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聚酰亚胺薄膜与碳网格共固化基板成型工艺研究

邱泉水  权 亮  李皓鹏  殷永霞  孟洪涛
（北京空间机电研究所，北京 100094）

文 摘 为满足未来深空探测对航天器太阳翼基板更高的耐温性需求，提出一种新型的太阳翼基板成型

工艺方法：聚酰亚胺薄膜与碳网格面板共固化成型。重点研究了聚酰亚胺薄膜与网格面板的剥离性能、网格

面板的拉伸性能、蜂窝夹层结构的弯曲性能、共固化基板的耐温性能，并与 J-133胶粘贴聚酰亚胺薄膜的传统

工艺进行对比。结果表明，共固化工艺的聚酰亚胺薄膜剥离强度约为传统工艺的 2倍，且在 140℃下的各项力

学性能保持率均大于 87%，具有很好的耐温性；共固化基板在经历-100~140℃热真空试验后，外观质量及各项

性能均合格，满足太阳翼基板耐140℃及以下空间环境的使用需求。
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Study on Forming Process of Polyimide Film Carbon Grid Co-cured Substrate
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（Beijing Institute of Space Mechanics & Electricity，Beijing 100094）

Abstract　In order to meet the higher temperature resistance requirements of spacecraft solar wing substrate for 
future deep space exploration， this paper introduced a new forming process of solar wing substrate： co-curing of 
polyimide film and carbon grid panel.  The study focused on the stripping performance of the polyimide film and the 
grid panel， the tensile performance of the grid panel， the bending performance of the honeycomb sandwich structure， 
and the temperature resistance of the co-cured substrate was made comparison of performance of samples by 
traditional process of using J-133 adhesive to bond polyimide film.  The results showed that the peel strength of the 
co-curing polyimide film was about twice that of the traditional process， and the mechanical properties of the film 
were more than 87% at 140℃， showing good temperature resistance. After the thermal vacuum test from -100℃ to 
140℃， the appearance quality and various properties of the co-cured substrate passed qualification， which met the 
needs of the solar wing substrate to withstand the space environment of 140℃ and below.
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0 引言

太阳翼电池阵作为航天器的主要能量来源，是

航天器不可或缺的组成部分［1-2］。太阳翼基板的作

用是支撑电池片，保障电池片在飞行主动段和轨道

飞行段的安全［3］。目前航天器太阳翼上普遍采用碳

纤维网格面板/铝蜂窝夹层结构的刚性基板［4］，根据

电绝缘要求基板表面会胶接一层聚酰亚胺薄膜用作

绝缘。由于基板在空间环境中不仅受到载荷作用，

还会受到高低温交变、粒子辐照等影响［5-6］，聚酰亚

胺薄膜会出现脱粘、鼓包等胶接失效问题，导致电池

片起翘和裂片，降低电池效率，严重时影响航天器的

在轨运行，因此，基板聚酰亚胺薄膜的胶接质量对于

航天器的寿命至关重要［7］。

基板聚酰亚胺薄膜的胶接传统工艺［8-9］是先成

型网格面板/铝蜂窝夹层结构，再在网格面板表面涂

刷 J-133胶、铺贴聚酰亚胺薄膜，最后通过真空袋-烘
箱固化。该方法是采用手工方式涂胶，存在涂胶面

积大、时间久、均匀性难以控制的特点。一方面，对

手工操作的依赖程度高，聚酰亚胺薄膜的胶接质量

不稳定；另一方面，J-133 胶的应用温度为 120℃以

下，基板的空间环境适应性受限。随着深空探测、载

人登月等任务的立项发展，愈加恶劣的空间环境使

航天器的太阳翼面临极大的挑战［10］，基板的耐高温

环境已突破 120℃。目前太阳翼基板成型常用结构
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胶以 J-47、J-154、Redux312、J-133 等环氧树脂结构

胶为主，其应用温度均在 120 ℃以下，满足 120℃以上

空间环境应用的基板成型工艺研究国内外均少有

报道。

本文结合前期工艺研究，提出了一种新型的太

阳翼基板成型工艺方法：先将聚酰亚胺薄膜与碳网

格面板通过环氧树脂共固化成型，再将共固化面板

与铝蜂窝通过耐高温胶膜胶接成型，这种基板也称

为共固化基板。通过对比 J-133 胶粘贴聚酰亚胺薄

膜的工艺方法，从聚酰亚胺薄膜与网格面板的剥离

性能、网格面板的拉伸性能、蜂窝夹层结构的弯曲性

能、基板的耐温性能等方面评价该工艺方法的可行

性，为型号的应用提供研究基础。

1 试验

1. 1 原材料

J-159 中温固化胶膜（厚度 0. 07 mm）、J-133 室

温固化胶黏剂（双组份），黑龙江省科学院石油化工

研究院；M40JB-6K-50B 高模碳纤维，日本东丽；F46
环氧树脂，上海树脂厂有限公司；LF2Y 有孔铝蜂窝

芯（规格 0. 03 mm×5 mm），西安雅西复合材料有限公

司；Kapton HN 200聚酰亚胺薄膜，美国杜邦公司。

1. 2 共固化基板试样制备

共固化基板是由上、下网格面板和铝蜂窝通过

胶粘剂组成的“三明治”结构，如图1所示。

共固化基板试样的制备分为共固化网格面板制

备、胶膜热破、组装胶接、固化成型等工序，制备过程

如下：

（1）采用M40JB-6K-50B碳纤维/ F46环氧树脂，

在数控缠绕机上湿法缠绕网格面板坯料，坯料制备

后裁剪下来放置于工装垫板上，表面铺贴一层

Kapton HN200聚酰亚胺薄膜，最后通过真空袋-热压

罐固化成型，固化参数为室温抽真空，升温至 130℃
时加压至 0. 1MPa，升温至 170℃时保温 2 h，固化后的

网格面板如图2所示；

（2）将 J-159 热破胶膜均匀粘贴于铝蜂窝芯表

面，采用胶膜热破设备对 J-159胶膜进行鼓风热破，

设置舱温（38±3）℃，风刀温度（175±5）℃，风刀鼓风风

压（0. 09±0. 01）MPa，风刀扫描速度（3±1）mm/s，胶膜

热破率为 100%，且胶膜热破后形成的胶瘤均匀堆积

于蜂窝芯格的侧壁处，目视无缺胶，如图3所示；

（3）将共固化网格面板平铺在工装垫板上，四周

放置围框，在围框内依次放置铝蜂窝芯、不带膜网格

面板、隔离材料、均压板、透气材料等，通过真空袋-
烘箱固化成型，固化参数为室温抽真空，升温至

140℃时保温3 h。

1. 3 力学性能测试

1. 3. 1 J-159胶膜胶接剪切性能测试

图 1　基板结构示意

Fig.  1　Schematic diagram of substrate structure

图3　胶膜热破后状态

Fig. 3　Status of the adhesive film after heat break

图2　共固化面板

Fig. 2　Co curing panel
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J-159 胶膜胶接剪切试样采用铝-铝粘接形式，

铝合金试片尺寸为 70 mm×20 mm×3 mm，胶接前经磷

酸阳极化处理，两铝片的胶接搭接长度为（15±0. 5）
mm。试样制备后，按照 GB/T7124—2008《胶黏剂拉

伸剪切强度的测定》和 GJB 444—1988《胶黏剂高温

拉伸剪切强度试验方法》对室温、100、120、140℃温

度下的拉伸剪切性能进行测试。

1. 3. 2 聚酰亚胺薄膜剥离性能测试

聚酰亚胺薄膜剥离性能测试属于非标试验，分

别采用共固化和 J-133 胶接的方法制备聚酰亚胺薄

膜与碳纤维网格面板的剥离试样，试样尺寸为 200 
mm（长）×20 mm（宽）×16 mm（厚）。试样制备后，在

万能试验机上测试两种试样在室温、100、120、140℃
下的剥离强度，如图4所示。

1. 3. 3 网格面板拉伸性能测试

按照 GB/T 3354—2014《定向纤维增强聚合物基

复合材料拉伸性能试验方法》分别制备网格面板在

经纬两个方向上的拉伸试样，试样尺寸为 230 mm
（长）×30 mm（宽）。试样制备后，在万能试验机上测

试两种试样在室温、100、120、140℃下的面板拉伸强

度，如图5所示。

1. 3. 4 蜂窝夹层结构弯曲性能测试

按照 GB/T 1456—2005《夹层结构弯曲性能试验

方法》，制备共固化基板蜂窝夹层结构弯曲试样，试

样尺寸为 450 mm（长）×45 mm（宽）×16 mm（厚），在万

能试验机上测试其在室温下的弯曲性能，并与 J-133
胶贴膜基板进行对比。试验采用外伸梁三点弯测

试，外伸梁跨距 160 mm，外伸长度 80 mm，如图 6
所示。

1. 4 共固化基板热真空试验考核

基板在 KM3 真空罐内进行热真空试验，设备有

效尺寸Φ2 500 mm×3 500 mm，热沉温度低于 100 K，

极限真空度 5×10-5Pa，控温范围-150~150℃，加热设

备为灯阵，基板通过吊装工装固定，聚酰亚胺薄膜面

朝向灯阵，如图 7所示。热真空试验条件：真空度优

于 6. 65 mPa；温度为-100~140℃；平均变温速率不小

于 15℃/min；高温停留 1. 5 h，低温停留 1. 0 h；循环次

数3. 5次。

图4　聚酰亚胺薄膜剥离强度测试

Fig. 4　Peel strength test of polyimide film

图5　网格面板拉伸强度试样

Fig. 5　Tensile strength specimen of grid panel

图 6　蜂窝夹层结构弯曲测试

Fig. 6　Bending test of honeycomb sandwich structure

—— 73



宇航材料工艺 http：//www.yhclgy.com 2024年 第3期

2 结果与讨论

2. 1 外观及电绝缘性能

共固化基板的聚酰亚胺薄膜表面平整，无气

泡、凸点、皱褶、脱粘、多余物等缺陷，采用 100 mm
刀口尺和 0. 02~1 mm 塞尺对聚酰亚胺薄膜面的局

部平面度进行检测，优于 0. 1 mm/100 mm×100 mm。

采用兆欧表在 250 V 直流电压下湿法检测聚酰亚

胺薄膜的绝缘电阻大于 10 MΩ，无绝缘漏点。综

上所述，基板的外观和电性能均能满足设计要求。

对比 J-133 胶贴膜基板，共固化基板外观上更通

透，其网格封堵较少，整体透气性更优；J-133 贴膜

基板网格内残留了部分白色的 J-133 胶，网格被封

堵，整体透气性较差，同时残胶会导致基板的结构

重量增加，如图 8 所示。

2. 2 J-159胶膜胶接剪切性能

J-159 胶膜在不同温度下的胶接剪切性能见表

1。结果表明，J-159的拉伸剪切性能在室温至 140 ℃
内随温度变化较小，在 140 ℃时的胶接剪切强度相对

室温性能保持率约为 96%，表明 J-159胶膜具有优异

的耐高温性能。

2. 3 聚酰亚胺薄膜与网格面板的剥离性能

共固化基板、J-133胶贴膜基板的聚酰亚胺薄膜

与网格面板的剥离性能见表 2。可以看出：共固化方

式下的聚酰亚胺薄膜与网格面板的 90°剥离强度较

高，约为 J-133 胶贴膜方式的 2 倍左右，说明共固化

方式下的聚酰亚胺薄膜与网格面板的胶接强度更

高，胶接质量更优。基板聚酰亚胺薄膜的胶接质量

主要依靠胶黏剂保证，脱粘本质上是胶层发生破坏，

当受到的载荷超过胶接强度时，胶层会发生剪切破

坏和剥离破坏。由于胶层剪切强度比剥离强度高很

多，因此聚酰亚胺薄膜的剥离破坏是胶接失效的主

要表现形式。

对比两者的耐温性能，从图 9可以看出：共固化

方式下的剥离强度在室温至 140℃内随温度变化较

小，始终维持较高性能，140℃时的剥离强度相对室

温条件性能保持率约为 87%；J-133胶接方式下的剥

离强度在室温至 140℃内随温度变化较大，其性能下

降的转折点在 120℃以后，且 140℃时的剥离强度相

对室温条件性能保持率约为 70%。说明共固化方式

下的聚酰亚胺薄膜有更好的胶接质量和耐温性能，

可以满足超过 120℃环境工况的使用需求，其可靠性

比 J-133胶接方式更高。

表1　J-159胶膜胶接剪切性能

Tab. 1　J-159 adhesive film bonding shear performance

温度/℃
室温

100
120
140

剪切强度/MPa
32.9
31.1
31.3
31.6

图 8　基板试样

Fig. 8　Substrate test piece

表 2　聚酰亚胺薄膜剥离性能

Tab. 2　Peeling performance of polyimide film

试样类型

共固化基板

J-133胶贴膜基板

90°剥离强度/N/cm
室温

4.8
2.7

100℃
4.5
2.6

120℃
4.4
2.5

140℃
4.2
1.9

图9　剥离性能衰减趋势

Fig. 9　Peel performance degradation trend

图 7　共固化基板热真空试验

Fig. 7　Thermal vacuum test of co cured substrate
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2. 4 网格面板拉伸性能

网格面板制备的传统工艺是采用真空-烘箱固

化，固化时只有 1个负压。共固化网格面板是采用真

空-热压罐固化，固化时有 1个负压和 0. 1 MPa外压。

采用共固化工艺制备网格面板拉伸试样，其拉伸性

能测试数据见表 3。可以看出：网格面板在经纬两个

方向上都具有较高的拉伸强度，其中纬向拉伸强度

比径向略高，这是因为纬向的网格间距小，拉伸试样

在该方向上完整的纤维丝束要多，所以该方向的力

学性能更高。经检测，固化后的网格面板厚度为

0. 29~0. 31 mm，纤维丝宽度为 1. 1~1. 2 mm，网格均

匀、透气性好，没有因固化时增加的 0. 1 MPa外压，出

现纤维扁平和网格变小的情况，网格面板拉伸强度

较高，满足设计要求。

对比耐温性能，从图 10 可以看出：在室温至

140℃内网格面板拉伸强度随温度变化波动较小，始

终维持较高的性能，在 140℃时面板拉伸性能相对室

温条件性能保持率约为 89%，说明采用共固化工艺

制备的网格面板具有较高的耐温性能。

2. 5 蜂窝夹层结构弯曲性能

共固化基板、J-133胶贴膜基板的蜂窝夹层结构

在室温下的弯曲性能见表 4。可以看出：共固化基板

蜂窝夹层结构的弯曲刚度是 J-133 胶贴膜基板的

94%，考虑到试样制备和测试的正常偏差，可认为两

者的数据相当。蜂窝夹层结构受到弯曲载荷时，上

下面板分别承受压缩和拉伸载荷作用，蜂窝芯主要

承受剪切载荷。当面板厚度较薄时，上面板易受压

发生屈曲破坏，当面板厚度较大时，上面板虽然也受

压缩载荷的作用，但是由于厚度较大，不易发生屈曲

破坏，主要以蜂窝芯的剪切破坏为主［11］。共固化工

艺影响的主要是网格面板的厚度，因此对弯曲刚度

的影响较大。表 4中两者的弯曲刚度数据相当，说明

共固化基板蜂窝夹层结构的弯曲性能不低于 J-133
胶贴膜基板。

2. 6 共固化基板耐温性能分析

对共固化基板、共固化电池板（贴完电池片）进

行热真空试验考核，试验曲线如图 11所示。可以看

出：试验最高温度为 143. 8℃，最低温度-101. 2℃，满

足试验条件。热真空试验后两者的聚酰亚胺薄膜表

面均未发现气泡、凸起、脱粘、凹陷等问题，电池片也

未出现起翘、裂片、碎片等问题，经检测，平面度和电

性能合格，表明共固化基板试验前后外观和各项性

能无异常，能够耐受 -100~140℃ 的高低温空间

环境。

3 结论

（1）J-159胶膜在 140 ℃时的胶接剪切强度相对

室温性能保持率约为96%，耐高温性能优异。

（2）共固化基板的外观和各项性能均能满足设

计要求，对比 J-133胶贴膜基板，其外观更通透，结构

透气性更优。

（3）对比 J-133 胶贴膜基板，共固化基板的蜂窝

夹层结构弯曲性能相当，但聚酰亚胺薄膜剥离性能

更高，在 140℃时剥离性能相对室温条件性能保持率

约为87%，耐温性能更优。

（4）共固化面板的固化制度对网格面板的厚度、

图10　拉伸性能衰减趋势

Fig. 10　Attenuation trend of tensile properties

表 3　共固化网格面板拉伸性能

Tab. 3　Tensile properties of co curing grid panels

试样类型

径向拉伸网格面板

纬向拉伸网格面板

不同温度下的网格面板拉伸强度/MPa
室温

313.7
353.6

100℃
305.8
329.8

120℃
307.1
339.3

140℃
297.6
313.8

表4　蜂窝夹层结构弯曲性能

Tab. 4　Bending performance of 
honeycomb sandwich structure

试样类型

共固化基板

J-133胶贴膜基板

不同工艺下的蜂窝夹层结构弯曲性能

弯曲刚度/108N·mm2

0.47
0.50

剪切刚度/kN
62.65
54.05

图11　热真空试验温度曲线

Fig. 11　Temperature curve of thermal vacuum test
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纤维丝宽度、透气性无影响，在 140℃时面板拉伸性

能相对室温条件性能保持率约为 89%，在室温至

140℃内始终维持较高的性能。

（5）共固化基板在经历-100℃~140℃的热真空循

环后，外观质量、电性能、局部平面度等均合格，试验

前后无异常，共固化工艺方法能够满足太阳翼基板

耐140℃及以下空间环境的使用需求。
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