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碳纤维因具有高比强度和高比模量等一系列优异

性能，已经在航空、航天各领域得到了越来越广泛的应

用 [1-3]。目前，欧美大型飞机机体材料正从以铝合金为

主过渡至以复合材料为主，主要应用于飞机蒙皮壁板、

机翼中间梁、机身隔框、舱门及整流罩等部位，50% 复合

材料用量是未来飞机的起点 [4]，例如 F-22 为 24%，F-35

为 36％，EF2000 为 43％，B-2 接近 50%，波音 787 的复

合材料用量已达到 50% 以上且在主承载部位的应用更

加广泛 [5]。

近年来，采用低成本的 RTM 整体成型技术制备具

有复杂外形的厚壁复合材料结构在国际复合材料制造

领域不乏成功的先例，如 F16 战斗机的起落架撑杆和

NH-90 直升机的起落架悬臂 [6]。

面对日益激烈的市场竞争，发射装置的重量直接影

响武器系统的综合性能，成为产品竞标中的一项关键指
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标。现有发射装置结构件的材料多为不锈钢或铝合金，

仅通过结构设计实现减重的效果有限，而若选用碳纤维

增强树脂基复合材料，则可获得显著的减重效果。同时，

复合材料相对于金属材料还有以下优点：耐腐蚀、抗疲

劳损伤能力强、机械加工量大大减少、复杂外形易于实

现、可以根据强度 / 刚度的需要布置纤维方向、隐身性

能良好、热膨胀几乎为零 [7] 等，因此成为未来发射装置

的重要发展趋势之一。

国内航空树脂基复合材料经过近 30 多年的发展，

在飞机上的应用走过了一条由非承力、次承力构件的应

用扩展到主承力构件应用的道路 [8]。碳纤维复合材料

在发射装置应用方面起步较晚，相关参考文献较少，轻

量化设计已成为发射装置设计的瓶颈。本文选择机载

弹射发射装置的典型结构作为研究对象，通过结构优化

设计和 RTM 工艺获得合格的复合材料结构件，经过全

面的试验验证和数据分析，证明该复合材料结构件满足

设计要求，为发射装置采用碳纤维复合材料实现减重提
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图1  推臂在弹射行程中的载荷要求

Fig.1  Load request
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1  结构设计

1.1  外形设计

推臂作为机载弹射发射装置的典型结构件，是弹射

机构的组成部分，实现机构的打开及收回。在发射装置

工作过程中，推臂承受短时间（100ms）的面内压缩和弯

曲载荷；在发射装置挂飞过程中，推臂不受力。工作环

境温度为 -55℃ ~+75℃，需要完成盐雾、湿热、振动、冲

击、加速度等环境试验的考核 [7-9]。

具 体 载 荷 要 求 为 φ=8 °时，推 臂 的 孔 A 受 水 平

力 F1=32kN，孔 B 六 自 由 度 约 束，孔 C 受 竖 直 向 上

的 力 F2=4.5kN ；φ=22.5 ° 时，推 臂 的 孔 A 受 水 平 力

F1=13.5kN，孔 B 六自由度约束，孔 C 受竖直向上的力

F2=6.7kN（图 1）。

在满足装配接口要求的前提下，为降低工艺难度和

有效发挥碳纤维的力学性能优势，对推臂进行外形设

计。碳纤维增强树脂基复合材料的外形设计主要考虑

5 方面：（1）模具的可加工性，及合模、开模的可实现性；

（2）纤维连续性，使力学性能达到最优；（3）RTM 成型

过程的可操作性，包括预成型件的制作以及纤维织布的

铺覆；（4）注射效果、树脂流动性；（5）满足零件的装配

接口及空间要求。

推臂的外形设计方案如图 2 所示，结构形式为厚壁

双曲梁结构，主承力区的壁厚为 12mm，两主承力臂之间

通过 5 根 10mm 厚的腹板连接。装配精度要求高的端

部开孔处，通过对成型件进行机械加工实现，并装配铍

青铜轴套。

1.2  材料体系及失效准则

根据推臂的载荷条件，选用 T700 纤维以满足高

强度要求；根据工作温度，选用中温环氧树脂。考虑

到推臂主要承担面内大载荷，主承力的连续纤维区域

采用 T700 单向带铺层，以获得较好力学性能；考虑工

艺可制造性，表面结构采用碳布织物。碳布和单向带

均为 Toray 公司的 T700 纤维，其中织物的产品牌号为

CF3011，单向带的产品牌号为 U7190。树脂基体采用

液态成型工艺环氧树脂，产品牌号为 XY3261。U7190/

XY3261 复合材料的力学性能数据见表 1。

根据推臂的承载要求和使用工况，制定结构失效准

则，并确定相应的指标值作为结构有限元分析的判定依

据，如表 2 所示。

1.3  铺层设计

碳纤维增强树脂基复合材料，通常为单层厚度在

0.5mm 以下的层状叠层结构，其面内连续纤维的方向为

结构的受载方向，叠层方向为结构的非主承力方向。碳

纤维增强相通常具有两种形式：单向带和双向织物。单

向带在性能上具有纤维平直性好、设计性强等优点，但

工艺铺覆性和剪切协调变形差；双向织物由于纤维发生

了面外弯曲，刚度和强度要低于单向带，但双向织物的

工艺铺覆性好，面内性能分布平均。基于单向带和双向

图2  外形设计方案

Fig.2  Structural design

表1  U7190/XY3261复合材料的力学性能

测试项目 指标值

0°拉伸模量 /GPa 122

90°拉伸模量 /GPa 9.14

0°压缩模量 /GPa 120

90°压缩模量 /GPa 10.07

弯曲模量 /GPa 114

剪切模量 /GPa 4.01

泊松比 0.332

表2  结构失效判定准则

材料名称 失效准则 指标值

碳纤维复合
材料结构

Hill-Tsai 应力失效准则 不大于 1

最大拉应力准则 不大于 4500με

最大拉应力准则 不大于 4000με
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织物的特点，本结构件在形状简单的承载区域主要采用

单向带 U7190，在铺覆性较差的区域以及产品表面多采

用双向织物 CF3011。由于载荷严酷，因此要求纤维体

积含量达到 60%。

根据载荷要求可知，推臂属于典型的横力弯曲梁结

构，弯矩和轴向载荷产生的主应力都沿长度方向。因此，

采用双载荷通路设计的框体结构，不仅能提高长度方向

的结构可靠性，而且可以保证横向载荷下结构的刚度和

强度（图 3）。

推 臂 选 用 0 °、45 °、90 °、-45 ° 4 种 铺 层 角 度，在

推 臂 的 连 续 铺 层 区，铺 层 顺 序 为：[0/45/-45/03/45/0 

/45/0/90/0/45/02/-45/02/45/02/90/03/45/02/45/03/-45/02 

/45//90/0245/02/-45/02/45/02]，铺层比例见表 3，考虑推臂

的载荷特点，承担面内压缩载荷的 0°纤维尽量多，比例

设计为 65% ；同时推臂还承担面内弯曲载荷，因此 45°

纤维和 -45°纤维比例均设计为 14.5%。

1.4  强度校核

推臂的侧壁主承力区采用六面体单元进行网格划

分，两端端头采用四面体实体单元进行网格划分（图 4）。

根据载荷要求施加约束，由于推臂同时承受压缩和弯曲

载荷，在几何尺寸变化较大的区域会形成应力集中，需

要重点关注。

根据计算结果可知：推臂在工况 2 时最大拉、压应

变接近 4000，考虑计算结果为点应变，进行局部补强设

计（增加高应变区的连续纤维厚度）后，除应力集中点

外，其余部分最大应变在 3700 以内（表 4）。按照同样

的载荷要求计算原铝合金材料推臂，应力应变云图变化

趋势一致，说明该碳纤维推臂经过结构设计和铺层设计

后，整体载荷的分配比较合理。综上所述，认为结构设

计和铺层设计满足设计要求。考虑到复合材料受成型

工艺影响较大，在 RTM 制造过程中，需要对于应变较大

的区域和所有三角区格外关注，保证工艺质量。

2  RTM 成型工艺

树脂转移模塑工艺（Resin Transfer Molding，简称

RTM）是一种采用刚性闭合模具制造复合材料的技术，

其基本原理是在模具型腔中预先放置增强材料，合模加

紧后在一定的温度和压力下将经静态混合器混合均匀

的树脂体系注入模具，浸渍增强体后固化，脱模得到的

复合材料制品。RTM 工艺提供了在非热压罐环境下制

造高力学性能要求的结构件的可能性；同时，RTM 工艺

可以满足较高的尺寸精度要求 [10-13]。

考虑到推臂的形状复杂，属厚壁结构，载荷大、尺寸

精度高等特点， RTM 工艺是比较理想的成型方式。树

表3  铺层比例

铺层角度 /（°） 0 90 45 -45 

铺层比例 /% 65 6 14.5 14.5

表4  强度计算结果  

工况 计算结果 /με

工况 1
（φ=8°）

最大拉应变 2313

最大压应变 2588

工况 2
（φ=22.5°）

最大拉应变 3744

最大压应变 3930
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图3  铺层分区设计

Fig.3  Ply design

图4  网格划分及应变分布

Fig.4  Finite element model and stress distribution
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脂选用中温环氧树脂，80℃下粘度为 40mPa·s。

由于推臂的壁厚且弯角较多，其复杂的流动性会

给成型模具的注胶、出胶设计带来困难，故模具设计是

RTM 成型工艺设计的关键。模具材料选用高强度不锈

钢，由阳模、阴模和芯块组成，各芯块组合装配后放入模

具，通过压紧装置和密封装置保证合模效果，并设计合

理的注胶口和出胶口。RTM 工艺流程为：模具准备→

织物裁剪→铺覆（脱模剂）→合模→密封性测试→注胶

（胶液配制）→固化→脱模→后处理→成型件。其中，

固化条件为烘箱温度 150℃，模具温度 130℃，固化时间

3h。

考虑到推臂的装配精度要求，对复合材料成型件进

行机械加工 [14-15]，并装配铜套，如图 5 所示。

目前，超声检测是复合材料无损检测最常用的方

法。超声探头接收到的脉冲回波具有不同的显示方式，

常见的有 A 型、B 型和 C 型 [15]。由于本项目中的复合

材料零件壁厚且形状复杂，故采用超声波 A 型检测，沿

主承力方向的 6 处区域检测图片如图 6 所示，结果显示

零件内部注胶比较透彻，没有明显缺陷，成型效果比较

表5  树脂基本性能

弹性模量
E/GPa

强度
δ/MPa

断裂应变
/%

密度 ρ/
（g·cm-3） 

玻璃化转变温度
Tg /℃

3.4 59 3.3 1.2 120~150

理想，但所有的三角区无法检测，具有一定风险。

3  试验验证

3.1  部件试验

根据推臂的载荷要求，结合强度校核计算结果，设

计试验夹具模拟推臂的静载工况，通过监测复合材料推

臂的危险区域的应变来判断其承载能力。并按照 2mm/

min 的加载速度完成静力加载试验，如图 7 所示，载荷

与应变结果见表 6。试验结果表明推臂在 1.5 倍工作载

荷下仍能保持结构稳定性。

3.2  整机弹射试验

机载弹射发射装置具有弹射速度大，弹射分离参数

精度要求高的特点，在弹射过程中其结构件瞬间受到较

大的弹射作用力，机构在大范围运动过程中变形效应显

著，该变形效应直接影响了导弹分离姿态，影响发射安

全性。将复合材料推臂装配发射装置后完成 80 次整机

弹射作动试验，同时对高应变区的应变进行监测。

试验结果显示，分离速度、分离角速度、过载均满足

要求，说明导弹分离姿态正常；高应变区测量的最大应

变稳定后在 4500με左右，与理论计算结果 4000με相

当（图 8 和 9）。结合应变测量和 A 扫结果，证明 80 次

图5  复合材料推臂

Fig.5  Composite drag basce

图6  A扫检测图片

Fig.6  Photos of ultrasonic A scan

图7  静力试验

Fig.7  Mechanical experiment

表6  载荷与应变结果

序号 试验条件 加载力值 /kN 应变 /με 位移 /mm

1 工况 1
（φ=8°）

21.8 1921 3.37

2 32.7 2630 3.52

3

工况 2
（φ=22.5°）

6.5 1622 2.8

4 10 2591 4.1

5 13.5 3633 5.13

6 16.2 4635 6.3

7 17.5 4922 6.7

8 18.9 5249 7.1

9 20.3 5585 7.5
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整机弹射试验后未推臂出现结构破坏，其强度和刚度均

满足设计要求。

3.3  静力破坏试验

为考核复合材料推臂的最大承载能力和设计裕度，

按照应变较大的工况 2 的载荷要求，用 2mm/min 的加载

速度完成静力破坏试验，得到应变结果见表 7。推臂在

2.5 倍工作载荷时发生破坏，破坏位置在理论计算的高

应变区。证明该推臂的安全系数为 2.5，满足设计要求

的安全系数 2，可以为成型过程中的不可控因素提供设

计余量。

3.4  环境试验

   （1）推臂随整机完成了静力强度、功能振动、耐久

图9  整机试验后的超声波A扫结果

Fig.9  Photos of ultrasonic A scan after launch experiment

振动、冲击等试验，结构未发现异常。  

   （2）根据 GJB150.11A 的要求，推臂完成了盐雾试

验。其中，盐雾为 5%NaCl 溶液，温度 35℃，干湿度为

80%，试验时间为 96h，试验后碳纤维复合材料及其与铜

套装配的部位均未发现腐蚀现象（图 10）。

4  结论

（1）此类结构形式的发射装置主承力结构件可以

选用复合材料 RTM 工艺成型，以满足减重设计要求。

（2）厚壁异形的复合材料推臂结构，通过外形设计、

铺层设计和工艺设计，可以满足强度、刚度和各种环境

适应性要求。

（3）验证了碳纤维增强树脂基复合材料作为厚壁

主承力结构件的可行性，为碳纤维复合材料在发射装置

主承力结构件领域的应用提供了理论指导和依据；同

时，要实现复合材料承力结构件在机载发射装置领域替

换铝合金结构件，还需要进行大量的工作，主要体现在

结构设计、RTM 成型工艺设计、机械加工方法、损伤评

定等几方面。

图10  盐雾试验

Fig.10  Corned experiment

表7  载荷与应变结果

试验条件 加载力值 /kN 应变 /με 位移 /mm

工况 2
（φ=22.5°）

21.6 5600 8.27

22.9 5936 8.55

24.3 6254 8.82

25.6 6865 9.18

27 7253 9.59

28.3 7706 9.95

29.7 7791 10.4

31 8662 10.9

32.4 9264 11.2

33.75 9710 11.7

图8  整机弹射试验的应变测量结果

Fig.8  Result of stress in launch experiment
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