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多腔室复合材料结构件的气囊整体成型研究
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文　摘　通过复合材料典型结构件的气囊成型工艺试验及其工艺效果的评估 ,论证了多腔室复杂结构

件采用多气囊整体成型技术的可行性 ,并对共固化时多个气囊内压的调控进行了论述。固化时 ,应根据不同

气囊容积的大小 ,合理调控气囊的内压 ,是控制制件规整度的关键。研究表明 ,多气囊整体成型工艺切实可

行 ,成本较低 ,并且工艺效果也比较理想。
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Study on Inflatable Mandrel Integral Fabrication of
Multi2Cavity Composites Structure
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Abstract　By mean of technical trial and evaluation of typ ical structures of multi2cavity inflatable mandrel

made of composites, the feasibility of the inflatable mandrel integral form ing is discussed. The different mandrel

p ressure control during co2curing is also studied. During the period of curing, it is essential for the p roduct gauge to

modulate the mandrel p ressure according to the volume difference of the inflatable mandrels. The research indicates

the multi2inflatable mandrel fabrication is a comparatively low2cost, feasible composites form ing technology. W hat

is more, the technical evaluation is relatively satisfactory.
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1　前言

复合材料的可设计性、轻质、高强等特性使其在

航空航天领域获得了广泛的应用 ,但是成本较高是

阻碍其进一步扩大应用范围的瓶颈之一。其中制造

成本的比例超过 60%
[ 1 ]。对于复杂结构件而言 ,采

用整体成型工艺 ,可大大减少零部件数量及中间加

工环节 ,是降低制造成本的有效途径之一 [ 2～3 ]。

复合材料气囊成型工艺可从工艺技术的角度出

发 ,在一定程度上降低复合材料的成本。目前国内

外在气囊成型工艺方面的报道仅限于简单零件的制

作 [ 4～6 ]。在多气囊整体成型技术方面 ,开展的研究

比较少。本文针对一复合材料典型结构件 ,采用多

气囊整体成型工艺 ,并从制件的结构厚度、纤维含量

和空隙率等方面进行评估 ,从而考察气囊成型技术

的工艺性能。

2　典型结构件的结构特点及成型工艺

2. 1　典型结构件的结构特点

结构件为一桁梁壁板式盒状结构 ,如图 1所示 ,

它由复合材料盒件及金属根肋组成 ,包括上下蒙皮、

两侧工字梁、后端Π形梁、蒙皮中间加筋及金属镶

嵌件等多种结构。这些结构单元将结构件隔成了四

个腔室 (中心一个 ,左右侧面各一个 ,后端一个 ) ,四
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个腔室有规则立方体的 ,有开口收敛的 ,也有侧壁 的 ,四个腔室开口之间相互并列或垂直。

图 1　试验件结构示意图

Fig. 1　Structure sketch of trial model

2. 2　成型工艺的选择

根据结构件的结构特点 ,常规成型工艺是用热

压罐和热压机成型零部件 ,然后胶接组合成整体。

这需要昂贵的设备、大量的耗能、较长的加工周期 ,

最终导致较高的制造成本。采用膨胀模成型工艺可

实现整体成型 ,大大减少零件数量 ,克服热压成型的

某些缺点 ,但在固化成型过程中 ,无法有效控制压

力。另外 ,膨胀模的设计及成型时的压力计算也比

较麻烦。

复合材料气囊整体成型工艺可以克服热压成型

和膨胀模成型的缺点 ,简化复合材料制件固化前的

准备工序 ,不必使用大型热压机、热压罐等高能耗设

备 ,在压力控制方面可实现人为干预。同时 ,还可以

保证复合材料构件有更高质量的结构规整度 ,是一

种低成本、高效的复合材料制件成型工艺方法。根

据结构件的多腔室特点 ,在金属阴模的辅助下 ,可采

用四个气囊整体共固化成型。

3　结构件的研制

3. 1　原材料及成型设备

预浸料 : T300 /HD03预浸料 ,由航天特种材料

及工艺技术研究所提供 ,树脂含量为 (39 ±3) %。

气囊基体材料 : 法国 Aerovac 公司的 Mos2
ite1453D硅橡胶生胶片 ,厚度规格为 1. 5 mm。材料

的基本性能如表 1所示。

表 1　M osite1453D气囊基体材料的基本性能

Tab. 1　Physica l performances of infla table mandrel ma ter ia lM osite 1453D

硬度
拉伸强度

/MPa

撕裂强度

/MPa

最高使用温度

/℃

断裂伸长率

/%

收缩率

/%

压缩应变 /%

(176℃、120 m in)

密度

/ g·cm - 3

A50 9. 65 43. 78 230 650 1～2 38 1. 15

　　鼓风干燥箱 :最高使用温度 350℃,控温精度 ±

2℃,用于硅橡胶气囊的硫化成型及结构件的固化。

氮气充压装置 :高压氮气瓶、减压阀、压力表及

金属管路等 ,用于气囊的硫化成型及结构件的固化

加压。

3. 2　气囊的结构设计及制作

3. 2. 1　气囊的结构设计

气囊结构的设计主要是气囊的刚度和坍缩率的

设计。刚度设计的主要目的在于整体成型复合材料

桁梁壁板或筒型结构时 ,气囊对物料铺放能够起到

支撑和定位作用 ,坍缩率的设计主要是满足装、脱模

的要求。坍缩率在一定范围内与刚度成反比 ,因此

在气囊的结构设计时 ,要同时考虑气囊的刚度和坍

缩率二者的关系 ,做到结构的优化设计。二者的协

调主要通过气囊基体材料的厚度进行调整 ,气囊的

厚度越厚 ,刚度也就越大。其中采用同种基材更容

易调整气囊的刚度和坍缩率 ,工艺操作简单 ,也容易

确保气囊生胶片硫化时的气密性。

另外 ,气囊的充气金属接嘴一般根据复合材料

制件的结构情况设计在气囊的开敞面上 ,金属接嘴

与气囊基材的密封可通过金属垫片上的密封槽实

现。金属垫片的直径大小根据开敞面的大小进行合
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理设计 ,既保证气密性 ,又可保证坍缩率适宜 ,方便

装模和脱模。

3. 2. 2　气囊的制作

气囊的制作是利用气囊成型模 ,将 Mosite1453D

生胶片根据气囊设计方案裁成适当形状 ,覆在型腔

内壁上 ,在制件开敞面一端设置通气的接头。模具

组合完毕后检查密封情况 ,使其成为一密封腔体 ,通

过金属接嘴外接氮气或其他惰性气体 ,保持一定的

内压 ( 0. 2～0. 4 MPa) ,在烘箱中升温至 ( 150 ±

5)℃,硫化 60～90 m in,依靠生胶片自身良好的自

粘接性能使之成为一体 ,脱模后制得气囊。图 2是

制作的结构件成型用的四个气囊。

图 2　试验件成型用气囊

Fig. 2　 Inflatable mandrel emp loyed in trial model molding

3. 3　结构件的制作工艺流程

图 3是结构件的制作工艺流程图。在装模时 ,

为了进一步提高结构件的规整度 ,可将蒙皮和工字

梁进行真空预压实处理。另外 ,气囊的柔性使得装

模、脱模更加便利 ,节省了大量工时。

图 3　试验件制作工艺流程

Fig. 3　Technical p rocedure chart of trial model molding

3. 4　气囊成型的预浸料固化工艺

气囊成型制件的过程是复合材料坯料在一定的

外部条件下 (主要是温度、气囊的内压和时间 )经历

黏流、凝胶和硬固的过程。温度和时间参数的选择

主要取决于复合材料树脂体系的固化情况 ,可以借

鉴同种树脂体系的其他成型工艺方法所采用的参

数 ,但气囊内压参数的控制却不同。多气囊多腔室

整体成型时 ,利用气囊作为成型时的芯模 ,在凝胶阶

段气囊充压时 ,由于四个腔体体积大小不同 ,气囊的

内压出现差异 ,有可能出现先后膨胀的情况 ,这样腔

室的工字梁容易扭曲变形。

在多气囊共固化的内压控制方面 ,可通过以下

途径解决 : (1)各个气囊分别充气 ,根据各自容积确

定各自的充气速度 ,内压控制精确 ,但对气路要求

高 ,气路的仪器仪表的量程及精度应协调一致 ,充气

设备投资大 ; (2)多个气囊同时充气 ,以较低的速度

充气 ,使气囊充气时内压不会产生明显差异。

若采用第二种充气加压方案 ,主要考虑充气速

率与气囊容积之间的关系。经过多次工艺试验 ,基

本上掌握了充气速率的大小。气囊的容积差异越

大 ,充气速率也越小。假设气囊最大与最小容积比

为 V1 /V2 ,根据经验 ,充气速率 R可根据下面的方

程 :

R =
0. 2～0. 4

V1 /V2

那么加压从 P1到 P2所需要的时间 T:

T =
P2 - P1

R
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在结构件的制作中 ,最大气囊与最小气囊的容

积相差 5倍左右 ,凝胶保温后 ,每 2 m in内缓慢加压

0. 05 MPa, 10 m in之内加到 0. 6 MPa,可使四个气囊

充气时内压不产生明显差异。

典型结构件采用 T300 /HD03预浸料铺层制作 ,

装模后进行固化 ,其具体的固化工艺为 :室温 (气囊

内压 0. 1～0. 15 MPa,烘箱加热升温 ) →85～90℃

(气囊内压预压 0. 2 MPa) →保温 15～20 m in,将气

囊内压降至 0. 1～0. 15 MPa→加热升温至 125～

130℃→保温 40～45 m in后 ,将气囊内压升至 0. 45

～0. 55 MPa→升温至 170℃,保温 120～180 m in→

关闭加压气源 ,关闭烘箱加热→冷却至 60℃以下→

脱模。固化时升温速率为 1～1. 5℃ /m in。

4　工艺效果评估

结构件的检测是评估多气囊整体成型工艺效果

的核心内容 ,通过工艺效果的评估 ,确定最佳的气囊

成型工艺参数 (温度控制规范和内压控制等 ) ,进一

步验证多气囊整体成型技术的可行性。结构件的检

测主要从无损检测、纤维体积分数、空隙率及制件的

尺寸精度等方面开展研究。图 4是采用多气囊整体

成型制作的复合材料结构件。

图 4　多气囊整体成型的复合材料试验件

Fig. 4　Composite trial model of

multi2cavity inflatable mandrels

4. 1　无损检测

采用无损超声 C扫描系统 (USIP20JP,德国 )对

试验件进行检测 ,检测结果表明 ,蒙皮及工字梁腹板

部位没有明显的疏松和分层现象。

4. 2　纤维体积分数和空隙率

纤维体积分数和空隙率分别遵循 GB3366 - 82

《显微镜法测碳纤维增强树脂纤维体积含量检验方

法》和 GB3365—82《碳纤维增强塑料孔隙含量检验

方法》测量。

取样主要是分别在典型件的工字梁、蒙皮和腹

板等部位各取三个横截面长为 10 mm、宽为全厚、高

为 10 mm的试样。制样主要是要将切取的试样包

埋于适当的包埋剂中 ,再将包埋好的试样在磨片机

上依次用由粗到细的水磨砂纸在流动水下湿磨。而

后在抛光机上用适当的抛光织物和抛光膏抛光 ,至

试片内纤维在显微镜下清晰可见为止。

结构件的纤维体积分数和空隙率测试结果如表

2所示 ,和常规的模压成型工艺相比 ,结构件的纤维

体积分数为 (62. 5 ±3) % ,空隙率的测试平均值在

1. 0%左右 ,在合理的范围之内 [ 7 ]。空隙率可满足

GJB2895—97《碳纤维复合材料层合板和层合件的

通用规范 》中的相关标准的 B级标准 (不大于

2% )。
表 2　结构件的纤维体积分数和空隙率

Tab. 2　F iber volum e con ten t and

vo id con ten t of tr ia l m odel %

选取部位 纤维体积分数 空隙率

工字梁

腹板

蒙皮

65. 0

59. 6

63. 1

1. 29

0. 29

1. 32

平均值 62. 5 ±3 1. 0

4. 3　尺寸精度

对气囊成型制件的尺寸精度而言 ,外形规整度

一般由金属阴模确保 ,受气囊成型工艺影响的主要

是制件的结构厚度精度。结构件的蒙皮边缘和中央

区域的厚度分别为 2. 5 mm和 4. 5 mm,表 3是结构

件的结构厚度测量数据。
表 3　结构件的结构厚度测量数据

Tab. 3　Sk in th ickness of tr ia l m odel

气囊内压

/MPa

设计厚度

/mm

测量值

/mm

偏离值

/mm

标准

方差

偏离系数

/%

0. 3
4. 5 ±0. 2

2. 5 ±0. 2

4. 39

2. 57

- 0. 11

0. 07

0. 12

0. 11

2. 63

4. 09

0. 4
4. 5 ±0. 2

2. 5 ±0. 2

4. 32

2. 54

- 0. 18

0. 04

0. 18

0. 14

4. 23

5. 45

　　从表中可以看出 ,在 0. 3～0. 4 MPa的气囊内压条

件下 ,结构件的厚度可以达到设计要求。另外 ,测量数

据的分析、偏离系数一般在 5%左右 ,这在一定程度上

表明 ,气囊成型时 ,对预浸料的施压是比较均匀的。

(下转第 70页 )
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化的后刀面磨损是逐渐减缓的 ,所以扭矩增加趋于平缓。

图 4　钻头磨损对钻削力的影响

Fig. 4　Effects of drilling2bit wear on torque

4　结论

(1)钻削碳 /环氧复合材料时 ,刀具磨损的原因

主要是磨粒磨损 ;

(2)随着刀具磨损的加剧 ,轴向力持续增加 ,扭

矩的增加逐渐趋于平缓。
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5　结论

(1)多气囊整体成型技术可比较容易地实现多

腔室 (多樯或格栅结构 )复杂结构件的整体成型。

(2)固化过程中 ,应根据不同气囊容积的大小 ,

合理调控气囊的内压 ,是控制制件规整度的关键。

(3)气囊成型复合材料制件的工艺效果比较理

想 ,和常规成型工艺相当。
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