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大型复合材料加筋壁板自动化 
制造技术研究

马  刚，张晓哲，唐文峰
（航空工业沈阳飞机工业（集团）有限公司，沈阳 110034）

[ 摘要 ]  先进复合材料由于其性能上的优势，在飞机上的应用越来越广。然而目前国内的复合材料行业仍以手工成

型为主，研究大型复合材料加筋壁板自动化制造技术对推动国内复合材料行业发展具有重要意义。以某型号中央翼

盒下壁板为研究对象，验证了自动铺带、热隔膜成型、自动翻转组合等整套自动化制造流程，为建设复合材料自动化

生产线打下了基础。

关键词：自动化；自动铺带；复合材料；加筋壁板；中央翼盒

DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2018.14.091

马 刚

理学博士、工程师，从事先进复合

材料成型技术的研究，曾获中国商飞集

团 C919 飞机首飞个人三等功，获多项

发明专利。

先进树脂基复合材料由于具有

更高的比强度、比模量以及耐腐蚀等

优点逐渐成为应用最为广泛的航空

材料。在最新一代的民用大型客机，

如波音 787 和空客 A350XWB 以及

应用的风险 [5]。传统的复合材料零

件制造工艺以手工铺叠为主，零件的

铺叠、周转、组合都依靠人工操作完

成，零件生产周期长且质量稳定性难

以保证，因此在复材制造行业，越来

越强调自动铺丝、自动铺带、热隔膜

成型等自动化制造技术的应用 [6–9]。

大型加筋壁板是复材零件中最典型

也最重要的一类，包括垂尾、平尾、外

翼、中央翼、机身壁板等许多具体零

件。大型复材加筋壁板自动化制造

正在研发的国产宽体客机CR929中，

先进复合材料的用量均超过了 50%，

整个飞机的外表面几乎都是先进复

合材料（图 1）[1–4]。有研究人员以中

央翼盒为例，详细比较分析了金属结

构与复合材料结构的差异，最后证明

复合材料结构可以实现飞机结构减

重、降低装配成本、增加飞行可靠性，

但同时也指出，对于大型复合材料零

件，由于国内的设计、制造和检测、评

价等方面经验不足，将增加复合材料

图1 CR929飞机表面材料分布

Fig.1 Surface material distribution of CR929
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技术的研究将极大推动复合材料行

业的发展 [10–11]。本文以民用飞机某

型号中央翼盒下壁板为研究对象，尝

试了自动铺带、坯料超声切割、热隔

膜成型、单根长桁翻转组合、整体长

桁翻转定位组合、数控切割、激光雷

达检测等一系列自动化制造技术，所

有工装及自动翻转组合设备均由国

内制造，验证了大型复合材料加筋壁

板自动化制造技术。

零件介绍

（1）中央翼盒下壁板为 10 根“T
形”长桁及 2 块垫片增强蒙皮结构

（图 2）。
（2）零件长 3.4m，宽度方向弧长

2.85m，零件总重量约 150kg。
（3）壁板最厚区域 21mm（114

层），最薄区域 4.38mm（25 层），为

了保证结构刚度的同时尽量减重，蒙

皮设计有 40 个不同的厚度分区。

（4）长桁采用等厚整铺层加端

头牺牲层结构（见图 3），不同长桁及

牺牲层铺层数不同。

（5）长桁与蒙皮采用共固化成

型工艺。

工艺流程

中央翼盒下壁板的工艺流程如

图 4 所示。

1 长桁制造

长桁采用自动铺带工艺铺成平

板结构，然后利用超声刀按照理论外

形进行切割（图 5），切割后的长桁坯

料通过热隔膜成型机预成型为 L 型

（图 6），将 L 型长桁预成型体转移到

长桁成型模上，通过长桁翻转组合

夹具组合成完整的 T 型长桁并填充

0°纤维（图 7）。为保证壁板成型质

量以及长桁定位准确，将组合完成的

所有长桁在壁板预组合模上进行预

组合。壁板预组合模为框架式工装，

工装型面模拟蒙皮型面，具有定位功

能，所有长桁在预组合模上进行组合

定位，壁板上没有长桁的位置使用金

图3 长桁结构示意图

Fig.3 Stringer structure diagram

图4 中央翼盒下壁板工艺流程图

Fig.4 Center wing box lower panel process flow chart

图5 长桁铺叠及坯料切割

Fig.5 Stringer laying up and blank cutting
图6 长桁热隔膜预成型

Fig.6 Hot drape forming of stringer

图2 中央翼盒下壁板零件示意图

Fig.2 Schematic diagram of center wing box lower panel
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属长桁占位，确保整个蒙皮型面受压

均匀（图 8）。完成预组合定位的长

桁放入热压罐进行热压实，热压实后

等待与蒙皮组合。

2 蒙皮铺叠与壁板组合

蒙皮同样采用自动铺带工艺铺

叠，铺叠完成后与长桁进行组合。该

壁板零件通过翻转工装实现所有长

桁整体翻转定位组合。翻转工装如

图 9 所示，包括升降塔，长桁夹持、

翻转组件，定位组件等几部分。长

桁连同预组合模一起，通过气垫悬

浮车（图 10）运输至翻转工装处，通

过翻转工装将长桁整体翻转，在长

桁之间工装预留位置填充硅橡胶垫

（图 11），并对长桁边缘进行修整。修

整完成后，通过气垫悬浮车将壁板成

型模运输至翻转工装处并定位，将长

桁按照理论位置组合到蒙皮上（图

12），封装，固化。

3 外形切割

大型曲率壁板类零件切边及钻

孔需要设计一套专用的铣切工装，现

在设计的铣切工装较多采用钢或者

铸铝等材料，采用的定位方式普遍为

定位销定位，通过定位块进行压紧。

曲率较大的复材零件成型后都会存

在一定的弹性变形，并且蒙皮轮廓存

在一定公差，时常发生因零件与铣切

工装无法进行定位、零件与工装贴合

较差、铣切力较大造成的零件位置偏

移，出现这些现象将导致零件报废。

本课题组设计了专用的铣切工装，工

装与零件之间采用定位销进行定位，

零件与工装固定方式主要采用真空

吸附，通过真空吸盘与模胎导气孔提

供吸力用以紧密吸附零件，同时采用

边缘压紧块配合压紧。吸附板与零

件通过导气孔的吸力连接，其作用是

辅助吸盘固定零件位置。由于零件

中间有多处需要铣掉，铣切过程中的

力较大，需要在其下面增加吸附板，

用以保证在中间位置局部铣切过程

中零件不发生偏移。模胎上由于有

多个导气槽、导气孔，模胎材料若选

用金属则会出现加工困难、周期长等

图7 单根长桁组合及填充0°纤维

Fig.7 Single stringer combination and 0° 
fiber laying up

图9 翻转工装示意图

Fig.9 Flip tooling schematic

图10 气垫悬浮车示意图

Fig.10 Air-suspension truck schematic
图12 自动翻转组合

Fig.12 Automatic flip combination

图11 填充硅橡胶垫

Fig.11 Silicone rubber pad laying up

图8 长桁预组合示意图

Fig.8 Stringers pre-assembled schematic 
diagram
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问题，因此模胎原材料选择代木板，

主要是考虑代木板重量轻、加工性能

好等优点。在零件长度方向上配备

压紧块配合压紧，用来进行辅助压

紧，确保零件位置不发生偏移，工装

如图 13 所示。

4 外形检测

为了高效、精准地对零件外形进

行检测，本文采用了非接触式数字

化检测手段，使用激光雷达对壁板外

形进行检测。激光雷达测量系统硬

件由雷达主机、控制器、UPS 电源和

移动计算机工作站组成，软件为 SA
（Spatial Analyzer），激光雷达实物如

图 14 所示。激光雷达可完成大尺寸

远距离自动化测量，其距离测量范

围一般为 l~30m，垂直角度范围测量

+/–45°，水平角度范围测量 +/–180°，
距离不确定度为 l0μm+2.5μm/m。壁

板的测量状态为在铣切夹具铣切完

成后的状态，壁板的内型面朝上进行

测量。

结果与讨论

壁板长桁轴线最大偏移量为

1.75mm，验收规范要求长桁轴线偏

差为 ±3mm，该壁板检测结果符合

规范要求。整个壁板约有 300 个测

厚点，约 1/4 的点厚度超差，主要集

中在长桁位置。无损检测结果表明，

壁板存在少量富树脂、分层和孔隙密

集缺陷，主要位于长桁卧边区域。部

分长桁拼缝位置存在纤维褶皱现象，

零件表面存在压痕。壁板外形检测

基本符合规范要求，仅个别点略有翘

曲变形。整体而言，该中央翼盒下壁

板外形精准、长桁位置准确，但长桁

自身质量有待提高，存在厚度超差、

富树脂、分层、纤维褶皱等多种缺陷。

该壁板是典型的共固化成型大型复

合材料加筋壁板，本课题研究的目的

主要包括 3 个方面：（1）验证包括自

动铺带、坯料切割、热隔膜成型等多

种技术在内的复合材料自动化制造

技术；（2）验证长桁整体翻转定位组

合技术；（3）验证该套工艺流程下国

内工装、设备的制造能力，该壁板所

使用的工装和翻转设备均为国内制

造。目前来看，翻转工装运行良好，

基本满足制造要求，图 15 详细描述

了长桁工装从长桁定位预组合模转

移、组合直至零件成型模过程。

图14 激光雷达

Fig.14 Laser radar
图15 长桁翻转组合流程

Fig.15 Stringers flip combination process 

图13 铣切工装示意图

Fig.13 Milling tooling schematic

（a）将长桁定位预组合模与翻转工装定位

（e）将长桁定位预组合模吊离气垫车

（g）将零件成型模与翻转工装定位

（c）将夹持长桁提升，将长桁定位预组合模退出

（b）翻转工装将长桁夹持

（f）将零件成型模吊装至气垫车

（h）将长桁与零件成型模组合

（d）将长桁翻转，检查硅橡胶垫粘接情况
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蒙皮及长桁的自动铺带、坯料切

割及转移、热隔膜预成型、粘贴橡胶

补偿层等过程中均发现若干问题，例

如铺带机头与铺叠模干涉、长桁热隔

膜过程卧边边缘坯料滑移、R 角减

薄、硅橡胶垫间隙不均匀等，这些问

题通过完善工装方案或通过调整设

备参数，均得到有效解决。目前主要

存在的问题是长桁成型模制造精度

不满足使用要求。由于该壁板为共

固化成型，因此固化时需要长桁成型

模，而长桁的翻转定位组合又是通过

翻转工装来实现，由于翻转工装是靠

夹具与工装间的摩擦力来实现所有

长桁的一次性翻转组合定位，所以长

桁工装设计成两半 L 型半模结构（最

薄处约 6mm），但该结构存在易变形

及变形后校型困难的问题。同时由

于工艺方案的原因，该长桁工装的内

外型面及工装间的配合面都需要较

高的精度，且工装材质为殷钢，更增

加了制造难度。在实际使用中，虽经

工装制造商反复校型，长桁工装仍存

在间隙过大、厚度过渡区位置不准

确、组合后台阶位置不匹配等诸多问

题（见图 16 和图 17），正是由于上述

工装问题导致了长桁位置存在多种

缺陷。

结论

（1）目前国内基本具备大型复

合材料加筋壁板自动化制造能力，

但是生产线布局需要合理规划。本

课题所研究的中央翼盒下壁板制造

过程完全采用自动化制造技术，但是

各工位之间的周转、协调还存在很多

问题，并没有形成真正的自动化生产

线。相应地，产能和效率也有待提高。

（2）按照现有的设计形式和工

艺方案，国门的殷钢工装制造精度有

待提高。如果采用硬长桁软蒙皮的

胶接共固化方案或者数控龙门吊车

定位组合等方式，可能更有利于提高

零件质量。
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图16 长桁工装组合后台阶位置不匹配

Fig.16 Misalignment of step positions after 
string tooling assembly

图17 长桁工装立边间隙过大

Fig.17 Stringer tooling gap

 

长桁立边间隙
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Automated Manufacturing Technology of Large Stiffened Panel

MA Gang, ZHANG Xiaozhe, TANG Wenfeng
(AVIC Shenyang Aircraft Corporation, Shenyang 110034, China）

[ABSTRACT]  Advanced composite material has been widely used in aviation industry because of good performances. 
As manual forming prevails in China’s composite manufacturing, study of automatic manufacturing on large-sized stiffened 
panel has significant importance in promoting China’s composite manufacturing industry. This paper focuses on the study 
of manufacturing of center-wing-box lower panel of an aircraft, verifies automatic manufacturing flow with combination 
of automated tape layup, hot drape forming, automatic turn-over, which provides a foundation for establishment of future 
composite automatic manufacturing line.
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Properties of Chopped Fiber Reinforced Polyimide Composites

ZHANG Peng1, DU Jianan2, BAO Jianwen1, ZHONG Xiangyu1, LIU Gang1, CHEN Xiangbao1

(1. National Key Laboratory of Advanced Composites, AVIC Composite Technology Center, 
Beijing 101300, China; 

2. School of Statistics, Jiangxi University of Finance and Economics, Nanchang 330013, China）

[ABSTRACT]  The chopped fiber reinforced thermosetting polyimide composites (C–T700/HT–350RTM) were pro-
duced through molding process, and the chopped T700 carbon fiber (C–T700) were chosen as reinforcing material, the HT–

350RTM polyimide were chosen as resin matrix. The influences of changing carbon fiber volume fraction on the coefficient 
of linear expansion and mechanical properties of C–T700/HT–350RTM composites were investigated. The experimental 
results showed that the coefficient of linear expansion of C–T700/HT–350RTM composites decreased with the chopped fi-
ber volume fraction increased, and the tensile modulus, compression modulus, flexural modulus increased with increasing 
chopped fiber volume fraction, while the tensile strength and flexural strength first increased and then decreased, the com-
pressive strength has slowly increased with the increasing of chopped fiber volume fraction.
Keywords:   Polyimide; Composites; Chopped fiber; Mechanical property; Coefficient of linear expansion
� （责编　逸飞）

（上接第82页）


