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聚酰亚胺复合材料在飞机排气道中的设计与应用
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*,    朱胜利,    高玉伟,    杨    明

（航空工业第一飞机设计研究院，西安 710089）

摘要：聚酰亚胺复合材料因其良好的耐高温性能，广泛应用于飞机及发动机结构设计。结合当前聚酰亚胺复合材料

的特点和材料性能，对飞机聚酰亚胺排气道结构进行方案设计和制造；通过采用拓扑优化、热力耦合计算、综合工

艺优化等，对排气道结构关键影响因子进行研究，形成聚酰亚胺复合材料排气道结构的设计与工艺制造方法，成功

实现 2 m级典型筒段结构的高精度制造，并完成静力实验验证。结果表明：采用 HST300/CCF800聚酰亚胺复合材

料设计制造的排气道可以承受 100% 设计载荷，应力、应变分布符合设计预期。
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Design and application of polyimide composites in aircraft exhaust nozzle

ZHAO Jianhua*,    ZHU Shengli,    GAO Yuwei,    YANG Ming

（The first Aircraft Institute of AVIC, Xi’an 710089, China）

Abstract: Polyimide  composites  are  extensively  utilized  in  aircraft  and  engine  structural  design  due  to  their  superior  high-

temperature resistance properties. An aircraft polyimide composite exhaust nozzle structure is designed and fabricated based on the

material  characteristics  and  performance  properties  of  polyimide  composite.  Furthermore， the  factors  impacting  the  application  of

polyimide  composite  in  exhaust  nozzles  are  examined  through  topological  optimization  and  thermomechanical  coupling  strength

analysis as well as integrated manufacturing optimization technologies. Consequently，typical design and application methodologies

for  polyimide  composites  have  been  established，which  is  verified  and  validated  by  the  high  precision  manufacturing  of  typical

2-meter typical barrel structure and its static strength test. The results demonstrate that the exhaust nozzle designed and manufactured

using HST300/CCF800 polyimide composite material can withstand 100% of the design load，and the stress and strain distributions

are consistent with the design expectations.
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随着航空技术快速发展以及世界各国军事斗

争的加剧，飞机已朝着高速化、隐身化[1] 方向发

展，飞翼布局[2] 等新型气动布局形式已广泛应用于

无人机甚至有人飞机设计。飞翼布局下飞机与发

动机融合程度更高，一体化进发排系统设计使得发

动机与排气道等被机体包裹内埋，导致热量扩散通

路被阻断，结构热影响范围进一步增大，加之气动

载荷耦合影响，往往给飞机带来更加严酷的热结构

设计与应用问题，同时也给结构材料提出了更高的

耐温要求。

聚酰亚胺复合材料凭借其耐高温、高比强度、

低热膨胀系数和优异的化学稳定性，成为飞机热区

结构设计的重要材料，广泛应用于飞机和发动机

高温结构设计。X-37和 X-37B空天飞机采用 IM7/
PETI-5复合材料[3] 作为防热层内部结构，有效减

少飞行器热保护层的用量以实现减重设计；F-22
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飞机发动机喷口高温辐射区和 F-35发动机矢量

喷管舱也采用高温聚酰亚胺复合材料；此外，

聚酰亚胺复合材料还常被用于飞机内饰件，如舱内

壁板和座椅，以满足阻燃和低烟毒性要求。正因为

聚酰亚胺复合材料优异的性能对现代飞机性能提

升非常重要，因此常被誉为“塑料黄金”。随着我

国科技水平持续提升和产业经济快速发展，聚酰亚

胺复合材料的整体化设计与制造工艺将不断突破，

生产成本也将逐步优化，这将有力推动其在无人机

及民用航空领域实现更广泛的应用创新与市场

前景。

然而，聚酰亚胺复合材料的应用仍面临诸多挑

战。设计上，其各向异性增加了结构设计的难度和

复杂性，热载荷与气动载荷的耦合影响也使性能预

测和优化变得更加困难；材料高低温冲击及热氧老

化后的疲劳性能研究不足，增加了其在主承力结构

中应用的技术风险。制造上，由于聚酰亚胺复合材

料硬度高、脆性大，导致成型固化过程难度大，容易

产生孔隙、分层等缺陷；一般来说，提高固化压力

（通常≥1.5 MPa）和固化温度（通常≥300 ℃），并合

理匹配固化时间，能有效避免因工艺参数波动导致

的残余应力和变形问题，从而减少缺陷，改善聚酰

亚胺复合材料的成型性能；这种复杂的成型工艺显

著增加了制造成本，对加工设备、制件质量控制和

稳定性均提出更高的要求。此外，随着飞机需求多

样化，聚酰亚胺复合材料应用呈现出结构承载与隐

身、防/除冰、隔热及透波等功能一体化[4] 发展的特

点；这对聚酰亚胺复合材料的设计、制造也提出更

高的要求。因此，聚酰亚胺复合材料很难被大规模

应用于飞机主承力结构，这一定程度上也限制材料

自身的发展速度。

本工作以飞机复合材料排气道结构设计应用

为例，开展聚酰亚胺复合材料排气道结构设计与应

用方案研究，并对聚酰亚胺复合材料在飞机结构中

的应用现状，以及其在设计、制造、实验等方面的

技术问题进行分析，最后探讨聚酰亚胺复合材料未

来的研究及发展方向，旨在推动其在航空领域的进

一步研究与发展。

 1    实验材料与方法

 1.1    实验材料选择

装备先进航空涡轮风扇发动机的飞机排气道，

飞行过程中需要承受尾喷流的高温、高压影响，结

构材料选择时必须综合考虑极端服役环境下材料

的性能要求。材料选择作为结构方案设计的首要

步骤，材料的优劣将直接决定结构的制造方法，并

影响其承载性能、质量与经济性等综合性能。

针对飞机排气道 300 ℃ 以上的高温使用环境，

普通环氧和双马复合材料由于树脂的分子链构造

及固化温度较低，在高温下易发生树脂热降解，导

致复合材料性能显著下降，显然难以满足飞机高温

排气道结构的使用要求。而聚酰亚胺复合材料高

温力学性能优异，可在 300 ℃ 以上高温环境中稳定

承载，与高温区常用的高温合金及钛合金材料相

比，具有更低的密度，可以有效避免金属薄板分块

拼接排气道带来的焊接或装配问题，显著减重；聚

酰亚胺复合材料相比金属材料还具备良好的耐疲

劳性和抗蠕变性，可有效保证制件的型面精度，适

合用于气动效率较为敏感的应用部位，尤其是飞机

发动机及排气道；此外，对于飞机排气道这种高温

部件，尽管陶瓷基复合材料具有更高的耐温性能，

但其脆性大、加工难度高且成本昂贵，而聚酰亚胺

复合材料在保持较高耐温性能的同时，兼具良好的

韧性和可加工性。

目前，最具代表性的聚酰亚胺材料为 1973年

研发的 PMR-15。PRM-15已广泛应用于飞机及发

动机高温区结构，如 F404发动机外涵道、CF6发动

机芯帽、F119导流叶片、M88喷口调节片等[5]。作

为第一代聚酰亚胺复合材料，随着航空航天武器装

备的迅速发展，其耐热性能已经不能满足不断发展

的飞机、导弹、发动机等技术的需求。

在 PMR-15的原理及技术基础上，各国研究人

员开展大量研究。聚酰亚胺树脂基体逐步由降冰

片烯封端聚酰亚胺转向苯乙炔苯酐封端聚酰亚

胺[6]，解决了降冰片烯封端聚酰亚胺工艺性差带来

的成品率低、制造成本高等问题，并显著提高聚酰

亚胺复合材料的耐热性和高温长时使用寿命。国

内研究单位经历长期研究，也开发多种牌号的聚酰

亚胺材料，性能稳步提升。其中，第一代 KH304、
BMP316、LP-15等聚酰亚胺树脂基体及其复合材

料的性能已达到或超越美国 PMR-15；第二代、第三

代最具有代表性的聚酰亚胺复合材料有MPI、KH305、
AC721、HST300、BMP350、BMP420等树脂基体[7]，

其耐温等级已达到 320～420 ℃；此外，研究人员还

对耐温等级更高的第四代聚酰亚胺 AC741等复合

材料进行研究，开展国产聚酰亚胺树脂与 T300、
T800碳纤维以及石英纤维的匹配研究，应用模压、

热压罐、树脂传递模塑（resin transfer molding，RTM）、

自动铺丝等成型工艺，开发出品种多样的功能复合
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材料以及稳定的聚酰亚胺复合材料分类与体系。

其中，以采用国产 CCF800碳纤维增强 HST300高

韧性树脂基体的 HST300/CCF800聚酰亚胺复合材

料性能最为突出，其在 300 ℃ 纵向拉伸强度 1930 MPa，
性能保持率达 83%，耐热性能优异。HST300/CCF800
复合材料力学性能见表 1。

此外，对于飞机排气道类的回转体薄壁结构，

结构设计时通常将其简化为薄壳结构进行力学分

析。薄壳结构的厚度远小于其长宽尺寸，弯曲效应

引起的弯曲应力通常可以忽略。因此，薄壳结构主

要承受薄膜应力，即沿薄壳中面的拉应力和压应

力。此外，由于飞机排气道曲面形状复杂，曲率变

化较大的区域容易产生应力集中现象。基于这些

受力特点，飞机排气道结构的材料选择必须优先考

虑具有较高拉伸强度和良好韧性的材料。HST300
作为一种最新研制的树脂，兼具优异的耐高温性能

和韧性，与 CCF800纤维结合制成预浸料后，展现

出卓越的力学性能。通过合理的铺层设计，这种材

料能够有效降低飞机排气道蒙皮的薄膜应力，显著

提高结构的整体承载能力。因此，在飞机排气道

300 ℃ 典型使用环境下，HST300/CCF800聚酰亚胺

复合材料不仅从使用环境温度、结构质量、承载、

工艺性能等方面展现出良好的综合性能，而且工艺

性与经济性优势显著，实现了新的平衡，可作为排

气道结构设计的理想选择。

 1.2    设计方法与过程

飞机排气道的主要作用是使发动机低压涡轮

排出的燃气持续膨胀加速，将热能、势能转换为动

能，以较高的速度喷出，使发动机受反作用力产生

推力。飞机排气道主要承受尾喷流带来的温度及

压力载荷，要求任何情况下都不能发生意外泄漏，

以确保发动机稳定工作。因此，飞机排气道一般要

求设计为气密结构，内部布置完整且刚度足够的薄

壁蒙皮，外部再按需布置横、纵骨架结构进行加强，

以保证结构完整性[8]。

 1.2.1    拓扑优化

拓扑优化一般常用于结构方案设计初期，可为

结构方案初步布置提供参考。排气道结构由于自

身结构特点，采用大规模的自由拓扑优化耗时费

力，会降低迭代效率，影响方案收敛速度。因此，选

择将最具拓扑潜力的加强筋定义为设计域，将薄蒙

皮定义为不可设计域，使用 3D六面体单元[9]，按照

前端固支约束状态，建立含有蒙皮、对接法兰、加

强筋等结构特征的拓扑优化模型，开展更加细节的

拓扑优化计算。其中，优化三要素设置为：（1）优化

目标：最小应变能；（2）约束条件：体积分数 30%；

（3）优化变量：设计空间所有单元。排气道拓扑优

化结果如图 1所示。结果显示加强筋对薄壁结构

承载的重要性，同时表面完整的环向加强筋有利于

限制结构环向变形，保持排气道截面积稳定。

 1.2.2    方案设计

结构方案设计是一个复杂、综合，且需要反复

迭代的过程。方案设计初期，不仅要考虑结构的载

荷特点，还要兼顾结构材料的成形工艺特点、制造

 

表 1    HST300/CCF800复合材料力学性能
Table 1    Mechanical properties of HST300/CCF800 composite

Property
Mechanical property at
room temperature

Mechanical property at
300 ℃

Property retention
rate/%

Longitudinal tensile strength 2622 MPa 1930 MPa 83.1

Longitudinal tensile modulus 155 GPa 143 GPa 87.7

Transverse tensile strength 55 MPa 25.9 MPa 36.9

Transverse tensile modulus 9.2 GPa

Longitudinal compressive strength 1581 MPa 811 MPa 51.3

Longitudinal compressive modulus 151 GPa

Longitudinal flexural strength 2150 MPa 1708 MPa 84.1

Longitudinal flexural modulus 151 GPa 161 GPa 106.6

Interlaminar shear strength 109 MPa 59.3 MPa 54.4

In-plane shear strength 95 MPa 59.9 MPa 54.5

Open-hole tensile strength 460 MPa 497 MPa 95.6

Open-hole compressive strength 325 MPa 208.7 MPa 62.1
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成本等；对于拓扑优化结果，还必须根据实际情况

合理参考、综合取舍，才能最终制定满足各方面要

求的结构设计方案[10]。

本工作依据飞机排气道结构特点，综合制定层

合内蒙皮、L型加强筋、局部金属接头的结构设计

方案。其中，回转体薄壁内蒙皮采用聚酰亚胺复合

材料预浸料手工铺贴，整体固化脱模后形成薄壁内

蒙皮筒段，外部加强筋单独铺贴、固化成形后，最终

采用机械连接与内蒙皮组成排气道整体结构；由于

外表面加强筋在横、纵对接处只能保证一个方向贯

通设计，结构设计时优先选择将更加重要的环向加

强筋进行贯通，并在对接处将纵向加强筋进行分

段，每段纵向加强筋在环向加强筋前后采用金属接

头进行连接；为了进一步简化对接设计，加强筋采

用 TC4钛合金、L型截面，更易简化对接形式，实

现可靠连接、减重。上述简化结构设计方案，虽然

达到降成本、缩短周期的目的，但是由于复合材

料、金属材料热膨胀系数不一致，又会带来混合结

构热应力匹配设计问题，须谨慎评估。

 2    结果与分析

 2.1    混合结构热应力影响评估

为了充分评估结构设计方案的合理性，保证结

构安全，兼顾不同的金属、复合材料线膨胀系数影

响以及具体结构约束形式的影响[11]，分别建立全金

属模型、全复合材料模型以及金属骨架、复合材料

蒙 皮 （选 用 TC4  钛 合 金 作 为 排 气 道 骨 架 、

HST300/CCF800 聚酰亚胺复合材料作为内蒙皮）三

种有限元模型，施加相同的稳态温度载荷与气动载

荷，仿真计算得到各种情况下结构最大应力、变

形。结果详见表 2。计算结果显示，三种模型状态

在相同载荷作用下的变形趋势一致，最大应力、最

大变形变化较小。因此，对于排气道结构，金属、复

合材料混合结构带来的热应力对其承载的影响在

静强度层面基本可以忽略；而混合结构设计方案，

能有效降低研制成本，具有明显优势。

 2.2    气动载荷及温度对结构的影响评估

为了进一步评估气动载荷及温度对排气道结

构承载的影响差异，更好掌握结构承载及变形特

点，准确预测结构破坏模式及危险部位[12]。建立包

含 HST300/CCF800聚酰亚胺复合材料内蒙皮、加

强筋，以及 TC4钛合金接头的有限元模型，按壁面

300 ℃、内压 56 kPa的典型使用环境，分别单独施

加稳态温度载荷、单独施加气动载荷、同时施加稳

态温度及气动载荷，对三种载荷工况下结构应力进

行对比。仿真计算得到结构的最大应力、变形对比

结果详见图 2和图 3。
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图 2    不同载荷作用下结构最大应力对比
Fig. 2    Comparison of maximum stress of structure under dif-

ferent loads
 

计算结果显示，气动载荷对于排气道结构膨胀

区的变形贡献最大；稳态温度载荷对其膨胀区的作

用与气动载荷的作用相反，但影响不大。所以，静

强度设计阶段，可以将气动载荷作为排气道结构的

主要载荷。

 2.3    约束刚度对结构振动模态及承载影响

排气道出口宽高比大，呈矩形剖面，加之机体

后缘外形收缩的影响，结构设计空间不足，不利于

结构承载及抗振设计。为了进一步提高结构刚度，

 

Y
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Z

 

图 1    排气道结构拓扑优化结果

Fig. 1    Topological optimization results of exhaust nozzle

 

表 2    钛合金与复合材料混合排气道结构最大应力和变形
Table 2    Maximum stress and deformation of titanium-CFRP

hybrid joint structures of exhaust nozzle

Model case Maxium
stress/MPa

Maxium
deformation/
mm

Metal structure 210 11.6

Composite structure 224 9.4
Titanium-CFRP hybrid joint
structure

237 10.5
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可以在出口外部增加约束拉杆或在内部增加加强

撑杆。经过多个组合方案的迭代计算，分析结果显

示：前端固支，并且内部保留 1根撑杆的复合约束

状态下，排气道结构变形合理、具有较好的减重优

势。因此，最终选择前端固支、内部 1撑杆的复合

约束状态作为改进方案与前端固支约束状态进行

对比。两种不同约束条件下结构的固有频率变化

情况见图 4，结构变形的对比情况见图 5。
结果显示，内部增加加强撑杆后，排气道结构

1～10阶固有频率显著提高；结构前端固支、内部 1
根撑杆的组合约束状态下结构最大变形 4.035 mm，

相比前端固支状态下 8.266 mm的最大变形，显著

减小。因此，内部增加加强撑杆可以显著改善结构

振动模态，有效控制结构变形，提高结构刚度，达到

减重目的[13]。

 2.4    铺层优化设计

复合材料结构铺层优化设计是复合材料结构

优化设计的主要工作，其主要目的是将零件厚度参

数优化结果离散成多个织物铺层，得到铺层表，直

接应用于结构细节设计；另一方面，按照复合材料

板结构的稳定性理论，合理调节复合材料铺层顺

序，能够显著提高复合材料板的局部稳定性。本工

作排气道结构采用 HST300/CCF800聚酰亚胺复合

材料，铺层优化设计模型分别以内蒙皮、加强筋等

单个复合材料零件作为优化设计对象，以各铺层的

轴压局部稳定性、压剪复合稳定性作为目标函数，

将各零件的铺层顺序作为设计变量，并施加铺层对

称性、连续性约束和相关制造工艺约束，最终迭代

得到内蒙皮及加强筋的铺层表。排气道结构蒙皮

铺层表详见表 3。排气道内蒙皮采用对称铺层设计

能最大限度避免层合结构面内、面外直接的耦合效

应[14]，有利于结构承载，且具有较好的工艺性。

 2.5    工艺制造

聚酰亚胺复合材料不同于常规复合材料，由于

成形压力高、温度高，成形模具、工艺参数对制件

质量影响较大。工艺方案设计阶段，必须充分开展

结构的成形过程模拟、模具优化设计、工艺参数优

化等，对制件质量进行多方面综合控制[15]。

 2.5.1    成形模具设计

聚酰亚胺复合材料的成型模具不仅要求结构
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图 3    不同载荷作用下结构最大变形对比

Fig. 3    Comparison of maximum deformation of structure un-
der different loads
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图 4    不同约束条件下结构固有频率对比

Fig. 4    Comparison of natural frequency of structure under dif-
ferent constraints
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图 5    不同约束条件下结构变形对比　（a）前端固支约束状态；（b）前端固支、内部 1撑杆复合约束状态

Fig. 5    Comparison of structural deformation under different constraints 　(a) front-end fixed support constraint；
(b) front-end fixed support constraint with internal support rod 1
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简单，便于预浸料的铺贴、预处理及固化等工序实

施，还必须在固化后保证制件能够顺利脱模。排气

道结构制造模具采用分体式设计，各块模具互压组

合，安装于可旋转支撑型架上，并且可以实现铺贴

过程中的环向翻转。排气道结构制造模具如图 6所示。

 2.5.2    工艺制造过程

聚酰亚胺复合材料固化过程包括溶剂脱挥阶

段、亚胺化阶段、交联固化等阶段。各个反应过程

制件的温度、压力必须保持稳定，所以高温封装质

量尤为重要，真空袋、密封腻子必须选用匹配的耐

高温体系材料，确保在成形过程中不发生破损泄

压；亚胺化反应及固化阶段是聚酰亚胺复合材料制

件工艺过程中最重要的部分，往往需要依据聚酰亚

胺制件结构特点、树脂反应特性等设置亚胺化温

度、时间、压力等参数，以便精确控制模具温度场，

才能达到最优的成形过程，尽最大可能提高制件的

制造质量[16]。聚酰亚胺复合材料工艺过程曲线如

图 7所示。

排气道结构试制过程中曾出现了高温真空袋

脆化漏气、局部孔隙、分层缺陷等问题，分析认为

聚酰亚胺树脂流动性差、制件与模具膨胀系数差异

等是主要原因。据此，采取多种工艺优化措施，主

要包括：（1）优化复合材料铺层顺序，使制件应力分

布更加合理；（2）对成型模具进行适量放大，对经阳

模固化成型后排气道筒段的收缩变形进行补偿设

计，并优化模具圆角及过渡设计，提高制件与模具

的贴合度，降低固化时的不均匀压力；（3）优化工艺

参数，适当提高成型温度和压力，增加树脂的流动

性，以减少空隙缺陷；（4）优化固化方式，铺贴过程

多次抽真空，并采用预压紧方式提高预浸料各层间

的粘接质量，以减少分层缺陷。同时，工艺部门选

择韧性更好的真空袋以及粘接强度更高的高温胶

膜，确保整个工艺过程的可靠性。经过上述优化，

制造难度最大的筒体蒙皮一次固化成功，工艺参数

稳定，表面质量良好；进一步开展无损检测，未发现

超过规范要求的缺陷，整体满足设计指标要求。聚

酰亚胺排气道结构实物照片如图 8所示。

 

表 3    排气道结构蒙皮铺层
Table 3    3 Layout of laminated skin of exhaust nozzle

Layer Material Angle/(°)

Ply.1 HST300/CCF800 45

Ply.2 HST300/CCF800 90

Ply.3 HST300/CCF800 −45

Ply.4 HST300/CCF800 0

Ply.5 HST300/CCF800 45

Ply.6 HST300/CCF800 90

Ply.7 HST300/CCF800 −45

Ply.8 HST300/CCF800 0

Ply.9 HST300/CCF800 90

Ply.10 HST300/CCF800 −45

Ply.11 HST300/CCF800 0

Ply.12 HST300/CCF800 45

Ply.13 HST300/CCF800 0

Ply.14 HST300/CCF800 −45

Ply.15 HST300/CCF800 90

Ply.16 HST300/CCF800 0

Ply.17 HST300/CCF800 −45

Ply.18 HST300/CCF800 90

Ply.19 HST300/CCF800 45

Ply.20 HST300/CCF800 0

Ply.21 HST300/CCF800 −45

Ply.22 HST300/CCF800 90

Ply.23 HST300/CCF800 45

 

 

图 6    排气道结构制造模具

Fig. 6    Forming mold of exhaust nozzle
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图 7    聚酰亚胺复合材料制件工艺过程曲线

Fig. 7    Process curves of typical polyimide composite parts
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 2.6    实验结果

结构在实际使用过程中往往面临复杂的载荷

工况，不仅方案需要更加全面的评估，实验验证也

必须充分开展，才能保证结构完整要求以及设计与

应用的合理性。为了验证排气道结构实验件的承

载性能，分别开展正压、负压两种载荷工况的静力

实验[17]。实验件通过前、后两端的密封堵板固定

于实验台架上，密封堵板上设置与实验件进口、出

口型面一致的凸台，插入实验件腔体，并在环状间

隙处设置密封圈实现柔性密封；实验过程中通过外

接充、抽压设备施加正压和负压载荷；实验件前后

两端盖板通过螺栓轴连接，可以形成自平衡结构，

最大程度降低夹具对实验结果的影响[18]。实验选

取的 100% 设计载荷分别为 112、−55 kPa，正压、负

压实验中以 5 kPa作为最小加载步长，分别向上、

向下逐级加载，最终得到 100% 正压力载荷、100%
负压力载荷下排气道结构实验件各个载荷工况下

的应变、位移值以及应变随压力变化曲线，详见

图 9和图 10。实验件上最大位移和最大应变统计

结果，详见表 4。
综合分析，可得到实验结论如下：（1）采用

HST300/CCF800聚酰亚胺复合材料设计、制造的

排气道典型筒段结构具有承受 100% 设计载荷的能

力；（2）实验测量得到的结构最大变形位于上表面

蒙皮格子中心，结构最大变形位于骨架缘条上，与

计算结果一致，且测量值随压力载荷的提高呈现线

性增加，符合复合材料排气道典型筒段结构的承载

特点。

本研究虽然在聚酰亚胺复合材料排气道结构

的设计与应用方面取得了部分阶段性成果，但其工

程化应用仍存在一定局限性。HST300/CCF800聚

酰亚胺复合材料热氧老化等性能数据积累较少，后

期仍需持续补充完善，进一步提高其在高温环境下

性能保持率与性能数据的一致性，适时开展包括热

氧老化在内的全面性能数据测试以及积木式验证

试验，确定设计许用值，优化结构设计方案。此外，

排气道结构载荷工况复杂，为进一步推动聚酰亚胺

复合材料在飞机排气道中的工程化应用，后续研究

 

 

图 8    聚酰亚胺排气道结构实物照片

Fig. 8    Physical photo of polyimide exhaust nozzle
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图 9    最大正、负压载荷下应变测量值

Fig. 9    Measured strain under maximum positive and negative
pressure loads
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图 10    最大正、负压载荷下位移测量值

Fig. 10    Measured displacement under maximum positive and
negative pressure loads

 

表 4    最大位移和最大应变统计结果
Table 4    Statistical results of maximum displacement and

maximum strain

Pressure load/% Maximum
deformation/mm

Maximum
strain/με

+40 1.67 613

+67 3.2 1116

+100 5.42 1868

−40 −0.78 −328

−67 −1.57 −579

−100 −2.87 −899
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应重点关注结构振动疲劳，瞬态温度条件下的结构

响应，不均匀温度场对承载的影响，以及热力耦合

分析方法对计算结果的影响等问题。

 3    结论

（1）HST300/CCF800聚酰亚胺复合材料在高

温下具有优异的力学性能，但制造中存在树脂脆性

大、固化难等问题，需优化工艺以控制缺陷。

（2）综合应用拓扑优化、热力耦合分析等实现

筒段薄蒙皮加纵、横加筋方案排气道典型筒段的结

构设计，对混合结构的热应力、气动载荷及温度贡

献进行分析评估，并利用内部撑杆对排气道结构

进行加强设计，最后通过参数优化明确对称铺层设

计有利于提高结构承载能力、制造工艺性及制件

质量。

（3）设计一种分体旋转式手工铺贴模具，结合

缩放设计、预压紧等工艺措施，实现 2 m级排气道

典型筒段的高精度制造。

（4）采用 HST300/CCF800聚酰亚胺复合材料

设计、制造的排气道典型筒段可承受 100% 设计载

荷，最大变形、最大应力出现位置与计算结果一致，

测量值随压力载荷的提高呈现线性增加，符合设计

预期。 
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