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文　 摘　 为了获得成套材料性能数据ꎬ为制件工艺性提供支持ꎬ并确定是否满足民用飞机设计和使用要求

等ꎬ针对两组各三个批次的高温固化环氧树脂碳纤维复合材料ꎬ采用热压罐工艺制备ꎬ并对预浸料及层合板物

理性能和 ３ 种环境条件下的基本层合板力学性能进行了研究ꎮ 结果表明ꎬ两组预浸料树脂挥发份小ꎬ树脂流动

度和凝胶时间适中ꎬ工艺性良好ꎻ该两组复合材料孔隙率小ꎬ纤维体积分数适中ꎬ耐温、耐湿热和界面粘结性能

均较好ꎬ且 Ｍ２１ 体系复合材料的综合性能稍优于 ＣＹＣＯＭ ９７７－２ 体系复合材料ꎬ其结果均基本能满足某型民机

尾翼盒段设计和使用要求ꎬ为该类材料的后续应用发展提供了依据ꎮ
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０　 引言

新一代的民用飞机主承力结构(中央翼盒、机身

和尾翼等)采用了增韧型树脂基碳纤维复合材料ꎮ
目前国外民机复合材料按照应用部位分为:一是高韧
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性环氧中模碳纤维复合材料ꎬ主要用于中央翼盒、机
身等ꎻ二是增韧型或韧性一般的标模环氧碳纤维复合

材料ꎬ主要用于在襟副翼、方向舵、升降舵等[１]ꎮ 相

对而言ꎬ国内大部分飞机上复合材料虽达到了国外同

类材料的技术水平ꎬ但其原材料成本明显偏高(国外

碳纤维价格约为国内的 ７.５％ ~ １５％ꎬ国外预浸料价

格约为国内的(１ / ３ ~ １ / ４)ꎬ且处于工程化应用研究的

前期阶段ꎬ主要用于军机ꎮ 因此ꎬ不管是从性能、成本

以及适航验证等角度ꎬ国内复合材料还远不能满足民

机设计要求ꎮ 综上所述ꎬ结合某型民用飞机对于冲击

后压缩破坏应变 ３ ５００ με 的目标设计要求ꎬ某型民用

飞机尾翼盒段拟选用了一定比例的高温固化增韧型标

模碳纤维复合材料ꎬ其虽然在国外民机上有一定的工

程应用经验ꎬ但国内相关设计资料和信息较少ꎮ 因此ꎬ
本文主要针对高温固化增韧型标模碳纤维复合材料开

展了材料性能研究ꎬ以获取并积累必要的材料性能数

据ꎬ确定其是否能满足尾翼盒段的设计及使用要求ꎬ为
复合材料制件的工艺和制造提供支持ꎬ也为该类材料

后续扩大化应用的可能性提供一定的基础ꎮ
１　 试验

１.１　 试验材料

本次性能研究采用了两组各 ３ 个不同批次的高温

固化环氧增韧标模碳纤维预浸料ꎬ其中ꎬ至少包含了两

个不同的纤维批次和两个不同的树脂批次(表 １)ꎮ
表 １　 高温固化环氧增韧标模碳纤维单向带预浸料

Ｔａｂ.１　 Ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｕｒｅｄ ｅｐｏｘｙ ｒｅｓｉｎ ｉｍｐｒｅｇｎａｔｅｄ ｃａｒｂｏｎ ｆｉｂｅｒ ｔａｐｅ ｐｒｅｐｒｅｇ

预浸料牌号 树脂体系 纤维类型
纤维性能

拉伸强度 / ＭＰａ 拉伸模量 / ＧＰａ 断裂延伸率 / ％
生产厂家

ＣＹＣＯＭ
９７７－２－３５－１２ＫＨＴＳ－１３４

ＣＹＣＯＭ ９７７－２ ＨＴＳ４０ꎬ１２Ｋ ４６２０ ２３９ １.８
ＳＯＬＶＡＹ

(Ｃｙｔｅｃ Ｇｒｏｕｐ)

Ｍ２１ / ３４％ / ＵＤ１３４ / ＡＳ７－１２Ｋ Ｍ２１ ＡＳ７ꎬ１２Ｋ ４８３０ ２４１ １.８ Ｈｅｘｃｅｌ

１.２　 固化工艺

本次复合材料层压板均采用热压罐工艺固化ꎬ主
要固化参数为:(１)抽真空 ０.０８ ＭＰａ 以上ꎻ(２)罐压

满压: ０.６
＋ ０.０５
－ ０

ＭＰａ (ＣＹＣＯＭ９７７－２ 树脂体系)或

(０.７±０.０３５)ＭＰａ(Ｍ２１ 树脂体系)ꎻ(３)升温至(１８０±
５)℃保温至少 １２０ ｍｉｎꎻ(４)降温至 ６０℃ 以下卸压

出罐ꎮ
１.３　 性能测试

本文树脂含量采用 ＡＳＴＭ Ｄ ３５２９ 标准进行测试ꎬ
碳纤维面密度采用 ＡＳＴＭ Ｄ ３５２９ 标准进行测试ꎬ挥发

分含量采用 ＡＳＴＭ Ｄ ３５３０ 标准进行测试ꎬ树脂流动度

采用 ＡＳＴＭ Ｄ ３５３１ 标准进行测试ꎬ凝胶时间采用

ＡＳＴＭ Ｄ ３５３２ 标准进行测试ꎬ孔隙率采用 ＡＳＴＭ Ｄ
２７３４ 标准进行测试、纤维体积分数采用 ＡＳＴＭ Ｄ ３１７１
标准进行测试ꎬ干态 /湿态(Ｔｇ)采用 ＡＳＴＭ Ｄ ７０２８ 标

准进行测试ꎬ０° / ９０°拉伸强度采用 ＡＳＴＭ Ｄ ３０３９ 标准

进行测试ꎬ０° / ９０°压缩强度采用 ＡＳＴＭ Ｄ ６６４１ 标准进

行测试ꎬ纵横剪切强度采用 ＡＳＴＭ Ｄ ３５１８ 标准进行测

试ꎬ０°层间剪切强度采用 ＡＳＴＭ Ｄ ２３４４ 标准进行测试ꎬ
而且层压板力学性能分别在三种不同环境下(－５５℃ /
干态、２４℃ /干态、１３２℃ /湿态)进行测试ꎬ其中ꎬ湿态处

理条件为(７１±５)℃水中浸泡 １４ ｄꎮ
２　 结果与分析

２.１　 预浸料物理性能

从两组预浸料(表 １)物理性能的结果来看ꎬ其

中ꎬ两组预浸料的树脂含量比较接近ꎬ平均值基本在

３４％~３５％之间ꎬ碳纤维面密度也比较接近ꎬ平均值约

为 １３６ ｇ / ｍ２ꎬ分散性均很小ꎬ这可保证其复合材料纤

维体积分数和力学性能的稳定性ꎻＭ２１ 树脂和 ＣＹ￣
ＣＯＭ９７７－２ 树脂的挥发分含量均很小ꎬ平均值约﹤

０􀆰 ８％ꎬ进而减少了复合材料的内部空隙ꎬ提高其复合

材料的力学性能和湿热性能ꎻＣＹＣＯＭ９７７－２ 树脂流

动度平均值为 １８％ꎬ而 Ｍ２１ 树脂流动度为 １３％ꎬ两组

树脂流动度适当ꎬ流动度与树脂的黏度和预浸料中树

脂含量有关ꎬ流动度适当表明了树脂含量和树脂黏度

适中ꎬ保证了在固化过程中树脂在纤维中及层与层间

的均匀渗透ꎬ进而保证了其复材的性能ꎻ两组预浸料

的凝胶时间平均值约在 ７ ~ １０ ｍｉｎ 以内ꎬ凝胶时间长

短适中ꎬ以利于复材形成和提高生产效率ꎮ 挥发分、
流动度和凝胶时间三个参数均反映出预浸料工艺性

良好ꎬ以支持零件的工艺和制造ꎮ
２.２　 层合板物理性能

文献[２－３]表明引起材料力学性能下降的临界

孔隙率是 １％ ~ ４％ꎬ在常温下ꎬ当孔隙率小于 ０. ９％
时ꎬ复合材料的力学性能受孔隙率的影响非常小ꎬ几
乎可以忽略ꎮ 因此ꎬ从测试结果来看ꎬＣＹＣＯＭ９７７－２
体系复合材料的孔隙率非常低ꎬ平均值为 ０.０７％ꎬ对
力学性能的影响可以忽略ꎬ Ｍ２１ 体系复合材料的孔

隙率平均值为 １.３５％ꎮ
纤维体积分数也在很大程度上决定了复合材料

的力学性能ꎬ纤维体积分数过低会导致复合材料力学
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性能的降低ꎬ过高则有会造成纤维不能被树脂基体充

分浸润ꎬ同样也会造成复合材料力学性能降低ꎬ该两

组材料的纤维体积含量平均值基本在 ５８％ ~ ５９％左

右ꎬ基本符合热压罐工艺制备的复合材料的一般结果

和规律ꎮ
对于干态 ＴｇꎬＭ２１ 体系复合材料平均值约为

１９３℃ꎬ ＣＹＣＯＭ９７７ － ２ 体系复合材料平均值约为

１７０℃ꎻ而对于湿态 ＴｇꎬＭ２１ 体系复合材料平均值约

为 １６６℃ꎬＣＹＣＯＭ９７７－２ 体系复合材料平均值约为

１４１℃ꎮ 前后对比ꎬ可以发现:湿热处理对该两组复合

材料的 Ｔｇ 影响十分明显ꎬ湿热处理后ꎬ材料的 Ｔｇ 下降

了 ２５~３３℃ꎬ这是因为湿热条件下ꎬ水分容易进入树脂

的交联网络以及树脂与纤维的界面ꎬ形成了增塑作用ꎮ
再对比两组材料的干态和湿态 ＴｇꎬＭ２１ 树脂体系的玻

璃化转变温度普遍比 ＣＹＣＯＭ９７７－２ 高ꎬ耐温性更好ꎮ
２.３　 层合板基本力学及湿热性能

利用混合法则ꎬ纤维转化率可根据复合材料的理

论拉伸强度值与实际复合材料的 ０°拉伸强度的比值

获得ꎬ而复合材料界面结合强弱可用纤维转化率进行

评价ꎮ 纤维转化率 η 按公式(１) [４]:

η ＝
σｃ

σｆ × Ｖｆ

× １００％ (１)

式中ꎬ σｃ 为实际复合材料的 ０°拉伸强度ꎻ σｆ 为碳纤

维拉伸强度ꎻ Ｖｆ 为纤维体积分数ꎮ
在室温干态下ꎬ将表 １ 碳纤维拉伸强度和两种复

合材料纤维体积分数ꎬ以及表 ２ 中复合材料实际 ０°
拉伸强度代入公式(１)可以计算出:ＣＹＣＯＭ９７７－２ 体

系复合材料纤维转化率为 ７６.７２％ꎬＭ２１ 体系复合材

料纤维转化率为 ７７.２％ꎬ该两组材料转化率比较高ꎬ
且基本一致ꎮ 因此ꎬ该两组材料的界面粘结均比较

好ꎬ没有达到理论的 １００％ꎬ可能与层压板成型工艺ꎬ
树脂基体ꎬ纤维断裂伸长率等有关ꎮ

通常对于单向层合板ꎬ对基体和界面性能起主导

作用的力学性能有 ０°压缩强度、９０°拉伸强度和层间

剪切强度ꎬ界面性能的良好与否对复合材料的耐湿热

性能会产生很大影响[４]ꎮ 而且ꎬ温度和湿度是影响

复合材料力学性能的两个重要环境因素ꎬ温度的升高

既会加剧复合材料的吸湿ꎬ又会造成复合材料的热降

解或老化ꎬ并且吸水后会使树脂基体塑性变化ꎬ进而

更加弱化基体和纤维之间的界面[４]ꎮ
从表 ２ 中三种环境下的力学性能比较可以发现:

与 ２４℃ /干态相比:在－５５℃ /干态时ꎬ该两组复合材

料的 ０°压缩强度、９０°拉伸强度、层间剪切强度的保

持率均比较高ꎬ这说明了低温对该两组复合材料性能

影响很小ꎬ在低温下该两组复合材料有优良的界面性

能ꎻ在 １３２℃ /湿态时ꎬＣＹＣＯＭ９７７－２ 体系复合材料 ０°
压缩强度、９０°拉伸强度、层间剪切强度的保持率分别

为 ６０.６１％、３６.４６％、５０.３４％ꎬＭ２１ 体系复合材料 ０°压
缩强度、９０°拉伸强度、层间剪切强度的保持率分别为

８０.５６％、７４.７６％、５４.５８％ꎬ Ｍ２１ 体系复合材料的保持

率仍比较高ꎬ耐湿热性能良好ꎬ相较而言ꎬ而 ＣＹ￣
ＣＯＭ９７７－２ 体系复合材料的保持率较好ꎬ但湿热状态

下ꎬ其 ９０°拉伸强度明显下降ꎬ这可能是由于 ＣＹ￣
ＣＯＭ９７７－２ 体系复合材料吸水后产生塑化或溶胀ꎬ进
而对该基体树脂的耐湿热性能造成影响ꎬ并且 ９０°拉
伸强度主要受树脂基体和纤维增强体界面结合性能

的影响ꎬ在湿热状态下ꎬＣＹＣＯＭ９７７－２ 体系复合材料

在 １３２℃ /湿态下仍能达到 ３７％的保持率ꎬ因此ꎬ其界

面性能及耐湿热性能较好ꎬ但整体不如 Ｍ２１ 体系复

合材料好ꎮ

表 ２　 三种不同环境下高温固化环氧增韧标模碳纤维单向带层合板的基本力学性能

Ｔａｂ.２　 Ｍａｉｎ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｕｒｅｄ ｅｐｏｘｙ ｒｅｓｉｎ ｉｍｐｒｅｇｎａｔｅｄ
ｃａｒｂｏｎ ｆｉｂｅｒ ｔａｐｅ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｉｎ ｔｈｒｅｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

环境条件 层合板
拉伸强度 / ＭＰａ 压缩强度 / ＭＰａ 剪切强度 / ＭＰａ

０° ９０° ０° ９０° ０° ±４５°

－５５℃ / 干态
ＣＹＣＯＭ ９７７－２－３５－１２ＫＨＴＳ－１３４ ２０２２ ５８ ９４９ ２１９ １２４ １７８

Ｍ２１ / ３４％ / ＵＤ１３４ / ＡＳ７－１２Ｋ １９９６ ４７ １３０６ ２３６ １２１ １６９

２４℃ / 干态
ＣＹＣＯＭ ９７７－２－３５－１２ＫＨＴＳ－１３４ ２０５６ ６１ １０８４ １９８ １０３ １４５

Ｍ２１ / ３４％ / ＵＤ１３４ / ＡＳ７－１２Ｋ ２２００ ５３ １３３７ ２２５ ９９ １５５

１３２℃ / 湿态
ＣＹＣＯＭ ９７７－２－３５－１２ＫＨＴＳ－１３４ １８００ ２２ ６５７ １２７ ５２ ７４

Ｍ２１ / ３４％ / ＵＤ１３４ / ＡＳ７－１２Ｋ ２０２５ ４０ １０７７ １４０ ５４ ７３

２.４　 Ｂ 基准值

本文研究的该两组复合材料在国外民用飞机型

号上主要应用于襟副翼等次承力构件ꎬ而作为尾翼主

承力构件系首次应用ꎮ 由于复合材料的可设计性ꎬ通
过铺层设计可以实现同一种材料在不同结构部位的

应用ꎮ
—４８— 宇航材料工艺　 ｈｔｔｐ: / / ｗｗｗ.ｙｈｃｌｇｙ.ｃｏｍ　 ２０１９ 年　 第 ２ 期



按照文献[５]中第 ２５.６０３ 条材料ꎬ对于采用的材

料需建立在经验或试验的基础上ꎬ要考虑湿度和温度

环境的影响ꎬ 并且材料的强度性能必须以足够的材

料试验为依据ꎬ制定设计值(材料 Ｂ 基准值、设计许

用值等)等等ꎮ 本次的两种材料经验积累比较少ꎬ因
此采用一定的试验进行性能研究ꎬ在获取的该两组复

合材料基本性能数据的基础上ꎬ根据文献[６－７]ꎬＢ
基准值是建立在统计基础上的材料性能ꎬ根据概率基

准由层合板的试验数据确定ꎬ是对指定母体中 ９０％
较高值的 ９５％下容许限ꎻ基准值的大小与获得的数

据量、所代表的批次数以及各批次间生产一致性相

关ꎬ并考虑纤维批数和树脂批数ꎮ 若要计算 Ｂ 基准

值ꎬ需覆盖不同环境条件的 ３０ 个数据点ꎬ每批应尽可

能在不同环境条件下均匀分布ꎬ并且在每一研究状态

下至少 ３ 批ꎮ 因此本次性能研究要求每一环境条件

下每一批至少保证 ６ 个有效数据ꎬ进而统计并计算出

该两种层合板的 Ｂ 基准值ꎬ具体见表 ３ꎮ 以表 ３ 中结

果作为强度有限元计算和结构设计输入ꎬ结合平尾盒

段和垂尾盒段实际承载情况ꎬ开展了典型结构设计及

强度校核ꎬ评估结果表明:该两组复合材料基本均能

满足某型民机尾翼盒段设计和使用要求ꎬ其中ꎬＣＹ￣
ＣＯＭ ９７７－２－３５－１２ＫＨＴＳ－１３４ 主要用于垂尾盒段的

梁和壁板及普通肋部位ꎬＭ２１ / ３４％ / ＵＤ１３４ / ＡＳ７－１２Ｋ
主要用于平尾盒段的梁、壁板及普通肋部位ꎮ

表 ３　 高温固化环氧增韧标模碳纤维单向带复合材料的 Ｂ 基准值

Ｔａｂ.３　 Ｂ ｂａｓｉｓ ｏｆ ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｕｒｅｄ ｅｐｏｘｙ ｒｅｓｉｎ ｉｍｐｒｅｇｎａｔｅｄ ｃａｒｂｏｎ ｆｉｂｅｒ ｔａｐｅ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

环境条件 层合板
拉伸强度 / ＭＰａ 压缩强度 / ＭＰａ 剪切强度 / ＭＰａ

０° ９０° ０° ９０° ０° ±４５°

２４℃ / 干态
ＣＹＣＯＭ ９７７－２－３５－１２ＫＨＴＳ－１３４ １７１４ ４９ ９３７ １４９ ９９ １０９

Ｍ２１ / ３４％ / ＵＤ１３４ / ＡＳ７－１２Ｋ ２０５３ ３９ １２０３ ２０１ ９４ １５３

３　 结论

(１)两组预浸料的物理性能良好ꎬ挥发份小ꎬ流
动度适当ꎬ以及凝胶时间适中ꎬ进而保证了复合材料

的工艺、物理和力学性能的稳定性ꎻ
(２)两组复合材料的干 /湿态 Ｔｇ 变化规律与两

组复合材料力学性能受温湿度影响的规律基本一致ꎬ
这主要是受树脂基体产生一定塑化的影响ꎬ但总体来

说ꎬ其耐湿热性能和界面粘合性能均比较好ꎬ其中ꎬ
Ｍ２１ 体系树脂更好一些ꎻ

(３)从两组复合材料的力学性能结果来看ꎬＭ２１
体系复合材料的综合力学性能稍优于 ＣＹＣＯＭ ９７７－２
体系复合材料ꎬ进而也表明了 ＡＳ７ 纤维性能稍优于

ＨＴＳ 纤维ꎬ另外对比孔隙率结果ꎬ也说明了 Ｍ２１ 体系

复合材料力学性能受其孔隙率的影响不大ꎻ
(４)依据三种环境条件下两组复合材料的 Ｂ 基

准值进行强度计算、评估和结构设计的结果来看ꎬ该
两组材料基本均满足某型民机尾翼盒段的设计和使

用要求ꎬ对其在国内其它方向或领域的应用提供了
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