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复材结构与制造Composites Structure and Manufacturing

复合材料有着良好的抗疲劳、抗

腐蚀、可设计性和减重效果，已成为

先进飞机结构的必选材料。随着复

合材料技术的飞速发展，复合材料结

构也向着零件大型化、结构整体化方

向发展。结构尺寸的增大和集成程

度的增加对制造工艺提出了很高的

要求 [1]。在 20 世纪 80 年代后期，以

美国为首的西方国家开始研究并应

用了复合材料设计制造一体化的新

技术 [2]。我国复合材料技术研究相

对较晚，通过国际合作项目的介入，

已初步掌握设计制造一体化技术流

程。本文通过对某民用飞机复合材

料中央翼盒翼梁设计、制造的研制，

展现复合材料数字化设计 / 制造技

术。

复合材料数字化设计制造
一体化技术

与传统的顺行设计不同，数字化

设计采用并行设计 [1]，对复合材料构

件每一铺层进行数字化定义，将复合

材料构件产品数字化定义数据从设

计初期传递至工装设计、工艺设计、

数字化剪裁设备和激光铺层定位系

统，利用计算机软硬件及数字化设

备，打通了复合材料构件从设计到制

造过程的数据流 [2]。

复合材料翼梁设计

某民机中央翼盒翼梁由碳纤维

预浸料铺贴的［型层压梁、共固化的

2 根水平加强筋和机械连接的 4 根

垂直加强筋组成，如图 1 所示。

按结构型式，将层压梁的腹板看

作柔性层压板，缘条看作刚性层压

板。根据经典层压板理论及铺层设

计原则，通过受力分析、计算，层压梁

划分为 9 个厚度区域并得出相应区

域铺层总数，如图 2 所示（层板区域

标识为 X-ZZ，其中 X为层板类型（1，
2，3），1=梁腹板 ( 柔性层板）、2=梁

缘条 ( 刚性层板）、3=梁端连接区 ( 准
各向同性）；ZZ为层板区域铺层数 )。
1  梁腹板设计

如图 2 所示，梁腹板由柔性区域

和准各向同性区域组成，根据各区域

强度、刚度及功能需求，将纤维铺层

0°/±45°/90°，分别按柔性区域和

准各向同性区域铺层比例要求进行
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划分。

梁腹板主要承受弯曲和剪切载

荷，将整个梁腹板以两个水平加筋为

隔断分为 3 个部分。腹板上、下接近

缘条的 2 个区域受弯曲载荷等效为

压缩载荷，即此二区域受压剪耦合载

荷，中间区域受弯曲和剪切耦合载

荷。

将上述元件区域力学简化，对已

完成铺层比例划分的梁腹板进行屈

曲分析、静强度分析和最大许用应变

分析，同时考虑应急着陆时油压向前

9G 的过载对梁腹板的影响。

2  梁缘条设计 

如图 2 所示，梁缘条由刚性区域

和准各向同性区域组成，根据各区域

强度、刚度及功能需求，将纤维铺层

0°/±45°/90°，分别按刚性区域和

准各向同性区域铺层比例要求进行

划分。

梁缘条受载较大且处于装配连

接区域并带有较大的弯角，因此梁缘

条区域的分析要相对复杂一些，将缘

条简化为杆元件。主要考虑以下几

个方面：紧固件布置的几何尺寸分

析、静强度分析、稳定性分析、最大许

用应变分析。

另外，由于梁缘条与腹板间的弯

角很大且铺层较厚，当梁腹板受到油

压载荷时会对梁缘条产生一个较大

的弯矩，在这个载荷的作用下梁缘条

很有可能会出现弯角处分层的现象，

对于这个问题需要额外通过试验方

法来进行验证。

通过对层压梁腹板、缘条失效分

析，逐步修正、迭代计算，确定层压梁

几何尺寸及各区域相应铺层数、铺层

比例和铺层顺序的正确性 [3]。

同理，加强筋的立边和卧边也看

作刚性层压板，按上述方法通过相应

失效准则校核铺层设计。

翼梁的设计 / 制造
数据转化

翼梁三维模型建好后，可用于零

件工装的设计制造，同时关联复合材

料设计 / 制造软件 FiberSim, 完成基

于三维模型的经设计校核的每一铺

层的数字化定义。铺层材料采用碳

纤维单向带预浸料，应用自动铺贴工

艺。

根据图 2，层压梁铺层划分为 9
个厚度区域，相应会产生 18 个过渡

区，如图 3 所示。zone1 与 zone3/4
及 zone2 与 zone3/5 过渡区位于梁缘

条圆角区，该位置是缘条与腹板受力

过渡区且是铺层固化成型易变形区，

要求纤维铺层过渡舒缓，故对该区域

铺层过渡按 1∶40 铺放，其他区域按

1 ∶ 20 铺层过渡。

利用软件功能生成纤维铺层片

76 片（ply)，对生成的纤维层片进行

工艺可行性分析。如有部分纤维变

形过大，可采取优化铺放起始点、优

化拼接位置以及铺层分开后连接等

方法来消除纤维变形过大 [2]。优化

后的层压梁纤维铺层工艺可行性分

析结果如图 4 所示。

对已确定纤维铺层片位置的层

压梁进行三维数字化标注 (MBD)，
并生成铺层表及铺层片下料平面展

开图 (Flat Pattern)，如图 5 所示。

通过 FiberSim 数据接口将铺层

位置、铺放顺序及铺层片平面展开信

息文件分别输入到排样系统、自动剪

裁机、激光铺层定位系统和自动铺放

机等制造设备，生成优化排样、下料、

各铺层精确定位以及纤维铺放等程

序文件 [2]。

同理，生成翼梁加强筋的数据文

件。

对复合材料构件产品每一铺层

进行数字化定义，使设计人员在设计

图1 复合材料翼梁

Fig.1 Composite wing spar

图2 层压梁厚度分区

Fig.2 Thickness district of the laminate spar
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初期就能可视化铺层形状和工艺可

行性，发现制造问题并采取相应的纠

正措施，达到制件几何、材料、工程要

求及工艺要求之间的均衡，形成从设

计到制造的数据流，实现各工种的并

行工程。

翼梁的数字化制造

由于翼梁结构尺寸大、变截面

多且铺层复杂，相比质量控制及稳

定性差的手工铺叠工艺，自动铺带

技术 (ATL) 与热隔膜成型工艺 (Hot 
Forming) 相结合的方法，可实现大

型平板类零件快速、高质量的制造

及固化成型 [4]。翼梁按结构拆分为

层压梁和加强筋，分别铺贴和预成

型，组合后共固化制造。工艺流程

如图 6[5-6] 所示。材料选用碳纤维预

浸料 Cycom 977-2-35-IM7-145。为

防电化学腐蚀，翼梁内、外表面与金

属零件贴合处铺玻璃布 HEXCEL 
8552/42/120/G。

1  层压梁成形

根据层压梁的设计构型，适于

平板式自动铺带机的应用，采用

300mm 宽料卷。先用 ATL 机铺放

纤维层压板制件，然后层压板在热隔

膜成型机上成“［”型，最后将“［”型

预成型件装夹在固化工装上 [7-8]。

1.1 层板规格

根据翼梁三维数模及铺层表数

据信息，层压梁斜坡式渐变厚度设

计，层板最大厚度 16.5mm，铺层数

68，最小厚度 6mm，铺层数 25，面板

3493mm×1205mm。

1.2 自动铺带机(ATL)铺贴

由于层压板相对较厚，在热隔

膜成型时，一次热弯难以实现，故

将层压板分解成内、外侧两块板铺

贴，分步热弯，外侧板以热弯后的内

侧板为模胎再进行热弯。在外侧

板内表面上铺两层无孔膜，要保证

第 1 层无孔膜至少超出零件边缘

51mm(2")，第 2 层无孔膜边缘超出第

1 层 51mm(2")，在两层无孔膜上继续

ATL 铺贴，如图 7 所示。

ATL 工艺准备 [9]：（1）将 ATL 的

切头停在安全位置，防止铺层时与

铺带头发生碰撞，确保各工作元件清

洁；（2）在规定的铺放区域工作台面

上铺一层无孔膜；（3）检测无孔膜，

确定没有褶皱及破损；（4）在 ATL 机

上安装激光定位仪并校准，如图 8 所

示；（5）从工作台下方施加真空吸力，

并清除无孔膜的所有褶皱。

工作台由特种金属丝编织成的

多层的网状结构，柔韧有弹性，既透

气又不致损伤切割刀具。

层压板铺叠：（1）按激光投影标

记点人工铺放层板外层各处玻璃布，

并注意避免褶皱和气泡；（2）在开始

ATL 程序前，确认碳纤维铺贴区与

定位玻璃布是相同的区域参考基准。

铺贴完第 1 层，进行检验；（3）继续

按设计给定的铺层表 ATL 铺贴，直

到第 38 层（外侧板）；（4）按要求铺

放 2 层无孔膜；（5）ATL 继续铺贴第

39 层至第 76 层 ( 内侧板 ) ；（6）在内

侧板内表面要求处手工铺放玻璃布，

完成层压板铺放。

层压板处理 [10]：（1）避免预浸料

层间出现气泡。一旦出现褶皱，要沿

纤维方向用尼龙刮板将预浸料压平；

（2）按工装标记线裁剪层板到铺层

制造边界线处；（3）层板整体真空压

图4 铺层工艺性分析

Fig.4 Ply producible analysis

图5 铺层表及铺层片展开图

Fig.5 Ply table and the flat pattern 

（b）铺层片下料平面展开图（a）铺层表

图6 翼梁制造工艺流程图 
Fig.6 Technics flow chart of the wing spar
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实至少在 500mmHg 压力下时间不

少于 20min；（4）要进行真空测试，以

保证真空袋密封。检测方法：在一个

5min 的测量期内，在完全真空情况

下，没有高于 5cm/min 的气体渗透。

层压板热隔膜成型 [11-12] ：（1）将

处理过的层板从 ATL 工作区转移

至热隔膜成型工作区，并分离层板

的内、外侧平板，平板两面要有无孔

膜保护；（2）先热成型内侧板。翻

转内侧平板放置在成型工装上，按

POKA-YOKE 工艺（减少失误，防差

错技术）制造的工装孔用特氟隆销

钉定位，如图 9 所示；（3）将铝制盖

板盖在内侧平板上，用透气毡包覆

模具所有尖角，避免损伤热成型机

气囊；（4）将内侧平板热成型工装放

在热成型工作台上 , 并在工艺文件

要求的平板位置上布置热电偶，如

图 10（c）所示，加热热成型机并将

平板加热至 60℃，热压成“︹”型；

（5）翻转外侧板 , 将其放置在已热成

型的并冷却至室温的“︹”型内侧板

上 , 去掉内、外侧板间的无孔膜；（6）
重复进行上述第（3）、（4）步，通过热

隔膜成型工艺使内、外侧板融合在一

起，层压梁初步成型，准备进入梁固

化组合工序。

采用测量和划线方式来确定铺

层边界的传统手工铺贴，定位误差较

大。激光投影定位系统利用零件制

造数模中的铺层数字化信息，可提高

定位精度。自动铺贴技术能够提高

铺层的尺寸准确度，满足设计要求的

铺层过渡比例。通过吸胶、预成型工

艺可排除夹杂的气泡、多余的树脂，

使零件结构紧密、工件形面规整，保

证制件尺寸公差，便于后续组合。

2  加强筋成形

2 根 T 形水平加强筋和 4 根 U
形垂直加强筋等厚度设计。T 形加

强筋由自动剪裁机裁剪的 2 个平板

热弯成 L 形后组合而成。U 形加强

筋由裁剪后的平板经热弯、固化成

型。

加强筋层板外层玻璃布的铺放、

ATL 设备校准、工艺铺放及首层检验

及热隔膜成型工艺操作同层压梁，热

弯成型工装如图 10 和 11 所示。

自动裁剪机切割后的加强筋平

板，不能翻转，要直接放置在各自的

热成型工装上，层压板外层是 45°
纤维。

制备用于填补元件间及元件与

模具间隙的碳纤维卷，放置模具中并

加热预成型，如图 12 所示。

利用 CAD 软件的优化排版及自

动裁剪机的使用，可以节约原材料和

对制件铺层片的精准、快速的下料。

对制件层板的热弯成型，可减缓层板

成型的回弹，提高层板外型稳定性和

外观质量，便于后续操作。

T 型加强筋成形：

（1）加热预成型后的 L 型层板

片会有回弹，将脱模后的左、右 L 型

层板片扣在殷钢固化模具上，真空压

实、吸胶 20min，使其贴模； 将压实后

的左、右 L 型层板片连模具整体分别

扣置在对合夹具上，在夹具一侧有竖

直挡块用于模具纵向定位； 在模具

两端纤维层板片外侧加密封胶条以

防固化时树脂溢出，如图 13（a）所示；

（2）修剪后的层板片边缘会有

图8 ATL工艺准备

Fig.8 ATL process preparation

激光投影点

图9 内侧平板在模具上放置示意图

Fig.9 Inner laminate placed on the tooling

内侧板

外侧板

图10 层板片加热预成型

Fig.10 Lamination hot forming

（a）加热预成型模具 （b）加强筋层板摆放 （c）加热预成型准备

电热偶

图7 内、外侧板间的无孔膜铺放

Fig.7 Release film between of the inner and outer laminate

内侧板

外侧板

工作台

无孔膜
4''

2''
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“书边”现象 , 用碳纤维卷填充层板

边缘与模具间隙及层板对缝，如图

13（ b）所示；

（3）对合后，在加强筋卧边铺用

于与梁腹板防滑的抗剪切胶膜，并按

卧边尺寸修剪 , 如图 13（c）所示；

（4）在对合模具卧边侧空白处

用双面胶纸贴用于调整加强筋与梁

腹板间隙的硅胶垫，并在平台上真空

压实对合的模具 20min 以预成型，如

图 13（d）所示。

U 型加强筋热弯成形后经真空

压实即可进行固化准备。

通过对加强筋层板及合模的预

成型，可以保证加强筋厚度和外型尺

寸的准确，有助于后续组合操作及固

化成型。

3  翼梁组合及固化准备

3.1  层压梁与T型水平加强筋组合

通过数据传递及数控加工各元

件工装，可保证工装尺寸的准确性及

相互位置关系。但由于工程布置和

制造原因，固化加热时工装接缝处会

出现压力缺失及工装滑移可能，如何

保证加强筋在梁腹板上固化时受力

均匀，不会出现滑动及翘曲 [13]。

根据问题出现的原因，可考虑对

工装接缝端面作特殊处理及对模具

相应位置放置加压块，防止固化时制

件翘曲变形。

（1）层压梁热成型后，放置在固

化工装上真空压实20min，如图14示。

（2）在压实后的梁腹板内侧按图

纸要求人工铺玻璃布，如图 15 所示。

（3）按定位销孔放置梁腹板端

头挡板、水平加强筋及腹板压板的定

位卡槽，利用挡板和卡槽定位腹板压

板，如图 16 所示。

（4）放置梁缘条内侧压板及端

头挡块定位，如图 17 所示。

（5）按位置关系放置梁缘条工

装，且工装拼接缝下要布置金属薄

片，防止工装接缝处压力缺失 ( 注：

金属薄片要分段放置且有 1~2mm 间

隔，以防薄片热膨胀鼓起压损层板）；

工装压板接缝处两端面是互相重合

的斜面，利于向下加压及防侧滑，如

图 18 所示。

（6）在工装定位后 , 去除吊车夹

块、定位销、加强筋上的紧固螺钉等

辅助工具，用胶带遮蔽各工装间的缝

隙。

（7）按图纸要求布置热电偶、随

炉件；在工装压板接缝处间隔布置

加压块并作固化准备，如图19所示。 
3.2  U型垂直加强筋固化准备

U 型垂直加强筋在固化工装上

图11 U型垂直加强筋热成型模具

Fig.11 Hot forming tooling of the vertical stiffener
图12 碳纤维卷成型

Fig.12 Turnup carbon fiber

图13 水平加强筋预成型

Fig.13 Horizontal stiffener pre-molding

（a） 加密封胶条

碳纤
维卷

（b） L 型层板片对合成 T 型长桁

（d）预成型工装上压实（c） 贴抗剪切胶膜

图14 层压梁压实

Fig.14 Laminate spar handling
图15 层压梁内侧铺玻璃布

Fig.15 Placed glass ply 
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的真空压实。加强筋热成型和固化

采用同一套工装基体，只盖板型式不

同，如图 20 所示。

压实定型后，用胶条和胶带密封

零件端部，防固化时树脂溢出，如图

21（a）所示。

零件端部密封后，在零件顶部铺

聚四氟纸和金属薄片，防对合盖板接

缝处压力缺失，如图 21（b）所示。

铺无孔膜，扣合上盖板，紧固螺

钉，贴热电偶； 封真空袋压实，等待

固化，如图 21（c）所示。

4  翼梁固化成型

4.1 翼梁脱模

清除固化成型辅助材料后的翼

梁，如图 22 所示。

4.2 垂直加强筋脱模

脱模后待修整的加强筋，如图

23 所示。

5  翼梁无损检测

脱模后，对翼梁及其加强筋按规

范要求进行无损检测和数控机床余

量修整。至此复材翼梁及其加强筋

制作完成，如图 24 所示。

翼梁装配

零件修整、检测合格后即可用于

后续装配操作，如图 25 所示。

结论

数字化技术的成功应用，不仅解

决了大尺寸、铺层多、厚度变化显著、

外形公差要求严的复合材料制件的

制造难题，而且体现出无纸化的复

合材料零件数字化定义的单一产品

数据源，提供正确完整的产品定义信

图16 梁腹板压板定位

Fig.16 Cover board location of the spar web

图17 梁缘条压板定位

Fig.17 Cover board location of the spar rod

图18 加强筋工装定位

Fig.18 Stiffener tooling location

（b）工装端面设计

1~2mm

（a）金属薄片放置

图19 梁腹板与水平加强筋共固化准备

Fig.19 Co-curing preparation

压块

图20 垂直加强筋工装

Fig.20 Vertical stiffener tooling

（c）固化盖板（a）工装基体 （b）热成型盖板

图21 垂直加强筋固化准备

Fig.21 Vertical stiffener curing preparation

（a）贴胶条 （b）金属薄片放置 （c）封装、压实，贴热电偶

图22 梁脱模

Fig.22 Spar demoulding
图23 U型加强筋脱模

Fig.23 Vertical stiffener demoulding
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息，不再由于不正确或不完整的尺寸

以及数据传递错误造成返工，预示着

高效率、高质量的设计制造一体化取

代传统串行设计方法是复合材料制

造技术发展的必然趋势。
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[ABSTRACT]   3D printing is a layer-by-layer forming additive manufacturing technology. Fiber reinforced polymer 
composites are advanced structural materials with excellent mechanical performance. Combining 3D printing technology 
and fiber reinforced polymer composites, this paper proposes a novel composite preparation process which will certainly 
promote their development and applications. This paper reviews and analyzes the current research progress and difficulties 
of 3D printing for fiber reinforced polymer composites, and meanwhile, presents a new 3D printing process for continuous 
fiber reinforced thermosetting polymer composites. This process separated the whole preparation into three independent 
modules, including fiber impregnating, 3D printing and pre-formed sample curing. Relevant experimental equipments 
were designed and built independently, and the 3D printed samples were successfully fabricated. The mechanical test re-
sults showed that the tensile strength and tensile modulus of these (52% fiber content) specimens were 1325.14MPa and 
100.28GPa, respectively. The flexural strength and flexural modulus were 1078.03MPa and 80.01GPa, respectively. The 
interlaminar shear strength was 58.89MPa. The mechanical performance had been greatly improved.
Keywords:  3D printing; Fiber reinforcement; Thermoplastic composites; Thermosetting composites; Mechanical performance
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[ABSTRACT]    Wing spar is the major load-carrying structure with large dimension and complex stress. Composite wing 
spar features weight reduction, load-carrying increase and long service life. To achieve the effective load carrying and 
transfer, and satisfy process coordination, composite wing spars are required to have accurate lay-up position and angle, and 
strictly controlled profile tolerance. However, due to complex lay-up and various sections of large composite wing spar, the 
traditional manual process of large composite components frequently brings about quality issues in the internal and unstable 
quality, which requires higher level of manufacturing process so as to satisfy engineering requirements. The digital technol-
ogy adopted from design to manufacturing, and the automatic lay-up, cutting and forming of materials will contribute to the 
high quality forming of composite wing spar so as to satisfy all engineering requirements.
Keywords:  Structure design; Design/manufacture data transfer; Digital manufacture; Composite; Wing Spar
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