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随着航空航天事业的飞速发展，

航空航天领域对先进材料的轻量化、

高性能、多功能及可设计性等需求

不断提升 [1]。碳纤维增强复合材料

（CFRP）具有密度小、比强度高、比模

量大、抗冲击性能好、可设计性强等

优点，符合航空航天工业轻量化和高

性能的发展理念。与传统钢、铝材相

比，碳纤维复合材料的应用能够减轻

航空航天器结构重量的 30%，在提高

航空航天器性能的同时，还能降低发

射成本 [2-4]。

目前常用的复合材料成型工艺

包括手糊铺层、树脂传递模塑成型

（RTM）、拉挤成型、模压成型、热压罐

成型、模塑成型等 [5-6]。然而，这些传

统成型工艺或操作复杂、成型效率

低、制造成本高，或依赖于独立的预

浸过程，无法满足航空工业对复杂型

材大批量、低成本的工业化生产需

要，一定程度限制了复合材料的大规

模应用 [7]。因此，亟需提出能够高效、

低成本、符合大批量生产的复合材料

成型新工艺。

目前，部分学者针对复合材料

板材热冲压成型技术开展了研究。

Wakeman 等 [8] 进行了碳纤维复合材

料板材的热冲压试验，分析了冲压参

数对成型效果的影响，研究结果表

明复合材料预热温度和初始固结程

度是影响成型效果的两个主要因素。

Alcock 等 [9] 针对高强度复合材料板

进行热冲压直接成型，研究表明温度

和压力是成型的主要影响因素，并且

热冲压成型更加节省能源。Ji 等 [10]

研究了压边力对复合材料热冲压成

型的影响，发现增加压边力有助于改

善球形制件的不对称纤维剪切变形

情况以及预防褶皱。

本文提出一种采用模具直接加

热纤维增强复合材料板的热冲压成

型方法，通过直接加热模具将复合材

料板材与模具接触区域加热软化，并

随着冲头运动逐步成型。针对纤维
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编织复合材料板材热冲压成型中的

拉深工艺，研究坯料纤维方向与模具

直边分别成 0°和 45°的盒形件拉

深成型过程，并分析不同纤维铺向下

的变形机制。

热冲压成型方法

碳纤维编织热塑性复合材料板

是由编织碳纤维增强体和树脂基体

复合而成。热冲压成型过程中，板料

将会被加热至成型温度，基体树脂会

发生一定程度的软化，使得树脂与纤

维之间约束下降。在外力作用下纤

维束间通过相互挤压和面内剪切变

形来适应曲面曲率变化，与此同时受

热软化的树脂基体随纤维布流动并

及时填补纤维变形引入的材料空隙，

从而获得一个相对稳定的状态。

热冲压是根据具体成型需要，采

用不等温模具针对零件不同部位进行

不同温度冲压成型。冲压成型过程中

材料待变形区域加热软化以提高材料

的局部流动性，降低成型难度。

首先，将试件置于模具表面，保

证试件放置在模具的中心位置，压上

压边圈；接着，启动模具加热装置，

通过加热棒局部加热冲头、压边圈和

模具至指定温度；移动冲头靠近并

接触试件，以接触传热方式加热试件

待变形区域到指定温度；最后，按照

设计的冲压速率冲压试件，冷却固化

后卸载。

碳纤维复合材料板力学性能
测试

1  碳纤维复合材料板单向拉伸性能

     测试

本文针对双层碳纤维编织增强

PC/ABS 树脂基复合材料板，首先进

行单向拉伸性能试验测试。由于复

合材料板内增强纤维布为平纹编织，

板料沿 0°和 90°方向力学性能相

同，只需要测量一个方向即可。通过

配置有温度箱的 INSTRON 材料试验

机进行拉伸试验得到各种试验温度

下拉伸试样的真实应力 - 真实应变

曲线，见图 1。纤维本身性能对温度

不敏感，但树脂处于热成型温度下会

发生软化，且纤维模量远大于基体，

因此不同温度下树脂的软化程度对

应力应变曲线并没有明显影响。

2  碳纤维复合材料板斜拉伸性能

     测试

在单向拉伸材料测试试验基础

上，针对不同成型温度下的复合材料

板料进行斜拉伸试验研究。图 2 所

示为斜拉伸试验中板料内部编织纤

维布的变形几何原理。本文试件纤

维方向与拉伸方向夹角为 θ=45°。

由图 2 中几何关系可以得出斜

拉伸过程中纤维剪切角变化关系式：

γ = π
2
− 2θ � （1）

θ = arccos W + δ√
2 W � （2）

式中：W 为试件宽度，δ 为拉伸位

移，2θ为纤维夹角，γ为剪切角。图

2 中 H 表示试件长度，本试验中

H=100mm，W=25mm。

剪切角 γ可以表示为：

γ= π
2
− 2 arccos 25 + δ

35.35 � （3）

中心宽度为：

W̃ = 2 · W + δ
2

tan θ = (W + δ) ·
√

W2 − δ2 − 2Wδ
W + δ

√
W2 − δ2 − 2Wδ

W + δ
=
√

625 − 50δ − δ2

� （4）

由公式（3）、（4）可以看出，碳纤

维编织复合材料斜拉伸过程中，纤维

剪切角和中心宽度均是拉伸位移的

函数。

图 3 为不同温度（110~150℃）

下斜拉伸试验的应力 - 应变曲线。

拉伸至应变为 0.4 时，试件均未发生

断裂。对比单向拉伸试验结果可知，

试件在沿纤维 θ=45°的延展性远高

于沿纤维方向，这是由于斜拉伸下板

内纤维以剪切变形为主导致。由于

试验温度高于 PC/ABS 树脂的转化

温度，树脂软化程度足以使编织纤维

在其中自由移动发生剪切变形，因此

试件的伸长率较高，且应力应变关系

表现出显著的非线性特征。不同温

度下树脂软化程度对板料内部纤维

剪切变形约束影响显著，温度越高，

图1  不同温度下的拉伸试验应力-应变曲线

Fig.1  Stress-strain curves under different temperatures
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约束越小，变形抗力越小，纤维更易

剪切变形。

使用工业照相机对 130℃时试

件标记线内纯剪切区域中心位置的

剪切角及中心宽度进行追踪拍摄（图

4），将得到的结果绘制成剪切角、中

心宽度与拉伸位移的关系曲线，如图

5、6 所示。

斜拉伸开始时，随着拉伸位移

增加，试件剪切角随之逐渐增大，中

心宽度随之缩小。纤维剪切角随位

移变化平缓，当纤维剪切达到一定

程度后（拉伸位移超出 6mm）开始发

生挤压，阻碍试件变形。拉伸至位

移 14mm 时剪切角达到 54.7°，此后

剪切角将不再随位移发生明显变化，

中心宽度也不再缩小，说明已经达到

了板内编织纤维的剪切锁止角，即达

到纤维剪切成型极限。此后纤维之

间相互挤压严重，阻止纤维编织交汇

点的进一步旋转和拉伸，编织纤维布

将从中心部位开始产生褶皱凸起，向

两端蔓延，导致两层纤维布间出现分

层，板料性能将急剧下降。

图 5 和图 6 针对试验测量数据

与公式（3）、（4）预测的纯纤维布变

形数据进行对比发现，复合材料板加

热至成型温度后，虽然高温使得基体

树脂发生了充分软化，纤维布可以在

其中相对自由地发生剪切变形，然而

高弹态下的树脂仍然对包裹其中的

纤维产生约束作用，使斜拉伸试验下

剪切角及中心宽度变化幅度均小于

纯纤维剪切情况，说明高弹态树脂的

存在可以有效约束纤维的剪切变形，

因此在热成型温度下编织纤维复合

材料沿纤维 45°方向的拉伸延展性

优于纯纤维布。

盒形件热冲压试验

1  试验件

试验试件采用双层 3K 平纹编

织碳纤维布增强的 PC/ABS 树脂基

复合材料圆板，厚度 0.55mm，外径

170mm，成型 70mm×70mm 方盒形

件。试验选取两种典型的布置方式

进行盒形件热拉深，分别称为 0°试

件与 45°试件，如图 7 所示。

2  试验装置

图 8 为盒形件热拉深模具。模

具采用加热棒，通过热电偶反馈加热

温度。冲头、压边圈、拉深模分别采

用 1、4、8 个功率为 80W 的加热棒交

错布置加热，以保证板材受热均匀

性。

为兼顾成型过程中树脂流动均

匀性同时避免起皱和回弹，通过大量

图3  斜拉伸试验应力-应变曲线

Fig.3  Stress-strain curve under different temperatures for bias extension test
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图4  斜拉伸试件变形区的纤维剪切

Fig.4  Fiber shear of specified deformation area
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图5  剪切角-拉伸位移关系曲线

Fig.5  Shear angle-deep drawing distance curves
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试验，发现选取成型温度 130℃，冲

压速度 5mm/min，可以有效保证一定

的成型质量。试验前给模具表面喷

涂干粉脱模剂，将裁好的板材分别按

照 0°和 45°方向定位于盒形件模

具上，然后安装压边圈施加压边力，

坯料定位完成后开启温度控制器对

模具及压边圈进行加热，检测到温度

到达 130℃后移动冲头，接触板料完

成冲压成型。

3  盒形件板料变形机制研究

图 9 为拉深至不同深度的成型

试件照片。盒形件拉深过程中材料

流动受纤维织物影响明显，表现为沿

不同方向的流入凹模材料量不同。

0°试件直边部分材料流动较快，圆

角部分流动相对缓慢，圆形试件逐渐

被拉至类似方形；45°的试件流入凹

模速度比 0°缓慢，板料外廓尺寸缩

减不明显，尤其是直边部分，拉深至

一定深度试件也趋于方形，直边部分

的中间位置由于材料流速最慢形成

方形件四角。可见，纤维方向对盒形

件热拉深中复合材料板料变形机制

起关键性作用。

由图 10 所示的成型载荷曲线可

知，两种试件的成型载荷值均较低，

都位于 800N 以下，然而两种试件的

载荷变化趋势相差甚大。在相同加

载条件下，45°试件发生斜向拉伸、

斜向挤压变形，纤维更易发生剪切变

形，其成型载荷低于 0°试件。

4  起皱与成型极限

使用工业照相机对成型过程中

纤维剪切变形起皱失效部位进行追

踪拍照并测量不同拉深深度时纤维

剪切变形程度。由图 11 可见，0°

试件拉深至 16mm 时质量良好，超过

16mm 后成型件将发生起皱失效，拉

深深度 16mm 对应的试件圆角部分

剪切角值为 48.1°，继续拉深剪切角

基本不再增大。此时剪切角并未达

到纤维布锁止角 54.7°，这是因为在

拉深过程中坯料在圆角部分受力较

复杂，除拉深力以外还承受横向挤压

和厚度方向上的模具压力，会加剧纤

维间的挤压，使纤维提前进入锁紧状

态，剪切角在 48.1°时就到达成型极

限而发生起皱失效。

45°试件拉至 13mm 时质量良

好，在拉深深度进一步增加时开始

出现起皱。深度 13mm 时，纤维剪切

程度不严重，剪切角仅 18.8°，拉深

至 16mm 时起皱失效试件剪切角增

至 31.5°。此后纤维的剪切变形将

变得缓慢，被拉进凹模的速度变快。

纤维布整体弯曲同时，在模具凸缘

挤压下纤维束被拉紧，引发圆角部

分褶皱，即圆角部分剪切角 31.5°

时就已经达到了 45°试件的成型极

限。

图6  中心宽度-拉伸位移关系曲线

Fig.6  Center width-deep drawing distance curves
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图7  两种热冲压试件

Fig.7  Two specimens

注：左侧为 0°试件，右侧为 45°试件。
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5  成型件内部质量检测

对拉深深度为 13mm 的试件内

部质量进行 μ-CT 扫描检测。检测

部位为圆角部分和直边部分的中心

位置。表 1 给出成型件断面图像，可

以清晰观察到热压成型带来的内部

质量变化。

从表 1 可以看到，两种成型件直

边部分截面良好、质地均匀，未发生

分层破坏。这说明碳纤维复合材料

板沿纤维 0°和 45°方向的弯曲成

型性能都良好，对热压成型的适应性

较好。

圆角部分是比较容易发生起皱

缺陷的部位，这一区域的成型质量受

纤维编织方向影响较大。0°试件圆

角部位纤维流动情况较好，内部空洞

较少；而 45°试件内部由于树脂流

动较差出现了明显空洞和分层缺陷，

说明纤维层间界面结合程度差，导致

成型件的成型质量降低和结构性能

大幅下降。

结论

（1）提出一种采用模具非等温

直接加热纤维增强复合材料板材的

热冲压成型方法，热拉深成型了碳纤

维编织树脂基复合材料盒形件，成型

抗力小、效率高、成型件表面质量高。

（2）斜拉伸试验下复合材料板

材内部纤维以剪切变形为主，树脂基

体材料约束纤维剪切变形，且应力应

变曲线随温度变化显著。

（3）纤维方向对盒形件热拉深

成型过程中复合材料板料变形机制

有重要影响：0°试件直边部分树脂

材料流动较快，圆角部分流动较慢；

45°试件树脂流入凹模速度比 0°

缓慢。

（4）0°试件的成型极限较高，

相比于 45°试件更不容易发生起

皱，且 0°试件成型件的内部质量更

图9  盒形件热冲压试件变形过程

Fig.9  Deformation process of two specimens
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图10  成型载荷曲线

Fig.10  Curves of stamping load
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图11  圆角部分纤维剪切角

Fig.11  Shear angle of rounded portion
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复合材料成型技术Moulding Technology for Composites

Hot Stamping of Carbon Fiber-Reinforced Thermoplastic Composite Boxes

HAN Bin1, WANG Hong1, YU Yanghuiwen1, ZHOU Tao2, ZHANG Qi1

( 1. School of Mechanical Engineering, Xi’an Jiaotong University, Xi’an 710049, China;
2. State Key Laboratory for Manufacturing Systems, Xi’an Jiaotong University, Xi’an 710049, China )

[ABSTRACT]   Traditional forming processes of carbon-fiber reinforced thermoplastic composite profiles have many prob-
lems, such as the complex operation, low forming efficiency, high cost and incapability for mass production, which limit the 
large-scale applications of composites in the aerospace engineering. A new forming process is proposed, by the direct hot-
stamping of a fiber-reinforced composite panel using an instant heating deep-drawing die. Through the tensile tests of compos-
ite panels and hot stamping of the composite square-cup parts, the influences of fiber orientation on the stamping processing 
and fiber deformation within the specimens are studied, with the ultimate drawing depth and forming shear angle obtained. For 
better forming quality, it is suggested to adopt the parallel arrangement of the fiber orientation and the straight edge of the die 
for the hot stamping process of fiber-woven composite box parts.
Keywords:  Carbon-fiber reinforced thermoplastic composite; Hot stamping; Square-cup part; Fiber orientation; 
Shear angle
� （责编　逸飞）

佳。针对纤维编织复合材料盒形件

热冲压成型，建议采用坯料纤维经纬

方向与模具直边平行的放置方式。
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表1  直边部分和圆角部分的μ-CT断面图像

试样类型 直边部分 圆角部分

0°

45°


