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通用飞机制造领域已经越来越多地采用先进复合

材料，其中中航通飞 CIRRUS 的 SR 系列飞机及已经实

现首飞的领世 300 飞机（又称 AG300）均采用全机复合

材料 [1-3]。随着航空制造技术的发展，复合材料制造行

业相继出现了一批先进的成型技术，大大提高了复合材

料的生产效率。典型的复合材料夹层结构固化方法有

热压罐法和模压法 [4]。国内外飞机复合材料零件成型

主要采用热压罐工艺，成型压力大，零件孔隙率低，力学

性能较高 [5-6]。固化炉固化生产的复合材料零件空隙率
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[ 摘要 ]   以轻型高端公务机领世 300 增压舱共固化成型技术为研究背景，针对增压舱为固化炉整体成型的特点，借

助 DSC 对 T700G-12K 碳纤维 / 环氧预浸料的固化温度和固化度进行了研究与分析 , 优化固化工艺参数。通过无损

检测 C 扫描和力学测试进行验证。试验结果表明：增压舱固化工艺采用凝胶点温度 80℃下处理 240min,105℃下保

温保压 120min 以及 130℃下保温保压 120min 为本组试验的最优方案，产品缺陷少。
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相对热压罐工艺较高，但是力学性能相对热压罐工艺

低 [7-8]。AG300 主要采用碳纤维 / 环氧预浸料，所有复

合材料零件均采用低成本真空袋固化炉制造工艺，有效

降低了生产成本，而 AG300 飞行高度和速度均远远高

于 SR 系列飞机，要求飞行过程中需对增压舱（中机身）

增压，增压舱结构对力学性能的要求高于 SR 系列飞机，

因此 AG300 飞机增压舱成型无法借鉴 CIRRUS 的 SR

系列飞机和国内其他通用飞机机身制造技术 [9-10]。

本文重点研究了碳纤维预浸料采用固化炉整体共

固化成型工艺。通过试制试验件并制作随炉试板测试

力学性能进行验证，最后针对 AG300 飞机增压舱成型* 基金项目：江苏省高校优势学科建设工程资助项目。
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工艺方法提出了增压舱整体共固化的工艺方案。

1　试验方案

增压舱整体结构（图 1），是一个半封闭舱体，为碳

纤维布和 AHN4120 蜂窝芯的夹层结构。设计人员设计

三维铺层时将增压舱分为上部和下部两个部分，两部分

之间铺层不连续，上、下两部分铺层之间设有合模区域，

在合模处采用搭接的方式加强铺层，以保证零件成型后

合模处的强度，上、下半模分别铺贴完成之后需要合模。

成型工艺方法采用增压舱整体共固化的工艺方案，舷窗

和舱门等开口部位固化后再切割 [11-12]。

1.1　原材料

碳纤维预浸料：T700G-12K 碳纤维 / 环氧预浸料 , 

其主要材料牌号如表 1[13] 所示；蜂窝芯采用 AHN4120

芳纶系列柔性和非柔性纸蜂窝。采用的制袋工艺组合

如图 2 所示 [14-15]。

1.2　试验设备

差示扫描量热仪，型号：DSC200 F3 maia ；固化炉，

型号：XLB-50Z；无损检测仪，型号：TA20000； SANS 电

子万能试验机，型号 :CMT-5105。

1.3　试验

T700S-12K-50C/#2510 碳纤维预浸料 - 编织布和

T700G-12K-31C/#2510 碳纤维预浸料 - 单向带典型的

固化工艺曲线如图 3[13] 所示。

轻型公务机 AG300 增压舱铺层较厚，为了验证典

型固化曲线是否适用，在正式零件生产前采用典型固化

曲线进行了 60 层碳纤维实体层压板的制备。经检测成

型出的实体层压板存在密集的孔隙，缺陷较多，因此，为

了保证最后生产出的合格零件，需要对曲线进行修正。

2　试验制备与分析

依据国家标准试验方法 GB3356-82《单向纤维增

强塑料弯曲性能试验方法》并参考 ASTMD7264/D7264-

07《聚合物基复合材料弯曲性能标准试验方法》对试样

进行测试 [16]。试验分为两个阶段；第一个阶段验证增

压舱共固化采用双台阶和三台阶曲线哪个更适合；第二

阶段主要任务是优化第一阶段结论所采用的固化曲线，

并按设计图纸 1∶1 原样铺贴的整体增压舱试验。

2.1　DSC测试

试验采用差示扫描量热分析仪对预浸料样品在氮

气保护条件下分别进行动态和等温 DSC 测试，作出其

固化放热 DSC 曲线，测定树脂固化放热特征 [17]。DSC

测试结果如图 4 所示。

根据图 4 动态 DSC 测试结果，将升温速率分别为

1℃ /min、3℃ /min、10℃ /min 所对应的起始反应温度、

峰值温度、峰终温度进行线性拟合，得到升温速率为

0℃ /min 时预浸料的固化温度，如图 5 所示。图 5 中黑
表1　T700G-12K预浸料物理性能

型号 面密度
（g·m-2）

单层厚度
/mm

树脂
含量 /%

纵向拉伸
强度 /MPa

纵向剪切
强度 /MPa

T700G-12K-
50C/#2510

185~201 0.218 39~45 917.60 132.57

T700G-12K-
31E/#2510

144~156 0.152 32~38 2167.62 154.74

图1   增压舱结构示意图

Fig.1   Pressurized cabin structure schematic

图3  #2510典型的固化工艺曲线

Fig.3  #2510 cure cycle
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图4  #2510不同升温速率下的动态DSC曲线

Fig.4  #2510 dynamic DSC curves under different heating rates
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线为起始反应温度、红线为峰值反应温度、蓝线为峰终

反应温度。

将图 3 中的曲线改为两个平台温度，分别为 80℃，

130℃，并做等温 DSC 测试如图 6、图 7 所示。通过对放

热峰取积分所得的面积（单位（J·g-1））用来表征单位重

量的样品在过程中所放出的热量，通过面积的比较计算

出固化度。根据图 6 计算可知 80℃时树脂没有发生固

化反应，图 7 中 130℃时固化度为此温度下放热反应值

除以总反应热值，即：

а= △ HT / △ H0×100%  �     （1）

式中，△ H0 为总反应热，△ HT 温度为 T 时的放热反应

值。计算可知 130℃时固化度为 70%~75%。测试过程

中，在样品放入炉体之后采用快速升温的方式快速升到

指定温度 , 以此减小因在升温过程中树脂固化而产生

的影响 [18]。

2.2　第一阶段试验

（1）试验 1 ：验证双台阶曲线是否适用于增压舱固

化。固化曲线如图 8 所示。将上下半模合模锁紧，在工

装内分不同位置铺贴 4 块试板，位置如图 9 所示，4 块

试板分别标记为 1-1、1-2、1-3、1-4 号，材料及结构形

式、J 型热电偶的接偶方式如表 2 所示。

（2）试验 2 ：用来验证三台阶曲线是否适用于增压

舱固化。具体铺贴、试板位置及接热电偶方式和试验 1

相同，拟采用固化曲线如图 10 所示。 

（3）第一阶段试验结果及分析。

试验件 1 中试板 1-1 和试板 1-4 鼓包。接在试板

表面中间位置的四根热电偶，在 85~130℃的升温过程

中，会出现放热峰，其中最高峰值在 170℃左右。

试验件 2 中 4 块试板均没有出现鼓包现象，并且经
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图8  试验件1双台阶固化曲线

Fig.8  Pair step cure curve of test piece 1

表2  第一阶段试验试样列表

编号 材料及结构形式 接偶方式

1-1 0.75in.OX 蜂窝芯，3 芯 15 结构
每块试板的表面中间位

置均接一根热电偶，每一
块试板的旁边工装上均

接一根热电偶

1-2 层压件，铺层为 50 层

1-3 1.5in. 蜂窝芯 6 芯 6

1-4 1.0in 蜂窝芯 8 芯 8
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Fig.5  #2510 peak end temperature-heating rate curve 
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Fig.6  #2510 isothermal 4h scanning curve at 80℃
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Fig.7  #2510 isothermal 2h scanning curve at 130℃
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无损检测合格。由热电偶采集的实际运行曲线可知，整

体的三台阶曲线，运行平缓，没有过高的放热峰，只是在

80±5℃保温的后段，温度略微升高，其中温度最高的一

条曲线升高 10℃。

结果分析：由试验件 1 和试验件 2 的结果可知，无

损检测时，试验 2 的试板质量明显超过双台阶曲线固化

的随炉试板。影响增压舱固化质量的是零件固化过程

中的放热现象，三台阶曲线可以明显降低放热峰。由试

验可知，优化后的曲线是可行的，并基本解决急剧放热

问题，因此三台阶曲线更适用于增压舱固化，而且影响

放热峰的主要原因是三台阶曲线的第一个台阶。为了

降低固化过程中的放热峰，根据 DSC 曲线对第一个台

阶设置不同温度进行第二阶段试验。

2.3　第二阶段试验

由第一阶段试验可知，放热峰主要集中在三台阶

曲线中的第一台阶，因此第二阶段试验是在试验 2 的

基础上将三台阶曲线的第一台阶温度和保温时间作

了调整，第二台阶和第三台阶保持不变，选取 80±5℃

保 温（240±30）min，（85±5） ℃ 保 温（240±30）min，

（95±5） ℃ 保 温（240±30）min 进 行 了 试 验 3、4 和

5 三 组 试 验，铺 贴、接 偶 方 式 均 相 同，分 别 铺 贴 一 块

500mm×500mm（长 × 宽），层数为 200 层的试板，在试

板底部靠工装面、50 层、100 层、150 层和 200 层各接 1

根热电偶。其中试件 3 固化曲线如图 11 所示。

第二阶段试验结果：试验件 3 实际运行曲线标记为

曲线 3，由曲线 3 可知，在 80℃保温 60min 之后，有 3 根

热电偶温度开始升高，在 80~100℃的升温过程中温度

急剧升高，其中最高峰值在 170℃左右。

试验件 4 实际运行曲线标记为曲线 4，由曲线 4 可

知，在 85~130℃的升温过程中，会出现很高的放热峰，

其中最高峰值在 220℃左右。

试验件 5 实际运行曲线标记为曲线 5，由曲线 5 可

知，在温度刚达到 95℃之后，温度急剧升高，其中最高

峰值在 220℃左右。

第二阶段结果分析：因为零件在固化过程中放热是

无法消除的，因此只能尽量降低放热峰的最高温度，由

以上 3 个试验件可知，最适合的三台阶曲线是试验 3 所

用曲线。

3　验证

使用 3 台阶曲线固化的随炉试板短梁剪切、90°拉

伸、蜂窝卷筒剥离的数值如表 3、4、5 所示。

使用三台阶曲线固化的随炉试板短梁剪切、90°拉

伸、蜂窝卷筒剥离的数值与设计要求值对比如表 6 所

示。

使用三台阶曲线固化的随炉试板，无损检测时其空
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Fig.10  Three step cure curve of test piece 2

60 120 360 600240 480 720180 420 660300 540

150
130
110

90
70
50
30

0

温
度

/℃

时间 /min

（130±5）℃ 下 保温
（120±30）min

（105±5）℃ 下 保温
（120±30）min

（80±5）℃ 下 保温
（240±30）min

图11  试验件3 三台阶固化曲线

Fig.11  Three step cure curve of test piece 3

表3　试验3随炉试板短梁剪切值

编号 宽 /mm 厚 /mm 破坏载荷 /N 短梁剪切强度 /MPa

1 5.32 2.71 1056.66 54.97

2 5.32 2.70 1145.97 59.84

3 5.33 2.68 1143.63 60.05

4 5.30 2.65 1086.19 58.00

5 5.33 2.72 993.856 51.41

表4　试验3随炉试板90°拉伸值

编号 宽 /mm 厚 /mm 拉伸力 /N 拉伸强度 /MPa

1 25.04 2.63 46.62 707.98

2 25.12 2.61 52.82 805.69

3 25.08 2.66 47.41 710.61

4 25.09 2.61 51.27 782.89

5 25.05 2.65 49.22 741.43

表5　试验3随炉试板卷筒剥离测量值

编号 宽 /mm 最大载荷 /N 平均剥离强度 /MPa

1 76.03 486.30 49.51

2 76.05 490.19 50.13

3 76.05 489.42 50.03

4 76.02 480.85 48.60

5 76.09 496.09 51.15

6 76.09 497.34 51.36
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隙率和波的衰减都符合设计要求，其短梁剪切、90°拉

伸、蜂窝卷筒剥离的数值满足设计规范。

增压舱固化炉整体共固化采用三台阶固化曲线工

艺方案是可行的，以此试制了增压舱，图 12 为试制成功

的增压舱脱模。此方案的成功不仅成功试制了增压舱

试验件，为 AG300 的试飞成功打下了坚实的基础，同时

也为今后采用固化炉成型复杂复合材料零件提供了支

持。

 
4　结论

通过单台阶固化曲线试验，采用了两组试验对比双

台阶与三台阶试制试板，并对试验结果分析得到如下结

论：

（1）在凝胶点附近进行保温能够保证固化过程中

较厚的铺层中挥发组分排除、固化完全，不易产生鼓包、

分层、孔隙多等缺陷，从而保证了最终成型零件的质量。

（2）增压舱固化炉整体共固化采用三台阶固化曲

线产品质量优于双台阶曲线，经过无损检测，试验件合

格，可以满足增压舱整体共固化要求。

（3）优化方案试验 3 只验证了第一台阶温度点的

确定，升温速率，保温时间对制品的影响还有待在今后

试验中进行验证。接下来的试验安排还需进一步扩大

试验范围，尤其要针对升温速率和保温保压时间因素进

行水平优化设计。
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表6   试验值与设计要求值对比

项目 设计要求 试验结果

短梁剪切 /MPa
平均值 50.7，最小

值 50.3
平均值 56.85，最小值

51.41

90°拉伸 /MPa
平均值 639，最小值

598
平均值 749.72，最小值

707.98

滚筒剥离 /MPa 平均值≥ 50 平均值 50.13

图12  试制的增压舱

Fig.12  Trial pressurized cabin
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