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０　 引言

先进复合材料具有高比强度、高比模量、耐高温、
耐腐蚀等优异特性ꎬ以碳纤维增强树脂基复合材料为

代表的结构复合材料是实现结构系统轻质化的关键

材料ꎮ ２０ 世纪 ７０ 年代ꎬ我国就开展了基于热压罐成

型工艺的复合材料的应用研究工作ꎬ逐步建立了一套

完善的热固性复合材料结构设计、研制生产、评价验

证及工程应用体系ꎬ已经在航空航天等高端制造领域

得到广泛应用ꎮ 目前ꎬ我国高性能树脂基复合材料构

件的研制生产仍主要依赖于热压罐成型工艺ꎬ存在设

备成本高、运行能耗大、成型效率低、构件尺寸受限及

工装模具费用高等固有缺点ꎬ制造成本在总成本中所

占比例高达 ７０％~８０％ꎬ严重制约了树脂基复合材料

的进一步扩大应用[ １－３]ꎮ
在航空领域ꎬＡｉｒｂｕｓ 公司 Ａ３５０ｘｗｂ 客机复合材

料用量达到 ５３％ꎬＢｏｅｉｎｇ 公司 Ｂ７８７ 客机复合材料用

量也达到了 ５０％ꎬ美国 Ｆ－２２ 战斗机复合材料用量超

过 ２５％ꎬ军用直升机复合材料用量也达到 ５０％以

上[ ４ ]ꎮ 针对未来第四代战斗机结构质量系数 ２７％ ~
２８％的设计目标ꎬ复合材料构件的用量必将再次提

升ꎮ 我国飞机中复合材料用量距离先进国家差距较

大ꎬ主要应用于飞机的尾翼、球面框、升降舵、方向舵、
扰流板等次承力结构ꎬＣ９１９ 大型客机复合材料用量

仅为 １２％ꎮ 限制我国航空复合材料应用的主要问题

不只是材料性能与适航认证问题ꎬ更重要的是主要采

用传统的热压罐成型工艺ꎬ其制造成本和制造周期不

符合航空领域复合材料构件大批量、低成本的发展趋

势ꎮ
在航天领域ꎬ欧、美等先进国家航天飞行器结构

系统正朝着全复合材料化方向发展ꎬ旨在进一步突出

结构减重的应用目标ꎬ例如:火箭和导弹部分壳体结

构、压力容器与低温贮箱、航天飞行器结构部段、卫星
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天线及镜体结构等已经实现全复合材料整体制造ꎬ我
国未来航天飞行器制造亟待解决低成本、高效率、大
型化、模块化等共性问题ꎬ例如:大型整流罩及壳体结
构的整体成型、模块化零 /组件结构的高效制造、批量
化复合材料产品的成本控制等关键技术ꎬ同样要求进
一步拓展低成本、高质量、高效率的非热压罐成型工
艺方法[ ５ ]ꎮ

因此ꎬ需要进一步拓展工艺适应性与结构适应性
较强的非热压罐成型工艺方法ꎬ满足我国航空航天领
域高端复合材料制造的迫切需求ꎮ 基于预浸料铺贴
工艺的真空固化(ＶＢＯ)技术与传统热压罐成型工艺
非常接近ꎬ具有广泛的预浸料手工铺贴及自动铺放工

艺基础ꎬ同时能够摆脱热压罐的设备尺寸限制及运行
成本问题ꎬ实现复合材料在真空压力下快速固化成
型ꎬ同时相比于液态成型技术具有更高的稳定性与可
靠性ꎬ有望解决树脂基复合材料制造成本控制、构件
尺寸限制、高效批量生产等实际应用问题ꎬ被视为最
有可能大规模实施的非热压罐成型技术[６－８]ꎮ
１　 预浸料－真空固化工艺特点

预浸料－真空固化技术是以复合材料预浸料铺
覆工艺方法为基础ꎬ固化过程的成型压力仅采用真空
袋施加一个大气压ꎬ加热方式多为烘箱或加热毡ꎮ 一
般情况下ꎬ适用于热压罐工艺的预浸料体系在热压罐
外固化ꎬ复合材料内部孔隙率高达 ５％ ~１０％ꎬ严重影

响复合材料构件的承载能力与疲劳性能ꎮ 预浸料－
真空固化减少孔隙的途径一般是利用真空排气通道
或随树脂流动逸出ꎬ无法像热压罐工艺通过高压使得
气泡发生压缩－破碎－逸出过程ꎬ因而复合材料产生
孔隙的风险较高ꎮ 解决孔隙含量问题的主要技术途

径包括树脂流动性调控、排气通道建立及工艺控制优
化ꎬ通过各工艺环节的精确控制弥补低成型压力对复
合材料内部质量的影响ꎮ
１.１　 树脂工艺性

预浸料－真空固化技术要求树脂基体具有“流动
性可控”的特征ꎬ包括基体黏度与凝胶时间的精确控

制ꎬ树脂凝胶早期黏度较大(>５０ ０００ Ｐａ􀅰ｓ)而阻碍基
体渗透ꎬ利用未浸润干纤维区进行挥发分及夹带空气
的排除ꎬ临近凝胶温度黏度较小(<３~５ Ｐａ􀅰ｓ)而具有
良好的流动性ꎬ保证基体对增强纤维的充分浸润ꎬ同
时 ＶＢＯ 预浸料多采用中低温固化树脂体系ꎬ树脂基

体的工艺窗口对复合材料孔隙率的控制也具有重要
作用ꎮ 英国 ＡＣＧ 公司开发一系列“流动性可控”树
脂基体 ＬＴＭ４５、ＭＴＭ４４－１、ＭＴＭ４５－１ 及 ＸＭＴＭ４７ꎬ树
脂基体具有典型的“低温高黏－高温低黏”特征ꎬ如图
１ 所示ꎬ适用于中温真空固化工艺[６]ꎮ Ｊ.Ｋｒａｔｚ 等[９]人
进一步对比了真空固化树脂(ＭＴＭ４５－１)和热压罐固

化树脂(ＨｅｘＰｌｙ ８５５２)的流动性与工艺窗口ꎬ中温固
化 ＭＴＭ４５－１ 在 １２０~１４０ ℃反应活性较高ꎬ保持该温

度范围树脂黏度则很快升高ꎬ工艺窗口(黏度<１００
Ｐａ􀅰ｓ)仅为 ６０~１２０ ｍｉｎꎬ而用于热压罐固化的 ＨｅｘＰｌｙ
８５５２ 树脂工艺窗口约为 ５００ ｍｉｎꎬ表明真空固化树脂

浸润纤维的工艺窗口较窄ꎬ固化过程中需要精确控制
工艺制度[９]ꎮ

图 １　 ＬＴＭ４５、ＭＴＭ４４－１、ＭＴＭ４５－１ 及 ＸＭＴＭ４７ 黏－温曲线[６]

Ｆｉｇ.１　 Ｖｉｓｃｏｓｉｔｙ－ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ＬＴＭ４５ꎬ
ＭＴＭ４４－１ꎬ ＭＴＭ４５－１ ａｎｄ ＸＭＴＭ４７[６]

张宝艳等[１０]人报道了消泡剂对真空固化 Ｔ７００ /
ＶＢ－９０ 复合材料内部质量与力学性能的影响ꎬ消泡

剂 ＢＹＫ 􀅹－Ａ５６０ 的引入使得复合材料内部孔隙得到

有效控制ꎬ未添加脱泡剂的复合材料层压板的孔隙率
介于 ２％~５％ꎬ而添加消泡剂的复合材料层压板的孔

隙率小于 １％(图 ２)ꎬ与热压罐成型复合材料内部的

孔隙率相当ꎬ同时添加消泡剂的复合材料基本力学性

能均有不同程度的提高ꎮ

(ａ)和(ｃ)无消泡剂ꎻ(ｂ)和(ｄ)有消泡剂ꎮ
图 ２　 层压板超声 Ｃ 扫描图

Ｆｉｇ.２ 　 Ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃ Ｃ－ｓｃａｎｎｉｎｇ ｏｆ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｌａｍｉｎａｔｅｓ
１.２ 　 预浸形式优化

预浸形式对预浸料－真空固化复合材料的内部

质量具有重要影响ꎬ早期预浸料均为树脂对纤维完全
浸渍结构形式ꎬ研究表明预浸渍完全均匀的预浸料不

一定有利于真空固化孔隙率的控制ꎬ而部分浸渍的预

浸料沿干纤维方向形成挥发分与夹带空气的排除通

道ꎬ能够显著降低复合材料内部的孔隙含量ꎮ １９８６
年ꎬＢ.Ｔｈｏｒｆｉｎｎｓｏｎ 与 Ｔ.Ｂｉｅｒｍａｎｎ 首次建立了预浸料浸
渍程度与复合材料孔隙率之间的联系ꎬ进一步开发了

ＴＬＰ(Ｔｈｉｃｋ Ｌａｍｉｎａｔｅ Ｐｒｅｐｒｅｇｓ)预浸料技术用于 Ｃｙｔｅｃ
公司第一代真空固化预浸料体系 Ｃｙｔｅｃ５２１５ 和 Ｃｙ￣
ｔｅｃ７５４[１１－１２]ꎮ 图 ３ 对比了完全浸润预浸料(ａ)与 ＴＬＰ
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预浸料(ｂ)真空固化层合板的微观形貌ꎬ完全浸润预

浸料的孔隙率超过 ５％ꎬ而 ＴＬＰ 预浸料的孔隙率小于
１％[１３]ꎮ

(ａ)　 完全浸润预浸料　 　 (ｂ)　 ＴＬＰ 预浸料

图 ３　 完全浸润预浸料与 ＴＬＰ 预浸料制备层合板对比

Ｆｉｇ.３　 Ｃｏｎｔｒａｓｔ ｏｆ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｌａｍｉｎａｔｅｓ ｐｒｅｐａｒｅｄ
ｂｙ ｆｕｌｌｙ ｉｍｐｒｅｇｎａｔｅｄ ｐｒｅｐｒｅｇ ａｎｄ ＴＬＰ

Ｔ.Ｃｅｎｔｅａ 课题组[１４]设计了部分浸润预浸真空固
化预浸料(图 ４)ꎬ分为富树脂区和干纤维区ꎬ干纤维
区作为预先设计的真空通道用于树脂中的挥发分及
夹带空气流通ꎬ早期低温阶段使气体朝着层压板边界
迁移排除ꎬ高温阶段树脂将渗透到干纤维通道ꎬ最终

形成无孔隙的复合材料构件ꎮ 部分浸润预浸料－真
空固化工艺需要保证真空袋内较高的真空质量ꎬ固化
前真空袋需要保持足够长时间的真空ꎬ通常根据构件

的结构形式保持几小时至十几小时不等ꎬ用于充分排
除树脂内部的挥发分及铺层过程中包覆的空气ꎬ构件
边缘需要放置透气材料(玻璃纤维束或软木)以保证
真空通道的畅通并避免树脂流失ꎮ

图 ４　 真空固化预浸料示意图及微观结构[１４]

Ｆｉｇ.４　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ａｎｄ ＳＥＭ ｍｉｃｒｏｇｒａｐｈ ｏｆ ＶＢＯ ｐｒｅｐｒｅｇ[１４]

航天材料及工艺研究所开发了适用于真空固化
技术的 ６０６、６０７、６０９ 系列中 /低温固化环氧树脂及其
预浸料制备技术ꎮ 通过树脂黏度设计与预浸工艺调

控实现热熔法半含浸预浸技术ꎬ制备的 ６０７ 系列半含
浸预浸料ꎬ结构形式如图 ５ 所示ꎬ可以看出预浸料内
部区域存在明显的干纤维导气通道[１ ５ ]ꎮ

６０７ 系列半含浸预浸料具有较宽的工艺窗口和

良好的浸润性ꎬ真空条件下制备 １.０、２.０、３.０、４.５ ｍｍ
及 ６.０ ｍｍ 复合材料层合板(５００ ｍｍ×５００ ｍｍ)ꎬ分别
采用超声波 Ｃ 扫描和光学显微镜观察均未发现孔隙
结构)ꎬ层合板力学性能与相同体系热压罐固化层合

板接近ꎮ

图 ５　 半含浸预浸料微观结构[１ ５ ]

Ｆｉｇ.５　 Ｍｉｃｒｏｇｒａｐｈ ｏｆ ｓｅｍｉ－ｉｍｐｒｅｇｎａｔｅｄ ｐｒｅｐｒｅｇ[１ ５ ]

１.３　 成型工艺控制
预浸料－真空固化工艺过程包括预浸料铺层、真

空排气、加热固化(图 ６) [８]ꎬ各环节均可能引入孔隙ꎬ
例如:干纤维空体积、小分子挥发分、构件尺寸、铺层
环境、真空状态及控温参数等ꎬ而孔隙排出的途径一

般是利用真空排气通道或随树脂流动逸出ꎮ

图 ６　 真空固化工艺过程示意图[８]

Ｆｉｇ.６　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ＶＢＯ ｃｏｎｓｏｌｉｄａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ[８]

预浸料铺层环节的最重要影响因素是预浸料的工

艺性ꎬ主要表现为铺覆黏性与室温贮存性ꎮ 真空固化
无法通过提高成型压力解决减少孔隙、强化浸润、控制
尺寸及树脂含量等工艺问题ꎬ同时中 /低温固化预浸料

对使用环境(温度、湿度、时间)较为敏感ꎬ工艺性的变
化会影响复合材料构件的成型质量与力学性能ꎮ 一般

情况下ꎬ预浸料随贮存时间的延长而产生一定程度的
预固化ꎬ会导致成型后复合材料构件内部孔隙含量的

增加ꎬ而树脂基体的潜伏性调控是平衡反应活性与贮
存周期的关键因素ꎬ尤其是针对大型复合材料结构件

的整体制造ꎮ Ｌ. Ｋ.Ｇｒｕｎｅｎｆｅｌｄｅｒ 等人[１６] 考察了 Ｃｙ￣
ｃｏｍ５３２０－１ 及 ＭＴＭ４４－１ 预浸料的室温贮存时间与玻

璃化转变温度、固化度之间的关系ꎬ贮存时间超过 ５６
ｄꎬＴｇ 提高 ２０~４０℃ꎬ固化度增加 １０％~３０％ꎬ孔隙率也
超过 ２％ꎬ同时环境湿度的升高也会明显缩短树脂基体

的凝胶时间ꎮ 预浸料的铺覆黏性也是复合材料孔隙产
生的重要影响因素ꎬ铺覆黏性较差会造成铺层过程中

夹带空气过多而提高孔隙形成的工艺风险ꎮ 目前ꎬ预
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浸料的铺覆黏性尚未形成有效的调控与表征方法ꎬ而
预浸料表面树脂的轻微固化及吸湿等因素均可能导致

铺覆黏性的变化ꎬ对树脂潜伏性与增粘剂的设计提出

了进一步要求ꎮ 另外ꎬ预浸料的树脂含量、纤维密度、
单层厚度对复合材料构件的尺寸精度、纤维含量及密

实程度等方面也具有较大的影响ꎮ
真空排气环节是降低孔隙含量与提升力学性能

的关键工序ꎬ利用干纤维排气通道移除气体需要保证

真空袋的高真空度和真空时间ꎮ 图 ７ 为典型真空固

化封装示意图[６]ꎬ通常在预制体边缘增加粗玻纤纱

或软木ꎬ形成“透气坝”以保证真空排气通道的畅通ꎬ
真空袋密封性及真空参数调控也需要巧妙的配合ꎬ真
空通道内的负压有利于树脂进一步对干纤维区的浸

润ꎬ强化复合材料界面结合状态ꎮ 对于大尺寸或大厚

度复合材料构件而言ꎬ铺层过程的真空预压实工序能

够减少夹带空气在预制体中形成的大孔同时提高真

空排气环节作用效果ꎬ通常预压实层数为 ３~ ５ 层ꎬ预
压实时间为 ３~５ ｍｉｎꎬ过度预压实会造成真空排气通

道塌陷或闭合ꎮ 双真空袋法就是针对提高真空排气

作用而研发的工艺方法ꎬ在预制体表面包覆两层真空

袋ꎬ真空袋之间设置导气支架ꎬ预制体凝胶前形成高

真空状态同时不承受任何外压ꎬ使得预浸料中的空气

及挥发分可以顺利排出ꎮ Ｓ.Ａｎａｎｄａｎ 等人采用双真

空袋法制备 ＩＭ７ / ＡＲ４５５０ 复合材料单向板ꎬ孔隙率能

够控制在 １％以内ꎬ单向板层间剪切强度为 １４３. ５４
ＭＰａꎬ孔隙含量及层间剪切强度均达到相同材料的热

压罐成型工艺水平[１７]ꎮ

图 ７　 真空固化封装结构示意图[６]

Ｆｉｇ.７　 Ｅｎｃａｐｓｕｌａｔｉｏｎ ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ＶＢＯ ｃｏｎｓｏｌｉｄａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ[６]

加热固化环节是复合材料成型的最终环节ꎬＶＢＯ
预浸料的工艺窗口相对较窄ꎬ需要更为精确的温度控

制保证树脂基体在低黏度区充分浸润增强纤维ꎬ通常

烘箱及加热毡等设备的温度分布均匀性相比于热压

罐还存在一定差距ꎬ需要在低于凝胶温度前保温一段

时间使得模具－构件－空气温度三者间达到热平衡ꎬ
同时固化构件更倾向于低速加热ꎬ一般升温速率控制

在 ０.６ ~ ２ ℃ / ｍｉｎꎮ 后处理温度对复合材料的力学性

能也具有较大影响ꎬＴ. Ｍ.Ｖｏ 等人[１８]考察了后处理温

度对 ８Ｈ５ / Ｃｙｃｏｍ５３２０ 复合材料压缩强度的影响ꎬ层
合板在 ９３ ℃固化 ２ ｈꎬ随后在 ９９~１４３ ℃进行后固化

处理ꎬ结果表明随着后处理温度升高ꎬ层合板的固化

度、玻璃化转变温度及压缩强度均有所升高ꎮ
２　 预浸料－真空固化应用现状

预浸料－真空固化应用研究起始于 ２０ 世纪 ８０ 年

代ꎬ欧、美等国相继开发了多种适用于真空固化的商

品化树脂及预浸料体系ꎬ针对典型结构形式进行大量

的工艺验证ꎬ逐步探索预浸料－真空固化技术在航空

航天领域的进一步应用ꎮ

表 １　 典型 ＶＢＯ 树脂体系及主要特点

Ｔａｂ.１　 Ｔｙｐｉｃａｌ ＶＢＯ ｒｅｓｉｎ ｓｙｓｔｅｍｓ ａｎｄ ｔｈｅｉｒ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ

树脂牌号 所属公司 特点描述

第一代

ＶＢＯ 树脂体系

ＬＴＭ１０ / ４５
ＨＸ－１５６７

ＡＣＧ
Ｈｅｘｃｅｌ

孔隙率>４％ꎬ耐热与力学性能欠佳ꎬ
主要用于样机次承力结构验证

第二代

ＶＢＯ 树脂体系

ＭＴＭ４４－１ / ４５－１ / ４６－１
Ｃｙｃｏｍ９９ / ５２１５

Ｍ３４ / ３５
Ｍ３４ / ３５
ＴＣ２５０

ＬＴ－０１ / ０３ / ＶＢ－９０
６０６ / ６０７ / ６０９

ＡＣＧ
Ｃｙｔｅｃ
Ｈｅｘｃｅｌ
Ｔｅｎｃａｔｅ

北京航空材料研究院[ １０ꎬ １９－２０]

航天材料及工艺研究所[１５]

中 / 低温固化环氧树脂体系ꎬ室温贮

存期 ２０~３０ ｄꎬ孔隙率<１％ꎬ经高温

后处理复合材料力学性能接近于热

压罐工艺水平ꎬ针对机体二 / 三级次

承力结构样机进行验证

第三代

ＶＢＯ 树脂体系

ＭＴＭ４７－１
Ｃｙｃｏｍ５３２０ / ５３２０－１

ＨｅｘＰｌｙ Ｍ５６
ＴＣ２７５

ＴＣ３５０－１
ＴＣ４２０
ＴＣ８００
２５１０

Ｌｏｃｔｉｔｅ ＢＺ

ＡＣＧ
Ｃｙｔｅｃ
Ｈｅｘｃｅｌ
Ｔｅｎｃａｔｅ
Ｔｅｎｃａｔｅ
Ｔｅｎｃａｔｅ
Ｔｅｎｃａｔｅ
Ｔｏｒａｙ
Ｈｅｎｋｅｌ

中 / 低温固化树脂体系(环氧、氰酸

酯、双马及苯并噁嗪等)ꎬ室温贮存

期>３０ ｄꎬ孔隙率<１％ꎬ综合力学性

能达到热压罐工艺水平ꎬ耐高温、耐
湿热、功能性进一步提升ꎬ部分材料

湿热环境最高使用温度为 １３０ ℃ꎬ最
高使用温度达到 ３１５ ℃ꎬ主要针对航

空航天主承力构件及功能构件的工

程应用
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　 　 第一代 ＶＢＯ 复合材料是基于潜伏性固化剂的

中 /低温固化环氧类树脂体系ꎬ例如:ＡＣＧ 公司的
ＬＴＭ１０ / ４５、Ｈｅｘｃｅｌ 公司的 ＨＸ－１５６７ 等ꎮ 固化温度及
成型压力较低导致复合材料的孔隙率无法得到有效
的控制ꎬ虽然制造成本比热压罐工艺明显降低ꎬ但是
制件的力学性能无法满足使用要求ꎬ主要用于复合材

料样机的工艺可行性验证ꎮ 第二代 ＶＢＯ 复合材料集
中于孔隙率控制的研究工作ꎬ内部质量与力学性能均
大幅提升ꎬ已经接近于热压罐工艺的制造水平ꎬ进一
步对样机主承力结构的应用可行性进行验证ꎬ但是预
浸料的铺覆黏性和室温贮存寿命尚未达到理想状态ꎬ
一般铺覆黏性寿命在 １０ ｄ 左右ꎬ室温贮存寿命仅为
２０~３０ ｄꎮ 北京航空材料研究院与航天材料及工艺
研究所也分别开发了系列化第二代 ＶＢＯ 树脂及其预
浸料体系ꎬ正处于工艺验证与性能评价阶段ꎬ拟针对
未来大型复合材料构件的低成本制造展开进一步的

应用ꎮ 目前ꎬ欧、美等国已经开发出第三代 ＶＢＯ 复合
材料ꎬ内部质量与力学性能均达到热压罐工艺水平ꎬ
铺覆黏性和室温贮存寿命均明显提升ꎬ材料种类也由
环氧树脂扩展至氰酸酯、双马来酰亚胺及苯并噁嗪等
树脂体系ꎬ赋予复合材料耐湿热、低介电、阻燃性等不

同功能ꎮ 表 １ 列出了三代典型 ＶＢＯ 树脂体系及主要
特点ꎮ
２.１　 在航空领域应用现状

在航空领域ꎬ第一代 ＶＢＯ 复合材料 ＬＴＭ１０ / ４５
最早用于验证预浸料真空固化工艺在飞机复合材料

构件中应用的可行性ꎬ构件制造成本明显降低ꎬ由于
复合材料孔隙率及力学性能问题而未进一步批量化
应用[６ － ７ꎬ ２１ － ２２ ]ꎮ 第二代 ＶＢＯ 复合材料的孔隙含量、
力学性能及使用温度比第一代 ＶＢＯ 复合材料均大幅
提升ꎮ ＡＣＧ 公司的 ＭＴＭ４４ － １ 已经应用于 Ａｉｒｂｕｓ
Ａ３５０ 的发动机反推罩、副翼与襟翼、整流罩等结构ꎬ
未来 Ａ３２０ 等型飞机中类似的复合材料构件也正处
于应用验证阶段ꎬ构件孔隙率能够控制在 １％以内ꎬ
预计制造成本降低约 ７０％ꎬ同时 ＭＴＭ４４－１ 材料体系
结合自动铺带技术制备了 １４ ｍ 复合材料翼梁ꎬ尝试
在机翼主承力结构上的应用[６－８]ꎮ

ＭＴＭ４５－１ 也通过了 Ａｉｒｂｕｓ 公司的质量认证ꎬ经
中温固化(１３０ ℃)高温处理(１８０ ℃)ꎬ复合材料具有
良好的力学性能ꎬ先进复合材料货运飞机(ＡＣＣＡ)采
用 ＭＴＭ４５－１ 制造 １８ ｍ 全复合材料机身结构ꎬＡＣＣＡ
验证机于 ２００９ 年首飞成功ꎬ全复合材料机身的金属
零件用量仅为原状态的 １０％ꎬ制造和装配成本显著
降低[２３]ꎮ

美国 Ａｕｒｏｒａ Ｆｌｉｇｈｔ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ 公司采用真空固化技
术制备了 Ｐｈａｎｔｏｍ Ｅｙｅ 无人机 １１.６ ｍ 翼梁验证件ꎬ再
次验证 ＶＢＯ 复合材料在机翼主承力结构中的应用性
能[６－８]ꎮ 另外ꎬＣｙｔｅｃ 公司的 Ｃｙｃｏｍ９９ / ５２１５、Ｈｅｘｃｅｌ 公

司的 Ｍ３４ / ３５ 及 Ｔｅｎｃａｔｅ 公司的 ＴＣ２５０ 系列 ＢＶＯ 预

浸料也通过了相关应用验证ꎬ应用于飞机复合材料

主 /次承力构件的研制生产ꎮ
第三代 ＶＢＯ 材料应用对象主要是针对复合材料

主承力结构ꎬ孔隙含量、贮存寿命及力学性能全面提

升ꎬ适用于大型复杂结构的低成本快速制造ꎮ 庞巴迪

Ｌｅａｒｊｅｔ ８５ 公务机的机头、主机身和机尾均采用 Ｃｙ￣
ｃｏｍ５３２０ 预浸料－真空固化工艺制造ꎬ其中 ９.１ ｍ 主

机身在真空炉中完成固化ꎬ标志预浸料－真空固化技

术正式应用于机身主承力结构的制造ꎬＢｏｅｉｎｇ 公司采

用 Ｃｙｃｏｍ５３２０ 系列预浸料制备机翼蒙皮验证件ꎬ如
图 ８ 所示ꎬ验证预浸料－真空固化技术在大型客机中

的应用可行性[２４]ꎮ

图 ８　 Ｃｙｃｏｍ５３２０ 预浸料用于机翼蒙皮验证件[２４]

Ｆｉｇ.８　 Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ ｐｉｅｃｅ ｏｆ ｗｉｎｇ－ｓｋｉｎ ｐｒｅｐａｒｅｄ ｂｙ
Ｃｙｃｏｍ５３２０ ｐｅｒｐｅｒｇｓ[２４]

Ｈｅｘｃｅｌ 公司推出的 ＨｅｘＰｌｙ Ｍ５６ 在室温下铺覆黏

性寿命达到 ３０ ｄꎬ适用于大型复合材料构件的制备ꎬ
已经在 Ａ３２０ 的翼身整流罩验证件上进行了应用验

证ꎬ复合材料固化后回弹较小ꎬ对于复杂外形蜂窝夹

层结构的工艺适应性好[６– ８]ꎮ 东丽公司的 ２５１０ 材

料体系应用于 Ｃｉｒｒｕｓ、ＥＰＩＣ 等小型飞机复合材料构件

的制造ꎬ该类飞机几乎全部采用复合材料结构ꎬ预浸

料－真空固化技术在满足其使用要求条件下能显著

降低制造成本[６－８]ꎮ 近年ꎬＴｅｎｃａｔｅ 及 Ｃｙｔｅｃ 等公司相

继报道了双马树脂 ＶＢＯ 材料体系ꎬ解决了真空固化

耐高温双马树脂的孔隙含量控制问题ꎬ已经成功制造

１.２２ ｍ×２.４４ ｍ 壁板ꎬ进一步计划制造典型航空验证

件ꎮ
２.２　 在航天领域应用现状

在航天领域ꎬ美国 Ｄｅｌｔａ－３ 运载火箭就开始验证

ＬＴＭ４５ 低温成型预浸料－真空固化工艺ꎬ用于制备大

型复合材料级间段构件ꎬ如图 ９ 所示ꎬＬＴＭ４５ 可以在

较低温度和真空压力下进行固化成型ꎬ复合材料构件

的制造成本降低约 ７０％ꎬ但是孔隙问题导致复合材

料承载能力低于热压罐工艺产品[２５－２６]ꎮ
Ｘ３４ 可重复使用航天运输机是典型低成本设计

理念的航天飞行器ꎬ机身外蒙皮采用改进型 ＬＴＭ４５－
１ 真空固化预浸料制备ꎬ如图 １０ 所示ꎬ由于薄壁蒙皮
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结构特点导致复合材料构件孔隙率明显降低[２５－２６]ꎮ

图 ９　 Ｄｅｌｔａ－３ 运载火箭 ＶＢＯ 复合材料级间段

Ｆｉｇ.９　 ＶＢＯ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｉｎｔｅｒｓｔａｔｅ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ
Ｄｅｌｔａ－３ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅ

图 １０　 Ｘ－３４ 机身外蒙皮[２５ － ２６ ]

Ｆｉｇ.１０　 Ｆｕｓｅｌａｇｅ ｏｆ Ｘ－３４[２５ － ２６ ]

２０１２ 年ꎬ ＮＡＳＡ 联合 波 音 公 司 采 用 ＩＭ７ / Ｃｙ￣
ｃｏｍ５３２０－１ 超薄预浸料通过自动铺丝技术与真空固

化工艺制造了 Φ２. ４ ｍ 复合材料低温贮箱 [图 １１
(ａ)]ꎻ２０１３ 年ꎬ波音公司又利用此项技术制造了 Φ５.
５ ｍ 复合材料低温贮箱[图 １１( ｂ)]ꎬ相比于金属贮

箱ꎬ质量减轻 ３０％ꎬ成本降低 ２５％ꎻ未来 ＮＡＳＡ 还将

计划采用第三代高韧性预浸料－真空固化技术制造
Φ８.４ / １０ ｍ 超大型复合材料低温贮箱[２７]ꎮ

图 １１　 ＶＢＯ 复合材料低温贮箱[２７]

Ｆｉｇ.１１　 ＶＢＯ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｌｏｗ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｔａｎｋｓ[２７]

Ｍｉｎｏｔａｕｒ ＩＶ 运载火箭整流罩结构直径 Φ５.５ ｍꎬ
总长度 ６.２５ ｍ[图 １２(ａ)]ꎬ主体结构全部采用预浸料
－真空固化技术成型[图 １２(ｂ)]ꎬ尾锥采用真空辅助

ＲＴＭ 工艺成型ꎬ整流罩真空固化主体结构的孔隙率

能够控制在 ２％左右ꎬ形位尺寸满足设计要求[图 １２
(ｃ)]ꎬ构件最大测试载荷比预期高 ２５％ꎬ测试后未发

现损伤和永久变形[图 １２(ｄ)]ꎬ同时制造成本相比

于热压罐工艺也明显降低[２８]ꎮ
目前ꎬＮＡＳＡ 正在开展预浸料－真空固化技术制

造航天器大型复合材料构件的工艺与性能验证工作ꎬ
例如大型复合材料乘员舱、Φ１０ ｍ 量级的整流罩及

有效载荷支架等ꎮ 我国未来航天飞行器制造将向大

型化、模块化方向发展ꎬ大尺寸箭体部段及空间站主

结构的制造需要彻底摆脱对传统热压罐工艺的依赖ꎬ
预浸料－真空固化技术在大型复合材料结构件制造

方面显示出极大的应用潜力ꎬ航天材料及工艺研究所

也正在积极开展基础材料、制造工艺及应用评价验证

工作ꎬ真空条件下采用整体共固化成型技术制备了大

型蜂窝夹层结构、回转体结构及蒙皮－骨架结构ꎬ验
证了真空共固化成型技术制备大型复合材料构件的

可行性ꎮ

图 １２　 Ｍｉｎｏｔａｕｒ ＩＶ 运载火箭整流罩

Ｆｉｇ.１２　 Ｍｉｎｏｔａｕｒ ＩＶ ｐａｙｌｏａｄ ｆａｉｒｉｎｇ
３　 结语

预浸料－真空固化技术能够实现复合材料在真

空压力下快速固化成型ꎬ摆脱了热压罐工艺的尺寸限

制ꎬ显著降低设备运行及工装模具成本ꎮ 国外在航空

航天大型复合材料构件的研制方面已经取得突破性

进展ꎬ一些主承力构件的应用正处于验证阶段ꎬ预计

很快将进入工程应用阶段ꎮ 目前ꎬ我国预浸料－真空

固化技术相比于国外先进水平仍存在较大差距ꎬ材料

体系与工艺方法等方面需要进一步突破ꎮ
(１)树脂基体方面ꎬ针对中 /低温固化树脂体系

流动性与反应性控制ꎬ在保证复合材料基本性能要求

的基础上进一步拓宽树脂基体的工艺窗口与室温贮

存特性ꎬ延长铺覆黏性与室温贮存寿命ꎬ降低材料体

系的工艺敏感程度ꎻ进一步拓展耐高温、高性能及功

能化树脂体系(如环氧树脂、双马树脂、氰酸酯树脂、
苯并噁嗪树脂等)ꎮ

(２)工艺方法方面ꎬ从预浸料结构、预制体铺覆、
辅助材料应用、固化工艺参数及模具结构设计等方面

探索更为有效的气体导出与孔隙控制方法ꎬ结合超薄

预浸料技术、自动铺放(铺带 /铺丝)、辅助加热(微
波 /红外 /电子束)等工艺方法提高复合材料内部质

量与制造效率ꎬ进一步降低复合材料制造成本ꎮ
基于航空航天领域对复合材料非热压罐制造工
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艺的迫切需求ꎬ真空固化技术迎来了快速发展机遇

期ꎬ随着材料体系高性能化、铺贴工艺高自动化、固化

方式高效率化的进一步提升ꎬ预浸料－真空固化技术

有望解决树脂基复合材料制造低成本、大型化、高效

率、高质量等工程应用问题ꎮ
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