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本发明涉及一种热塑性复合材料角片的自

适应装配方法及手持式热压装置，该方法包括以

下步骤：将热塑性复合材料角片定位至待装配的

构件预设位置；对热塑性复合材料角片的关节部

位进行加热，加热至热塑性复合材料达到熔融粘

流态温度；加压使热塑性复合材料角片与构件表

面贴合；降温降压，待热塑性复合材料角片形状

固定。该装置包括红外线加热模块、圆柱滚子式

施压模块和壳体，所述红外线加热模块固定安装

在壳体上，所述圆柱滚子式施压模块也安装在壳

体上，所述壳体上设有把手。本发明利用热塑性

复合材料可以再加工的优势，对热塑性角片进行

再次热压，使其在生产实践中能够原位再成型，

从而比较好的适应现场装配条件，实现协调装

配。
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1.一种热塑性复合材料角片的自适应装配方法，包括以下步骤：

步骤一、将热塑性复合材料角片定位至待装配的构件预设位置；

步骤二、对热塑性复合材料角片的关节部位进行加热，加热至热塑性复合材料达到熔

融粘流态温度；

步骤三、将加热后的热塑性复合材料角片的关节部位进行加压，使热塑性复合材料角

片与构件表面贴合；

步骤四、对热塑性复合材料角片进行降温降压至预设阈值，待热塑性复合材料角片形

状固定之后，即完成角片的自适应装配。

2.根据权利要求1所述的热塑性复合材料角片的自适应装配方法，其特征在于：所述热

塑性复合材料角片以热塑性树脂聚苯硫醚作为基体，以玻璃纤维以及少量碳纤维作为增强

相。

3.根据权利要求2所述的热塑性复合材料角片的自适应装配方法，其特征在于：步骤二

中，加热温度为290℃~320℃。

4.根据权利要求1‑3之任一项所述的热塑性复合材料角片的自适应装配方法，其特征

在于：步骤三中，将加热后的热塑性复合材料角片加压至与构件表面贴合时，施压时间为5~
10分钟。

5.根据权利要求1‑3之任一项所述的热塑性复合材料角片的自适应装配方法，其特征

在于：步骤三中，对热塑性复合材料角片进行加压时，对热塑性复合材料角片进行保温。

6.一种用于权利要求1所述的热塑性复合材料角片的自适应装配方法的手持式热压装

置，其特征在于：包括红外线加热模块、圆柱滚子式施压模块和壳体，所述红外线加热模块

固定安装在壳体上，所述圆柱滚子式施压模块也安装在壳体上，所述壳体上设有把手；

所述壳体上设有用于实时测量加热温度的温度测量模块以及用于显示所述温度测量

模块的测量结果的显示屏。
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热塑性复合材料角片的自适应装配方法及手持式热压装置

技术领域

[0001] 本发明涉及一种热塑性复合材料角片的自适应装配方法及手持式热压装置，属于

复合材料成型技术领域。

背景技术

[0002] 复合材料凭借其优异的力学性能在现代航空制造业中扮演了重要角色。热塑性复

合材料已经成为民用飞机的首选结构材料，其用量占机体质量的百分比更是成为衡量民机

先进性的重要指标之一。

[0003] 现在航空航天领域应用比较多的是热固性树脂基复合材料，但是其缺点是加工成

本比较高、环保性差。热塑性复合材料是在加热状态下加工成型的塑料制品，经复合强化

后，力学性能大幅提高，在特定领域超越了金属材料。相比于热固性复合材料，热塑性复合

材料拥有密度小、刚度大、制造成型周期短、可设计性好、制品可以重复加工的优势。在现在

飞机的制造生产过程中，使用了大量热塑性复合材料角片用于飞机构件的连接。

[0004] 由于受成型工艺方法限制，复合材料构件的成型精度相对不高，厚度方向误差、平

面度、角度偏差比较大，固化过程中树脂的流动、纤维和树脂热膨胀系数差异等等原因，导

致成型过程中产生了一定的几何精度上的误差。加之在飞机装配过程中，由于工艺各个环

节中仍然存在制造误差以及定位误差，飞机零部件存在着定位精度不够的问题。由于上述

两个方面的原因，导致了待装结构件装配关系不协调的问题。具体的来说，就是角片和飞机

中的待装构件，诸如壁板、肋等构件，存在装配关系不协调的问题。

[0005] 传统的角片装配方法，多采用人工方法，针对这种装配中面临的误差，往往采用直

接强迫装配的方法，也就是说，通过外力，使角片或者待装结构件发生一定程度的局部变形

来实现装配协调。但是这种强迫装配方法会引起角片和待装配构件残余应力的积累，从而

会导致结构应力腐蚀、降低结构疲劳寿命的结果。另外，据申请人了解，也有人通过现场加

工角片来满足装配需求，但这样会大大增加装配周期，不但成本很高，而且也不能满足快速

装配的实际需求。

发明内容

[0006] 本发明要解决的技术问题是：提供一种热塑性复合材料角片的原位再成型的装配

方法以及用于该方法的手持式热压装置，该方法利用热塑性复合材料可以再加工的优势，

对热塑性角片进行再次热压，使其在生产实践中能够在线再次成型，从而比较好的适应现

场装配条件，实现协调装配。

[0007] 一方面，为了解决上述技术问题，本发明提出的技术方案是：一种热塑性复合材料

角片的自适应装配方法，包括以下步骤：

[0008] 步骤一、将热塑性复合材料角片定位至待装配的构件预设位置；

[0009] 步骤二、对热塑性复合材料角片的关节部位进行加热，加热至热塑性复合材料达

到熔融粘流态温度；
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[0010] 步骤三、将加热后的热塑性复合材料角片的关节部位进行加压，使热塑性复合材

料角片与构件表面贴合；

[0011] 步骤四、对热塑性复合材料角片进行降温降压至预设阈值，待热塑性复合材料角

片形状固定之后，完成角片的自适应装配。

[0012] 另一方面，本发明还提出了一种用于上述装配方法的手持式热压装置，包括红外

线加热模块、圆柱滚子式施压模块和壳体，所述红外线加热模块固定安装在壳体上，所述圆

柱滚子式施压模块也安装在壳体上，所述壳体上设有把手。

[0013] 本发明充分利用了热塑性复合材料可以再加工的优势，对热塑性角片进行再次热

压，使其在生产实践中能够原位再成型，从而比较好的适应现场装配条件，从而实现协调装

配，避免了强迫装配的带来的残余应力积累问题以及结构应力腐蚀问题，提高了装配结构

的寿命。

附图说明

[0014] 下面结合附图对本发明作进一步说明。

[0015] 图1是复合材料翼盒的结构示意图。

[0016] 图2是图1中的A部放大图。

[0017] 图3是热塑性复合材料角片的示意图。

[0018] 图4是本发明实施例一的实施过程示意图。

[0019] 图5是本发明实施例二中的手持式热压装置的结构示意图。

[0020] 附图标记：1、上壁板；2、翼肋；3、前梁；4、热塑性复合材料角片；5、下壁板；6、壳体；

7、显示屏；8、红外线加热模块；9、保持架；10、圆柱滚子式施压模块；11、把手。

具体实施方式

[0021] 实施例一

[0022] 本实施例选定一个复合材料翼盒作为研究对象，对下壁板、前梁、角片之间的装配

协调关系进行分析。由于前后梁、上下壁板、热塑性复合材料角片（其结构如图3所示）的成

型误差，和实际生产工艺中存在的制造误差和定位精度误差，在定位关系确认以后，仍然存

在着装配关系不协调的问题。

[0023] 本实施例中使用的翼盒如图1和图2所示，包括前梁、后梁、左肋、中肋、右肋、上壁

板与下壁板等七个组成部分，各部分间通过高锁螺栓进行连接。其中，前梁和后梁均为碳纤

维环氧树脂复合材料层压板，使用阳模成型，截面为C型，使用热压罐固化成型。三根翼肋的

材料均为铝合金，通过数控加工切削成最终形状。上下壁板均采用复合材料层压板，使用阴

模在热压罐中固化成型。热塑性复合材料角片使用热压成型法进行制备成型，选用热塑性

树脂聚苯硫醚（PPS）作为基体，以玻璃纤维以及少量碳纤维作为增强相。

[0024] 在复合材料翼盒装配时，首先对翼盒骨架定位，即利用装配型架上的梁定位器，将

翼盒的前梁和后梁定位在型架上，再将翼肋定位在前后梁之间，然后进行制孔与连接，将前

后梁与翼肋连接在一起，组成翼盒的骨架。其次对下壁板进行定位与夹紧，即利用翼肋上的

三个定位销孔，将下壁板定位在骨架上，并使用C型夹将下壁板夹紧。

[0025] 本实例以前梁、下壁板的连接为例，对前梁、下壁板通过热塑性复合材料角片进行
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连接。本实施例中的热塑性复合材料角片的自适应装配方法，如图4所示，包括以下步骤：

[0026] 步骤一、将热塑性复合材料角片定位至待装配的构件预设位置；本实施例中利用

前梁和下壁板上的定位孔，插入定位销钉定位角片，定位完成后拆除销钉，如图4（a）所示。

[0027] 本实施例中热塑性复合材料角片选用热塑性树脂聚苯硫醚作为基体，以玻璃纤维

以及少量碳纤维作为增强相。

[0028] 步骤二、如图4（b）所示，对热塑性复合材料角片的关节部位（所述关节部位，可理

解为热塑性复合材料角片加工圆角上下切线和角片边缘所围成的区域，即如图3所示，中间

两根虚线之间的区域）进行加热，加热至热塑性复合材料达到熔融粘流态温度，保持一段时

间，待热塑性树脂熔融。加热工艺温度优选为290℃~320℃。

[0029] 加热设备优选红外加热设备，操作中为达到加热精确的区域，可以通过控制红外

加热设备与角片的距离和角度来实现。

[0030] 步骤三、如图4（c）所示，将加热后的热塑性复合材料角片进行加压，使热塑性复合

材料角片与构件表面贴合，即通过施压装备对热塑性复合材料角片进行施加压力，让其发

生一定程度的偏角变化，从而使其达到与前梁、下壁板表面贴合，从而避免了强迫装配带来

的弊端。在施压时，最好对角片进行保温，并对角片进行持续施压，施压时间优选为5~10分

钟。

[0031] 在加压前，为了防止角片滑动影响加压效果，可使用定位销或者定位夹等临时固

定好无需热压的一面，防止其发生形变。另外，还可根据角片尺寸对施压装备的进行快速更

换，以使其适应前梁、下壁板的尺寸。

[0032] 步骤四、对热塑性复合材料角片进行降温降压至预设阈值，待热塑性复合材料角

片形状固定之后，撤离加热和施压设备，完成角片的自适应装配，成型后的角片如图4（d）所

示。

[0033] 本实施例通过对角片进行原位再成型，从而使其贴合前梁以及下壁板，能够很好

的协调下壁板、前梁、角片三者的装配关系，避免了强迫装配的带来的残余应力积累问题。

[0034] 实施例二

[0035] 本实施例涉及一种用于实施例一中的装配方法的手持式热压装置，如图5所示，包

括红外线加热模块8、圆柱滚子式施压模块10和壳体6，所述红外线加热模块8固定安装在壳

体6上，所述圆柱滚子式施压模块10通过保持架9也安装在壳体6上，所述壳体6上设有把手

11。

[0036] 应用本实施例的手持式热压装置，实施例一的步骤二中对热塑性复合材料角片的

关节部位进行加热时，操作人员用手握住把手11，红外线加热模块8的加热出口朝向热塑性

复合材料角片的关节部位；步骤三中将加热后的热塑性复合材料角片进行加压，操作人员

用手握住把手11，通过滚动圆柱滚子式施压模块10对角片进行施压。

[0037] 优选的，所述壳体6上设有用于实时测量加热温度的温度测量模块以及用于显示

所述温度测量模块的测量结果的显示屏7，这样可以通过显示屏7直观地显示动态的加热温

度，便于实时控制。

[0038] 另外，对于不同规格的角片，可将圆柱滚子式施压模块10进行快速更换，从而满足

不同规格角片的施压工作。

[0039] 本发明不局限于上述实施例所述的具体技术方案，除上述实施例外，本发明还可
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以有其他实施方式。对于本领域的技术人员来说，凡在本发明的精神和原则之内，所作的任

何修改、等同替换、改进等形成的技术方案，均应包含在本发明的保护范围之内。
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图3
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图5
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