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基于预浸料-树脂传递模塑成型工艺的
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摘      要  ：针对舱段的结构特点设计了一种预浸料 -树脂传递模塑 (RTM) 成型工艺。研究了预浸料树脂

(AC631) 与 RTM 树脂 (6421A) 的流变特性，结果表明两种树脂体系具有良好的共成型工艺基础。结合舱段结

构设计、铺层设计、模具设计，开展了基于预浸料-RTM 共成型技术的复合材料纵横加筋舱段一体化制备工

艺验证，结果表明舱段结构具有良好的表观质量、尺寸精度及内部质量。常温、高温两种条件静强度试验验

证了其使用强度，高温破坏试验研究了其失效机制与破坏模式。常温力学试验结果表明：在 125% 严酷机械

载荷下，复合材料舱段能够保持良好的结构完整性，其最大应变仅为−1 283×10−6 ，满足常温静强度设计要求。

100℃ 下静强度试验结果显示，舱段在 125% 严酷机械载荷下未出现失稳、破坏等异常状态，最大应变仅为

−1 315 ×10−6，满足热力耦合工况条件下的强度设计要求。150℃ 高温破坏试验结果显示，舱段在 143.2% 严酷

机械载荷下，加载侧纵向加强筋发生断裂破坏，裂纹向两侧延伸，舱段丧失承载能力，破坏模式为轴向筋条

断裂导致蒙皮局部屈曲失稳破坏。

关键词 ：复合材料；纵横加筋舱段；预浸料-树脂传递模塑共成型工艺；力学响应；破坏机制
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Abstract： A hybrid  prepreg-resin  transfer  moulding  (Prepreg-RTM)  process  was  proposed  to  realize  the  integra-

tion  manufacturing  of  composite  cross  stiffened  composite  cabin.  The  rheological  properties  of  prepreg  resin

(AC631)  and  RTM  resin  (6421A)  were  studied.  The  results  show  that  the  two  resin  systems  have  good  co-forming

processes basis. Combined with cabin structure design, layup design and mould design, the integrated preparation

process of composite cross stiffened cabin based on hybrid Prepreg-RTM technology was verified. The results show

that the cabin structure has good surface quality, dimensional accuracy and internal quality. The service strength of 
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cabin was verified by static strength tests at room temperature and high temperature, and its failure mechanism and

failure mode were studied by high temperature failure test.  The results of static strength test at room temperature

show  that  the  cabin  maintains  good  structural  integrity  under  125%  service  load,  and  the  maximum  strain  of  the

cabin is −1 283×10−6 which meets the static strength design requirements. The static strength test results at 100℃ re-

veal that the maximum strain of the cabin is −1 315 ×10−6. There is no abnormal state such as instability and failure

occurred in the cabin,  which meets the requirements of  thermal-mechanical  coupling condition design.  The high

temperature failure experiment results demonstrated that the cross stiffened composite cabin failed under 143.2%

service load at high temperature of 150℃, caused by the fracture of the longitudinal stiffener in loading side, where

the crack propagated to both sides. The failure model of the cabin is local buckling of skin due to the fracture of the

longitudinal stiffener.

Keywords：  composite； cross  stiffened  cabin；hybrid  prepreg-resin  transfer  moulding  process；mechanical re-

sponse；failure mechanism
 

先进复合材料由于比强度、比刚度高，耐腐

蚀、性能可设计等特点，不仅可以满足航空航天

领域对新材料的需求，而且与传统的铝合金结构

材料相比，其综合性能更加优越，目前已成为航

空航天结构材料的主流 [1-3]。以高性能碳纤维复合

材料为代表的先进复合材料在导弹中得到了广泛

应用，如导弹舱体 [4-6]、舵翼面 [7]、发动机壳体 [8-9]

等主承力部件。

热压罐工艺是当前国内外复合材料的主流成

型工艺，在航空航天产品中应用广泛 [10-13]，其主

要应用于飞机机身、机翼、整流罩等大尺寸壁板

加筋结构 [14-16]，具有成型质量稳定、模具简单等

优点。但是，热压罐工艺也存在诸如生产效率低、

能耗大、成本高等问题 [17-18]。因此，低成本的非

热压罐成型技术已经成为世界复合材料研究领域

的 热 点 和 核 心 问 题 [19]。 树 脂 传 递 模 塑 (Resin

transfer moulding，RTM) 工艺是目前非热压罐成

型技术中发展较迅速的一种先进成型工艺，其成

型制件具有表面质量优、精度高、孔隙率低等优

点，并且工艺设备简单、挥发物少、制造成本低，

因而在航空航天领域得到广泛的应用 [20-22]，目前

其主要用于飞行器的蒙皮 [23-24]、舵面 [25]、连杆 [26]、

连接环 [27]、筋 [28] 及肋 [29] 等复合材料构件的制备。

导弹舱段是导弹壳体的重要组成部分，外部

通常为带有开口的筒状结构，内部含有轴向和环

向分布的加强筋，该结构使外来作用力均匀分散

于筒体表面，可以显著提高其扭转和轴向刚度，

因其具有轻质高强的特点，被广泛应用于航空航

天领域 [30]。同等质量下，纵横加筋圆筒结构与纯

圆筒结构、环肋圆筒结构相比，可以有效提高屈

曲破坏临界压力，降低初始缺陷对临界压力的影

响，这种结构大幅度提升了舱段的承载性能，但

也大大增加了舱段一体化成型的难度。对于高尺

寸精度要求的复合材料纵横加筋舱段而言，如果

采用传统预浸料-热压罐成型工艺胶接共固化成型，

单面模具型面覆型很难既保证舱段结构的外蒙皮

尺寸精度又保证舱段纵横加强筋型面精度；如果

采用 RTM 成型工艺制备，可以保证纵横加舱段的

内外型面尺寸精度，但是在纵横加强筋交汇处局

部纤维体积含量高，在 RTM 工艺注射过程中存在

树脂无法完全浸透的风险，进而影响舱段结构的

内部成型质量。可见，如何实现复合材料纵横加

筋舱段的高质量一体化制备仍具有较大的挑战。

随着航空航天对复合材料整体结构和多功能

结构的极致追求，将传统的成型工艺进行有机整

合，从而实现复杂结构和多功能结构一体化制备，

近年来也成为了复合材料制造领域关注的焦点之

一 [31]。 典 型 的 代 表 有 等 合 格 率 树 脂 传 递 模 塑

(Same  qualified  resin  transfer  moulding， SQRTM)

工艺 [32]、贫胶预浸料 -RTM 工艺 [33]、预浸料 -RTM

工艺 [34-35]。同时采用预浸料和 RTM 工艺进行共固

化，有望解决复杂舱段结构的一体化制造，满足

导弹舱段结构对高成型质量和高性能的要求 [36]。

然而，当前针对预浸料 -RTM 共成型工艺的研究

仅限于平板类材料级的验证，关于复杂典型结构

的应用研究仍鲜有报道，更没有针对此种工艺在

实际结构中的力学响应研究。作为一种可实现复

合材料复杂结构高质量一体化制备的工艺，有必

要对其在典型结构上的应用进行系统研究。因此，

本文首先分析了预浸料双马树脂 (AC631) 和 RTM

双马树脂 (6421A) 的流变特性；然后采用预浸料-

RTM 成型工艺实现了纵横加筋舱段结构的高精度

一体化制备；最后对纵横加筋舱段进行了常温和

高温力学验证，探索了复合材料纵横加筋舱段的

李伟东 ,等：  基于预浸料-树脂传递模塑成型工艺的复合材料纵横加筋舱段一体化制备与验证 · 2629 ·



一体化设计与验证技术，为预浸料 -RTM 成型工

艺及复合材料纵横加筋舱段的工程应用奠定了基础。

 1    预浸料-RTM 成型工艺可行性分析
预浸料 -RTM 成型工艺关注的核心问题是在

RTM 注射过程中，预浸料树脂对 RTM 树脂流动

特性的影响。本文选取航空工业复合材料技术中

心研制的 AC631 双马树脂和 6421A 双马树脂进行

预浸料-RTM 共成型工艺的可行性分析。图 1 为两

种树脂的流变特性，可以看出，在 110℃ 的注射

温度下， 6421A  RTM 双马树脂具有较低的黏度

(约为 0.33 Pa·s)，有利于 RTM 树脂向定型织物预

成型体内流动并浸润干态纤维丝束。然而 110℃

下，AC631 双马树脂的黏度约为 20 Pa·s，在该黏

度下树脂几乎不具备流动性能，可以认为在 RTM

注射过程中预浸料中的 AC631 双马树脂不会对

6421A 树脂的流动特性产生影响，说明这两款双

马树脂具备开展共成型工艺的基础。
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图 1    6421A 树脂传递模塑 (RTM) 双马树脂与 AC631 预浸料双马树脂

黏度对比

Fig. 1    Viscosity comparison of 6421A resin transfer moulding (RTM)

bismaleimide resin and AC631 prepreg bismaleimide resin
 

 2    复合材料纵横加筋舱段的制备
 2. 1    结构与铺层设计

设计的纵横加筋舱段如图 2 所示，舱段含 5

根纵筋和 3 根环筋，舱段两端螺钉连接处局部加

厚，舱段正下方中间有 150 mm×200 mm 的开口，

开口区附近局部加厚。蒙皮厚度为 2.40 mm，纵

横加强筋和局部加厚处厚度均为 2.26 mm。舱段

纵横加强筋及补强部分首层采用织物预浸料

(AC631/CF8611) 进行铺覆、其他铺层采用单向预

浸料 (AC631/CCF800H) 进行铺覆，蒙皮采用单向

定型织物 (ET-280/U-8190) 进行铺覆。蒙皮的铺层

方案为 [−45/0/0/45/0/90]S，轴向为铺层 0°方向，

周向为铺层 90°方向。纵横向加强筋的铺层方案分

别为 [0/0/45/0/0/0/−45/0]S 和 [−45/0/45/0/45/0/−45/

0]S，其中沿加强筋长度方向为铺层 0°方向。两端

补强和中框开口补强部分的铺层方案分别为

[−45/90/45/90/45/0/−45/0]S 和 [−45/0/45/0/45/90/

−45/0]S，铺层坐标系与蒙皮相同。
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图 2    复合材料舱段结构与铺层方案

Fig. 2    Structure and layup scheme of composite cabin
 

 2. 2    原材料

所采用的原材料包括 AC631/CCF800H 单向预

浸料、AC631/CF8611 平纹织物预浸料、ET-280/U-

8190 单向定型织物和 6421A RTM 双马来酰亚胺树

脂，均由航空工业复合材料技术中心提供。预浸

料及定型织物的物理性能如表 1 所示。

  
表 1    预浸料及定型织物物理性能

Table 1    Physical property parameter of prepreg and
tackified fabric 

Project
Area density of
fiber/(g·m−2)

Resin con-
tent/wt%

Ply thickness/
mm

AC631/CCF800H 133±5 33±2 0.125±0.010
AC631/CF8611 196±7 40±3 0.260±0.010
ET-280/U-8190 190±7   6±1 0.200±0.010

 

 2. 3    模具设计

成型模具要求具有良好的密封效果，同时应

根据制件的结构形式综合设计合模机构、脱模机

构、密封系统、流道结构 (包含进、出胶口) 及相

应的辅助工装。根据复合材料纵横加筋舱段结构

特点，设计了如图 3 所示的预浸料-RTM 共成型模

具。该模具由上模、下模、“O”型内芯模、组

合外芯模和 4 个侧向模组成。在侧向模开设密封

· 2630 · 复合材料学报



槽，利用耐高温密封条密封，分别在模具的上下

模设置出胶孔和注胶孔。4 个侧模采用定位槽进

行组合，上下模采用螺栓进行紧固，以保证模具

的密封效果及其在高压注射情况下不会发生树脂

渗漏现象。由于舱段结构含纵横加强筋及局部加

厚，因此需将芯模分成可拆卸的组合外芯模和一

体的“O”型芯模。在上模沿舱段上端面均匀开

设 10 个出胶孔，在下模开设 1 个注胶孔，并沿下

模面内侧与舱段下端面接触位置开设环向树脂流

动通道，使树脂在注射过程中沿舱段下端面均匀

流向上端面的出胶孔。同时，为了监测树脂的流

动过程，在每个侧模中间位置开设 1 个出胶孔。

模具型面抛光处理，表面粗糙度 Ra≤0.1。
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图 3    复合材料纵横加筋舱段成型模具

Fig. 3    Mould of cross stiffened composite cabin
 

 2. 4    制备工艺

预浸料-RTM 成型工艺与传统 RTM 成型工艺

类似，包括模具清理、下料、铺覆预制、合模、

注射、固化、脱模、检测等工艺流程，如图 4 所

示。不同的是，预浸料 -RTM 共成型工艺中的铺

层里有部分采用预浸料铺覆，而传统 RTM 则全部

为干态纤维定型织物铺覆。
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图 4    纵横加筋复合材料舱段制备工艺流程

Fig. 4    Preparation process of cross stiffened composite cabin
 

根据舱段结构特点，并充分考虑 6421A RTM

树脂的固化要求，复合材料纵横加筋舱段制备流

程如下：首先，采用丙酮将模具型面清理干净并

均匀涂抹高温脱模剂；然后，裁切符合制件规格

形状的预浸料和定型织物，根据设计的铺层方案

进行预成型体制备，在芯模首层铺覆 AC631/

CF8611 织物预浸料，避免制件成型后加强筋厚度

方向铺层截面裸露在外。首层铺覆结束后，通过

真 空 预 定 型 (80~90℃/1  h， 真 空 度 为 −0.100~

−0.092 MPa) 工艺使首层预浸料与芯模型面紧密贴

合 ， 如 图 5(a) 所 示 。 按 照 铺 层 顺 序 ， 将

AC631/CCF800H 单向预浸料铺放在纵横加强筋、

前后端和开口处的局部加强位置，铺覆完成后进

行真空预定型。然后按蒙皮铺层顺序，将 ET-
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图 5    复合材料舱段制备

Fig. 5    Preparation of composite cabin
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280/U-8190 定型织物铺覆于芯模表面，铺层过程

中采用熨斗进行辅助铺覆，铺覆完成的预成型体

进行真空袋封装，并将其置于烘箱中加热至

80~90℃ 定型 1 h(真空度为−0.100~−0.092 MPa)。预

定型结束后对蒙皮铺层进行修剪，铺覆完成后的

舱段如图 5(b) 所示。最后，将铺覆好预成型体的

芯模放置在下模上，并依次放置侧模和上模完成

模具合模；此后，将合模后的模具与注胶管道进

行 连 接 ， 对 其 进 行 升 温 并 抽 真 空 (真 空 度 为

−0.100~−0.092 MPa)，当模具和注胶罐内树脂温度

均达到 110℃ 时，开始注射 6421A RTM 树脂，待

出胶孔全部有树脂流出后，关闭所有出胶孔阀门。

为了实现对预浸料预制体的进一步压实，同时使

RTM 树脂充分浸润蒙皮部位的定型织物预制体，分

别进行了0.2 MPa 恒压1 h、0.3 MPa 恒压1 h、0.4 MPa

恒温 1 h 的带压循环注射。完成全部注射工艺后，

拆除管路，并将注胶罐移出烘箱，模具继续升温

至 180℃，恒温 2 h，继续升温至 200℃，恒温 6 h

完成固化，待模具自然冷却至 60℃ 以下脱模，最

终获得了如图 5(c)所示的纵横加筋复合材料舱段

试验件。

从图 5(c) 可以看出，舱段具有良好的表面质

量，这得益于舱段结构的预制体内外表面均由钢

质模具 (表面粗糙度 Ra≤0.1) 进行赋形，在 RTM 注

射过程中，6421A 树脂沿蒙皮部位流动并浸润该

区域的干态预制体，同时注射过程中 RTM 树脂的

液态压力也会对纵横加强筋部位预浸料预制体进

行压实，有利于提高纵横加筋舱段的表面成型质

量。纵横加强筋的高度检测结果为 2.29 mm，如

图 6 所示，高度公差为 1.33%，满足高度公差要求

(h≤3%)。

按 GJB 1038.1 A−2004[37] 检测方法对纵横加筋

复合材料舱段进行全覆盖超声波无损检测，检测

结 果 表 明 舱 段 内 部 成 型 质 量 满 足 HB  7224−

1995[38] 一级要求。采用光学显微镜分析了纵横加

强筋与蒙皮交汇部位的内部成型质量，如图 7 所

示。可以看出，加强筋部位的预浸料铺层、蒙皮

部位的织物铺层及加强筋与蒙皮结合部位均未见

孔隙缺陷。

进一步研究了纵横加筋舱段不同部位的耐温

性能 (图 8)，切取舱段工艺边缘，分别对蒙皮部

位、加强筋部位及蒙皮与加强筋交汇部位进行玻

璃化转变温度测试，结果表明采用 RTM 工艺

(6421A 树脂基体 ) 制备的蒙皮其玻璃化转变温度

为 248℃，采用预浸料 (AC631/CCF800H) 铺覆的

加强筋部位的玻璃化转变温度为 243℃，蒙皮与

加强筋交汇部位的玻璃化转变温度为 245℃。分

析其原因可能是 6421A RTM 成型双马树脂中不含

增韧剂，在文中所述的固化制度下使复合材料具

有更好的耐热性能，而 AC631 双马树脂中含有一

定量的热塑性增韧剂，增韧剂的存在使复合材料
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图 6    纵横加强筋高度检测

Fig. 6    Height inspection of cross stiffeners
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图 7    纵横加筋舱段内部质量检测

Fig. 7    Internal quality inspection of cross stiffened cabin
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的耐温性能降低了约 5℃。另外，由于 6421A 和

AC631 均采用 4, 4′-双马来酰亚胺基二苯甲烷和二

烯丙基双酚 A 作为主组分，在加强筋与蒙皮交汇

部位两种树脂共混后可发生交联反应，文中实测

该部位复合材料的玻璃化转变温度为 245℃。
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图 8    纵横加筋舱段蒙皮、加强筋及界面部位玻璃化转变温度

Fig. 8    Glass transition temperature of cross stiffened cabin on skin,

stiffener and their interface position
 

 3    纵横加筋舱段常温静强度试验
图 9(a) 为舱段常温静强度试验装夹示意图。

试验件两端通过 48 个 M6 的沉头螺钉分别与固定

工装及加载工装相连接，固定工装通过安装底座

与试验台连接，调整使试验件孔面法线与试验加

载轴线平行。采用 MTS-10 作动器控制系统 (MTS

系统公司，美国 ) 控制加载，加载方向与舱段开

口方向相反，加载点位于图 9(a) 所示的加载双耳

夹具最上端，距舱段上端面 200 mm 处。同时采

用应变片和位移计对其进行应变和位移测量，应

变片分布在试验件未开口侧靠近固定端的内外表

面，内表面应变片粘贴在加强筋上，外表面应变

片粘贴在对应的外蒙皮上，距离试验件下端面

55 mm 处。位移计安装在距试验件上端面 55 mm

处的外表面。图 9(b) 为舱段常温静强度试验装夹

现场图。试验环境为室温大气，试验中以试件发

出异常声响、载荷/位移曲线发生明显下降或观察

到明显裂纹来判断初始损伤。舱段的使用载荷为

31 kN(100% 严酷机械载荷)，常温静强度设计载荷

为 39 kN(125% 严酷机械载荷 )。以力作为控制方

式，每增加 5% 加载级别作为一个控制点，加载

10 s，并保载 5 s，试验加载至 125% 严酷机械载荷

后，开始按 5% 严酷机械载荷为一个台阶进行卸

载，当试验载荷卸载至 0 时结束。收集每个控制

点对应的应变片和位移计读数并观察试验件损伤

情况。图 10 为舱段加载过程中载荷 -位移曲线。

可见，当载荷稳定加载至 125% 严酷机械载荷后，

舱段产生最大位移为 3.4 mm；舱段的载荷 -位移

曲线在整个加载过程中呈现线性关系。图 11(a)

为舱段在加载过程中固定端根部内外表面应变-载

荷曲线。可见，内表面纤维 0°和 90°方向的最大应
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变分别为−1 283×10−6 和 690×10−6；外表面纤维 0°

和 90°方 向 的 最 大 应 变 分 别 为 −1 082 ×10−6 和

762 ×10−6；应变-载荷曲线在整个加载过程中总体

呈现良好的线弹性；内外表面最大应变均出现在

0°方向，这是由于在弯曲载荷下，内部加强筋预

浸料铺设方向和蒙皮碳纤维铺覆方向主要为 0°方

向，承担了绝大部分的载荷。此外，图 11(a) 还

发现在 0°方向，内表面最大应变大于对应方向外

表面最大应变，造成这一现象的主要原因是试验

件为环形构件，根据变形协调理论 [39]，内外表面

的变形应协调一致，但其内部加强筋主要承担轴

向载荷，承力面积较小，内表面应力大于外表面

应力，试验件为保持内外部平衡，导致其变形产

生差异，内表面应变大于外表面应变。90°方向内

表面应变小于相应方向外表面应变，这是由于内

表面环向加筋能够将应力更加均匀分布到蒙皮内

部表面。整个试验过程中舱段未出现异响，试验

结束后观察试验件外观无损坏，结合载荷-应变曲

线可知，在设计载荷下舱段保持结构完整性，满

足常温静力强度试验要求。
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Fig. 10    Load-displacement curves of cabin
 

 4    纵横加筋舱段高温静强度试验
高温静强度试验采用高温炉对试验件进行加

热，提供高温环境，载荷施加方式与常温试验相

同，见图 9(a)。图 9(c) 为舱段高温静强度试验装

夹现场图。先将完成常温静强度试验的试验件从

试验台取下，更换应变片为高温应变片，以便进

行高温环境下的应变测量，再将测温用的热电偶

固定在试验件的内外表面相应测点处，最后安装

加载夹具与固定工装。在距舱段两端面 25 mm 处

的内外表面处按 4 个象限均匀设置各 4 个 K 型热

电偶。同样地，在舱段中间截面的内外表面各设

置 3 个 K 型热电偶，如图 9(a) 所示。试验中施加

温度为给定的表面控制温度，温度施加方式为调

节高温炉内通过发热电阻电流，改变其内部空气
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温度，通过热对流和热辐射的方式使试验件表面

温度达到设定值。试验温度测试系统为东华

DH3280 静态测试系统与五环 PT00 温度收集系统

相结合。采用 MTS-10 作动器控制系统控制力载

荷的施加，试验开始前先对加热系统进行检定。

待舱段试验件温度基本稳定在 (100±5)℃ 后进行加

载，高温静强度设计载荷为 39 kN(125% 严酷机械

载荷)，试验步骤及数据测量方式与常温静强度试

验相同。由舱段 100℃、125% 严酷机械载荷强度

试验加载过程中位移测点的载荷-位移曲线 (图 10)

可知，当加载载荷为 125% 严酷机械载荷 (39 kN)

时，最大位移为 3.51 mm；在 0~15 kN 加载范围内，

曲线呈现线性增加，在加载至 15 kN 后，曲线斜

率出现轻微的增大，一方面可能是由于常温静强

度试验后，试验夹具和加载工装重新安装，加载

初期出现轻微偏轴，导致加载初期的位移偏大，

另一方面，加载初期的装配间隙也会导致位移变

大。对比高温与常温条件下位移-载荷曲线，可知，

在相同载荷条件下高温试验位移均大于常温试验

位移，这是由于高温条件下，树脂发生软化，引

起复合材料的模量下降，尤其是 90°拉伸模量 E2、

层间拉伸模量 E3、面内剪切模量 G12、层间剪切

模量 G13、层间剪切模量 G23 等与树脂性能密切相

关的参数，导致结构的刚度较常温时低。图 11(b)

为舱段在 100℃、125% 严酷机械载荷试验加载过

程下固定端根部内外表面载荷-应变曲线。可知，

应变在整个加载过程中始终呈现线性变化；内表

面纤维 0°和 90°方向的最大应变分别为−1 315 ×10−6

和 581 ×10−6；外表面纤维 0°和 90°方向的最大应变

分别为−1 083×10−6 和 495 ×10−6。观察常温与高温

两条载荷-应变曲线，可知，高温试验最大应变大

于常温试验最大应变，但差异较小，这是由于

100℃ 的试验温度远小于复合材料的玻璃化温度

(≥243℃)，复合材料压缩模量随温度变化较小；

试验结束后，试验件没有明显残余应变和损伤，

也未出现失稳、破坏等异常状态，由此可知复合

材料纵横加强筋舱段满足热力耦合工况条件下的

强度设计要求。

100℃ 下 125% 严酷机械载荷试验结束后调整

高温炉的温度设定值，使试验件升温至 (150±5)℃，

待舱段整体温度稳定后，以每秒 1% 的严酷机械

载荷 (即 310 N) 进行连续加载至试验件破坏，加

载同时记录各级载荷下的应变、位移测量点数据。

在试验结束后，记录试验件破坏模式及试验破坏

载荷。观察高温破坏试验的载荷-位移曲线 (图 10)

可知，当加载载荷为 44.4 kN(143.2% 严酷机械载荷)

时，复合材料舱段发生破坏，破坏位移为 4.12 mm；

在对应载荷下，破坏试验位移均大于高温试验位

移，这是由于破坏试验温度高于高温试验温度，

温度增加会进一步加剧基体和界面性能退化，从

而降低复合材料的力学性能 [40-42]。图 11(c) 为高温

破坏试验过程中载荷-应变曲线。可知，舱段最大

破坏应变为−1 325 ×10−6；在相同载荷下破坏试验

的内外表面应变差值大于高温试验，这是由于舱

段内外表面存在温差，外表面蒙皮的温度高于内

表面加强筋的温度，导致蒙皮刚度下降比筋条刚

度下降更明显，进而引起内外表面应变差值增大。

试验结束后检查试验件，发现舱段在下部发生破

坏，图 12 为纵横加强筋舱段结构破坏示意图，舱

段结构局部破坏较明显。由舱段受载形式可知，

开口侧主要受拉应力，加载侧主要受压应力。试

验前期，试验件位移-载荷曲线基本呈现线性上升，

试验件未出现较大变形，随着载荷增加逐渐靠近

欧拉临界值，舱段内部抵抗力与外力达到不稳定

平衡状态，载荷主要集中在加载侧舱处段轴向筋

条，其内部部分纤维受压断裂，随着载荷继续施

加，加载侧两根轴向筋条发生断裂破坏，基本丧

失承载能力，裂纹迅速向两侧周向扩展，加载侧

蒙皮发生折断与局部屈曲，最终导致试验件沿加

载方向坍塌破坏。因此，本次高温破坏试验纵横

 

Fracture

of skin

Buckling

of skin

F

Fracture of
longitudinal

Fixed end

stiffener

图 12    舱段破坏形貌

Fig. 12    Failure morphology of cabin
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加筋复合材料舱段的失效模式为轴向筋条断裂和

蒙皮屈曲失稳后断裂。传统热压罐成型的纵横加

筋壁板发生屈曲后，由于筋条与蒙皮三角区为富

树脂区且易出现应力集中现象，因此筋条和蒙皮

会出现脱胶分离，发生界面损伤，在界面裂纹扩

展过程中，载荷由筋条转移至蒙皮，从而造成纤

维受压损伤并发生变形，导致结构刚度下降，加

筋壁板迅速失效 [43-44]。但本文采用预浸料-RTM 成

型工艺制备的试验件，在屈曲失效时筋条和蒙皮

并未发生脱胶分离现象，且其载荷-位移曲线在破

坏发生前未出现明显的降载，可知该工艺的一体

化成型可以有效提高加纵横加筋壳体的屈曲承载

能力。

 5    结 论
(1) 针对纵横加筋舱段结构提出了一种预浸料-

树脂传递模塑 (Resin transfer  moulding，RTM) 成

型工艺，预浸料树脂 (AC631) 与 RTM 树脂 (6421A)

流变特性分析表明两种树脂体系具有良好的共成

型工艺基础。采用预浸料铺覆纵横加强筋及补强

部位，采用干态定型织物铺覆舱段蒙皮部位，然

后向成型模具内注射 6421A RTM 树脂，成功实现

复合材料纵横加强筋舱段的一体化制备，显著提

高了产品的表观质量与尺寸精度，为复合材料纵

横加筋舱段的工程应用奠定基础。

(2) 常温静强度试验结果显示在 125% 严酷机

械载荷下，复合材料舱段表现出良好的线弹性，

结构保持完整，最大位移为 3.40 mm，最大应变

为大小为−1 283×10−6，发生在舱段内壁纵向加强

筋处，满足舱段常温静强度设计要求；高温静强

度试验结果显示，舱段在 100℃、125% 严酷机械

载荷下未出现失稳、破坏等异常状态，最大应变

为−1 315×10−6，最大位移为 3.51 mm，满足热力耦

合工况条件下强度设计要求。

(3) 高温破坏试验结果表明，舱段在 150℃ 高

温条件下的破坏载荷为 44.4 kN(143.2% 严酷机械

载荷)。舱段首先在加载侧轴向筋条受压断裂，之

后裂纹沿周向扩展，试验件沿加载方向坍塌并破

坏；破坏模式为轴向筋条断裂和蒙皮局部屈曲失

稳破坏，最大应变为−1 325×10−6，最大位移为4.12 mm。
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