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在国外，VARI 技术已应用在 C-17 起落架舱门、A400M

后货舱门、波音 787 襟翼副翼、MRJ 垂尾盒段、A350/ 波音

787 球面框、C 系列和 MS21 机翼盒段等结构。A380 飞机

球面框采用树脂膜渗透（Resin Film Infusion，RFI），在 A350/

波音 787 球面框时改用 VAP 技术[1]；MRJ 主承力结构 -垂

尾盒段采用无皱褶纤维（Non Crimp Fabrics，NCF)T800S 

24K+VaRTM+ 烘箱固化，应用 VaRTM 技术，其纤维体积含量

为 55%~60%，与热压罐成形相比，降低成本 30%[2]，并开展

了 VaRTM 和热压罐的拉、压及开孔拉压和 CAI 的比较，除

CAI 下降 8% 以外，其他指标均相当；C 系列飞机采用 T300

级的 NCF+ 真空辅助树脂灌注 + 热压罐固化，是首个液体

成形机翼，与热压罐成形相比，降低成本 20%[3]；MS21 中央

翼和机翼盒段采用 EP2400 树脂 +T800 级的干态纤维 + 自

动纤维铺放 (Automated Fiber Placement，AFP)+ 液体成形 +

烘箱固化[4]，成本降低 40%，是全球首个非热压罐机翼，具有

划时代意义。

VARI 在国外的发展可以总结为四个趋势：从次承力

结构到主承力结构；材料从 T300 小丝束到 T800 大丝束；

从手工铺贴到干态纤维自动铺带；从军用飞机到民用飞机。
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摘　要：为了降低飞机的制造成本，以飞机扰流板设计为例，采用复合材料VARI整体成形方案，通过优化分析设计出扰流

板的铺层，并通过试验验证了所设计的扰流板的承载能力。与传统的复合材料热压罐方案相比，重量相当的情况下，一次

整体成形的成本显著降低，证明复合材料低成本技术可以应用于扰流板等飞机次承力结构中。
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传统的扰流板采用复合材料热压罐二次胶结成形方

案，上、下蒙皮分别成形，上、下蒙皮与蜂窝芯二次胶结成

型，要进多次热压罐，制造过程复杂，制造成本较高。热压

罐能耗高、效率低，为此，飞机制造商一直在寻求不依赖热

压罐的替代方法。在各种替代方法中，真空辅助树脂注塑

（Vacuum Assisted Resin Infusion，VARI）成形技术是目前

应用规模最大、可以应用到机翼盒段的替代方法。各大飞

机制造商为了专利保护，有不同的命名，波音公司称之为

可控大气压力树脂注塑（Control Atmosphere Press Resin 

Infusion，CAPRI），空中客车集团称之为真空辅助成形技术

（Vacuum Assisted Processing，VAP），澳大利亚称之为真空

辅助树脂传递模塑技术（Vacuum-assisted Resin Transfer 

Molding，VaRTM），三菱重工称为先进真空辅助树脂传

递 模 塑 技 术（Advanced Vacuum-assisted Resin Transfer 

Molding，A-VaRTM）。 

VARI 是一种新型的高性能、低成本复合材料制造技

术，其工艺原理是在真空状态下使树脂浸润铺放在单面模具

上的纤维或预成形体，然后在烘箱内加热固化，是一种低成

本的液体成形技术。
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VARI 技术的发展说明，VARI 技术是一种可以大规模推广

应用的复合材料低成本成形技术，具有较强的技术应用前 

景 [5，6]。

本文以某在研飞机的扰流板为例，采用 VARI 成形技

术，通过优化设计、试验验证，分析 VARI 成形技术在国内飞

机次承力部件中应用的可行性，旨在降低扰流板的制造成

本。

1 扰流板结构设计
扰流板采用“上蒙皮 + 泡沫 + 下蒙皮”VARI 一次整体

成形方案。整体扰流板如图 1 所示。

图 1　扰流板

Fig.1　The spoiler

扰流板蒙皮选用赫氏公司（HEXCEL）的带定型剂的

RTM6/G0926 复合材料；泡沫选用 ROHACELL 专门用于液

体成形的 PMI 51 RIST-HT 材料；连接区采用了 4 倍螺栓

直径的高温环氧玻璃布层压板圆柱形预埋件（GB/T1303.1-

1998）。扰流板连接区如图 2 所示。

图 2　扰流板连接区

Fig.2　The connection area of the spoiler

2 优化分析
2.1 结构优化

经过自由尺寸优化，结合工艺特性，上蒙皮取如图 3 所

示的三种铺层形状，上蒙皮±45°铺层取形状 1 和形状 2 各

两层，0°/90°取形状 3 为 11 层。扰流板上蒙皮外形如图 4 

所示。

图 3　上蒙皮铺层形状

Fig.3　The layer shape of upper skin 

图 4　上蒙皮外形

Fig.4　The shape of upper skin

下蒙皮取如图 5 所示的三种铺层形状。下蒙皮±45°铺

层形状 1 为两层、±45°铺层形状 2 为一层，0°/90°铺层形

状 3 为四层。扰流板下蒙皮外形如图 6 所示。上、下蒙皮铺

层信息见表 1。

图 5　下蒙皮铺层形状

Fig.5　The layer shape of lower skin 

图 6　下蒙皮外形

Fig.6　The shape of lower skin 
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表 1　蒙皮铺层信息

Table 1　The layer information of the skin

部位 层数 铺层信息 形状

上蒙皮

1 ±45° 形状 1

2 0°/90° 形状 3

3 0°/90° 形状 3

4 0°/90° 形状 3

5 0°/90° 形状 3

6 ±45° 形状 2

7 0°/90° 形状 3

8 0°/90° 形状 3

9 0°/90° 形状 3

10 ±45° 形状 2

11 0°/90° 形状 3

12 0°/90° 形状 3

13 0°/90° 形状 3

14 0°/90° 形状 3

15 ±45° 形状 1

下蒙皮

1 ±45° 形状 1

2 0°/90° 形状 3

3 0°/90° 形状 3

4 ±45° 形状 2

5 0°/90° 形状 3

6 0°/90° 形状 3

7 ±45° 形状 1

2.2 优化结果

扰流板位移计算结果如图 7 所示。从图 7 中可以看

出，扰流板最大位移为 30mm。

图 7　扰流板位移计算结果

Fig.7　The displacement calculation results of the spoiler

扰流板上蒙皮应变的计算结果如图 8 所示。从图 8 可

以看出，上蒙皮最大拉应变为 3200με，大部分区域拉应变在

2100με以内；上蒙皮最大压应变为 -2700με，主要是中接头

螺栓区，大部分区域压应变在 1800με以内；上蒙皮最大正向

切应变为 3600με，主要是中接头螺栓区，大部分区域切应变在

2300με以内；上蒙皮最小负向切应变应变为 -4200με，高应

力位于接头区，大部分区域小于 2700με。

图 8　上蒙皮应变计算结果

Fig.8　The strain calculation results of upper skin 

扰流板下蒙皮应变计算的结果如图 9 所示。从图 9 中

可以看出，下蒙皮最大拉应变为 2100με，主要是中接头螺

栓区，大部分区域拉应变在 1600με以内；下蒙皮最大压应

变为 -2500με，主要是中接头螺栓区硬点，大部分区域压

应变在 1950με以内；下蒙皮最大正向切应变为 2700με，

主要是螺栓区，大部分区域小于 2100με；最小负向切应变

为 -3100με，主要是螺栓区，大部分区域切应变在 2400με

以内。
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3 全尺寸扰流板工艺验证件
制造的全尺寸扰流板如图 11 所示，扰流板全尺寸验证

件表面质量良好，无损检测表明，扰流板内部无缺陷。扰流

板一周层压板区域厚度公差±8%；外形公差 ±1.2mm，贴

膜间隙≤ 1mm/m。

图 11　扰流板试验件

Fig.11　The spoiler testing piece

全尺寸验证件制造时，泡沫芯圆角 R5 过小应增大；

靠真空袋一侧零件外形有下陷时易造成零件表面质量下

降，应保持真空袋外形面光滑无下陷；泡沫斜坡角度不宜 

过小。

接头安装后全尺寸试验件如图 12 所示，高锁螺栓没有

下陷，外观良好，经无损检测接头区无缺陷。

图 12　接头装配后扰流板试验件

Fig.12　The joint assembled spoiler test piece

4 全尺寸扰流板试验验证
4.1 试验件安装

扰流板试验件安装如图 13 所示，四个铰链点全部安装

关节轴承。

 图 13　扰流板试验安装示意图

Fig.13　The installation diagram of the spoiler test piece

4.2 试验载荷

试验工况和载荷见表 2，其中工况 1 为向上拉， 

工况 2 为向下拉。

图 9　下蒙皮应变计算结果

Fig.9　The strain calculation results of lower skin 

泡沫芯应力计算结果如图 10 所示。其最大应力值

为 0.79MPa，高应力主要位于螺栓区，大部分区域应力小于 

0.7MPa。 

图 10　泡沫芯应力计算结果

Fig.10　The stress calculation results of the foam core
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表 2　试验载荷

Table 2　The test load

工况 打开角度 /（°） Fz/N

1 0 5569.839

2 -20 -9221.75

4.3 试验内容

试验内容见表 3，每项试验前、后均进行无损检测。试

验项目 3 和试验项目 4 模拟机翼变形数据见表 4。
表 3　试验内容

Table 3　The test content

试验项目 试验内容

1 工况 1：100% 试验

2 工况 2：100% 试验

3 模拟机翼变形 + 工况 2：100% 试验

4 冲击损伤 + 模拟机翼变形 + 工况 2：破坏试验

表 4　机翼变形值

Table 4　Deformation value of the wing

部位 变形 /mm

1# 接头 -17.61

2# 接头 0

3# 接头 18.67

试验项目 4 在扰流板上蒙皮两处预制损伤，如图 14 所

示，1# 损伤能量为 5.1J，2# 损伤能量为 8.1J，均采用直径为

25.4mm 的冲击头制出损伤。

图 14　损伤位置

Fig.14　The damage position

4.4 加载方案

试验现场如图 15 所示，工况 1 采用胶布带加载，工况 2

采用卡板加载。

4.5 试验结果及分析

试验前三项内容完成后，无损检测表明，没有新的损伤

产生。第 4 项内容做到 358% 破坏，其破坏形式主要为局部

腹板（2、3 号接头之间）失稳撕裂以及腹板与上蒙皮脱黏，

接头并没有出现明显的失效（弯曲、连接孔变大等），破坏情

况如图 16 所示。最大破坏应变约 -16000με。

图 15　试验现场

Fig.15　The test scene

图 16　扰流板破坏情况

Fig.16　The damage of spoiler 

从试验结果可以看出，依据优化设计制造出的复合材

料扰流板完全满足设计要求，证明了飞机扰流板采用 VARI

工艺整体成形设计方案可行。

5 成本和重量分析
在重量方面，VARI 整体成型方案与热压罐二次胶结方

案相比，两个方案的蒙皮重量相当，VARI 整体成形方案的

芯材（如 51 系列泡沫的密度为 52kg/m3）比热压罐二次胶

结的芯材（如纸蜂窝的密度为 48kg/m3）略重，但是 VARI 方

案不需要板芯胶膜，所以总的来说两种方案的重量相当。

在成本方面，材料成本两者相当，VARI 整体成形方案

略低；制造成本 VARI 整体成形方案在能耗、进罐（烘箱）次

数方面有显著减少，这样会带来制造成本显著降低。尽管没

有详细的成本数据，但依据 MRJ 飞机垂尾盒段采用“长桁

预成形 + 蒙皮长桁共胶结”的 VaRTM 成形方案，制造成本

比热压罐成形方案降低了 30%（推测），本文中的扰流板采

用 VARI 成型工艺一次整体成形，与热压罐二次胶结成形方

案相比，成本降低应在 30% 以上。

为此，采用 VARI 整体方案，在重量不增加的情况下，可

以降低制造成本。
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6 结束语
本文以飞机扰流板为例，通过优化设计及全尺寸工艺

验证件承载能力试验，证明了飞机复合材料 VARI 整体扰流

板设计方案的可行性，该方案与热压罐二次胶结方案相比，

重量相当，但制造过程简单，制造成本相对较低。

飞机复合材料 VARI 整体扰流板设计在国内在研型号

次承力结构上的应用，再结合国外多个型号主承力结构成功

应用的案例，表明该技术具有较大的潜力，有望成为国内未

来主承力结构设计的主流方案。 
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