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传统的翼尖罩零件一般是钣金件，设计通常将翼尖

罩分解为 2~3 部分，钣金件成形以后将所有小零件装

配成一个整体翼尖罩，传统翼尖罩零件成形工艺较为简

单，但是钣金件重量较重，且后续装配需要较多紧固件，

进一步增加了零件的重量。为了减重，国外先进飞机制

造商不约而同地将零件的材料改为树脂基复合材料，

同时零件采取整体成型工艺 [1]。由于零件自身型面的

要求，部分翼尖罩结构上是收口的，因此不能采取阳模

成型，只能采取分瓣式阴模成型，同时受限于模具自身

强度，模具壁厚往往较厚。大厚度模具与薄壁模具在固

化工艺方面差别巨大，需要通过多次试验验证工艺可控

性，同时找到各个工艺参数的一个平衡点。

复合材料零件质量的稳定性主要取决于零件制造

过程中满足相关工艺规范的工艺稳定性。因此，满足

工艺规范中关于零件固化制度的要求成了保证复材零

件质量稳定性的关键环节，直接影响复材零件的纤维

体积含量、树脂分布均匀性、残余应力及孔隙率等性

能 [2-4]。
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[ 摘要 ]   研究了大厚度半封闭式金属阴模整体成型复合材料收口式翼尖罩的固化制度。通过 4 组对比试验，找出了

收口式翼尖罩类复合材料零件及其模具形式符合工艺规范中固化制度的实施方法，成功满足了规范中升温阶段对零

件升温速率及恒温阶段对零件保温时间的要求，验证了大厚度半封闭式金属阴模整体成型复材零件的工艺可行性及

可控性。

关键词： 复材；整体成型；固化制度

Research on the Method to Find out the Curing System of Integral Molding of 
Shut Large Curvature Composite Parts

HAN Xiaoyong, SU Jiazhi, XU Shaochen, GAO Longfei, CHEN Ping
(Shanghai Aircraft Manufacturing Co., Ltd, Shanghai 200436, China)
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1  试验

1.1  主要原材料

CYCOM 7701 7781（Cytec Company）；

HYSOL EA 9696（Henkel Company）；

SYNSKIN HC 9837（Henkel Company）。

1.2  主要设备

自动下料机：1.8m×10m（GERBER Company）；

热压罐：1m×2m（ASC Company）。

1.3  零件及模具信息

零件尺寸约为：430mm×81mm×104mm，零件为收

口式整体结构。 

模 具 材 料 为 Q235， 尺 寸 约 为

710mm×200mm×196mm，模具为分瓣式结构。

零件采用阳模铺贴转阴模成型，在零件的大端及小

端余量靠近工装侧各放一只热电偶，监视并记录固化过

程中零件的温度（见图 1）。

1.4  工艺规范固化制度
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温，温度降到 52℃以下泄压取出零件。

从图 3 中可以看出，由于成型模具较厚，导致零件

的升温速率非常慢，整个升温过程用了 240min，其中在

54~88℃，最大升温速率为 0.81℃ /min ；89~110℃，最大

升温速率为 0.42℃ /min ；111~121℃，最大升温速率为

0.17℃ /min，具体见图 4（红线表示各阶段要求的最低

升温速率）。同时零件模温高点的保温时间约 145min，

超出了规范 120min 的极限要求，整个过程不符合工艺

规范的要求。

2.2  测试2

根据测试 1 的结果，测试 2 采用提高空气与零件

之间的温差来提升零件的升温速率。同时为了提高

零件在较低温度时候的升温速率，提高了热压罐空气

工艺规范规定在固化的过程中，零件的升温速率及

保温时间需要满足一定的范围，具体要求见表 1 及图 2。

2  结果与讨论

2.1  测试1

固化制度：空温以 3℃ /min 的升温速率升温至

133℃，当模温高点升温至 121℃时，将空温的温度降至

130℃，模温低点保温时间达到 90min 后，空温开始降

表1  升温速率要求

温度范围 /℃ 升温速率 /（℃·min-1）

54~88 1.1~4.5

89~110 0.6~4.5

111~121 0.2~4.5

图2  零件固化制度

Fig.2  Curing system of parts

时间 /h

温
度

/℃

压力达到 0.1MPa 时真空袋通大气直至零件固化结束

热压罐达到全压时加热

层压板：0.28~0.65MPa

52℃以
下释放
压力取
出零件

最大冷却速
度 3℃ /min

压
力

/M
Pa

（127±6）℃恒温 90~120min
升温

150

100

50

图1  零件与成型模具合模示意图

Fig.1  Schematic diagram of the part and mold closing

（a）零件

（b）成型模具合模

气流方向

图3  测试1固化曲线

Fig.3  Curing curve of test 1
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图4  测试1模温高点及模温低点的升温速率

Fig.4  Heating rate of leading thermocouple and hysteresis 

thermocouple of test 1
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与零件之间的温差来提高零件的升温速率。因此测试

3 采用的固化制度为：空温以 7℃ /min 的升温速率升温

至 190℃，恒温 87min 以后，空气以 5℃ /min 的速率降

至（127±6）℃，待模温低点的温度达到 121℃时，恒温

90min，最后降温泄压取出零件。

从图 7 中可以看出，零件的升温速率已接近规范

的要求，其中在 54~88℃，最大升温速率为 1.1℃ /min ；

89~110℃，最大升温速率为 0.83℃ /min ；111~121℃，最

大升温速率为 0.58℃ /min，具体见图 8，整个升温阶段

用时约 100min。

2.4  测试4

的升温速率。测试 2 采用如下固化制度：空温以 7℃ /

min 的升温速率升温至 180℃，保温 50min 后，降温至

（127±6）℃。

从图 5 可以看出，提高了空气的升温速率和温度

以后，零件在各个温度阶段的升温速率均有不同程度

的提高。其中在 54~88℃，最大升温速率为 1℃ /min ；

89~110℃，最大升温速率为 0.75℃ /min ；111~121℃，最

大升温速率为 0.17℃ /min，具体见图 6。在大部分的时

间段中，升温速率均不满足工艺规范要求，整个升温阶

段用时约 200min。

2.3  测试3

由于热压罐升温速率的限制，只能进一步提高空气

图8  测试3模温高点及模温低点的升温速率

Fig.8  Heating rate of leading thermocouple and hysteresis 

thermocouple of test 3
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图6  测试2模温高点及模温低点的升温速率

Fig.6  Heating rate of leading thermocouple and hysteresis 

thermocouple of test 2
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（b）模温低点
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图5  测试2固化曲线

Fig.5  Curing curve of test 2
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根据测试 3 的结果，再一次提高了空气的温度。同

时为了保证所有热电偶的保温时间要求，在零件温度接

近 121℃的时候需要降低模温高点及模温低点的温差。

测试 4 采用的固化制度为：空温以 7℃ /min 的升温速率

升温至 200℃，当模温高点达到 127℃时，空温以 5℃ /

min 的速率降至 133℃，当模温低点达到 121℃时，空温

以最快的降温速度降温至 123℃，恒温 80min 后，空温

以最大速率降温降至 52℃泄压取出零件。

从图 9 中可以看出，零件的各个温度阶段升温速率

均满足工艺规范的要求，其中在 54~88℃，最大升温速

率为 1.4℃ /min ；89~110℃，最大升温速率为 1.2℃ /min ；

111~121℃，最大升温速率为 1℃ /min，具体见图 10。整

个升温阶段用时约 60min，同时所有热电偶的保温时间

在 103~110min 之间，均在规范要求的范围之内。

2.5  温差

从图 11 中可以看出，零件升温前期，除了测试 1 由

于空气的温度太低，导致模温高点和模温低点的升温速

率都很慢，温差介于测试 3 和测试 4 之间以外，其他测

试中空气的温度越高，零件模温高点与模温低点的温

差越小。零件升温后期，测试 1 及测试 2 中由于空气的

温度过早接近 (127±6)℃，温差逐渐缩小，这虽然有利

于恒温阶段零件保温时间的控制，但是不利于零件升

温速率的控制。测试 3 和测试 4 中空气温度较晚接近

(127±6)℃，温差都处在一个较为稳定的水平。测试 3

中空气温度不够高，同时温差较大，不能满足升温阶段

零件对升温速率的要求，也不能很好控制恒温阶段零件

的保温时间。测试 4 中空气温度最高，温差也处在一个

较为稳定的低水平，既满足了升温阶段零件对升温速率

的要求，同时也很好地保证了恒温阶段对零件保温时间

的要求。 

                         
3  结论

（1）	在复合材料零件固化过程中，需要根据零件的

结构形式、模具材料、模具的结构等因素调控热压罐空

气的升温速率及温度，使得零件在升温阶段的升温速率

及保温阶段的保温时间符合工艺规范的要求。

（2）	在升温阶段的前期，通过提高空气的升温速率

及温度可以提高零件的升温速率，升温阶段后期需要适

当降低空气的温度，防止零件的温度过冲。

（3）	在整个升温阶段，需要将模温高点及模温低点

的温差控制在一个稳定且较低的水平，防止零件模温高

点的保温时间超出规范极限值。
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图10  测试4模温高点及模温低点的升温速率

Fig.10  Heating rate of leading thermocouple and hysteresis 

thermocouple of test 4
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图9  测试4固化曲线

Fig.9  Curing curve of test 4
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图11  模温高点及模温低点的温差

Fig.11  Temperature difference of leading thermocouple and 

hysteresis thermocouple
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先进复合材料以其比强度和比模量高、热膨胀系数

小、可设计性好、易于整体成型等一系列突出的优点在

航空航天结构上得到了广泛应用 , 现已成为航空航天

四大结构材料之一 [1]。复合材料在航空航天部门的广

泛应用极大地促进了航空航天技术的发展，反过来，也

促进了复合材料成型模具技术的进步。模具是制造复

合材料构件的基础，直接影响其最终状态和质量。复合

材料构件的外形、尺寸及与其他构件的配合精度等要靠

模具保证，这些都决定了模具在复合材料构件制造过程

中起着举足轻重的作用。

1  复合材料模具

传统复合材料成型模具由金属材料制作，主要原因

是金属具有高强度、高刚度、尺寸稳定性好、加工性好，

适用于大批量生产等优点 [2-3]。随着复合材料构件外形

准确性和尺寸精度的不断提高，原有金属模具材料的

性能已经不能很好地满足高精度成型模具的需要。在

这种背景下，复合材料模具（本文指碳纤维复合材料模

具）应运而生，并且得到了迅速发展。目前，在欧美发达

国家的航空航天部门，复合材料模具的应用已经相当普

遍。在国内，除了中航工业哈飞采用复合材料模具比较

早、使用比较多之外，其他企业以及航天部门用得还比

较少。但是，随着高性能复合材料航空航天结构件的大

复合材料模具技术
匡载平，梁宪珠，张西伟，李春林

（中航复合材料有限责任公司，北京 101300）

[ 摘要 ]   复合材料模具以其热膨胀系数小、质量轻、热容小等优点在国外航空航天领域应用广泛并且形成产业。分

析了该技术的优缺点，研究了复合材料模具制造工艺的关键问题，总结了复合材料模具技术的发展动向。
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[ABSTRACT]  Composite mould is used widely in the field of foreign aerospace industry becasue of its small thermal ex-
pansion coefficient, light quality and small heat capacity. This paper has analyzed the advantages and disadvantages of the 
technology, studied the key problems of composite mould manufacturing process and summarized the development trend of 
the composite mould technology.
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量应用，各有关研究院所和企业积极研究和试验使用复

合材料模具，因此复合材料模具也很快会成为国内复合

材料构件的主要成型模具。

2  复合材料模具的主要优点

2.1  热膨胀性能匹配

复合材料模具最大优点是热膨胀系数小，且与复合

材料的热膨胀系数比较相匹配，从而可以获得外形准确

性和尺寸精度符合设计要求的构件。为了更深入地认

识模具材料的热膨胀性能对复合材料构件质量的影响，

首先分析在复合材料构件固化成型过程中，模具与构件

之间相互关系发生变化的过程：开始加热时，随着温度

的升高，模具受热膨胀，其尺寸跟着增大，这时的构件坯

料还是软的，所以它也跟着模具一起增大；继续升温，在

树脂体系的凝胶温度下，受热膨胀的模具与构件坯料具

有相同的尺寸，这时的树脂体系只有部分固化，性能还

比较低；当加热到最后的固化温度时，模具和半固化的

构件坯料以各自的热膨胀率膨胀，如果它们的热膨胀率

不同，构件中将产生内应力；在保温阶段，构件在已经膨

胀到最大尺寸的模具中得到进一步固化；保温结束后，

从固化温度开始冷却至室温的过程中，模具和构件都以

各自的收缩率收缩。如果它们的收缩率不同，构件的最

后尺寸将与模具的尺寸不同。
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件越来越大，金属模具过重问题给加工厂带来了新的挑

战。因此，许多制造商转而采用复合材料模具以降低质

量，同时避免较高的镍钢加工成本。在材料技术日新月

异的今天，复合材料模具在不久的将来就可能替代相当

部分的金属模具成型大型制件。

2.3  热容小

复合材料模具加热固化时所需热量比较小。碳纤

维复合材料的比热容一般大于金属材料（见表 3）。由

于复合材料模具的质量比金属材料要轻，特别是比碳钢

和 INVAR 钢模具要轻得多，因此在固化成型加热时，复

合材料模具所需要的热量远小于 INVAR 合金等金属材

料模具，它可以按要求以比较快的升温速度进行加热固

化，可以在较短的固化周期内完成复合材料构件的固化

成型，从而可以节约能源和工时，降低制造成本。

2.4  可修复性好

复合材料模具具有较好的可修复性。复合材料模

具一旦损坏 ( 如冲击损伤、真空泄漏、表面划伤等 )，能

在较短的时间内、以较低的成本修复好。而金属模具受

损断裂或变形后，一般很难修复。

2.5  制造成本相对较低

复合材料模具的制造成本比钢模具和铝合金模具

还是要高得多，但是比起 INVAR 合金模具则要低一些，

特别是模具的形状比较复杂和需要的模具数量比较多

时，其成本会更加低。复合材料模具是在母模上成型出

来的，而且一个母模可以成型多个模具。母模的制造成

本基本上与模具的成本相当，但它的成本是非重复成

本，一次性投入制造出母模之后，生产的模具数量越多，

分摊在每个模具上的母模制造费用就越少，所以每个模

具的制造成本就越低。

2.6  低温固化高温使用

从以上固化过程模具与构件坯料之间关系的变化

可以清楚地看出，当模具与构件的热膨胀系数之间存在

差异时，将直接影响构件的外形准确性、尺寸精度和内

部质量，实际生产中得到的数据清楚地说明了这一点。

表 1 为长度为 7m 的复合材料构件在 200℃成型时，几

种常用模具材料受热膨胀的尺寸增长数据。显然，在选

择复合材料构件成型模具的材料时，热膨胀系数是必须

考虑的首要因素，而且尺寸越大的复合材料构件越是应

该选择热膨胀性能相匹配的复合材料模具。据报导，长

达 18m 的 Delta- Ⅲ型运载火箭整流罩成型时，就是用

了复合材料模具才保证了其要求非常高的外形准确性

和尺寸精度。

从表 1 中可以看出，在常用的模具材料中，铝合金

的热膨胀系数最大。而 INVAR 合金的热膨胀性能与碳

纤维复合材料比较相近。由于 INVAR 合金的热膨胀系

数很小，用它制作的成型模具与复合材料构件的热膨胀

性能相匹配，而且使用寿命长，是最具有竞争力的一种

模具材料，也是在欧美国家用得比较多的一种模具材

料，特别是以聚酰亚胺、双马来酰亚胺等高温树脂为基

体的复合材料构件多半采用这种材料制作的模具进行

成型制造。INVAR 合金的主要问题是加工比较困难，

而且价格昂贵。

2.2  密度小

复合材料的密度比较小，用其制造的模具质量比较

轻。由于碳纤维复合材料具有高强度、高模量和低密度

等特点（见表 2），所以用它制作的模具成型面厚度可以

做得很薄，一般只有 6mm 左右，最厚不会超过 9mm。因

此即使是大型复杂的复合材料模具，其重量也非常轻，

易于搬运，方便使用。曾有报导，欧洲空中客车公司的

A320 飞机复合材料垂直尾翼原计划采用低碳钢制作其

成型模具，但经过设计计算，钢模具太重，超过了德国

MBB 公司当时的热压罐和起吊设备的承受能力，后来

改用复合材料模具，不但很好地解决了模具重量问题，

而且高质量地制造出当时全球最大的民用客机复合材

料构件。

与金属模具对比，复合材料更轻。随着复合材料构

表3  几种常用模具材料的比热容

材料
比热容 /

（J·kg-1·K-1）
模具质量 /

kg
热容 /

（kJ·K-1）
固化周期 /h

INVAR 合金 510 648 334 12

碳纤维复合材料 879 59 52 8

注：表 3 中模具尺寸为 0.9m×1.5m

表2  几种常用材料的密度和拉伸性能

材料 密度 /（kg·m-3） 拉伸强度 /MPa 拉伸模量 /GPa

铝合金 2.8 400 70

低碳钢 7.8 600 210

INVAR 合金 8.2 450 140

碳纤维织物
复合材料

1.5 900 60

表1  几种常用模具材料热膨胀系数及相应条件下尺寸的增长数据

模具材料 热膨胀系数 /(×10-6·℃ -1) 模具尺寸增长 /mm

铝合金 24 26.67

玻璃纤维复合材料 11.7 16.92

低碳钢 12.1 14.28

碳纤维复合材料 3.6 4.32

INVAR 合金 1.7 3.16
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该预浸料固化后可通过机械加工满足模具所需尺寸和

表面精度要求，并且通过抛光处理达到模具所需的表面

要求。这种方式制作的复合材料模具相对于金属模具

具有更轻的质量、更快的加热和冷却速率，可像金属一

样进行机器加工，加工性能好，热膨胀系数和碳纤维 /

环氧复合材料匹配，气密性好，易修补。另外，该类高性

能 MBI 树脂具有极高的耐热性，使用寿命更长（200℃

工作条件下可使用 5000h）。据悉，这种材料已用于未

来空中客车 A350XWB 的复合材料机身面板模具，美国

某公司也经选用该种材料和工艺为波音 787 的一个项

目制作模具。

5  复合材料模具发展动向

复合材料模具技术的发展是以提高其使用寿命、降

低制造成本为总目标。目前，各家复合材料模具材料制

造公司都为实现这个总目标而从母模材料、模具预浸料

以及模具设计与制造工艺等方面投入相当的资金和人

力，积极开展研究与开发。

5.1  新材料研究

新材料的出现能够简化复合材料模具制造工艺 , 降

低成本 , 提高模具质量。在这方面英国先进复合材料公

司 （ACG）开展了大量研究工作 , 该公司开发的一种商

品名为 zpreg 的预浸料 , 是一种通过条形浸渍工艺制成

的新型织物预浸料。这种预浸料不但保留织物原有的

良好铺贴性能 , 而且提高了铺贴过程的排气效果。采用

这种预浸料制成的复合材料模具表面光洁、孔隙率低、

密封性好。此外 , 这种预浸料的铺贴性能优异 , 比常规

预浸料节约 1/2 以上的铺贴时间 , 且无需进行真空排除

气泡和预压实等操作。目前 ,zpreg 预浸料已大量用于制

造复合材料制品及其成型模具 , 取到了良好的效果。

采用碳毡制作复合材料模具也是一种可行的途径。

与传统复合材料相比 , 易于实现模具表面尺寸的变化

与过渡 , 因而更适于制造各种形状复杂的模具。同时

由于便于机械加工和修补 , 也适合制造批量化产品的

复合材料模具。

英国 Amber 公司、ACG 公司、美国 Cytec 公司、瑞

士 Gurit 公司均开发了专门用于制造复合材料模具的

中、低温固化高温使用的预浸料。有的材料在 60~80℃

甚至更低温度下固化 , 脱模后经高温后处理 , 可在

180~240℃的环境温度下连续使用且保持较高稳定性。

美国 Comtool Tech 公司用 SiO2 为基体研制 C/SiO2 模具

预浸料 , 其使用温度甚至可达 1150℃。

5.2  提高使用寿命

提高模具的使用寿命 , 主要是提高模具工作面的

硬度和强度以提高其抗损伤能力 , 降低孔隙率以消除

复合材料模具预浸料具有低温固化高温使用的特

点。目前的模具预浸料一般可以在 60℃甚至更低的温

度下进行固化，脱离母模后，模具呈自由状态下进行后

固化后可以在高温下使用。模具预浸料可在低温下完

成固化这一特点拓宽了母模材料的可选择范围，使得一

些价格低廉的材料，如石膏、木材等也可以用于母模的

制造，从而降低母模的造价。

3  复合材料模具存在的主要问题

复合材料模具本身也是复合材料制品，使得其制造

过程具有一定的复杂性。目前，复合材料模具存在的主

要问题如下：

（1）复合材料模具的制造工艺复杂 , 过程控制要求

严格 , 不同工艺方法甚至不同批次产品质量差异相对

较大；

（2）复合材料模具表面密封性较差 , 特别是当存在

制造缺陷（如孔隙率过高）时 , 极容易出现真空泄漏问题；

（3）复合材料模具的表面硬度较低 , 易产生机械损

伤 , 胶衣或者镀层易脱落，另外 , 在起吊、搬运过程中受

撞击后容易产生分层、掉渣、变形等问题 , 影响正常使用；

（4）与一般使用寿命在上千次以上的金属模具相

比 , 复合材料模具的使用寿命相对比较短 , 一般只有几

十次左右，当然 , 国外也有质量良好的复合材料模具使

用近千次仍未出现问题的实例；

（5）复合材料模具的制造成本比普通金属模具要

高出不少。

4  复合材料模具制造工艺

复合材料模具一般用预浸料制作，具有高的纤维体

积分数，低的热膨胀系数，易加工和极小的毒性等优点。

国外已成功将低温固化高温使用的树脂体系制成各种

纤维织物增强的预浸料，然后将预浸料铺放于事先制作

好的石膏或手糊成型的母模之上。这些母模通常制作

价格低廉，在能够保证母模的结构强度及刚度的温度范

围内（一般不高于 90℃）初步固化成型。然后将复合材

料模具从母模脱离，在逐渐升温条件下保持形态进一步

固化，直至完全固化。这样制作复合材料模具可降低对

母模材料的耐温要求。此工艺制作的复合材料模具气

密性好、尺寸精度高、表面质量高、耐用。

另外，HEXCEL 公司新近推出了一种可以代替传统

模具材料的高性能复合材料模具 HEXTool。这种模具

材料和该公司的另一种材料 HEXMC 相似，是一种由短

切单向碳纤维 / 环氧预浸带构成的模压成型毡。制作

模具时，先将该种预浸料铺放在具有所需形状和尺寸的

母模上，然后置于热压罐中固化得到一个模具的毛坯，
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真空泄漏现象 , 常见的方法是涂覆胶衣或者金属膜层。

ACG 公司开发了一种超高硬度的胶衣层材料 , 并涂覆

在复合材料模具表面 , 这将大大提高复合材料模具表

面抗摩擦和冲击损伤的能力。

复合材料孔隙包括夹层孔隙、乏树脂孔隙、未浸润

孔隙和小分子气化孔隙等 , 其中树脂内部小分子气化

和工艺组合过程带入的空气是孔隙形成的主要原因 ,

往往很难杜绝。根据实际经验 , 在模具工作面的坯料

叠层内嵌入气密性较好的弹性薄膜 , 并在模具连接部

位填充真空密封胶带 , 可以彻底解决真空泄漏问题。

5.3  降低制造成本

母模材料有木材、石膏、玻璃纤维复合材料、高密度

硬质聚胺酯泡沫塑料和环氧树脂泡沫塑料等。为降低

母模的制造成本并缩短生产周期 , 国外正在研发性能

更好，更容易加工，而价格又更低廉的新型母模材料。

同时 , 更新母模设计概念 , 使其制造成本进一步降低 [4]。

5.4  提高型面精度

为了进一步提高复合材料模具的尺寸准确性和形

位精确度 , 一方面需要从设计、材料和成型工艺等环节

进行研究 , 进一步提高模具的制造质量 ; 另一方面 , 需

要研究复合材料模具工作表面进行后加工的可能性 ,

即模具固化成型后 , 再对其成型表面进行精密或超精

加工 , 以满足高精度产品的固化成型需要。

6  结束语

复合材料模具已逐渐形成产业 , 并处在高速发展

阶段。复合材料模具的应用使得生产复合材料构件的

工艺得到优化，生产周期随之缩短，产品质量得到提升，

复合材料生产步入了更快的发展阶段。未来，复合材料

模具将代替更多金属模具，并将更广泛应地用于航空航

天领域。
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