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·工程实践·

全封闭中空异型薄壁复合材料结构成型

张夏明 1 朱开鼎 1 蒋贵刚 2 苏庆云 2 刘海鑫 2
（1 通信与导航卫星总体部，北京 100094）

（2 北京卫星制造厂有限公司，北京 100094）

文 摘 以某航天器复合材料一体化摇臂为实例，针对其全封闭、非线性、变截面、变壁厚、细长中空的薄

壁结构进行成型工艺方案研究。通过以可溶性芯模为铺层芯模，解决了铺层和脱模问题；选用气囊加压方式，

解决了加压和成型问题。结果表明：经过 4次-65～60 ℃的高低温循环试验，摇臂结构内部无分层、裂纹等缺

陷产生；制备的复合材料摇臂顺利通过鉴定级力学试验，力学性能满足设计要求。采用气囊加压和可溶性芯

模相结合的工艺方案，实现了低成本、短周期制备航天器复合材料主承力构件的目标，对类似的全封闭异型复

合材料结构的研制具有一定借鉴意义。

关键词 全封闭，异型，薄壁，摇臂，成型

中图分类号：TB332 DOI：10.12044/j.issn.1007-2330.2021.03.017
Structural Molding of Fully Enclosed Hollow Special-shaped Thin-walled

Composite Materials
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Abstract Taking a spacecraft composite material integrated rocker arm as an example，the molding process
plan is studied for its fully enclosed，nonlinear，variable cross-section，variable wall thickness and slender hollow
thin-walled structure. By using the soluble mandrel as the layering mandrel， the problems of layering and
demoulding are solved. The airbag pressurizing method is selected to solve the problems of pressurizing and forming.
The results show that after 4 high and low temperature cycle tests between -65 ℃ and 60 ℃，there are no defects
such as delamination or cracks in the rocker structure. The prepared composite rocker successfully passes the
appraisal level mechanical test，and the mechanical properties meet the design requirements. The combination of
airbag pressurization and soluble mandrel technology has achieved the goal of low-cost and short-period preparation
of the main bearing components of spacecraft composite materials，which has certain reference significance for the
development of similar fully enclosed special-shaped composite material structures.
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0 引言

某航天器一体化摇臂结构接口复杂，需要满足

三维干涉空间的包络需求，且结构质量要求苛刻，温

度环境高低温交变，使用工况复杂且恶劣，传统的金

属材料无法同时满足精度、力学和质量的要求。碳

纤维增强树脂基复合材料具有比强度和比模量高、

线胀系数小的优点［1-2］，因此采用碳纤维复合材料制

造的构件具有质量轻、刚度强和尺寸稳定性好等特

点，适合应用于对结构质量和尺寸控制要求严格的

航空航天领域部件生产。例如：Vega火箭的 P80FW
发动机和 Epsilon火箭的 SRB-A发动机均采用碳纤

维缠绕复合材料壳体，以及多向编织C/C喉衬、布带

缠绕C/P－高硅氧/酚醛喷管防热部件等［3-6］。
该航天器摇臂为中空的腔体结构，该结构的复

合材料成型芯模选择是关键，芯模既要满足铺层需

要，又要满足产品在成型过程中对加压的需要。芯
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模材料通常有金属芯模、可溶性芯模、热胀性芯模以

及气囊芯模等。王纪霞等［7］采用砂芯模缠绕成型工

艺，制备的复合材料壳体通过了水压爆破试验考核；

张芳等［8］从工艺角度研究了水溶性芯模的制备和性

能，结果表明水溶性芯模满足复杂异型复合材料结

构件的各项性能指标要求；曹晓明等［9］研究了复合材

料成型过程中硅橡胶的温度变化对压力的影响，考

察了方管的成型质量及其影响因素，以硅橡胶热膨

胀工艺制备了碳纤维复合材料方管；仲晓春等［10］通
过对橡胶硫化特性以及热膨胀橡胶的热胀特性研

究，确定了小口径、大长细比的复合材料热膨胀成型

工艺流程及参数。王国勇等［11］通过调整多个气囊的

内压，对多腔室复杂结构复合材料件进行共固化，验

证了多气囊整体成型技术的可行性，制备了和常规

成型工艺相当的复合材料产品；Daniel J. Moster［12］从
工艺角度对不同类型的芯模进行了对比，阐述了各

种成型芯模的优点和缺点，并详细介绍了气囊芯模

的工艺特点及优势；美国NASA［13］、法国AeroSpatiale
空间研究中心［14］、日本航天发展局［15］均对复合材料

壳体结构进行了相关工艺研究。本文主要介绍全封

闭中空异型薄壁复合材料结构成型过程。

1 复合材料摇臂结构设计

为满足该摇臂对精度、力学和质量的要求，将其设

计为全封闭、非线性、变截面、变壁厚、细长中空的碳纤

维复合材料一体化薄壁结构（图1沿中线的剖面）。

复合材料一体化摇臂包络尺寸为：865 mm×130 mm×
90 mm，选用单层厚度为0. 1 mm的M40J/环氧预浸料，

该预浸料的力学性能见表1和表2。根据该碳纤维复

合材料基本物理性能，复合材料一体化摇臂两端法兰

面厚度设计为4. 2 mm，中间法兰面厚度设计为2. 7 mm，
臂杆部分厚度设计为1. 7 mm，以此开展铺层设计。为

满足尺寸稳定性要求，铺层设计应采用中面对称的原

则［16-17］。制定的铺层方案设计如下：

1. 7 mm铺层设计，［±45/03］［±45/03/±45/03/±45］；

2. 7 mm铺层设计，［±45/03］3［±45/03/±45/03/±45］；

4. 2 mm铺层设计，［±45/03］6［±45/03/±45/03/±45］。

复合材料一体化摇臂主要技术指标为：

（1）接口精度为±0. 05 mm；

（2）外表面粗糙度≤1. 6 μm，内腔平整无尖锐点；

（3）产品成型质量满足GJB2895—1997-B级要求；

（4）产品通过-65~60 ℃的高低温循环试验及鉴

定级力学试验。

2 成型工艺方案设计

为完成该航天器复合材料一体化摇臂结构的研制，

在参照了国内外相关工艺研究的基础上，制定了详细

的工艺方案。为实现易铺层、易加压、易成型、易脱模

等关键工艺环节，主要从工装模具设计和加压方式设

计进行工艺方案制定。该复合材料一体化摇臂结构复

杂，外部接口尺寸精度及外观要求较高，因此必须采用

阴模成型方式。但是单纯的成型阴模，进行铺层时无

法满足该摇臂的全封闭结构，因此必须设计铺层阳模。

通过对国内外相关成型工艺的对比以及相关工艺试验，

发现无论是可溶性芯模、加压气囊或者膨胀橡胶单独

使用均无法满足该产品成型工艺的需求和指标要求，

因此采用了可溶性芯模与加压气囊相结合的工艺方案。

制定的工艺流程如下：

成型阴模加工→铺层阳模成型→加压气囊制

备→预浸料铺层→合模固化→脱模修整→机加开

口→芯模去除→检验交付。

该工艺方案的难点在于：：

（1）在复合材料产品固化过程中如何实现精准加压；

（2）复合材料产品完成固化后如何进行铺层阳

模的去除。

3 关键工艺实现

3. 1 成型模具设计

3. 1. 1 成型阴模结构设计

成型模具是复合材料固化成型的基准，为复合

材料提供外形及精度保证。为了方便装模和脱模，

成型阴模设计必须考虑模具的分型面设计，根据该

摇臂的结构特点，将该主体模具分为 3个部分，如图

2所示，分别为上模、下模、侧模。主要的分型面设计

在摇臂产品的侧边倒角区域。在使用时首先将产品

和铺层模具一起放在下模上，然后借助导向销和螺

钉依次安装侧模和上模。

图1 摇臂结构剖面示意图

Fig. 1 Section diagram of rocker arm structure

表1 M40J碳纤维主要性能参数

Tab. 1 Main performance parameters of M40J carbon fiber

ρ/g.cm-3
1.77

σ/MPa
4400

E/GPa
380

ε/%
1.2

表2 M40J/环氧单层板主要性能指标

Tab. 2 Main performance indexes of M40J/epoxy monolayer

E11/GPa
200

σ11/MPa
1400

E22/GPa
7

Xc /MPa
700

μ

0.3
σ22/MPa
10

G12/GPa
4.5

Yc/MPa
150

G23/GPa
4.5

τ12/MPa
50

ρ/g·cm-3
1.57
-
-
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3. 1. 2 成型阴模选材及热处理

模具材料是根据设计需求决定的，要考虑工作

需求、工艺要求和经济适用性的要求，然后对模具材

料做出综合选择；当模具与复合材料产品线胀系数

有较大差异时，升温固化过程中复合材料产品与模

具热膨胀不一致，从而导致复合材料产品几何尺寸

偏差。常用的模具材料的线胀系数如表3所示［18］。

成型阴模的尺寸精度是由复合材料摇臂的精度

转化而来，由于产品空间取向较为复杂，外部接口要

求较高，且产品工作环境温度恶劣，应尽可能减小产

品固化及脱模过程中的内应力，因此模具材料的热

膨胀系数应与复合材料产品的保持一致。模具材料

选用超殷钢，调质处理HRC 28~32，模具表面粗糙度

Ra≤0. 8，这样可以保证产品外表面光滑且易脱模。

3. 2 铺层阳模设计

铺层阳模是为产品提供铺层支撑，在其表面完

成预浸料铺放。由于该复合材料摇臂全封闭、非线

性、变截面、变壁厚、细长中空的结构特点，该铺层模

具需有一定的刚度，为铺层提供支撑，又需具有易分

解或易破坏的特点，满足复合材料摇臂在固化完成

后进行脱模操作。

为满足产品铺层和脱模要求，铺层工装需采用

可溶性或易破坏的材料。可溶性芯模是通过一定的

胶黏剂将无机填料粘结成具有一定形状、强度的一

类多孔芯模材料，制品在加入相应的溶剂后，芯模可

以快速的溃散脱模［19］。为满足低成本、短周期的复

合材料成型要求，本产品芯模采用可溶性材料，借助

产品成型模具，在芯模成型过程中同时完成芯模的

结构成型。为保证产品尺寸，可溶性芯模在制备过

程中需要考虑产品厚度和加压气囊的厚度，并做相

应的避让。成型后的可溶性芯模如图3所示。

3. 3 加压方式设计

复合材料成型需要在一定温度和压力下进行，

适当的压力可以使树脂在固化过程中充分流动，同

时排出树脂内部的气泡，形成致密的结构，减少气

泡、分层等内部缺陷［20］，保证复合材料产品的成型质

量，因此在固化成型过程中的加压极为重要。

航天用复合材料产品通常采用热压罐成型固

化，热压罐具有均匀的温度场和稳定可靠的加压系

统，该成型方法成熟稳定，可靠性高，但是该方法对

设备要求严格，成本较高，目前很难实现低成本、短

周期的生产要求。软膜膨胀（膨胀橡胶）加压也是航

天用复合材料成型的加压技术之一，该方法需要提

前灌注膨胀橡胶，并计算膨胀橡胶用量。橡胶膨胀

过程曲线与树脂软化、凝胶随温度的变化曲线很难

匹配，导致加压时机很难与树脂的固化特性匹配，且

膨胀橡胶的压力很难控制，因此该方法成型的复合

材料产品质量较难控制，再结合本产品全封闭、非线

性、变截面、变厚度、细长中空的结构特点，采用膨胀

橡胶进行加压，在产品固化完成后，脱模环节将会异

常困难甚至难以实现。

根据上述分析，为满足低成本、短周期的生产要

求，采用气囊加压的方式，即在铺层阳模外设计内充

压气囊，将气囊的充气接口设计在摇臂端部的大开

口处，后续通过机加将该处产品加工掉，可以避免工

装设计对产品的影响。充气接口与外部的正压气嘴

连接，可以方便、有效的进行压力控制。采用气囊与

外部正压系统相结合的加压设计，既能满足铺层需

求，又可在产品固化阶段进行加压时机及压力大小

控制，可以有效保证产品的成型质量及尺寸精度。

4 成型质量与性能评价

碳纤维复合材料一体化摇臂经上述工艺方案成

型后，实物如图 4所示。经检测，该复合材料一体化

摇臂外表粗糙度、内腔平整度及表观质量均满足技

术指标，壁厚及形位精度满足设计要求。超声无损

检 测 表 明 摇 臂 成 型 质 量 良 好 ，满 足

GJB2895—1997-B级要求。对摇臂结构开展-65~
60℃的高低温循环试验，循环 4次后，经超声无损检

测，摇臂结构内部无分层、裂纹等缺陷产生，满足设

计要求。该复合材料一体化摇臂顺利地通过了鉴定

级力学试验，力学性能满足设计要求。

图2 摇臂成型模具示意图

Fig. 2 Diagram of rocker arm forming mold

图3 可溶性芯模实物图

Fig. 3 Physical image of soluble core mold

表3 不同材料的线胀系数

Tab. 3 Coefficient of linear expansion of different
materials 10-6/K(20～100 ℃)

碳钢

11.3～13.0
铬钢

11.8
不锈钢

17
铸铁

8.5～11.6
超殷钢

1.5
尼龙

105
碳纤维

0.7
玻璃纤维

2.9～5.0
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5 结论

（1）采用可溶性材料作为芯模，可实现全封闭中

空细长异型薄壁复合材料易铺层、易脱模操作。

（2）采用气囊加压的方式，可以精准地对复合材料

固化过程进行加压时机和压力大小控制，保证产品壁厚。

（3）经过 4次-65~60 ℃的高低温循环试验，经超

声无损检测，摇臂结构内部无分层、裂纹等缺陷产

生，满足设计要求。

（4）制备的复合材料一体化摇臂顺利通过鉴定

级力学试验，力学性能满足设计要求。

（5）采用气囊加压和可溶性芯模相结合的工艺

方案，摆脱了航天器复合材料主承力构件对热压罐

的依赖，实现了低成本、短周期制备航天器复合材料

主承力构件的目标。
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Fig. 4 Actual figure of composite rocker arm
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