工艺补偿是指

使用垫片、预留牺牲层对零件进行二

次加工、改变肋脚位置的方法消除间

隙和干涉。由于垫片和牺牲层的材

质与结构本身材质不同，会导致结构

力学性能下降和重量增加。提高零

件的制造精度可以部分消除装配过

程中的复杂干涉和间隙，但对零件制

造能力提出了更高的考验。热固性

零件的几何尺寸会偏离公称尺

寸，装配是在这些带有偏差的零件

之间施加约束，使之成为满足性能

需求的产品的过程，在这个过程中

零件尺寸的偏差会不断传递，最终

影响产品的几何尺寸和力学性能。

在偏差分析中往往在两个被装配零

件刚度相差较大时，将刚度较大的

零件视为刚体，将刚度较小的零件

视为柔性件，但本质上飞机装配中的

所有零件都是柔性件，都会在力的作

用下产生几何形状的变化，理想的方

法是将飞机装配中的所有零件均视

为柔性件。

由于零件制造偏差、夹具定位偏

差、紧固件参数偏差、零件重力偏差、

温度偏差等偏差源的存在，多个柔性

件装配过程中存在复杂的间隙或干

涉。在实际生产中往往采用施加装

杨浩然

博士研究生，主要研究方向为数

字化设计制造技术、复合材料连接技

术等。

引文格式：杨浩然 , 安鲁陵 , 黎雪婷 . 飞机结构中柔性件装配偏差分析与控制研究进展[J]. 航空制造技术，2021, 64(4): 30–37. 
 YANG Haoran, AN Luling, LI Xueting. Research progress on analysis and control of assembly deviation of flexible parts in 

aircraft structures[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2021, 64(4): 30–37.
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复合材料与金属材料相比成型偏差

大，成型后加工困难等问题导致了装

配过程中柔性零件偏差大的特点，这

对如何分析和控制柔性件装配偏差

提出了更高的要求。

柔性件偏差分析理论是容差分

配、夹具施加装配力、垫片补偿策略

的理论基础，基于柔性件偏差分析理

论可以找到导致部件超差或局部装

配应力过大的原因，并在装配过程中

加以补偿。当前的柔性件偏差的数

值分析方法主要有两种。第 1 种是

直接有限元法，使用有限元的方法，

将偏差在零件建模过程中考虑进去，

根据装配流程施加约束和载荷，计算

装配中偏差的传递和耦合，最终得到

部件的偏差。其特点是计算速度较

慢，但可以直接使用有限元软件中自

带的算法考虑接触非线性、重力、温

度等问题，可以得到装配后的全局偏

差和全局应力，更适用于已知偏差的

装配过程优化问题。第 2 种是有限

元子结构法，使用有限元的方法计算

装配对象的敏感度矩阵，即初始偏差

与装配后偏差的关系，或使用有限元

计算超元刚度矩阵，结合超元刚度矩

阵计算压紧力释放导致的回弹变形

量。其特点是计算速度较快，可以得

到关键点偏差和节点力大小，更适用

于容差分配问题。

此外飞机装配中由于其结构复

杂，装配中的不确定性众多，目前的

柔性件偏差分析理论不能完全满足

装配需求。在实际装配过程中需要

借助力位传感器测量当前装配状态

下的偏差和装配夹紧力，再根据测量

值调整装配夹紧力和间隙补偿测量，

所以需要带有自动化夹紧和力位感

知能力的柔性工装智能感知当前装

配状态下的信息，并根据信息进行自

动化调节。所以本文主要从欧盟针

对柔性件偏差分析与控制的相关项

目、实现偏差控制的柔性工装、柔性

件偏差分析方法、柔性件偏差控制方

法 4 个角度阐述国内外相关研究人

员对飞机结构中柔性件偏差分析与

控制的研究进展。

欧盟针对柔性件偏差分析与
控制的相关项目

欧盟 2008~2016 年设立并完成

了“使用扩展、集成、成熟的计算手

段优化飞机结构”(MAAAXIMUS)
项目，其目的是对复合材料飞机结构

首次验证的快速开发与高度优化，同

时在虚拟平台和实体平台进行开发，

并相互验证。该项目在装配方面达

成的目标是通过增加机器人和自动

化装配设备在公差管理中的用量，减

少 50% 的装配时间。MAAAXIMUS
项目的子项目“装配公差带的分布”

由空客完成，子项目的目标是为虚拟

装配开发灵活的模型和仿真，考虑装

配过程中的约束和部件力学行为，以

优化装配过程，发现可能存在的问

题。该子项目定义并使用全局优化

方法，可以执行公差优化和带偏差柔

性件的最优配合。发展了两种装配

过程仿真方法，具体用于装配可行性

评估、装配顺序优化、装配过程中的

约束优化以实现部件间的最优配合，

检查工装夹具的几何一致性，以及最

重要的是验证和优化公差带。最终

开发 FitFlex 软件用于 A350 的公差

带优化和装配过程优化中。

欧盟 2012~2016 年设立并完成

了“复合材料混合结构的低成本制

造与装配”(LOOCOMACHS) 项目，

其目的是减少或完全消除费时且昂

贵的非增值工作，如间隙检测、填隙、

反复装夹等工作。该项目在装配方

面达成的技术革新是在装配过程

中使用先进的仿真和统计过程控制

工具，建立更好的公差和集合偏差

管理方法论，引入更多的自动化设

备。基于该项目完成了精益装配翼

盒 (LAWiB) 与集成化翼盒 (MIWiB)
的 装 配 和 装 配 偏 差 分 析 软 件

ANATOLEFLEX 的开发。LAWiB 零

件集成化比 MIWiB 低，其由前后梁、

4 个翼肋、上下壁板和连接零件组

成，使用如图 1 所示的柔性工装，可

以对装配过程中的夹具点装配力进

行测量，可以使用 ANATOLEFLEX
软件的装配仿真分析结果对工装定

位点进行调整，实现精益生产的目

标。MIWiB 具有更高的集成化，将

前后梁、上壁板、肋的上缘条共固化

在一起，整个结构由集成后的上壁

板、下壁板、两个翼肋构成，如图 2 所

示。软件平台 ANATOLEFLEX（图 3）
集成在 CATIA 软件中，具有连续的

数据流（CAD、有限元网格、测量数

图1 LAWiB翼盒装配工装

Fig.1 Lean assembly wingbox (LAWiB) tooling
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使用工业机器人的复合材料壁板柔

性定位工装（图 9），该工装可以灵活

调整由于复合材料制造过程中的外

形偏差和重力导致的外形偏差。李

东升等 [11] 提出了飞机复合材料的少

无应力装配方法研究，主要使用柔性

工装和力位传感器通过垫片和预留

牺牲层的工艺补偿手段尽量减小装

配应力。Guo 等 [12] 对飞机多部件柔

性工装设计和定位方法做了研究，设

计了新的柔性工装，并对装配特征进

行聚类分析，根据多色集理论对装配

需求与定位方法间建立逻辑关系，最

终对 11 个装配步骤进行仿真并结合

智能算法进行求解。

柔性件偏差分析

复合材料零件形状偏差较大，这

种偏差会传递到组件中，导致装配体

的装配应力过大、外形偏差过大的问

题。因此如何在保证装配体外形尺

寸和装配应力的前提下，合理划分零

图5 A380壁板柔性工装

Fig.5 Flexible tooling of A380 panel

图6 A320机翼前缘装配中使用的柔性工装

Fig.6 Affordable reconfi gurable tooling in case of A320 wing leading edge assembly 

（b）并联机构 （a）可重构柔性工装

 （d）连接方法（c）定位器

图7 复合材料结构的柔性夹具

Fig.7 Flexible holding fi xtures for CFRP–structure

根据 3–2–1 定位法在需要定位的零

件上钻 1 个销孔、1 个椭圆孔、1 个过

渡配合孔，对零件 6 个自由度完全定

位；区别于传统工装型架的焊接，使

用如图 6（d）所示连接方法易于拆

卸。类似工装在欧盟的神经元无人

机上也有使用。

王亮等 [5] 对柔性工装体系进行

了研究，郭飞燕等 [6] 对柔性工装设

计方法进行了研究。Ramirez 等 [7]

使用并联机构和激光定位设备对复

合材料壁板进行定位，该工装可根据

误差调整约束点位置和力，完成矫

形，如图 7 所示，介绍了使用多个并

联机构的壁板矫形工装，使用激光

测量设备做反馈，根据数值分析得出

压紧力大小，并联机构的压头调整

压紧力以保证柔性壁板外形尺寸。

Jefferson 等 [8] 介绍了一种基于工业

机器人和柔性压紧机构的可重构柔

性工装，并使用一个翼盒装配案例作

为工装的验证。Arista 等 [9] 介绍了

A350XWB 机身装配过程中的灵活

适配案例，装配场景如图 8 所示，介

绍了在无法完美装配在一起的飞机

柔性结构中，如何在应力极限范围内

引入装配力消除几何误差，设计了柔

性工装可以根据测量数据在机身壁

板拼接成筒段过程中合理引入装配

力。Bertelsmeier 等 [10] 介绍了一种
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件公差是公差分配主要的任务，在产

品设计阶段，通常使用数值仿真的

手段研究零件间的偏差传递。有大

量的研究是针对刚性零件的偏差分

析，但当对飞机中的柔性零件偏差进

行分析时，这些研究不能满足需求。

针对柔性件偏差传递的需要引入有

限元分析的方法，目前基于有限元

的柔性件偏差分析方法主要有直接

蒙特卡洛法（DMC）和影响系数法

（MIC）。

直接蒙特卡洛法是一种在有限

元仿真中直接包含偏差的容差分配

方法，可以更直观准确地求出各个偏

差的传递，并借助有限元软件解决仿

真过程中的非线性问题，还可以得到

全局偏差分析结果，但由于每次迭代

时都需要运行有限元仿真，导致了其

计算时间较长。

影响系数法是通过得到确定边

界条件下的各节点间的敏感度矩阵，

即得到零件输入偏差与部件输出偏

差的关系用矩阵形式表达出来，再使

用蒙特卡洛法迭代计算得到公差分

布。Liu 等 [13] 为了提高计算速度，避

免每次迭代都使用有限元计算，提出

了影响系数法，关于敏感度矩阵的确

定是通过在确定边界条件的前提下

通过单位载荷 [13] 或位移 [14] 求得所

求节点的刚度、柔度矩阵，经换算可

以求出输入偏差和输出偏差之间的

函数关系。

经过不断的发展，容差分配的

影响系数法的使用方法日趋完善，

Camelio 等 [15] 在此基础上提出了超

元刚度矩阵 [16] 的方法计算敏感度矩

阵，通过对整体刚度矩阵分块处理，

得到所求节点的超元刚度矩阵，并在

考虑零件偏差的基础上考虑了夹具、

工装定位误差的影响；Wärmefjord
等 [17] 使用连续迭代的节点法解决了

非线性接触时的接触力和接触位移

问题；Mounaud 等 [18] 以飞机管路装

配偏差为研究对象，分析了管路与骨

架接头的装配顺序对柔性件几何偏

差传递的影响，建立了装配顺序对容

差分配影响的研究方法；Lindau等 [19]

使用了二次规划算法解决非线性接

触时接触力和接触位移问题，具有更

快的计算速度可用于解决大型结构

的非线性接触问题。Falgarone 等 [20]

使用 ANATOLEFLEX 软件对柔性

件装配过程中的变形进行仿真，采用

了一种将偏差场直接赋予有限元仿

真模型中的仿真方法，这种仿真方法

针对确定几何偏差的柔性件装配可

以获得更准确的全局间隙分布和全

局应力分布。但是由于其计算时间

较长，在公差分配中仍需要使用敏感

度矩阵等方法对接触关系等边界条

件进行预先计算，得出接触点信息后

带入 CAE 中计算。该软件可以结合

CATIA 中的 CPD 模块实现对有限元

模型进行快速建模、网格划分、赋予

零件随机偏差的功能，并对装配中的

定位连接等步骤进行仿真。Liu 等 [21]

基于决定性装配理论，考虑了临时紧

固件引入的应力对偏差传递的影响，

推导了飞机壁板类零件装配过程中

的偏差传递。Mckenna 等 [22] 在复合

材料前襟翼装配过程中将偏差与生

产成本结合起来考虑，提出了一种考

虑关键特征相互影响关系的新的偏

差传递建模方法，并使用该方法对生

产工艺的选择进行优化，在复合材料

前梁的制造工艺中考虑了树脂传递

模塑成型工艺和预浸料固化成型工

艺，在工艺补偿中考虑了翼肋的预留

牺牲层工艺和垫片补偿工艺，得出结

Tower

Shell

Pneumatic
Gripper

Lasertracker

Robot 3

Robot 2

Robot 1

Linear Axis

Force/Torque Sensor

图9 机器人协调定位系统

Fig.9 Handling system with cooperating robots

图8 A350XWB大部件装配场景

Fig.8 Major-component-assembly station of A350XWB 
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论：复合材料前梁使用预浸料固化

成型，存在装配间隙时采用垫片补偿

的方案生产成本最低。

柔性件装配偏差控制方法

装配过程优化是一种在装配过

程中，根据测量数据调整装配过程中

的约束条件，以装配结果最优为目标

的优化方法，即如何恰当地引入工艺

补偿和过约束。根据实际应用场景

不同，其约束条件可以是工装定位点

位置和力、连接点位置和力、紧固件

布局和预紧力大小、使用垫片或牺牲

层改变接触状态等，装配结果最优也

可以根据需求设置不同的定义，如关

键位置间隙、外形准确度、整体受力

大小、应力大小等。

A380 壁板装配 [3] 采用 N–2–1
定位，6 个液压臂同时施加载荷会令

壁板产生弯曲或扭曲，所以壁板在

X、Y 方向调整时两个液压臂设置为

位置控制，其余 4 个液压臂设置为定

载荷输出。液压臂 Z 轴进给由伺服

液压装置提供，在配合点安装了力传

感器，可根据操作要求半自动定位并

实时输出接触力。该柔性工装应用

于大型壁板零件的装配中，实现了

装配过程中力位混合控制。其装配

主要以骨架为基准，使用的控制方

法也是一种自适应的控制方法，无

法对某些特定目标施加一些特定的

控制。Nicolas 等 [23] 提出了针对柔

性件的最佳装配方法，将敏感度矩

阵用于多点约束导致的复合材料柔

性件变形问题，使用该方法解决了

多芬直升机舱门定位角片的安装位

置优化问题，通过优化角片安装位

置，尽量消除飞机外形的尺寸偏差。

Wärmefjord 等 [24] 提出了一种预测

消除初始间隙的工装夹紧力和紧固

件预紧力的仿真方法，并分析了初始

间隙对装配质量的影响，该预测结果

可用于优化装配质量。Maropoulos
等 [25] 使用测量辅助装配技术在机翼

装配过程中考虑了装配时的温度，分

别测量壁板内形面和骨架外形，根据

测量结果计算工艺补偿量，提前对垫

片和肋脚进行加工。Söderberg 等 [26]

提出了考虑非线性接触的飞机复合

材料装配应力仿真方法，将应变分为

接触应变与非接触应变分别乘以接

触刚度矩阵和非接触刚度矩阵，得

到复合材料装配应力，结合 Tsai–Hill
失效准则判断装配可行性，根据分析

结果可以对容差分配进行优化，也

可以通过改变约束点位置优化装配

应力，或者根据分析结果设计填隙

补偿策略。张玮等 [27] 使用夹具主

动补偿的方法对柔性件装配偏差进

行优化，结合超元刚度矩阵理论计算

壁板拼接后的回弹量，提前改变工装

定位点位置以补偿装配过程中夹紧

力释放导致的回弹变形。Yang 等 [28]

针对壁板装配过程中临时紧固件连

接后的残余间隙的分布与优化问题

进行研究，结合超元刚度矩阵对残余

间隙进行了优化。A350 装配中基于

敏感度矩阵的理论开发了 FitFlex 软

件 [10]，该软件可以使用不同的优化

算法，可以根据需求改变过约束点位

置与力的大小分别对整体间隙、关键

位置间隙、整体受力、关键位置压紧力

进行优化。Mei 等 [29] 采用了区间法

对飞机柔性结构装配偏差进行建模与

分析，将零件弯曲和扭转用角度来表

示而非孤立的特征点，补充了基于概

率分布的偏差分析。Stefanova 等 [30]

使用了内部节点法解决了飞机部件

铆接仿真中的非线性接触问题，该算

法可用于大型飞机柔性件装配或垫

片预测时的应力计算问题，展现出了

更快的计算速度。Yue 等 [31] 对复合

材料筒段对接问题进行研究，开发了

自动最优形状控制 (AOSC) 软件，基

于有限元仿真，考虑了执行器不确

定度、零件不确定度、建模不确定度

和未知不确定度，建立了仿真替代模

型，实现预测性能，并将模型嵌入前

馈控制算法中；进行多变量优化，确

定执行器的最优动作。Lupuleac等 [32]

对 A350 的 S19 搭接接头的临时紧

固件布局进行优化，由于过多的临时

紧固件对后续使用自动化设备的大

规模制孔产生干涉，过少的临时紧固

件会导致未制孔区域存在间隙影响

后续的制孔，所以该文结合敏感度矩

阵和基于能量的二次规划方法对临

时紧固件布局进行优化，还考虑了随

机间隙和重力的影响。

结论

柔性件的偏差分析主要就是直

接有限元法和敏感度矩阵法，本文主

要介绍了这两种方法的发展情况和

各自的优缺点，以及在国外相关项目

中的应用。国内学者对偏差分析也

进行了大量研究，但与实际生产结合

不紧密。根据对柔性件装配偏差分

析与控制关键技术问题研究现状总

结与分析，得出以下 4 个结论。

（1）可以通过随机离散场或辅

助测量结果生成复合材料柔性件偏

差，使用直接有限元仿真得到装配后

间隙分布和外形偏差，根据仿真结果

进行间隙补偿和可装配性评估。

（2）对于大型飞机机身筒段对

接、机身筒段壁板拼接、机翼壁板装

配可以使用自动化柔性工装，根据现

场测量的实际偏差值和关键点力反

馈数据，结合影响系数法对装配偏差

和装配应力进行优化控制。

（3）在容差分配中，可以结合影

响系数法和统计数据建立零件输入

偏差与部件输出偏差的关系，以及基

于关键点的偏差分析结果的全局应

力分布。

（4）针对已知初始间隙下，临时

紧固件布局与剩余间隙的关系已经

有了较为完善的数值分析方法。

我国缺乏自主可控的柔性件尺

寸偏差分析软件，国内学者对于偏差

分析的研究主要停留在理论阶段，无

法和工程实际有机结合，指导实际生

产中的偏差分析与控制，找到导致部

件装配尺寸偏差过大和装配应力过
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大的根本原因。由于缺乏带有力位

感知能力的自动化柔性工装，一些基

于偏差分析的调控方法无法有效运

用到实际生产中。

展望

（1）国内应针对飞机装配偏差

开发类似 ANATOLEFLEX 的自主

可控的柔性件容差分析软件和基于

有限元的装配过程仿真软件，集成在

CATIA 平台下，提高实际生产中柔

性件装配偏差分析能力。

（2）基于蒙特卡罗的容差分配

需要更快速准确的偏差传递的数值

分析方法，如对神经网络在偏差分析

中的应用应加以研究。

（3）近年来，制造偏差更小、一

体化程度更高的复合材料制造工艺

得到了长足的发展，如美国下一代运

输机中使用的拉挤杆缝合有效整体

化结构方案 (FRSEUS) 可能会对复

合材料的装配带来革命性的改变，针

对 FRSEUS 的偏差控制需要进行进

一步的研究。 
（4）应建立装配应力与飞机性

能的关系，明确复合材料装配过程中

装配应力的许用范围。
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Research Progress on Analysis and Control of Assembly Deviation of  
Flexible Parts in Aircraft Structures

YANG Haoran, AN Luling, LI Xueting
(College of Mechanical and Electrical Engineering, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics,  

Nanjing 210016, China)

[ABSTRACT]  Assembly deviation analysis and control of aircraft complaint structure is always a difficulty in aircraft 
assembly. With the extensive application of composite materials in aircraft structure, this problem is exposed more 
and more obviously. As the composite parts manufactured by prepreg curing process have the characteristics of large 
manufacturing deviation and easy damage in non-principal stress direction in the assembly process, so higher requirements 
are put forward for the deviation analysis and control in the assembly of flexible parts. It is a difficult problem for assembly 
of composite complaint parts at present, that how to carry out tolerance allocating, technological compensation and 
over-constrained assembly reasonably to meet the performance requirements after assembly. This paper expounded and 
summarized the research progress of the deviation analysis and control of flexible parts assembly in aircraft structure, and 
provided a reference for assembly of aircraft flexible parts.
Keywords:  Aircraft manufacturing; Deviation analysis; Flexible tooling; Composite; Tolerance
                      （责编　古京）
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飞机整机线缆自动化集成检测 
技术研究现状和发展*

王发麟 1，李志农 2，王 娜 3

（1. 南昌航空大学航空制造工程学院，南昌 330063； 
2. 南昌航空大学无损检测技术教育部重点实验室，南昌 330063； 

3．航空工业江西洪都航空工业集团有限责任公司飞机总装厂，南昌 330024）

[ 摘要 ] 飞机整机线缆集成检测是飞机总装过程中的一项重要工作，是关乎线缆制造质量高低的一个关键环节，在

航空制造企业受到了广泛重视。对飞机整机线缆检测方法进行了比较和分析，介绍了线缆自动化集成检测的内涵

和主要研究内容，对比分析了国内外线缆自动化集成检测的研究现状，分析和指出了线缆自动化集成检测存在的问

题以及发展趋势。最后对数字孪生技术在线缆自动化集成检测领域中的应用进行了展望。
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证。基于转接电缆的线缆集成检测

方法，是目前国内航空制造企业对处

于总装阶段的飞机整机线缆检测所

采用的技术手段。整机的线缆配置

状况、内部导通情况、绝缘情况等借

助转接电缆的方式来完成测试，这种

方法对于测试点数在两万点以内的

中小型飞机线缆检测可以胜任。但

对于如 C919 等大飞机来说，由于其

线缆检测点数约 3 万点，整机检测点

分布极广且分散，如果仍采用上述基

于转接电缆的检测方法，将会出现以

下问题 [6–7]：

（1）检测的可靠性低。基于转

接电缆的方法很大程度上还是依赖

于人工来进行操作，由于存在经验和

操作熟练程度的差异，整机线缆检测

的可靠性难以得到保证。

（2）检测难度大。航电系统、电

王发麟

讲师，博士，主要从事航空航天产

品线缆虚拟装配与仿真技术、线缆集

成检测技术、数字化设计与装配技术、

智能制造等方面的研究。

飞机上的航电系统、火控系统、

电气系统、操纵系统等各系统要保证

正常的运行，少不了提供控制信号、

动力电源以及数据信息的、具有“神

经网络”之称的整机线缆 [1–2]。在众

多影响飞机质量的因素中，飞机整机

线缆的制造质量极为重要，而线缆检

测是关乎线缆制造质量高低的一个

关键环节，在航空制造企业受到了广

泛重视。

在以飞机航电系统、电源系统、

飞控系统、动力系统等为主的系统功

能试验之前，飞机总装过程中线缆的

完整性测试是不可缺少的一个重要

环节 [3–5]。各分系统的线路运行情况、

系统功能的完整性和可靠性等都需

要通过线缆的完整性测试来得到保
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                       南昌航空大学博士启动金 (EA201803301)。
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源系统、飞控系统、动力系统等涉及

到的检测点数多而分散，不同的系统

在进行检测时需要根据实际情况来

调整转接方案，加大了检测的难度。

（3）检测周期长，工作量大，效

率低。以 C919 大飞机为例，测试工

作按“地面拣选转接电缆→上机布

置转接电缆→完成转接电缆插头连

接”进行，那么以整机 3 万点的测试

工作量来计算，完成全部测试工作需

要 3d，严重制约了飞机的最终交付

时间。

（4）管理困难，设计成本高。检

测点数的增加，使得转接电缆的数

量也相应增加，大量的转接电缆在

取用和存放问题上给管理人员带来

难题。同时航空用的转接电缆价

格往往都比较贵，设计制造的成本

将大大提高。

计算机的性能不断提升，带动了

计算机控制技术和集成检测技术的

快速发展，使得数字化装配、自动化

检测在飞机制造过程中得到了进一

步的发展和应用 [8]。利用数字化和

自动化检测方法，飞机整机的线缆检

测周期和工作量将会大大减少，整机

产品质量也会显著提升，在整个飞机

总装配检测环节上，人力、物力、资源

配置等都将得到充分优化和利用。

本文结合当前航空制造企业的现状，

对飞机整机线缆检测方法进行了比

较和分析，对线缆自动化集成检测的

内涵和主要研究内容进行了介绍，对

比分析了国内外线缆自动化集成检

测的研究现状，并在此基础上指出了

当前存在的主要问题和今后的发展

方向，最后对数字孪生技术在线缆自

动化集成检测中的应用进行了展望，

以期为航空制造业飞机整机线缆检

测提供参考和思路。

飞机整机线缆检测方法
比较与分析

根据线缆检测技术的成熟度，飞

机整机线缆检测方法主要有传统手

工线缆检测方法、基于转接电缆的线

缆检测方法和整机线缆自动化集成

检测方法 [6, 9]。传统手工的检测方法

随着技术的发展逐渐被淘汰，基于转

接电缆的检测方法目前还是主流，短

期内仍将是各航空制造企业所采用

的方法，而自动化集成检测方法则将

是未来发展的主要方向。

对飞机线缆而言，其连接状态

一般包括连接正常、线路短路、线路

断路、线缆端口接触不良、出现误配

线等情况。对于一般的线路断路现

象，通过传统的线缆测量方式可以得

到解决；而对于诸如误配线、线路短

路、线路搭接等造成的故障问题，则

需要专业的仪器，采用转接电缆的线

缆检测方法或自动化集成检测方法

对所有点进行逐点扫描，才能准确判

断；针对端口或连接器线缆接口焊

接不牢、接口压接用力不当、出现挂

锡、插拔力过大而引起的线缆端口接

触不良等问题，则需要通过采用精密

仪器进行精密电阻测试，根据微弱的

电阻变化来判断问题属性。不同的

测试方法具有不同的特点，下面对上

述 3 种方法进行介绍。

1 传统手工线缆检测方法

传统的手工线缆检测方法以万

用表、兆欧表、蜂鸣器或指示灯为主

要检测工具 [5]，利用手工完成每根导

线的待测点搭接，通过电路中的导通

电阻或蜂鸣器的声响来判断导线是

否存在断路故障以及每条连接线的

绝缘情况。整个检测过程要求检测

人员操作仔细，注意力集中，所处的

周围环境要达到一定的安静程度，否

则会影响检测人员对检测结果的误

判。在线缆检测过程中，线缆的导通

测试一般由两人组成一个检测小组，

使用万用表来完成；而线缆绝缘性

检测则由 3 人组成一个检测小组，使

用兆欧表来完成 [10]。传统的手工线

缆检测方法存在以下缺点 [5, 10–12]：

（1）手工检测完全依靠工人来

完成，一方面不同工人的操作熟练程

度存在差异，另一方面工人的检测专

注度会受个人情绪的影响，人为影响

因素较大，工人的自觉程度直接关系

到线缆是否存在错检、漏检等现象的

发生，同时也无法保证每根导线是否

都进行过正确测试。

（2）检测过程会产生大量测试

结果，手工检测难以实现对测试结果

进行数据的信息化管理。布线设计

师设计、修改和更新的数据不能及时

到达工人手里，布线设计师与线缆检

测工人之间存在沟通延迟和不到位

的现象，使得检测工人因没有及时

获得更新的数据而采用老式线缆测

试参照表，导致出现本可以避免的

错误。

（3）由于检测工人在进行线缆

测试时，采用的是人工纸质记录的方

式将测试结果记录下来，没有进行信

息化和数字化的管理，使得纸质版测

试数据容易丢失，不利于长久保存和

管理，导致后续新批次的飞机整机线

缆测试缺少相应的数据参考。

（4）检测过程依赖工人对检测

点进行一一检测，大量的整机线缆大

大增加了工人的劳动强度，工作量

大，检测效率低。由于需要人工时刻

观察检测数据，时间一长工人容易产

生疲劳，注意力下降，人为漏检和错

检的概率增大，当出现故障时，主要

依靠工人的经验来进行排除。

除上述缺点外，传统手工线缆检

测方法在完成线间短路安装后如果

没有进行检查，在后续整机线缆通电

检测中，将再次对线路故障进行排

查，增加了工人的重复性工作，严重

时会对机载设备造成损坏，这已构成

了影响批生产及新机研制的“瓶颈”，

制约着国产飞机的型号研制。

2 基于转接电缆的线缆检测方法

针对传统手工线缆检测存在的上

述不足，为提高飞机整机线缆的检测

效率和质量，降低工人的劳动强度，基

于转接电缆的线缆检测方法被提出。

其主要原理是转接电缆作为中间件，
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一端通过转接端口与飞机上的电缆

相接，另一端与布置在飞机周围的分

布式测试箱相接，飞机上的机载线缆

由此接入外部的测试系统，从而实现

机上线缆的检测。基于转接电缆的

机上线缆检测如图 1 所示。

基于转接电缆的线缆检测方法

解决了传统手工检测方法诸如工作

量大、劳动强度高、检测效率低等问

题，为航空制造企业提升飞机整机质

量起到了重要作用，对于飞机总装阶

段线缆检测模式的更新也产生了重

要影响。目前该方法在国内一些航

空主机厂应用较多。但正如该方法

的工作原理阐述的那样，转接电缆两

端分别连接上了机上电缆和测试箱，

为了将转接电缆的一端与机上电缆

相接，需要将转接电缆进行拖拽，并

与飞机上的不同部位进行端接。由

于转接电缆的柔性特性以及长短不

一，转接电缆在拖拽的过程中会出

现缠绞、工人踩踏、转接电缆架空等

现象 [9]，使得转接电缆的存储成为一

个棘手的问题。工人在检测前对转

接电缆的查找、检测完后对转接电缆

的收放等，都需要耗费很多时间。对

于超长转接电缆，自身出现绝缘等问

题也是难以发现的一类情况，出现这

种情况反而影响现场检测效率。例

如对于大型飞机来说，测试点数接近

4 万点，在飞机机头和中机身部位测

试点更为密集，如果继续采用基于转

接电缆的线缆检测方法，则转接电缆

数量将非常庞大，重量非常重，给安

装、拆卸和维护造成很大的困难，同

时也会占用绝大部分的机内可用空

间，无法放置其他测试设备 [7, 12]。该

方法在测试准备阶段耗费的时间比

较多，转接电缆的取用和归放操作不

便。另一方面，由于航空用转接电缆

价格一般比较昂贵，数量庞大的转接

电缆也会使得成本大大增加。因此，

以计算机自动控制为主要技术支撑

的线缆自动化集成检测方法被提出，

该方法借助了新一代信息技术，下面

进行详细阐述。

3 整机线缆自动化集成检测方法

3.1 线缆自动化集成检测内涵

传统的手工线缆检测方法和基

于转接电缆的线缆检测方法都存在

很多缺点，严重制约着飞机总装的效

率和整机质量。线缆自动化集成检

测技术充分利用了计算机自动控制

技术，将传统的人工劳力解放了出

来，为提升飞机整机线缆测试效率和

质量往前推进了一大步。其工作原

理为 [7, 13–14] ：使用工艺在线可替换单

元（Line replaceable unit，LRU）、工

艺转接电缆、电缆插头转接器等工艺

设备将飞机上待测线缆两端连接到

测试设备上，向导线输出低压或高压

信号，然后对导线的导通电阻、导通

电流进行精确测试，从而定量分析电

缆的整体连接状况，根据施加的电压

不同而测量所对应电压下的电流泄

露情况（线缆中对地情况、线缆之间

的情况），从而分析和判断线缆的绝

缘状况，并综合上述情况来判断导

线的电气特性是否符合规定的要求；

对全机所有导线采取上述方法，并将

各导线的连接关系、测试参数等信息

存储在专门的测试软件数据库中，作

为线缆测试标准；测试设备能够根

据比对数据库中的数据来快速判断

所有线缆的电气特性是否无误，从而

完成对飞机整机线缆的检测。线缆

自动化集成检测方法相比于传统的

检测方法和基于转接电缆的方法有

更大的优势。

3.2 线缆自动化集成检测技术

以欧美国家为主的航空制造企

转接
电缆

转接
电缆

机上
电缆 电缆

转接端口 转接端口

控制总线 控制总线

计算机

以太网连接

机上 分
布
式
测
试
箱

主
控
单
元

图1 转接电缆检测线缆示意图

Fig.1 Schematic diagram of transfer cable detection cable
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功能、复用功能、绝缘功能于一体，可

在检测主控单元与被测飞机线缆两

者之间进行信号切换。各分布式测

试箱将机上线缆（被测线缆）与检测

主控单元相连接，利用主控单元中的

测量仪表、测试激励源完成导通、绝

缘等相关内容测试，分布式测试箱的

电能由检测主控单元提供，其内部主

要为控制信号的开关矩阵 [10]。

（3）工艺 LRU。飞机内部因安

装了大量的零部件，空间往往比较狭

小，尤其是对于机载设备舱更加明

显。以飞机驾驶舱为例，线缆敷设往

往比较密集，需要测试的点数也多，

狭小空间内集中了多个矩形连接器

（也被称为机载 LRU，一般采用托架

进行布置），“分布式测试箱 + 转接电

缆”的组合测试方式一方面会造成

转接电缆数量庞大，出现缠绕和扭绞

现象；另一方面给测试前的准备及

测试后的收尾工作都增加了较多工

作量。工艺 LRU 在外形、尺寸、接口

上，与机载 LRU 都保持一致，在功能

上与分布式测试箱相同。由于工艺

LRU 可以直接与机上接口相连接，

业在整机线缆集成检测技术运用方

面发展比较成熟，从 20 世纪 60~70
年代就开始在单板机模式下开展飞

机线缆自动化集成检测 [12, 15]。经

过近 60 年的发展，已经基本实现了

整机线缆系统检测的数字化和智能

化 [13]。得益于技术上的积累，国外

先进的航空制造企业在对大型飞机

进行整机线缆检测时，所需人工耗时

仅为两名工人投入两天时间。对于

自动化检测程度高的企业，在总装阶

段甚至可以省去模拟通电检测工序，

大大提高了检测效率和生产效率。

如前所述，线缆自动化集成检测

方法主要通过工艺 LRU、分布式测

试箱、转接电缆等将飞机待测线缆两

端进行连接，实现工艺 LRU 和分布

式测试箱的线缆集成检测，工艺转接

电缆的数量大大减少，在提高检测效

率和质量的同时，方便了相关检测设

备及其附件的管理。飞机整机线缆

自动化集成检测如图 2 所示。

线缆自动化集成检测方法所用

的主要设备如下 [9, 10–12]。

（1）检测主控单元。线缆自动

化集成检测的一个优点是可以通过

检测主控单元自动设置检测激励源，

对控制指令即时发出，根据测试单元

的不同来设定开关次序 [9]；同时可以

实现对整个测试过程的监控，支持对

测试线缆数据库的操作、维护以及人

机交互，测试结果数据可以进行传送

并打印。检测主控单元主要由控制

器、测试激励源模块、供电模块等构

成，是整个集成检测系统的核心。工

作时需要通过以太网与计算机连接，

按操作员的测控指令来执行测试任

务，同时控制与其相连的各分布式测

试箱，测试结果会输出到计算机显示

器上进行显示。当测试过程中出现

错误时，检测主控单元还将发出报警

信号。

（2）分布式测试箱。对于大型

飞机的线缆检测，由于机内线缆多、

布局复杂，采用转接电缆的方式来进

行集中式检测，耗费在转接电缆预先

配制上的时间将大幅增加。为解决

这一问题，必须采用分布式测试箱进

行布局，以替代集中式线缆检测方

法。分布式测试箱集通信功能、控制

转接
电缆

机上
电缆

机上
电缆

计算机

转接端口 转接端口

控制总线 控制总线

转接
电缆

工艺 LRU

以太网连接

工艺 LRU

主
控
单
元

分
布
式
测
试
箱

智
能
存
储
箱

智
能
存
储
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分
布
式
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图2 飞机整机线缆自动化集成检测示意图

Fig.2 Schematic diagram of aircraft cable automation integrated detection
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省掉了转接电缆和分布式测试箱的

组合连接方式，测试准备工作量及转

接电缆数量都大为减少，是进行飞机

整机线缆集成检测的一种可行解决

方案。

（4）终端模块。整机线缆自动

化集成检测的优点还在于，相对于整

个待检测区，检测节点数量少或不方

便工人操作的区域，可以采用终端

模块来处理。该模块是一种快速连

接装置，被测线缆一端与测试系统相

连，另一端与终端模块连接器相匹配

的短接端子连接，通过线缆内部电阻

和电子二级管并联的方式，将单独测

试电缆正向导通，反向不导通，进而

形成并联回路。利用终端模块可以

减少工艺转接电缆的数量，同时无需

较长的转接电缆，方便了工人在狭小

的空间内进行测试工作。

（5）转接电缆。转接电缆在整

机线缆自动化集成检测中具有非常

重要的作用。虽然测试过程中也采

用了工艺 LRU，但并不能完全替代

转接电缆。转接电缆作为一个中间

纽带的角色，将分布式测试箱和机上

待测线缆关联起来。通过标准连接

器与分布式测试箱连接，通过相匹配

的插座或插头接插件与机上待测线

缆连接，由此将机上导线接入到外围

的测试系统。转接电缆在进行插接

时，由于需要频繁的对转接电缆本身

进行拉拽和端口的插拔，转接电缆及

其插接件的可靠性关乎到整个线缆

的测试结果和质量，因此在转接电缆

设计和制造时，其可靠性需要充分得

到保证。

（6）控制总线。整机线缆在测

试过程中，测试设备需要相应的电

源和激励源来保障其正常工作；同

时测试产生的数据、各分布式测试箱

内部转换的信号等，都需要向主控单

元和计算机进行传输，控制总线（控

制电缆）用于完成上述任务。除了

传输功能外，它还是连接检测主控单

元、分布式测试箱、工艺 LRU 的重要

桥梁。检测主控单元一方面为各分

布式测试箱提供电能，另一方面控制

各分布式测试箱内部开关矩阵的切

换状态。为防止高温复杂状态下控

制电缆受到损伤，在设计控制电缆时

会增加耐高温、耐磨损的保护功能，

以提高控制电缆的寿命。

（7） 智能存储箱。转接电缆查

找、收放等耗时多和存储困难，是航

空制造企业经常面临的难题。检测

前的准备工作和测试结束后的收尾

工作，是整个飞机线缆检测的两个重

要阶段。从某种程度上讲，充分的检

测前准备，是保证检测工作顺利进行

的前提；而测试结束后的收尾工作，

则关系到下一次线缆检测是否能够

有序开展。智能存储箱对检测过程

中用到的转接电缆、工艺 LRU、终端

模块、连接器等进行智能存储和管

理。通过加装位置识别器、RFID 等

来实现智能存储系统与整机测试系

统的连接和定位识别，转接电缆的实

时存储位置、各阶段测试的状态信

息、测试设备的使用状况等，都可以

处在监控状态下。

（8）其他辅助测试设备。用于

辅助测试的其他相关设备，如复用板

卡、测试探针、转接箱、打印机、通讯

线等。

4 线缆检测方法比较

手工线缆检测、基于转接电缆的

线缆检测和整机线缆自动化集成检

测 3 种方法的比较如表 1 所示。

线缆自动化集成检测研究内容

1 线缆自动化集成检测工艺方法 
设计

对于具有检测点数多、检测点分

散等特点的飞机整机线缆检测，现有

的方法存在人为差错几率高、可靠性

差、效率低下等问题。数字化技术和

计算机自动控制技术等的发展，促进

了大型飞机数字化设计与装配的进

程，进而需要研究适用于总装配检测

环节飞机整机线缆的数字化和自动

化集成检测工艺方法。线间绝缘检

测是传统手工检测难以完成的工作，

需要研究新的集成检测工艺方法，在

实现线间绝缘检测的同时，还可以测

量导线配电终端的电压，以防止后续

线缆通电时可能出现的安全隐患，确

方法 主要原理 优点 缺点 适用情况 备注

手工线缆检测

采用万用表、蜂鸣器等工具对单
一系统的每根导线逐根、逐点搭接，
通过电路中的导通电阻或蜂鸣器的
声响来判断导线是否存在断路故障
以及每条连接线的绝缘情况

成本低

检测效率低，操作
繁琐，速度慢，工作量
大，准确性差，极易出
现人为差错等

检测电缆种类
少，电缆芯数较少

逐渐淘汰

基于转接电缆的
线缆检测

通过将转接电缆一端连接到线
缆测试箱，另一端与机上插头相连，
将机载导线接入测试系统

比手工检测效率高
转接电缆多，体积

大，测试容量小，扩展
困难

待检区域多，检
测点数分布广

国内使用较多

整机线缆自动化
集成检测

通过工艺 LRU、分布式测试箱、
转接电缆进行转接，实现工艺 LRU
线缆集成检测

检测效率和准确
性高，操作简便，工作
量少

工艺 LRU 价格比
较昂贵

大批量多种类
多芯电缆的检测

国外发展较成
熟，是未来趋势

表1 线缆检测方法比较

Table 1 Comparison of cable detection methods



智能装配Intelligent Assembly

432021年第64卷第4期·航空制造技术

保整个电源系统能够配电正确。

2 线缆自动化集成检测转接电缆 
优化设计

提高测试质量和效率是整机线

缆自动化集成检测追求的永恒目标。

转接电缆作为直接与飞机被测系统

连接的重要纽带，其优化设计及合理

性对整个测试系统的功能发挥具有

决定性作用。在整机线缆自动化检

测过程中，以分布式测试箱和转接电

缆为搭配组合的测试方案仍是最常

使用的一种。测试前的准备工作和

测试结束后的收尾工作，所占据的时

间达到整个测试周期的 3/4，而在这

3/4 的时间里，所花费时间最多的是

转接电缆与机上待测点的连接。因

此，为提升整个线缆测试系统的质量

和效率，需要对转接电缆进行优化设

计，以增加设计质量的最优性和现场

使用的便捷性。

3 线缆自动化集成检测故障快速 
定位技术

线缆检测的目的之一就是查看

整个线路连接状态是否正常，如果检

测出故障，需要快速定位出故障所在

位置并解决。飞机整机线缆常出现

的现象是线路未能正常导通，造成该

现象的原因主要包括开路和错接两

种情况。其中开路一般指因虚焊或

线缆质量所引起的问题；而错接一

般指两根导线在接入同一个插头上

时插口位置被互换了。由于整机线

缆数量多、连接复杂，加上敷设的长

度又比较长，对其进行导通故障的定

位和原因的排查、判断成了一件非常

困难的事。目前采用的传统人工排

查的方法效率低下，对线缆发生的故

障位置不能实现快速定位。因此需

要对不同敷设区域内线缆导通的故

障特征进行分析，基于导通表和检测

结果来建立线缆的导通模型，据此确

定导通状态矩阵；对导通状态矩阵

叠加导通激励矩阵，生成导通相应矩

阵；最后根据导通状态矩阵、导通激

励矩阵和导通相应矩阵，判断故障的

性质，定位故障的部位。

4 工艺转接电缆智能存储技术

对仪器设备和工具进行智能化

管理，能够有效节省前期准备时间，

尤其是对于像工艺转接电缆这样的

特殊零件，涉及的数量大、连接端口

类型多，因带柔性而弯曲缠绕明显，

采用传统的人工管理会造成工艺转

接电缆及其附件使用信息和状态信

息以及相关使用人员信息不明确，严

重影响检测的进度。研究工艺转接

电缆的智能存储技术，引入连接器位

置识别技术、RFID 技术等智能识别

技术，将工艺转接电缆的智能存储系

统与整机线缆集成检测系统相结合，

实现实时监测工艺转接电缆的存储

和测试等状态信息 [16–17]。为能够快

速定位出工艺转接电缆的准确存储

位置，以实现线缆检测时方便快捷的

取用和归放，需要研究不同的存储位

置检索方式。

国内外研究现状综述

1 国外研究现状及其分析

飞机设计制造及数字化装配、飞

机整机的自动化检测等，随着计算机

控制技术和自动化技术的发展而上

升到了一个新的台阶，装配手段和检

测方法都有了很大改进 [18–19]。以国

外先进航空制造公司为例，针对飞机

线缆网络检测和故障诊断，自动化检

测技术已经发挥出了优势 [20]，整机

线缆检测效率得到了很大程度的提

高，在检测过程中因人为原因造成的

安全隐患几乎被排除，生产制造效率

和飞机安全性都有了提高。

国外航空航天业的波音、空客以

及洛克希德·马丁公司等，在整机线

缆检测方面已经放弃了传统的人工

检测方法，广泛采用了整机线缆自动

化集成检测技术对总装阶段的线缆

导通、线缆绝缘、线缆故障等进行功

能测试和诊断，检测过程高效、可靠、

便捷 [7, 9]。如在军用机方面有欧洲

的 A400M、美国的 F–22、F–35 飞机

等，在民用机方面有波音的 787、空
客的 A350、A380 等 [7]。空客汉堡公

司在对线缆测试点数接近 4 万个的

A318、A319 机身段进行检测时，采

用的自动化集成检测技术只需要两

个人用不到 50min 就可以完成，节省

了大量时间 [21]。在集成测试平台方

面，法国的 NEXEYA 公司在复杂系

统研发阶段的系统集成验证拥有丰

富经验，提供飞机级、系统级和关键

设备的综合验证系统，其开发的通用

集成测试平台能够实现硬件和软件

的在线测试，对于缺位的软件可以利

用模型数据来进行代替，目前该测试

平台已经成功应用于空客 A380 的

装配测试中，在相邻测试空间内测试

距离可以达到 200m 及以上，经扩展

后可达到 500m，且可实现 9 个空间

测试范围内的 1 万多个测试点的检

测 [22–23]。NEXEYA 公司的另一款产

品——综合验证台 SYSTeam 在检

测系统需求满足方面同样表现出较

大优势，是航空制造企业青睐的对

象 [24]。

美国的航空制造业在全球都具

有领先的地位。在线缆测试设备和

检测领域方面，DIT–MCO 公司在

市场上占有很大的份额，经过 50 多

年的技术积累和发展，该公司在开

发与应用方面都具有丰富的经验，

代表性的线缆测试仪产品有 FACT 
7000/8000 型、2650 型、2651 型、2115
型和 2135 型等 [12, 25]。作为波音的主

要使用用户之一，DIT–MCO 公司开

发的上述测试设备能够无缝连接到

波音的计算机网络系统，完成设计数

据读取、测试程序编辑、测试结果上

传等工作，能够实时共享各分布式测

试设备的测试资源，系统协调性好，

工作效率高 [13]。

快速定位故障位置是线缆自动

化集成检测过程中的一项重要功

能。采用传统的人工逐一排查，工

作效率低，整机线缆自动检测技术

的优势被大大削弱。因此利用自动
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化检测技术实现飞机整机线缆导通

故障快速定位成为一个亟待解决的

问题 [13]。霍尼韦尔航空航天集团公

司为解决美国海军每年需要花费大

量人工成本来对飞机线缆进行维修

与故障排除的难题（据统计，每年超

过 180 万工时的投入），开发了一项

定位线缆故障点的智能远程维护技

术，通过在 Nova 线缆集成项目中的

应用，可实现在 1min 内完成对 5000
根电缆的检测，并完成对故障类型的

判断，故障位置定位误差精度在 1cm
以内 [26]。Furse 等 [27] 研发的智能

线缆测试系统能够利用频域反射法

（Frequency domain  reflection，FDR）

实现线缆自动测试，通过无线通讯网

络对故障位置、故障类型等数据进行

采集，并发送给相关维修人员，该系

统的故障位置定位误差精度在 3cm
以内。Jeon 等 [28] 根据施加在线缆上

的信号和反射信号彼此重叠的情况

来分析线缆故障的位置，即使由于故

障位置与应用位置的接近而导致应

用信号和反射信号重叠，也可以准确

地检查电缆的故障类型和故障位置。

Ahmad 等 [29] 开发了一种基于数据

的电力电缆系统故障诊断系统，为了

实现较高的故障诊断性能，同时使用

小波分析和倒谱分析生成新的特征

变量。Lee 等 [30] 提出了一种基于时

频域反射法（Time-frequency domain 
reflectometry，TFDR）的多芯电缆故

障诊断方法，该方法使用基于 TFDR
结果的聚类算法来检测多芯电缆中

的故障位置和故障线路，故障线检测

聚类算法使用 TFDR 互相关和相位

同步结果作为输入特征数据，可以检

测故障线并成功识别故障点。

2 国内研究现状及其分析

相对于欧美等发达国家的航空

制造企业而言，国内对飞机线缆的检

测大多还是以采用人工操作和基于

转接电缆两种方式为主，通过对电、

光、声等测试信号的观察来判断线缆

的导通、绝缘等情况，而在自动化集

成检测方面仍较落后 [31]。

近些年，国内的一些学者和部分

航空制造企业在飞机线缆检测技术

方面进行了研究。如北京航空测控

技术公司在 2006 年设计了一款主要

用于小型设备的日常维护检测的电

缆测试仪，该电缆测试仪携带方便，

但对于飞机的复杂大型系统，其技术

指标还难以满足要求 [32]；王护利等 [33]

设计了一种便携式电缆测试仪，可实

现对检测结果的实时显示和打印，能

够满足对于一般专用电缆的测试要

求，但是只局限于小型设备的线缆检

测；李苹慧等 [34] 以工控机为核心，采

用模块化设计方法设计了一款航空

整机电缆自动测试系统，该系统初步

面向机载电缆测试；刘长江 [35] 设计

了基于改进电桥法的智能电缆故障

定位仪，并开发软件用于定位电缆故

障点；杜金茹 [36] 和张大刚 [37] 等对目

前航空电缆检测技术的应用及未来

发展进行了阐述；孙长胜等 [38] 对飞

机电缆屏蔽层接地可靠性测试系统

进行了设计，系统以 NI CompactRIO
机箱为核心，通过连接上位机、辅助

电路以及测试工具搭建硬件测试平

台，利用 LabVIEW 可视化编程语言

编写控制程序；西安安泰电子公司

（Aigtek）研制出的 ATX–3000 飞机

线束测试仪，为飞机线束检测行业

做出了贡献 [39]。还有研究者对航

空多芯电缆检测系统 [40]、数字式电

缆测试仪 [41]、手持式电缆测试仪 [42]

等进行了研究和开发。文献 [12–13]
对某型飞机全机线缆自动检测系统

进行了设计与优化，同时对导通故障

定位方法进行了研究。

围绕线缆故障检测，翟禹尧等 [43]

以飞机电缆的绝缘缺陷为研究对

象，根据时域反射法 (Time domain 
reflectometry，TDR) 原理建立了航

空电缆绝缘故障模型，并用仿真软件

针对 3 种不同波形的脉冲进行了仿

真；高闯等 [44] 采用扩展频谱时域反

射法 (Spread spectrum time domain 

reflectometry，SSTDR)，基于 FPGA
技术设计了一种速率为 500MHz 的

飞机电缆故障在线检测和定位装置，

利用该装置在线监测电缆的健康状

态，以实现故障的检测，在地面运营、

维护方面提高了效率；毛健美等 [45]

提出采用感性耦合技术实现非接触

式电缆故障在线诊断的方法，以解决

现有非接触式诊断中容性耦合信号

衰减量大、诊断效果不佳问题。相比

于接触式诊断，非接触式诊断避免了

诊断装置与待测电缆的电气连接问

题；洪博等 [46] 针对航天器电源系统

中一次母线故障的在线检测定位问

题，构建了一种基于扩展频谱时域反

射法的高定位准确度在线检测方法。

此外，荆涛等 [47] 提出了一种利

用魏格纳数据分布矩阵检测飞机电

缆故障的方法，在计算入射参考信号

和反射信号之间相关性的基础上，通

过计算相关函数波形中局部峰值时

间准确确定飞机电缆故障位置；张

俊民等 [48] 对飞机电缆出现的缺陷与

故障进行了分类，着重介绍了传统检

测方法和现代检测方法——反射法，

从理论上分析和探讨反射法检测电

缆缺陷与故障的原理、试验方法以

及可行性。Shi 等 [49] 提出了一种基

于 TFDR 的飞机电缆故障检测与定

位方法，以有效地检测间歇故障，并

解决在时域反射中难以检测到的串

行和后连接器故障，该方法利用反射

信号和参考信号的相关函数，根据反

射信号和参考信号在时频范围内的

特征，对飞机故障进行检测和定位，

有效提高了间歇性故障的检测和定

位命中率；周训春等 [50] 为了提高飞

机电缆故障定位的准确性，建立了

电缆衰减特性模型并用该模型进行

Simulink 仿真和对４种长度的飞机

电缆进行实测，所建立的衰减特性模

型能较为准确地计算出信号在不同

长度电缆中的衰减；Yuan 等 [51] 提出

利用回归分析的方式定位线缆故障

的位置；Jing 等 [52] 指出传统时域反
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射法只能判断开路故障或者短路故

障，他们提出的相位检测频域反射法

可以检测出冷焊点、磨损点以及其他

异常点。

从上述国内外关于线缆检测的

研究现状可以看出，经过近 60 年的

发展，以欧美国家为主要代表的飞

机制造公司（如空客、波音等）和相

关的电缆集成检测设备设计与制造

公司（如英国的 MK 公司、美国的

CKT 公司及 DIT–MCO 公司等）在

线缆自动化集成检测技术方面积累

了大量的技术经验，在该技术运用

方面也比较早，技术发展比较成熟，

具有很大的技术领先优势。虽然国

内围绕线缆检测的研究做了一些有

益的工作，也研制了部分线缆测试

仪器，但产品大多借鉴国外产品，缺

乏创新性和核心技术，在产品的应

用范围和技术水平等方面仍落后于

世界先进水平。

线缆自动化集成检测发展趋势

1 转接电缆数量最小化和轻量化 
设计技术

对于大型飞机而言，测试点数往

往是按几万点的数量级别来计算，由

测试点数来安排所需要的转接电缆

数量也非常大。相对于传统的检测

方法，整机线缆自动化集成检测的一

大优势和特点在于自动测试，测试过

程中对转接电缆的操作（如拣选、取

用、拖拽、归放和保存等）是否方便、

快捷，是决定整个自动测试系统成功

与否的关键环节之一。数量最小化

和轻量化设计是转接电缆在设计和

制造过程中实现操作便捷需要解决

的重要难题。

2 线缆故障在线诊测与性能衰退 
预测技术

飞机由于存在空间小、布线不规

范、相邻线缆走向不一致以及信号干

扰大等特点，导致线路故障类型检出

难和定位难。飞机结构的复杂性和

线缆本身的特性导致飞机线路故障

定位效率低下，浪费了大量的时间和

精力。线缆性能衰退状态预测是基

于收集到的线缆历史监控数据，预测

线缆未来的性能变化趋势。由于工

作状态中的线缆会通电等缘故，对于

衰退预测，线缆性能衰退中复杂的特

性给预测模型带来了较大困难。因

此，研究线缆故障在线诊测与性能衰

退预测技术，对于提高飞机整机性能

具有重要的意义。

3 线缆健康状态评估技术

作为飞机的“神经系统和血管”，

线缆在整个飞机服役期间起着极其

重要的作用。飞机的整个通信系统、

控制系统、动力系统等的安全直接

受线缆健康状态的影响，准确、客观

地评估线缆健康状态，是实现飞机

状态维修的一个重要技术手段。研

究新的智能检测技术，将传感检测

设备融入到整机电缆系统中，利用

大数据分析技术对实时获取的航

空线缆数据和健康状况进行处理

和分析，实现实时在线诊断，准确

评估飞机线缆的健康状态，可以为

飞机的飞行计划和维修决策提供依

据和技术支持 [53]。

4 线缆工艺知识管理技术

线缆检测工艺方法设计需要相

应的工艺知识作为支撑，作为提供

辅助支持的管理工具，线缆工艺知

识库需具备实时更新的功能。飞机

线缆的设计具有更改频繁的特点，

对其工艺知识的研究往往很难实现

自动化的应用，这就使得很多航空

制造企业没有专门的线缆工艺知识

管理系统，导致线缆工艺知识的获

取、存储与共享缺少有效的工具。

另外，线缆接线逻辑的更改和工艺

规则的更新，使得原先在系统里定义

存储过程的程序代码必须做出相应

的变化，这大大增加了专业的编程人

员维护工艺知识库的工作量 [54]。因

此，需要研究线缆工艺知识管理技

术，为线缆自动化集成检测提供知

识基础。

数字孪生技术在线缆自动化
集成检测中的应用展望

1 数字孪生技术应用于线缆检测的

优势

数 字 孪 生（Digital twin，DT）
的概念模型 [55–56] 最早出现于 2003
年，由 Grieves M.W. 教 授 在 美 国

密歇根大学的产品全生命周期管

理（Product lifecycle management，
PLM）课程上提出，最初被称作

“镜像空间模型”（Mirrored spaced 
model）。2010 年，美国国家航空航

天局第一次将数字孪生概念引入到

太空技术路线图中，目的是采用数字

孪生技术来实现飞行系统的诊断与

预测功能 [57]。

关于数字孪生，目前还没有一个

统一的定义。其主要思想是以数字

化方式创建物理实体的虚拟模型，借

助数据模拟物理实体在现实环境中

的行为，通过虚实交互反馈、数据融

合分析、决策迭代优化等手段，为物

理实体增加或扩展新的能力 [58–59]。

作为一种充分利用模型、数据、智能

并集成多学科的技术，数字孪生面

向产品全生命周期过程，发挥连接

物理世界和信息世界的桥梁和纽带

作用，提供更加实时、高效、智能的

服务 [60–62]。

检测是针对被测对象某种或某

些状态参量进行的实时或非实时的

定性或定量测量，在产品生产的整个

过程中，检测工作是保障各个生产环

节能够正常、有序、高效率和高质量

往前推进的重要条件。发展“四高

两低”（“四高”指高效率、高质量、高

精度、高可靠；“两低”指低能耗、低

消耗）[58] 的检测技术一直都是工业

界和学术界的研究热点。数字孪生

驱动的飞机整机线缆自动化集成检

测模式是在虚拟空间中构建高保真

度的线缆测试系统及被测线缆对象

虚拟模型，借助测试数据实时传输、

测试指令传输执行技术，在历史数据
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和实时数据的驱动下，实现飞机线缆

物理被测对象和虚拟被测对象的多

学科、多尺度、多物理属性的高逼真

度仿真与交互，从而直观、全面地反

映飞机整机线缆运行过程全生命周

期状态，有效支撑基于数据和知识的

科学决策。

数字孪生驱动的飞机整机线缆

自动化集成检测基于物理系统和虚

拟系统的虚实共生，具有以下新特点

和优势 [58]： 
（1）检测状态和结果能够直观

呈现。原来的检测状态和结果主要

由状态参量的数据化形式向工人呈

现，工人需要根据自身的经验和知识

对呈现出来的结果和数据进行分析、

判断和处理；而利用数字孪生技术

实现的线缆检测状态参量和结果则

将以视觉化形式直观呈现在工人的

面前，由于是实时的测试状态信息，

工人可以较方便地得出飞机整机线

缆的健康状态。

（2）测试时间进程的转变。整

机线缆测试往往在所有线缆敷设完

成后进行，或者飞机出现事故后再来

进行故障的诊断和分析，属于事后测

量。而基于数字孪生的线缆集成检

测则是将线缆的测试工作安排到事

前测量，整个测试过程可以在飞机线

缆装配过程中或运行期间进行在线

测量。

（3）测量的物理数据与反馈更

新的虚拟数据共同指导整机的线缆

测试。由于以虚拟信息的形式实时

复现了物理状态下整机线缆的检测

过程和数据，虚实共生的测试数据双

向作用并指导测试操作，实现“虚实

共生，以虚控实”的目标。

（4）响应方式由被动变为主动。

传统检测方式的测试响应是根据测

试结果来进行的，属于被动响应，即

出现问题再来做出相应的反应；而

引入数字孪生技术后，响应过程由被

动变为主动，亦即基于虚实交互的自

适应主动控制。

（5）数字孪生技术的一大主要

特点是全生命周期管理。基于数

字孪生的飞机整机线缆自动化集

成检测由原先的状态监测向虚实

同步映射的全生命周期健康状态

预测转变。

2 基于数字孪生的线缆自动化集成

检测

将数字孪生技术引入到线缆的

自动化集成检测中，基于制造过程中

的全数字量协调传递过程，借助“虚

实共生、以虚控实”的手段，实现线

缆的自动化集成检测。在线缆检测

过程中，数字孪生技术可以全面对线

缆的各个运行参数和指标进行监测

和评估，对线缆的早期故障和性能退

化信息进行丰富反馈，指导线缆的维

护工作和故障预防工作，使线缆能够

获得更长的寿命周期，延伸飞机的使

用寿命。围绕数字孪生驱动的飞机

整机线缆自动化集成检测模式研究，

亟需突破以下难点问题：

（1）线缆数字孪生集成检测系

统建模。数字孪生驱动的线缆集成

检测以虚实共生为主要特征，构建面

向整机线缆性能和待测线缆行为的

动态集成测试系统模型，为整机线缆

检测数据流管理提供理论基础。

（2）线缆数字孪生检测系统信

息物理融合。信息物理融合是开展

线缆数字孪生检测的前提条件，整机

线缆状态测试、集成检测以及性能评

估与预测，需要研究虚实共生驱动的

测试设备和虚拟测试系统之间信息

物理融合方法。

随着对数字孪生技术研究的深

入和新一代信息技术（如云计算、

物联网、大数据等）的不断发展，数

字孪生驱动的飞机整机线缆自动化

集成检测将具有广阔的应用前景。

基于数字孪生的飞机整机线缆自动

化集成检测系统框架、研究内容、

关键技术及其实现途径，作者及课

题组成员将在后续的工作中进行重

点研究。
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基于蒙皮内形定位的飞机壁板
柔性装配系统

常颂扬 1，王鸿昇 2，上官敬益 2，朱 雷 2，冯 军 2，郑晨绩 1，方 强 1

（1. 浙江大学机械工程学院航空制造工程研究所，杭州 310027； 
2. 中航西安飞机工业集团股份有限公司，西安 710089）

[ 摘要 ] 针对飞机壁板数字化、柔性化制造需求，提出一种基于蒙皮内形定位的飞机壁板柔性装配方法，通过有限

元参数化建模，应用蒙皮支撑点寻优算法，实现卡板布局优化设计。根据壁板组件各零件的定位要求，详细设计了

壁板柔性装配系统中长桁、蒙皮、角片的柔性定位方式，开发了基于 EtherCAT 总线的分布式网络控制系统用于完成

整个壁板的装配。本系统实现了在一套柔性装配系统上完成 4 块壁板的装配，改变了传统固定式工装设计思维，对

飞机壁板柔性装配技术的发展具有重要意义。

关键词：  飞机壁板装配；柔性工装；系统设计；参数化建模；布局优化

DOI:10.16080/j.issn1671-833x.2021.04.050

造企业不仅提高了飞机装配效率，还

降低了飞机制造成本，实现了现代飞

机的精确装配，并显著提高了飞机装

配技术水平 [3]。

20 世纪 90 年代，关于飞机制

造中柔性工装技术的研究逐渐在

各 个 国 家 展 开。EI 公 司 [4] 研 制

的 E6000 柔性工装目前已成功用

于 A320/A380、波音 737/ 波音 787 
等型号飞机的机翼壁板组件装配

线。该工装具备多个独立分散排列

的立柱单元，每个立柱单元上装有

具备运动调整能力的夹持单元，可

通过调整各立柱单元上多个夹持

单元排列分布，实现对不同飞机零

件的装配。Mtorres 公司 [3] 研制的

TORRESTOOL 工装，通过数模理论

数据驱动 POGO 柱单元运动，在其

端部装有真空吸盘用以提供夹紧力

飞 机 装 配 是 飞 机 制 造 的 重

要环节，占飞机制造总工作量的

40%~50%，直接影响飞机的最终质

量、制造成本和周期 [1]。随着飞机

制造业发展战略的深入，对飞机装

配中的工艺装备提出了柔性的新需

求，多机型、小批量、快转产的生产

模式要求工装具备系列化产品的适

应性，即 “一对多”的工作模式。飞

机柔性装配技术是一种先进的制造

技术，其依赖于数字化和自动化技

术，能够使用一组装配夹具完成两种

或更多种飞机产品的组装，可以极

大地提高产品装配质量，缩短产品

的交付时间 [2]。在对同种类型的产

品进行装配时不需要重新设计工装，

大大减少了设计时间，节省了资源，

提高了企业的生产效率。通过使用

各种数字柔性装配系统，各大飞机制

常颂扬

硕士研究生，主要研究方向为飞机

壁板柔性装配系统设计。
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	 CHANG Songyang, WANG Hongsheng, SHANGGUAN Jingyi , et al. Flexible assembly system of aircraft panel based on 

inner surface of skin positioning[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2021, 64(4): 50–58.
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夹紧蒙皮，吸盘可以在 45°角的范

围内进行旋转以适应不同的蒙皮，实

现多种壁板的柔性装配。近年来，

国内学者和企业也在柔性装配技术

领域进行了一些探索。Li 等 [5] 通过

设计可三自由度运动的长桁定位器

适应不同壁板产品，并且考虑到预装

配、自动钻铆工艺的结合，采用小围

框的结构，在飞机壁板预装配完成

后，小围框和产品整体可直接挂至自

动钻铆机支架上，提升了定位精度及

装配效率。王亮等 [6] 提出了一种柔

性多点装配型架，通过移动卡板定位

支点位置，结合可更换的卡板，实现

利用一个型架装配多种壁板组件的

目的。Guo 等 [7] 提出了一种基于协

调孔的机翼蒙皮定位方法，并设计了

可三坐标移动的定位器，通过定位器

上的协调孔与翼肋产品表面的协调孔

配合，实现了 46 组翼肋的定位，进而

通过机翼骨架定位蒙皮。

飞机壁板组件具有结构尺寸大、

零件形状复杂、刚度小、气动外形要

求严格及装配精度要求高等特点，在

其装配过程中，不能单靠零件自身形

状和尺寸加工的准确性来装配产品，

需要采用大量具有定位、保型功能的

专用工装，以保证飞机壁板类组件在

装配过程中的精确几何外形 [8]。型

架是飞机壁板类组件装配工装的常

见形式。在传统的型架结构中，为减

小结构变形，保证定位的准确性，均

采用刚性结构，一套型架只适用于一

种壁板类组件的装配，这就意味着在

飞机生产准备阶段需要设计制造大

量的刚性型架，不仅占据厂房空间，

而且造成飞机装配成本增加，生产准

备周期加长。随着国内对于飞机装

配效率提升、装配生产线升级的需

求，传统的刚性型架已不能适应现代

飞机制造技术发展的要求。柔性工

装技术的发展为改善传统刚性型架

的装配方式提供了可能。因此，需要

通过柔性工装中各项关键技术的应

用，研制适用于飞机壁板类组件装配

的柔性工装，从而降低工装制造成

本，缩短工装准备周期，减少生产用

地，同时大幅提高装配生产效率。

本文针对 ARJ21 飞机壁板组件

装配问题，提出一种基于蒙皮内形定

位的壁板柔性装配方法，并结合数字

化控制技术，建立飞机壁板柔性装配

系统，推动工装实现集约化、设备化

转变，改善传统刚性工装生产占地

大、生产效率低、制造成本高等短板，

丰富柔性工装技术理论在飞机装配、

尤其是飞机壁板类组件装配领域的

运用。

基于柔性定位技术的
工装结构设计

1 装配对象

机身壁板组件主要由蒙皮、长

桁、剪切角片等零件构成，如图 1 和

图 2 所示。蒙皮是一种薄壳结构，用

以保证机身的气动外形，能够承受和

传递其表面的垂直压力，也可承受拉

伸、压缩和剪切载荷。长桁主要是

“Z”字形、“T”字形、“工”字形等样

式的桁条，可以承受较大的压缩、拉

伸载荷及较小的弯曲载荷。剪切角

片与长桁和蒙皮相连接，起传递载荷

的作用。壁板组件的装配需要经过

预装配、自动钻铆两个阶段 [9]。在预

装配阶段，通过专用工装进行蒙皮、

长桁、角片的定位和夹紧，制预连接

孔，并通过连接螺栓进行预连接，实

现壁板各零件间相对位置关系的确

定。预装配完成后，将壁板安装在

自动钻铆机上进行自动钻铆，完成

壁板装配。

随着柔性工装技术的发展，提出

了对机身壁板组件柔性装配的需求，

进行该类组件的柔性装配，存在以下

技术难点： （1） 蒙皮内形面形状复

杂。蒙皮内形面存在为机身减重而

设计化铣区域，也有窗框、舱门等开

孔区域及其周围的蒙皮加厚区域，蒙

皮是变厚度的，不同壁板内型卡板的

型面存在差异。（2）零件数量多且

分布复杂。壁板的长桁、角片、隔框

等零件均在蒙皮内形面按照一定的

基准线及站位面分布，依照传统工装

图1 壁板组件结构

Fig.1 Aircraft panel composition

图2 ARJ21前机身上部壁板

Fig.2 Upper part of ARJ21 forward fuselage

长桁 蒙皮 角片
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长桁卡板

角片卡板

外部框架

角片卡板同步驱动
结构集成

长桁卡板同步驱动
结构集成

X
Y

Z

的设计思路，难以在一套工装实现

多组产品的定位。目前国内研发的

壁板装配柔性工装多为基于更换卡

板的设计方法，经济性较差且更换

卡板工作量大。

2 柔性定位技术

本文主要针对飞机机身壁板，以

柔性工装作为载体，以一套工装解决

多组壁板的零件定位问题作为设计

目标，进行飞机壁板柔性装配系统设

计。依据壁板装配要求及零件分布

特点，采用蒙皮内形作为定位基准，

基于以下关键技术，实现壁板柔性装

配。（1） 基于蒙皮最优支撑的卡板

设计方法。在进行卡板设计时，首先

应以蒙皮装配变形量最小作为优化

目标，进行蒙皮支撑点优选。柔性定

位技术采用卡板位置可重构设计以

及卡板型面的变曲率设计，实现多块

蒙皮的最优支撑。（2） 多站式角片

柔性装配方法。传统工装通常在所

有角片站位设置卡板，使工装不具备

柔性且开敞性差。柔性工装基于数

控定位技术实现卡板的位置重构，通

过卡板在飞机航向及翼展向的平移

运动，使单块卡板即可完成所有站位

角片的定位。（3） 卡板数控定位技

术。卡板数控定位技术是整套工装

柔性实现的基础，通过上下双电机同

步闭环控制，保证卡板刚性以及定位

的准确性。

3 结构设计

基于上述柔性定位技术，设计了

图 3 所示的飞机壁板柔性装配工装，

以实现对蒙皮、长桁、角片零件的柔

性定位。工装整体采用包围式结构，

外部框架起卡板支撑和电气设备集

成作用；前部为长桁卡板，通过布置

方式及理论型面的设计计算，可实现

多组蒙皮的定位支撑。卡板上安装

长桁柔性定位器，起长桁轴线定位作

用，可实现尺寸在一定范围内变化的

多种长桁的夹持，长桁卡板可沿 X 向

实现航向平移。后部 2 块为角片卡

板，起角片辅助定位、夹持作用，角片

卡板可沿 X 向平移，范围覆盖壁板所

有角片站位面，并通过 Y 向推出 /缩
回运动，实现运动避让。

3.1 蒙皮柔性定位方法及结构设计

蒙皮作为弱刚性薄壁件，在装配

的过程中，受到重力、夹紧力、加工力

的影响，容易产生较大变形，影响装

配精度，因此通常采用“N–2–1”定

位方法 [10]，即在满足确定性定位的

基础上，在其主定位面增加定位元件

数量，通过过约束的方式抑制蒙皮

变形。传统工装受角片等零件定位

要求的制约，在所有零件站位设置卡

板，虽然可以在定位零件的同时，起

到较好的蒙皮支撑效果，但是工装开

敞性较差，且制造成本和改造成本较

高。柔性工装采用多站式角片定位

方法，不必在所有站位设置卡板，因

此需要对蒙皮的定位点进行分析和

优化，对卡板布置方式进行设计，保

证蒙皮的支撑刚性。另一方面，柔性

工装的一块卡板需要满足多种蒙皮

的装配要求，在进行卡板布局分析的

同时，还应考虑卡板在不同蒙皮、不

同位置的兼容效果。对此，本文提出

了基于蒙皮最优支撑的卡板设计方

法，通过对多组蒙皮支撑刚性进行综

合分析，选定柔性装配环境下的卡板

的最优布局，并进行卡板型面设计。

该方法具体包括以下内容：

（1）优化模型构建。将蒙皮在

柔性工装进行定位、绑带拉紧后的最

大变形量作为优化目标，最大变形

量随定位 / 支撑布局的变化而变化。

考虑到柔性工装的特点，需综合分析

多块蒙皮的最大变形量。因此将多

块蒙皮最大变形量的平均值 Smax(X)
作为优化的目标函数，将卡板的布局

方式 X 作为设计变量。此外，考虑到

成本，将卡板数目 N 也作为优化目

标，建立如下优化模型：

Min{Smax( X )，N }
Subject to:

Smax( X ) = P
p
i=1

1Σ Si ( X )
X=（x1, x2, … , xm）

xi ∈ A, i =1,2,… , m

其中，X 代表卡板布置方式；P 代表

柔性工装需要装配的壁板种类数；

Si(X) 为第 i 块蒙皮的最大变形量；A
为约束条件下卡板的可行设计域。

在进行卡板位置布局时，需要考

虑产品的实际情况以及壁板装配的

工艺要求，包括以下约束条件：卡板

图3 工装结构整体设计

Fig.3 Overall design of tooling structure
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位置应为角片装配留出充分操作空

间；卡板与卡板之间需留出充分空

间避免干涉；需避让加强垫板等有

特殊装配需要的蒙皮区域；在有定

位要求的地方（蒙皮窗框、长桁端部

等）需设置卡板。

（2）优化流程。柔性工装每一

块卡板的外形都将对应至少两种蒙

皮内形的对应区域。蒙皮虽然具有

相同曲率的外形面，但为了飞机减重

或结构优化，蒙皮的内形面存在化铣

区域或加厚区域，导致蒙皮内形面曲

率半径不完全相同，采用同一块卡板

可能无法实现与多种蒙皮形面的完

全匹配。因此在进行卡板布置的优

化操作时，必须考虑卡板对应形面的

支撑状态。优化流程分为以下 5 步。

第 1 步：记录蒙皮支撑信息。在

进行优化操作前，为简化计算量，可

先对蒙皮进行区域划分，分区依据可

以是长桁轴线、角片定位面、蒙皮变

曲率分界处等。将蒙皮划分成 m×n
个区域，每个区域内最多包含一个

可行的蒙皮支撑点。记录每个蒙皮

区域的支撑情况，形面支撑有效记为

“1”，形面未实现支撑记为“0”，将该

信息记录成 m 行 n 列的矩阵形式：





=
，无支撑

，支撑有效

0
1

ija
=1,2,…,mi

=1,2,…,nj

















…

…
=

nm

n

aa

aa
A

11

111

 





=
，无支撑

，支撑有效

0
1

ija
=1,2,…,mi

=1,2,…,nj

















…

…
=

nm

n

aa

aa
A

11

111

 

第 2 步：确定算法参数。首先，

确定适应度函数。本文以多块蒙皮

最大变形量的平均值最小作为优化

目标。设置蒙皮最大变形的阈值 S0，

为提高计算效率，当单块蒙皮的变形

量超过，即赋予此种卡板布局方式下

的适应度为 0。然后，对设计变量进

行编码操作，将其转化为程序可读取

的优化参数，具体方法为采用二进制

的编码方式，将蒙皮区域的每一列是

否具有卡板进行区分，以此表示卡板

的布局，有卡板记为“1”，无卡板记

为“0”，可得到：

B = [ b1 b2 b3 … bk ]





=
，无卡板

，有卡板

0
1

kb =1,2,…,nk      

第 3 步：建立有限元参数化模

型。基于 Python 脚本建立 ABAQUS
的有限元参数化模型。在参数化建

模过程中，重点考虑两方面问题。 
（1）将优化变量记录的信息转化为

模型的输入信息，本文中为蒙皮不同

区域内卡板的支撑情况； （2）从结果

数据对象中读取需要的值，作为有限

元分析的输出，本文中为不同卡板布

置状态下蒙皮的最大变形量。最后，

将参数化建模的程序封装成函数的

形式，即完成了参数化建模的过程。

第 4 步：算法与有限元参数化模

型结合。Python 主程序部分主要负

责将设计参数信息解码，调用有限元

参数化模型，寻找数据优化方向以及

记录计算结果，有限元工具负责输出

适应度值。每生成一个新种群，即对

应一组卡板的布局信息，需要至少调

用 1 次，至多调用 p 次（p 为柔性装

配的壁板数目）有限元计算，并将结

果转化为适应度值。适应度评估后，

若满足终止条件，则输出本组卡板布

局信息；若未满足，对优化参数进行

选择、交叉、变异的遗传操作，生成新

一代种群，直至得到最优解。

第 5 步：卡板形面设计。依据分

析计算得到的卡板最优布局情况，针

对各区域蒙皮的曲率半径，设计卡板

形面，以适应柔性装配。

3.2 长桁与角片柔性定位结构设计

长桁通过蒙皮内形以及卡板上

定位器所确定的轴线位置实现定位，

采用多点夹持的方法进行夹紧。柔

性工装的长桁定位器设计，应满足具

备长桁轴线位置调整功能、适应多种

类型和厚度的长桁、保证长桁定位面

与蒙皮贴合的要求。为实现上述功

能，设计了长桁柔性定位器，如图 4
所示。该定位器安装在长桁卡板侧

面，由位置调整组件和长桁夹持组

件构成。位置调整组件由锁止气缸

图4 长桁柔性定位器结构

Fig.4 Flexible locator structure for stringer

（a）位置调整组件 （b）长桁夹持组件

锁止气缸 活动接头 连接轴组件 安装板 长桁卡板 限位块 夹头 移动底板 夹头座

下气缸

上气缸
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驱动，通过连接轴带动卡板背面的夹

持组件沿卡板的腰型长槽滑动，实现

长桁定位器两个工位切换。夹持组

件由双气缸驱动，上气缸提供夹持作

用力，下气缸驱动夹持组整体前后平

移，便于长桁装卸并保证长桁贴紧蒙

皮。该长桁定位器可实现 1~2mm
厚度范围内、20~30mm 宽度范围内

的 Z 型长桁、T 型长桁的夹持。

角片通过卡板确定其站位平面。

柔性工装使用可在航向和翼展方向

移动的角片卡板进行定位，如图 5 所

示。翼展方向的运动由上下各一个

带同步功能的电动推杆驱动，航向方

向的运动由上下各一个伺服电机同

步驱动，在导轨平面安装绝对光栅，

实时测量卡板的航向位置，实现闭环

控制。在进行角片装配时，控制系统

根据理论数模中角片的定位数据，通

过数控程序驱动角片卡板沿航向运

动，同时借助绝对光栅实时反馈卡板

的位置信息，并进行补偿，确保角片

卡板的定位平面准确到达角片站位

处。此时电动推杆驱动卡板沿航向

推出，使卡板前端靠近蒙皮内形面。

将角片分别与角片卡板定位面、蒙皮

内形面贴合，再通过长桁确定上下位

置，实现完全定位。使用安装在角片

卡板上的角片夹紧器进行角片夹紧，

如图 6 所示，该夹紧器采用内嵌方式

安装在角片卡板上，且具有镜像夹持

功能，适合角片的柔性定位 / 夹持。

电气及软件系统设计

完整的柔性装配系统由机械部

分、电气部分、软件部分组成，如图

7 所示。机械部分起到产品定位、支

撑、夹持作用，包括静态框架和动态

模块 [11]，动态模块依附于静态框架，

具有多个自由度，可根据不同产品的

特征重组以适应柔性装配需求。电

气部分包括电气系统和控制系统，实

现工装的供能以及多轴运动、自动夹

持的精确控制。软件部分主要起人机

交互作用，可实现工艺信息录入、控制

指令发送、运动状态读取等功能。

1 电气设计介绍

1.1 控制系统总体方案

ARJ21 壁板柔性工装电气控制

系统主要包含 3 个部分： 6 块长桁

卡板上下电机航向同步运动、2 块

角片卡板上下电机航向同步运动和

翼展联动、布置在卡板上的长桁定

位器和角片定位器控制。为了实现

伺服电机、电动推杆及定位器的控

制要求，在对比研究的基础上，结合 
EtherCAT 实时以太网技术及柔性工

装需要，采用了基于 EtherCAT 以太

网技术的分布式网络控制方案，既提

图5 角片卡板结构

Fig.5 Structure of fixture board for  
shear clip

图6 角片自动夹紧器结构

Fig.6 Automatic clamper for shear clip

静态框架

壁板组件

动态模块 控制系统

软件系统

壁板工艺信息

定位
支撑

定位
夹持

测量反馈

调整控制

输出 输入

读取

连接
电
气
系
统

供能

飞
机
壁
板
柔
性
装
配
系
统

图7 飞机壁板柔性装配系统

Fig.7 Flexible assembly system for aircraft panel

翼展方向

航向方向
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高了系统的可靠性，又提高了数据传

输速率，结构简单且便于扩展。

图 8 为控制系统结构图。工控

机作为中央控制系统，通过实时以太

网 EtherCAT 实现通信功能，可以协

调计算各从站运动单元，发送和接受

指令数据，监测整个系统的运行。控

制层由各从站组成，主要负责与系统

层的通信，并解析从系统层发送的控

制指令以供执行层执行。执行层由

伺服驱动器、伺服电机、电磁阀、接近

开关等执行部件和检测硬件组成，

主要依据控制器指令执行相应动

作，并将检测数据反馈给运动控制

器和信号采集模块。

1.2 电气设备硬件布局

 工装电气设备采用分布式电柜

布局，根据工装的需求，在工装的下

梁部分开设 16 个电柜孔用于存放电

柜。每个电柜中安装有对应卡板运

动所需的驱动器、接线端子、开关电

源等。而每块卡板所需的输入输出

模块则安装在卡板上，模块的网络、

供电通过拖链与电柜相连接。电源

模块包括电机三相供电电源和直流

开关电源。三相电源为电机运动提

供能量，直流电源为伺服驱动器、I/O
模块、电动推杆等设备提供能源。数

字量输入模块 EL1008 和 EL1809 用

于从现场获得按钮和接近开关的反

馈信号，并把数据以电隔离信号形

式传输到更高层的自动化单元处理；

数字量输出模块 EL2008 和 EL2809
将控制层传输过来的控制信号传到

设备层的执行机构；伺服驱动器则

根据具体的运动要求完成对伺服电

机的控制。

工控机安装在整个工装的左立

柱侧，工控机上方设有工装指示灯和

蜂鸣器，便于操作人员了解当前工装

的状态，工控机的侧边设有急停按

钮用于控制电机急停。工控机通过

RJ45 接口与控制柜内伺服驱动器以

及卡板上的输入输出模块建立连接。

2 系统软件设计

控制系统软件包括用于实现运

动控制的下位机软件和进行人机交

互的上位机软件，上位机通过 ADS
通信与下位机建立连接，实现对工装

装配流程的控制和状态的实时监测。

2.1 运动控制程序 
运动控制程序采用 PLC 程序进

行编写，在德国倍福公司 TwinCAT 软
件平台环境下的程序开发。TwinCAT 
是一个包含了运行和开发平台的自

动化实时控制软件。PLC 程序负责

系统的整体控制，包括所有伺服电机

运动控制功能并对现场 I/O 数据采

集处理。

ARJ21 壁板柔性工装的卡板在

整个运动过程是通过伺服电机驱动

齿轮齿条带动相应的运动机构来完

成的，因此其控制过程可等价于多轴

的运动控制，每块卡板都由上下两个

伺服电机带动，采用主从耦合方式进

行同步运动。运动控制程序采用模

块化的设计思想，将使能、耦合、绝对

运动、相对运动、读取位置、找零等功

能程序编写成独立的子程序，在主程

序中进行调用。

2.2 人机交互界面 
人机交互界面通过 C# 进行编

写。根据壁板装配的流程要求，包含

以下几个主要功能模块：壁板选择、

长桁定位器推出、长桁夹紧器夹紧、

角片预安装、长桁定位器回退、角片

安装、长桁夹紧器取消夹紧、长桁定

位器缩回、退出系统，整个装配流程

如图 9 所示。

在登录模块进行登录，进入到

ARJ21 壁板柔性工装软件主界面（图

10）。主界面窗口中可分为 6 个部

分。左上方包含系统初始化和附加

功能，系统初始化为整个装配流程提

供前提条件，附加功能中包括调试模

式、管理员模式、演示模式和用于急

停后恢复的找零功能；左中部分包

含了整个项目的装配流程选择菜单；

左下部分为整个系统的实时状态显

示区；右上部分为当前工装的运行

工
控
机

伺服驱动器 I/O模块 伺服驱动器 IO模块 …

EtherCAT EtherCAT EtherCAT EtherCAT

电磁阀、指示灯、继电器

按钮、接近开关、零位开关限位开关、光栅反馈

伺服电机

执行机构

图8 系统结构图

Fig.8 System structure drawing
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皮加厚区，曲率半径为 1669.951mm。

依据角片定位面和长桁轴线位置，将

上边两块蒙皮划分成 10 行 17 列，将

下边两块蒙皮划分成 7 行 17 列，每

一列代表卡板可能存在的位置。每

个区域的中间位置即为卡板对蒙皮

支撑点所在位置，用绿色表示卡板与

蒙皮形面贴合，该支撑有效；用红色

表示卡板未与蒙皮形面贴合，该支撑

无效。以图 12 中最左边卡板位置为

例，由于需要适配第 4 块蒙皮的黄色

加厚区域，此部分卡板只能在第 4 块

蒙皮中起到有效支撑，矩阵对应元素

记“1”，在其他蒙皮的对应区域均为

无效支撑，矩阵对应元素记“0”。经

过优化操作后，得出在 2、5、7、9、11、
13、16 框的中间设置 7 块蒙皮定位 /
支撑卡板，在两端面设置长桁端头

定位卡板，可以起到最理想的定位

效果。

为保证装配精度，使用激光跟

踪仪测量设备辅助工装的安装和调

试，如图 13 所示。结合 MBD 技术，

使用工装设计时给定的装配基准点

（TB 点）建立工装坐标系，并将理论

数模导入测量软件 Spatial Analyzer
中，对比检验各关键零件的空间位

置。具体检验内容包括： （1）长桁

定位器定位平面的轮廓度，要求为

⌓0.24mm，如图 13 中的 OTS 1 所

示； （2）卡板型面的轮廓度，要求为

⌓0.24mm，如图 13 中的 OTS 2 所

示； （3）卡板侧面的轮廓度，要求为

状态显示、急停和复位按钮；右中部

分为当前流程操作界面的主要窗口，

根据所选择的模块显示对应的功能；

右下部分用于显示卡板运动的信息、

进度条等信息。

运动控制程序与人机交互界面

利用 TwinCAT 提供的 ADS 进行数

据的交互访问，完成从 PLC 程序到

人机界面软件以及从人机界面软件

到 PLC 程序的双向数据传递过程。

试验验证

本文针对 ARJ21 前机身上部

壁板设计柔性工装，在一套工装上

完成 4 块壁板的预连接，如图 11 所

示。图 12 为蒙皮定位点优化流程，

4 块蒙皮的内形面共存在 3 种不同

的曲率，蓝色为基础部分，曲率半径

为 1670.351mm；灰色为蒙皮化铣区，

曲率半径为 1670.751mm；黄色为蒙

登录

系统初始化

壁板选择

长桁定位器推出

长桁夹紧器夹紧

角片预安装

长桁定位器回退

角片安装

长桁夹紧器打开

长桁定位器缩回

系统下电

未进行预安装 已完成预安装

图9 装配流程图

Fig.9 Assembly process chart

图10 操作界面

Fig.10 Operation interface
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⌓0.24mm，如图 13中的OTS 3所示。

每项测量项目均在 4 块壁板工作状

态下分别验证。测量结果如表 1 所

示，共选取了 233 个测量点，最大偏

差 0.1191mm，满足公差要求。通过

图11 飞机壁板柔性装配工装

Fig.11 Flexible assembly tooling for 
aircraft panel

图12 蒙皮定位点优化流程

Fig.12 Optimization process of skin registration point

以上测量内容，可以保证： （1）长桁

轴线定位准确，且在工位调整后依然

可以保证准确装配精度； （2）卡板

型面可以满足蒙皮内形的准确定位；

（3）长桁卡板安装位置准确，两块角

片卡板可以精确运动至所有安装站

位，起到传统工装中 17 块固定卡板

的相同作用。

结论

（1）本项研究以一套工装解决

多组壁板的零件定位问题作为设计

目标，以柔性工装作为载体，构建了

一套飞机壁板柔性装配系统，并进行

了机械、电气、软件功能的详细设计。

该系统具备自动化、数字化、模块化

的特点，可以改善传统刚性工装生产

占地大、生产效率低、制造成本高等

短板，为推动工装实现集约化、设备

化转变提供了新的参考。

（2）提出一种基于蒙皮内形的

柔性定位方法，通过多项技术应用，

可以实现机身壁板的柔性装配。该

方法已在 ARJ21 前机身上部、前机

身下部以及中机身上部的多组壁板

中进行柔性装配的验证，并取得较好

的实际使用效果。
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Flexible Assembly System of Aircraft Panel Based on Inner Surface of  
Skin Positioning

CHANG Songyang1, WANG Hongsheng2, SHANGGUAN Jingyi 2, ZHU Lei2,
FENG Jun2, ZHENG Chenji1, FANG Qiang1

(1. Institute of Aerospace Manufacturing Engineering, College of Mechanical Engineering,  
Zhejiang University, Hangzhou 310027, China; 

2. AVIC Xi’an Aircraft Industry Group Company Ltd., Xi’an  710089, China)

[ABSTRACT]  In order to meet the requirements of digital and flexible manufacturing of aircraft panel, this paper 
proposes a flexible assembly method of aircraft panel based on inner surface of skin positioning. Through the application 
of finite element parametric modeling and the optimization algorithm of skin support points, the optimization design 
of fixture board layout is realized. According to the positioning requirements of each part of the panel component, the 
flexible positioning method of stringer, skin and shear clip in the flexible assembly system was designed in detail, and the 
distributed network control system based on EtherCAT fieldbus technology was developed to complete the panel assembly. 
Through the application of this system, the assembly of four panels can be completed on one flexible tooling, which 
changes the traditional design approach and is of great significance to the development of aircraft panel flexible assembly 
technology.
Keywords:  Aircraft panel assembly；Flexible tooling；System design；Parametric modeling；Layout optimization
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航空发动机总装脉动线单模块
集成仿真分析

徐 尧 1， 连宇臣 1， 程奂翀 2， 武殿梁 2,3， 周 烁 1

（1. 中国航发上海商用航空发动机制造有限责任公司，上海 201306; 
2. 上海江衡软件科技有限公司，上海 201210; 

3. 上海交通大学机械与动力工程学院，上海 200240）

[ 摘要 ] 航空发动机总装脉动线具有主体设备技术复杂、建设和运维成本高等特点，单工位模块是总装脉动线的

基本组成单元，承担着航发产品总装时的脉动运输、夹持固定、部件对接和配套件安装等任务，因此在工艺流程规

划、设备运动控制等方面存在较大难度，脉动线单模块的集成仿真可以验证单模块结构与机构设计、工作流程设

计和运动控制设计方案，对于模块开发具有重要意义。提出基于数字孪生模型和实际控制信号的人在回路的单

模块集成仿真方案，并据此研发了完全知识产权的国产仿真软件和集成仿真平台，完成了某型航发脉动总装工艺

的评估。结果表明，所研发平台能够用于多种脉动总装工艺评估，并可支持人在回路的方案验证和操作培训。

关键词：  航空发动机；总装；脉动生产线；单模块；仿真分析

DOI:10.16080/j.issn1671-833x.2021.04.059

线建设前，已经建立了 5 个单装配模

块，用于验证脉动式装配的发动机总

装工艺，并且其单模块的构型也一直

在改进优化，其最终建设的 3 条脉动

线也不尽相同，说明脉动式生产持续

优化的需求十分强烈。而单模块的

开发作为总装脉动线的关键技术，是

实现航空发动机脉动装配的一个重

要环节 [3]。

总装脉动线单模块是指在单个

工位就能完成发动机总装阶段的全

部工艺过程的装配生产模块，模块应

具备小范围的运输、吊装、姿态调整

等功能，并且能实现部分检测或辅助

检测功能，如图 1 所示。

总装脉动线单模块首先可以作

为对航空发动机脉动式生产工艺和

脉动装配线是指按节拍移动的

一种装配线，是介于固定站位装配

与连续移动装配之间的一种装配生

产线形式，其典型特征是产品移动

时不进行装配作业，装配作业进行

时产品不移动 [1]。近些年，随着民航

业迅猛发展，国外民用航空发动机

如 CFM56 系列、LEAP 系列、Pure 
Power 系列、TRENT XWB 系列等，

为满足大量订单的交付需求，实现

“可持续交付”，各大制造商都开展了

总装脉动线的研究与建设，并且对主

体设备均申请了相关专利。实现航

空发动机脉动装配的技术难度大，在

大规模总装生产线建设前的技术研

发和工艺准备是十分必要的 [2]。以

LEAP 系列发动机为例，在总装脉动

徐 尧

工程师，主要研究方向为航空发

动机装配制造技术。

引文格式：徐尧 , 连宇臣 , 程奂翀 , 等 . 航空发动机总装脉动线单模块集成仿真分析[J]. 航空制造技术 , 2021, 64(4): 59–65.
	 XU Yao, LIAN Yuchen, CHENG Huanchong, et al. Typical module integrated simulation for aero-engine pulse final assembly 

line[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2021, 64(4): 59–65.
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新技术探索的验证平台，实现对大规

模脉动生产线主体设备建设的关键

技术攻关；其次可以作为批生产工

艺定型前的试装平台，对总装工艺进

行验证，开展装配工时统计与分析，

并实现对总装工艺的不断优化；最

后还可以作为操作人员的培训平台，

在单个工位学习掌握发动机总装阶

段全部工艺流程。

近年来，国内多家航空发动机制

造单位积极探索总装脉动线单模块

的关键技术，开展专项技术攻关或工

艺试验。中国航发西安航空发动机

公司和西北工业大学开展了某型涡

扇发动机总装脉动线的单模块研制；

中国航发商发制造公司开展了大部

件对接平台 [4] 和总装滚转平台的研

究，分别可以实现大部件水平对接以

及外部结构安装时的发动机滚转功

能，如图 2 所示。

总装脉动线单模块集成
仿真方案

总装脉动线单模块集成仿真建

立起脉动线单模块设备与工艺的数

字孪生模型，并在此基础上进行总装

工艺仿真分析与验证。数字孪生仿

真需求的单模块数字化模型分别从

几何层、物理层、数据链路层建立，其

中几何层是指建立了单模块设备的

三维模型，具有与真实设备相同的几

何尺寸；物理层是指设备的机构运

动模型，根据实际设备的机构组成与

运行方式，建立数字孪生模型的运动

副并设置相关的参数，在仿真运行中

能够与实际设备完全对应；数据链

路层是指使用模拟 PLC 控制器与数

字孪生模型进行实时通信，通过真实

信号驱动数字孪生模型。该方案包

含 3 个阶段：总装脉动线单模块建

模、单模块设备集成建模以及总装工

艺仿真分析，技术路线如图 3 所示。

1 总装脉动线单模块工艺建模

根据实际总装脉动线规划方案

建立起单模块仿真生产线，对生产线

涉及的设备、工装、产品等按照实际

要求进行布局规划，在此基础上对总

装工艺流程进行工序划分、工艺规程

制定，形成工艺流程图并生成数字化

工艺流程模型。

2 总装脉动线单模块设备建模

对总装脉动线单模块中使用的

设备进行数字孪生建模，根据实际设

备的原理与操作方式，分别建立单模

块设备运动机构、PLC 控制逻辑以

及交互操作界面的仿真模型，并开发

实时数据通信接口，能够从逻辑层面

对真实设备的运行过程进行仿真。

3 总装工艺仿真分析

将总装脉动线工艺模型和设备

模型集成到统一的仿真环境中，对单

模块设备在总装工艺中的工作流程

设计和运动控制进行仿真，并实现人

在回路的交互式仿真操作，对工艺的

图2 大部件对接平台与总装滚转平台

Fig.2 Main unit assembly center and final assembly rolling center

六自由度机器人（拧螺母）六自由度机器人（加热棒 /激光引导与跟踪系统）

六自由度机器人（孔位对中）

控制台

AGV

上料装置

低压涡轮及工装组件

加热圈

上下料装置

风扇核心机及工装组件

（a）大部件对接平台 （b）总装滚轮平台

图1 LEAP发动机总装脉动式生产线单模块

Fig.1 Typical module of assembly pulsation production line of LEAP engine



智能装配Intelligent Assembly

612021年第64卷第4期·航空制造技术

可行性、合理性进行验证与分析，提

前发现工艺设计中存在的问题。

总装脉动线单模块工艺建模

总装脉动线单模块的建设首先

依赖于对发动机总装工艺的分析与

建模。本文应用上海江衡软件科技

公司研发的国产仿真软件，基于新型

工艺方案，构建了总装脉动线单模块

装配工艺网络模型，如图 4 所示，将

航空发动机的总装工艺过程可划分

为两大阶段：大部件（风扇增压级单

元体、核心机单元体、低压涡轮单元

体）对接形成本体阶段与外部结构

安装阶段。其中，大部件对接阶段是

指 3 大主单元体分别并行完成各自

装配后，以轴线呈水平状态的风扇主

单元体为装配基准（起始件），在水平

方向上依次完成核心机主单元体、低

涡主单元体的对接；外部结构安装

阶段是指完成大部件对接后进行的

虚拟操作界面

单模块设备
数字化建模

实时数据通信接口

仿真控制程序

总装
工艺
仿真
分析

单模块装配工艺
过程人在回路

仿真

单模块装配
工艺流程

仿真

脉动线工艺
流程建模

单模块生产线
建模

风扇/增压级
单元体

IGB单元体

风扇机匣
单元体

1、2号支撑
单元体

风扇主
单元体

核心机主
单元体

低压涡轮主
单元体

发动机主机

TGB/AGB

附件

管路

电缆

组装 组装 组装 安装 安装

安装 安装 安装喷口

安装

风扇叶片、帽罩

安装 发动机

安装节

安装

安装

维修单元体组件 联合单元体 主单元体 发动机过
程

阶段一：

阶段二：

图例：

总
装
脉
动
线
单
模
块
工
艺
建
模
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装
脉
动
线
单
模
块
设
备
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图3 总装脉动线单模块集成仿真技术路线图

Fig.3 Roadmap of typical module integrated simulation in assembly pulsation production line

发动机主机

风扇/增压级
单元体

IGB单元体

风扇机匣
单元体

1、2号支撑
单元体

风扇主
单元体

核心机
主单元体

TGB/AGB

附件

管路

电缆

组装 组装 组装 安装 安装

安装 安装 安装喷口

安装

风扇叶片、帽罩

安装

安装节

安装

安装

维修单元体组件过程

阶段1

阶段2

图例 联合单元体 主单元体 发动机

发动机

低压涡轮
主单元体

图4 总装二维工艺网络图

Fig.4 2D network diagram of assembly
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外部附件、管路、电缆的装配 [5]。

总装脉动线单模块工艺和
设备集成仿真

基于发动机新型总装工艺对单

模块的功能需求，中国航发商发制造

公司规划出一种构型的总装脉动线

单模块平台。平台功能包含：分别完

成核心机主单元体、低压涡轮主单元

体与风扇增压级主单元体之间的水

平自动化对接，为发动机外部结构安

装提供上部支撑，并实现滚转功能。

其中单模块主机系统可实现自动倾

斜及精确定位，并具备自锁功能；发

动机在安装平台上的安装方式与发

动机在搬运车上的安装方式一致，使

用 4 个立柱式支撑工装，采用下部 4
点支撑； 4 个立柱式支撑工装与发动

机安装平台之间的安装接口实现柔

性设计，进而满足不同尺寸的发动机

安装和测量。

考虑到建设和运维成本显著，在

设备开发前进行虚拟验证很有必要。

本文仍应用上海江衡软件科技公司

研发的国产仿真软件进行虚拟环境

中的验证，目的是将装配工艺流程和

设备运动控制的仿真结合起来，在同

一个环境中，既能对装配工艺流程的

正确性进行验证，也能通过节拍分析

与产线平衡，在试生产前就能提前对

工艺进行优化；同时又能结合工艺过

程对设备的运动控制功能进行仿真，

提前模拟设备使用过程中可能出现

的问题，对设备的建设提供宝贵的依

据，避免试生产时再对设备进行二次

改造，以起到缩短研制周期的目的。

1 机构运动建模

在单模块功能仿真验证时，设备

仿真模型除具有与真实设备相同的

几何尺寸外，还需要建立机构运动模

型，对设备的真实运行过程进行仿

真。根据平台功能，模块需要对航空

发动机部件执行运输、吊装、姿态调

整等功能，如图 5 所示。

仿真装配过程中，利用升降单元

的升降功能和 A 车的 X 轴运动功能，

使 A 车 C 圈上承力销位置对准地面

小车上的风扇单元体上的球窝。安

装承力销和吊杆后，再利用升降功能

升起 A 车，地面小车移开。利用两

个 B 车的吊钩吊起核心机及工装，

再利用 B 车的三轴运动功能，使核

心机前部对接风扇法兰安装边。三

轴运动调整低压涡轮的位置，使涡轮

长轴对准核心机的中心孔，进行低压

涡轮单元的安装；驱动液压缸，降下

尾部旋转工装托架；人工安装尾部

随动环形工装。使用 C 圈回转功能

使发动机整体回转至指定角度，配合

平台升降功能，人工安装发动机外围

管路等零件。对应的设备构件及运

动副如表 1 所示。

在机构设置时，需要指定运动副

的参数。对于平移副，其运动参数由

该运动副运动所在直线进行约束，使

用数学模型表达为空间中的一点以

及该点处的方向向量，控制参数为机

构的当前行程；对于旋转副，其运动

参数由该旋转副的旋转轴进行约束，

使用数学模型表达为空间中的一点

以及旋转轴方向，控制参数旋转构件

当前的旋转角度。机构的参数设置

界面如图 6 所示。

图5 设备运动副示意图

Fig.5 Diagram of equipment kinematic-pair

表1 模块运动副建模

Table 1 Equipment kinematic-pair modeling list

功能 设备构件 运动副 方向

运输 A 车
平移副 x 轴

平移副 y 轴

吊装 B 车

平移副 x 轴

平移副 y 轴

平移副 z 轴

姿态调整 C 圈 旋转副 绕 x 轴

Z 轴平移副
Z 轴平移副

X 轴平移副

Z 轴平移副

Y 轴平移副

C圈旋转副

B车

A车

B车

X 轴平移副

图6 机构参数设置界面

Fig.6 Interface of parameter setting
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2 数据通信与控制

 在机构运动建模的基础上，

仿真软件通过数据监控模块与模

拟 PLC 控制器（也可以替换为真实

PLC 控制器）进行连接，实现数据的

双向通信，包括发送设备的控制指令

到 PLC 控制器、接受 PLC 控制器的

运行参数，如图 7 所示。

其中仿真操作界面可运行在 PC
或手持平板终端，通过模拟设备的操

作界面，可由操作人员通过鼠标或者

触摸操作发送设备运动指令，如图 8
所示。

仿真程序与模拟 PLC 控制器

通信方式采用与真实 PLC 相同的

Modbus 工业通信协议，通过 TCP 协

议进行连接，可采取有线或者无线方

式进行连接，连接成功后可在监控界

面显示相应的参数，如图 9 所示。

3 单模块装配工艺仿真

 虚拟环境中的单模块的装配工

模块当前正在执行的指令名称、设备

参数值等，如图 10 所示。

 在对仿真工艺过程的时序仿真

过程中，能够进一步对操作过程进行

实时干涉检查、装配路径验证与优化

等，保证装配工艺的合理性、高效性。

3.2 集成仿真分析

通过仿真分析，发现当前的工艺

规划、专用工装需求、设备现场布置、

设备结构都有不同程度的优化空间。

其中装配工序的工时仿真结

果，根 据 价 值 流 图（Value stream 
mapping，VSM）进行价值流分析，

并考虑生产线平衡需求，对装配网络

图进行了重新规划。根据优化后的

VSM，同时对脉动生产线的站点规

划也提供了依据，如图 11 所示，总装

脉动线被分为 6 个站点。

其中设备现场布置与设备结构

的优化，主要根据仿真过程中的干涉

检查情况进行优化。并且根据仿真

艺验证包括装配工艺流程仿真以及

人在回路的仿真两个阶段，前者通

过预定义的控制指令对单模块进行

运动控制，实现装配工艺仿真完整流

程，用于对装配工艺的验证与分析；

后者开发人机实时交互仿真程序，能

够更真实地模拟实际装配过程，并能

够对操作人员进行虚拟仿真训练，提

高实际装配的效率。

3.1 单模块装配工艺流程仿真

 单模块装配工艺流程仿真基于

装配工艺网络图，定义了每个操作工

序的操作步骤、执行条件与完成条

件、工序中使用的设备等因素，并结

合单模块设备控制方式定义了每个

步骤的操作指令，实现了自动工艺流

程仿真。

单模块装配工艺流程仿真时，在

工艺流程图上实时显示当前正在执

行的工序、当前工装工具的使用状

态，并在设备操作指令列表中显示单

图7 数据通信示意图

Fig.7 Diagram of data communication

图8 仿真操作界面

Fig.8 Interface of simulate operation

仿真操作界面 三维场景显示

操作指令 机构运动模型

数据通信接口

模拟 PLC控制器

仿真指令

PLC指令

机构运动

运动参数

Mobus通信协议

图9 数据监控界面

Fig.9 Interface of data monitoring

图10 单模块装配工艺流程仿真

Fig.10 Process simulation of typical assembly module
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操作过程，制定出主体设备的测量

与监控需求，包括 3大主单元体的水

平对接过程中，上部总装系统配置光

学检测系统，实现轴线对中状态的精

确检测，人工完成主单元体的位姿调

整； 3大主单元体的水平对接过程

中，上部总装系统配置装配力学检

测系统，实现吊装负载变化和磕碰

力的精确检测；针对设备运行状态

的安全报警系统，以及根据仿真操

作过程，发现对于控制低压涡轮轴

线对中时容易超出可接受的对接坐

标区间的问题，制定低压涡轮引导

方案。

3.3 单模块装配工艺过程人在回路

仿真

人在回路仿真是一种通过物

理效应设备产生人的感知环境的

仿真 [6]。在装配工艺流程验证完成

后，操作者借助手持式平台电脑的仿

真控制终端，进行仿真度更高的人在

回路的交互操作模式。

操作者观察虚拟场景，通过控制

终端发送操作指令，转换成 PLC 控

制器指令发送给模拟控制器，接收

反馈信号并驱动虚拟环境中的设备

运动。系统根据标准操作流程对用

户的操作正确性进行判断，对用户

不合理的操作进行提示，如图 12 所

示。通过全面考虑软件、硬件和人组

成的全部模型的运行和人机交互活

动，保证了人在回路仿真运行有效

性分析。

人在回路的仿真通过真实的操

纵体验，对自动仿真的结果通过实际

操纵，进行了进一步的验证；发现了

手持操作界面容易产生误触的缺陷，

并进行了优化，优化后可以根据所

处的工艺环节开放或锁定部分按钮；

同时可用于设备培训，规范用户的操

作并提高其操作熟练度。

结论

本文介绍的仿真软件拥有自主

知识产权，具备了对航空发动机总装

脉动线单模块的仿真能力，为总装脉

动线单模块的建设以及总装脉动线

的规划提供了有力的支持。集成仿

真工作还可以从以下 3 个方面进一

步改善，或扩大应用场景。

（1）与成熟仿真软件产品相比，

自动路径规划能力不足。软件未来

可进一步扩展功能项，提升仿真能

图12 单模块装配工艺过程人在回路仿真

Fig.12 Process simulation with man-in-loop 
of typical assembly module

图11 总装脉动线VSM 
Fig.11 Value stream mapping of pulsating fi nal assembly line
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力，扩大应用空间。

（2）对于人在回路的仿真，可进

一步扩展为沉浸式人机协同仿真。

后期通过使用虚拟现实技术，模拟人

在装配厂房的操作过程，使仿真效果

更加逼真，并且可用于技能人员的操

作培训平台。

（3）随着工厂数字孪生体建设

需求的增加，未来通过接口的打通，

仿真环境的模型可以直接作为脉动

线数字孪生体在虚拟环境的样本，实

现总装脉动线的数字孪生。
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Typical Module Integrated Simulation for Aero-Engine Pulse Final Assembly Line

XU Yao1, LIAN Yuchen1, CHENG Huanchong2, WU Dianliang2,3, ZHOU Shuo1

(1. AECC Shanghai Commercial Aircraft Engine Manufacturing Co., Ltd., Shanghai 201306, China; 
2. Shanghai JH Simulation System Co., Ltd., Shanghai 201210, China; 

3. School of  Mechanical Engineering, Shanghai Jiao Tong University , Shanghai  200240, China)

[ABSTRACT]  The aero-engine pulse final assembly line (PFAL) has the characteristics of complex main equipment, 
high construction and operation cost. The single station module is the basic unit of PFAL, which undertakes the tasks of 
pulsating transportation, clamping and fixing, large parts docking and parts installation, therefore, it is difficult to plan the 
process flow and design the equipment motion program. The integrated simulation of PFAL can verify the structure and 
mechanism design, workflow design and motion control design of single-module, which is of great significance for typical 
module development. In this paper, a typical module integrated simulation with man-in-loop scheme based on digital 
twin model and actual control signal is proposed. Based on this scheme, the domestic simulation software and integrated 
simulation platform with complete intellectual property rights are developed, and the evaluation of a certain type of aircraft 
generator pulse assembly process is completed. The results show that the developed platform can be used to evaluate the 
new pulsation assembly process of aero-engine, and can support the scheme validation and operation training of man-in-the 
loop.
Keywords:  Aero-engine; Final assembly; Pulsating production line; Single-module; Simulation.

（责编　古京）
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面向航天器微低重力仿真的大型
超平支撑平台精密装配技术研究

许 波1,2，赵超泽1,2，张 佶1,2，王立桐1,3，李 博1,3，赵宝山1,3

（1. 天津航天机电设备研究所，天津 300458； 
2. 天津市宇航智能装备技术企业重点实验室，天津 300458； 
3. 天津市微低重力环境模拟技术重点实验室，天津 300458）

[ 摘要 ] 大型超平支撑平台作为航天器微低重力仿真的大型精密试验设备，具备大尺寸、高承载刚度、全自动精密

调节等特点。通过对大型超平支撑平台装配要求及难点分析，构建装配系统组成，制定装配工艺流程，设计调节机

构及调节工艺流程，并针对虚拟轮廓构建、精密测量、装配路径规划、调控策略等数字化自动装配关键技术进行研

究，最终实现大型超平支撑平台的快速、精密测量与调节，高效率、高质量地完成 200 块平台的精确装配。

关键词： 航天器；微低重力仿真；大型超平支撑平台；精密装配；精密测量；装配路径规划
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无法满足后续型号研制的需要，急需

对地面微低重力仿真试验系统升级

换代，才能更全面地模拟航天器在轨

运行状态，避免发射风险 [6–7]。

本文所述的大型超平支撑平台

作为航天器微低重力仿真的大型精

密试验设备，如图 1 所示，具备大尺

寸、高承载刚度、全自动精密调节等

特点，能够在 40m×30m 的范围内为

月球轨道交会对接模拟器提供稳定

的高精度水平支撑面。这些显著特

点对大型超平支撑平台的研制，尤其

是快速、高精度拼接装配技术提出重

大挑战。

传统的微低重力仿真气浮平台

拼接装配基本采用人工撬动操作，首

先将平台放置在托架或拖板车上，然

后根据拼缝宽度人工撬动平台调整，

经过多次调整后才能达到要求，拼接

许 波

高级工程师，硕士，主要从事航天

器装配、试验装备设计研究，参与探月

工程交会对接重大基础设备“大型超

平支撑平台”研制、超大惯量空间站角

动量管理试验验证系统研制、面向批

产卫星的生产线装备研制等工作。

航天器微低重力仿真试验是在

地面有重力状态下模拟在轨航天器

所有运动学及动力学状态（微低重力

状态）的试验，主要包括航天器机构

展开、姿态调整、变轨、捕获、对接等

过程的状态模拟及功能验证 [1–3]。航

天器地面模拟试验可以有效识别航

天器在轨运动运行风险，充分验证航

天器空间功能状态，提高航天器结

构、机构的可靠性，是模拟验证太空

环境下航天器性能最有效、最经济的

方法 [4–5]。

随着航天技术的发展，未来重点

型号航天器对微低重力环境模拟提

出了更高的要求，比如航天器重量与

尺寸的增加，对地面微低重力环境模

拟装置的承载能力、刚度、尺寸、精度

指标提出更高的要求；传统地面微

低重力仿真试验系统性能指标已经

引文格式：许波，赵超泽，张佶，等 . 面向航天器微低重力仿真的大型超平支撑平台精密装配技术研究[J]. 航空制造技术 , 2021, 
64(4): 66–73.

	 XU Bo, ZHAO Chaoze, ZHANG Ji, et al. Research on precision assembly technology of large super flat support platform for 
spacecraft low gravity simulation[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2021, 64(4): 66–73.
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过程存在磕碰平台的风险，且装配效

率低、一致性差，严重制约航天器高

效、准确的微低重力仿真试验进行。

因此，本文通过对大型超平支撑平台

装配要求及难点分析，构建装配系

统，制定装配工艺流程，设计调节机

构及调节工艺流程，并对虚拟轮廓构

建、精密测量、装配路径规划等数字

化自动装配关键技术进行研究，实现

大型超平支撑平台的快速、精密测量

与调节，短时间内完成 200 块平台的

精确装配。

大型超平支撑平台装配技术
要求及难点分析

1 装配技术要求

为了满足试验的要求，大型超平

支撑平台将由 200 块 3m×2m 花岗

岩平台拼装组成，如图 2 所示。通

过分析气膜厚度、平台精度、系统刚

度等指标，制定如下装配技术要求： 
（1）平台有效面积≥ 40m×30m； （2）
空载时，平台任意 2m×2m 范围表

面与大地水平的倾角≤ 2″； （3）空

载时相邻拼缝之间的高度差 HC ＜

6μm； （4）拼缝均匀一致，拼缝宽度

≤ 4mm； （5）装配过程中需保证平

台、支撑、地基的相对位置要求，不

可出现偏载情况，使地基产生一侧

倾斜。

2 装配难点

2.1 装配精度要求高

由于运动模拟器的支撑气垫和

平台之间形成一层薄薄的气膜，气膜

厚度 10~15μm，借助这层气膜，负载

可在大型平台表面上做二维无摩擦

自由运动。其中，平台水平度和拼缝

高度差是运动模拟器能否稳定试验

的关键，这两个指标精度越高，越有

利于减小下滑力和过缝阻力，微低重

力仿真试验可信度越高。为满足水

平度 2″ 和高度差 6μm 的要求，需要

制定合适合理的检测方法和装调方

法，同时要选择高精度检测仪器和设

计精密调节机构。检测仪器的精度

要求比指标高一个数量级，水平度检

测精度优于 0.3″，高度差检测精度优

于 0.5μm，精密调节机构微调精度满

足 1μm 要求。

2.2 装调范围大，全局检测难度大

大型超平支撑平台总共 1200m2，

拼装过程中要保证平台与调节支撑、

平台与地基的相对位置精度，以及相

邻平台间拼缝宽度的一致性。因此，

在装配过程中必须进行全局检测。

由于地基尺寸大（32m×42m），且分

布着 21 堵承重墙和 20 条纵向地沟、

2 条横向地沟，承重墙上总共安装着

1200 根调节支撑，这些因素都增加了

全局检测的难度。 

大型超平支撑平台装配方案

1 装配系统组成

大型超平支撑平台装配系统主

要由激光跟踪仪测量系统、精密测量

系统、六自由度调节系统、三点支撑

精密调姿系统和集成控制系统等组

成，如图 3 所示。

2 装配工艺流程

大型超平支撑平台装配工艺流

程如图 4 所示。流程如下： （1）借助

理论模型数据构建平台的虚拟轮廓，

构建过程中以地基预埋垫石为参考

基准，采用激光跟踪仪检测平台 4 个

边角位置，通过理论模型与实测数据

调整迭代，在地基上建立出虚拟轮

廓； （2）在虚拟轮廓的基础上对大型

超平支撑平台进行定位，主要是借

助虚拟轮廓在地基上安装 8 根定位

杆，确定平台 4 个边角和 4 条边中点

的实际位置； （3）依据装配工艺及路

径规划，确定首块平台的位置，先借

助 4 根定位杆形成十字交叉线，对首

图1 大型超平支撑平台试验系统

Fig.1 Test system of large super-flat support platform

图2 平台示意图

Fig.2 Platform diagram

大型超平
支撑平台

模拟
航天器

总控
系统

平台调平
控制系统

试验总控
系统

空载

调控误差 HC

平台 A 平台 B

HC

（a）平台实物图 （b）平台拼缝高度差示意图
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块平台进行粗定位，之后在装调过程

中采用激光跟踪仪进行精定位，并与

虚拟轮廓位置数据比对，控制装配误

差； （4）首块平台定位后对其进行精

密装配，主要采用精密水平仪和高度

计进行测量，使用调节机构进行粗、

精调节，直到满足装配精度要求，后

续按照装配路径沿地沟方向依次进

行装配。

3 单块平台装配调节流程

单块平台装配过程中采用吊具、

六自由度调节机构和三点调节支撑

等设备，装配流程如下： （1）准备工

作，使单块平台处于吊装状态，六自

由度调节机构和三点调节支撑就位；

（2）调整吊装位置和调节机构高度，

将单块平台落于六自由度调节机构

上，确保平台间的距离便于取出吊

具； （3）粗调平台的位置与姿态，使

相邻平台间的距离满足 3mm 要求，

平台水平度＜180″，高度差＜30μm；

（4）升高三点调节支撑，使单平台完

全落在其上，同时降低六自由度调节

机构，并移动到下一个安装位置；（5）
精密调节三点支撑，确保平台水平度

＜2″，高度差＜6μm； （6）对平台四

边贴好防护胶条，单块平台装配完

成，单块平台装配调节流程如图 5

所示。

4 六自由度调节机构设计

六自由度调节机构由两部分组

成： （1）由 3 套螺旋升降机组成升降

（Z 轴）、倾角调节（绕 X、Y 轴）系统，

采用手动调节。为减轻人工劳动强

度以及提高调节精度，每根升降杆由

蜗轮蜗杆传动。（2）由导轨滑块、转

盘轴承和丝杠组成 X 向、Y 向移动和

绕 Z 轴回转系统，各部分是串联在一

起，调节时互不干涉。在丝杠传动末

端增加一级行星减速器，降低调节扭

矩和提高调节精度。六自由度调节

机构如图 6 所示。

激光跟踪仪 精密测量系统 六自由度
调节系统

三点支撑
精密调姿系统

虚拟
轮廓
构建

装配
路径
规划

平台
位姿
测量

平台
位姿
粗调

平台
位姿
精密
测量

平台
位姿
精密
调节

集成控制系统CAD理论数据

图3 装配系统基本组成及功能

Fig.3 Basic components and functions of assembly system
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点在虚拟轮廓中的坐标值

虚拟轮廓定位

参考基准：定位杆

第1块定位：十字拉线交点

复检：跟踪仪复检平台位置

边界条件：十字拉线与虚拟
位置数据

首块平台定位

参考基准：十字拉线及装配路径

工具：调节机构

检测仪器：精密水平仪和高度计

边界条件：水平度、高度差、

平台装配

位置

图 4 大型超平支撑平台装配工艺流程

Fig.4 Assembly process fl ow of large super fl at support platform

图5 单块平台装配调节流程

Fig.5 Adjustment process of single-block platform assembly

六自由度调节
机构就位

平台吊装

平台水平度、高
度差精密调节

装配完成

平台装配

不满足

平台落在
调节机构上

粗调平台的
位置与姿态

满足

检测平台
装配位置、水平度、

高度差

调节机构转换，三点
调节支撑顶升、六自
由度调节机构下降

检测平台水平
度、高度差

不满足

满足
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此拼装机构能够实现 X 向 ±80 
mm 的微调、Y 向 ±50mm 的微调、

Z 向升降 70mm 的微调、绕 Z 轴回转

±2°、绕 X、Y 轴倾角调节 ±1°。

本机构的优点和效果在于能够实现

六自由度调节，完全满足平台的装配

要求。同时，本装配机构结构紧凑、

承载大，在地沟内只需两人便可操作

此机构，重载 8t 情况下各方向能够

轻松灵活的精密调节。

大型超平支撑平台装配的
关键技术

1 虚拟轮廓构建

为了确保整个平台与独立地基

的相对位置关系，以及调节支撑与单

块平台的位置关系，需要在地基上构

建大型超平支撑平台的虚拟轮廓，确

定每块平台在空间内的位置，并指导

后续装配路径 [8–9]。

由于大型超平支撑平台装配过

程中测量范围达几十米，因此采用激

光跟踪仪进行空间定位、位姿精度测

量等工作。大型超平支撑平台装配

过程中，需要通过坐标系之间的关系

来确定出每块花岗岩平台的准确位

置，而激光跟踪仪只能根据自己的坐

标系测出相关的数据。所以，需要确

定出测量坐标系和全局坐标系之间

的联系，构建出装配的测量场，如图

7 所示。采用厂房独立地基的 6 个

位置 A1、A2、A3、B1、B2、B3 作为基准，

激光跟踪仪测量各个基准的实际值，

并与平台轮廓理论模型对比，拟合获

得平台装配的理想位置，即虚拟轮

廓，同时确定一处固定位置 Tw 为全

局坐标系；依据虚拟轮廓及全局坐

标系的空间位置关系，可得到每块平

台的装配位置 Ci。依据装配位置对

每块平台进行安装和调节，并用激光

跟踪仪复测安装位置。

2 装配路径规划

合理规划平台装配路径是保证

平台装配准确性、地基稳定性以及装

配效率的关键。装配路径大致可分

为 3 种： （1）从一侧向另一侧装配；

（2）从两侧向中心同时安装； （3）从

中心向两侧同时安装。其中，从一侧

向另一侧安装的路径，可以避免出现

由于误差累积导致的平台拼缝宽度

不一致或安装不进去的风险，但是这

种安装方式会对地基产生偏载，可

能出现地基倾斜的风险。从两侧同

时向中心安装的路径，可以避免地基

偏载，但是存在误差累积导致的平台

拼缝宽度不一致或安装不进去的风

险。因此，前两种安装路径不适合

平台装配。

采用从中心向两侧同时安装的

路径规划：通过虚拟轮廓构建和激

光跟踪仪测量系统确定整体平台中

最为核心的一块花岗岩台面，位于平

台中心位置，精确调整其位置与水平

度后，再向四周环形方向装配，装配

形式如图 8 所示。其中深色打斜线

部分为已安装调节好的花岗岩台面，

浅色部分为平台规划安装位置。这

种装配路径的好处在于，装配阶段就

以中间一块核心平台为基准，装配累

计误差向外延伸，不会压缩某块平台

的安装空间，使其不可装配；使总体

平台接缝处高度差控制在很好的精

度内，等误差带以中心环状分布，大

平台会有很好的使用效果；与后期

的精密调整操作几乎是同一种执行

策略，协同性较好；对地基稳定性较

好，不会出现地基倾斜的不均匀沉

降现象。

3 精密测量

大型超平支撑平台是通过无关

联方式拼接而成，整个平台的水平度

和平板间的高度差是气浮装置平稳

运行的关键，因此大型超平支撑平台

X

Y

Z X向调节

Y向调节
Z向升降，绕X、Y轴
回转（3套配合使用）

绕Z轴回转

图6 六自由度调节机构示意图

Fig.6 Schematic diagram of six degrees of freedom adjusting mechanism

图7 虚拟轮廓及测量场示意图

Fig.7 Schematic diagram of virtual contour and measuring fi eld

Tw

Tj

激光跟踪仪

全局坐标系

虚拟轮廓

A1 A2

Ci

A3

B2 B3B1
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精密测量主要是针对单块平台的

平面度和相邻平台间拼缝高度差

的测量。

平台水平度测量采用粗精两级

测量方法，当平台水平度在 5○~0.05○

范围内时，使用高精度双轴水平仪对

每一块平台的水平度进行粗测；当

平台水平度小于 0.05○时，使用超高

精度双轴水平仪对水平度进行精测，

将水平度测量结果作为支撑机构调

节的反馈量。高度差测量装置在水

平度调节完毕后，使用微位移传感器

阵列在平台拼缝处测量两块相邻平

台的高度差。

为了能够高效、精确地测量，将

水平仪和微位移传感器按图 9[10] 方

式安装。在平台中心位置测量水平

度，在平台的短边采集 2 个位置的高

度差，在长边采集 3 个位置的高度

差，这样可以保证安装在平板边缘位

置支撑机构附近有高度差测量位置。

4 精密调节

大型超平支撑平台精密调节采

用三点调节、六点支撑的形式，采用

三点调节的方法在解算时相对简单，

可以很方便地实现平台的自动精密

调节，且三点受力均匀，系统、稳定。

六点支撑能够满足大承载、高刚度的

要求，采用其中的三点支撑进行精密

调节，调节后采用另三点进行辅助支

撑，支撑形式如图 10 所示 , 其中支

撑 1 号、3 号、5 号为精密调节支撑，

支撑 2、4、6 为辅助支撑。

首先对 1 号、3 号、5 号的 3 个主

要支撑点对应的支撑结构进行自动

调平控制。调控后，确保被调节的平

台水平度和高度差满足平台技术要

求。然后自动控制余下的 2 号、4 号、

6 号支撑点，在不改变 1 号、3 号、5
号已调节好的平台水平度前提下，使

其依次向已调节好的平台慢慢靠近，

直至完全承重。全部支撑点调节完

毕时，保证被调平台的水平度和高度

差符合技术要求。

大型超平支撑平台精密调节的

关键在于调节支撑的精度，航天五

院原有平台采用滑动丝杠形式进行

调节，由于滑动丝杠的摩擦系数较

高，重载低速下会出现机械爬行，即

电机输出一个角度后，滑动丝杠末

端理论会上升一个很小的位移，但

实际过程中，螺旋副的摩擦转矩致

使丝杠出现扭曲变形，而并没有提

升运动；继续增加电机输入，在某

个瞬间丝杠存储的扭曲变形突然释

放，将有一个较大的提升位移，超出

精度设计指标，因此，滑动丝杠不适

于重载平台研制。

采用滚珠丝杠代替滑动丝杠的

调节支撑，由于用滚动摩擦代替了滑

动摩擦，有效解决了机械爬行问题，

可以达到理论的高精度，且滚珠丝杠

的加工工艺比较成熟，其强度及刚

度都比滑动丝杠要高。采用滚珠丝

杠的支撑调节机构如图 11 所示，主

要由自适应球关节、升降机构滚珠丝

杠、蜗轮蜗杆减速器、行星减速器、伺

服电机等组成，需要满足能够最大承

载能力 4t、末端最小微动量≤0.2μm、

高度调节范围≥30mm 的要求，同时

具备自锁功能。根据载荷重载、平稳

的特点以及实现升降微调的目的，升

降精密机构调节支撑是通过伺服电

机驱动行星减速器、蜗轮蜗杆减速器

回转，回转扭矩传递至滚珠丝杠螺

母，选择滚动螺旋传动螺母带动丝杠

上下精密调节，并设置防逆旋机构，

能够满足精度及安全性要求。通过

蜗轮蜗杆的设计满足此调节机构

整体具备高精度微调和自锁性要

求功能。

5 三点调控策略

总体思路为“先调水平度，确定

高度差，再调高度差优化水平度”。

根据平台检测系统水平仪和高度检

测仪输出的平台水平度和相对基准

平台的高度差，调节 3 个主要支撑点，

使 3 个支撑点支撑下的平台水平度

≤ 1.8″，高度差绝对值≤ 1.6μm，调控

前平台状态如图 12 所示。

图8 环形装配方案示意图

Fig.8 Schematic diagram of ring assembly 
scheme

图9 水平仪和微位移传感器安装位置

Fig.9 Installation position of level gauge 
and micro-displacement sensor

图 10 大型超平支撑平台支撑形式示意图

Fig.10 Schematic diagram of support form 
of large super fl at support platform
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5.1 调节平台的水平度

调整平台水平度的环节中，水平

度的控制算法十分重要，关系到水平

度的调控精度。首先确定 3 个支撑

点的相对位置关系，选取最高支撑点

所在的水平面作为基准面（选择最高

的支撑点是保证调节过程中，所需调

控的支撑点均向上运动，避免机械上

涡轮蜗杆间隙造成的误差），以最高

支撑点所在的惯性空间水平面为水

平调节的基准平面，经过算法计算出

其余两个支撑点应调节的位移量。

位移量求出以后，除以丝杠的螺距换

算成丝杠应该转的圈数，再根据机械

结构设计，换算出电机的步数后输

出。为避免系统存在的误差，上述水

平调控的过程重复进行一次，即可保

证平台的水平度≤1.8″。经过水平

调节后的平台状态如图 13 所示。

5.2 确定高度差

平台水平度调控完成后，待调节

平台与相邻已调平台间存在一定高

度差，采用平台检测系统中的高度测

量仪，检测出待调平台与相邻已调平

台间的高度差。读取多个测量位置

的高度差并取平均值，将此高度差作

为待调平台高度差的调控依据。待

调节平台与相邻已调平台的高度差

测量如图 14 所示。

5.3 调节高度差、优化水平度

根据确定的高度差，判读此高度

差绝对值是否＞1.6μm。当高度差的

绝对值＞1.6μm 时，将该距离除以丝

杠的螺距换算成丝杠应该转的圈数，

再根据机械结构设计，换算出电机的

步数后输出，支撑点 1 号、3 号、5 号

对应的电机同时动作使得支撑点向

上移动该位移量，确保平台间的高度

差绝对值≤1.6μm。

由于高度差的调节可能存在误

差或导致水平度不满足要求，因此完

成一次“调节高度差优化水平度”后，

重新测量确定高度差和水平度，对于

不满足的部分依据上述步骤再进行

调节一次，确保平台水平度和高度差

图11 精密支撑调节机构示意图

Fig.11 Schematic diagram of precise support adjusting mechanism

自适应球关节

平台
支撑座

蜗轮蜗杆
升降传动

支撑底座
蜗轮蜗杆驱动
电机减速器

蜗轮蜗杆
减速器

滚珠
丝杠

行星减速器
伺服电机

图12 调控前平台状态示意图

Fig.12 Schematic diagram of platform status before regulation

图13 水平度调节后平台状态示意图

Fig.13 Schematic diagram of platform status after levelness adjustment
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图14 平台高度差检测示意图

Fig.14 Schematic diagram of platform height difference detection
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Research on Precision Assembly Technology of Large Super Flat Support 
Platform for Spacecraft Low Gravity Simulation

XU Bo1,2, ZHAO Chaoze1,2, ZHANG Ji1,2, WANG Litong1,3, LI Bo1,3, ZHAO Baoshan1,3

(1. Tianjin Institute of Aerospace Mechanical and Electrical Equipment, Tianjin 300458, China; 
2. Tianjin Key Laboratory of Aerospace Intelligent Equipment Technology, Tianjin 300458, China; 

3.Tianjin Key Laboratory of Microgravity Environment Simulation Technology, Tianjin 300458, China)

[ABSTRACT]  As a large precision test equipment for low gravity simulation of spacecraft, the large super flat support 
platform has the characteristics of large size, high bearing stiffness and automatic and precise adjustment. Based on large 
super flat support platform assembly requirement and difficulty analysis, building an assembly system, drawing assembly 
process flow, designing and adjusting mechanism and adjusting the process flow, and for building virtual contour, precision 
measurement, assembly path planning control strategy, and other key digital automatic assembly technologies are studied. 
Finally, precise measurement and adjustment is achieved by the large flat supporting platform, and the completion of high 
efficiency, high quality of precise assembly of 200 pieces of platform is realized.
Keywords:  Spacecraft; Low gravity simulation; Large super flat support platform; Precision assembly; Precision 

measurement; Assembly path planning
（责编　古京）

低重力仿真气浮平台装配过程的应

用并对装配后的关键指标进行测量。

应用结果表明：采用虚拟轮廓构建、

数字化精密测量与调节、装配路径规

划等技术可满足超大平台精密装配

需求，能够有效降低装配误差，提高

装配的精度和效率，与传统装配方

法比较，效率提高了 5 倍多。
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基于知识图谱的装配语义 
信息建模

顾星海，鲍劲松，吕超凡
（东华大学机械工程学院，上海  201600）

[ 摘要 ] 针对总成产品的装配数据通常分散于 CAD 模型与装配工艺文档中，因而不同类型的装配语义信息由于异

构性无法相互关联的问题，基于知识图谱提出一种面向装配语义信息的建模方法，结合传统的数据映射与人工智能

中的自然语言处理技术，实现了 CAD 模型的几何信息与装配工艺文档中工艺过程信息的智能集成。首先阐述了不

同层次的语义特征在基于知识图谱的装配语义模型（KG–ASM）中所代表的概念、实体类及关系类；其次根据 CAD
模型文件与装配工艺文档，基于数据抽取、语义映射及自然语言处理技术自动构建 KG–ASM 中的实例节点；最后

以航空航天产品中速度调节机构的试装过程为例验证 KG–ASM 及其构建方法的可行性。

关键词： 知识图谱；装配语义信息建模；数据抽取；语义映射；自然语言处理
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目前，装配语义信息的建模方法

主要分为面向对象、基于可扩展标记

语言 XML、基于本体以及基于知识

图谱。Xu 等 [3] 以面向对象的思想将

复杂产品的装配关系、装配结构的组

成部分以及特性封装为对象类，有效

地避免装配信息发生组合爆炸的情

况，但面向对象的思想侧重于描述类

的结构及行为方法，对类与类之间的

关系描述能力较弱；张鑫 [4] 针对协

同环境下装配设计信息的数据共享

问题，提出基于 XML 框架设计装配

语义元单元，将异构 CAD 系统中的

装配特征和装配约束进行统一映射，

但其语义框架并未考虑也难以表达

装配工艺中的序列关系；乔立红等 [5]

基于本体语义建立结合产品几何信

息的装配工艺本体模型，以该模型为

顾星海

硕士研究生，研究方向为知识图

谱、自然语言处理与装配工艺智能规

划。

装配是产品生产的末端环节，同

时也是直接影响产品性能的重要环

节之一 [1]。复杂装配产品由于其零

部件众多、工艺繁杂等特点，在产品

研制过程中，通常会伴生有各类型的

装配信息，比如零部件间的组成关

系、装配特征间的配合关系以及装配

工艺过程。然而这些装配信息往往

分散于 CAD 模型文件和装配工艺文

档中，由于两者语义的异构性会导致

装配工艺决策无法得到产品几何模

型的支撑，在工艺规划等应用层面难

以进行工艺知识的积累，同时大量分

散、无规范的装配数据也不利于复杂

装配产品的数字化管理，难以进行历

史数据的追溯 [2]。因此，建立能够清

晰表达多层次、多类型装配语义的统

一信息模型是解决上述问题的关键。

引文格式：顾星海 , 鲍劲松 , 吕超凡 . 基于知识图谱的装配语义信息建模[J]. 航空制造技术 , 2021, 64(4): 74–81.
	 GU Xinghai，BAO Jinsong，LÜ Chaofan. Assembly semantic information modeling based on knowledge graph[J]. 

Aeronautical Manufacturing Technology, 2021, 64(4): 74–81.
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基础实现装配工艺相关信息的推理。

相较于抽象的本体概念，知识图谱在

概念的基础上以“实体 – 关系 – 实

体”，“实体 – 属性 – 值”的形式组织

信息 [6]，从而能够更清晰地描述装配

语义中复杂的序列、配合、约束等装

配关系，并且近年来深度学习的发展

使得知识图谱中的实体、关系等语义

信息能够以稠密、低维的实数向量进

行表示 [6]，通过该表示形式可以计算

语义信息间的相似度以及预测实体

间的关系，在模型层面为装配工艺的

智能规划奠定了基础。Chen 等 [7] 基

于知识图谱将 CAD 几何信息与装配

工艺文档信息进行集成建模，有效地

提升了装配信息之间的交互效率，但

该模型并未考虑装配特征配合中几

何元素的影响，同时也未描述该知识

图谱的构建方法。

针对以上研究的优缺点，本文基

于知识图谱提出一种面向多层次装

配语义信息的建模方法。首先根据

装配语义的层次类型设计知识图谱

框架，并描述各层次所包含的类与关

系；然后结合 CAD 文件和装配工艺

文档介绍如何从中抽取并映射相关

语义数据，实现知识图谱模型的构

建；最后以航空航天产品中的速度

调节机构为例，验证该模型框架及构

建方法的可行性。

基于知识图谱的
装配语义模型框架

1 基础定义

定义 1。基于知识图谱的装配

语 义 模 型 KG–ASM（Knowledge 
graph-based assembly semantics 
model)，通过知识图谱的信息组

织 形 式“节 点 – 关 系 – 节 点”与

“节点 – 属性 – 值”表达装配体的

几何语义、装配工艺过程语义以

及两者之间的语义关系，即 KG–
ASM={AE ∪ GF ∪ AO ∪ SR}。

定义 2。装配元素 AE ：总装

FA、子装配体 SA、零件 PA 统称为

AE，即 AE={FA ∪ SA ∪ PA}。
定义 3。几何特征 GF：面向装配

时 GF 可分为装配特征 AF 和非装配

特征 NAF，其中 AF 代表直接参与配合

的几何特征；面向几何拓扑时 GF 由面

“Face”、边“Edge”、顶点“Vertex”构成，

即 GF={AF ∪ NAF}={Face ∪ Edge 
∪ Vertex}。

定义 4。装配操作AO：典型的AO
包含装配工序 AP、装配工步 AS 与工

装夹具 AT，即 AO={AP ∪ AS ∪ AT}。
定义 5。语义关系 SR：由广

义的包含关系 HAS、面向装配结

构 的 结 构 拓 扑 关 系 ST、面 向 装

配几何的几何拓扑关系 GT 以及

面 向 装 配 工 艺 的 序 列 关 系 SE、
装 配 约 束 关 系 AC 共 同 组 成，即

SR={HAS∪ST∪GT∪SE∪AC}。
需要强调的是上述概念可以覆

盖装配几何语义和装配工艺语义，但

是部分概念本身是抽象的（如语义关

系 SR），有时无法直接作为知识图谱

所需要的实体类节点和关系类节点。

因此为了更加准确清晰地描述面向

装配的复杂语义信息，KG–ASM 将

从装配结构、几何表达、装配工序、装

配工步 4 个层次出发，结合各层次的

语义表达特征将抽象的概念具象化

为类节点。

2 多层次语义框架

装配结构层用于描述总装产

品的 BOM 信息以及零部件间的组

成关系。该层将定义 5 中的 ST 具

象化，定义 hasSub、subOf 表示总

装产品与子装配体间的组成关系； 
hasPart、partOf 表示子装配体与零件

间的组成关系； relativePosition 则表

示实体类节点间的相对位置关系，其

“matrix”属性用于存储不同零部件

在同一基准坐标系下的相对旋转和

相对平移矩阵。

几何表达层用于描述总装产品

中零件的几何形状语义和几何拓扑

关系。针对几何形状，该层为“零件”

节点附加“URL”属性以链接外部

CAD 模型，“面”节点附加“名称”、

“类型”和“形位公差”属性，“边”节

点附加“名称”、“类型”和“尺寸公

差”属性，“顶点”节点附加“坐标”

属性。针对几何拓扑关系，该层将

定义 5 中的 GT 具象化，定义 hasAF
与 hasNAF 表示零件几何体具有的

装配 / 非装配特征；hasFaces 表示

装配 / 非装配特征由一系列特征面

构成；hasEdges 与 hasStrips 表示形

成特征面的边界和离散三角形面片；

hasDatum 表示特征面的形位公差所

相对的基准；hasAnchors 表示形成边

界的锚点；AdjacentTo 则表示该层实

体类节点间的相邻关系。

装配工序层用于描述各装配工

序包含的装配工步，经历的时间跨

度，所处的生产地点，需要的工装夹

具以及不同工序间的装配顺序。考

虑到装配件在经过一道工序后结构

形状会发生变化，同时在进入下一道

工序前可能需要调整位姿，该层额外

定义一个 “工序间”实体类节点以记

录装配件在前后工序间的装配状态，

其“位姿”属性用以存储当前工序的

位姿矩阵和进入下一工序的位姿变

换矩阵， “URL”属性用以指向当前

工序在装配结构层中对应的“子装

配体”节点。“工装夹具”节点具有“类

型”和“名称”属性以明确该设备是

用于定位还是夹紧。针对工序之间

的装配顺序关系该层将定义 5 中的

SE 具象化，定义“before”与“after”
表示装配工序的先后顺序；“with”表

示两道装配工序是同时进行的，无先

后关系；“cycle”则表示需要对某一

道工序重复操作。 
装配工步层用于描述某一工步

下两个装配元素的配合过程以及工

步与工步之间的顺序关系。在装配

顺序关系的定义上该层与装配工序

层类似，同时该层也额外定义一个

“工步间”节点，作为装配件在前后

工步间的引用。与“工序间”节点不

同的是由于装配工步测重于装配特
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征间的配合关系， “工步间”节点将

继承该道工步中两个装配元素所有

未参与配合的装配特征，作为后续工

步中的待装配特征。针对两个装配

元素在各工步中需要明确主次之分，

同时直接参与装配的装配特征需要

满足一定的约束条件，该层基于广义

包含关系 HAS 定义 hasBase 和与之

匹配的 isAssembledAt 以表示该道工

步中某一装配元素为基体单元，另一

装配元素为待装配单元，并根据指定

的约束条件将定义 5 中的 AC 具象

化（此处以两个装配特征同轴举例将

其具象化为 coaxialWith）。
基于上述类节点及其属性可得

KG–ASM 的多层次语义模型框架，

如图 1 所示。

基于知识图谱的 
装配语义模型构建方法

知识图谱模型的本质是一种由

很多实例三元组构成的大型语义网

络 [8]，构建的关键在于数据抽取和知

识表示。上文已经对 KG–ASM 用于

表达语义知识的架构及各语义层的

类节点进行了描述，下文将以此为基

础，介绍如何从 CAD 文件和装配工

艺文档中抽取相关语义对应的数据，

从而实现类节点的实例化。

1 装配结构构建

为了能够直接快捷地对各类

CAD 产品模型中的装配结构信息进

行解析和抽取，本文选择中性文件

3DXML 作为 KG–ASM 装配结构层

中实例三元组的数据来源。

在 3DXML 文件中产品的装配

结构信息由 <ProductStructure > 节点

开始，它共有 4 个子节点 [9]，其中与装

配结构直接相关的是 <Reference3D>
引用节点和 <Instance3D> 实例节点。

<Instance3D> 既是某一 <Reference3D>
的 组 成 部 分，同 时 也 是 另 一

<Reference3D> 的实例，这两个不同

<Reference3D> 的 ID 属性值分别存储

在 <Instance3D> 的 <IsAggregatedBy>
子 节 点 和 <IsInstanceOf> 子 节 点

中。因此可以将各 <Instance3D> 作

为 KG–ASM 中装配元素类（零件、

子装配体、总装）的实体节点，以

<Reference3D> 为过渡进行结构拓扑

关系类节点的实例化。结合 3DXML
文件中的部分描述片段，该方法的具

体步骤如图 2 所示。

2 几何信息构建

在 KG–ASM 几何表达层中几何

语义的基本单元为“面”、“边”、“点”，

装配特征和非装配特征则是由这些

基本单元组合而成，这种表示方法

符合 B–rep 边界表示法的“体 – 面 –
环 – 边 – 点”几何表达思想，因此本

文选择以 B–rep 边界表示法为几何

描述形式的 STEP AP242 文件作为

KG–ASM 几何表达层中实例三元组

的数据来源。

STEP AP242 文件分为头部段

和数据段，产品的几何元素存储于数

据段中，其基本格式为：# 数字 = 关

键字（‘名称’，‘属性值’，‘属性值’，

……）[10]。其中 # 数字是几何元素

的标识符，几何元素之间可以通过标

识符相互引用；关键字代表几何元

素的语义特征；后续括号里的内容
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hasPartpartOf  
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图1 KG–ASM语义框架

Fig.1 KG–ASM semantic framework
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<Instance3D xsi:type="Instance3DType" 
id="18" 

name="轴承">
          <IsAggregatedBy>13</IsAggregatedBy>
          <IsInstanceOf>19</IsInstanceOf>
     </Instance3D>

<Reference3D xsi:type="Reference3DType" 
id="13" 

name="prd-75609083-00000133"">
 <Reference3D>

<Instance3D xsi:type="Instance3DType" 
id="12" 

name="高速轴">
          <IsAggregatedBy>7</IsAggregatedBy>
          <IsInstanceOf>13</IsInstanceOf>
     </Instance3D>

<Reference3D xsi:type="Reference3DType" 
id="7" 

name="prd-75609083-00000130"">
 <Reference3D>

<Instance3D xsi:type="Instance3DType" 
id="6" 

name="传动装置">
          <IsAggregatedBy>1</IsAggregatedBy>
          <IsInstanceOf>7</IsInstanceOf>
     </Instance3D>

<Reference3D xsi:type="Reference3DType" 
id="1" 

name="prd-75609083-00000120""> 
<Reference3D>

<IsAggregatedBy>

<IsInstanceOf>

<IsAggregatedBy>

<IsAggregatedBy>

<IsInstanceOf>

<IsInstanceOf>

轴承

高速轴

partOf hasPart

传动装置

hasSubsubOf

Null

则是该语义特征具有的属性，属性

既可以是数值，也可以是其他几何

元素的标识符。因为 STEP AP242
中包含大量丰富的几何语义特征，

以 STEP 文件的部分片段为例，定义

STEP 中部分关键字与 KG–ASM 中

几何语义类实例之间的映射关系，如

图 3 和表 1 所示。

虽然 STEP AP242 可以完整地

表达一个产品的几何特征，但是装配

特征是由一系列特定的几何特征构

成，因此无法直接从 STEP AP242 中

获取装配特征。对于装配特征的获

取方法可以采用一些特征识别算法，

比如基于规则的边界匹配识别 [11]，

也可以基于 CAD API 对造型特征进

行提取 [12]，本文采用的方法是后者。

3 装配工艺信息构建

装配操作的工艺信息记录在装

配工艺文档中，目前大部分的工艺文

档还属于半结构化甚至非结构化的

形式，以人工方式对装配工艺文档中

的语义信息进行抽取，在面对大量文

档时会耗费大量的人力和精力。因

此本文选择基于自然语言处理 NLP
中的词性标注与实体识别任务 [13] 对

装配工艺文档中的语素进行分解并

分类，然后将分类后的词序列用于

KG–ASM 装配工序层和装配工序层

中类节点的实例化。为了适当简化

NLP 任务的复杂度，假设输入的工

艺文档为半结构化形式，即工序和工

步具有独立的序号表示顺序关系，且

工序内容后紧跟该工序包含的工步

内容。基于此假设，装配工艺语义信

息的抽取及类节点实例化的方法如

表 2 所示。

图2 装配结构类节点实例化

Fig.2 Instantiation of assembly structure node

图3 STEP文件部分片段

Fig.3 Part of STEP file

表1 STEP与KG–ASM的几何语义映射

Table 1 Geometric semantic mapping of STEP and KG–ASM

STEP AP242 关键字 KG–ASM 几何类实例

ADVANCED_FACE “面”节点

CYLINDRICAL_SURFACE “面”的“类型”属性（圆柱面）

FACE_OUTER_BOUND +EDGE_LOOP hasEdges（“面”，“边”）

PERPENDICULARITY_TOLERANCE +LENGTH_
MEASURE_WITH_UNIT +

GEOMETRIC_ITEM_SPECIFIC_USAGE
“面”的“形位公差”属性（垂直度）

PERPENDICULARITY_TOLERANCE +DATUM_
SYSTEM +SHAPE_ASPECT_RELATIONSHIP+ 

DATUM_FEATURE +SHAPE_REPRESENTATION
hasDatum(“面”， “面”)

ORIENTED_EDGE “边”节点

EDGE_CURVE +CIRCLE “边”的“类型”属性（圆弧）

EDGE_CURVE +VERTEX_POINT hasAnchors(“边”， “顶点”)
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表2 工艺语义节点实例化算法

Table 2 Process semantic node instantiation algorithm

功能：抽取装配工艺语素以实例化类节点
输入：半结构化的装配工艺文档
输出：KG–ASM 的工艺类节点实例

[ 工序，工步 ]=read(filename)
for 工序号 i ← 1 to max do

createEntity( 工序 i)
after( 工序 i, 工序 i-1)
before( 工序 i, 工序 i+1)
wordSequence ← classifyByNLP(content of 工序 i)
if findType(‘生产地点’) in wordSequence do

 Entity( 工序 i).location ← word{Type=‘生产地点’}
if findType(‘时间定额’) in wordSequence do

Entity( 工序 i).time ← word{Type=’时间定额’}
if findType(‘工装夹具’) in wordSequence do

Entity( 工序 i).tool ← word{Type= 工装夹具 }
for 工步号 j ← 1 to max do

createEntity( 工步 j)
after( 工步 j, 工步 j-1)
before( 工步 j, 工步 j+1)
has( 工序 i, 工步 j)
wordSequence ← classifyByNLP(content of 工步 j)

if findType(‘基体单元’,‘待装配单元’) in wordSequence do
hasBase( 工步 j, 零部件 {name= ‘基体单元’})
isAssembledAt( 零部件 {name= ‘待装配单元’}, 零部件 {name= ‘基体单元’})

if findType(‘装配特征’) relative with ‘基体单元’,‘待装配单元’ do
hasAF( 零部件 {name= ‘基体单元’}, 装配特征 )
hasAF( 零部件 {name= ‘待装配单元’}, 装配特征 )
if findType(‘装配约束’) relative with ‘装配特征’ do
constrainwith(‘装配特征’, ‘装配特征’)

if findType(‘装配要求’) in wordSequence do
has( 工步 j, ‘装配要求’)

if findType(‘辅助工具’) in wordSequence do
has( 工步 j, ‘辅助工具’)

end for
end for

图5 装配结构类节点

Fig.5 Assembly structure nodes

案例与验证

本文以航空航天产品中速度调

节机构（图 4）的试装过程为例，分别

从 CAD 模型文件与装配工艺文档中

抽取装配结构、装配几何特征、装配

工序过程等语义数据，并使用开源的

Neo4j 图数据库对抽取出的语义数

据进行知识图谱建模，从而验证该模

型框架与构建方法的可行性。

首先根据速度调节机构的 3DXML
文件提取零部件间的装配结构信息，

结构信息的抽取方法与知识图谱中

相应节点的实例化方法于前文进行

了描述，得到的装配结构类节点如图

5 所示。其中蓝色节点为速度调节

机构的总成产品，红色节点为包含多

个装配元素的子装配体，棕色节点则

为零件。通过图数据库的 CQL 语法

可以便捷地查询每个节点的属性以

及它们之间的组成关系，如图 5 中名

图4 速度调节机构

Fig.4 Speed adjusting mechanism

CQL 查询

"Part"
{"name":" 输入轴 "}|
{"name":" 垫圈 1"}|
{"name":" 轴承 1"}|
{"name":" 轴承 2"}|

垫圈 1
轴承 1

轴承 2
输入轴

输入轴
总成
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图6 输入轴对应的几何类节点

Fig.6 Geometric nodes corresponding to input axis

（a）输入轴具有的装配特征 AF/ 非装配特征 NAF （b）轴颈包含的特征面（STEP 定义圆柱面由两个半圆柱面组成）

（c）半圆柱面包含的特征边 （d）某特征边具有的锚点
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出了一种基于知识图谱的装配语义

模型，并描述了其建模方法。

（1） 分别从装配结构、几何表

达、装配工序、装配工步 4 个层次定

义装配语义中的实体类语义与关系

类语义，并通过“实体 – 属性 – 值”、

表3 词性类别的标签与含义

Table 3 Labels and meanings of part-of-speech

标签 含义

/AE 装配元素

/AF 装配特征

/AC 装配约束

/AT 辅助工具

/v 动作

/p 介词

/u 助词

/m 数量词

/w 标点符号

为“输入轴总成”的子装配体包含有

输入轴、轴承、垫圈等零件。

得到零部件在知识图谱模型中

的节点后便可根据各零件的 STEP 
AP242 文件与表 1 中定义的关键字

映射关系构建相关的几何元素节点

与几何拓扑关系，如输入轴总成中的

输入轴所对应的部分几何类节点，如

图 6 所示。

最后基于百度的 Bi–GRU–CRF
深度网络模型对速度调节机构的装

配工序文档进行词素的分解分类，

词性类别的标签与含义如表 3所示。

由于装配工艺文档所涉及的一

些专有名词或术语在通用中文语料

数据集的训练下通常会被统一认为

是普通名词，如在“将键装入轴段的

键槽”的分类结果中“键”、“轴段”和

“键槽”的词性类别都为“名词”，但

对于装配工艺而言“键槽”是“轴段”

的“装配特征”。因此本文以工艺文

档中出现的专有词语构建干预语料

集，部分片段如图 7 所示，经过干预

后工艺文本的部分词素分类结果如

图 8 所示。

分类后的词序列将根据表 2 中

定义的工艺类节点实例化方法生成

装配工序 / 工步层的知识图谱，速度

调节机构中壳体总成、输入轴总成、

中间轴总成的工序内容所对应的部

分知识图谱节点如图 9 所示，表 4 为

上述 3 个部件的所有工艺/工步类节

点数据统计。

结论

装配总成产品在生产过程中的

装配数据通常分散于 CAD 模型文件

与装配工艺文档中，不利于产品的统

一数字化管理，也难以积累基于产品

几何信息的工艺知识。为此本文提
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图7 干预语料集部分片段

Fig.7 Part of intervention corpus

图8 部分词素分类结果

Fig.8 Part of word classification results
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图9 部分装配工艺/工步类节点

Fig.9 Part of assembly process/step nodes

“实体 – 关系 – 实体”的信息组织形

式将不同层次间的语义信息进行关

联，实现了 CAD 数据与装配工艺文

本在语义层面的集成。

（2）描述了 3DXML、STEP 文

件与装配语义模型中节点的语义映

射关系，并通过 NLP 技术对半结构

化的装配工艺文档进行词素的分解

分类，实现了该模型的自动构建。

（3）以航空航天产品中速度调

节机构的试装过程为例，验证了该装

配语义模型及其构建方法的可行性。
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发展宇航智造工程，
推动宇航产品制造模式转型
升级，支撑航天强国建设

—— 走进天津市宇航智能装备技术企业重点实验室
Developing Aerospace Intelligent Manufacturing Engineering, Promoting 

Transformation and Upgrading of Aerospace Product Manufacturing Models, and 
Supporting Construction of Aerospace Power

[ 编者按 ]  随着卫星在对地观测、导航定位、通信互联、科学探索和国防军事等领域应用的不断拓展，其对国家政治、

经济、安全、民生等各方面的作用也越来越重要。卫星总装作为其研制过程中的重要环节，直接影响卫星的服役性能

和寿命。据统计，总装环节占卫星总研制成本的 40% ~ 50%，总周期的 30% 以上。因而，在保障高可靠性、关键部组

件装配精度和耦合特性的前提下，通过提高卫星总装环节的效能，实现缩短研制周期和降低成本的目的成为各航天

大国、强国关注的热点和前沿问题。天津市宇航智能装备技术企业重点实验室的建立，旨在面向“建设航天强国”的

发展战略，瞄准航天器制造技术的国际前沿，聚焦我国航天器制造过程中对高端智能装备和技术的重大需求，重点解

决航天器高效能总装的关键问题，形成标志性原创成果，实现工程应用，为我国从航天大国向航天强国迈进的过程中

提供技术支撑和创新平台。

研究方向与能力建设

目前，实验室针对航天器在高可

靠性、高耦合度、强约束、高系统复杂

度等方面所具有的鲜明特点，面向我

国航天器制造过程中对高端智能装

备和技术的重大需求，以提高卫星制

造效率和效益为目标，开展高效能制

造系统相关的基础理论、应用基础理

论和应用技术的研究。结合实验室

定位，确定了宇航制造装备基础设计

理论、宇航智能装备技术、宇航制造

过程仿真技术、宇航高效智能制造系

统集成技术 4 个主要研究方向。

实验室主任为马海全研究员，学

术委员会主任为中国工程院院士周

志成。现有固定研究人员 53 人，其

中 6 人次入选天津市各类人才计划，

博士学历 9 人，硕士学历 31 人；正高

级职称 12 人，副高级职称 24 人，中

级职称 18 人。

实验室总面积 4000m2，配套

科研仪器设备 45 台（套），总价值

4211.98 万元。目前，承担科技项目

7 项。其中，军委装备发展部项目 3
项、天津市科技局重大专项 1 项，中

国工程院项目 1 项，工业与信息化部

项目 1 项，中国航天科技集团有限公

司创新研发项目 1 项，项目拨付经费

超过 2 亿元。

2018 年，天津市宇航智能装备

技术企业重点实验室获批筹建，2020
年 10 月通过验收正式运行。实验室

以天津航天机电设备研究所为依托

单位，天津大学和北京卫星环境工

程研究所为联合建设单位，强强联

合、优势互补，同时兼顾京津两地在

航天领域的产业分工，以航天器总装

需求为牵引，以宇航产品高耦合强

约束制造的基础理论为支撑，将“智

能装备”、“虚拟仿真”、“制造系统工

程”等技术和理论相融合，对于提升

我国航天器总装效能，适应宇航任务

快速增长的发展趋势具有重要现实                
意义。
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研究成果及重大工程应用

实验室结合航天智能装备的发

展需求，广泛开展宇航智能装备的相

关核心技术攻关，研究成果应用于多

个国家重大工程项目中，取得了显著

的社会和经济效益，并针对以下重大

工程开展了相关关键技术攻关。

（1）低轨卫星互联网系统整星

生产线。面向我国卫星互联网建设

的重大战略需求，针对当前卫星单件

小批量研制模式无法满足批量化制

造的主要问题，实验室重点开展面向

卫星批量化生产的柔性生产线总体

规划、关键技术攻关和研究工作，在

开展大部组件柔性转运与精确落位、

多机器人协同作业控制方法、精确视

觉定位等技术的研究基础上，创新性

地提出了面向卫星批量化生产线建

设的新思路、新模式和新技术，为生

产线建设实施提供了技术基础。

（2）空间站水下微重力模拟系

统。面向我国空间站建设的重大需

求，为满足我国空间站工程（九大分

系统）中的空间站分系统、空间应用

分系统、航天员分系统等全尺寸地面

验证、转阶段、人机功效学评价、出舱

活动验证与训练等工作任务，实验

室开展了面向水下微重力模拟设备

的关键技术研究，着重在大质量、高

刚度水下机械臂优化设计与中性浮

力设计等领域研究，并为空间站水

下模拟试验设备的研制提供了技术               

支持。

（3） 飞行器六自由度并联飞行

状态模拟测试平台。面向具有高机

动性特点的下一代突防型飞行器的

地面半物理模拟仿真测试需求，针对

测试装备高动态响应、高精度模拟、

高控制带宽的设计难题，实验室开展

了六自由度并联飞行状态模拟测试

平台关键技术研究，重点突破了面向

高动态特性的装备优化设计方法和

技术、精度设计与几何精度快速标定

技术、高动态高跟随特性智能控制技

术等，为我国航空航天飞行器地面模

拟设备的研制奠定了基础，相关技术

应用于某型导弹六自由度模拟测试

平台的研制，有力支撑了某型飞行器

地面姿态测试。

在基础研究方面，针对大型军用

卫星及批量化小卫星生产线研制过

程中的快速高精度精测需求，实验室

开展了基于双目视觉检测原理的高

精度光学扫描式精度测量仪的关键

技术研究，重点突破了高亮高均匀度

结构光投射、高速高精度图像处理传

输、高精度点云拼接重构等技术，并

在研制高精度扫描式精度测量仪的

基础上，与机械臂等自动化设备进行

搭配组成自动化精测系统，可有效适

用于卫星的精测环节，实现在不同尺

寸检测空间内的快速高精度自动化

测量，在航天器表面反光较强、暗色

表面的部组件检测场景，能有效弥补

（或替代）传统精测方法的不足，有效

提高卫星的精测效率。

依托上述项目，实验室目前共发

表论文 12 篇（其中，SCI 论文 2 篇，

EI 论文 3 篇），受理发明专利 54 项

（其中已授权 15 项），在开展科研工

作的过程中，通过对工程实际问题的

剖析、调研、资料收集和整理，梳理并

撰写各类标准 16 项（含 1 项国家标

准），为航天器总装与制造装备的规

范化设计、制造和保养提供了重要的

支撑。

学术交流与产学研协同创新

为把握研究前沿，实验室人员多

次参与了国内学术会议、展会及学

术论坛，从理论层面和应用层面与各

行业专家进行深入交流。通过参与

学术会议、邀请高校教授开展学习交

流和参加研修班等多种形式，多管齐

下，强化实验室对外开展业务能力和

技术储备，打造学习创新型实验室。

在产学研协同创新方面，实验室

与清华大学、北京航空航天大学、天

津大学、辰星（天津）自动化设备有

限公司、天津扬天科技有限公司等国

内知名高校和企业开展合作交流与

技术研发，初步形成了产学研联合开

发的合作模式，累计投入研发和运行

经费超过 1400 万元。

面向航天事业发展，智能装备是

实现宇航产品“高质量、高效率、高

效益”制造的基础保障，也是宇航制

造模式转型的关键。为此，实验室将

面向宇航产品制造的新需求，紧紧把

握“基础理论 - 工程应用”的研究主

线，通过宇航智能装备主线业务的体

系化研制，以推动宇航智能装备关键

技术为切入点，形成高端装备制造和

系统集成设计的一体化方案解决能

力，打造一流的面向宇航智能装备及

智能制造系统整体解决方案的领先

技术团队，为中国高端制造业发展、

航天强国建设、天津航空航天产业发

展做出贡献。

� （采访　古京）
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现代飞机产品设计采用基于模型定义（Model 
Based Definition，MBD）技术和 CATIA、DELMIA 等三

维软件，大幅度提高了产品设计水平。在工艺设计方

面，国外先进飞机制造企业从 20 世纪 80 年代后期就开

始进行三维工艺技术的研究，并成功运用到新机研制

中。波音自 1994 年开始到 2004 年构建的基于构型定

义与控制 / 制造资源管理（Define and control of airplane 
configuration/manufacturing resource management，
DCAC/MRM）计划，是一项采用产品数字化、并行工程、

PDM 和 ERP 等最新技术，并基于精益思想的企业重组

基于模块的飞机消耗式三维工艺设计技术研究*

李婉丽，解安生，尚 琰，韩 炜，张尚安，马平社，孔祥坤，舒 超
（中航西飞民用飞机有限责任公司，西安 710089）

[ 摘要 ]  随着 MBD 技术的发展，三维工艺设计技术逐步代替传统的二维工艺设计。结合国内外飞机研制过程中三

维工艺设计技术发展现状，立足国内飞机研制实际情况，介绍了基于模块的产品数据管理方式及消耗式三维工艺设

计技术原理，阐明了基于模块化的消耗式三维工艺设计管理思路和实施过程，并对应用效果进行总结。

关键词： 消耗式；装配结构树；三维工艺设计；装配站位；制造构型

Research on Three Dimensional Process Design Technology of Aircraft Consumption Based on Module

LI Wanli, XIE Ansheng, SHANG Yan, HAN Wei, ZHANG Shangan, MA Pingshe,  
KONG Xiangkun, SHU Chao

( AVIC XAC Commercial Aircraft Co., Ltd., Xi’an 710089, China )

[ABSTRACT]  With the development of MBD technology, 3D process design technology has gradually replaced the 
traditional 2D process design. Combining with 3D process design technology development of aircraft both at home and 
abroad, based on the module of product data management and consumption type 3D technology design principle are 
introduced, the consumption based on modular type 3D process design idea and implement process management are 
illustrated, and the effect of the application is summarized.
Keywords:  Consumptive; Assembly structure tree; Three-dimensional process planning; Configuration assembly;      

 Manufacturing configuration
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工程。波音公司在 787 客机研发过程中将三维工艺设

计技术进行全面应用，该工程的基础是在 PDM 上共建

构型生成、工艺计划和制造资源管理等系统，它使 787
飞机在研制期间出现的问题明显减少，研制成本有所降

低，并显著提高了客户的满意程度 [1]。而我国飞机三维

装配工艺设计技术整体起步晚，仍长期停留在二维设计

阶段，无法直接利用产品三维模型及其工程信息，从而

导致设计制造协同性差，工艺设计结果可行性不高，装

配工艺指令描述不直观、不精确等结果，严重影响产品

质量和研制周期。二维工艺设计已远远不能满足新机

研制的要求，且与产品设计形成了技术发展的不协调，

所以对飞机三维工艺设计技术的深入研究与推广势在* 基金项目：民机专项技术研究项目（MJ-2018-G-55）。

引文格式：李婉丽 , 解安生 , 尚琰 , 等 . 基于模块的飞机消耗式三维工艺设计技术研究[J]. 航空制造技术 , 2021, 64(4): 84–90.
	 LI Wanli, XIE Ansheng, SHANG Yan, et al. Research on three dimensional process design technology of aircraft 

consumption based on module[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2021, 64(4): 84–90.
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必行。

基于模块的飞机消耗式三维工艺设计，进一步攻克

产品 MBD 三维模型信息获取、运用，以及三维工艺设计

过程的统一管理技术，构建消耗式制造资源重构与管理

模式 [2]。在设计制造一体化环境下，以设计模块为基础，

依据装配方案，开展面向制造分工的工艺规划，并进行

装配结构树构建，实现以装配站位为基础的 MBOM 顶

层管控，以及以装配指令清单（AOL）为基础的 MBOM
底层管控；通过单机制造构型配置支撑特定架次飞机制

造物料清单 MBOM 提取；以单一设计数据 EBOM 为依

据，直接消耗 EBOM 中的设计零组件进行装配指令编

制，确保实现工程数据集及更改信息在设计与制造之间

完整、系统地传递 [3]。在此基础上开展工艺规划、工艺

设计与仿真工作，实现工程设计数据集与制造数据集的

一致性、准确性及可追溯性。

1 模块化产品数据解析

基于模块的产品设计按照飞机功能进行构型项划

分，通过“产品结构树”实现从“飞机—章节—部段—模

块—零组件”的全流程产品构型管理，所有模块的集合

形成完整的产品结构 [4]。

基于模块的产品结构树分为顶层结构、构型层和底

层结构，其中顶层结构形式相对比较固定，通常不允许

改动 [5]。构型层进行各种构型管理的工作，主要包括多

构型配置、有效性管理等。底层结构由具体的设计数据

及相关技术文件组成，是随着产品数据的完善不断变化

的。模块化产品数据具有以下特点。

1.1 采用模块化构型管理方法

采用模块化构型管理方法，变基于产品零组件的构

型管理为基于模块的构型管理 [6]。一个模块可以有一

种构型方案，也可以有多种构型方案，如图 1 所示。

1.2 设计过程与构型管理过程分离

设计人员仅针对确定的构型状态和明确的设计需

求进行设计，不需要在设计过程中考虑有效性；构型管

理人员负责设计模块的规划、构型配置及相关的工程更

改控制。

1.3 面向装配过程的设计模块划分

设计模块划分时，充分考虑制造分离面的划分和制

造的装配站位，满足设计模块的完整性和在制造过程中

的一致性，充分体现了模块化设计和模块化制造的优

势，使制造装配工艺更为简单清晰。

2 消耗式 MBOM 重构

传统的飞机采用 EBOM、PBOM、MBOM 3 层

BOM 体系，即设计发放数模和 EBOM，工艺按照制造需

求重构 EBOM 生成 PBOM，再形成 MBOM 作为制造依

据。由于飞机有几万个零组件，数量巨大，这种方法的

缺点是重构后 MBOM 与设计 EBOM 的一致性难以保

证，极大地影响了产品质量和研制周期。 
而消耗式 MBOM 重构，是在基于 MBD 的设计制

造一体化工作模式下，进行产品设计环境与工艺设计

环境的构建，以单一数据集代替传统 EBOM、PBOM、

MBOM 3 层 BOM 体系，使设计流程和制造流程保持一

致，确保工程数据集及更改信息在设计与制造之间、主

制造商与供应商之间完整、系统地传递。EBOM 经过

“消耗式重构”生成 MBOM，取消了传统 BOM 管理体

系中的 PBOM，原 PBOM 中的工艺组合件、拆分件等产

品结构相关的内容提前到设计并行阶段执行并包含在

EBOM 中，PBOM 中的工艺路线信息作为过程性信息

在装配结构树搭建前完成，最终体现在装配结构树中。

在此基础上开展工艺规划、工艺设计与仿真工作，保证

工程设计数据集与制造数据集的一致性、准确性及可

追溯性，并为产品验收、客户服务和市场销售提供单一

数据。

2.1 装配结构树规划

装配结构树是依据产品结构树的数据，按照装配流

程，将产品模块划分到各个装配站位，形成相应的装配

模块，并对各个装配模块按照组／部件的装配关系进行

组织，最后形成的一个全构型的树状层次结构。

装配结构树是工艺规划的结果，是制造构型管理的

核心，也是生产制造的数据源。装配结构树与产品结构

树对应，从制造角度管理和组织飞机生产相关的信息和

资源。装配结构树由装配站位以父子关系搭建而成，父

子关系体现工位之间的交付关系及装配序列，即子站位

完成的产品交付到父站位所对应的工位上，在父站位上

与其他同级站位及其他设计模块再装配成更大的产品

部件。

装配站位与特定的物理工位相对应，即与一组特定

的空间位置、工装型架、人员、工具等生产资源对应；装

配站位管理此工位上完成特定产品的装配过程所需的

构型项1

构型方案1

设计模块1

构型项2

构型方案2-2

设计模块2-2

构型方案2-1

设计模块2-1

…

…

图1 产品模块构型关系

Fig.1 Product module configuration
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相关工艺和制造信息，包括产品结构、工艺路线、工艺

指令、检验指令、工装工具资源等信息及相关的更改信

息等；在装配站位对应工位上利用相关工艺信息和资

源，完成多个相关设计模块和子站位的装配工作，如图

2 所示。

装配结构树包括：顶层装配站位、构型层工艺构型

项和底层结构 AO。一个装配站位可以包含 1 种制造构

型方案，也可以包含多种制造构型方案，如图 3 所示。

（1）顶层：基本保持不变，是工艺总体规划的结果，

确定装配序列，用于指导生产线规划。顶层结构包含装

配站位编号、名称、负责路线等基本属性以及站位间序

列关系。 
（2）构型层：随着设计构型的变化、工艺方案的变

化而变化，是工艺构型规划的结果，分为工艺设计库和

工艺执行库两种类型。工艺设计库用于支撑工艺设计

业务，根据设计更改相应地进行工艺方案调整，以备后

续生产执行，与执行架次无关。 
（3）底层：无构型、无架次信息，只用于表示具体某

组件的安装，包含 AO、检验指令等工艺数据，是工艺详

细设计的结果。

2.2 基于装配站位的设计模块消耗流程

（1） 基于装配站位分配设计构型项：顶层装配结构

确定后，将设计构型项根据装配方案消耗式分配至对应

的装配站位节点。

（2） 基于装配站位创建工艺构型项：在当前装配站

位下，创建某特定构型状态下的工艺构型项，将相应构

型的模块关联至工艺构型项，实现设计模块的消耗。一

个装配站位下可包含多个不同的工艺构型项，每一个工

装配结构树

装配站位 1

装配站位 2

装配站位 3

工艺构型项 1

工艺构型项 2

装配指令 AO1

装配指令 AO2

装配指令 AO3

装配站位 4

装配站位 5

装配站位 6

…

装配指令 AO4

…

图2 装配结构树

Fig.2 Product structure tree

1

2

3装配指令AO

工艺构型项

装配站位

顶层：基本保持不变，包含
装配站位信息，及站位间序
列关系 

构型层：随着设计构型、工
艺方案的变化而变化，是工
艺构型规划的结果，由不同
的工艺构型项组成 

底层：无构型、无架次信息，只
用于表示具体某组件的安装，包
含AO、检验指令等工艺数据，
是工艺详细设计的结果

图3 装配结构树结构解析

Fig.3 Assembly structure tree structure analysis
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艺构型项表示一种工艺构型。

（3） 将装配站位对应的工装 / 工艺数模关联到工艺

构型项，实现仿真工艺数据的集合。

（4） 装配指令 AO 配套划分：在当前工艺构型项节

点关联模块项下，创建 AO 并依据装配流程定义 AO 间

串并行关系。将所有模块下打散的零组件，消耗式分配

到对应 AO，实现设计模块 – 零组件的消耗； 选取关键、

结构复杂的装配站位进行三维装配仿真验证，完成 AO
顺序优化，如图 4 所示。 
2.3 三维装配工艺指令编制

打破传统的基于纸质的二维装配指令编制，采用基

于 MBD 三维模型的结构化、数字化工艺设计，直接利

用设计模型中的零件制造信息和关键特性，进行消耗式

工艺设计，形成结构化的三维工艺指令 [7]。基于三维工

艺设计系统，利用文字、仿真动画、轻量化模型、图片等

多种数据格式进行装配指令的编制，零组件、标准件按

位置、种类、数量准确地配套到装配单元，改变传统装配

工作对于二维图纸的依赖，实现以单一数据源为基础的

制造过程的组织与管理 [8]，如图 5 所示。

（1） AO 基本信息定义。在工艺构型项节点下创建

AO，依据装配内容定义 AO 编号、名称、完工时间等基

本信息。 
（2） 工艺流程定义。依据装配流程定义 AO 间串并

行关系。

（3） 零组件及工艺资源划分。在可视化环境下，将

其关联的所有零组件、标准件按工艺规划分配到具体工

步中，实现设计零组件的消耗。如图 6 所示，零组件、标

准件配套信息均从左侧产品结构树上消耗式分配至右

侧 AO 工步，确保工艺设计数据与设计数据一致性。同

时通过工步关联工艺资源库，调用工装、刀量具、设备等

资源到工步 [9]。

（4） 仿真验证。选取关键、结构复杂、操作空间不

开敞的工步进行三维装配仿真验证，优化工步顺序，开

展详细工艺设计。

（5） 工步内容编制。通过三维编制工具，载入工步

内所有设计产品及工装资源的轻量化模型，进行详细工

步编制。AO所需产品图样通过关联产品数模自动添加，

使用技术文件通过与相关文件系统关联进行添加。

（6） AO 发布。AO 完成审批后以三维结构化形式

发布，并推送至生产执行系统，生产现场可在三维环境

设计视图

制造视图

工装/工艺数模

零组件/
工艺构型件

消耗式重构

制造
结构

打散模块下
零组件

装配结构树

装配站位1

装配站位2

装配站位3

装配站位4

工艺构型项1-1

工艺构型项1-2

工艺构型项1-3

AOL1-1-1

工步1

设计
构型项

模块1 模块1

装配
站位

模块1 模块2

工艺
构型项1

工艺
构型项2

构型
方案1

构型
方案2

图4 基于装配站位的设计模块消耗

Fig.4 Design module consumption based on configuration assembly

AO基本信息
定义

工艺流程定义
零组件及

工艺资源划分
仿真验证 工步内容编制 发布

图5 AO编制流程

Fig.5 AO compilation process
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模块1
模块2
模块3

√
√
√

... ...

模块\
站位 站位1 站位2 ...

√
√
√

... ... ... ...

装配站位

装配站位

设计构型信息传递 特定架次AOL智能辅助决策 AOL设计与制造构型信息记录

设计构型配置发放

特定架次设计构型配置表

模块与装配站位匹配关系

补充/修改
工艺设计库

生成特定架次AOL
不
需
要

需要

工艺详细设计工艺智能辅助决策系统
[工艺设计库数据与设计构型

配置信息进行智能匹配]

模块1
模块2
模块3

图8 单机制造构型配置过程

Fig.8 Confi guration process of single machine manufacturing confi guration 

下进行查看并开展工作，如图 7 所示。

2.4 单机制造构型配置

单机配置制造构型管理技术改变了以往通过跟踪

数模架次对工艺设计数据进行维护的制造构型管控模

式，采用单机配置的制造构型管控模式。通过基于工艺

构型项的单架飞机制造构型的智能匹配方法，实现单架

飞机装配指令清单的快速构建及制造数据管理。依据

设计全构型数模进行工艺设计，构建工艺设计库，并对

其数据进行维护；按照设计单机配置数据，通过配置生

成工艺执行库，形成单架机制造数据。减少了由设计数

模架次变化引起的工艺数据维护工作，单机状态更清晰

准确，实现了制造构型状态的记录和可追溯性，并缩短

研制周期。

（1） 产品数据特点。产品构型采用单架机配置的

管理方案，通过对单架机设计模块进行确定和选择进行

配置，单架机模块配置结果通过“飞机构型配置表”来

明确。

（2） 单机制造构型配置方案。基于设计单机飞

机构型配置表，形成特定架次 AOL(AO List)。 AOL
是在特定装配站位上完成特定状态设计模块装配的

一套工艺指令 AO 的集合，AO 中描述了相关的工装、

工具及原辅料等信息；多个模块利用一套 AO 完成

装配，即这套 AOL 与多个模块存在对应关系，如图 8
所示。

设计单机构型配置发放前，基于顶层装配结构树以

及设计发布数据，开展工艺并行设计，包括工艺构型项

图6 AO零组件分配过程

Fig.6 AO component allocation process
图7 三维装配指令 

Fig.7 3D AO
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规划及 AO 设计，其结果在工艺设计库中进行管理；等

设计单机构型配置发放后，根据装配站位与模块的配套

关系，从设计库中分析获取最接近的工艺构型项，即生

成用于特定架次生产执行的 AO 清单 AOL，从而形成

单架机制造物料清单数据，工艺可基于此 AOL 进行修

改，并提交签审，该 AOL 保存到工艺执行库，并下发至

生产系统。当设计模块发生更改时，工艺设计库用于

对现场未投产及未来架次的工艺指令更改贯彻，工艺

执行库用于对现场已投产工艺指令的更改贯彻。任何

架次的工艺设计数据均通过此方法产生，避免工艺随

设计不同架次状态的变化反复维护工艺设计数据，如

图 9 所示。

3 以 SPSBOM 为核心的三维交付规范编制

SPSBOM 是部段交付规范所需的全部零组件的清

单，用于定义供应商产品的最终交付状态，是供应商制

造和最终交付产品的依据。清单包含装配层次、零组件

号、零组件名称、数量、版次、下级工程组件号等内容。

以 SPSBOM 为核心的三维交付规范实现了基于制造分

工的供应商交付规范结构化管理，并通过 SPSBOM 明

确部件交付物料清单。在 MBOM 顶层规划过程中，可

为装配单元指定制造分工，并根据生产量、供应商实际

制造能力进行制造分工均衡调整，装配单元可按架次指

定不同的制造分工单位。根据制造分工编制结构化交

付规范，包含交付要求并自动获取交付清单 SPSBOM，

实现基于单架机的有效性管理。

三维交付规范以结构化形成存储到数字化飞机制

造协同平台中，并基于架次有效性进行管理；根据制造

分工自动获取交付清单 SPSBOM，可清晰地定义制造分

包界面和制造交付要求，通过供应商制造协同平台实现

供应商交付数据的提交管理，确保所有交付数据都在制

造构型控制之下。

4 一体化工程更改管理

对产品全生命周期的数据关联进行跟踪，制定在单

一数据源条件下，数据源更改过程中，工艺更改贯彻管

理方案，构建在三维工艺设计环境中工艺设计数据的更

改机制。对产品工程更改及构型管理进行贯彻落实及

图9 单架机生产AO清单匹配过程

Fig.9 Single machine AO list matching process
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更改追溯，保证各个阶段数据的一致性、唯一性 [10]。

设计工程更改分为顶层配置和底层详细更改，根据

两种不同的更改方式，工程更改的贯彻过程如下。

（1） 顶层配置更改。由模块新增或删除发起，工艺

需按照模块增减情况对装配结构树顶层站位进行升版，

调整站位中设计模块，同时涉及供应商分工的站位，还

需对厂际交付规范进行升版维护，完善 SPSBOM 内容。

（2） 详细设计更改。由模块换版或换号发起，工艺

需按照模块具体更改内容对装配指令进行更改贯彻，

同时对相关制造协调单、工装刀量具等数据进行更改

贯彻，如图 10 所示。

5 应用效果

基于模块的消耗式工艺设计技术已全面在新舟 700
飞机型号研制过程中应用，研制期间完成整机装配站位

规划、大部段装配工艺仿真、装配指令编制、厂际交付规

范编制等工艺设计工作。通过工程验证，工艺设计效率、

质量等方面都得到了极大提升。

以新舟 700 飞机中机身侧壁板（试验件与装机结构

件尺寸基本相同，试验件采用二维工艺设计、装机件实

施三维工艺设计）为对象对比实施效果，实施三维工艺

设计后：实现了可视化工艺设计，提高了工作质量及效

率，减少工艺更改 60%，缩短工艺设计时间 30%；实施三

维设计与应用仿真，提前预防干涉与间隙，改进人机功

效，提高工装设计效率 20%，减少工装返修 50%；实施

三维指令，可视化输出，提高了指令的阅读性，减少工作

阅读指令的技术能力依赖，提高施工效率 30% ；消耗式

工艺设计，保证了工艺数据与设计数据的一致性、符合

性，符合率达 100%。

6 结论

本文围绕基于模块的飞机消耗式工艺设计原理

及方法进行了详细论述，提出了基于模块的消耗式

MBOM 重构、装配指令编制及交付规范编制的具体方

法和要求。

经过工程实践验证，基于模块的飞机消耗式三维工

艺设计技术解决了现有的飞机装配工艺设计过程中普

遍存在的工艺设计数据与产品设计数据不一致、单架次

飞机制造物料清单不准确、工艺准备周期过长、二维装

配指令操作性差等问题，体现了该方法的优越性及合理

性；实现了基于单一数据源的产品研制模式，对飞机研

制过程中生产计划管控、物料采购及产品交付提供了有

力的数据支撑；对于提高飞机快速研制能力，缩短产品

研制周期，提高产品质量，降低制造成本具有重要的现

实意义。
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基于数字孪生的设备加工过程监测技术研究

方  圆 1,2，刘  江 2 ，吕瑞强 1，王明阳 1

（1. 中国航空制造技术研究院，北京 100024； 
2. 北京科技大学机械工程学院，北京 100083）

[ 摘要 ]   针对典型航空产品装配生产线的生产过程中缺乏有效的人机交互手段，设备实时运行状态可视化监控程度

低等问题，提出了一种基于数字孪生的加工设备运行状态监测方法，包括模型构建与优化处理、NC 程序解析与加工

仿真、软硬件通信与数据传输和实时仿真与数据分析。最后在某航空发动机外涵机匣装配生产线验证了该方案，可

以实现 NC 程序加工仿真分析、设备运行过程中状态的在线监测和实时三维仿真。

关键词： 数字孪生；设备可视化；NC 程序解析；实时仿真；Unity3D

Research on Monitoring Technology of Equipment Processing Based on Digital Twin

FANG Yuan1,2, LIU Jiang2, LÜ Ruiqiang1, WANG Mingyang1

( 1. AVIC Manufacturing Technology Institute, Beijing 100024, China;  
2. School of Mechanical Engineering, University of Science and Technology Beijing, Beijing 100083, China )

[ABSTRACT]  Aiming at the lack of effective human-computer interaction methods and the low degree of visual 
monitoring of the real-time running status of the equipment in the production process of typical aviation product assembly 
production lines, a technical solution for operation status monitoring of processing equipment visualization and simulation 
analysis of processing equipment based on digital twin theory is proposed. The program includes model construction 
and optimization, NC program analysis and pre-processing simulation, software and hardware communication and data 
transmission, real-time data acquisition and simulation functions. Finally, it is verified on the assembly line of the aircraft 
engine external culvert assembly that the scheme can be used for NC program processing simulation analysis, online 
monitoring of equipment status during operation online monitoring of production line status information and real-time 
three-dimensional simulation.
Keywords:   Digital twin; Device visualization; Parser of NC code; Real-time simulation; Unity3D
DOI:10.16080/j.issn1671-833x.2021.04.091

近年来，随着网络技术和信息技术的迅速发展，数

字化技术已深入到制造业各个领域，由此形成的智能

制造概念也成为了战略制高点。在《中国制造 2025》
中也明确指出在重点领域试点建设智能工厂 / 数字化

车间的计划。在智能制造的实践过程中，始终面临一

个瓶颈问题：信息空间与物理空间如何交互与融合的

问题，为此提出了数字孪生（Digital Twin, DT）的解决

方法 [1]。

数字孪生的概念最早诞生于 2003 年，由美国密歇

根大学的 Grieves 教授在讲授产品全生命周期管理课程

（PLM）时提出来 [2]。数字孪生是以数字化方式创建物

理实体的虚拟模型，借助数据模拟物理实体在现实环境

中的行为，通过虚实交互反馈、数据融合分析、决策迭代

优化等手段，为物理实体增加或扩展新的能力 [3]。

在由数字孪生理论所进行的实际应用探索方面，国

内学者进行了众多的试验。陈振等 [4] 对物理装配车间

引文格式：方圆 , 刘江 , 吕瑞强 , 等 . 基于数字孪生的设备加工过程监测技术研究[J]. 航空制造技术 , 2021, 64(4): 91–96.
	 FANG Yuan, LIU Jiang, LÜ Ruiqiang, et al. Research on monitoring technology of equipment processing based on digital 

twin[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2021, 64(4): 91–96.
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数据的实时感知与采集、虚拟装配车间建模与仿真运行

等关键技术进行了研究，提出了飞机数字孪生装配车间

架构，但只是在理论层面探索了数字孪生技术在飞机装

配车间中的应用模式，未进行实际应用功能的开发。鲁

壮等 [5] 开发了车间多机床实时监测系统并进行了实际

测试，能有效采集多机床实时加工数据，但由于系统是

二维监控界面，不能将机床与车间信息情况可视化。赵

浩然等 [6] 提出了一种基于实时信息的生产车间三维可

视化监控方法，设计出基于实时信息的生产车间三维可

视化监控方法并开发出原型系统，但该系统人机交互功

能不强，系统功能较为单一。姜康等 [7] 构建了数字化

车间的虚拟监控系统，实现了车间信息的可视化与实时

人机交互，但他们只是对生产线的生产信息进行展示，

对于具体设备的实时运动状态未进行实时仿真，且数字

化程度不高。文国军等 [8] 设计了基于 Unity3D 的水平

定向钻机虚拟实训系统，具有良好的可操作性，提高了

培训效率，但该系统只能进行人员单向地控制模型，未

实现模型的实时仿真与信息显示的功能。周光源等 [9]

设计开发了生产车间可视化实时监控平台，能对生产过

程进行实时动态监控，在实时数据的驱动下监测运行状

态，但他们在模型实时仿真方面未进行深入研究。

因此，提升加工设备数字化水平和对仿真分析功能

进行深入研究成为需要解决的问题。针对设备实际运

行过程中数据无法有效获取和显示、缺乏有效的人机交

互手段来实现规范化和提高效率等实际问题，首先需要

对加工设备进行建模处理工作，这是实现设备模型可视

化功能和提升加工设备数字化水平的基础。研究仿真

分析功能可以在产品生产之前，就能通过虚拟生产的方

式来模拟在不同条件下的生产过程，实现对产能、效率

以及可能出现的生产问题的提前预判，而实时仿真可以

细致地显示加工状态以及为之后的设备检测维护提供

数据支持。数字孪生技术是以虚拟模型为核心，以数据

为驱动，可以在虚拟模型上进行仿真分析和实时反映设

备的运行状态，实现虚实融合。

本文基于数字孪生理论，采用构建实际物体的数字

孪生体的方式来对设备进行映射，提出了一种加工设备

加工过程可视化与仿真分析技术方案，该方案包括虚拟

模型与场景搭建、NC 程序解析与仿真、现场设备与模

型间数据传输、整合生产信息并显示等步骤。设备与软

件建立通讯后以实时数据驱动虚拟模型运动实现设备

实时运行状态的三维可视化，生产信息的整合和展示功

能，再以数据为支撑来进行设备运行状态和加工质量的

分析和优化。最终实现 NC 程序解析与模型仿真功能、

产线设备运行状态在线监测功能信息显示、设备实时三

维仿真、NC 程序解析仿真功能。

1 设备建模与仿真分析技术框架

生产线及设备可视化与仿真分析技术分为产线级

孪生和设备级孪生两大部分，有用户界面功能和场景交

互功能。在数据通信方面，技术方案可以连接服务器端

的实时数据库或者连接现场的工控机获取实时数据和

控制。技术方案的设计步骤可分为以下 4 步： （1）对生

产线中的各个设备进行建模； （2）模型前处理，包括在

模型优化软件中对模型的坐标系、尺寸等进行处理和渲

染优化； （3）在软件开发平台中进行仿真程序功能开

发； （4）建立硬件通信连接与搭建软件测试平台。

总体框架架构如图 1 所示。硬件部分包括实际生

产线、数据库服务器、显示客户端。生产线上的数据由采

集系统提取，将各类传感器采集的外部数据和设备 PLC
提供的内部数据上传到生产线服务器端的实时数据库

中，在数据库中进行识别、分类和存储 [10]，最终由客户端

连接数据库提取数据并提供生产信息实时显示数据管

理，模型实时仿真，交互查询动态图表显示等功能。

系统技术架构如图 2 所示。系统的 3D 模型在建模

软件中构建，经过模型优化软件中处理加工后导入系统

开发工具中；生产线的实时数据库提供生产数据如主轴

转速、功率、温度、各轴速度及位置数据等；由关系型数

据库（如 MYSQL 数据库）对产线的数据进行存储和分

析；由运动控制等众多脚本进行数据驱动模型的运动功

能和其他功能设计。

2 设备仿真与数据分析

装配生产线设备仿真分析功能分为 NC 程序解析

与加工仿真功能、连接工控机与实时仿真功能和运动数

据分析与图表展示功能 3 部分。其中由 NC 程序解析

的数据所驱动的加工仿真功能为执行机构运动的几何

轨迹仿真，暂未考虑动力学仿真。为实现设备的模拟仿

真和实时仿真功能，需要对设备的各个运动部位进行细

致划分和联合运动控制，利用开发工具的辅助功能实现

各个运动部位的独立运动。

2.1 NC程序解析与预加工仿真

在未执行要加工的 NC 程序之前，设备模型在系统

中需进行 NC 程序解析，模型执行解析后的数据驱动模

型运动从而实现预加工仿真功能。用户选择好 NC 程

序文件后模型各部件会按照 NC 程序中指定的路径和

速度运动，实现完整的预加工仿真过程。预加工仿真

中涉及的关键技术包括 NC 代码解析、模型驱动和碰

撞检测。

2.1.1 NC代码解析

NC 代码解析脚本程序在系统开发工具所支持的开
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发环境中进行，程序开发语言也随着开发工具的不同而

改变。在NC程序解析的脚本中使用微软正则模板类库，

这是微软研究院推出的一个正则表达式模板类库，其中

主要的正则表达式通常被用来检索、替换符合某个模式

( 规则 ) 的文本。

其利用基于数控代码的文法规则建立起来的正则

表达式，构建关键字符集，完成数控代码的语义分析的

匹配工作。该解析工作需要构建关键字符表来对字符

（NC 数控代码）完成匹配，并且使用正则表达式格式存

储各关键字符。语义分析中关键字符表具体如下：

string string_N = "N[0-9][0-9][0-9]";
// 数控代码的程序段（行）号

string string_G = "G[0-9][0-9] ";
//G 代码功能字

string string_X = "X((\\-)?)\\d+" + "((.)?)\\d{1,}";  
//X 地址符坐标

按照设置好的关键字符集对当前读取到的该行数

控代码进行逐字符匹配，如匹配到相应的字符，对其字

符后的数据进行记录和存储。

设置键值对集合 Dictionary 存储每一行数控代码

解析出来的各轴位置速度数据、计算得到的时间、钻头

开始运动代码段等数据类型，其中的键为当前数据在

NC代码中的程序行号N，值为存储的数据，如图3所示。

PLC 传感器

数据采集

数据库服务器端 现场装配生产线

磁盘数据库 内存数据库

持久化

数据更新

数据查询

文件导出

运行仿真

检视漫游

交互查询

设备报警动态图表

辅助功能

数据管理 实时仿真

静
态
数
据

实
时
数
据

数据
处理

数据缓冲区

客户端

图1 总体框架架构

Fig.1 Overall functional architecture of system

图3 键值对Dictionary存储解析数据类型

Fig.3 Parsed data type for Dictionary stores

开发脚本插件

功能开发
辅助

静态数据
管理

模型前
处理

实时数据
支持

关系型数据库 实时数据库

三维建模软件

系统
开发
工具

图2 系统技术架构

Fig.2 System technical architecture
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2.1.2 模型驱动

选取合适的运动控制脚本将物体开始与结束位

置变量和运动时间转化为模型移动或旋转，从而达到

驱动模型的目的。使用解析数据驱动模型运动时，将

Dictionary 中存储的值赋给运动控制脚本中的移动最终

位置变量，再获取上一步位置与此次位置的距离，从代

码中读取的速度设定值 F 存入 F_value 中，便可计算出

运动时间，计算公式如下：

( ) ( ) ( )2 2 2 2 2 2
2 1 2 1 2 1S x x y y z z= − + − + −  （1）

60i
i

ST
f

=  （2）

式中，S为起点与终点间距离；x1，x2，y1，y2，z1，z2为各轴

起点与终点位置坐标；Ti为起点到终点的时间；fi为从

起点到终点的速度 F_value 值。

将 Ti 中求得的时间赋给运动控制脚本中的时间变

量，即可实现该段NC代码所对应的模型运动动画效果。

运用开发工具中的多线程技术实现 NC 程序中一行代

码的各个轴同时运动，逐行执行 NC 代码。设备模型即

会按照 NC 程序顺序执行实现设定的运动。

2.1.3 碰撞检测

在虚拟模型层面运用物理引擎（如 PhysX 物理引

擎）检测物体的接触情况。物理引擎通过内置的算法可

以使虚拟世界中的物体运动符合真实世界的物理定律，

如重力作用、碰撞效果等，应用物理引擎可实现设备刀

具与工件的碰撞检测功能。

在设备的刀具和工件部分添加网格渲染器（Mesh 
renderer）和网格包围盒组件（Mesh Collider），物理引擎

组件能以模型自带的三角面网格形成包围盒，利用两个

包围盒接触时触发碰撞报警功能，实现碰撞检测。图 4
中模型绿色线条为碰撞体包围盒结构，在模型对象中添

加检测碰撞的代码脚本，当两个运动部件接触时会触发

碰撞警告提示框。

2.2 连接工控机与实时仿真

为实现实时仿真效果，需要从设备处获取实时运动

数据并传输到客户端进行解析和驱动仿真。客户端可

与设备的工控机软件建立通信连接从而获取数据，通过

现场 PC 的工控机软件的 IP 地址和端口号，客户端与工

控机软件建立连接。建立通信连接与数据传输的过程

如下： （1）客户端软件与现场设备工控机软件通过 IP
地址与端口号建立通信连接； （2）在客户端脚本中创建

通信句柄（Handle），上位机（即设备工控机软件）把数据

传给句柄； （3）句柄将数据赋值给下位机（即客户端程

序），再将数据赋值给运动控制脚本驱动模型各部分的

运动，整个过程在脚本的自动更新函数中执行，自动更

图4 模型碰撞体包围盒

Fig.4 Model collider bounding box

新建工程

添加引用TwinCAT.Ads.dll

定义TcAdsClient对象

初始化TcAdsClient对象

通过变量名获取变量的句柄Handle

读写变量

释放资源

图5 ADS通信连接与传输数据流程图

Fig.5 Flow chart of ADS communication connection and transfer data

新函数会每 20ms 自动刷新一次，从而保证每 20ms 机

床的实时运动状态能被客户端的模型仿真出来，最终实

现孪生模型对机床的实时仿真功能，连接与传输数据流

程图如图 5 所示。

2.3 运动数据分析与图表展示

在从现场工控机获取到实时数据的同时，还可以将

实时数据赋值给图表显示插件（如二维图形显示插件

GraphMaker），通过更改插件脚本将实时数据显示为折

线图的 Y 轴坐标，以时间戳变化为 X 轴坐标，图表刷新

时间设定为 1s，最终形成设备数据二维折线图的动态监

测效果。

在绘制好实时数据折线图后，通过匹配当前执行的

程序段号得到 NC 代码中的编程值，并将其绘制在实时

折线图的同一图表上，如图 6 所示。通过该对比两折线
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图可以直观地观察到运动误差，便于加工精度评估，运

动补偿控制等。

2.4 辅助功能设计

为记录和传输历史加工数据，可采用数据库数据传

输支持的文件格式存储历史加工数据。JSON 格式是一

种较为通用的轻量级的数据交换格式，具有便捷的数据

访问途径和非冗长性特点，因此本文采用 JSON 格式进

行加工数据传输和存储。首先定义要生成的加工数据

文件存储位置，然后确定采集时间区段，最终按照预设

的通信句柄连接并获取现场工控机软件中的时间戳、当

前执行程序段号、各个轴位置速度、主轴转速、功率等信

息生成一个加工数据文件。将生成的加工数据文件导

入数据库（如 MySQL）中可显示出表结构数据，如图 7
所示。生成的历史加工数据可在现场通信条件不佳的

情况下通过外部存储设备进行拷贝和异地分析。

3 技术方案验证

3.1 操作平台搭建

由于本次外涵道生产线数字孪生课题是在完善实

际外涵机匣生产线的可视化和生产信息数据化功能的

基础上所提出，因此实际的操作平台为该条飞机发动机

外涵道机匣生产线，其中包含 6 个站位，分别为 1 站位

自动切边制排孔、2 站位手工预装、3 站位自动制孔、4 站

位手工预装、5 站位自动铆接和 6 站位无损检测；其中

2、4 站位为人工站位，5、6 站位为机器人站位，4 个自动

站位都安装有德国倍福自动化公司（BECKHOFF）的基

于 PC 的工业控制软件 TwinCAT（The windows control 
and automation technology）实现设备控制与数据传输。

TwinCAT 在整个系统中扮演双重角色：一是接收用户

输入的指令，经过解码转换为机器能识别的指令，进而

控制机床的运动；二是以—定的周期读取机床的状态并

反馈给用户。

选择 Unity3D 引擎开发生产线及设备仿真分析

系统，Unity3D 是一个全面整合的专业游戏引擎，利

用交互的图形化开发环境为首要方式的软件。系统

代码部分采用微软公司的 VS（Visual studio）集成开

发环境进行开发，开发语言为 C# 语言。Unity3D 与

TwinCAT 之间的数据通信通过 ADS (Automation device 
specification) 通信协议进行。在 TwinCAT 系统中的各

个软件模块之间的信息交换通过 TwinCAT ADS 完成。

系统仿真所使用的模型来自实际设备的设计三维模型，

能精确地反映真实设备的尺寸、安装位置等数据。

3.2 生产线界面功能设计

在实际生产中，生产线上的各个站位的生产状态信

息都需要进行监控，为了能直观、全面地展示整条生产

线上所有设备的实时信息，系统的生产线界面内整合了

全部站位的设备模型、用户界面和信息显示窗口。最终

实现各设备实时信息三维显示，具体设备孪生界面切换

功能。生产线界面如图 8 所示，采用现场设备照片作为

贴图，使得模型与现场设备更加逼真，增加使用者的沉

浸感，设备仿真界面如图 9 所示。

3.3 测试结果

系统的主要测试指标为系统各部分功能的完整性、

系统画面的流畅度、系统的人机交互性和系统与现场设

图8 外涵道机匣装配生产线孪生界面

Fig.8 Digital twin interface of outer duct casing assembly line
图7 数据库中显示存储的现场数据

Fig.7 Stored factory data in database

图6 NC指令与实时数据对比显示界面功能

Fig.6 Comparison display interface of  NC commands and  
real-time data
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图9 自动钻孔设备孪生界面

Fig.9 Digital twin interface of automatic drilling equipment

图10 自动钻孔机导入NC文件并运行仿真界面

Fig.10 Interface of automatic drilling machine importing  
NC file and running

备通信的同步性。测试结果表明，系统的生产线孪生界

面与设备孪生界面功能均达到预期效果，三维视角查看

模式下，画面流畅，模型运动画面平滑无停顿感，模型界

面能响应用户键鼠指令，人机交互性较强，连接现场设

备进行实时仿真时的数据传输间隔为 20ms，模型与实

际机床运行步调一致，通信同步性良好，系统稳定，如图

10 所示。

4 结论

本文针对典型航空产品装配生产线的生产过程中

可视化程度低、人机交互性差等问题，以数字孪生技术

为理论指导，实现了加工设备可视化与仿真分析技术的

方案构建，并以实际飞机发动机外涵道机匣生产线为对

象，采用 Unity3D 开发引擎设计了数字孪生设备加工仿

真系统，分别开发生产线孪生界面和设备孪生界面，验

证了所提出的加工设备可视化与仿真分析技术的可行

性，最终实现了生产线状态信息显示与交互、设备 NC
程序解析仿真、设备实时仿真的功能，为之后的设备加

工数据分析和优化、提高设备加工精度和效率、提升生

产线的智能化水平提供了平台。
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飞机自动制孔离线编程数据准确提取技术

罗  群，薛  宏，刘博锋，刘思悦，李  城
（中航西安飞机工业集团股份有限公司，西安 710089）

[ 摘要 ]  针对目前飞机组部件自动制孔离线编程人工参与程度高、效率低，质量问题无法预防的现状，提出了基于数

据库及标签定义的准确离线编程技术。根据飞机自动制孔的工艺特点，制定了离线编程流程。根据离线编程数据需

求，建立了编程数据库。结合数据库以及 MBD 模型，制定了自动制孔标准件、叠层、厚度、工艺参数等信息提取规则，

利用 DELMIA 中标签具备属性特征、方向特征、点位特征的特点，实现了基于标签的工艺信息表达及设备姿态控制。

最后对标签在产品坐标系和设备坐标系的转换进行了分析，实现了加工程序坐标值的正确输出。

关键词： 离线编程；自动制孔；工艺参数提取；基于模型的定义（MBD）；飞机装配

Accurate Data Extraction Technology for Off-Line Programming of Aircraft Automatic Drilling

LUO Qun, XUE Hong, LIU Bofeng, LIU Siyue, LI Cheng
(AVIC Xi’an Aircraft Industry Group Company Ltd., Xi’an 710089, China)

[ABSTRACT]  The current aircraft automatic drill off-line programming has the disadvantage of high degree of manual 
participation, low efficiency and unable to prevent quality problems. To solve this problem, an offline programming method 
based on database and defined label is proposed. According to the process characteristics of aircraft automatic drilling, the 
off-line programming process is established. According to the requirement of offline programming data, the programming 
database is established. Combined with the database and MBD model, the information extraction rules of fastener, 
lamination, thickness and process parameters are formulated. The tag based process information expression and equipment 
attitude control are realized in DELMIA by using the characteristics of attribute feature, direction feature and point feature 
of label. Finally, the transformation of label in product coordinate system and equipment coordinate system is analyzed, and 
the correct output of processing program coordinate value is realized.
Keywords:  Off-line programming; Automatic drilling; Process characteristics extraction; Model based definition(MBD); 

Aircraft assembly
DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2021.04.097

随着数字化装配技术的发展，自动制孔技术因其制

孔精度高、加工过程稳定的特点，已经大量应用在飞机

数字化装配过程中 [1]。自动制孔设备 NC 程序的编制

通常有两种形式：一种为手工编制，通过获取产品点位

信息，按照规定的格式编辑程序代码；另一种为离线编

程方式 [2–3]，即进行加工设备任务规划的软件系统通过

操作加工设备数模和相关规划算法，在脱离现实加工环

境的情况下完成加工任务规划并对结果进行仿真修正，

最终编译为制孔设备任务代码。手工编制方式编程繁

琐、出错率高已经逐步被淘汰。离线编程方法效率高、

对编程人员技能要求低，已经成为飞机自动制孔系统的

关键组成部分之一，是实现机器人、多功能末端执行器、

柔性工装等工艺装备协调配合完成整个装配过程的纽

带，直接影响着钻铆加工精度、装配效率与装配质量 [4]。

引文格式：罗群 , 薛宏 , 刘博锋 , 等 . 飞机自动制孔离线编程数据准确提取技术[J]. 航空制造技术 , 2021, 64(4): 97–102.
	 LUO Qun, XUE Hong, LIU Bofeng, et al. Accurate data extraction technology for off-line programming of aircraft automatic 

drilling[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2021, 64(4): 97–102.
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目前国外 EI、CENIT、ABB、KUKA [5–6]，国内浙江

大学、上海拓璞、中国航空制造技术研究院 [7] 等单位对

不同的自动制孔设备进行了相应的离线编程软件的研

究及开发。飞机自动制孔涉及成千上万个制孔信息，目

前的离线编程方式需要人工创建工艺模型、输入工艺参

数，使离线编程基础数据编制错误风险增大，同时姿态

调整复杂，工作量大。

本文针对自动制孔加工过程，提出了基于数据库及

标签定义的离线实现方式，为实现快速高效编程提供技

术基础。

1 离线编程资源需求分析

机器人准确制孔需要通过 NC 程序实现对机器人

制孔位置、制孔参数、制孔路径的精准控制。其数据传

输过程为通过对产品模型中点位读取，获得孔位坐标

值，通过产品加工面提取，获得制孔法向，通过制孔位

置的标准件及工艺规范信息，获得制孔的孔径、窝径、

锪窝角度，进而确定刀具规格以及锪窝进给量。同时

根据产品叠层材料及厚度，确定刀具进给深度以及在

制孔过程中的压紧力、进给、转速、啄钻量等。通过工

装产品结构及其与自动制孔设备的相对位置关系，调

整自动制孔姿态及路径，最终实现自动制孔，基本流程

如图 1 所示。

在自动制孔需求数据中，产品模型、孔位信息、标准

件信息、装配关系属于产品信息；装备、工装、刀具属于

资源信息；加工参数、制孔方法属于工艺信息。为实现

编程，需要创建包含以上所有信息的工艺参数库，将数

据进行细分，形成离线编程工艺参数库架构。如图 2 所

示，该架构是离线编程工艺数据提取、加工任务规划、编

程防差错的数据基础。
图 1 自动制孔离线编程流程

Fig.1 Flow of automatic drilling off-line programming

工艺模型

加工任务规划

是否碰撞
干涉

否

是

设计模型

制孔顺序规划

插入避让点

完成任务规划

工艺数模
数据提取

程序的仿真及
碰撞干涉分析

程序后处理，
生成设备可读的

程序

根据需求调整
制孔姿态

匹配刀具及
加工参数

依据工艺方法进行
制孔点位分类

图 2 离线编程工艺参数库架构

Fig.2 Architecture of process parameter library for off-line programming
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2 基于MBD的自动制孔工艺数据快速匹配

MBD（Model based defination）技术使飞机产品几

何三维模型对相关的工艺信息、参数信息、设计信息等

进行了标准化管理，具有准确性定义、规范化定义以及

面向工艺的定义等特点 [8]，这些特点为工艺数据快速提

取提供了先决条件 [9]。然而飞机产品三维数字化模型
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如图 5 所示。

2.4 基于标签的工艺特征表达

在 CATIA 中，标签（tag）是一种类似坐标系具有属

性及方向定义的几何元素。标签的方向性在下文设备

姿态定义中进行分析，利用标签具有属性的特征，通过

二次开发的宏程序，在每个制孔点上创建一个标签，将

从离线编程参数库获得的标准件参数以及测量产品结

的表达不会考虑自动制孔离线编程对数据提取需求，因

此设计的装配模型定义中的数据量以及数据格式无法

满足自动制孔离线编程需求。在自动钻铆离线编程时，

必须对产品模型进行数据挖掘，并结合工艺数据进行

提取和二次定义，将离线编程系统所需要的待加工特

征信息添加到产品的三维数字化模型上，转变为包含

离线编程所需各项参数并能被离线编程软件识别的模

型，即工艺模型。在离线编程时，通过读取工艺特征模

型，将自动制孔所需的工艺参数、加工参数等提取到制

孔程序中，从而提高离线编程效率。

2.1 离线编程基准面提取

在产品模型中，紧固件一般采用点或线的形式进行

表达。这就导致采用点进行表达的紧固件无法提取方

向，采用线表达的紧固件无法提取位置。因此需要对产

品加工表面进行提取形成基准面，结合产品不同的紧固

件的表达形式，利用紧固件点在基准面上的法线获得制

孔法向，或者紧固件线与基准面相交获得制孔坐标，实

现对制孔法向和坐标位置的定义。

2.2 标准件信息提取

传统的离线编程方式，需要将设计模型中的标准件

按照离线编程软件的要求，进行二次规划，即重新对标

准件点位信息进行编制。这种方式降低了离线编程软

件的设计难度，但是增加了离线编程人员的工作量，同

时，对标准件信息的二次编辑过程无防差错，很容易造

成点位设计错误。

在 MBD 数据中，标准件在设计数模中以点或者线

的形式进行表达，同时在结构树中，虽然标准件形式不

一样，但是在其结构树路径中会将该标准件的牌号进行

统一表达，如图 3 所示。

根据 MBD 特点，可以通过读取标准点位所在的结

构路径，并结合工艺数据库进行，实现对标准件工艺信

息的快速提取。基本流程如图 4 所示。

2.3 叠层厚度及材料的提取

叠层厚度决定了钻孔刀具在加工过程中的进刀量，

同时对于叠层材料不同的产品，尤其是复合材料和钛合

金叠层，其加工转速和进给相差很大，必须根据不同叠

层厚度进行加工参数的转化，以保障产品质量以及刀具

寿命。在离线编程环境中，以标准件孔位为中心，产品

表面为起点，建立与标准件理论长度及制孔方向相同的

标准件模型。以制孔穿过的产品叠层表面对标准件模

型进行分割并计算分割后各段的长度，进而获得产品的

叠层厚度。

同样，以产品表面为起点遍历标准件连接的产品各

个叠层零件信息，通过读取对应数模中标注的材料信息

并与材料库进行核对，提取出制孔叠层材料信息，流程

（a）A型机数据结构树图 （b）B型机数据结构树

图 3 不同型号飞机紧固件表达形式

Fig.3 Expression of fastener information for different aircraft

图 4 标准件信息提取流程

Fig.4 Information extraction process of fastner
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图 6 离线编程工艺信息存储表

Fig.6 Off-line programming process information storage table
图 5 叠层及厚度提取流程

Fig.5 Stacking and thickness extraction process
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不匹配

读取分割线段

长度及段数n

第i层厚度提取

读取分割线段穿过
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第i层材料提取

叠层增加i=i+1

i > n

材料、厚度

提取完成

图 7 基于标签的工艺模型

Fig.7 Tag based process model

构获得的制孔法向、叠层材料及厚度等各项特征赋予标

签，形成编程的数据基础。在后置处理程序时，通过识

别标签属性并进一步匹配工艺参数库，完成加工参数的

生成。基于标签的数据表达如图 6 所示，表达模型中，

包含了标准件牌号、叠层厚度及材料、锪窝深度、夹紧力

等离线编程需求参数，同时可以根据需求，进行参数的

增加和调整。

利用 DELMIA 中“Device Taskde Fination”模块以

及二次开发 CATIA VBA 宏程序，对工艺参数进行提取，

并对相同类型标签进行分类创建，形成如图 7 所示的基

于标签的工艺模型。

3 自动制孔设备姿态定义

产品数模中的紧固件采用点或者线的形式体现，可

通过产品点位和表面法向控制设备制孔位置及法向，但

是设备末端执行器的姿态却无法控制。由于自动制孔

机器人高度的灵活性，不确定及未经规划的姿态很容易

造成产品与设备的碰撞以及设备本身轴超限。因此需

要对每一个制孔过程确定姿态。

机器人姿态的计算有运动学正解和运动学逆解两
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图 8 基于标签的设备姿态调整

Fig.8 Device posture adjustment label based

图 9 离线编程坐标系的转换模型

Fig.9 Transformation model of coordinate system for off-line 
programming
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为（x′，y′，z′），各坐标轴上的基向量是 uc、vc、wc。在世

界坐标系O x y zw w w w 下，飞机坐标系O x y zc c c c 的坐标为
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通过以上分析，可以求得标签 P 在世界坐标系

Owxwywzw 的坐标 (x，y，z)：
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种方式。运动学正解通过计算设备各个关节的运动量，

来计算刀尖点 TCP 的位置，这体现在离线编程环境中

通过调整各个轴的姿态，最终确定机器人姿态。运动学

逆解通过给定刀尖点 TCP 的位置，反推设备各个关节

的运动量，即获得设备的姿态，在离线编程中体现为通

过调整刀尖点的位置和法向，利用各轴之间的运动学关

系，实现机器人姿态的调整。

3.1 基于标签的姿态定义及数据表达

单个产品的自动制孔数量在 2000 个左右，如果对

每个孔都采用正解或者逆解方式进行姿态的调整，会造

成离线编程工作量大，出错率高。利用标签具备方向性

的特点可以实现对自动制孔设备末端执行器的姿态进

行控制。通过标签方向控制刀尖点坐标系的方向，实现

机器人姿态的快速调整，大大提高了离线编程效率和编

程可读性。

在离线编程环境中，设备刀尖点（TCP）同样采用

具备 u、v、w  3 个方向，标签具有位置属性以及 x、y、z  3
个向量的方向属性，分别对应 TCP 的 u、v、w 3 个方向。

在离线编程“tag”创建中，标签原点坐标代表紧固件在

产品表面的位置，z 代表法向，其方向垂直于产品表面，

因此原点及 z 方向不允许进行调整，通过调整 x、y 即可

实现设备在该处制孔的姿态，其调整方式如图 8 所示。

3.2 标签坐标转换

标签可以表示设备刀尖点坐标，同时确定 TCP 的

姿态，通过逆解计算出设备的姿态。但在程序生成过程

中，标签的点位和方向为产品坐标系下的数据，而在设

备加工过程中，需要基于设备坐标系的姿态数据，因此

需要对标签在产品坐标系下的姿态转换为设备坐标系

下的姿态。因此，需要建立坐标转换模型，在程序输出

过程中完成飞机坐标系下的标签坐标转化，实现基于设

备坐标系的制孔位置表达。

图 9 表达了标签在设备坐标系、飞机坐标系以及世

界坐标系的转换模型 [10]。其中，O x y zc c c c 为离线编程环

境中飞机坐标系，O x y zr r r r 为自动化制孔设备的基准坐

标系，O x y zw w w w 为离线编程环境下世界坐标系。在离

线编程环境中，飞机坐标系O x y zc c c c 和自动化制孔设备

的基准坐标系O x y zr r r r 在世界坐标系O x y zw w w w 的坐标
以及紧固件标签 P 在飞机坐标系O x y zc c c c 坐标均可以

直接获得。Tw
c
表示飞机坐标系到世界坐标系的转换

矩阵，Tw
r 自动化制孔设备基坐标系到世界坐标系的转

换矩阵，通过 Tw
c 和 Tw

r
可以得到飞机坐标系到自动

化装配设备基坐标系的转换矩阵 Tr
c ，进而实现标签

点坐标转换。3 个转换矩阵间有如下关系：T Tw
c

r
c=

×Tw
r ，可以得到T Tr

c
w
c= × ( )Tw

r −1。

离线编程标签 P 在飞机坐标系O x y zc c c c 下的坐标
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可得到飞机坐标系到世界坐标系的转换矩阵：
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同理，可得自动化制孔设备基坐标系到世界坐标系

的转换矩阵：
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根据T Tr
c

w
c= × ( )w

rT −1 可以得出离线编程程序输出

的坐标转化矩阵，即飞机坐标系到自动化装配设备基坐

标系的转换矩阵为
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通过该转换矩阵计算，即可将在飞机坐标系下的标

签姿态转换为设备坐标系下的刀尖点姿态，进而实现设

备路径及姿态控制。

4 结论

本文通过对离线编程数据及资源分析，建立了机器

人离线编程数据库。提出了基于 MBD 的自动制孔工

艺参数快速提取技术，并通过开发基于 DELMIA 的宏

程序，实现了对工艺数据的快速提取，提高了编程效率

和准确率，避免了人工制作工艺数模过程中引起的离线

编程错误。结合 DELMIA 中“tag”具备特征属性和方

向定义的特点，实现了基于“tag”的参数表达以及设备

姿态控制，提高了离线编程过程中姿态的高效率和准

确控制。通过对“tag”坐标转换，实现了设备加工坐标

的正确输出。离线编程软件数据的快速提取和设备姿

态的准确控制，为后续进行离线编程标准化定制提供

了技术基础。
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