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不同黏度树脂基复合材料软模成型设计与缺陷控制
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（1 航天材料及工艺研究所，北京 100076）
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文 摘 根据碳纤维表面形貌与两种环氧树脂黏度特性，确定复合材料合适的固化压力。针对两种环氧

树脂的黏度差异，比较膨胀压力设计及固化工艺优化方法。结果表明：高黏度环氧树脂体系的软模膨胀成型

工艺适应性更好，固化周期缩短 13. 6%，凝胶压力设计温度（135±5）℃能够保证产品内部质量，固化温度

（170±5）℃降低产品变形风险，支撑梁构件缺陷比例<0. 5%，满足航天结构复合材料质量控制新常态的要求。

关键词 复合材料，环氧树脂，软模成型，缺陷控制

中图分类号：TB332 DOI：10.12044/j.issn.1007-2330.2019.05.009
Soft Molding Process Design and Defect Control for Two Composites With

Different Viscosity Epoxy Resin
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Abstract Basis on the surface morphology of carbon fiber and viscosity characteristicstwo epoxy resin，the
appropriate curing pressures have been defined. The expansion pressure design and curing process parameters was
compared between the two epoxy resin with different viscosity.The results demonstrate that the epoxy resin with high
viscosity has an obviously optimized manufacturability and shorten the curing cycle by 13.6%.The gel pressure design
temperature（135±5）℃ can guarantee the internal quality of the product，the curing temperature（170±5）℃ reduces
the risk of product deformation.The defect proportion of composites supporting beams can be controlled below 0.5%，

implemented the quality requirement for aerospace structure composites.
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0 引言

先进树脂基复合材料广泛应用于航天运输系统

及导弹武器系统承力结构部件，但传统热压罐工艺

存在设备成本高、运行能耗大、成型效率低、构件尺

寸受限及模具费用高等缺点，导致复合材料制造成

本过高（约占总成本的 70%~80%［1-3］），不利于制备工

艺的进一步提高。目前，树脂基复合材料低成本制

造聚焦于非热压罐工艺技术的开发应用［4-7］，例如

RTM、真空固化、模压成型及软模成型工艺。其中闭

合模软模成型工艺不需要附加真空和压力，利用硅

橡胶芯模产生均匀膨胀压力对复合材料预制体加

压，通过烘箱进行加热固化。该方法适用于复杂结

构的整体共固化成型，解决了多内腔/多型面构件的

整体成型问题［8-10］。

一般情况下，复合材料多内腔/多型面结构在成型

过程中容易产生分层、孔隙及疏松等内部缺陷，尤其是

预制体拼接点、L形拐角、变厚度过渡区等特殊部位［11］。

虽然硅橡胶芯模能够产生均匀的膨胀压力，对预制体

各型面进行加压，但针对某些复杂构件仍无法有效避

免或减少内部缺陷的产生，影响了复合材料构件的承

载能力，同时腔体尺寸不能得到有效控制也限制了闭

合模软模工艺的进一步扩大应用。
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本文以MT700/603与MT700/603B复合材料体系

为研究对象，并根据 603与 603B环氧树脂基体黏度

的差异，比较其复合材料软模成型膨胀压力、加压时

机及固化工艺设计方法，同时考察两种不同黏度树

脂基体对软模成型的工艺适应性，通过某工形支撑

梁的纤维质量分数与内部缺陷检测结果，验证软模

成型工艺设计的有效性与稳定性。

1 实验

1. 1 材料

MT700-6k碳纤维，河南永煤碳纤维有限公司；

603、603B环氧树脂及MT700/603、MT700/603B预浸

料（预浸料厚度 0. 15 mm）；R10301硅橡胶，成都有机

硅研究中心。

1. 2 试验件结构

选取某支撑梁为研究对象，其局部结构试验件如

图1所示。该试验件截面为工字形，尺寸为：200 mm×
60 mm×80 mm，腹板厚6 mm，椽板厚4 mm。腹板与椽

板不等厚增加了成型工艺难度和质量控制风险。

1. 3 试验件制备

试验件制备过程主要包括预浸料铺层、预制体

拼接及模具组装，如图 2所示。预浸料铺层分为腹板

（形料块与椽板-形料块），其中腹板（形料块 3 mm）
铺层顺序为［+45o/-45o/0o/90o/0o2/90o/0o/-45o/+45o］2，椽
板-形料块 1 mm铺层顺序为［+45o/-45o/0o/90o/0o/-
45o/+45o］；预制体通过两块腹板（料块对衬拼接），上、

下面分别铺覆椽板-料块，制得工形试验件预制体；

模具组装是将硅橡胶芯模置于预制体受压型面内

腔，然后锁紧闭合模腔，待固化。

1. 4 实验仪器

流变分析：Brookfield DV-II+流变分析仪。扫描

电子显微镜：德国ZEISS扫描电子显微分析仪。光学

显微镜：德国莱卡光学显微镜及成像分析系统，按照

GB/T3365—2008进行制样与测试。超声波无损检

测：超声波无损检测系统（A扫描）。

2 结果与讨论

2. 1 603与603B软模成型工艺设计

2. 1. 1 603与603B树脂黏度特性与固化工艺

MT700碳纤维的表面微观形貌如图 3所示，明显

可以看出MT700碳纤维表面均匀分布沟槽，纤维表

面粗糙度较大，能够与树脂基体产生较强的“机械啮

合力”。这种界面的存在虽然可以提高复合材料界

面性能，但是复合过程中不利于树脂基体对纤维表

面的充分浸润，因此，针对不同黏度的树脂基体需要

适当改变成型压力，以保证纤维与树脂界面的充分

浸润与有效结合。

603与 603B均为高性能环氧树脂，二者区别在

于基体黏度不同。低黏度 603树脂具有良好的流动

性，更容易浸润增强体表面，而高黏度 603B树脂则

能够更好地实现初始加压，其复合材料成型工艺性

更好。图 4为 603与 603B树脂黏-温度曲线（升温速

图1 某支撑梁试验件截面图

Fig. 1 Supporting-beam specimen cross section

图2 某支撑梁试验件制备示意图

Fig. 2 Supporting-beam specimen preparation scheme

图3 MT700碳纤维表面形貌

Fig. 3 Surface morphology of MT700 carbon fibers
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率为 1 ℃/min），603树脂低黏度平台较宽，介于 100~
170 ℃，其固化过程有利于对纤维表面的充分浸润，

但需要精确控制固化工艺参数。

可通过加压点与凝胶点的准确配合，以保证复

合材料纤维质量分数与内部质量；而 603B树脂最低

黏度平台出现在 120~150 ℃，固化过程中树脂流动性

较差，能够实现初始加压，不要求工艺参数的精确配

合。为保证复合材料良好的界面结合，需要结合增

强纤维表面形貌状态，提高成型压力强迫树脂流动

与纤维浸润。

两种环氧树脂参考固化制度均为（135±5）℃/1 h~
（180±5）℃/3 h，参考升温速率（30±5）℃/1 h。由于603
环氧树脂体系黏度较低，固化过程分为三个阶段，固化

时间17. 6 h，如图5（a）所示。阶段（一）中，将温度设定

为（90±5）℃/1 h，以提高树脂黏度，避免直接升温至凝

胶点硅橡胶膨胀压力过大，导致树脂过度挤出，同时降

低升温速率也可避免压力过快升高；阶段（二）的温度

为（135±5）℃/2 h，树脂凝胶与构件定型，保证有效的膨

胀压力；阶段（三）的温度为（170±5）℃/4 h，树脂处于充

分固化阶段，此时膨胀压力对产品定型作用减小，适当

降低固化温度并延长保温时间，以降低芯模膨胀压力

过大而引起的构件及模具变形风险。

603B黏度较高，升温阶段压力逐渐增大不容易

引起树脂的过度挤出，可以实现对MT700/603B复合

材料体系进行两阶段固化工艺参数优化，如图 5（b）
所示，固化时间仅需要 15. 2 h，固化周期缩短了

13. 6%。阶段（一）直接升温至（135±5）℃/1 h，有利

于加强纤维与树脂的致密程度，保证产品内部质量；

阶段（二）（170±5）℃/4 h，保证树脂充分固化，同时降

低应力变形风险。固化过程适当降低升温速率

（25±5）℃/h使得硅橡胶芯模充分膨胀加压，降低局

部膨胀不均匀引起的尺寸与缺陷工艺风险［11-12］。

2. 1. 2 硅橡胶芯模膨胀压力设计与计算

R10301硅橡胶浇注性能好，挥发分质量分数低，尺

寸稳定性好，最高使用温度达到200 ℃，选为实验芯模

材料。基体树脂凝胶时，芯模膨胀压力可以表示为［9-10］：

Pgel = k∙ ∆VVgel (1)
式中，Pgel为树脂基体凝胶时芯模的膨胀压力，k为芯

模弹性模量，ΔV为凝胶温度下芯模加压有效体积膨

胀量，Vgel为硅橡胶芯模从室温 trt至凝胶温度 tgel产生

的自由热膨胀量。Vgel和ΔV可以表示为：

Vgel = V rt∙[1 + α∙( tgel - t rt ) ] (2)

∆V = Vgel - ε∙V rt (3)
式中，Vrt为室温下芯模体积，α为芯模体胀系数，ε为

内腔设计体积与室温下芯模体积比值，即ε=VD/Vrt。
硅橡胶芯模体胀系数与弹性模量随温度的升高

而变化，如图 6所示。硅橡胶体胀系数随着温度的升

高先减小后增大，弹性模量随温度的升高而降低，根

据实测数据进行膨胀压力设计与计算。

按照 Pgel为 1、2、4 MPa进行硅橡胶芯模压力计

算，三种压力模式的计算结果列于表 1中，进一步通

过验证试验控制复合材料厚度尺寸及内部缺陷。

图4 603与603B环氧树脂体系黏-温曲线

Fig. 4 Viscosity-temperature curves of 603 and 603B epoxy resin

（a） MT700/603 （b） MT700/603B
图5 603与603B树脂软模成型工艺参数

Fig. 5 Thermal expansion process parameters of 603 and 603B resin
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2. 2 603与603B软模成型工艺

图 7为MT700/603与MT700/603B复合材料断面

照片。从图 7（a）可看出低黏度 603树脂随着设计压

力的提高，凝胶前树脂挤出量增大，复合材料的纤维

密实程度明显提高，复合材料产生贫胶缺陷的风险

较高；从图 7（b）可看出 1 MPa与 2 MPa设计压力下的

纤维密实程度基本一致，4 MPa设计压力下的纤维密

实程度有所提高，表明高黏度 603B树脂在凝胶前树

脂不容易被挤出，复合材料不容易产生贫胶缺陷。

对比两种材料在相同设计压力下的复合材料纤维密

实程度，MT700/603均明显高于 MT700/603B，表明

MT700/603B体系能够更好地维持复合材料内部树脂

质量分数。

MT700/603试验件设计压力较低时，局部加压不均

匀或者压力不足，容易出现表面富树脂现象，试验件典

型局部分切单元如图8（a）所示，腹板表面出现压力不

足引起的局部亮斑；设计压力过高则容易造成树脂过

度挤出，容易产生表面贫胶现象，试验件典型局部分切

单元如图8（b）所示，椽板表面出现压力过大引起的局

部干斑。

MT700/603B则表现出较强的工艺适应性，设计

压力 1 MPa与 2 MPa均表现出良好的表面质量，试验

件如图 9所示。可以看出，超声波无损检测结果均未

发现缺陷，腹板厚度介于 5. 90~6. 50 mm，椽板厚度

2. 95~3. 30mm，表现出良好的尺寸稳定性。

图7 MT700/603与MT700/603B复合材料断面照片

Fig. 7 Cross section photograph of MT700/603 and MT700/603B

图6 硅橡胶R10301的体胀系数及弹性模量

Fig. 6 Volume expansion coefficient and elastic modulus of R10301 silicone rubber
表1 膨胀压力及工艺间隙设计与计算

Tab. 1 Design and calculation of expansion pressure and
process gap

pressure design
Mode 1
Mode 2
Mode 3

Pgel/MPa
1
2
4

ε

1.194
1.175
1.138
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2. 3 支撑梁构件工艺验证

基于 603与 603B软模成型工艺设计与试验基

础，选择MT700/603B复合材料体系的硅橡胶软模膨

胀工艺进行某支撑梁构件的研制，硅橡胶芯模尺寸

按照膨胀压力 2 MPa进行设计，验证工艺设计的可行

性及可靠性。对 10件井字梁构件纤维体积分数及无

损检测结果进行统计，纤维体积分数在 58. 5%~
60. 3%，符合 60%±5%的设计要求，无损检测结果列

于表2中。

从支撑梁构件无损检测结果中可以发现，通过

芯模膨胀压力设计、不等厚型面压力分配及固化工

艺参数优化等控制措施，复合材料构件的缺陷比例

控制在 0. 5%以内，明显低于 2%的设计指标要求。

验证试验结果表明：针对高黏度MT700/603B复合材

料体系进行软模成型工艺设计与缺陷控制，能够显

著降低构件缺陷比例，缩短固化周期。

3 结论

（1）针对 603与 603B两种环氧树脂的黏度差异，

比较膨胀压力设计及固化工艺优化方法，高黏度

603B环氧树脂体系的软模膨胀成型工艺适应性更

好，固化周期缩短13. 6%。

（2）根据支撑梁结构特点与硅橡胶芯模性能参

数，得到软模成型膨胀压力设计方法，优化预制体各

型面压力分配，制定工艺间隙计算与修正方法。

（3）确定MT700/603B复合材料软模成型两阶段

固化工艺，凝胶压力设计温度（135±5）℃能够保证产

品内部质量，固化温度（170±5）℃降低产品变形风

险，支撑梁构件缺陷比例<0. 5%。
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图8 MT700/603试验件局部单元

Fig. 8 Local unit of MT700/603specimens

图9 MT700/603B试验件外观

Fig. 9 Appearance of MT700/603B specimens

表2 支撑梁构件无损检测结果

Tab. 2 Nondestructive testing results of supporting-beam

identifier
1#
2#
3#
4#
5#

results/%
0.19
0.05
0.00
0.00
0.00

identifier
6#
7#
8#
9#
10#

results/%
0.09
0.10
0.00
0.00
0.00
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