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[ 摘要 ]　C 型结构是航空复合材料结构中一种常用的结构形式，其在制造过程中产生的固化变形会严重影响航空结

构的装配。本文针对 C 型结构提出了一种通过施加预应力来减少固化变形的方法，建立了预测 C 型结构固化变形

的数值分析模型，并设计了 3 种不同铺层的 C 型结构，分别对每种铺层形式的结构施加 3 种水平的预应力，对其固

化变形进行研究。研究结果表明，有限元预测结果与试验结果吻合较好，验证了该模型的准确性和有效性，通过施加

合理的预应力可以减少这 3 种铺层的 C 型结构 90% 以上的固化变形。
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下复合材料力学行为研究、智能复合材

料结构及健康监测、复合材料结构修理

与评估技术。

低固化温度，从而降低最终的固化

变形。孙勇毅等 [10] 研究表明，过长

的恒温时间会使固化变形量增加。

Jung 等 [11] 的研究表明，适当降低整

个固化过程中的固化温度可以在一

定程度上减少固化变形，但如果固化

温度过低，复合材料则无法完成固

化，因此固化温度仅能在一定范围内

进行更改。Yi[12] 和张纪奎 [13] 等的

研究表明，适当地增加固化压力可以

减小复合材料成型后的孔隙率。

复合材料具有出色的可设计性，

可以通过改变铺层的方法来控制固

化变形。杨青 [14] 和 Bellini[15] 等的研

究表明，铺层顺序对结构的固化变形

影响很大。岳广全 [16] 的研究也发现，

可以通过改变复合材料结构的铺层

方式来降低对称铺层复合材料结构

的固化变形。

大量研究表明，复合材料在进

行固化时施加一定的预应力会提

先进热固性树脂基复合材料具

有质量轻、比强度和比模量高、抗疲

劳性能好、耐腐蚀强等特点，因此被

广泛地应用于航空航天、船舶等领

域。飞行器中存在着很多装配结构，

零部件数量多、部件尺寸大、精度要

求高、协调过程复杂，并且要求各部

件要有精确的尺寸公差，确保可以进

行顺利装配 [1–3]。此外，由于热膨胀

系数不匹配以及树脂的化学收缩等

原因，复合材料在固化过程中容易产

生变形，导致产生较大的装配应力甚

至无法正常装配，从而影响了飞行器

整体的结构强度和气动效率 [4]。因

此，如何减小固化变形成为国内外相

关学者广泛关注的问题 [5–7]。

很多学者研究了通过改变固

化工艺来降低固化变形的方法。

White[8] 和 Olivier[9] 等的研究结果表

明，固化时间和固化温度可以互作

补偿，以较长的固化时间为代价来降
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升拉伸 [17–19]、压缩 [20]、剪切 [21]、弯

曲 [22–23]、疲劳 [24]、抗冲击 [25] 等性能。

Mohamed 等 [23] 的研究表明，在固化

过程中加载一定的预应力并不会引

起结构的早期破坏，相反地，施加预

应力可以降低纤维的波纹度，减小孔

隙率，显著提升固化后构件的拉伸强

度、压缩强度和弯曲强度。另外，Liu
等 [4] 的研究表明，施加适当大小的

预应力可以有效控制平板结构的固

化变形。

综上所述，目前对预应力控制固

化变形的研究较少，且主要针对的是

平板结构。除了平板结构之外，工程

实际中存在大量的曲板结构，比如机

翼结构中的 L 型长桁、C 型接头和 T
型接头等。这类曲板结构的变形机

理要比平板结构更为复杂，因此预应

力能否对曲板结构的固化变形进行

有效控制仍然是一个未知数。本文

设计制造了 3 种不同铺层的 C 型结

构，并对每个结构施加 3 种不同水平

的预应力来研究其对固化变形的影

响。通过温度监测表和应变仪对整

个固化过程进行了监测，以分析不同

时刻内部树脂的状态。在有限元模

拟和试验验证的互相对照下，分析预

应力对 C 型结构固化变形的影响。

1 研究方法

1.1 固化变形机制

平板的固化变形机制较为简单，

Li[26] 和 Krämer[27] 等的研究表明，模

具对复合材料结构的固化变形有很

大的影响。除此之外，固化变形还受

各层之间热膨胀系数差异的影响 [28]。

复合材料在高温下固化然后冷却到

室温，由于层与层之间的热膨胀系数

不一致，导致每层的应变会有一定差

异，在各层之间变形协调之后平板便

发生了弯曲，如图 1 所示。

曲板的固化变形机制中除了层

与层之间的热膨胀系数不匹配之

外，还有面内方向与垂直于面内方

向的热膨胀系数不匹配，如图 2 所

示，该结构为 C 型结构，属于典型的

曲板结构，假设面内方向与 z 方向

具有相同大小的热膨胀系数，那么

整个冷却过程中曲板结构将会是等

比例收缩，但在真实情况下，这两者

的热膨胀系数是不一致的，应变也

是不一致的，因此在厚度方向应变

εr 和周向应变 εθ 发生变形协调之后，

C 型结构便产生了夹角的变化，这

种夹角的变化便是固化变形，也被

称为回弹变形。

C 型结构的固化变形是铺层与

铺层之间热膨胀系数不一致，以及面

内和面外之间热膨胀系数的不一致

共同导致的，其固化变形机理十分复

杂。Ding 等 [29] 提出了 L 型结构固

化变形的解析解，该解可退化推导出

C 型结构固化变形的解析解，即
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式中，θspring 为回弹角；εr
non 为厚度方

向的非机械应变；r 为转角半径；θ 为

初始转角；a 为剪切强度、弯曲强度

和厚度共同决定的参数。上述公式

需要用到厚度方向的非机械应变，但

此应变不易进行准测量，一定程度上

限制了该公式的应用。

如图 3 所示，在施加了合适大小

的预应力之后，该结构产生了一个初

始应变。在冷却的过程中，这个初始

应变对厚度方向应变和周向应变的

不一致进行了补偿，因此在预应力释

放之后，可以抵消固化过程中本应产

生的变形。

图 1 平板的固化变形机理

Fig.1 Mechanism of cure-induced deformation of laminates 

假设剪切模量极小，
拥有自由的剪切变形

还原真实固化变形

图 2 曲板的固化变形机理

Fig.2 Mechanism of cure-induced deformation of C-shaped parts 

εθ

εr 假设为等比例收缩

还原真实固化变形

还原真实周向应变

周向长度实际会更短

图 3 预应力控制曲板固化变形的机理

Fig.3 Mechanism of prestress on cure-induced deformation of C-shaped parts

预应力补偿了周向应变

固化收缩 还原真实

固化变形
预应力 预应力
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1.2 有限元分析

1.2.1 热传导模型

在复合材料结构固化过程中，共

有两个热源：外部热源，主要指热传

导过程；内部热源，主要指基体固化

过程中的化学放热。一般而言，热固

性树脂在固化反应中，单位时间内的

单位体积内热源放热量 Φ 可以用式

（2）表示 [5]：

� � �
�
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d
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t
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式中，ρr 为树脂密度；Vr 为树脂体积

分数；Hr 为树脂的总反应热；� � �
�

r r r

d

d
V H

t
为

树脂的固化反应速率。

1.2.2 固化动力学模型

目前，国内外学者为描述已经转

化的树脂量与当前树脂反应速率之间

的数学关系，建立了固化反应动力学

模型 [30]。目前广泛应用于固化变形分

析中的是唯象模型，一般的唯象固化

动力学模型可以用式（3）表示 [31]：

d

d

�
�

t
k T f� ( ) ( )  （3）

式中，k（T）为反应速率函数，是温度

T 的函数；f（α）为固化度 α 的函数。

根据 f（α）的不同可将固化动力

学模型分为以下两类 [31]。

（1）  n 级反应动力学模型。

该模型的固化反应速率峰值一

般出现在较早阶段。一般该模型可

以表达为 [30]
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式中，A为频率因子；ΔEa为活化能；R
为普适气体常数；T为固化过程中的

材料温度；α为树脂反应的固化度。

（2） 自催化模型。

该模型存在诱导期，因此固化反

应的速度峰值出现在 20% ~ 40% 阶

段。Kamal[32] 在研究环氧树脂的固

化动力学时，提出的自催化模型可以

表达为
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式中，k1 和 k2 为自催化模型的反应速

率常数，遵循 Arrhenius方程；Ai 为自

催化模型的频率因子；m1 和 n1 为自

催化模型的反应级数； （ΔEa）i 为自

催化模型的活化能。

1.2.3 固化收缩应变与热收缩应变

目前较为简便的复合材料固化

收缩应变分析方法是将化学收缩应

变与热应变一同计算，采用等效热膨

胀系数表述化学收缩应变，该方法的

计算难度较低，等效树脂基体热膨胀

系数为 [33]

� �
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式中，αm
e 为树脂等效热膨胀系数；αm

为树脂热膨胀系数；β 为树脂基体化

学收缩量，一般由试验测定，取值范

围为 2% ~ 5%；ΔT 为固化过程中的温

度差。

1.2.4 建模过程

本文选取 1/4 圆弧的 C 型结构

进行研究。在有限元程序中使用三

维实体单元建立如图 4 所示的模型，

一个半径为 40 mm 的 1/4 圆弧，尺

寸为宽 20 mm×厚 0.5 mm。为了研

究对称铺层与非对称铺层的差异，含

90° 铺层与不含 90° 铺层的差异，本

文设计了 3 种铺层方式：[0°/0°/0°/0°]、
[0°/90°/0°/90°] 和 [0°/90°/90°/0°]。

本文采用热传导分析步计算固

化过程中的温度场，网格采用 DC3D8
单元，将式 （2）、式（6）、式（8）写入子

程序进行计算。此外，使用静力分析

步计算固化过程中应力应变场以及

固化变形，如图 5 所示。初始固化温

度为 25 ℃，以 2 ℃/min 的升温速率

加热到 135 ℃并保温 100 min，随后

以 2 ℃/min的降温速率进行冷却至

室温。

在预应力场中添加一定大小的

预应力，可以改变 C 型结构固化后

回弹变形量的大小，如图 6 所示。通

过对预应力进行参数化调整，最终得

到预应力和固化变形量的关系图，如

图 7 所示。

本文所选材料体系的力学性能

如表 1 所示。

1.3 试验方法

1.3.1 材料和试验件

如图 8 所示，本文的试验件由

USN12500/7901 单向预浸料制备而

成，该材料由威海光威复合材料股份

有限公司生产提供。为了更好地研

究预应力施加下 C 型结构的固化变

图 4 C 型结构的有限元模型

Fig.4 Finite model of C-shaped part 

图 5 C 型结构的网格划分

Fig.5 Mesh of C-shaped part 

图 6 预应力控制前后的 C 型结构

Fig.6 Deformation of C-shaped part with 
prestress 

控制前

控制后
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形，在图 7 的每条曲线上选择了 3 个

预应力值作为后续试验的参考，第 1
个预应力值为 0，作为对照组；所选

第 2 个预应力值为使得固化变形等

于 0 的预应力；所选第 3 个预应力值

大于前述第 2 个预应力值，以验证过

大的预应力对 C 型结构固化变形的

影响，具体的试验安排如表 2 所示。

1.3.2 含预应力的固化方法

本文的固化工艺采用的是加热

垫辅助加热的真空袋工艺，设计并搭

建了可以施加预应力的固化试验台，

表 1 材料属性

Table 1 Material properties

参数 值

E11/GPa 124

E22/GPa 7.6

G12/GPa 3.56

G23/GPa 3.56

μ12 0.2

μ23 0.15

α11/（με·℃–1） 0.61

α22/（με·℃–1） 34.74

ρr /（kg·m–3） 1230

Hr /（kJ·kg–1） 401.5

ΔEa /（J·mol–1） 94750

m1 0.45

n1 1.877

A1/s 0

A2/s 1.494×1010

图 7 3 种铺层方式下的预应力和固化变形量及残余应力的关系图

Fig.7 Relationship diagram of prestress, curing deformation and residual stress under 
three layering methods

有限元模拟固化变形量
固化变形量的线性拟合线
有限元模拟残余应力
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图 8 C 型结构尺寸（mm）

Fig.8 Size of C-shaped part (mm)

R40

0.520

如图 9 所示。试验件铺层中的第 1
层是长度为 2 m的伸长层，其一端固

定，另一端通过吊重物的方法施加预

表 2 试验安排

Table 2 Test arrangement

试验件
序号

铺层顺序
预应力/
MPa

1 [0°/0°/0°/0°] 0

2 [0°/0°/0°/0°] 4

3 [0°/0°/0°/0°] 16

4 [0°/90°/0°/90°] 0

5 [0°/90°/0°/90°] 48.5

6 [0°/90°/0°/90°] 80

7 [0°/90°/90°/0°] 0

8 [0°/90°/90°/0°] 3.5

9 [0°/90°/90°/0°] 16
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应力。加热垫分为上下两个加热垫，

上部加热垫可以加热空气，并且可以

起到一定的密封作用，减少散热；下

部加热垫通过加热模具给复合材料

加热。加热过程中始终保持 0.1 MPa
的真空压力。温度和压力均得到有

效控制。

1.3.3 应变和温度监测

在整个固化过程中，为了研究树

脂状态的变化以及应变的发展，在试

样上粘贴一枚沿 0° 方向的应变片，

并在试验件旁单独设置一枚贴在金

属片上的应变片作为温度补偿片，如

图 10 和 11 所示。

由于试验件实际固化温度和其

周围空气的环境温度会有一定差别，

因此为了消除这个温度差所带来的

影响，获取更精确的实际应变值，在

补偿片旁设置一枚热电偶用以测量

补偿片处的温度，在试验件处放置一

枚热电偶用于测量试验件的温度，在

后续的计算中，可通过热应变公式获

得修正后的应变仪输出值，即

εminus = ε'minus+χ ·(ΔT1– ΔT2) （9）
式中，εminus为实际应变差；ε'minus为应

变仪输出应变差；χ 为应变片热膨胀

系数，17.18 με/℃；ΔT1为试验件处的

温度；ΔT2为补偿片处的温度。应变

差是应变仪直接输出的值，反映的是

纤维和树脂对于应变片的影响。

本文采用的应变片连接方式如

图 12 所示 [34]。应变差和应变片真

实应变的关系为

εminus = εreal – εthermal （10）
式中，εreal为应变片真实应变；εthermal
为应变片热应变。应变片真实应变

指应变片自身的应变值。

1.3.4 固化变形的测量

由于曲板固化变形的值比较小，

曲板的相关尺寸也不易进行手工测

量，因此在本文中，采用了先将固化

好的试验件使用扫描仪进行扫描，再

用图像处理软件测变形的方法。扫

描仪选用 BenQ Q76 扫描仪，图像处

理软件选取Digimizer。如图13所示，

可以通过软件的拟合来获取试验件

的相关尺寸。

2 结果与讨论

2.1 预应力施加下的温度和应变分析

以 48.5 MPa 的预应力施加在

[0°/90°/0°/90°] 铺层的 C 型结构为

例，分析温度和应变在固化过程中的

变化。试验测量和仿真结果表明，在

使用加热垫加热时，试验件固化过

程中的实际温度与其周围空气的环

境温度差别较小，温差最大处为 7.1 
℃，如图 14 所示。这是由于试验件

质量小，树脂固化反应放热量较少，

另外试验件厚度较小也会使试验件

内部的固化反应放热能够更快地逸

散出去，不易产生局部的高温。

树脂的固化过程可以分为 4 个

阶段。

（1）流动阶段。也被称为凝胶前

阶段，在这一阶段树脂的黏度较小，

树脂处于可流动液体状态 （粘流态）。

（2）凝胶 – 玻璃化阶段。在这

一阶段工艺温度大于树脂的玻璃化

转变温度，复合材料处于橡胶态阶

段。随着温度的不断升高，树脂固化

速率也开始加快，固化度不断增加。

（3）玻璃化后保温阶段。玻璃

化点时工艺温度等于树脂的玻璃化

图 10 含预应力的固化试验示意图

Fig.10 Schematic diagram of curing 
experiment with prestress 
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图 9 含预应力的固化试验台

Fig.9 Curing experiment with prestress

伸长层

图 11 应变片铺设位置

Fig.11 Location of strain gauge

图 12 工作应变片和补偿片的单臂

半桥接线图 [34]

Fig.12 Single-arm half-bridge wiring 
diagram of strain gauge[34]

试验件应变片
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图 13 软件处理图像结果

Fig.13 Software processed image

Radius: 3.95 cm
（3.937 cm to 3.97 cm）

Angle: 92.81°
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Fig.14 Comparison of temperature curves

环境温度
实际温度

360300240180120600
时间/min

140

120

100

80

60

40

20

温
度

/℃



1092023年第66卷第15期·航空制造技术

复合材料成型Composites Molding 

转变温度。随着树脂的继续固化，玻

璃化转变温度大于工艺温度，复合材

料呈现玻璃态性能。

（4）降温阶段。在降温阶段材

料处于玻璃态，降温开始前树脂固化

反应结束 [35]。

固化过程中的温度和应变变化

如图 15 所示。当树脂处于粘流态和

橡胶态时，应变片随着温度受热膨

胀，而此时树脂无法和应变片有效粘

连在一起，纤维和树脂对于应变片的

影响很小。因此，这个阶段应变片真

实应变在上升，应变差在下降；当树

脂处于玻璃态时，应变片已经和复合

材料牢牢绑定，此时应变片的应变变

化与复合材料的应变变化相同，但此

时温度处于保温阶段，所以应变差和

应变片真实应变在这个阶段都几乎

没有变化；当降温阶段开始时，复合

材料开始收缩，且应变片与复合材料

完全绑定，因此应变片真实应变开始

出现下降；此时由于温度的不断下

降，应变仪电桥计算中的热应变为负

值，且热应变下降的幅度要大于真实

应变下降的幅度，因此应变差会不断

变大。由文献 [4] 可知，固化过程产

生的残余应力和固化变形也主要是

在这个阶段产生。

2.2 预应力施加下的固化变形结果

   分析

如表 3 所示，在不施加预应力

时，结构的夹角均大于 90°，发生了

一定的回弹变形，随着预应力的施

加，3 种铺层的 C 型结构的夹角都呈

现明显的降低趋势，说明预应力对其

回弹变形产生了影响。可以看出，有

限元计算结果与试验结果具有较好

的一致性，且在 [0°/0°/0°/0°] 铺层的

曲板构件中，不施加预应力时的夹角

为 92.808°，施加预应力 16 MPa 后

夹角减小至 90.221°，变形被消除了

约 92.12%；在 [0°/90°/0°/90°] 铺层的

曲板构件中，不施加预应力时的夹角

为 91.436°，施加预应力 48.5 MPa 后

夹角减小至 89.997°，变形被消除了

表 3 试验结果和有限元仿真结果

Table 3 Experiment results and finite element simulation results

试验件
序号

铺层顺序
预应力/
MPa

固化变形

试验值 /（°） 仿真值 /（°） 误差 /%

1 [0°/0°/0°/0°] 0 92.808 90.144 2.96

2 [0°/0°/0°/0°] 4 92.133 90.054 2.31

3 [0°/0°/0°/0°] 16 90.221 89.535 0.77

4 [0°/90°/0°/90°] 0 91.436 92.789 1.46

5 [0°/90°/0°/90°] 48.5 89.997 90.003 0.10

6 [0°/90°/0°/90°] 80 87.852 88.015 0.19

7 [0°/90°/90°/0°] 0 93.886 90.152 3.98

8 [0°/90°/90°/0°] 3.5 92.895 89.893 3.23

9 [0°/90°/90°/0°] 16 89.846 89.555 0.32

图 15 固化温度和试验件应变曲线

Fig.15 Curing temperature and strain curve of specimens
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约 99.79%；在 [0°/90°/90°/0°] 铺层的

曲板构件中，不施加预应力时的夹角

为 93.886°，施加预应力 16 MPa 后

夹角减小至 89.846°，变形被消除了

96.04%。

为了更直观地看出回弹变形的

变化情况，将试验件的侧面扫描后

放在一起对比，如图 16 所示 （其中

序号为试验件编号，红色虚线部分

为标准 90° 的直角边）。通过对比

可以看出，在不同预应力加载下的

C 型结构试验件具有不同的弯曲程

度，且随着预应力值的增加，C 型结

构试验件的夹角逐渐减小，回弹变

形得到了控制。

3 结论

本文主要介绍了在固化过程中

施加预应力的方式来降低 C 型结构

固化变形的方法。主要的结论如下。

（1）采用数值分析模型对施加

预应力的 C 型结构的固化变形进行

了预测，该数值模型计算结果与试验

数据的误差在 5% 以内。

（2）施加大小合适的预应力可

以抵消本文讨论的 3 种铺层方式的
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C 型结构大部分的固化变形。在本

文的试验中的减少效果达到了 90%
以上。

本文对于预应力控制复合材料

大型构件的固化变形具有重要的试

验指导作用。然而，用预应力控制 C
型结构固化变形背后的解析解仍然

是未知的，目前仅是通过试验和仿

真对照的方法证明了施加预应力可

以减小 C 型结构的固化变形的可行

性，但在理论层面对控制该结构的

固化变形的原因进行梳理分析，以

及进行解析解的推导，凝练出相关

的数学表达式，在未来仍是一个巨

大的挑战。
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Effect of Prestress on Cure-Induced Deformation of C-Shaped Composite Parts
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[ABSTRACT]  C-shaped part is one of the common parts in aviation composite structures. The cure-induced deformation 
when manufacturing will seriously affect the assembly of aviation structures. In this paper, a method of reducing curing 
deformation by applying prestressing is proposed for C-shaped part structure, and a numerical analysis model for predicting 
curing deformation of C-shaped part structure is established. To verify this model, three kinds of C-shaped parts of different 
layup sequence is manufactured at varying to prestress levels. The experimental results and numerical results have a good 
agreement, showing the accuracy and validity of this finite element model. It has been shown by the results that once the 
proper prestress is loaded, the deformation of these three layup sequence parts could reduced over 90%.
Keywords: Composites; C-shaped part; Cure-induced deformation; Prestress; Finite element simulation
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