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天问一号探测器耐高温蜂窝夹层结构选材与性能研究
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文 摘 针对天问一号火星探测器耐高温大承载复合材料蜂窝夹层结构应用需求，基于材料匹配设计和

工艺可行原则，提出了氰酸酯树脂体系的复合材料蜂窝夹层结构。通过比较不同后处理工艺下M40J/BS-4氰

酸酯基复合材料高温层间剪切性能，发现BS-4氰酸酯基复合材料经 200 ℃下 3~5 h后处理可获得较佳的高温

使用性能。经 200 ℃下 4 h后处理的M40J/BS-4氰酸酯基复合材料，在 170 ℃下各项力学性能保持率均达到室

温测试值的 80%以上。板芯胶高温力学性能测试以及其对夹层结构高温承载性能的影响研究表明，氰酸酯体

系的 J-245C、J-389B两种板芯胶在温度不超过 200 ℃时均具有足够协调板芯变形及传递板芯间载荷的能力，

但高温下胶黏剂的性能退化会造成夹层结构刚度的退化。天问一号探测器蜂窝夹层结构典型单元在高温下

的弯曲性能、侧向压缩性能测试结果表明，碳纤维氰酸酯基复合材料铝蜂窝夹层结构具备耐 170 ℃高温下大

承载的能力。
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Abstract Aiming at the application requirements of the composite honeycomb sandwich structure with high
temperature resistance and large load bearing for Tianwen-1 Mars probe，a cyanate resin composite honeycomb
sandwich structure was proposed based on material matching design and process feasibility. By comparing the high-
temperature interlaminate shear properties of M40J/BS-4 cyanate resin composites under different post-treatment
processes，it was found that BS-4 cyanate resin composites can be obtained with better high temperature performance
after 3 to 5 hours post-treatment at 200 ℃ . For M40J/BS-4 cyanate resin composite material after 4 hours post-
treatment at 200 ℃，the retention coefficient of various mechanical properties at 170 ℃ reached more than 80% of
the room temperature test value. The high-temperature mechanical properties test of the adhesives and the study of
the adhesives influence on the high-temperature load-bearing performance of the sandwich structure showed that the
two adhesives of the cyanate ester，J-245C and J-389B，have sufficient ability to coordinate the deformation and
transfer the load between skins and cores when the temperature does not exceed 200 ℃. The performance degradation
of the adhesive at high temperatures will cause the rigidity degradation of the sandwich structure. The test results of
bending performance and lateral compression performance of honeycomb sandwich structure of Tianwen-1 mars
probe showed that the honeycomb sandwich structure of carbon fiber cyano matrix composite has the large bearing
capacity under 170 ℃ high temperature.
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0 引言

“天问一号”是我国的首次火星探测任务，一次

性完成“绕、着、巡”三项工作，探测起点高、技术难度

大［1］。探测器在进入火星过程中由于气动加热环境

的作用，进入舱结构在承受超音速伞开伞以及抛大

底过程中的大冲击载荷作用时处于高温状态。为满

足火星探测器轻量化的需求，进入舱的背罩、大底等

舱体结构采用耐高温、大承载的复合材料蜂窝夹层

结构方案。

蜂窝夹层结构在国内航天器结构的应用虽然较

为普遍，但以往应用较多关注夹层结构的常温承载

性能以及耐冷热交变能力、耐空间辐照能力以及极

端环境下的热匹配性［2］，对复合材料蜂窝夹层结构耐

高温大承载应用方面研究很少。蜂窝夹层结构在受

载时可能会出现面板失效、芯材剪切失效、面板与芯

材脱胶等失效模式，其高温承载性能与面板、板芯

胶、蜂窝芯子材料的高温性能关系密切。高温环境

下，复合材料面板、蜂窝芯材、胶黏剂的性能会产生

退化，尤其是温度接近或超过面板、胶黏剂的最高使

用温度时，会造成夹层结构刚度、强度的急剧退

化［3-5］。此外，耐高温承载的蜂窝夹层结构在材料选

型还需要统筹各材料相容性、成型工艺的匹配性、耐

温等级的匹配性［6］。
针对“天问一号”火星探测器的应用需求，本文

基于材料匹配性原则完成高温承载蜂窝夹层结构的

设计选材，围绕氰酸酯基复合材料夹层结构高温承

载的关键技术问题，系统研究复合材料面板、板芯胶

的高温力学性能以及面板后处理制度、板芯胶等因

素对夹层结构高温承载性能的影响，拟证明碳纤维

氰酸酯基复合材料铝蜂窝夹层结构具备耐 170 ℃高

温下大承载的能力。

1 高温承载蜂窝夹层结构设计选材及存在问题

高温承载蜂窝夹层结构的设计选材，不仅要考

虑面板、胶黏剂、蜂窝芯子各组成材料的许用使用温

度、力学性能，还应满足材料匹配性要求，即满足夹

层结构成型工艺全流程、产品使用环境下材料的相

容性、成型工艺的匹配性、耐温等级的匹配性。其

中，材料相容性要求胶黏剂、蜂窝芯子、复合材料面

板材料在温度环境下不发生化学反应，故面板与胶

黏剂应优先选择同种体系的材料。成型工艺的匹配

性要求蜂窝板固化温度应不超过面板固化温度或后

处理温度，蜂窝板固化温度不应引起组分材料性能

的退化。

航天器常用的蜂窝芯子有铝蜂窝、芳纶布酚醛

树脂基蜂窝、玻璃布酚醛树脂基蜂窝，上述蜂窝芯材

最高使用温度均为不超过 175 ℃［7］，相比而言，铝蜂

窝具有较优的力学、质量、成本等综合应用性能。此

外，聚酰亚胺树脂基的玻璃布蜂窝、碳布蜂窝虽具有

更高的耐热 260 ℃的性能，但国内研究较少，尚处于

探索研究阶段［8］。
为实现结构的轻量化，夹层结构需优选高模量

碳纤维树脂基复合材料面板。夹层结构中面板与蜂

窝芯材胶接的板芯胶也是以树脂为基料的合成物。

树脂基体在高温环境模量和强度退化会引起复合材

料或胶黏剂性能下降，尤其是温度接近其玻璃化转

变温度时，甚至会产生橡胶态、软化或分解，导致夹

层结构丧失传递载荷的能力［9］。目前，常用的耐高温

树脂基体有环氧树脂（120~150 ℃）、氰酸酯树脂

（170~200 ℃）、双马树脂（180~250 ℃）和聚酰亚胺树

脂（180~316 ℃）［10］。
根据上述设计选材原则，可知蜂窝夹层结构的

材料体系及耐温极限如表 1所示。综合材料的耐高

温承载性能、耐温等级匹配性、应用成熟度不难得

出，耐高温蜂窝夹层结构面板和胶黏剂可供选择的

材料体系是耐温 175 ℃的氰酸酯材料体系或耐温

175 ℃的双马材料体系。氰酸酯与双马树脂体系相

比，综合耐温等级相同，但国内双马树脂基体在航空

中多应用于高强碳纤维复合材料，在航天中高模碳

纤维增强双马树脂基复合材料制备及应用经验很

少。氰酸酯基复合材料在航天工程化应用较普遍，

发展迅速，只是以往很少关注高温使用性能，缺少高

温的应用经验与基础数据。

表1 蜂窝夹层结构的材料体系及耐温极限

Tab. 1 Material system and temperature resistance of honeycomb sandwich structure

面板与胶

黏剂基材

体系

环氧

氰酸酯

双马树脂

聚酰亚胺

可选板芯胶

J-47、J-159
J-245C、
J-389B
J-299
J-382

优选蜂窝

铝蜂窝

铝蜂窝

铝蜂窝

玻璃布或碳布/聚酰亚胺树脂蜂窝

综合耐温

极限/℃
120~150
170~175
175
260

成熟度、工艺可行性及其他

应用成熟

面板制备工艺成熟，缺少高温应用经验。

板芯胶首次应用，需评价性能

高模碳纤维复合材料面板制备经验少；与氰酸酯体系比质量代价大

材料体系不成熟，工艺成型温度高、难度大,产品耐低温性能差
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综上所述，火星进入舱结构选定M40J碳纤维增

强氰酸酯基复合材料面板以及氰酸酯体系胶黏剂+
铝蜂窝芯材的夹层结构方案，目标是实现耐 170 ℃高

温大承载。但耐高温大承载的氰酸酯基复合材料夹

层结构的工程化应用面临适应高温承载的氰酸酯基

复合材料工艺制备的选定与优化、高温环境对氰酸

酯基复合材料力学性能影响规律的研究及材料设计

许用值的确定、耐高温板芯胶的选择以及耐高温承

载夹层结构的性能评价等技术难题。

2 实验方案

高温承载碳面板蜂窝夹层结构性能研究思路如图

1所示，围绕氰酸酯基复合材料的工艺后处理选定及高

温力学性能研究、耐高温板芯胶的选择与性能评价、夹

层结构的性能评价三个方面开展试验研究。

2. 1 氰酸酯基复合材料后处理工艺的选定试验

氰酸酯基复合材料可通过固化后高温处理来提

高高温力学性能。对于后处理工艺参数，关键是后

处理的温度和时间，氰酸酯基复合材料的固化温度

在 180~190 ℃。复合材料层间剪切性能从应用角度

可反应树脂基体与增强纤维之间的界面强弱。基于

此，选取 200 ℃下 2、3、4、5 h后处理以及“200 ℃下 3 h
后处理+230℃下 1 h后处理”五种后处理工艺，对同

批次制备的M40J/BS-4氰酸酯复合材料采取不同后

处理工艺后进行 170、180 ℃下的层间剪切性能对比

测试。

2. 2 氰酸酯基复合材料的高温力学性能

对选定后处理工艺下的M40J/BS-4氰酸酯复合

材料单向层合板进行室温、140、150、160、170、180 ℃
下的弯曲、纵向压缩、纵横剪切、横向拉伸性能测试，

获取材料在不同温度下的力学性能。为合理表达复

合材料在高温下的性能变化，引入力学性能保持系

数（试验温度与室温下的强度或刚度之比）这一参数

来具体研究。

2. 3 耐高温板芯胶的性能评价与比选

板芯胶选取黑龙江省石油化学研究院研制的耐

温等级在 200℃的氰酸酯基体体系的 J-245C、J-389B

两种板芯胶，其性能见表 2［11］。为评价板芯胶的力学

性能，对两种板芯胶进行室温、150、180和 200 ℃四

个温度工况下板-板剪切强度、蜂窝滚筒剥离强度的

测试。

考虑到胶黏剂在高温环境下性能退化或软化可

能会造成夹层结构刚度、强度的急剧退化，而氰酸酯

基复合材料蜂窝夹层结构的高温承载性能受复合材

料面板、板芯胶因素耦合的影响。为避免引入复合

材料面板高温性能退化这一因素对胶黏剂选择评价

的影响，采取铝合金面板蜂窝夹层结构的高温弯曲

性能对比来进一步评价和比选这两种板芯胶。蜂窝

夹层结构弯曲性能测试温度工况为室温、150、160、
170、180、190、200 ℃七个温度点，试验方法为外伸梁

三点弯曲法。引入夹层结构高温下的弯曲刚度、弯

图1 高温承载碳面板铝蜂窝夹层结构性能研究思路

Fig. 1 Research ideas on performance of carbon skin and aluminum honeycomb sandwich structure with high temperature and load bearing

表2 试验用板芯胶的性能

Tab. 2 Properties of plate-core adhesives for test

胶黏剂

J-245C
J-389B

基体

体系

氰酸酯

氰酸酯

室温性能

剪切强

度/MPa
25
25

剥离强度

/N·cm-1
40
40

使用温度

范围/℃

-120～200
-120～200

固化温度

/℃

180～200
180±5
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曲强度保持系数这两个参数来具体研究，其中弯曲

刚度采用施加中心载荷与中心位移之比来表征。

2. 4 耐高温承载碳面板铝蜂窝夹层结构的性能

评价

应用选定的板芯胶，制备进入舱结构用 10、30
mm两种规格的碳面板铝蜂窝夹层结构典型单元，进

行两种典型单元 170 ℃下的弯曲性能测试以及 10
mm厚夹层结构在室温、170 ℃下的侧向压缩性能测

试。蜂窝夹层结构典型单元的参数如下：面板材料

为 M40J/BS-4氰酸酯复合材料，面板铺层角为 0/+
45/-45/90，单层厚度 0. 08 mm，名义厚度为 0. 32 mm；
蜂窝芯材为HB 5443规定的耐 175 ℃的 II类 LF2的
铝蜂窝。

3 结果与讨论

3. 1 后处理工艺对氰酸酯基复合材料高温力学性

能的影响

采取不同后处理工艺的M40J/BS-4氰酸酯复合

材料在 170、180 ℃下的层间剪切性能测试结果如表

3所示。

结果表明，与未经后处理相比，经过后处理后复

合材料的层间剪切强度有了明显提高。在 200 ℃进

行 3~5 h后处理后，材料的高温层间剪切性能趋于稳

定，且大幅优于后处理 2 h后的性能。若在 200 ℃后

处理 3 h后继续在 230 ℃后处理 1 h，材料的高温性能

反而降低。可见，高温后处理可通过增加树脂的交

联密度来提高碳纤维/氰酸酯复合材料的高温使用力

学性能，但过长的后处理时间或过高的后处理温度

会降低树脂的韧性或使材料产生微裂纹，造成高温

使用性能下降。综合高温承载性能的稳定性以及制

备成本，选定200 ℃后处理4 h的后处理工艺。

3. 2 高温环境对氰酸酯基复合材料力学性能的

影响

M40J/BS-4氰酸酯复合材料单向层在室温、140、
150、160、170、180 ℃下的力学性能测试结果如图 2
所示。可以看出，复合材料的力学性能随着温度的

升高总体呈现下降趋势。在 140~170 ℃，与树脂特性

相关的复合材料单向层的弯曲强度、纵横剪切强度、

横向拉伸强度虽随温度的升高出现波动，但波动并

不明显，170 ℃下各项力学性能保持率均达到 80%以

上。180 ℃下单向层的弯曲强度、纵横剪切强度、纵

向压缩强度的力学性能保持率分别达到 81%、92%、

78%，相比 170 ℃性能出现一定程度降低，单向层横

向拉伸性能退化明显。 180 ℃下强度性能相比

170 ℃下出现明显降低是由于 180 ℃已接近树脂基

体的最高使用温度，使得树脂性能出现明显退化，树

脂在纤维间传递载荷能力明显下降。

3. 3 耐高温板芯胶的性能评价与比选

3. 3. 1 板芯胶高温力学性能

J-245C、J-389B两种板芯胶在室温、150、180和
200 ℃的剪切强度、蜂窝滚筒剥离强度测试结果如表

4所示。可知，两种板芯胶在室温、150、180 ℃的剪切

强度基本相当，J-245C板芯胶的蜂窝滚筒剥离强度

在室温、150、180 ℃均略优于 J-389B。但随着温度继

续升高至 200 ℃时，J-245C的剪切强度、蜂窝滚筒剥

离强度均比 180 ℃时出现明显下降，其剪切强度由

180 ℃的 25. 2 MPa下降至 200 ℃的 13. 9 MPa，200 ℃
下剪切强度相对室温的性能保持率只有 44%。

J-389B的剪切强度由 180 ℃的 26. 9 MPa下降至

200 ℃的 20. 5 MPa，性能下降不明显，200℃下其剪切

强度相对室温的性能保持率达到 66%。J-389B板芯

胶相比 J-245C在 180~200 ℃下具有更好的力学性

表3 M40J/BS-4氰酸酯复合材料在不同后处理工艺下高温

层间剪切性能

Tab. 3 High temperature interlaminate shear properties of
M40J/BS-4 composites under different post-treatment

processes

后处理工艺

未后处理

200 ℃，2 h
200 ℃，3 h
200 ℃，4 h
200 ℃，5 h
200 ℃,3 h+
230 ℃，1 h

室温层间剪切

强度

平均值

/MPa
75.7
72.0
-
67.3
-

65.1

离散系

数/%
3.30
3.32
-
3.42
-

2.84

170 ℃层间剪切

强度

平均值

/MPa
25.8
45.3
52.1
51.1
52.4

49.1

离散系

数/%
3.28
4.20
3.12
1.62
1.32

0.72

180 ℃层间剪切

强度

平均值

/MPa
22.6
39.2
47.3
47.1
48.7

45.8

离散系

数/%
3.13
0.72
2.72
1.22
3.12

1.52

图2 M40J/BS-4复合材料高温下力学性能的保持系数

Fig. 2 Performance retention coefficient of M40J/BS-4
composites at high temperatures
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能，J-389B板芯胶耐高温能力更佳。

3. 3. 2 板芯胶对夹层结构性能的影响

采用 J-245C、J-389B两种板芯胶制备铝合金面

板蜂窝夹层结构三点弯曲性能试件，试件采用

0. 3mm厚的 2A12铝合金面板，试件夹层结构厚 30
mm。通过外伸梁三点弯曲法进行夹层结构高温下

的弯曲性能测试发现，两种板芯胶制备的夹层结构

弯曲性能试件在 150~200 ℃不同温度点的失效模式

均为面板屈服和芯子剪切失效共存，高温下的失效

模式与室温下完全一致。试件既未出现面板与蜂窝

芯脱胶的失效模式，也未发生由于胶膜软化致使夹

层结构无法继续承载的失效模式，这表明在温度不

超过 200 ℃时两种板芯胶均具有足够协调面板与蜂

窝芯材变形以及传递板芯间载荷的能力。

两种板芯胶制备的铝合金面板蜂窝夹层结构高

温下的夹层结构弯曲刚度与面板弯曲强度保持系数

如图 3所示。可以看出，板芯胶高温时性能退化引起

夹层结构刚度随着温度升高而降低。150~180 ℃范

围内，两种板芯胶的夹层结构弯曲刚度性能保持系

数基本相当，J-389B板芯胶的夹层结构弯曲强度性

能保持系数总体略高于 J-245C。随着温度继续升高

至 190、200 ℃，两种夹层结构弯曲刚度均呈现明显非

线性降低趋势。J-245C板芯胶的夹层结构在 180~
190 ℃刚度特性呈现较明显下降，J-389B板芯胶的夹

层结构在 190~200 ℃呈现明显下降，J-389B板芯胶

相比 J-245C应用于耐高温蜂窝夹层结构更具有

优势。

3. 4 耐高温承载碳面板铝蜂窝夹层结构性能

综上所述结果，本文选定M40J/BS-4氰酸酯复

合材料面板和 J-389B板芯胶的铝蜂窝夹层结构作为

火星探测器进入舱耐高温 170 ℃承载的夹层结构材

料，其结构典型单元在 170 ℃下的弯曲性能以及室

温、170 ℃下的侧向压缩性能测试结果如表5所示。

10 mm厚的夹层结构在 170 ℃的侧向压缩性能

试件失效模式与室温相同，表现为面板压溃，其失效

载荷对应的面板压缩强度为 229. 3 MPa，约为室温压

缩强度 247. 4 MPa的 92. 7%，这与前述氰酸酯复合材

料单向层在 170 ℃纵向压缩性能的保持系数基本相

当。10、30 mm厚两种规格的夹层结构在 170 ℃的面

板弯曲强度分别为 408. 5和 446. 4 MPa。夹层结构

在 170 ℃侧向压缩、弯曲载荷作用下对应的面板强度

离散较小，结构失效模式与室温相同，未出现由于胶

黏剂性能不足引起的板芯脱胶。夹层结构在 170 ℃
高温下可最大程度充分发挥复合材料面板的力学性

能，结构具有非常好的高温承载性能。

4 结论

针对氰酸酯基复合材料夹层结构高温承载的技

术问题，开展了设计选材及性能测试评价工作，系统

研究了碳面板、板芯胶以及夹层结构的高温承载性

能，得到结论如下：

（1）M40J/BS-4氰酸酯基复合材料经 200 ℃下 3~

表4 胶黏剂剪切强度、蜂窝滚筒剥离强度

Tab. 4 Shear properties and honeycomb cylinder drum
peel strength of adhesives

测试温

度/℃

常温

150
180
200

J-245C
剪切强度

/ MPa
31.4
29.1
25.2
13.9

蜂窝滚筒剥

离强度/N
13.8
30
25.3
13.1

J-389B
剪切强度

/ MPa
30.8
27.8
26.9
20.5

蜂窝滚筒剥

离强度/N
8.9
23.9
21.1
18.4

图3 高温下夹层结构弯曲刚度、弯曲强度保持系数

Fig. 3 Retention coefficient of bending stiffness and strength of
sandwich structure at high temperatures

表5 碳面板铝蜂窝夹层结构高温下的力学性能

Tab. 5 Mechanical property of sandwich structures with carbon fiber panel and aluminum honeycomb core under high temperature

蜂窝板规格

10 mm厚夹层结构

10 mm厚夹层结构

10 mm厚夹层结构

30 mm厚夹层结构

测试项目

室温侧向压缩

170 ℃侧向压缩

170 ℃弯曲性能

170 ℃弯曲性能

破坏载荷对应面板强度

平均值/MPa
247.4
229.3
408.5
446.4

离散系数/%
13.0
4.0
12.5
6.4

失效模式

面板压溃

面板压溃+蜂窝剪切

加载部位面板断裂

加载部位面板断裂
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5 h后处理可获得较佳的高温使用性能，其高温层间

剪切性能大幅优于 200 ℃下 2 h后处理后的性能。过

长的后处理时间或过高的后处理温度反而会造成材

料性能下降；

（2）M40J/BS-4氰酸酯基复合材料与树脂特性相

关的单向层弯曲强度、纵横剪切强度、横向拉伸强度

在 140~170 ℃区间内随温度的升高波动不明显，

170 ℃下各项力学性能保持率均达到 80%以上。

180 ℃下力学性能相比 170 ℃均出现一定程度降低，

180 ℃已接近 BS-4氰酸酯基复合材料的最高使用

温度；

（3）J-245C、J-389B两种氰酸酯体系的板芯胶在

温度不超过 200 ℃时均具有足够协调板芯变形及传

递板芯间载荷的能力，但高温下胶黏剂的性能退化

会造成夹层结构刚度的退化。在 150~180 ℃温度区

间，两种板芯胶的夹层结构弯曲刚度性能保持系数

基本相当，J-245C、J-389B板芯胶的夹层结构刚度特

性分别在 180~190℃ 、190~200 ℃呈现明显下降，J-
389B板芯胶相比 J-245C具有更好的耐高温承载

性能；

（4）采用 J-389B板芯胶的碳纤维氰酸酯基复合

材料铝蜂窝夹层结构具备耐 170 ℃高温下大承载的

能力。夹层结构在 170 ℃高温工况侧向压缩载荷、弯

曲载荷作用下结构失效模式为与室温失效模式相同

的面板失效，夹层结构可最大程度充分发挥组成材

料的性能。
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