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基于型面节点的复合材料构件
模具型面修正研究
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[ 摘要 ]   针对复合材料在热压罐中固化变形造成的零件尺寸误差、带应力装配、降低疲劳寿命等长期困扰航空、航天

工业的问题，研究复合材料固化变形的影响因素、作用机理等，并利用基准点的位置坐标，实现两曲面间的匹配，提出

变形修正的算法和切实可行的修正手段，从而在模具设计时对模具型面做相应的补偿，减少试模、修模次数，实现复

合材料固化变形的有效控制，达到复合材料精准制造的目的。
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无法保证大型复合材料零件尺寸精

度，造成整体装配协调困难。目前国

内航空企业在复合材料零件制造过

程中积累了一些经验，但没有从理论

上和体系上解决复合材料精准制造

的问题 [6]。复合材料构件固化变形

涉及到碳纤维性能、树脂基体性能、

模具结构、模具材料性能、固化温度

场分布情况、固化制度、固化过程中

的化学反应、零件结构等多种因素，

各种影响因素相互作用，综合作用的

结果体现在复合材料零件的变形上，

因此复合材料固化变形极其复杂，很

难通过单一因素控制复合材料零件

的变形。如何综合考虑各种影响因

素，建立综合模糊的控制函数，实现

对复合材料固化变形的有效控制是

我们急需解决的问题 [7-13]。

变形修正总体方案

通过特定的工艺试验，获取相同

随着航空工业的发展，复合材料

在飞机上的应用已非常广泛，在总材

料中的比例逐步提高。从国外情况

看，各种先进的飞机都与复合材料的

应用密不可分，复合材料在飞机上

的用量和应用部位已成为衡量飞机

结构先进性的重要指标之一 [1]。未

来将是全复合材料结构的时代，大型

民机在结构选材方面，从全金属材料

过渡到全复合材料是种明显的趋势。

碳纤维复合材料预浸料可像布料一

样剪裁，因此新的生产工序制造出的

边角余料和废料都减少了，787 复合

材料方案解决了效率问题，使复合材

料比例达到 50%，因此新型飞机使用

复合材料势不可挡 [2-5]。

我国在大飞机的研制中力求大

量使用复合材料，但经过多年的设计

试制，复合材料的使用量仍远远低于

国际水平，除了设计层面的原因外，

部分原因是由于复合材料制造工艺
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试验件截面上各节点的曲率半径及

角度值；R、Φ为各节点的曲率半径

工艺条件下的试验件，经过逆向处理

后的点云与试验件模具曲面在对应

位置处各节点的对比，获得变形规律

数据，根据试验获取的变形数据，推

算出复合材料产品变形规律，进而指

导这一类复合材料产品的模具型面

修正。修正流程如图 1 所示。

试验数据获取

对于同一类复合材料构件的生

产，只要采用与试验件完全相同的成

型工艺和铺层方式，修正时即可使用

该数据，无需重新铺制，本文中复合

材料构件的铺层方式与成型工艺都

与试验件相同，故试验件获取到固化

变形数据而总结出的固化变形规律

才能与实际生产的复材构件变形规

律最为接近。

根据试验件固化变形情况，最终

确定将试片曲面按一定规则切分为

若干截面，并在截面线上取半径、角

度等参数作为变形参数，进而研究其

变形规律。图 2 为获取试验数据过

程的示意图，表 1 为一截面所取节点

处的曲率半径以及各节点间的角度

约束关系。

对表 1 中的数据进行分析整理，

可得到模具曲面与试验件曲面相对

应位置处的某一特征截面上节点的

对比图，如图 3 所示。

修正方法

将测量出的试验件各节点处的

曲率半径、角度变化率，通过曲线拟

合数值计算方法，推算其变形规律，

进而作用于产品模具设计曲面，对其

进行补偿修正，以补偿固化过程中造

成的变形误差。变形补偿流程如图

4 所示。

具体修正过程如下：

（1）以从试验件上获取到的试

验数据为基础，总结出各参数的变化

规律。记为：
{

R = f (r1, r2)
Φ = f (ϕ1, ϕ2)Φ � （1）

式中：r1、φ1 为试验件模具截面上各

节点的曲率半径及角度值；r2、φ2 为

表1  特征截面所取节点的数据

序号
模具曲面上各节点

曲率半径 /mm
试验件曲面上各节点

曲率半径 /mm
模具曲面上节点
间角度 /（°）

试验件曲面上节点
间角度 /（°）

1 315.3541 299.9914 9.0001 7.6947

2 312.5897 299.9918 18.0004 15.4577

3 308.5840 300.0246 26.9997 23.3226

4 304.4312 299.9920 35.9999 31.2919

5 301.3706 299.9913 45.0000 39.3435

6 299.5773 299.9913 54.0001 47.4420

7 299.1753 299.9920 63.0003 55.5515

8 299.6267 300.0246 71.9996 63.6493

9 300.0427 299.9918 80.9999 71.7362

10 299.3693 299.9914 90.0000 79.8419

图1  模具型面修正流程

Fig.1  Process of mould surface modification

试验件

试验件模具
试验件模具

型面
点云曲面与

模具曲面匹配

点云数据

变形参数

设计曲面模具型面修正

点云曲面

图2  获取试验数据过程

Fig.2  Process of the experimental data

图3  试验件曲面与模具曲面对应特征截面上各节点的对比

Fig.3  Comparison between part surface and mould surface corresponding characteristic 

section on each node
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及角度的变化律。

（2）根据设计曲面的特点，对其

沿着曲率变化较大的方向上做截面，

然后在每条截面线上等比例生成一

定数量的点记为 Mi，并测量出这些

点的曲率半径记为 r'i、角度值为 φ'i，
修正过程以该截面线上点 Mi 的曲率

半径为基础，通过曲率半径变化率

R，求出变形后各点 M'i 的曲率半径

r'i，再结合各点的角度变化规律 Φ，依

次计算出变形后的新节点 M'i。修正

算法公式如式（2），修正算法示意如

图 5 所示。以曲线M0M5上各点为基

础，根据式（2）先确定出点 M1 的修

正后的点 M'1，再将曲线M1M5平移到

M'1 位置处，根据式（2）确定出 M2 修

正后的点 M'2，以此类推直到求出曲

线上各点变形后的新节点。

M'i = f (Mi , r'i , φ'i )� （2）

（3）获取产品模具设计曲面上

所有新生成的各节点 Mi 的坐标，并

将其导入到 CATIA 中的 Digitized 

Shape Editor 模 块 中，利 用 Mesh 

Creation 功能生成模具设计曲面的

修正曲面，从而得到修正后的模具曲

面。

算例

为了验证此算法能够有效地修

正补偿固化过程中产生的变形，以

某公司铺制加工的某曲面类构件为

例，利用 CATIA 中分析模块对比分

析了未补偿修正模具型面前，构件

型面与模具型面之间的误差，如图 6

所示。接下来利用本文中提及的修

正算法对产品设计曲面进行修正补

偿，并在 CATIA 中分析对比了经过

型面补偿修正，补偿后的模具型面

与构件变形后型面之间的误差，如

图 7 所示。

通过分析对比，修正后模具型

面与构件变形后型面非常接近，它

们之间的误差已明显减小，已经

由未补偿模具型面前的最大位移

6.03mm 减小到 0.502mm，说明本文

中提及的修正算法用于模具型面修

正的有效性，可以补偿固化过程中

产生的变形。

结论

（1）对试验件点云曲面与试验

件模具型面类比，并利用两曲面上相

对应位置处特征曲面的节点来获取

设计曲面修正数据。

（2）通过对特征曲面的曲率、角

度约束关系的比对 , 结合曲线拟合、

曲面匹配等方法获取固化变形规律。

（3）提出一种基于型面节点的

复合材料构件模具型面修正补偿算

法，并通过实例验证了该算法的有效

性。
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Study on Mould Surface Revising of Composites Part Based on the Surface 
Node

HAN Zhiren1,2, YANG Pan2, TONG Gang3, XIANG Song3

(1. Key Laboratory of Fundamental Science for National Defense of Aeronautical Digital Manufacturing Process, Shenyang 
110136, China; 

2. Department of Aerospace Engineering, Shenyang Aerospace University, Shenyang 110136, China; 
3.Liaoning General Aviation Academy, Shenyang 110136, China)

[ABSTRACT]   Aiming at the problems in the aerospace industry for a long time that curing process causes the size er-
ror of composite part prepared in autoclave, assembly with stress and fatigue life is reduced. It realizes the match between 
the two surfaces by the location coordinates of fiducial points, and presents a arithmetic of deformation modification and 
a feasible means of correction by the study on the factors and mechanism of composites curing deformation. In the design 
process of the forming die, a compensation for the surface of the forming die has been carried out, which reduces the trial 
and amendment work of the die. It can realize the effective control of composites curing deformation and achieve the goal 
of composites precision manufacturing.
Keywords:  Composites; Cure-induced deformation; Surface revising; Mould
� （责编　叶枫）


