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０　 引言

碳纤维复合材料具有较高的比强度和比模量ꎬ在
航空航天领域得到了广泛的应用ꎮ 在航天领域ꎬ由于

航天器发射尺寸的限制ꎬ以及在外太空装配施工的困

难ꎬ空间可展开太阳帆、桁架和天线等大型结构在发

射前必须折叠ꎬ当到达预定轨道后经可靠的展开过程

达到工作状态ꎬ其中铰链是实现空间结构展开的重要

功能单元ꎮ 目前ꎬ航天可展开结构使用了大量的金属

铰链ꎬ多采用高弹性金属材料ꎬ虽然刚性和稳定性满

足系统要求ꎬ但其质量因素不可忽视ꎮ 与之相比ꎬ可
自展开碳纤维增强复合材料结构具有较高的比强度、
比模量和功率－质量比ꎬ其在变形量、响应速度、控制

模式及稳定性方面与金属结构相当ꎬ可有效降低发射

成本ꎬ是航天可自展开结构的理想候选结构单元ꎬ同
时为建造超轻量化的空间结构提供了一种新途径ꎮ

目前ꎬ国外在可自展开复合材料结构领域开展了

较多的研究工作ꎬ美国 ＣＴＤ 公司开展了形状记忆复

合材料铰链结构的研究ꎬ并进行了性能测试与功能验

证[１－３]ꎬ该结构在热驱动下完成展开过程ꎬ对加热装

置提出了较高的要求ꎮ 形状记忆复合材料铰链结构

不需要复杂的机械驱动机构ꎬ结构形式简单ꎬ一体化

程度高ꎮ 英国剑桥大学研究人员[４] 开展了碳纤维复

合材料卷尺弹簧铰链的研究ꎬ其材料体系为碳纤维织

物 Ｇ８０１ / ９１３ 环氧树脂体系ꎬ纤维面密度为 ９８ ｇ / ｍ２ꎬ
采用[±４５°] ２ 铺层方式ꎬ内径为 ３８ ｍｍꎬ厚度为 ０. ２
ｍｍꎬ开口长度为 １４０ ｍｍꎬ初始驱动力矩约 １００ Ｎ􀅰ｍꎬ
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平均稳定力矩为 ８０ Ｎ􀅰ｍｍꎬ铰链可在约 １４０°的范围

内 变 化ꎮ 土 耳 其 Ａｆｙｏｎ Ｋｏｃａｔｅｐｅ 大 学 的 Öｍｅｒ
Ｓｏｙｋａｓａｐ 等人[５]开展了类似的研究ꎬ使用的材料体系

为 Ｔ３００ 碳纤维平纹织物 /聚醚酰亚胺(ＰＥＩ)ꎬ制备了

一个长 １ ｍ、厚 ０.３６ ｍｍ、半径 ２０ ｍｍ 的碳纤维复合

材料卷尺弹簧铰链ꎬ铺层方式为[ ±４５°] ３ꎬ开口长度

为 １６５ ｍｍꎮ 德国宇航局(ＤＬＲ)开展了可折叠复合材

料薄壁支撑杆研究ꎬ长度为 １４ ｍꎬ横截面呈豆荚状ꎬ
实现了 ４００ ｍ２薄膜太阳帆的展开[ ６ － ８ ]ꎮ

采用复合材料薄壁结构可有效降低复合材料大

变形后的应力水平ꎬ保证结构在折叠过程中不发生破

坏ꎮ 采用薄层预浸料可给予复合材料结构更多的力

学设计自由度ꎬ在给定厚度的前提下可以有更多的铺

层层数和角度选择ꎬ实现复合材料超轻薄壁结构的高

性能化ꎮ 同时ꎬ使用薄层预浸料制备的复合材料被证

实具有较高的层间性能和损伤阻抗性能[９－１１ ]ꎮ 本文

基于双凸透镜状构型与薄层预浸料技术制备一种高

功率－质量比的复合材料可自展开杆ꎬ以适用于要求

横截面尺寸小的空间可展开结构ꎮ
１　 实验

１.１　 原材料

Ｔ３００ 碳纤维 /中温环氧树脂预浸料ꎬ厚度分别为

０.０４ 和 ０.１ ｍｍꎬ中航工业复合材料技术中心研制ꎻＳＹ
－３７ 室温固化环氧糊状胶黏剂ꎬ北京航空材料研究院

产品ꎮ
１.２　 结构形式

复合材料柔性铰链为双凸透镜状构型ꎬ截面尺寸

如图 １ 所示ꎮ

图 １　 复合材料铰链的横截面尺寸

Ｆｉｇ.１　 Ｃｒｏｓｓ ｓｅｃｔｉｏｎ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｈｉｎｇｅ

１.３　 可自展开碳纤维增强复合材料杆的制备

(１)复合材料圆管的铺层为[４５° / ０°２ / －４５° / ０°２ /
－４５° / ０°２ / ４５°]ꎬ厚度为 １ ｍｍꎮ 按设计尺寸裁切预浸

料ꎬ用专用工装将预浸料按铺层顺序铺贴到金属模具

表面ꎬ铺贴完成后用真空袋封装ꎬ转移到热压罐内ꎬ起
始加压到 ０.３５ ＭＰａꎬ保持压力按 １２５ ℃ / ２ ｈ 完成固

化ꎬ自然降至室温ꎬ脱模ꎬ按所需尺寸进行裁切ꎮ
(２) 复合材料柔性铰链的铺层为 [４５° / － ４５° /

４５° / －４５° / ０° / －４５° / ４５° / －４５° / ４５°]ꎬ按设计尺寸裁切

预浸料ꎬ将预浸料按铺层顺序铺贴到金属模具上ꎬ铺
贴完成后用真空袋封装ꎬ转移到烘箱内ꎬ抽真空至－
９５ ｋＰａ 以下ꎬ真空度保持在－９５ ｋＰａ 以下按 １２５℃ / ２
ｈ 完成固化ꎬ自然降至室温ꎬ脱模ꎬ将制件尺寸裁切为

长 １４５ ｍｍꎬ沿圆周方向的弧长为 ２５ ｍｍꎮ
(３)法兰采用铝合金机械加工而成ꎬ用 ６００ 目的

砂纸打磨圆管、铰链和金属法兰的胶接面并用丙酮清

洗ꎬ采用 ＳＹ－３７ 室温固化环氧胶黏剂将圆管、铰链和

金属法兰进行胶接ꎬ胶接时采用定位工装保证所有部

件的同轴度ꎮ 经室温固化 ２４ ｈ 后转移到烘箱内ꎬ按
６０ ℃ / ２ ｈ 完成后处理ꎮ 制备得到的可自展开碳纤维

增强复合材料杆如图 ２ 所示ꎮ

图 ２　 可自展开碳纤维增强复合材料杆

Ｆｉｇ.２　 Ｓｅｌｆ－ｄｅｐｌｏｙａｂｌｅ ｃａｒｂｏｎ ｆｉｂｅｒ ｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｂｏｏｍ

１.４　 性能分析

１.４.１　 铰链初始展开力矩测试

将复合材料杆上的铰链完全折叠并一端固支ꎬ用
测力计(ＡＮ－１００ꎬ容量:１００ Ｎ)测试另一端的张力 Ｆꎬ
测试点距铰链顶端的垂直距离为 Ｌꎬ复合材料铰链初

始展开力矩 Ｍ＝Ｆ􀅰Ｌꎬ本文 Ｌ＝ ６４ ｍｍꎮ
１.４.２　 固有频率测试

采用悬臂梁振动方法测量可自展开复合材料杆

的固有频率ꎬ使用测试仪器为激光多普勒测振仪(德
国 Ｐｏｌｙｔｅｃｈ 公司)ꎬ将复合材料杆的一端用固支在试

验台上ꎬ激振器(音箱)对准复合材料杆的自由端(试
验载荷为 ２００ ｇ)并保持一定的间隙(约 １０ ｍｍ)ꎮ 开

启激振信号源ꎬ对被测物体施加交变正弦激振力ꎬ使
之产生振动ꎮ 由激光多普勒测振仪测得自由端上测

点位移速度表示杆振动速度ꎬ激励信号和响应信号输

入到电脑分析软件ꎬ可以得到所需的固有频率和模态

振型ꎮ

图 ３　 激振试验方案

Ｆｉｇ.３　 Ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

１.４.３　 折叠展开重复指向精度试验
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在平台上开展可自展开复合材料杆的折叠展开

试验ꎬ如图 ４ 所示ꎮ 将复合材料杆根部固支在测试平

台的一侧ꎬ采用安装有四个万向轮的活动支架在载荷

处支撑ꎬ模拟无重力状态ꎬ将复合材料杆折叠后自由

释放ꎬ验证复合材料杆的折叠展开功能并测试杆件的

重复指向精度ꎬ本文定义复合材料杆折叠展开 １０ 次

过程中的最大指向角度偏差为重复指向精度ꎮ 用数

显千分表(精度为 ２ μｍ)测试自由端的几何位置并

记录位置数据ꎬ重复展开 １０ 次ꎬ得到测点位置的位移

量 ΔＬꎬ测点距离与支座安装面距离 ｒ 为 １ ２３０ ｍｍꎬ指
向角度偏差θｐ计算公式为:

θｐ ＝
ΔＬ
２πｒ

×３６０° (１)

图 ４　 折叠展开精度试验装置示意图

Ｆｉｇ.４　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｔｅｓｔ ｄｅｖｉｃｅ

２　 结果与讨论

２.１　 铰链初始展开力矩

铰链初始展开力矩测试结果如表 １ 所示ꎮ 结果

表明:铰链的初始力矩(Ｍ)平均值为 ３７２.８ Ｎ􀅰ｍｍꎬ驱
动载荷(ｐ)平均值为 ５.８ Ｎꎬ铰链的平均质量(ｍ)为

２８ ｇꎬ可计算铰链的功重比( ｐｗｒ ＝Ｍ / ｍ)为 １３.３ Ｗ /
ｋｇꎬ铰链在地面上可驱动大约为自身质量 ２０ 倍的负

载ꎬ表明复合材料柔性铰链具有较高的驱动力矩ꎮ

表 １　 初始展开力矩

Ｔａｂ.１　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｄｅｐｌｏｙｉｎｇ ｍｏｍｅｎｔ
编号 Ｆ / Ｎ Ｍ / Ｎ􀅰ｍｍ
１ ５.９ ３７７.６０
２ ６.０ ３８４.００
３ ５.９ ３７７.６０
４ ５.９ ３７７.６０
５ ５.９ ３７７.６０
６ ５.５ ３５２.００
７ ５.９ ３７７.６０
８ ５.６ ３５８.４０

平均值 ５.８３ ３７２.８０
标准差 ０.１８ １１.２２

变异系数 / ％ ３.０１ ３.０１

２.２　 固有频率

选择了两个激振方向ꎬ在垂直于铰链开口方向ꎬ
激振频率在 ０ ~ １００ Ｈｚꎬ结果如图 ５ 所示ꎬ得到第一、
二和三阶固有频率ꎬ可见一阶固有频率小于 １０ Ｈｚꎮ
在结构振动中ꎬ低阶频率更容易被外界激励起来ꎬ为
准确分析结构的一阶固有频率ꎬ选择激振频率在 ０ ~
１０ Ｈｚ 进行了测试ꎬ结果如图 ６ 所示ꎮ

图 ５　 固有频率共振试验

Ｆｉｇ.５　 Ｎａｔｕｒａｌ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

图 ６　 一阶固有频率

Ｆｉｇ.６　 Ｆｉｒｓｔ ｏｒｄｅｒ ｎａｔｕｒａｌ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

　 　 从两个方向激振可展开复合材料杆的一阶固有

频率均为 ４.２５ Ｈｚꎬ结果证明了杆件的固有频率与测

试采用的激振方向没有关系ꎬ反映的是结构的固有属

性ꎮ
２.３　 重复指向精度

复合材料杆在测试平台一侧固定并折叠至收拢
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状态ꎬ如图 ７ 所示ꎮ 经 １０ 次折叠和自由释放ꎬ复合材

料杆的指向角度偏差结果如表 ２ 所示ꎬ最大指向角度

偏差为 ０.０８°ꎬ即为复合材料杆的重复指向精度ꎬ表明

具有双凸透镜构型铰链的可展开复合材料杆结构刚

度较高ꎮ 复合材料铰链部分在杆件折叠过程中实现

了大变形ꎬ在展开过程中未发生破坏ꎬ表明铰链使用

的复合材料具有较好的韧性ꎮ

图 ７　 复合材料杆折叠状态

Ｆｉｇ.７　 Ｆｏｌｄｉｎｇ ｓｔａｔｅ ｏｆ ｂｏｏｍ
表 ２　 重复指向角度偏差试验结果

Ｔａｂ.２　 Ｒｅｐｅｔｉｔｉｖｅ ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｏｆ ｂｏｏｍ
序号 位移偏差 ΔＬ / ｍｍ 指向角度偏差θｐ / ( °)
１ ０.４ ０.０２
２ ０.５ ０.０２
３ １.８ ０.０８
４ １.１ ０.０５
５ １.０ ０.０５
６ ０.９ ０.０４
７ １.６ ０.０７
８ ０.８ ０.０４
９ ０.０ ０.００
１０ ０.２ ０.０１

３　 结论

(１)采用分块化的设计和制造方法ꎬ即分别设计

和制备复合材料普通圆管和柔性铰链ꎬ通过胶接将两

者组装得到可自展开复合材料杆件ꎮ
(２)复合材料铰链的初始展开力矩为 ３７２.８ Ｎ􀅰

ｍｍꎬ功重比为 １３.３ Ｗ / ｋｇꎬ在地面上可驱动大约为自

身质量 ２０ 倍的负载ꎮ
(３)可自展开复合材料杆件通过了 １０ 次折叠展

开试验ꎬ测试过程中铰链未发生结构破坏ꎬ具有较好

的韧性ꎮ 杆件的重复指向精度为 ０.０８°ꎬ一阶固有频

率为 ４.２５ Ｈｚꎬ在展开状态下具有较高的刚度ꎮ
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