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国产高模碳纤维/环氧复合材料在太阳翼基板上的应用
研究
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文 摘 基板是空间太阳电池阵电池电路的安装基础，“上下碳纤维复合材料网格面板+铝蜂窝芯+聚酰

亚胺膜”是基板的典型结构。高模量碳纤维作为太阳翼核心关键原材料，必须实现自主可控，避免受制于人。

为此，开展了国产高模碳纤维 CCM40J-6K/环氧复合材料在太阳翼基板上的应用试验研究，提出了 CCM40J-
6K/环氧复合材料在产品应用上的宏观力学、微观网格抗拉脱、聚酰亚胺膜粘贴等三个关键环节，针对性地设

计并实施了常温和高低温交变力学性能、网格面板节点结合力、聚酰亚胺膜粘贴性能以及基板结构热循环性

能等 5 个方面的测试验证。验证结果表明：CCM40J-6K 太阳翼基板各项力学性能与进口 M40JB-6K 相当，可

以沿用原 M40JB-6K 相关基板成型工艺，单层及多层铺层基板试验件能够经受高低温交变及热循环恶劣环

境，试验件试验前后力学性能无明显变化，且聚酰亚胺膜无脱粘现象，网格节点拉伸强度国产碳纤维网格面板

相比进口碳纤维网格面板高18. 9%。说明国产碳纤维CCM40J-6K能够应用于太阳翼基板结构研制。
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Abstract　The substrate was the installation basis of solar cell for spacial solar array.  "Upper and lower grid 
panel of carbon fiber composite + aluminum honeycomb core + polyimide film" was a typical structure of the 
substrate.  As the key raw material of the solar array， high-modulus carbon fiber must be autonomous and 
controllable.  To this end， the research of domestic high-modulus carbon fiber CCM40J-6K/epoxy composite applied 
to solar array's substrate had been carried out.  And three key links， including macro mechanics， pull-off resistance 
of micro mesh， and adhesion performance of polyimide film of CCM40J-6K/epoxy composites in substrate 
applications， had been proposed.  Five aspects of testing and verification items， including mechanical properties， 
bonding force of mesh panel node， bondingperformance of polyimide film， and thermal-cycle performance of 
substrate structures， had been carried out.  The verification results show that the mechanical properties of solar 
array's substrate using the domestic carbon fiber-CCM40J-6K are equivalent to those of the imported M40JB-6K， 
and the original related molding process of substrate by M40JB-6K can be followed.  Test pieces of single-layer and 
multi-layer laminate substrate can withstand thermal shock and thermal cycling tests， whose mechanical properties 
have no obvious change before and after the test， and the polyimide film has no debonding phenomenon.  The tensile 
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strength of the grid node of the domestic carbon fiber is 18. 9% higher than that of the imported carbon fiber.  It shows 
that the domestic carbon fiber CCM40J-6K can be applied to the development of the substrate structure for solar 
array.

Key words Domestic high modulus carbon fiber，Solar array，Substrate，Application test

0 引言

空间太阳电池阵是航天器的核心供电设备，空

间太阳电池阵基板是太阳电池片的安装基础［1］。多

板展开式空间太阳电池阵采用刚性基板，面密度为

1. 0~1. 5 kg/㎡，基板占整个电池阵总质量的 45%~
60%。“铝蜂窝芯+碳纤维复合材料网格面板+聚酰亚

胺膜”是刚性基板的典型结构（图 1）。基板表面所粘

贴的聚酰亚胺膜，用以满足太阳电池与基板间的绝

缘要求。

太阳翼基板为太阳电池电路提供支撑和良好的

力学环境，要求具有轻质、高刚度、高强度、大尺寸稳

定的特性，这些特性主要取决于构成基板主要结构

的高模量碳纤维。近年来，进口高模量碳纤维等原

材料日益受限、成本高涨；另外，关键原材料自主可

控是航天技术高质量发展的前提，往往作为重大型

号研制的前置条件。因此，研究国产高模碳纤维在

太阳翼基板上的应用研究越来越迫切［2-3］。

文 献［4］研 究 了 3 种 国 产（CCM40J，CCM40，
CCM46J）和 1 种进口（东丽 M40JB）高模碳纤维的表

面特性及结晶结构，并对高模碳纤维与环氧树脂的

微观界面及复丝力学性能进行了研究，但并未阐述

这几种国产碳纤维/环氧树脂复合材料适合应用的对

象。文献［5］针对太阳翼基板用进口HM40-3K/环氧

TDE-86、国产 BSCHM40-3K/环氧 TDE-86 两种复合

材料对固化吸胶过程吸胶系统的设定和含胶量进行

了分析，但也指出不同的纤维、树脂组合需要根据实

际情况调整吸胶系统，纤维与树脂的浸润性越好，纤

维与树脂的结合力越大。

本文以进口M40JB-6K碳纤维为对比对象，分析

国产 CCM40J-6K 碳纤维材料在太阳翼碳纤维网格

基板上应用的关键环节以及对应的工艺验证、环境

适应性验证项目，给出试验样件的研制及验证结果，

以此为基础明确国产碳纤维应用验证项目，拟为产

品实际应用提供技术参考。

1 两种碳纤维性能数据对比

M40JB-6K由日本东丽公司生产，国产CCM40J-
6K 由 威 海 拓 展 纤 维 有 限 公 司 生 产 ，通 过 国 产

CCM40J-6K与M40JB-6K两种纤维性能对比（表 1），

CCM40J-6K碳纤维拉伸模量比 M40JB-6K碳纤维高

3%，拉伸强度高 14%，延伸率优于 M40JB-6K 碳纤

维，CCM40J-6K 碳纤维与 M40JB-6K 碳纤维体密度

相同。

2 关键设计环节及验证矩阵

根据M40JB-6K碳纤维应用经验，高模量碳纤维

产品设计关键环节主要包括：不同温度条件下的整

体力学性能（刚度和强度）、网格面板节点微观抗拉

脱性能、聚酰亚胺膜粘贴性能等。

为进一步证明 CCM40J-6K 碳纤维应用于太阳

翼基板的可行性，根据前文所述太阳翼基板设计关

键环节，图 2 给出了开展的工艺验证矩阵，需要从

CCM40J-6K 碳纤维/环氧复合材料试验件常温力学

性能、高低温交变后的力学性能、网格面板节点性

能、聚酰亚胺膜粘贴性能、基板试验件热循环性能 5
个方面进行测试及试验，获得基于CCM40J-6K/环氧

复合材料的太阳翼基板成型工艺参数，使之能适应

图1　太阳翼基板组成示意图

Fig. 1　Schematic diagram of the composition of the solar array's 
substrate

表1　两种碳纤维性能对比表

Tab. 1　Performance comparison of two kinds of carbon fibers

碳纤维

国产CCM40
J-6K

进口M40
JB-6K

E/GPa

388

377

σ/MPa

5035

4410

δ/%

1.3

1.2

每束纤维数

6000

6000

m/g·km-1

227

225

ρ/g·cm-3

1.77

1.77
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卫星发射段的力学载荷，以及在轨-170～120 ℃的真

空高低温交变影响［5-8］。

3 CCM40J-6K碳纤维/环氧复合材料试验件常温

力学性能

该项试验主要检验 CCM40J-6K 碳纤维构成基

板结构后的力学性能是否满足总体要求，要求试件

结构、成型工艺与真实产品一致。

CCM40J-6K/环氧树脂复合材料的制备采用缠

绕铺叠成型工艺，即在控制缠绕张力、缠绕速度和预

定线型的条件下，将连续的高模量碳纤维丝束浸渍

环氧树脂胶液、连续地缠绕在相应制品尺寸的芯模

上，然后对其进行裁剪下料、铺叠成型，最后在加热

条件下使之固化制成相应尺寸的 CCM40J-6K/环氧

树脂复合材料网格面板制品。

试验件为碳纤维网格面板铝蜂窝芯夹层结构，

上下面板为单层正交碳纤维网格面板（CCM40J-6K
碳纤维/环氧树脂），夹层为铝蜂窝（高度 24 mm），如

图3及图4所示。

测量太阳翼基板试验件弯曲刚度采用三点外伸

法。弯曲强度测试采用四点加载，按《夹层结构及芯

子性能试验方法》中相关规定执行。

图4　力学性能试验件

Fig. 4　Test pieces of solar array’s substrate for mechanical 
property test

图2　CCM40J-6K网格纤维试验件验证矩阵

Fig. 2　Verification matrix of test pieces based on grid pattern of carbon fiber/epoxy

图3　太阳翼基板试验件规格

Fig. 3　Specification of solar array’s substrate

表2　CCM40J-6K碳纤维/环氧复合材料试验件常温测试结果 1）

Tab. 2　Results of test pieces based on carbon fiber/epoxy composite at room temperature1）

试验件

试验件A
试验件B
试验件C
试验件D

网格间距

6 mm×4 mm
6 mm×4 mm

5.3 mm×3.8 mm
5.3 mm×3.8 mm

铝蜂窝方向

L沿长边

W沿长边

L沿长边

W沿长边

弯曲刚度 /(N·mm2)
平均值

/108

3.40
3.32
3.75
3.47

标准差

/107

1.63
1.30
8.28
1.40

剪切刚度/kN
平均值

78.0
49.0
83.8
51.3

标准差

2.32
4.71
3.99
1.87

破坏载荷/N
平均值

241
224
253
252

标准差

9.40
8.86

13.93
6.54

弯曲强度/MPa
平均值

36.0
33.5
37.8
37.6

标准差

1.39
1.32
2.08
0.97

注：1）长边为沿600 mm方向，上下面板厚度均为0. 25 mm，样品数量各为5个。
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试验结果如表2所示。可得出如下结论：

（1）对于网格间距均为 6 mm×4 mm的试验件，铝

蜂窝 L向沿长边比铝蜂窝W向沿长边的试验件弯曲

刚度高 2. 4%，剪切刚度高 52%，破坏载荷高 7. 6%，

弯曲强度高7. 5%；

（2）对于网格间距均为 5. 3 mm×3. 8 mm 的试验

件，铝蜂窝 L向沿长边比铝蜂窝W向沿长边的试验件

弯曲刚度高 8. 1%，剪切刚度高 71%，破坏载荷高

0. 4%，弯曲强度高0. 5%；

（3）在同一网格间距下，铝蜂窝 L向沿试验件长

边方向可大幅提升试验件的剪切刚度，而弯曲刚度、

破坏载荷、弯曲强度有小幅增大；

（4）对于铝蜂窝 L向均沿长边方向，网格间距

5. 3 mm×3. 8 mm相比网格间距 6 mm×4 mm的试验件

弯曲刚度高 10. 3%，剪切刚度高 7. 4%，破坏载荷高

5%，弯曲强度高5%；

（5）对于铝蜂窝W向均沿长边方向，网格间距

5. 3 mm×3. 8 mm相比网格间距 6 mm×4 mm的试验件

弯曲刚度高 4. 5%，剪切刚度高 4. 7%，破坏载荷高

12. 5%，弯曲强度高12. 2%；

（6）综上，在铝蜂窝方向一致的情况下，网格间距

越密，其弯曲刚度、强度、剪切刚度、破坏载荷都有一定

程度的增大，相应的质量也有所增加。这种变化趋势

与进口 M40JB-6K 碳纤维应用情况一致，表明国产

CCM40J-6K碳纤维的常温力学环境是满足设计要求及

工艺要求的。并且设计碳纤维网格间距时，仍需要综

合考虑基板的力学性能与质量间的最优解。

4 CCM40J-6K碳纤维/环氧复合材料试验件高低

温交变后的力学性能

该项试验是在常温试验基础上，模拟太阳电池

阵在轨进出高温交变环境，主要检验 CCM40J-6K碳

纤维+环氧树脂构成基板结构的抗温度交变及温度

梯度性能，保证经历空间恶劣环境之后的结构完整

性和主要力学性能。

选取试验件 A 及试验件 C 各 5 件，在液氮罐内

（～-196℃）浸泡 15 min；在室温停留 10 min；在保温

箱达到（120±5） ℃，保温 120 min；在室温停留 60 min
（恢复常温即可进行下一循环试验）；以上过程进行 6
次循环。

高低温交变后，按《夹层结构及芯子性能试验方

法》测试其弯曲刚度、强度、剪切刚度等力学性能，试

验结果如表3所示。

由表3可得出如下结论：

（1）对于试验件 A，高低温交变后，相比常温状

态，其弯曲刚度高 3. 5%，剪切刚度高 11%，破坏载荷

低7. 1%，弯曲强度低7. 2%；

（2）对于试验件 C，高低温交变后，相比常温状

态，其弯曲刚度高 9. 6%，剪切刚度低 1. 6%，破坏载

荷低4. 0%，弯曲强度低4. 2%；

（3）试验件在经历高低温交变后，其弯曲性能、

剪切性能、破坏性能略微增加或降低。总的来说，与

高低温交变前相比，CCM40J-6K碳纤维/环氧复合材

料试验件的力学性能未明显降低，一定次数的冷热

循环之后，树脂或界面的变形已能有效地松弛热应

力，力学性能会逐渐趋于稳定。证明国产碳纤维产

品成型后与环氧树脂结合良好，能够耐受空间高低

温交变的考核。

5 网格面板节点性能

碳纤维构成的网格面板节点的结合牢固性体现出

材料微观抗拉脱性能，是保证网格面板结构完整性及

平面度的关键。为测试国产碳纤维网格面板节点抗拉

脱性能，需要测试网格十字节点的拉伸强度。网格节

点示意图如图5所示。节点拉伸强度=p/ (a × b)，式中，

p为节点破坏力，a为节点长度，b为节点宽度。

对两种碳纤维CCM40J-6K和M40JB-6K纤维网

格面板进行节点拉伸性能测试，结果如表4所示。

由表4可得出如下结论：

（1）对于国产碳纤维CCM40J-6K，环氧树脂含胶

表3　CCM40J-6K碳纤维/环氧复合材料试验件常温/高低温交变后的测试结果 1）

Tab.  3　Results of test pieces based on carbon fiber/epoxy composite at room temperature/high and low temperature1）

试验件

试验件A

试验件C

网格间距

6 mm×4 mm

5.3 mm×3.8 mm

铝蜂窝方向

L沿长边

L沿长边

测试时机

常温

高低温交变后

常温

高低温交变后

弯曲刚度/(N·mm2)
平均值

/108

3.40
3.52
3.75
4.11

标准差

/107

1.63
9.29
8.28
5.27

剪切刚度/kN
平均值

78.0
86.6
83.8
82.5

标准差

2.32
4.86
3.99
2.90

破坏载荷/N
平均值

241
224
253
243

标准差

9.40
17.44
13.93
15.19

弯曲强度/MPa
平均值

36.0
33.4
37.8
36.2

标准差

1.39
2.60
2.08
2.86

注：1）长边为沿600 mm方向，上下面板厚度均为0. 25 mm，样品数均为5个。
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量 31% 相比 34%，其网格面板的节点破坏力平均高

44. 8%，平均节点拉伸强度高 6. 1%，因此，环氧树脂

含胶量越小，网格节点拉伸强度越大，但环氧树脂含

量的多少还与碳纤维表面状态有关，在满足碳纤维

能够完全浸润的情况下，尽量控制环氧树脂含胶量；

（2）在相同环氧树脂含胶量情况下，进口碳纤维网

格面板的节点破坏力平均高31. 3%，平均节点拉伸强

度低18. 9%。

6 聚酰亚胺膜粘贴性能

选取试验件共 2件（试验件上下碳纤维面板均为

单层铺层，网格间距为 4 mm×6 mm），在液氮罐内（～

-196 ℃）浸泡 15 min；在室温停留 10 min；在保温箱

达到（120±5）℃，保温 120 min；在室温停留 60 min（恢

复常温即可进行下一循环试验）；以上工艺进行 9次

循环，如图6所示。

完成试验后对试验件表面状态进行检查发现：试

验件中2件试验件背面面板网格十字节点及基板正面

（贴聚酰亚胺膜面）均未发现有脱粘现象，证明国产碳

纤维成型基板后的微观表面特性满足聚酰亚胺粘贴要

求，能够为电池电路安装提供可靠的安装基础。

7 基板试验件热循环性能

在材料级小尺寸试件通过考核基础上，必须进

一步验证国产碳纤维在大尺寸基板构件应用上的适

应性，为最终在全尺寸太阳翼基板上的应用提供

证据。

一般采用具有综合接口的试验件进行验证，研

究工作所制作的2件基板试验件如图7所示。

（1）区域1为一层网格间距4 mm×6 mm（顶层）。

（2）区域 2为两层（顶层+第二层 6 mm×4 mm）正

交网格。

（3）区域 3为三层（顶层+第二层 6 mm×4 mm+第
三层4 mm×6 mm ）正交网格。

（4）区域 4为四层（顶层+第二层 6 mm×4 mm+第
三层4 mm×6 mm+第四层6 mm×4 mm）正交网格。

（5）区域 5为三层（顶层+第二层 6 mm×4 mm+第
三层4 mm×6 mm）正交网格。

（6）区域 6为三层（顶层+第二层 6 mm×4 mm+第
三层4 mm×6 mm）正交网格且加密蜂窝芯。

选取试验件共2件进行测试，如图8所示。

（1）高温：单点温度保持在（120±5） ℃，且正面监

表4　网格节点拉伸性能测试结果 1）

Tab. 4　Results of tensile Performance for mesh nodes1）

碳纤维

CCM40J-6K

M40JB-6K

环氧树脂

含量/%
31
34
34

a/mm
平均值

2.238
1.941
2.828

标准差

0.11
0.07
0.19

b/mm
平均值

2.268
1.942
2.298

标准差

0.08
0.08
0.10

p/N
平均值

18.4
12.7
18.5

标准差

3.59
1.93
3.89

节点拉伸强度/MPa
平均值

3.60
3.39
2.85

标准差

0.58
0.61
0.58

注：1）样品数均为10个。

图5　网格十字节点示意图

Fig. 5　Schematic diagram of grid cross node

（a）　正面 （b）　背面

图6　聚酰亚胺膜粘贴性能试验件

Fig. 6　The solar array's substrate with polyimide film

图7　基板试验件示意图

Fig. 7　Schematic diagram of multi-layer substrate
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控点平均温度大于120 ℃。

低温：平均温度低于-170 ℃（低温时不作均匀性

要求）。

（2）降温速率：从高温工况到低温工况以设备的

最大能力降温。

（3）升温速率：从-165 到 80 ℃升温时间应在 45 
min左右，最大升温速率不大于40 ℃/min。

（4）循环次数：共12. 5次循环，循环从低温开始。

完成试验后对试验件表面状态进行检查发现：2
件试验件正反两个面的碳纤维正交节点处的胶接状

态良好，无脱粘节点，碳纤维与铝蜂窝芯的胶接状态

和聚酰亚胺膜与碳纤维的粘贴状态良好，无脱粘和

虚粘接问题，证明了国产碳纤维在大尺寸结构件上

应用的可行性。

8 结论

（1）国产 CCM40J-6K 碳纤维可以用于太阳翼基

板的生产，原有结构设计及工艺设计满足产品性能

要求，综合性能与进口M40JB-6K相当。

（2）在同一网格间距下，铝蜂窝 L向沿试验件长

边方向可大幅提升试验件的剪切刚度，而弯曲刚度、

破坏载荷、弯曲强度有小幅增大。

（3）在铝蜂窝方向一致的情况下，网格间距越

密，其弯曲刚度、强度、剪切刚度、破坏载荷都有一定

程度的增大，相应地，质量也有所增加，因此设计碳

纤维网格间距时，要综合考虑基板的力学性能与质

量间的最优解。

（4）试验件在经历高低温交变后，其弯曲性能、

剪切性能、破坏性能略微增加或降低。总体来说，与

高低温交变前相比，CCM40J-6K碳纤维/环氧复合材

料试验件的力学性能未明显降低，一定次数的冷热

循环之后，树脂或界面的变形已能有效地松弛热应

力，力学性能会逐渐趋于稳定。

（5）网格节点拉伸强度国产碳纤维网格面板相

比进口碳纤维高 18. 9%；环氧树脂含胶量越小，网格

节点拉伸强度越大。但环氧树脂含量的多少还与碳

纤维表面状态有关，在满足碳纤维能够完全浸润的

情况下，尽量控制环氧树脂含胶量。

（6）国产 CCM40J-6K 碳纤维基板试验件顺利通

过了高低温热循环试验，且试验前后碳纤维表面均

无脱粘。
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图8　基板试验件热循环试验

Fig. 8　The solar array’s substrate for thermal-cycle test
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