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刚性基体高应变复合材料在空间可展结构中的应用及发展

贾文文  濮海玲  刘 颖  任守志  管 帅
（北京空间飞行器总体设计部，北京 100094）

文 摘 梳理了空间可展结构的分类及发展趋势，从铰接可展结构-带簧铰链、杆状可展结构、面状可展

结构及体可展结构四个方面调研了刚性基体高应变复合材料在空间可展结构中的应用现状，从力学和黏弹性

特性方面提出了其在可展结构中的应用优势及需要考虑的问题。高模量、低密度、低膨胀系数的刚性基体高

应变复合材料是空间可展结构的应用方向，而刚性基体高应变复合材料可展结构的设计方法，以及将其用于

大尺寸可展结构的低成本和高精度制造工艺仍有很大的探索空间。
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Application and Development of Stiff Matrix High Strain Composites in 

Deployable Space Structures
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（Beijing Institute of Spacecraft System Engineering，Beijing 100094）

Abstract　 In this paper，the classification and development trend of deployable space structures are 
summarized.  The application status of stiff matrix high strain composites in deployable space structures is 
summarized from four aspects： hinged deployable structures-spring hinges，rod like deployable structures，plane like 
deployable structures and volume deployable structures. The application advantages and problems to be considered in 
deployable structures are proposed from the mechanical and viscoelastic properties. The stiff matrix high strain 
composite with high modulus，low density and low expansion coefficient is the application direction of space 
deployable structures. However，the design method of rigid matrix high strain composite deployable structures， as 
well as the low-cost and high-precision manufacturing process for large size deployable structures，still have a lot of 
space to explore.
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0 引言

对于航天器工程来说，空间可展结构具有设计

轻巧紧凑的特点，有利于航天器设计效率的提高，紧

凑的结构减小了发射所需空间，同时质量的减轻降

低了与发射燃料相关的成本［1-2］，因此 20多年来一直

被人们所关注［1-4］，并不断地改进和发展。早期多采

用销轴式铰链、电机等机械方法实现结构的可扩展

性，后通过材料变形来折叠结构，从而避免机械方法

的复杂性和质量限制，最初使用金属材料，后来则更

多使用更高效、更轻的复合材料［5-8］。2017 年，美国

DSS公司研制的全柔性太阳翼（ROSA，Roll Out Solar 
Array）在轨展开，其采用C型高应变复合材料展开杆

件作为展开机构，显示了高应变、大变形材料在航天

领域强大的生命力和突出的优势。

高应变复合材料［9］（HSC，High Strain Composite） 
是薄而柔韧的复合材料，可分为刚性基体（Stiff 
Matrix）复合材料和柔性基体（Soft Matrix）复合材料。

柔性基体复合材料包括形状记忆、弹性体及可刚化

复合材料，一般通过允许柔性基质应变超过 100%，

同时纤维受到约 2% 的应变，产生可逆微泡［10-14］，以
实现大应变，该过程是可逆的，纤维和基体在每次变

形循环中返回基本相同的位置。不同于柔性基体复

合材料，刚性基体复合材料通常是增韧热固性环氧

树脂和高性能连续碳纤维或玻璃纤维的组合，其具

有高刚度和大应变的组合特性，通过基体相对刚性

纤维的力学变形实现大应变。
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本文仅针对高应变复合材料中的刚性基体复合

材料在空间可展结构中的应用开展调研，从不同结

构形式的刚性基体高应变复合材料出发，探究其研

究现状、亟须解决的问题及未来展望。

1 空间可展结构的定义、分类及发展趋势

1. 1 空间可展结构的定义

空间可展结构是 20世纪 60年代后期，随着航天

科技的发展而诞生的一种新型宇航结构构造物，在

发射过程中处于折叠收纳（收拢）状态，入轨后展开

锁定并保持为运营工作状态［15］。当今许多航天器属

于此类，如通信、气象、探测等卫星，美国 2021 年 12
月发射的詹姆斯·韦伯太空望远镜的隔热屏、2022年

12月为国际空间站安装的大型太阳翼ROSA等。

1. 2 空间可展结构的分类

空间可展结构的发展经历了 60余年，为满足苛

刻的空间环境条件与特殊任务需求，诞生了丰富多

彩而新颖的结构形式，下面按展开驱动源、结构体系

和机构类型对其进行分类概括。

1. 2. 1 按展开驱动源分类

根据驱动源不同可分为电机驱动、弹簧元件驱

动、自伸展驱动以及其他驱动方式，如充气式展开结

构，利用材料弹性回复变形展开的缠绕肋等。

1. 2. 2 按结构体系分类

空间可展天线、太阳电池阵、伸展臂、空间平台、

遮阳屏、遮光罩等是空间可展结构的主要应用形式。

而以上可展结构又存在多种结构体系，以最具代表

性的可展天线为例，可分为单元构架式可展开天线、

肋类支承式可展开天线以及其他，如充气式天线、环

柱式天线、整体展开天线、平面阵天线等。

1. 2. 3 按展开机构类型分类

空间展开机构是一般空间可展结构的基本体

系，是实现结构机构形态变化、展开折叠的基本元

素。根据展开机构的不同可将空间可展结构划分为

如下四种：铰接可展结构、杆状可展结构、面状可展

结构和体可展结构。其中铰接展开机构发展最早，

已广泛应用于各类航天器；杆状展开机构在展开后

通常形成细长管或单向构架，实现空间定位并提供

结构支撑，应用广泛；面状展开机构包括平面和曲面

展开机构，主要用于空间反射器及大面积天线等；体

可展机构展开后形成三维几何体，如可展桁架、碟形

天线等。

1. 3 空间可展结构的发展趋势

随着航天技术的发展，空间可展结构的发展趋

于大型化、轻量化、高收纳比、低成本及短周期等，例

如几十到几百千瓦量级的大型太阳翼或小型低成本

商业卫星星座太阳翼。面对上述需求，多项关键技

术需要重点关注，包括：可展结构与卫星平台的一体

化设计、超大型复杂系统的动力学与控制、大型可展

结构的地面试验以及轻量化结构设计中的新

材料［16］。
与任何空间可展结构系统一样，对于刚性基体

高应变复合材料可展结构，展开机构可以是电机、其

他展开装置，或刚性基体高应变复合材料自身应变

能，对于任何一种展开机制，必须了解刚性基体高应

变复合材料的力学行为，以设计足够的展开裕度以

及收拢状态下的应变裕度，而对于长期处于高应变

状态的可展结构，黏弹性行为必须在高精度预测中

加以考虑。

2 刚性基体高应变复合材料的组成及特性

2. 1 刚性基体高应变复合材料的纤维和基体

用于空间可展结构的刚性基体高应变复合材料

往往需要在高应变状态下长期收拢而不降低储存的

应变能，因此对于蠕变敏感的纤维不适用，目前广泛

应用的纤维包括：高强度玻璃纤维、PAN 基碳纤维，

范围从标准模量（东丽 T300 至 T700，Hexcel AS4）和

中等模量纤维（东丽 T800 至 T1000，以及 Hexcel IM7
至 IM10）到高模量纤维（东丽 M55J），基体材料为增

韧热固性环氧树脂。

2. 2 刚性基体高应变复合材料的力学特性

上述纤维材料已广泛应用于各类复合材料及其

结构件，较厚的层压结构通常表现为纤维的压缩失

效，为实现可展结构的折叠，刚性基体高应变复合材

料通常设计得很薄，以获得合理的弯曲应变，研究发

现刚性基体碳纤维和玻璃纤维复合材料系统在薄壁

结构中弯曲时的失效应变高于厚层压结构。文献

［9］中对刚性基体高应变复合材料层压结构和编织

结构的力学特性给出了详细的论述，相较于厚层压

结构，薄板材料中的压缩纤维具有更高的剪切刚度，

而剪切刚度是影响抗压强度的决定性因素，此外还

可以通过改变铺层形式、纤维类型等进一步提高复

合材料的剪切刚度。

2. 3 刚性基体高应变复合材料的黏弹性特性

上述低蠕变纤维基体系统在大应变条件下仍表

现出时间依赖性效应，此效应通常对应于行为的退

化，刚性基体高应变复合材料呈现出的时间依赖性

效应，主要源于黏弹性。

参考文献［17］对材料黏弹性进行了介绍，给出

了材料模量与时间的关系，参考文献［18］考虑了一

般复合材料的黏弹性阻尼特性，他们认为复合材料

是一种两相材料，其中一个或两个相具有黏弹性。

在文献［19-21］中，作者分别对 LDPE 带簧片和以五

层超薄 T800预浸料制造的带簧片进行折叠、存放和
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动态展开的动态循环，发现其黏弹性效应均表现为：

初始缓慢展开，随后快速展开，但对于在 100 ℃的加

速温度下存放 3 h的极端松弛试件，收拢状态可能变

得无法恢复。文献［22］研究了长期载荷对 2、3 和 4
层单向 IM7-8552纤维试片的影响，发现在室温条件

下收拢 60 d，试件发生不受控制的黏弹性变形，最初

试件表现为以黏弹性松弛为特征的应变演化，在大

约30 d后，响应加速，初步归因于表面开裂。

黏弹性是许多高应变复合材料应用中的主导效

应，会导致承载能力和部件强度降低并引起稳定性

变化，然而高应变复合材料的黏弹性并非都是有害

的，对于可展结构，黏弹性可以引入阻尼以减小冲击

载荷，从而平滑展开响应，如果允许足够的时间，真

正的黏弹性材料也能够恢复初始几何形状，但对于

展开时间要求苛刻，且对展开精度要求高的可展结

构，在设计中应考虑黏弹性影响。

3 刚性基体高应变复合材料在空间可展结构中的

应用现状

3. 1 刚性基体高应变复合材料铰接可展结构-带簧铰链

带簧是一种薄壁、直的材料条，具有弯曲的横截面，

金属带簧多年来一直用作可展开航天器结构的组件［23］，
自1998年起，开发了系列柔性复合带簧铰链，采用嵌入

聚醚醚酮（PEEK）基体中的IM7碳纤维或S-2玻璃纤维，

典型纤维体积分数60%。最初使用单层铰链，如图1所

示，其可以正向、反向折叠，文献［24］中作者给出了复

合带簧铰链的恒定力矩表达式，随后扩展到多层铰链［25］，
以在紧凑的体积内提高刚度，图2显示了铰链的部分选

择，包括圆形和透镜状横截面［26］。

高应变复合材料带簧铰链适用于各种需要折叠

的管件或板件，图 3为美国空军研究实验室建造的用

于可展开光学支架的一体式铰链光学支撑结构 
（IHOSS）；图 4为一多带簧铰链系统，8根带簧铰链安

装于反射器的支撑臂根部，作为驱动机构及锁定后

支撑结构；图 5 为美国宇航局木星冰月轨道器

（JIMO）任务开发的一个大型桁架，带簧铰链用于展

开 4 块高温热辐射板，须提供大于 3. 19 N·m 的扭矩

来克服散热器软管的阻力矩；图 6为两级展开薄膜遮

光罩结构，其采用了 100多个带簧铰链［27］，完成其在

径向和高度方向的展开。

与金属带簧铰链相比，高应变复合材料带簧铰链

具有可定制的性能、低质量和低热膨胀系数，使其更简

单、便宜和可靠。在适当的整体系统中，带簧储存的应

变能可以完全替代电机，大大降低了质量和成本，且带

簧铰链比机械装置更精确、更稳定，而且质量更轻。

 

(a) （b）
 

图1　带簧铰链弯曲和反向弯曲

Fig. 1　Forward and reverse flexure of a spring hinge

图2　不同尺寸的复合带簧铰链

Fig. 2　Compound spring hinge of different sizes
 

 

图3　收拢和展开状态的整体铰链光学支撑结构

Fig. 3　Integral hinge optical support structure in folded and 
unfolded states

 

图4　多臂网状反射器

Fig. 4　Dobby mesh reflector
 

 

图5　收拢和展开状态下 JIMO 散热器桁架

Fig. 5　JIMO radiator truss in folded and unfolded states
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3. 2 刚性基体高应变复合材料杆状可展结构

高应变复合材料杆状可展结构（也称展开杆件）广

泛应用于各类空间大型可展结构中，如太阳帆、太阳翼

等，他们常被压平后卷绕在一个很小的体积范围内，发

射后在轨展开为初始截面形状。如图7所示，在立方星

太阳帆方案中，使用了双C型展开杆件来提供展开刚

度，双C型展开杆件通过紧密配合的外护套将两个圆

柱形壳体（即带簧）的凸面从头到尾耦合以形成对称透

镜状［28］，其构造简单且组合形式多样。

如 图 8 所 示 ，MURPHEY 等 人 发 明 的 TRAC
（Triangular Rollable And Collapsible），由空军研究实

验室开发，由沿边缘连接的两个弧形（即带簧）组成，

其弯曲刚度展开高度比高于豆荚杆［29-30］，TRAC展开

杆件已成功用于 NanoSail-D［31］和 LightSail-1［32］等。

如图 9所示，DSS公司将C型展开杆件用于大型卷式

太阳翼ROSA，通过采用复合材料解决了哈勃太空望

远镜太阳翼热颤振问题［33］，ROSA 已于 2017 年完成

在轨飞行［34-37］，随后又用于国际空间站［38］和NASA的

Double Asteroid Redirection Test（DART）项目［39］，目前

正在论证超大面积太阳翼Mega-ROSA［40-41］。如图 10
所示，为采用豆荚杆作为支撑杆件的ESA-DLR太阳

帆，展开面积约330 m2［42］。
在空间可展结构中，高应变复合材料展开杆件

多作为展开驱动的组成部分，为可展结构提供展开

驱动力以及展开到位的支撑刚度，如双 C 型、TRAC

型、C型和豆荚型或透镜型（图 11）展开杆件，其展开

过程往往需配合电机或控速装置，以保证有序展

开［43］。国内外学者也对不同截面进行了比较，但展

开杆件截面的选择往往与被驱动载荷的构型、包络、

刚度等密切相关。由于空间可展结构中采用的展开

杆件一般尺寸均较大，通过采用高应变复合材料，可

解决温度引起的变形、热颤振等一系列问题。

图10　豆荚秆及其在太阳帆中的应用

Fig. 10　Lenticular tube and its application in solar sails

图9　C型截面展开杆件及其在太阳翼中的应用

Fig. 9　C-section boom and its application in solar arrays

图7　双C型截面展开杆件及其在太阳帆中的应用

Fig. 7　Double C-section boom and its application in solar sails

图11　展开杆件的不同截面示意图

Fig. 11　Schematic diagram of the different cross-sections of the 
boom

图8　TRAC型截面展开杆件及其在太阳帆中的应用

Fig. 8　TRAC section boom and its application in solar sails

图6　收拢和展开状态的遮光罩

Fig. 6　The hood in the folded and unfolded state
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3. 3 刚性基体高应变复合材料面状可展结构

如图 12所示，是由超薄复合材料制成的反射器，

其可通过大变形收拢至展开体积的 1/4，作者对其设

计进行了多轮改进，详见文献［44-46］。图 13 为

DANA 等［47-49］人提出的复合梁太阳电池阵 COBAR
（Composite Beam Roll-out Array），其将电池电路直接

布置在高应变复合结构壳上，电池电路随复合材料

结 构 一 同 卷 绕 收 拢 ，并 在 电 机 驱 动 下 展 开 。

REDWRIE后又提出ALADDIN太阳电池阵，见图 14，
同样采用电池电路直接布置在高应变复合材料结构

上的设计，展开过程通过复合材料自身弹性势能驱

动 展 开 ，并 通 过 尼 龙 搭 扣 或 绳 索 控 制 其 展 开

速度［50］。

3. 4 刚性基体高应变复合材料体可展结构

图 15 为 SOYKASAP 等［51］人提出的一个新概念

SAR 反射器，后被应用于 EADS Astrium 公司的 SAR
天线，为孔径6. 5 m、宽度3. 2 m的抛物面圆柱。研究

发现，由碳纤维薄板制成的新结构比实心板反射器

轻 2. 5倍，新结构在轨道荷载作用下的最大挠度预计

0. 04 mm，一阶展开频率约3. 3 Hz。

4 刚性基体高应变复合材料在空间可展结构的发

展方向

4. 1 适用于刚性基体高应变复合材料可展结构的

优化设计方法探究

刚性基体高应变复合材料可展开结构的设计需

满足两个相反的要求：承受高应变变形的灵活性和

支撑外部载荷或达到某些固有频率的刚性，无法平

衡这两个要求会导致结构无法满足操作所需的刚度

要求，或结构无法在不引发损坏的情况下折叠，由于

其新颖性，有关考虑多种需求的可展开结构的设计、

优化方法很少。

空间可展结构最初的设计方法是基于对复合材

料应力-应变状态的分析评估，建立最大失效应变和

折叠半径间的关系［52-53］；后来使用基于应变或应力

的失效准则，采用有限元法开展参数评估［54-55］；最新

趋势是在设计过程中引入优化算法以及额外的设计

约束，如振动的固有频率、展开刚度或展开扭矩

等［56-59］。设计工具和标准均在不断更新，但所有设

计方法都采用保守设计理念，即确保可展结构的弹

性状态，由于多数可展开结构在预期使用寿命中仅

展开一次，因此可以接受在其收拢过程中以受控方

式对其引发损坏，以放宽对灵活设计的需求。文献

［60］中作者探讨了一种将拓扑优化与适用于复合材

料的损伤容限设计结合的方法，对于研制周期短的

微小、微纳纳卫星，可以通过频繁更换消除保守的弹

性设计的需要，但此方法也存在潜在风险，因为损伤

时可能释放碎片，但通过拓扑优化和损伤容限设计

不仅可以提高设计效率，还可以增加设计空间，减轻

质量，而质量的优化也将带来成本的节约。

4. 2 大尺寸刚性基体高应变复合材料可展结构的

低成本、高精度制造

如前所述，刚性基体高应变复合材料在可展结

构中的应用往往为大型或超大型结构，对其制造工

艺进行了广泛研究，以豆荚杆为例，早期豆荚秆的

“Ω”形外壳为单独制造，后将两片外壳进行黏合，该

工艺的质量很大程度上取决于黏合表面的处理、黏

合边对齐情况、黏合线厚度控制和施加的压力。为

图12　增强型SSBR 1. 5 m直径演示器

Fig. 12　Enhanced SSBR 1. 5 m diameter demonstrator

图13　COBAR太阳翼示意图

Fig. 13　Schematic diagram of COBAR sloar array

图14　ALADDIN太阳翼示意图

Fig. 14　Schematic diagram of ALADDIN solar array

图15　展开、半收拢及收拢状态

Fig. 15　Expanded， semi collapsed and collapsed states
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简化上述工艺并确保黏合质量，DLR 开发了展开杆

件一体化制造工艺［61］，通过使用内外部真空袋以整

体方式固化成型，后对多余材料进行修剪以形成展

开杆件的边缘。为进一步降低成本，FERNANDEZ
等［62］人提出了采用易于拆除且廉价的硅胶作为展开

杆件阴模，图 16为展开杆件加工过程简要步骤示意，

表 1给出了 7 m长展开杆件的加工偏移量，偏差在使

用可接受范围。新型加工工艺的尝试避免了传统工

艺中热压罐尺寸对结构大小的限制，也大大降低了

成本。另外还有拉挤成型工艺［63］以及 3D 打印成型

工艺［64］也均有实施案例，需要依据设计需求及成本

约束等选择合理的制造工艺，对比情况见表2。

5 结语

刚性基体高应变复合材料因其卓越的性能，广

泛应用于空间可展结构，包括铰接可展结构、杆状可

展结构及面状和体可展结构，四类典型应用均具有

高比强度、高比刚度、低热膨胀、大收纳比等特性，但

刚性基体高应变复合材料的黏弹性在设计中应重点

关注，应合理利用其带来的阻尼特性，而避免长时间

收拢带来的不可恢复应变。

通过对四种典型可展结构中刚性基体高应变复

合材料的应用现状进行整理，发现随着空间可展结

构尺寸的不断扩展，高模量、低密度、低膨胀系数的

高应变复合材料成为应用趋势和发展方向，其中涉

及的关键技术和问题也应关注。其应用于可展结构

的优化设计方法除保守的弹性设计外，将拓扑优化

与适用于复合材料的损伤容限设计方法相结合也是

一个发展方向；而大尺寸刚性基体高应变复合材料

可展结构的低成本、高精度制造工艺在航天技术不

断发展的驱使下也将不断更新。
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