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高精度碳纤维复合材料反射面型面精度仿真分析

张娟娟 1，2 谢 龙 1，2 梁旭豪 1，2 吴文平 1，2 朱 姝 3
（1 上海复合材料科技有限公司，上海 201112）

（2 上海航天树脂基复合材料工程技术研究中心，上海 201112）
（3 东华大学民用航空复合材料协同创新中心，上海 201620）

文 摘 为全尺寸反射面的实际成型提供理论依据，本文通过建模仿真重点分析了外蒙皮装配偏差、自

重及成型和使用温度差对反射面工作面型面精度（R. M. S）的影响。结果表明，当外蒙皮装配偏移量在 0. 5
mm内时，其反射面工作面理论R. M. S值的变化量为 0. 47 μm；在成型放置状态下，反射面 11 kg自重其工作面

理论R. M. S值变化量为 0. 55 μm；反射面夹层结构的成型和使用温度差 110 ℃，反射面工作面的理论R. M. S
值变化量为17. 79 μm。
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Simulation Analysis on the Profile Accuracy of High Precision Carbon Fiber

Composite（CFC）Reflector Antenna
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Abstract The influence of the outer skin assembly deviation，self-weight，forming and service temperature
difference on the profile accuracy especially the R. M. S value of reflector working face is specially analyzed. The
results show that through 0. 5mm assembly offset of the outer skin，the reflector working face theoretical R. M. S
value changes 0. 47μm. Under the forming and placing condition，the 11kg self-weight has 0. 55 μm deviation on
the theoretical R. M. S value of the reflector working face. The temperature difference of it between the forming and
service the reflector brings 17. 79μm change of the theoretical R. M. S value.
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0 引言

碳纤维复合材料具有密度低、线胀系数极小、物

理及力学性能可设计性佳等特性，被证实是航天领

域理想的天线结构材料［1］。随着航天制造及新材料

技术的不断进步，对碳纤维复合材料及其应用技术

的研究，已引起高精度曲面天线结构设计及成型工

艺的巨大变革［2-5］。方宝东等［6-9］通过对蜂窝夹层结

构热变形分析，获得实际温度对反射面热变形有较

大影响。

目前这些对反射面的研究大部分是不考虑装配

误差和重力的情况下开展的，本文将着重从外蒙皮

装配偏差、产品自重以及固化-使用温度差这 3个方

面计算对反射面型面精度的影响，为全尺寸反射面

的实际成型提供理论依据。

1 反射面结构

反射面为碳纤维复合材料蒙皮+铝蜂窝芯复合

形成的截面较厚的非均质夹芯结构，具有质轻、刚性

好等优点。本文的研究对象包含一块反射面主体、

三处连接件和一处固定件。反射面主体为蜂窝夹层

结构，工作曲面为偏置抛物面。偏置抛物面的母线
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方程式 Z2=4FY，焦距 F=1 382. 8 mm，旋转抛物面的

旋转轴为Y轴，反射器的工作面方程为：

Z2 + X 2 = 4 × 1 382.8 × Y
3个方向的尺寸范围为：-830 mm≤ X≤830 mm，

4. 37 mm≤Y≤595. 87 mm，155. 46 mm≤Z≤1 815. 46
mm。口面为椭圆平面，椭圆长轴为 1 762. 2 mm，短
轴为 1 660 mm。整个反射面结构通过底部和左右两

侧的连接件与星体主结构进行连接，顶部安装爆炸

螺栓，工作时与主体分离展开。该反射面的蒙皮材

料为M55J碳纤维增强树脂基复合材料，厚度为 0. 5
mm，夹层厚度为 30 mm，铝蜂窝芯子规格为 5 mm×
0. 03 mm，连接埋件材料为钛合金，产品自重为 11
kg，其结构如图 1所示。反射面成型后，需满足型面

精度（R. M. S）≤0. 05 mm。
本文的仿真分析变形后的型面用轮廓度来表

征，反射面型面通过三维测量或拍照等方式拟合出

一个抛物面与理论抛物面比对。在拟合的多种抛物

面中，只有一个拟合抛物面与理论抛物面的均方根

偏差最小，我们将这个面称之为最佳拟合抛物面，此

时的型面变形的均方根既R. M. S值称为型面精度。

通过提取反射器工作面（即内蒙皮上表面）上所有节

点温度变化前后相关的位移参数，采用当前用的比

较多的定焦拟合方法计算R. M. S值［10-11］。R. M. S的
计算公式如下：

dR. M. S= 1
n∑[( xi - ~

xi ) 2 + ( yi - ~
yi ) 2 + ( zi - ~

zi ) 2 ]
式中，（xi，yi，zi）为节点 i的空间坐标；（

~
xi，

~
yi，

~
zi）节点 i

的最佳拟合抛物面上的坐标。

2 材料属性及模型建立

根据材料相关标准可以查到该天线反射面部分

的材料参数见表 1、表 2，根据实测数据得到M55J碳
纤维树脂基复合材料相关参数见表3所示。

根据三维模型，采用仿真分析软件建立包含蜂

窝等效实体、再用节点生成网格的方法，以内侧单元

为基准，法向偏置得到新的单元。内、外蒙皮均由蜂

窝的等效实体模型偏置得到，然后赋予对应的材料

属性，这样保证蒙皮与蜂窝通过共节点连接。

建立包含碳纤维蒙皮、铝蜂窝芯、连接件以及模

具刚性支撑面在内的天线反射面有限元模型，该有

限元模型如图2所示。

（a） 反射面示意图

（b） 反射面剖视图

图1 反射面示意和剖视图

Fig. 1 Diagram and Cutaway view of the reflector

表1 材料属性

Tab. 1 Material properties

材料

铝蜂窝原材料

连接件

E/GPa
70
107.8

αl/10-6℃-1

23
7.89

ρ/g·cm-3
2.8
4.5

μ

0.3
0.3

表3 碳纤维（M55J）复合材料蒙皮材料属性

Tab. 3 Carbon fiber（M55J）composite material properties

E1/GPa
145

E2/GPa
145

ρ/g·cm-3
1.6

G12/GPa
4

G13/GPa
4

G23/GPa
2

αl1/10-6℃-1

0.34
α22/10-6℃-1

0.34
α33/10-6℃-1

32.3

表2 铝蜂窝（5 mm×0. 03 mm）等效模型属性

Tab. 2 Equivalent model properties of aluminum honeycomb（5 mm×0. 03 mm）

E1/kPa
35

E2/kPa
35

E3/MPa
485

ρ/kg·m-3
26

G12/kPa
8

G13/MPa
93.27

G23/MPa
93.27

αl/10-6℃-1

23
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3 型面精度仿真分析

梳理反射面整个成型和使用过程，装配、测量状

态和使用温度是引起反射面型面精度不可忽视的 3
个因素，本文就这 3个方面设置 5个工况对反射面变

形进行详细分析。

工况 1：外蒙皮装配无偏移，考虑产品自重，成型

和使用温度相差110 ℃。

工况 2：外蒙皮装配周向偏移 0. 2 mm，考虑产品

自重，成型和使用温度相差110 ℃。

工况 3：外蒙皮装配周向偏移 0. 5 mm，考虑产品

自重，成型和使用温度相差110 ℃。

工况 4：外蒙皮装配无偏移，消除产品自重，成型

和使用温，相差110 ℃。

工况 5：外蒙皮装配无偏移，考虑产品自重，成型

和使用温度一致。

3. 1 外蒙皮装配偏差对反射面型面精度的影响

外蒙皮偏移量对反射面工作面R. M. S值影响仿

真分析，结果见图 3。对云图数据提取得到最大位移

和定焦拟合的R. M. S值，见表4。
分析比较图 3可知：不同外蒙皮偏移量对型面变

形云图和R. M. S拟合图的分布情况基本一致，最大

变形均集中于底部连接件边缘区域附近，R. M. S变
形集中于顶部固定件附近区域。从表 4数值可知：在

自重状态下外蒙皮无偏移时，由成型温度 130 ℃降温

至室温 20 ℃时，反射面工作面 R. M. S值为 27. 67
μm；当外蒙皮沿反射面周向偏移 0. 2和 0. 5 mm时，

反射面工作面R. M. S值分别为 27. 94和 28. 41 μm。
比较分析可知，当外蒙皮周向偏移量不超过0. 5 mm时，

对反射面工作面理论R. M. S值的影响在1 μm之内。

3. 2 自重对反射面固化型面精度的影响

反射面自重对工作面R. M. S值影响仿真分析，

结果见图 4。对云图数据提取得到最大位移和定焦

拟合的R. M. S值，见表5。
由图 4可知，产品有无自重情况下的变形云图和

R. M. S拟合图的分布情况基本一致，最大变形均集

中于底部连接件边缘区域附近，R. M. S变形集中于

顶部固定件附近区域。分析表 5数据可知，当不考虑

自重，由 130 ℃降温至 20 ℃时，反射面工作面的理论

R. M. S值为 28. 23 μm，相比于有自重 R. M. S值为

27. 67 μm，该反射面 11 kg的自重对其工作面R. M. S
的贡献值为0. 56 μm。

（a） 外蒙皮装配无偏移

（b） 外蒙皮装配周向偏移0. 2 mm

（c） 外蒙皮装配周向偏移0. 5 mm
图3 外蒙皮装配偏差对型面R. M. S影响

Fig. 3 Influence of assembly deviation on
outer skin R. M. S value

表4 外蒙皮偏移量对应的型面R. M. S值
Tab. 4 R. M. S value of the profile corresponding to

the outer skin offset

工况

外蒙皮无偏移

外蒙皮装配周向偏移0.2 mm
外蒙皮装配周向偏移0.5 mm

s/ mm
0.290
0.290
0.290

R.M.S/μm
27.67
27.94
28.41

（a） 模具刚性支撑面

（b） 反射面有限元模型

图2 天线反射面的有限元模型

Fig. 2 Finite element model of the antenna reflector
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3. 3 温差对反射面型面精度的影响

反射面成型和使用温度差对工作面R. M. S值影

响仿真分析，结果见图 5。对云图数据提取得到最大

位移和定焦拟合的R. M. S值，见表 6。从图 5变形云

图可知，成型和使用温度之间有无公差，反射面的最

大变形集中分布于底部连接件边缘区域附近；但是，

当两者温度相差 110℃时，最大热变形集中分布于底

部连接件边缘区域附近；而当两个温差为 0℃时，最

大热变形均匀分布于底部连接件本体安装区域附

近。从R. M. S拟合图可以看出，成型和使用温度相

差 110℃时，R. M. S变形集中于顶部固定件附近区

域；而当两者温度相差 0℃时，R. M. S变形在整个反

射面区域分布较均匀。从表 6数据可知成型温度和

使用温度的温差 110℃对反射面工作面理论R. M. S
值的影响值为17. 79 μm，需重点关注。

4 实际应用验证

为验证仿真分析可信度，装配过程中通过基准

对照的方式控制外蒙皮装配偏差≤0. 5 mm，采用型面

R. M. S值为 10 μm的刚性支撑模具，依次装配内蒙

皮、蜂窝和外蒙皮，并升温至 130 ℃固化。固化后对

反射面进行无损探伤，使用影像测量方法检测反射

面型面精度。结果显示反射面无脱粘，型面R. M. S
实测值为 35 μm，满足产品型面精度优于 50 μm要

求，见图 6。与工况 3的理论仿真计算累加模具偏差

38 μm，两者相差仅为 8%，可以验证反射面仿真计算

和型面精度拟合方法的正确性。

5 结论

本文重点分析讨论了外蒙皮装配偏差、自重及

成型和使用温度差对反射面型面R. M. S的影响，主

要得到了以下结论：

（1）当外蒙皮偏移量小于 0. 5 mm时，其反射面

工作面理论R. M. S值的变化量为0. 74 μm；
（2）在成型放置状态下，反射面 11 kg自重对反

图6 反射面型面测试云图

Fig. 6 Profile test cloud map of reflective surface

表 5 产品自重对应的型面R. M. S值
Tab. 5 R. M. S value of surface corresponding to the

product self-weight

工况

有产品自重11 kg
产品失重

s/ mm
0.290
0.285

R.M.S/ μm
27.67
28.23

（a） 产品自重

（b） 产品失重

图4 产品自重对型面R. M. S影响

Fig. 4 Influence of self weight of outer skin R. M. S value

（a） 温差110℃

（b） 温差0℃
图5 温差对型面R. M. S影响

Fig. 5 Effect of temperature difference on R. M. S of profile

表6 有无温差对应的型面R. M. S值
Tab. 6 R. M. S value of profile corresponding to

temperature difference

工况

成型和使用温度相差110 ℃
成型和使用温度相差0 ℃

s/mm
0.290
0.219

R.M.S/μm
27.67
9.88
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射面工作面理论R. M. S值变化量为0. 56 μm；
（3）反射面夹层结构的成型和使用温度差

110 ℃，反射面工作面的理论 R. M. S值变化量为

17. 79 μm。
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