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复合材料具有优越的可设计性、抗疲劳、抗腐蚀以

及轻质高强的特点 [1–2]，已经成为目前各种先进飞机结

构的必选材料。从诸如机翼前缘组件、后缘组件，整流蒙

皮等的小型非承载结构件到诸如机身蒙皮及机翼整体

壁板等大型关键结构件，复合材料已逐步替代铝合金、

高强钢等传统金属材料，已发展成为与铝、钢、钛并重的

四大航空结构材料之一 [3–5]。空中客车公司和波音公司

是第一家在民用飞机上使用复合材料的公司。随着复

合材料制造应用技术的不断积累，使用范围和用量逐渐

扩大。两家公司在新研究飞机上使用复合材料，数量增

加到 53%[6–7]。

航空航天复合材料制造广泛使用热压罐成型技术。

该成型技术具有恒定的罐内压力和温度的特性，成型后

的零件孔隙少，铺贴层内树脂含量均匀并具有优异机械

性能；另一个优点是它具有广泛的应用和高效率。成型

模具是复合材料部件制造中的关键工艺装备之一。目前，
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成型模具中常用的材料有铝、钢、INVAR 钢、碳纤维复合

材料、玻璃纤维复合材料等；常用的成型模具结构形式多

为纵横框架式，便于成型过程中的受热均匀。热压罐成

型是诸多复杂的物理及化学反应产生材料内部交织效应

和相互耦合的过程，受复杂成型固化温度梯度影响，造

成复合材料的固化不均匀，导致复合材料构件中存在大

量残余应力，引起复合材料构件的超差、变形 [8–9]。

1 复合材料构件变形问题分析

复合材料构件固化变形，指复合材料在完成成型

后，在室温下的“零约束”状态的构件形状与产品定义形

状之间不一致的现象，如图 1 所示。复合材料的固化变

形产生的原因主要有以下 3 类：热膨胀系数差异造成的

变形、复合材料特有固化收缩变形以及成型模胎与零件

彼此作用引起的变形，其固化变形组成及其所占比例，

如图 2 所示。
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复合材料构件的变形将对零部件的形状精度和部

件的连接匹配产生非常不利的影响，并且可能在装配期

间产生干涉、间隙等现象，引起残余应力和不良密封的

质量缺陷。这将降低零部件结构的强度及疲劳寿命，甚

至导致部件报废。因此，复合材料构件的变形的控制及

补偿优化是复合材料制造环节中的关键技术之一 [10]。

2 复合材料构件变形补偿技术

传统的控制固化变形的方法主要有两类 [11]。第 1
类方法从影响复合材料固化变形的因素着手，通过工艺

改进和优化来降低成型过程的变形量，确保复合材料构

件成型的精度满足制造要求，可从以下几方面入手：制

造原材料物理和化学特性、预浸料铺层方向及纤维编织

结构形式、成型方法，如共固化或共胶结等；调整复合

材料构件成型固化参数，包括温度、压力的设定，保温时

间、压力加压和泄压时机、升温和降温的速率，以及升压

和降压的速率，此外还有温度传感器的设定等。此类方

法称之为“工艺的正向优化”，通过合理的铺层工艺参数

以减小固化变形量。这种方法的应用受到材料特性和

工艺条件的限制。

第 2 类方法不改变复合材料构件成型参数，即材

料固化变形量，而是通过有限元数值模拟预测或实测

成型后回弹量的大小，获取变形数据，然后通过变形数

据补偿成型模型面使之成型回弹后的零件几何形状符

合设计要求，称为模具型面几何补偿法或工艺后置补

偿法 [12]。

3 复合材料模具补偿修正关键技术

3.1 基于实测数据的复合材料构件固化变形补偿修正

算法

通过测量方法或数值仿真获取复合材料构件的实

物特征 ( 外形 ) 数据，反向修正模具型面。间接对复合

材料构件的固化变形补偿修正。如图 3 所示，其中向

量 是目标位置，向量 1、 2 为变形后的位置以及

补偿后的位置，构件变形量与补偿量满足：

d2=δd1 （1）
式中，d2 为复合材料构件变形量；d1 为复合材料构件补

偿量；δ为复合材料固化补偿系数。

第 1 步：用零件设计型面建立模具初始形状（对于

第一迭代循环，模胎型面等于预期要求型面）通过固化

成形后实测零件，得到构件初次型面数据。将初次型面

数据通过拟合方法得到的型面与设计型面对比，若对比

前后型面数据偏差超出产品制造容差范围，通过测量实

物数据反向修正模具，得到新的模具型面。第 2 步：用

补偿后模具再固化成型零件，若成形后零件的形状与目

标形状误差仍超出允许容差范围，继续将本次实测型面

数据反向补偿到上次模具型面，再一次得到新一轮成型

模具型面，最终实现成形的零件型面满足产品容差要

求。如图 4 所示为复合材料模具型面补偿修正流程。

模具型面补偿修正补偿算法具有收敛速度快、易于实现

的优点。

3.2 复合材料模具型面补偿修正关键技术

3.2.1 复合材料构件测量系统快速搭建技术

目前，基于单一测量设备的常规测量手段日益完

善，在飞机制造过程中获得广泛的应用并发挥重要的作

用。然而，受测量原理的限制，单一测量手段和方法存

在一定的局限性。近年来，大尺寸复杂形状测量领域已

经出现大量的基于组合机制的混合式测量系统，多种测

图1 固化变形示意图

Fig.1 Schematic diagram of cured deformation

图2 复合材料构件固化变形组成

Fig.2 Components and its percentage of cure induced distortion for 
composite structure
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图3 模具型面补偿修正原理

Fig.3 Principle diagram of mould profile compensation
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图4 复材成型模具补偿修正流程

Fig.4 Flow chart of tooling profile compensation

量系统信息相互补充，扩展测量范围，使得测量性能达

到最优，如基于激光跟踪仪 +T–Probe 测头、T–Scan 扫描

头、T–Mac 传感器等套件，实现激光跟踪仪动态测量能

力，扩展了其应用范围，实现测量能力的大幅提升。关

节臂测量机与激光跟踪仪组合，利用关节臂测量机的多

自由度、机动灵活的特性，与激光跟踪仪组网使用，满足

测量遮掩区域或大尺寸测量需求。摄影测量系统与光

学扫描系统相结合，实现了局部视角测量数据到全局测

量坐标系的统一转换、数据融合与拼合，形成完整的几

何特征点云数据集。

混合式测量场构建主要需完成多测量目标与多测

量设备的优化组合策略、设备与基准点布设方案等。从

设计角度来说，其需要综合考虑现有测量仪器精度与特

性、测量目标特点、测量精度要求、测量现场环境等多种

因素。

其次，建立测量设备筛选规则，基于测量目标特征、

测量精度要求等，根据上述测量设备数据库为各待测特

征初步选择适合的测量设备类型。以测量环境真实模

型为输入建立测量干涉快速分析方法，确定各测量设备

可行的布站空间。

最后，多个测量设备的测量坐标系需要统一，其依

赖于现场布设的公共基准点，公共基准点数量、位置、布

设精度都对坐标系转换精度有直接影响。

3.2.2 复合材料构件测量系统环境控制

测量环境控制对于确保测量设备的正常运转和获

取高精度的测量数据尤为重要，并且需要持续稳定。对

测量结果的可靠性产生影响的因素主要包括测量环境

温度、相对湿度、外接电源、振动等，需在测量全流程中

进行合理的控制。

测量环境温度是影响测量精度的重要因素，测量空

间应满足温度横向梯度和空间纵向梯度变化。时间梯

度是指在一定时间段内室内温度的变化率，通常要求不

超过 1℃ /h、2℃ / 天。空间梯度是指在测量设备空间区

域的温度变化，通常要求不高于 1℃ /m。

环境相对湿度直接影响到测量设备零件及电气

系统的安全性，对于一般的测量设备，其湿度要求是

30%~65%。湿度过低时设备容易受静电的影响，湿度过

高时设备会产生漏电或电气元件锈蚀，特别容易造成测

量靶球锈蚀，影响系统精度。

除上述常规因素，可能还需考虑其他因素，如为确

保控制系统和计算机系统以及其他联网设备的正常运

行，测量环境中的外部电源。其要求涵盖电源电压变

化的频率，以及与接地和屏蔽相关的要求等。测量现

场的高频振动对仪器的测量精度和工作状态也至关重

要。

3.2.3 复合材料构件测量基准选择

所谓测量基准是指在零件生产环节或零件质检环

节所使用的特定几何元素。通常有以下 3 种建立方式：

以测量工具靶球为目标创建基准；以手工划线创建测量

基准；以孔系基准为测量目标创建基准。

与其他两种方法相比，利用测量工具靶球建立测

量参考具有测量误差小、效率高，并且不需要额外增加

数据处理环节的优点。为了确保飞机零部件的高精度、

高效的测量要求，优选建立以测量工具靶球创建测量

基准。

复合材料构件的测量环节主要涉及 2 个坐标系：测

量坐标系、产品定义坐标系（或成型模具设计制造坐标

系）。建立测量系统首先要基准统一，即测量坐标系与

产品定义坐标系或产品制造坐标系统一。

测量基准的建立可供选择的基准点一般为零件上

的基准点以及用来定位的高精度定位孔或者成型模具
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图5 复合材料构件成型模具

Fig.5 Molding tool for composite component

图6 复合材料构件变形补偿原理示意图

Fig.6 Principle diagram of deformation compensation for 
composite component

图7 飞机整流罩零件局部

Fig.7 Part of aircraft fairing

的制造基准点，在模具特征面上额外增加用于测量设备

转站光学工具球点（OPT），再将测量基准数据与理论基

准数据进行拟合转换，完成测量坐标系与设计或加工坐

标系的拟合匹配操作。

3.2.4 复合材料构件测量固持模式选择

（1）多点阵真空吸盘式柔性工装。

多点阵真空吸盘式柔性工装具有模块化特点，每个

模块为独立的真空吸盘的立柱式单元，其空间具有 3 个

运动自由度，通过控制每个吸附控制单元产生符合复合

材料构件曲面外形特性，并且利用末端力传感器反馈吸

附点阵，精确模拟实际装配实际工况和牢固地夹持复合

材料构件以便完成测量 [13]。其柔性测量工装优点在于

通过单独立柱单元的多个重组，具有较强适用性，通过

吸附点阵的合理布置，精确还原真实的复合材料构件装

配环境。

（2）复合材料成型模具。

充分利用现有测量条件，使用复合材料构件成型模

具完成测量，如图 5 所示。其优点是使用原有制造基准

作为测量基准，减少制造测量基准不统一、不重合带来

的测量误差。但也会带来因复合材料构件变形而引起

的与成型模具贴合面存在间隙，不贴胎的现象，导致测

量误差以及复合材料构件贴胎面无法直接测量的诸多

问题和弊端。

（3）装配工装。

由于大型复合材料构件零件具有较大结构尺寸、外

形型面复杂、高制造精度要求和成型过程环节易产生变

形等特点，故在装配过程中大量采用了具有定位、夹紧

功能的工艺装备或设备，以保证从零件制造到部件装配

过程中外形尺寸的符合性 [14]。复合材料构件可以利用

装配工装及设备，在工装上完成零件外表面的测量。其

优点在于直接装配环节测量零件的真实的装配状态，另

外，可以借用装配工装上的基准作为测量基准。但也会

存在局部区域开敞性不好、不便于测量设备的对光等，

以及现场装配环境存在振动等因素，影响测量精度。

3.3 基于实测数据的复合材料构件变形补偿模型快速

重构技术

依据实测数据建立变形后参数线，通过合适的边界

条件分别创建补偿模型修正前后的边界条件域，由补偿

前的边界条件域传递到补偿后的边界条件域，获得补偿

后的复合材料构件固化变形修正数模 [15]，如图 6 所示。

基于上述复合材料构件实际补偿值和数模补偿的

基本原理，通过通用商业软件即可完成变形的模型补

偿。其补偿建模过程为：

（1） 构造原始模型边界参数线；（2）分割原始模型及

其参数线；（3）通过实测数据构造补偿模型边界参数线；

（4）采用数据拓扑映射原理，将构件曲面片由原始边界

条件域拓扑映射到对应的补偿后边界条件域中，得到曲

面片的补偿曲面。

通过曲面片缝合操作，将所有补偿后的曲面片缝

合，得到复合材料构件补偿数模的完整单一曲面，通过

封闭填充曲面操作，得到复合材料构件的补偿实体数

模，如图 7 所示。
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表1 补偿后实测统计分析数据

Table 1 Statistical analysis of data after compensation

统计 dX dY dZ 距离

最小值 –0.469 –2.774 –0.829 –3.024

最大值 0.232 3.024 0.898 1.728

平均值 0 0 0 –0.035

相对平均值的标准偏差 0.085 0.691 0.261 0.743

相对零的标准偏差 0.085 0.691 0.261 0.74

均方值 0.085 0.691 0.261 0.743

  注：测量状态为补偿后零件实测，测量温度 28.4℃，测量湿度 57.9%。

表2  补偿前实测统计分析数据

Table 2 Statistical analysis of data before compensation

统计 dX dY dZ 距离

最小值 –0.873 –6.548 –1.456 –10.176

最大值 0.200 10.176 0.564 1.930

平均值 0 0 0 –1.127

相对平均值的标准偏差 0.111 2.298 0.2538 2.015

相对零的标准偏差 0.111 2.298 0.254 2.315

均方值 0.110 2.296 0.254 2.313

  注：测量状态为补偿前零件实测，测量温度 30.1℃，测量湿度 62.4%。 

4 试验验证

通过实测数据对复合材料构件设计模型进行反向

变形补偿修正，进而得到修正后的模具型面。二次成型

后零件完成实物测量，并与补偿前的实测数据对比分

析，验证补偿算法的有效性。

测量设备为激光雷达、激光跟踪仪 +T–Scan；测量

软件为 Spatial Analyzer、PolyWorks 2017 CATIA V5R20；
辅助设备为柔性吸附支撑模块、测量附件。

表 1 为补偿后零件实测统计分析数据，补偿系数为

0.7 ；表 2 为补偿前零件实测统计分析数据。表 1、表 2
均以产品设计模型为参照对比分析。

通过对复合材料模具补偿前后的试验结果可知，基

于实测数据的复合材料构件固化变形补偿修正算法适

用于大型复杂双曲率复合材料构件固化变形问题，快速

收敛、高效实现复材构件变形补偿，满足生产实际需求。

5 结论

复合材料构件在固化成型环节中，诸多的内因和外

因导致构件变形超差造成零件制造瓶颈难题。本文对

成型后实物构件采用合理的测量手段、测量系统规划获

取变形后的构件几何信息集。基于实测数据，采用复合

材料构件固化变形补偿修正算法以及模型快速重构技

术对复合材料构件进行变形补偿迭代修正，通过实际生

产过程的反馈信息，此方法高效、快速解决固化成型中

的变形问题，取得较好的实际应用效果。
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