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通用飞机全碳纤维复合材料
机身整体成型技术
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主要对某轻型公务机全碳纤维复合材料中机身整体

成型技术进行了研究，对提升我国通用飞机复合材料技术

设计和制造水平具有非常重要的作用和意义。
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先进复合材料具有重量轻、比强

度高、比刚度高、可设计性强、抗疲劳

断裂性能好、耐腐蚀、尺寸稳定性好

以及便于大面积整体成型等优点，已

广泛应用于飞行器结构。同时，采用

整体化制造技术可以大幅度减少零

件和紧固件数量，减少结构重量，降

低生产成本 [1]。通用飞机复合材料

化已是目前和今后的一个发展趋势，

国外通用飞机在机体结构上大量采

用低成本、轻质高强度复合材料，并

在材料、机体结构整体化设计、分析

和制造技术等方面取得了快速发展

与提高，使得飞机结构设计和制造技

术已发生了深刻的变革，这种先进的

整体结构与常规铆接结构相比具有

许多优点。（1） 气动性能：表面光滑、

外形准确、对称性好；（2）结构强度：

总体和局部的刚性好、强度高，耐疲

劳、耐久性、抗疲劳损伤性及机体可

靠性高；（3）重量：减轻机体结构重

量约 15%~20%，增加有效载重；（4）

工艺和经济：简化飞机工艺装备，减

少装配工作量，缩短制造周期，降低

整机全寿命期成本 [2-3]。本文主要对

某轻型公务机全碳纤维复合材料中

机身整体成型技术进行研究，对提升

我国通用飞机复合材料技术设计和

制造水平具有非常重要的作用和意

义。

某轻型公务机整体化
复合材料中机身

某轻型公务机中机身是一个增

压舱，为复合材料蜂窝夹层结构，其

主要承受压力、自身的重力、后机身

传力、发动机支架传力，并与机翼传

力 在 机 身 机 翼 对 接 处 平 衡。 中 机

身 整 体 长 约 4.5m，高 约 1.5m，宽 约

1.5m，机身除了客舱门和应急出口处
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采用门框加强外，其余开口区域、翼

盒区域、防火墙区域均采用局部增加

铺层的方式进行加强。整个增压舱

分为机身上、下部分，如图 1 所示。

复合材料中机身整体成型
材料及方法

1   成型材料

中 机 身 选 用 的 主 要 材 料 为

TORAY 碳纤维预浸料，如表 1[4] 所

示。其主要特点是采用真空袋 - 烘

箱成型，相对于传统的热压罐固化

预浸料体系，这种预浸料体系在烘

箱内即可加热固化，大大节省了设

备费用，这种航空结构用预浸料具

有固化后层板低孔隙含量，固化后

性能与热压罐成型相当的特点，而

且还具有好的粘性及可操作性。其

他结构材料包括蜂窝芯材：除机身

翼盒以及防火墙选用了正六边形

NOMEX 蜂窝芯，其余部位均选用过

拉伸 NOMEX 蜂窝芯；结构胶膜：汉

高 EA9696.080K ；蜂窝芯拼接胶：汉

高 AF3024；填充胶：3M 的 EC3524。

2   成型方法

分析中机身复杂的结构形式：

增压舱是一个半封闭舱体，因此工装

不可能设计为一个整体，设计时分上

半模和下半模两部分来制造，将三维

铺层设计的分模面作为工装的分模

面。这样铺贴时可以上半模、下半模

同时铺贴，而且每个半模均是敞开结

构，这样大大增加铺贴操作空间，大

幅度降低铺贴难度，为保证良好的气

动外形及脱模的可操作性，采用阴模

成型。上半模、下半模分别铺贴完成

后合模，并进行接缝补强，最后固化

成型。综合考虑工装的重量及与复

合材料热膨胀系数的匹配性，选择复

合材料工装，为了减轻增压舱上半模

重量，上半模型面只采用复合材料型

板进行加强，与金属结构支架的连接

是可卸的，以利于翻转组合及吊装，

图 2 为工装示意图。

目前，夹层结构的成型方法可以

根据面板与蜂窝夹层结构的成型步

骤分为共胶接法、二次胶接法和共固

化法，对特殊要求的结构还可以采取

分步固化 [4]。通过对机身结构铺层

设计分析，对上、下半模合模位置进

行了铺层补强设计，这就排除了采用

上、下半模分别成型，然后二次胶接

方法的可能。另外，由于整体性要求，

若采用分步固化技术，机身外蒙皮固

化粘结后形成内部机身舱腔体，局部

位置内蒙皮的铺叠操作难度太大，几

乎无法实现，所以针对中机身整体结

构，采用共固化技术。同时根据结构

特点、材料特性及质量要求等对主要

工艺展开研究如下：（1）预浸料铺层

及剪口优化技术；（2）蜂窝芯加工及

定位技术；（3）蜂窝夹层结构的共固

化工艺参数确定。

工艺路线及主要工艺措施

1   工艺流程

中机身整体成型工艺采用共固

化技术，即分别在上、下半模铺叠外

蒙皮；然后铺放胶膜，定位蜂窝芯及

表1   主要材料体系性能（室温）

材料体系 增强体类型
单层厚度 /

mm
面密度 /

（g·m-2）
树脂含量

/%

拉伸模量 /GPa 拉伸强度 /MPa

纵向 横向 纵向 横向

T700S-12K-50C/#2510 碳纤维平纹织物 0.218 200±15 35±3 56 55 917 775

T700G-12K-31E/#2510 碳纤维单向带 0.125 150±6 42±3 125 8 2167 48

注：Tg（干态）：147°F； Tg（湿态）：127°F ，测试方法：DMA（SRM 18-94）；典型工艺：真空度≥ 0.075MPa，（130±5）℃ 保温 1200
+10min 。

上下半模
对合面

（a）增压舱上、下部分

（b）整体对合

图1   增压舱示意图

图2   工装示意图



FORUM论坛

54 航空制造技术·2015 年第 14 期

预埋件；最后铺叠内蒙皮，合模，固

化。主要工艺流程如图 3 所示。

2   主要工艺措施

（1）铺层展开及优化。

采用 CATIA 软件 CPD 模块对

中机身铺层进行可制造性分析，发现

整层设计的预浸料层在结构突变的

位置无法展开，并且纤维角度变化非

常大，远远偏离了设计给出的铺层角

度，如图 4 所示。这是因为中机身型

面复杂，而对于复杂曲面上的铺层，

进行二维展开时，既要保证铺层能够

展开，还要保证展开的铺层与 3D 模

型上边界一致，往往存在较大的困

难。只有当制造可行性分析表明纤

维变形在可接受范围内才可以进行

铺层展开 [5]。所以在对复合材料分

层数模进行工艺分析时，对不同位置

作为起铺点的纤维角度变化进行分

析，找出变形面积最小的铺叠起始位

置，再通过铺层拼接及开剪口技术找

到最优且满足设计铺层角度公差的

工艺设计方案，图 5 为经过优化后的

铺层展开分析图。

（2）蜂窝芯预处理。

整个增压舱除了防火墙和翼盒

外均使用 19.05mm 过拉伸 NOMEX

蜂窝芯，其主要特点是蜂窝纵向柔性

较大，易变形，贴模性好，适合成型

曲度较大的零件。此种蜂窝芯的理

论外形尺寸为 2.44m×0.99m，而增

压舱上下两部分的蜂窝芯展开尺寸

约 4m×2.5m，其尺寸远远超出蜂窝

芯的外形尺寸，且蜂窝芯外形复杂，

如图 6 所示。制造过程中蜂窝芯需

要拼接，常规蜂窝芯拼接是将蜂窝按

位置要求分块后进行型面铣切，然后

拼接。但过拉伸蜂窝芯收缩性较大，

采取先铣切后拼接的方式，由于收

缩会造成实际拼接时比理论外形小

15~20mm，所以研制过程采用拼接胶

先将蜂窝芯拼接，同时进行稳定化处

理，如图 7 所示，然后进行外形铣切，

可以把误差控制在 ±3mm 范围以

内，符合设计要求。

（3）蜂窝芯及预埋件定位。

为了准确定位蜂窝芯和预埋件，

在工装制造过程中就通过数控加工

和定位预埋衬套和螺栓，用于定位蜂

窝芯定位样板和预埋件。预埋件主

要是翼盒、防火墙、舷窗等已固化零

件，预埋件与蜂窝芯之间采用填充胶

填充，以起到填充、补强和粘接的作

用。

（4）制袋。

将铺叠完的上、下半模合模，铺

叠补强层后进行制袋，由于中机身尺

寸大，机身内部闭角多，排袋困难，容

图5   优化后的铺层展开分析图 图7   拼接、稳定化处理后的蜂窝芯

图6   机身蜂窝芯外形

图3   中机身制造工艺流程

铺层展开、分切

铺叠（上、下半模分别铺叠）

排版、下料

预埋件铺层

合模制袋

热处理、拼接

蜂窝芯下料、铣斜边

芯子、预埋件定位

固化

脱模

无损检测

外形铣切

固化

修型、检测

图4   铺层展开分析图
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易架桥，局部地区由于导气不畅通，

造成假真空。通过模拟和试验的方

法，确定整体真空袋尺寸，通过制作

“子母袋”的方法，将上、下半模整体

包覆。另外，采用 3/4”的抽气嘴分

布于机身内部各处闭角附近，并确保

各抽气嘴之间透气层的连续性，避免

假真空。图 8 为合模后制袋。

（5）固化。

复合材料结构在升温固化过程

中经历复杂的热 - 化学变化，温度、

压力及保温时间等工艺参数的确定

对结构成型过程有着重要的影响，最

终关联着质量问题 [6]。如果工艺参

数选择不当，常常使复合材料形成不

同类型的缺陷，如分层、孔隙、脱粘

等。在中机身的成型过程中，按简单

的材料工艺进行固化，即室温升至

130℃，保温 2h，降温至 60℃，结果发

现固化保温过程中局部位置温度突

变，存在集中放热的现象，如图 9 所

示，检测发现部分区域存在大面积气

孔和疏松现象。分析原因，主要是由

于中机身模具是一个一端封闭的结

构，且机身模具各部位厚度差别较

大，整体温度场均匀性不好，造成成

型过程温度场难以保证，直接影响固

化质量。为解决这一问题，需进行工

艺参数的调整，以材料规范中材料本

身的固化参数为基础，通过对典型结

构零件固化炉成型工艺研究，采用双

台阶固化曲线（见图 10），结果表明，

在树脂凝胶点 87℃保温 1.5h（第一

台阶），在树脂进行了部分固化反应，

释放了一定的固化反应热，这样，能

够减小在最终固化温度 130℃固化

过程中的固化反应热释放，减小了温

度场差异，有利于排除挥发分，保证

固化度一致性。

（6）外形铣切及检测。

中机身的风挡、舷窗、舱门等处

采用外形铣切型架及靠模的方式进

行铣切，如图 11 所示。经无损及型

面检测，均能满足设计要求。

结束语

通过对某型公务机中机身整体

成型技术的研究，证明了该结构采用

蜂窝预处理及定位，上、下模组合成

图8   合模后制袋
图9   单台阶固化曲线

图10   双台阶固化曲线

型及共固化工艺的制造方案是可行

的。本研究也是对我国通用飞机复

合材料主结构整体成型工艺的一次

有益探索，提升了我国通用飞机复合

材料技术设计和制造水平，对推动我

国通用飞机产业的发展具有重要的

作用和意义。
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图11   外形铣切


