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０　 引言

先进树脂基复合材料因其比强度和比模量高、可
设计性强等优点ꎬ在航空航天领域的应用范围和用量

不断扩大ꎬ其用量也成为衡量武器装备先进性的重要

标志ꎮ 经过 ４０ 多年的发展ꎬ先进树脂基复合材料已

形成了适合航天飞行器不同结构类型、满足不同使用

要求的材料体系及制造技术ꎬ对航天产品的轻量化、
小型化和高性能化起到了至关重要的作用ꎮ 目前ꎬ先
进树脂基复合材料已逐渐取代铝合金等材料ꎬ广泛应

用于制造导弹、运载火箭以及卫星等产品的结构部

件[１－９]ꎮ 本文主要介绍航天先进树脂基复合材料制

造技术及其应用情况ꎮ

１　 航天先进树脂基复合材料体系

１.１　 主要增强材料

航天先进树脂基复合材料主要的增强材料包括

碳纤维和芳纶纤维等高性能纤维ꎬ而目前用得最多和

最重要的仍是碳纤维ꎮ １９８０ 年以来ꎬ国外碳纤维的

品种和性能有了较大发展ꎬ高强碳纤维从 Ｔ３００、ＩＭ７、
ＩＭ８ꎬ发展到 Ｔ７００、Ｔ８００、Ｔ１０００ꎬ并已开始工程应用ꎻ
高模碳纤维也从 Ｍ４０ 发展到 Ｍ５５Ｊ、Ｍ６０Ｊꎬ品种逐渐

丰富ꎬ多种品级的碳纤维满足了不同的需求ꎬ为航天

先进复合材料的广泛应用奠定了坚实的基础ꎮ 目前

对碳纤维的研究主要集中于提高模量和强度、降低制

造成本ꎮ 美国建成微波碳化试验线ꎬ使碳纤维的生产
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成本降低约 ２０％[８]ꎮ
近些年来ꎬ我国的碳纤维用量已占全球总量的

２０％以上ꎬ有些牌号已经可以批量生产ꎮ 目前 Ｔ３００
级国产碳纤维已应用于主承力部件ꎮ 大量应用研究

表明ꎬ国产 Ｔ３００ 级碳纤维的单丝拔脱性能、弯曲及层
间剪切性能均达到了 Ｔ３００ 水平ꎬ破坏后界面的微观
形貌相近ꎬ界面粘接强度较高ꎬ能够满足层合板及结
构件成型工艺要求ꎬ工艺稳定性较好[１０]ꎻ采用相同树
脂体系及成型工艺制造的典型结构件外观及内部质

量良好ꎬ制品承载能力亦与 Ｔ３００ 相当ꎬ能够满足结构
使用要求ꎮ 国产高模碳纤维改性氰酸酯复合材料的
力学性能达到国外同类纤维复合材料的水平ꎬ其耐温
性能、耐空间环境性能等满足使用要求[１１]ꎮ

文献[１２]对国产 ＭＴ７００Ｃ 碳纤维和东丽 Ｔ７００ＳＣ
碳纤维的研究结果表明ꎬＭＴ７００Ｃ 碳纤维表面 Ｏ / Ｃ
比和活性碳原子含量比 Ｔ７００ＳＣ 碳纤维高ꎬ并且表面
具有明显的沟槽ꎬ因此 ＭＴ７００Ｃ 与树脂的浸润性好于
Ｔ７００ＳＣ 碳纤维ꎬ可以与 ６０３ 树脂形成具有良好界面
粘结的复合材料ꎮ ＭＴ７００Ｃ / ６０３ 复合材料在室温干

态条件下的层剪强度大于 Ｔ７００ＳＣ / ６０３ 的ꎮ 但是在
湿热老化环境中ꎬＴ７００ＳＣ / ６０３ 复合材料的剪切强度
保留率大于 ＭＴ７００Ｃ / ６０３ 的ꎮ 航天材料及工艺研究
所对 ＭＴ７００、ＵＴ５００ 及 Ｔ７００Ｓ 碳纤维及其复合材料的

性能进行了系统的对比研究ꎬ结果表明ꎬＭＴ７００ 碳纤
维拉伸性能达到同级别进口碳纤维水平且具有高模
量特征ꎮ ＭＴ７００ 碳纤维表面均布沟槽的特点使其复
合材料表现出良好的界面性能和拉伸压缩匹配性ꎬ
ＭＴ７００ 碳纤维适合制备航天产品复合材料复杂承力

结构件ꎮ
文献[１３]对国产的两种高强中模型碳纤维与日

本 Ｔ８００Ｈ 碳纤维的研究结果表明ꎬ２ 种国产的高强中
模型碳纤维 ＧＴ８００Ａ 和 ＧＴ８００Ｂ 都采用湿法纺丝工

艺制备ꎬ表面沟槽较浅ꎬ表面形貌优于日本 Ｔ８００Ｈꎬ
但在断面形貌、石墨微晶结构和微孔结构等微观结构
上仍有一定差距ꎬ需从工艺上进行改进ꎮ 国产化的
Ｔ８００ 及 Ｔ７００ 级碳纤维的单丝性能与进口纤维接近ꎬ
但其单向复合材料的性能与进口纤维仍有一定差
距[１４]ꎮ
１.２　 主要树脂基体
１.２.１　 环氧树脂

环氧树脂基体具有工艺性能良好、综合力学性能
好、成本低等优点ꎬ是目前应用最广的结构复合材料
基体[１５]ꎮ 自 ２０ 世纪 ７０ 年代发展至今ꎬ树脂体系也
由最早的脆性较大的基础环氧体系发展至高韧性的
环氧体系ꎬ复合材料的抗冲击性能大幅提高ꎬ由 ２００
ＭＰａ 以下提高到 ３００ ＭＰａ 以上ꎮ

目前ꎬ国外环氧预浸料的生产厂商主要有日本东

丽、ＣＹＴＥＣ 公司、ＡＣＧ 公司以及 ＨＥＸＣＥＬ 公司等ꎬ其

预浸料已大规模应用在航天构件中ꎬ并逐渐从次承力

件向主承力件拓展ꎬ典型应用如三叉戟 ２ 潜基战略导
弹一、二级ꎬ“侏儒”导弹的一、二、三级发动机壳体ꎬ
“阿里安 ５”运载火箭整流罩、级间段ꎬＤＥＬＴＡ 系列火
箭级间段、整流罩ꎬ国际空间站的支承桁架系统ꎬ卫星
的承力筒壳体、太阳电池阵结构能源系统等关键主承
力构件ꎮ 与铝合金构件相比ꎬ可实现 ３０％以上的结
构减重ꎬ有效提高了武器的战技性能ꎮ

国内已经初步形成了与 Ｔ３００、Ｔ７００、Ｔ８００ 级碳
纤维匹配、满足不同使用需求的的环氧树脂基体ꎬ先
后开发了韧性、高韧性、低介电、始加压等系列化的环
氧树脂基体ꎬ其复合材料也已在运载火箭、卫星上得
到广泛应用ꎮ 此外ꎬ针对低温贮箱和压力容器等特殊
应用领域ꎬ国内外开始了低温环氧树脂体系的研制ꎮ
目前ꎬ国外耐低温环氧复合材料已在 Ｘ－３３、Ｘ－３４ 低

温贮箱中进行了系列试验验证ꎬ国内低温环氧复合材
料已应用于低温连接杆的研制ꎮ 针对在低温环境使
用的结构复合材料ꎬ研制了 ＲＴＭ 用环氧树脂 Ｒ６０５ꎬ
并对其工艺操作窗口ꎬ浇注体和复合材料的常温低温
力学性能进行了测试ꎮ 结果表明:３５℃时树脂成型工
艺窗口不低于 ４ ｈꎬ２５０ ｍｉｎ 内树脂黏度≤８００ ｍＰａ􀅰ｓꎬ
适用于 ＲＴＭ 工艺操作ꎮ 浇注体－１００℃ 下的弯曲强

度和模量、拉伸强度和模量较常温分别提高 ６１􀆰 ５％、
７１.２％、３８.８％和 ４８.０％ꎬ但断裂延伸率有明显降低ꎻ
同样ꎬＲ６０５ / ＳＷ２８０ 玻璃布和 Ｒ６０５ / Ｔ３００ 碳布复合材
料在－５０℃和－１００℃下的弯曲和剪切性能较常温亦
有所提高ꎬ且前者的以上性能相对后者提高明显ꎮ
１.２.２　 双马来酰亚胺树脂(ＢＭＩ)

双马来酰亚胺树脂具有良好的耐湿热、耐高温、
吸湿率低和线胀系数小等优点ꎬ克服了环氧树脂耐热
性相对较低的缺点ꎬ且具有较好的工艺性ꎬ因此得到
了迅速发展和广泛应用[１６]ꎮ 国内外对该类树脂及其
复合材料的成型工艺开展了大量研究工作ꎬ包括热压
罐成型工艺、ＲＴＭ、ＲＦＩ、模压成型、缠绕成型及电子束
固化工艺等均有报道ꎮ 国外已经开发出多种商品化
的共聚改性双马树脂ꎬ如美国 Ｎａｒｍｃｏ 公司研制开发
的 ５２５０ 树脂ꎬ其复合材料具有优良的耐湿热、耐高温
的性能ꎮ 其中 ＩＭ７ / ５２５０－４ 双马树脂复合材料已在
Ｘ－３７Ｂ 空天飞行器机身蒙皮和梁、Ｘ－３３ 空天飞行器

机翼面板蒙皮和箱间段等高温部件中成功应用ꎮ 美
国 Ｃｙｔｅｃ 公司并购 Ｎａｒｍｃｏ 公司以后ꎬ又开发出 ５２６０
树脂ꎬ其复合材料 ＣＡＩ 值为 ３４５ ＭＰａꎬ最高使用温度
达 １７７℃ꎬＣｙｔｅｃ 公司最新开发的 ５２７０ 双马树脂复合
材料连续工作温度达 ２５０℃ꎮ 此外ꎬ美国 Ｈｅｘｃｅｌ 公司
的 Ｆ１７８、Ｐｏｌｙｍｅｒｉｃ 公司的 Ｖ３７８ 和 Ｖ３９１、Ｃｉｂａ－Ｇｅｉｇｙ
公司的 Ｒ６４５１ 和 ＸＵ２９２ꎬ法国 Ｒｈｏｎｅ－Ｐｏｕｌｅｎｅ 公司的

Ｋｅｒｉｍｉｄ 系列等 ＢＭＩ 树脂都得到了应用ꎮ 德国 Ｂｏｏｔｓ
Ｔｅｃｈｎｏｃｈｅｍｉｃ 公司开发了 Ｃｏｍｐｉｍｉｄｅ 系列无溶剂环
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境友好型 ＢＭＩ 树脂ꎮ
航天材料及工艺研究所研制的 ＧＷ－３００、８０３ 双

马树脂体系ꎬ最高耐温等级达到 ３００℃ꎬ已在多个耐

高温部件上成功应用ꎮ 研制的高韧性双马复合材料

满足空间环境可重复使用的应用需求ꎮ 表 １ 为部分

典型双马树脂基复合材料性能ꎮ 适于 ＲＴＭ 工艺用的

Ｒ８０１ 双马来酰亚胺树脂ꎬ黏度随温度变化曲线表明

Ｒ８０１ 在 ７０~１１０℃黏度<８００ ｍＰａ􀅰ｓꎬ具有不少于 ７ ｈ
的适用期ꎻＲ８０１ / ＭＴ３００ 碳布复合材料在 ２００、２５０、

３００℃时ꎬ其力学性能保持率分别 > ８４. ７％、６８. ５％、
６２􀆰 ９％[１７]ꎮ

北京航空制造工程技术研究所研发了 ＱＹ８９１１、
ＱＹ９５１１ＢＭＩ 树脂ꎬ适于湿法制备预浸料ꎬ固化物具有

较好的耐热性能ꎮ 西北工业大学研发了 ４５０１ 系列

ＢＭＩ 树脂ꎬ具有较好的黏性和铺覆性ꎮ 北京航空材料

研究院开发了 ５４０５、５４２８、５４２９ 等 ＢＭＩ 树脂ꎬ适于制

备热熔法预浸料ꎬ成型工艺性好ꎬ其复合材料具有较

好的韧性ꎮ

表 １　 典型双马树脂基复合材料性能

Ｔａｂ.１　 Ｔｙｐｉｃａｌ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ Ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅ ｒｅｓｉｎ / ｃａｒｂｏｎ ｆｉｂｅｒ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

牌号
拉伸强度

/ ＭＰａ
拉伸模量

/ ＧＰａ
短梁剪切强度

/ ＭＰａ
ＣＡＩ
/ ＭＰａ

Ｔｇ

/ ℃
生产

厂家

ＩＭ－７ / ５２５０－４ ２６１８ １６２ １３９ ２０８ ３００

ＩＭ－７ / ５２６０ ２６９０ １６５ １５９ ３５２ １７７
Ｃｙｔｅｃ

Ｔ３００ / ８０３ １５００ １３１ １１０ １３０ ３２０

Ｔ７００ / ８０３ ２０１０ １３２ ７１ １２０ ３２０

Ｔ８００ / 韧性双马 ２６６０ １７３ １０９ ２１０ ２８０

航天材料及工艺

研究所

１.２.３　 氰酸酯树脂

氰酸酯树脂具有耐热性好、低吸水率、低介电常

数和介电损耗、成型收缩率低、尺寸稳定性好等优点ꎬ
主要应用于电子及航空航天领域ꎮ 目前国外 Ｈｅｘｃｅｌ、
Ｔｅｎｃａｔｅ、ＡＣＧ、Ｃｙｔｅｃ 等均形成了氰酸酯及其预浸料的

系列化、规模化生产ꎮ 氰酸酯复合材料已全面替代空

间环境用环氧树脂复合材料ꎬ应用于卫星结构材料ꎬ
目前已应用的型号有 ＧＰＳ、ＬＭ７００、Ａ２１００ 等ꎮ 此外ꎬ
美国海军实验室采用 ＥＸ１５１５ 氰酸酯复合材料体系

制造了全复合材料可见光空间望远镜ꎬ并进行了光学

和结构等方面的相关试验工作ꎮ
国内在氰酸酯树脂方面的研究始于 ２０ 世纪 ９０

年代ꎬ经过近 ２０ 余年的发展已经取得了一定的研究

成果ꎬ北京卫星制造厂已将双酚 Ａ 型氰酸酯树脂应

用于多个卫星的承力板、结构筒、天线、太阳翼基板等

构件[１８]ꎮ 航天材料及工艺研究所研制的改性氰酸酯

树脂体系适合热熔法制备预浸料ꎬ力学及介电性能优

良ꎬ适于高性能透波材料等使用ꎬ已经得到应用[１９]ꎻ
研制的二烯丙基双酚 Ａ 和二苯甲烷型双马来酰亚胺

改性的氰酸酯树脂固化起始温度降低了约 ６０℃ꎬＴｇ

约 ２７０℃ꎬ在 ７ ~ １５ ＧＨｚꎬ 其介电常数<３ꎬ 介电损耗

０􀆰 ００８~０.０１ꎬ显示了在高频下良好的介电性能ꎬ该树

脂可作为高温透波复合材料树脂基体使用[２０]ꎮ
１.２.４　 聚酰亚胺树脂

耐高温聚酰亚胺树脂作为目前耐热等级最高的

树脂基体ꎬ一直被西方工业国家作为航天航空的关键

性基础材料给予持续的重点资助和支持ꎮ ＮＡＳＡ 先

后研发第一代耐 ３２０℃、第二代耐 ３７０℃和第三代耐

４２０℃等三个耐热等级的聚酰亚胺树脂ꎮ 一代和二代

的聚酰亚胺复合材料已在导弹的弹体、进气道、整流

罩等结构上成功应用ꎮ 国内先后研制成功了第一代

耐 ３２０℃、第二代耐 ３７０℃和第三代耐 ４２０℃聚酰亚胺

树脂ꎬ 且一代和二代复合材料也已得到成功应

用[２１－２２]ꎮ 航天材料及工艺研究所对 ＫＨ４２０ / ＭＴ３００
复合材料的成型工艺和性能进行了系统的研究ꎬ确定

了最优的成型工艺ꎬ分段阶梯加压可有效控制复合材

料的树脂含量和孔隙率ꎮ 选用 ５ ＭＨｚ 探头、１５ ｄＢ 增

益的超声水穿透检测参数可有效评判 ２ ~ ３ ｍｍ 厚复

合材料的内部质量ꎮ
１.２.５　 其他高性能树脂

文献[２３]采用热熔法制备 ＳＷ２８０ 玻璃布 /苯并

噁嗪预浸料ꎬ研究结果表明:苯并噁嗪树脂的软化点

为 ４２℃左右ꎬ最低黏度>１ Ｐａ􀅰ｓꎬ满足热熔法预浸料

制备的工艺需求ꎻ氮气氛围下起始分解温度 ２８０℃左

右ꎬ８００℃时残碳率可达 ６１.３％ꎮ ＳＷ２８０ 玻璃布 /苯并

噁嗪复合材料力学性能优异ꎬ界面粘接良好ꎬＴｇ 为

２００℃ꎬ高温力学性能较好ꎬ阻燃性能优异ꎬ无焰和有

焰模式下最大烟密度均为 ０ꎬ氧指数>５８％ꎬ燃烧等级

为 Ｖ－１ꎮ
２　 航天先进树脂基复合材料制造技术

２.１　 热压罐成型技术

目前航天产品主承力结构用复合材料制件基本

上都采用热压罐成型工艺制备ꎬ但该工艺存在能耗较

大、设备成本高等问题[１５]ꎮ 在航天领域ꎬ为了大量减

少零件、紧固件数目ꎬ实现结构减重、降低成本ꎬ大力

推广整体成型技术ꎬ取得了显著效果ꎮ 如日本 Ｈ－２Ａ
—３—宇航材料工艺　 ｈｔｔｐ: / / ｗｗｗ.ｙｈｃｌｇｙ.ｃｏｍ　 ２０１６ 年　 第 ４ 期



火箭级间段采用泡沫夹层结构树脂基复合材料ꎬ整体

共固化成型ꎬ减重约 １ / ３ꎻ美国 ＭＸ 导弹复合材料发

射筒后段长约 １４ ｍꎬ内径为 ２.４９ ｍꎬ壁厚 ４１.９ ｍｍꎬ复
合材料产品质量达 ７ ２５７.６ ｋｇꎬ采用整体缠绕成型ꎬ相
比金属减重明显ꎬ大幅提高了战略导弹发射的机动性

和生存能力ꎮ 我国运载火箭卫星支架、井字梁ꎬ卫星

承力筒及天线面板ꎬ固体火箭发动机壳体等均已实现

整体共固化成型ꎮ
热压罐成型技术从最初的手工铺贴、裁剪逐渐向

自动下料、激光辅助定位铺层等数字化制造方向发

展ꎬ这些先进工艺的采用提高了复合材料预浸料铺贴

裁剪精度ꎬ提高了构件的制造效率和质量ꎮ 目前数字

化制造技术已经在我国航天复合材料制品生产中实

现了不同程度的应用ꎮ
２.２　 ＲＴＭ 成型技术

复合材料 ＲＴＭ 工艺适用于多种树脂和增强材

料ꎬ其产品毛坯具有很强的可设计性ꎬ且制品的孔隙

率低、力学性能较高、尺寸稳定性好、精度较高ꎬ生产

率较高ꎬ制品的性价比高ꎮ 经过多年发展ꎬＲＴＭ 已经

派生出了很多成型工艺ꎬ见表 ２ꎮ
表 ２　 ＲＴＭ 成型工艺

Ｔａｂ.２　 ＲＴＭ ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｆｏｒ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｍａｔｅｒｉａｌｓ

名称 工艺简介

真空辅助 ＲＴＭ(ＶＡＲＴＭ)
利用真空吸入树脂ꎬ制品空隙小ꎬ

纤维含量高

压缩 ＲＴＭ(ＣＲＴＭ)
先完成树脂对纤维的浸渍ꎬ

再合模到位固化成型

树脂液体浸渍工艺(ＲＬＩ)
采用预型坯ꎬ从下模注入树脂ꎬ

用液压釜压力成型

反应注射模塑(ＲＩＭ)
ＡＢ 组份物料高压高速注入模内ꎬ

交汇后高速催化固化

ＲＴＭ 技术在大型风力发电叶片、飞机机舱罩及

飞机副翼等领域得到广泛应用ꎮ 某波音客机的“ Ｊ”
形机骨架以及某 Ｄｏｕｇｌａｓ 飞机的机翼和机身蒙皮是

ＲＴＭ 成型的由织物纤维增强的复合材料ꎬ替代了原

有的预浸带铺放、裱糊成型的工艺方法ꎬ不仅提高了

生产效率ꎬ而且明显提高了材料的抗冲击强度和剪切

强度ꎮ 美国洛克希德􀅰马丁公司应用真空辅助树脂

转移模塑新工艺制造出巨大而复杂的 ＵＧＭ－１３３Ａ 三

叉戟－２ 弹道导弹的结构ꎬ使原来的 ６１ 个部件减少到

了 １ 个部件ꎬ并大大降低了制造成本ꎻＨｅｒｃｕｌｅｓ 公司

使用碳纤维及玻璃纤维与碳纤维混编的预制体制造

导弹机翼等部件ꎬ 其成本仅为连续纤维缠绕的 ３０％
左右ꎮ 航天材料及工艺研究所研发了用于 ＲＴＭ 成型

的环氧树脂、双马树脂及聚酰亚胺树脂体系ꎬ并突破

了 ＲＴＭ 成型工艺技术ꎬ已应用于帽形件、筒体、电缆

罩和天线罩等部件ꎮ 采用主体阳模 ＶＡＲＴＭ 工艺制

备了满足要求的大型复合材料贮运发射箱[２４]ꎮ 系统
研究了采用不同韧性等级的 ＲＴＭ 环氧树脂和不同种
类的碳纤维织物制备可用于低温环境的复合材料的
成型工艺、性能及其影响因素ꎮ 但 ＲＴＭ 工艺也存在
一些问题ꎬ特别是对原材料和模具的要求较高ꎬ对气
泡难以排尽、纤维浸润性差、树脂流动出现死角等问

题尚未能找到彻底的解决办法ꎮ
２.３　 缠绕成型技术

国外已将自动缠绕成型工艺应用于导弹发动机
壳体、网格舱段结构以及压力容器等结构复合材料构
件的成型ꎮ 美国运用纤维缠绕技术ꎬ设计、制造了碳
纤维复合材料网格整流罩ꎬ质量仅 ３７ ｋｇꎬ相比同类型

铝合金整流罩减重 ４０％左右ꎬ成本降低 ２０％ꎮ 并以
此为基础ꎬ与波音公司合作研制出直径 １.５５ ｍ、长
４􀆰 ４５ ｍ 的复合材料网格整流罩ꎬ解决了大型运载器
有效载荷安装空间的问题ꎮ

航天材料及工艺研究所和西安航天复合材料研
究所较早开展了自动缠绕工艺研究和工程应用ꎬ初步
实现了柱形舱段矩形和三角形网格的自动化缠绕ꎬ目
前该技术已成功应用于多个产品ꎬ具备了环形、球形、
柱形及各种异型结构件的自动化缠绕成型能力ꎬ可以
实现螺旋向、纵向、环线以及角度过渡缠绕ꎬ已形成系
列化产品ꎮ

气瓶是大型运载火箭必不可少的关键部件之一ꎬ
主要用于结构贮箱的增压以及为动力系统供气ꎮ 目

前国外在运载火箭、导弹、军用飞机等方面已广泛应
用了金属内衬复合材料容器ꎬ应用于喷射系统、紧急
动力系统和发动机重新启动应用系统以及航天试验
室、卫星系统等ꎬ如休斯公司的 ＨＳ２６０１ 卫星系统ꎬ配
置了 ２ 个带铝内衬的石墨纤维增强环氧树脂圆柱形
气瓶ꎬ气瓶体积 ４３.４３ Ｌꎮ 国际通信卫星 ７ 号和 ７Ａ 均
应用了复合材料气瓶ꎮ Ｄｅｌｔａ Ⅲ和 Ｄｅｌｔａ Ⅳ运载火箭

上面级使用了复合材料气瓶ꎬ规格 Φ４１９ ｍｍ× ８８９
ｍｍꎬ工作压力 ３１.３ ＭＰａꎮ 国内运载火箭上仍然主要
使用金属气瓶ꎬ卫星上应用了少量的复合材料气瓶ꎮ
航天材料及工艺研究所研制了 １０、２５、４０、５６、１３０ Ｌ
系列复合材料气瓶ꎬ容器特征系数达到了 ４０ ｋｍ 左
右ꎬ取得了显著的减重效果ꎬ将应用于运载火箭的增
压输送系统、卫星姿控系统等ꎮ 研究表明[２５－２７]ꎬ采用
网格理论计算的薄壁金属内衬复合材料气瓶筒身段

的强度与实际爆破强度较为吻合ꎬ封头部位应该采用
逐级扩孔的缠绕方法ꎬ并使纤维堆积均匀ꎮ 采用声发
射的定位方法可以预测复合材料气瓶的薄弱环节ꎬ声
发射技术对复合材料气瓶受内压过程中的损伤机理、
爆破压强的预测及强度薄弱部位的判定具有重要的
指导意义ꎮ 薄壁金属内衬的外压强度较小ꎬ缠绕张力

对复合气瓶的疲劳及爆破性能影响较大ꎬ采用声发射
信号和气瓶性能试验研究可以指导制定最优化的缠
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绕张力制度ꎮ
２.４　 自动铺放成型技术[２８－３１]

预浸料自动铺带技术适于铺放形状简单的制品ꎬ
具有铺放效率高、纤维取向偏差小、铺层间隙控制精
度高以及材料利用率高等优点ꎮ 纤维自动铺放技术
适于铺放形状复杂的结构制品ꎮ

美国于 １９６０ 年代中期率先开发成功自动铺带技
术ꎬ１９８０ 年代以后已经开始广泛应用于飞机制造ꎬ如
Ｆ－２２、Ｂｏｅｉｎｇ ７７７、Ｃ－１７、Ｖ－２２、Ａ３３０ / Ａ３４０ 和 Ａ３８０
等ꎮ １９９０ 年代以来ꎬ由于在成型设备、软件开发、铺
放工艺和原材料标准化等方面的大幅度发展ꎬ自动铺
放技术在 Ｂｏｅｉｎｇ ７８７、Ａ４００Ｍ 和 Ａ３５０ＸＷＢ 等大型飞
机上得到应用ꎮ 借助于自动铺放技术美国 ＡＴＫ 公司
研制出复合材料仪器舱段及导弹发射筒ꎮ 此外ꎬ美国

还采用自动铺丝成型工艺中的自动铺丝技术成型出
Ｍｉｎｏｔａｕｒ 火箭整流罩、航天飞机的低温贮箱和 Ａｔｌａｓ５
型运载火箭发动机短舱、防护罩等ꎮ

国内自动铺丝技术研究较晚ꎬ技术水平明显落后
于欧美发达国家ꎮ 南京航空航天大学和北京航空制
造工程技术研究所先后研制成功自动铺带装备ꎮ 国

内结构复合材料研究的一些主要机构ꎬ如哈尔滨飞机
工业公司、航天材料及工艺研究所等单位均对自动铺
放技术进行了研究ꎮ 西安交通大学以通用机器人为
平台ꎬ研究基于紫外光快速原位成形铺丝技术ꎬ并对
热固性预浸料铺放压力和铺放温度对复合材料层合
板的性能进行了探索研究ꎻ哈尔滨工业大学在 ６ 轴缠

绕机平台基础上开展自动铺丝机研究ꎬ完成小型自动
铺丝样机研制ꎮ

北京航空制造工程技术研究所与 Ｆｒｏｒｅｓｔ－ｌｉｎｅ 公
司合作ꎬ通过采购 Ｆｒｏｒｅｓｔ－ｌｉｎｅ 铺丝头集成研制大型
自动铺丝机ꎮ

航天材料及工艺研究所研制成功 ２５００×５５００ 中
型工业用自动铺带机ꎬ实现了大型碳纤维复合材料筒

段的自动铺带成型ꎬ提高了产品质量和生产效率ꎬ使
成型周期缩短近 ５０％[２８]ꎮ 十二五期间ꎬ开展了自动
铺丝技术的研究ꎬ实现曲面结构的自动铺丝成型工艺
技术ꎬ实现了异形曲面复合材料构件自动铺丝成型ꎬ
进一步提高复合材料制品的自动化成型水平ꎮ 后续
将针对铺丝试验中存在的软硬件配套不完善、工艺匹
配及控制以及铺层质量检测控制等不足ꎬ继续完善国

内铺丝技术体系ꎬ推动国内自动铺丝技术在型号研制
生产中的应用ꎮ
３　 树脂基结构复合材料制品加工装配技术

从 １９７０ 年代开始ꎬ国外就对复合材料构件的加
工工艺进行了广泛的研究ꎬ并取得了许多成功经验ꎮ
美国将高压水切割、激光切割、超声加工等高效数字

化加工技术均已应用于复合材料加工ꎮ 另外还采用
ＣＡＤ / ＣＡＭ 数字化技术加工任意复杂形状的构件ꎬ以

提高加工精度和加工效率ꎮ 目前国外发达国家军工

企业依托先进的数控设备ꎬ大力开展数字化加工技术
的应用研究ꎬ数控设备的普及率达到 ８０％以上ꎬ数控
设备利用率达到 ６０％~８０％ꎮ

国外数字化装配技术的研究最早起源于上世纪
６０ 至 ７０ 年代ꎬ在 ８０ 年代中期开始应用于面对称结
构的飞机装配协调中ꎬ在生产实践中取得了很好的效
果ꎮ 如今ꎬ国外在复合材料部件装配上使用了激光辅

助定位、自动化钻铆系统以及机器人化的装配单元等
数字化加工装配设备ꎬ减少了操作人员数目ꎬ提高钻
孔质量ꎬ减少结构应力ꎬ大大提高了复合材料结构抗
疲劳性能ꎬ延长了复合材料结构的使用寿命ꎮ 随着航
天技术的发展ꎬ采用高升力气动外形的新型航天器日
益得到重视(如美国正在研制的 Ｘ－３７Ｂ、ＨＴＶ－２)ꎬ此
类飞行器多采用面对称结构形式ꎬ数字化装配技术是

将是实现对称结构部段高效、高精度装配的关键工艺
技术ꎮ

为了满足装备发展的需要ꎬ提高复合材料的加工
装配效率ꎬ保证加工装配质量ꎬ提高复合材料加工装
配的数字化及集成化程度ꎬ国内在快速加工装配技
术、高精度定位技术以及虚拟装配等自动化、数字化
技术方面开展了相关研究工作ꎮ 在航天产品的回转

体构件装配技术方面ꎬ主要开展了舱段等弹体部段三
维可视化装配技术、大型复合材料发射筒筒体的高质
量对接装配技术等研究ꎮ

大尺寸复合材料筒段具有外形尺寸大(直径大
于 １ ｍꎬ长度大于 １０ ｍ)、壁厚大(局部最大厚度 ９０
ｍｍ)的结构特点ꎬ开展了数控下料 /分切技术、自动铺
带 /宽带缠绕技术、数控加工及装配技术等工作ꎮ 上

述多项先进制造技术的应用ꎬ有效提高了大尺寸复合
材料筒段的成型效率、成型质量以及尺寸精度ꎬ显著
提高了大尺寸复合材料筒段制造的自动化水平ꎮ 大
尺寸复合材料筒体结构件装配对接已经成为航空航
天领域产品制造的关键技术ꎮ 由于结构尺寸大、质量
大、结构变形大ꎬ产品在对接装配时需要结合产品自
身的材料、结构等特点ꎬ解决影响装配对接质量的因
素ꎬ通过工艺试验制定出合适的工艺方案和工艺参

数ꎮ
碳纤维复合材料切削加工时在切削力的作用下

容易产生分层、撕裂等缺陷ꎬ钻孔时最为严重ꎬＴ３００ /
ＡＧ８０ 复合材料的低损伤钻削加工技术研究表明ꎬ高
转速低进给的加工方式可以降低待加工材料受到的
切削力ꎬ在碳纤维复合材料上钻孔时ꎬ纤维层受到的
轴向切削力小于纤维层之间的层间力ꎬ从而可实现复

合材料无垫板钻孔ꎬ减小孔壁和孔出口处发生分层的
机率ꎬ保证加工质量[３２]ꎮ

国外对复合材料加工工艺的研究主要集中于加
工刀具与加工方式上ꎬ采用基于金刚石涂层硬质合金
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钻和烧结金刚石刀具ꎮ 国外提出的高速制孔工艺是

通过提高钻头旋转速度ꎬ以减少轴向力ꎬ防止钻孔过
程中产生分层和劈裂ꎮ 国内已开展复合材料制品的
钻孔与端面及外圆加工ꎮ 开展了复合材料方孔加工
研究ꎬ研究了磨削力、工件加工质量、刀具磨损、加工
效率等因素的影响ꎬ优化加工工艺ꎮ 应该从不同复合
材料产品的特性出发ꎬ合理选择优化刀具材料、结构
形式和几何参数[３３－３４]ꎮ 文献[３５]提出了碳纤维复合
材料铣削刀具材料和几何结构形式的选用原则ꎬ归纳
出对复合材料加工质量的影响因素和规律ꎬ确定了不
同刀具加工时的最佳工艺参数ꎮ 文献[３６]利用热像
仪对碳 /环氧复合材料高速钻孔时的钻削温度及温度
场分布进行了系统的试验研究ꎮ 结果表明ꎬ钻削热主
要是由刀具后刀面与已加工表面之间的摩擦产生的ꎮ
转速越高ꎬ钻削温度越高ꎻ进给量越大ꎬ钻削温度越
低ꎬ但钻削温度一般不会超过环氧树脂的玻璃化转变
温度ꎮ

数字化制造技术应用于航天复合材料产品的生
产中ꎬ实现了复合材料产品从三维设计模型到车间制
造的无缝集成ꎬ在缩短研制周期、降低成本、提高产品

质量方面都有不同程度的提高ꎬ相对传统的制造方
法ꎬ具有明显的优势[３７－３８]ꎮ 航天材料及工艺研究所
已经在复合材料数字化工艺设计与仿真、复合材料数
字化制造及数字化管理技术等方面有了较大的突破ꎬ
建立了多个数字化制造单元或生产线ꎬ构建了以
ＥＲＰ 和 ＭＥＳ 为核心的科研生产管控平台ꎬ初步探索
出适合航天产品需要的复合材料三维数字化制造及
管理模式ꎮ 目前已经成功地将这些技术应用于某些

航天产品复杂结构复合材料部段的研制ꎬ取得了良好
的应用效果ꎮ 但与国内外先进的复合材料数字化技
术相比还有较大的差距ꎬ复合材料设计 /制造一体化
建设刚刚开始ꎬ还需突破新材料、新装备、新工艺等方
面的关键和共性技术ꎬ深入开展数字化、智能化车间
建设工作ꎬ进一步提升航天复合材料数字化、智能化

和低成本制造技术ꎮ
虚拟装配技术是虚拟现实技术在设计和制造方

面的重要应用ꎬ已经引起工业界和研究机构广泛的重
视ꎮ 它是利用计算机工具ꎬ通过设计预测制品模型ꎬ
对其进行数据描述和可视化处理ꎬ可以检验评价制件
的装配性能ꎬ形成经济实用的装配方案ꎮ 这就可以在

设计阶段模拟出制件的 １ ∶１ 模型及性能和制造过程ꎬ
可以进一步优化设计和制造工艺ꎬ以期实现其开发周
期和成本的最小化ꎬ在产品生产过程中提高装配质量
和效率ꎬ提高装配操作人员的培训速度ꎬ从而形成企
业的市场竞争优势ꎮ 在复合材料部段装配中ꎬ应用虚
拟装配技术可以提高产品的设计性和工艺性ꎬ缩短生

产周期ꎬ降低生产成本ꎬ满足产品的小批量生产需求ꎬ
并且可以实现实际产品的自动化快速装配ꎮ

４　 航天先进树脂基复合材料制造技术发展趋势

航天先进树脂基结构复合材料将以航天产业需

求和发展为牵引ꎬ重点突破航天技术发展中的关键共

性材料技术和瓶颈技术ꎬ全面实现基础材料系列化、
标准化ꎬ成型工艺低成本、自动化、数字化及智能化ꎬ
复合材料构件高可靠、功能化、整体化ꎮ

(１)完善高性能纤维及树脂基体等关键基础材

料体系

发达国家已经完成了纤维、树脂、预浸料和织物

等材料体系的建设ꎬ其发展方向是进一步优化性能、
降低成本ꎮ 而我国仍存在不足ꎬ必须大力开展高性能

纤维、树脂、预浸料和织物等制备技术研究ꎮ
(２)大力开展工艺模拟及仿真技术研究

建立复合材料树脂流动与浸渍、抑制孔隙产生、
热传递及固化动力学模型ꎬ建立树脂压力监测系统ꎬ
指导和优化固化工艺ꎬ有效防止产品缺陷的形成ꎬ控
制尺寸精度ꎬ提高产品质量ꎮ 同时加强复合材料缺陷

对性能的影响研究ꎬ为设计制定合理的验收条件提供

依据ꎬ从而提高产品合格率ꎮ
(３)实现复合材料制品的低成本、数字化及智能

化制造

在复合材料成本组成中ꎬ制造成本占绝大部分ꎬ
为进一步降低复合材料成本ꎬ必须深入开展高效低成

本制造技术研究ꎬ如液体成型技术、树脂膜渗透工艺、
真空辅助树脂转移法、预制体整体制备技术、自动铺

带技术、自动纤维铺放技术等研究ꎬ并应用于生产实
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