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复材成型 COMPOSITES MOULDING

U形夹芯结构复合材料蒙皮制造
技术研究

吴利敏，杨永忠，张  龙，陈  翠，闫雷鸽，喻钟男
（航空工业成都飞机工业（集团）有限责任公司，成都 610073）

[ 摘要 ]  针对 U 形夹芯结构复合材料蒙皮在实际成型过程中存在的主要问题进行了研究，在蜂窝芯局部稳定辅助

手工倒角、蜂窝芯外形控制、铺层交叉固持及零件外形检测等方面对成型工艺进行了改进，并对相应的改进进行了深

入分析。研究结果表明：通过对蜂窝的局部稳定化处理，实现了过拉伸蜂窝芯手工修切过程中倒角表面质量的明显

改善；通过对外形样板的优化设计，实现了过拉伸蜂窝芯外形尺寸的精度控制；通过对铺叠过程中铺层的交叉固持，

避免了 U 形夹芯结构复合材料蒙皮固化时的压力传递问题，有效解决了蜂窝芯收缩、铺层滑移皱褶及内部分层等问

题；通过简易卡板、定力夹紧装置与塞尺方式相结合的方法，实现了零件状态下外形的高效测量。
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随着复合材料制造技术的不断

发展，基于高比模量、高比强度、优异

的耐疲劳性能和耐腐蚀性能以及良

好的可设计性等优异的特性，复合

材料在航空航天领域得到广泛的应

用 [1-2]，如美国的 F35 战机复合材料

结构用量超过了 35%[3]，波音 787 飞

机上的用量也已占全机结构总重的

50% ；同时，复合材料成型工艺的相

对复杂、成本过高的因素，又限制了

它的广泛应用。其中 U 形夹芯结构

是复合材料蒙皮中常见的结构形式，

典型结构（预浸料铺层 – 胶膜 – 过拉

伸蜂窝芯 – 胶膜 – 预浸料铺层）如图

1 所示，因自身结构特点存在蜂窝芯

与预浸料之间难以完全贴合、铺层压

力传导不均匀，以及复合材料构件热

膨胀系数与金属模具存在较大差异，

在其成型过程中存在蜂窝形状难以精

确控制、底部区域易出现分层、褶皱及

零件实际外形尺寸与理论数模存在差

图1 U形夹芯结构复合材料蒙皮典型结构

Fig.1 Typical structure of U-shaped 
sandwich structure composite skin

异等情况，对此国内外学者已进行不

少相关的研究工作。

韩培培等 [4] 从模具入手，综合

考虑模具材料与复合材料热膨胀系

数的差异、U 形模具的结构形式、回

弹角补偿及构件脱模等因素，采用

CATIA 三维软件对复合材料热压罐

模具进行了数字化设计；房晓斌等 [5]

分析了复合材料 U 形蒙皮厚度超差

的原因，采用密封胶条进行边缘密

封，在 U 形蒙皮底部靠袋面放置无
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碱玻璃布进行吸胶处理，有效解决了

固化成型后厚度超差的难题；刘望

子等 [6] 以复合材料典型 U 形件结构

为研究对象，建立了典型热压罐固化

仿真模型和固化变形预测模型。此

外，还有多篇论文对零件生产过程中

的精确控制进行了相关研究。

本文以典型的 U 形蒙皮结构为

例，聚焦制造过程中存在的蜂窝芯

收缩、铺层滑移褶皱及蒙皮内部易

分层等问题，开展了工艺方案的设

计研究，采用胶接成型工艺一次成

型，低成本解决了成型工艺过程常见

的问题。

试验及方法

U 形复合材料夹芯蒙皮结构的

研制与生产是一项系统的工作，本文

主要从蜂窝芯手工倒角、铺层交叉固

持、U 形结构贴模面外型精确检测等

方面开展相关的工艺探索。

1 蜂窝芯手工倒角

目前在 U 形复合材料夹芯蒙皮

结构胶接共固化过程中，蜂窝芯边缘

需要采用倒角的方式防止蜂窝芯芯

格压塌，易于铺叠。倒角加工可以采

取数控加工和高速带锯倒角机加工

方式。外形轮廓复杂的蜂窝芯常采

用数控加工，质量较好，但成本较高；

对于外形轮廓简单（如四边形或多边

形直边轮廓外形）的蜂窝芯（如图 2
所示），其加工可以选择用高速带锯

倒角机加工方法，提高加工效率，降

低生产成本，缺点在于加工表面质量

较差，且倒角加工工艺方法存在以下

弊端：

（1）边缘蜂格容易被带锯或用

于固定蜂窝芯的双面胶带撕裂，造成

边缘蜂格缺少，尺寸精度难以保证。

（2）倒角斜面存在大量毛刺，表

面质量差，如图 3 所示。

本研究采用的蜂窝芯为过拉伸

蜂窝芯，该蜂窝芯芯格易变形，可以

与大曲率的型面很好地贴合。针对

蜂窝芯本身的特点及加工后的缺陷，

本研究使用胶膜稳定化和灌封胶稳

定化两种方法，对蜂窝芯进行稳定化

处理，并比较两者的工艺效果；然后

采用双面胶隔离蜂窝和固定蜂窝芯

的方法，最后采用合理的方法去除毛

刺、飞边，防止损坏蜂窝边缘。

2 蜂窝芯外形控制

蜂窝芯外形成型可以通过整体

数控机加法、平面蜂窝芯整体弯曲稳

定化预成型后数控机加法或平面过

拉伸蜂窝芯加工后弯曲成型法等方

法加工而成，3 种方法对比情况如表

1 所示。

由表 1 可以得出结论：通过平面

过拉伸蜂窝芯倒角加工后弯曲成型

的工艺方法较为简单，占用工装和数

控设备资源少，成本较低，但外形精

度较难控制，主要是过拉伸蜂窝芯倒

角加工后为平面状态，组装铺叠在 U
形成型工装后，蜂窝芯外侧蜂格拉伸

变长，导致蜂窝芯外形比平面状态时

的宽度尺寸要大 , 如图 4 所示，L2 ＞

L1，蜂窝芯外形无法准确控制。

本研究利用零件理论外形和成

型工装，获得蜂窝芯弯曲前后的尺寸

L1、L2，得出差值，设计蜂窝芯的外形

样板时外形按差值缩小。

具体方案为：

（1） 按蜂窝芯理论数模外型展开

图设计样板，按样板切割出蜂窝芯。

表1 蜂窝芯外形成型方法对比

图2 外形轮廓简单的蜂窝芯示意图

Fig.2 Schematic diagram of simple 
honeycomb core

图3 高速带锯倒角机蜂窝芯倒角表面质量

Fig.3 Surface quality of honeycomb core 
chamfer fabricated by high speed band saw 

chamfering machine

蜂窝芯成型方法 优点 缺点

整体数控机加法 外形尺寸精度高
对高度较高的零件，无合适厚度的蜂窝芯；

对两面均为曲面的零件，蜂窝芯加工固持难，加工时间长；
需数控编程，需专用铣切夹具，占用数控机床资源

蜂窝芯整体弯曲稳定化预成型后
数控机加法

外形尺寸精度高
整体稳定化预成型，需专用成型工装，工序复杂；
需数控编程，需专用铣切夹具，占用数控机床资源

平面过拉伸蜂窝芯倒角加工后 
弯曲成型法

工序简单；
无需专用成型工装或铣切夹具；

仅需高速带锯倒角机，无需占用数控机床
弯曲成型后蜂窝芯变形量大，外形轮廓尺寸精度较难控制

图4 蜂窝芯弯曲前后状态示意图

Fig.4 Comparison between honeycomb core 
state before and after bending

弯曲后

弯曲前

L2

L1
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（2） 在成型工装上预先放置

与蜂窝芯下铺层等厚度的四氟布，

固定。

（3） 放置蜂窝芯在成型工装内，

在四氟布上用笔画出蜂窝芯外形轮

廓线。

（4） 取出蜂窝芯和四氟布，将蜂

窝芯外形样板平放在四氟布上，画出

蜂窝芯外形轮廓线。

（5）对比蜂窝芯弯曲前后的轮

廓线，得出蜂窝芯弯曲前后外形尺寸

差值，按此差值缩小蜂窝芯外形样板

尺寸，即得出合理的蜂窝芯外形样。

3 铺层交叉固持

U 形夹芯结构一般采用拉伸模

（阳模）拉伸成型，由于零件曲面变形

较大，固化时由于铺层压力传导不均

匀，致使零件底部铺层易形成架桥、

分层或者铺层褶皱。

为改进这一现象，本文从固持

方式入手，采用辅助材料在零件长

度方向上进行完全不固持、完全固

持、局部对称固持、交叉固持等多种

方案，开展了不同铺层固持方式的

试验件制造研究，确定零件铺层的

最佳抓紧方式，优化零件在热压罐

固化过程中的压力分布，使零件 V
型底部型面能够均匀受压，提高零

件内部质量；其中图 5 为零件典型

固持示意图。

4 贴模间隙检测

由于复合材料与模具热膨胀系

数存在较大差异的特点，产品在成型

后均会产生不同程度的变形，但其变

形量不能过大 , 否则影响气动外形

与其他部件的装配连接。贴膜面的

外形测量一般有两种方法，一是通过

测量零件周边的贴模度，间接反映整

个产品的变形情况，但这种方法无法

直接测量靠近中心区域的外形；另

一种方法是在装配时用装配工装定

位夹持后对外表面直接进行测量，这

种方法的优点是能够直观反映装配

关系和配合情况，但装配时才能发现

问题，对产品质量控制和生产交付影

响大。

本研究通过设计简易卡板、定力

夹紧装置与塞尺相结合的方法，首先

设计一个简单卡板，即检验模，该模

具沿展向间隔不大于 300mm 设置检

查切面。当进行检查时，通过设计的

一种可施加确定压力的夹紧装置允

许在装配连接区最小 300mm 的间隔

内（或等效的更小间隔内）最大施加

45N 的局部压力，然后使用塞尺即可

实现对零件外型面的精确测量，参见

图 6、图 7。

结果与讨论

1 蜂窝芯局部稳定辅助手工倒角 
工艺效果

从工艺效果来看，胶膜稳定化和

灌封胶稳定化等两种稳定化方案对

比情况如表 2 所示。

从表 2 可以看出，胶膜稳定化方

法较灌封胶稳定化方法使零件增重

较少，且胶膜固化后易加工，因此蜂

窝芯胶膜稳定化方法优于灌封胶稳

定化法。

图5 铺层固持示意图

Fig.5 Schematic diagram of cross interval grasped layer

图6 零件外形检测方案示意图

Fig.6 Schematic diagram of program used for shape detection of the part

蒙皮铺层

蒙皮铺层

加强层
至少 25mm

压敏胶带玻璃布加强层

模具

（a）检验模结构示意图（数字代表检查切面编号）

（b）施加 45N 间隙测量工具结构示意图

大端

1#
2#

3#
4#

5# 6#
小端

被测量零件

螺杆

锁紧螺母 1
锁紧螺母 2

螺栓

起始线
（0 压力刻度线）

45N 压力刻度线

主体 活动压块 压杆 弹簧

固定切面

蜂窝芯



932018年第61卷第13期·航空制造技术

COMPOSITES MOULDING 复材成型

采用胶膜对蜂窝芯倒角加工区

域进行稳定化固化预处理，如图 8 所

示，其中胶膜在倒角加工时起到隔离

蜂窝芯和双面胶的作用，倒角后采用

150 目或更细的砂纸按顺时针方向

打磨倒角斜面。

通过试验验证，采用改进后的倒

角加工工艺方法，解决了以前的弊

端，有以下优点：

（1）提高了蜂窝边缘外形轮廓

质量，尺寸精度得到有效控制，蜂格

未出现撕裂情况，如图 9 所示。

（2）提高了蜂窝倒角斜面表面

质量，有效去除了飞边、毛刺。

（3）使用高速带锯对蜂窝芯进

行倒角加工，提高了加工效率，省去

了数控编程的过程。

2 蜂窝芯外形控制

通过试验验证，按此优化方案设

计的蜂窝芯样板能够准确控制蜂窝

芯外形。以获取的蜂窝样板所裁剪

的蜂窝，很好地实现了蜂窝外形的控

制，精度满足生产实际过程需要。

3 铺层交叉固持

（1）采用完全固持的方案。

固化后零件的表面出现了底部

表2 蜂窝芯稳定化方法对比

稳定化方法 固化方式 优点 缺点

胶膜稳定化 热压罐
胶膜的密度相对低，处理后重量变化小；

采用胶膜稳定化后，在蜂窝芯底面形成平面，加大了与预浸料的接触 
面积，增强了黏接强度

固化方式稍复杂

灌封胶稳定化 室温或烘箱 固化方式简单，稳定化效果好
零件重量增加多，固化后灌封胶 

硬度高，难加工

图7 C形定力夹紧装置示意图

Fig.7 Schematic diagram of C-shaped 
clamping device

图9 胶膜稳定化预处理后蜂窝倒角示意图

Fig.9 Schematic diagram of honeycomb 
core chamfer after stabilization of the film

图8 蜂窝芯稳定化处理示意图

Fig.8 Schematic diagram of honeycomb 
core stabilization process

图12 射线检测结果局部放大示意图

Fig.12 Schematic diagram of the result monitored by X-ray

图11 零件底部分层区域示意图

Fig.11 Schematic diagram of the 
delamination at the bottom of the part

图10 零件底部贫胶区

Fig.10 Schematic diagram of poor glue zone 
at the bottom of the part

缺胶、层间分层、空隙较多的现象（见

图 10），固化后对其进行 X 射线检

测，结果显示，在尖部出现一条或两

条白线区域，该区域根据 X 射线检

测疑似分层，估计有 100mm 左右，如

图 11、12 所示。

对 X 射线检测疑似分层缺陷位

置进行剖切，剖切截面显示该区域确

实存在蜂窝芯 – 层压板间脱黏、层压

板铺层间的分层缺陷，如图 13 所示。

（2）采用完全不固持的方案。

零件底部光滑，但是固化后零件

未做胶膜稳定化
预处理

蜂窝芯倒角区域底面
胶膜稳定化处理

开口大端

开口小端
100mm

中间一条白线 局部有两条白线

蜂格区域（有重影）
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内表面出现褶皱，如图 14、15 所示。

根据研究分析，采用多层铺层全

固持，固化过程中由于铺层被固持，

造成压力无法直接作用在蜂窝芯下

的铺层，铺层无法被压实。如果铺

层完全不固持，导致铺层滑移，形成

皱褶。所以后续采用多种局部对称

固持的方案，研究发现：固持尺寸较

多，易出现零件脱黏、分层现象；固

持尺寸较少，易出现铺层褶皱现象。

后续通过多次试验验证，最终确

定在相邻区域和相邻铺层间采取铺

层交叉固持的方法（如图 16 所示），在

保证蜂窝芯不收缩滑移的同时允许

铺层有局部轻微滑移，充分将压力传

递至 U 形区域底部，使零件 U 形底

部型面能够均匀受压，避免了分层、

皱褶等缺陷的出现，如图 17、18 所示。

4 贴模间隙检测

通过简易卡板、定力夹紧装置

图13 内部分层剖示图

Fig.13 Cross-section of internal delamination

图14 底部光滑

Fig.14 Schematic diagram of smooth bottom

图16 铺层交叉间隔固持示意图

Fig.16 Schematic diagram of cross interval 
grasped layer

图17 蒙皮试验件底部超声无损检测图

Fig.17 Schematic diagram of ultrasonic inspection for pointed end of the part

图18 U形夹芯结构复合材料蒙皮示意图

Fig.18 Schematic diagram of U-shaped sandwich structure composite skin

图15 铺层褶皱示意图

Fig.15 Schematic diagram of layer folds

与塞尺相结合的外形测量工艺，实

现了零件外形测量的全覆盖及快速

检测，可及时发现外形的缺陷，经

检测合格的零件均能满足装配精度

要求，极大地缩短零件装配周期。

结论

本研究针对 U 形夹芯复合材料

蒙皮结构制造过程中出现的工艺缺

陷问题，提出了若干工艺改进措施，

试验结果表明：

（1）通过理论分析和试验对比，

采用胶膜稳定化方法对蜂窝芯稳

定化处理，得到了一种低成本、高

效的过拉伸蜂窝芯加工方法，有效

地解决了过拉伸蜂窝芯边缘芯格

撕裂等问题，改善了其质量和外形

精度。

（2）采用差值理论确定蜂窝芯

弯曲前后外形轮廓尺寸差值，设计出

准确的蜂窝芯外型样板，可有效控制

蜂窝芯外形尺寸精度。

（3）系统研究了预浸料铺层的

抓紧方式对 U 形复合材料制件内

部和外观质量的影响，并通过比较

研究确定了一种实用的 U 形复合

材料制件预浸料铺层的最佳固持方

式，可有效控制零件内部分层、脱黏

及铺层褶皱等缺陷的形成，提高产

品质量，达到了无损检测技术指标

要求。

（4）研究了一种 U 形零件外形

检测时压力施加方法，通过设计一

种 C 形定力夹紧装置，使 U 形零件

贴模间隙检测时能够施加量化的压

力，该压力满足设计要求，最终通

过采用简易卡板 – 定力夹紧装置 –
塞尺实现了零件状态下外形的高效

测量。
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COMPOSITES MOULDING 复材成型
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