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摘要：针对我国飞机所需要的大型复合材料结构胶接体系，开展了结构胶接体系的材料研制、综合验证考核和工程化应

用研究。简要介绍了部分胶黏剂的研发过程、胶接性能、工艺操作性能和批量生产的情况。传统金属结构胶黏剂在军用

和民用复合材料胶接领域获得了广泛的推广应用，在氰酸酯胶膜和双马树脂胶膜研发及增韧方面取得了一定进展，聚酰

亚胺胶黏剂等耐热胶黏剂的研发是将来一个重要发展方向。国内需要进一步开发各种耐温级别、化学组成的胶黏剂品

种，以满足不同复合材料胶接的选材需求。
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　　飞机结构胶接技术是一项重要结构连接技术，飞

机承力结构采用胶接件，可以减轻结构质量、提高装配

效率、改善疲劳强度及气动外形。结构胶黏剂广泛用

于飞机结构的平尾、垂尾、襟翼、副翼、活动翼面、整流

罩、扰流板、机身尾段、机身壁板及舱内部件等部位。

早期以铝合金壁板和铝合金胶接为主，但复合材料的

广泛应用仍然不能离开胶接结构，例如，波音７３７的平

尾为双梁式结构，主要承力件大梁采用的是 Ｔ３００／

５２０８复合材料结构，腹板由两个预固化的槽形件背靠

背胶接在一起［１］。根据飞机的结构尺寸不断增大及长

时间飞行寿命的需求，承力结构胶接件的尺寸大，胶接

面积大，要求胶接件的使用寿命长，因此，要求采用的

结构胶黏剂不仅具有好的胶接强度，而且要求具有良

好的耐久性，即结构胶黏剂必须是耐久结构胶接体系，

胶接体系的工艺性良好，同时能够满足大尺寸整体胶

接件的制造要求。这就需要在胶黏剂研发过程中进行

充分的实验验证工作。随着飞机高透波性能复合材料

以及耐温复合材料的应用需求，氰酸酯基、双马树脂基

以及聚酰亚胺基等耐高温复合材料应用将会越来越广

泛，相应类型的胶黏剂也获得研发与应用。
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１　国外复合材料胶接发展状况

１．１　国外复合材料胶接应用进展

铝合金胶接在飞机上的成熟应用始于２０世纪７０

年代后半期，以铝合金磷酸阳极化为代表［２］。铝合金

胶接广泛应用的同时，胶接构件的研究及应用重心已

经转向复合材料的应用研究［３４］，对于复合材料的胶接

性能的研究结果表明，ＡＦ１６３明显优于 ＦＭ７３和

ＥＡ９６２８。典型应用包括：（１）Ｆ１１１Ａ战斗轰炸机采用

了１７７℃固化的环氧胶膜胶接的玻璃纤维、铝合金板

板与铝蜂窝的金属夹层结构；（２）Ｂ１Ｂ重型轰炸机应

用了多种胶接结构，如武器舱门由整体胶接结构制造；

（３）Ｃ５运输机的地板梁和多种主承载地板结构被胶

接起来；（４）Ｆ１５飞机的胶接结构包括铝、硼／环氧复

合材料和钛，其水平安定面将飞行载荷通过主承力结

构胶接头传输到机身，飞机的复合材料速度制动器是

一个全胶接结构；（５）２０世纪８０年代末正在开发的

Ｃ１７运输机已经重点考虑大量使用复合材料及其胶接

结构；（６）美军在１９６２年至１９７３年至少发生１７起源

于桨叶失效的直升机灾难性事故，后来使用先进的胶

接复合材料旋翼桨叶后，可以保障直升机安全飞行

多年。

２０世纪８０年代后期，关于钛合金和树脂基复合

材料胶接板材的表面处理工作开始受到重视［５］。Ｔｉｌｌ

ｍａｎ等
［６］对复合材料二次胶接及共固化胶接进行了研

究，其研究主题是树脂基体与胶黏剂相容性对于复合

材料胶接断裂特性的影响。实验中选用了３种胶膜和

两种环氧树脂基碳纤维预浸料 ＨｅｘｃｅｌＦ５９３（符合

ＢＭＳ８２５６）和ＨｅｘｃｅｌＦ２６３（符合ＢＭＳ８２１２）。认为

在共固化过程中胶黏剂与预浸料树脂有一定量的混

合；在胶接断裂韧性的研究中，两种胶接方式，不同的

胶膜所获得的犌ⅠＣ存在差异，但没有规律性。对于复

合材料二次胶接的试样，结果表明破坏方式与犌ⅠＣ的

高低密切相关，胶黏剂内聚破坏比例少的 Ｈｅｘｃｅｌ

Ｆ５９３二次胶接试样的犌ⅠＣ，远远低于其他试样。通过

ＸＰＳ对断裂面的元素分析，认为 ＨｅｘｃｅｌＦ２６３采用橡

胶增韧，固化后的复合材料与胶黏剂相容性差；对于

ＨｅｘｃｅｌＦ５９３共固化试样，不存在明显的胶接界面，胶

黏剂与预浸料树脂的相互扩散提高了断裂韧度。

ＨｅｘｃｅｌＦ２６３则相反，从二次胶接试样到共同化试样，

胶黏剂内聚破坏的比例也增加，但犌ⅠＣ普遍下降，为

此，研究者认为预浸料树脂与胶黏剂之间存在一定的

物理不相容性。

Ｃｈａｂｏｔ等
［７］对复合材料自身以及复合材料与金

属之间进行了胶接研究，研究中采用了５种糊状胶黏

剂和一种胶膜，被胶接材料为 ＡＳ４／３５０１６环氧碳纤

维复合材料、２０２４Ｔ３裸铝合金以及３０１不锈钢。在复

合材料表面处理方面，先进行溶剂脱脂→砂纸打磨→

溶剂脱脂的工艺，还使用了溶剂基底胶ＥＣ３９２４Ｂ以及

水基底胶ＢＲ２５０和ＢＲ３５０。对于ＡＳ４／３５０１６环氧碳

纤维复合材料层板自身的胶接试样，对６种胶黏剂进

行了剪切强度性能评估，ＡＦ１６３剪切强度和剥离强度

的综合性能最好，ＡＦ１６３也具有最佳的抗裂纹扩展性

能，研究者认为与其增韧剂相关。在对３种底胶的评

估实验中，采用铝合金和不锈钢薄板与复合材料厚板

胶接，胶黏剂采用综合性能最好的ＡＦ１６３胶膜，在剪

切强度方面，结果表明，除湿热老化（９３℃／９５％ＲＨ，２

周）不锈钢与复合材料的性能最差外，ＢＲ３５０其他试

样的室温、１０４℃及湿热老化后的剪切性能最好，最高

室温剪切强度约２７．６ＭＰａ；在浮辊剥离强度方面，溶

剂基底胶ＥＣ３９２４Ｂ除在－５５℃的剥离强度较低且与

其他底胶相当外，室温和高温（１０４℃）剥离强度明显高

于另外两种底胶。研究结果得出如下结论：（１）认为复

合材料的打磨或喷砂表面处理工艺最好；（２）没有进行

使用和不使用底胶的金属／复合材料间的胶接性能对

比，剪切试样中底胶与复合材料胶接良好，断裂大部分

发生在金属处，体现在胶接强度方面，对于ＡＦ１６３胶

膜，使用底胶的金属／复合材料的剪切强度和剥离强度

与复合材料自身的同样胶接强度相比并没有完全占有

优势，只能说明其复合材料的层间强度较高而不易发

生破坏；（３）研究结论中没有考虑胶黏剂与复合材料树

脂间的相容性，只涉及了胶黏剂的组分与玻璃化转变

温度，结果并不能证明底胶能够增强复合材料的胶接

强度，因此结论中认为复合材料的打磨或喷砂表面处

理工艺最好。

１９８５年，复合材料在空客公司的 Ａ３１０３００飞机

上占主承力结构的５％；随后１９９３年在Ａ３２０飞机上

复合材料用量上升到１０％；随着 Ａ３４０５００／６００的开

发，由于双机腹大梁采用碳纤维复合材料，复合材料用

量上升到１２％；２００５年首飞的Ａ３８０飞机复合材料用

量上升到２５％，其最重要的碳纤维复合材料构件是中

央翼盒，质量为１１吨，其中的碳纤维复合材料占４．５

吨；新研发的Ａ３５０ＸＷＢ型飞机的复合材料结构质量

高达５３％，主要用于机翼蒙皮、桁条及翼肋、机身骨

架、隔框及大量、平尾及垂尾［８］。波音７８７飞机的复合

材料用量也达到了５０％，包括４５％的碳纤维复合材料

以及５％的玻璃纤维复合材料
［９］。

纤维增强铝合金胶接层板可以认为是复合材料的

一种特殊胶接结构，荷兰于２０世纪８０年代开始研发

的ＡＲＡＬＬ层板，由一层或多层单向芳纶纤维胶黏剂

９３
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预浸带与铝合金薄板交替热压而成，通常内层薄板用

裸铝铝合金，外层用包铝铝合金，包铝层处于ＡＲＡＬＬ

层板的外表面；ＧＬＡＲＥ 层板是用玻璃纤维代替

ＡＲＡＬＬ中 的芳纶纤维 所制成的。在 应 用 方 面，

ＡＲＡＬＬ层板结构用于 Ｆｏｋｋｅｒ公司的机翼下蒙皮

（２．０ｍ×１．３ｍ），与铝合金蒙皮相比减重３３％，疲劳寿

命提高３倍；用于 Ｃ１７飞机的货舱门（９．６９ｍ×

５．６４ｍ），减重２３％；ＧＬＡＲＥ 层板用于空客 Ａ３３０／

Ａ３４０飞机的座舱顶部壁板、前机身段及加强板，减重

２５％
［１０］。Ａ３８０飞机的机身蒙皮壁板采用了ＧＬＡＲＥ

层板制造，共２７块，最长一块长１１ｍｍ，总面积达

４７０ｍ２
［９］。国外用于制造层板的胶黏剂有１２１℃固化的

ＢＳＬ３１２ＶＬ，ＦＭ１２３５，ＦＭ７３，ＡＦ１２６２，ＡＦ１６２３，

ＡＦ１６３２，还有高温１７７℃固化的ＡＦ１９１，而ＢＲ１２７则用

于铝合金板材的表面处理。

国外一些先进机型关于树脂基体及胶黏剂的选

材［１１］，如Ｆ２２，ＪＳＦ选用的胶黏剂有ＦＭ２５５０双马胶

膜、ＦＭ７３环氧胶膜、ＢＲ１２７底胶、ＦＭ３００２环氧胶膜、

ＦＭ４９０Ａ发泡胶、ＦＭ１２３５胶膜、ＦＭ３７７环氧胶膜和

ＦＭ５７聚酰亚胺胶；波音７６７，７７７飞机选用的胶黏剂

有ＦＭ２５５０双马胶膜、ＦＭ３００环氧胶、ＦＭ７３环氧胶

膜、ＢＲ１２７ 底 胶、ＦＭ４９０ 发 泡 胶、ＦＭ１２３５ 胶 膜、

ＦＭ１５１５３环氧胶膜ＦＭ３７７环氧胶膜、ＦＭ６１环氧胶、

和ＦＭ５７聚酰亚胺胶。双马树脂基复合材料在欧美先

进战机的机身、机翼等结构上获得了广泛的应用［１２］：

（１）Ｆ／Ａ２２的双马树脂基复合材料占结构质量的

１７．２％，几乎整个外部表面全部为双马树脂基复合材

料，远高于环氧基及其他类型的复合材料；（２）Ｆ３５和

ＥＦ２０００主要在机翼和尾翼上使用双马复合材料。美

国Ｆ／Ａ２２及Ｆ３５、欧洲ＥＦ２０００的雷达天线罩都广

泛采用耐温好、透波性能好的氰酸酯复合材料夹层结

构［１２１３］，如Ｆ／Ａ２２采用了以美国Ｄｏｗ化学公司开发

的ＴａｃｔｉｘＸｕ７１７８７氰酸酯为基体的Ｓ２玻璃纤维复

合材料，ＥＦ２０００则采用ＢＡＳＦ公司的５５７５２氰酸酯

体系。较早期的Ｆ／Ａ１８Ｃ／Ｄ舰载机的发电机换流器

的复合材料壳体由ＩＭ７／９５４２氰酸酯预浸料制备而

成，而在２０００年以后改进型的Ｆ／Ａ１８Ｅ／Ｆ舰载机的雷

达天线罩则选用了由石英／氰酸酯夹层和低介电闭孔泡

沫制造的复合材料体系［１４］。上述先进战机必然也会选

用相应的双马树脂基胶黏剂和氰酸酯基胶黏剂。

美国波音公司在２０世纪８０年代开始即发布了复

合材料胶接用胶黏剂的专用标准，如ＢＭＳ５１２９《复合

材料用１２１℃固化胶黏剂》，ＢＭＳ５１２９Ｌ版本中列入

的合格产品目录中包括 ＡＦ１２６，ＡＦ１６３，ＥＡ９６２８，

ＦＭ１２３，ＥＡ９６９６，ＦＭ９４等多种规格的胶黏剂；ＢＭＳ

５１５４《复合材料胶接用１７７℃固化胶黏剂》，ＢＭＳ

５１５４Ｅ版本中列入的合格产品目录中包括 ＭＥＴＬ

ＢＯＮＤ１５１５，ＰＬ７９５，ＰＬ７０００等不同规格的胶黏剂产

品。波音工艺规范ＢＡＣ５３１７４《１７７℃固化先进复合

材料层合板及夹层结构制件》的早期版本发布于１９８６

年，从２００４年的版本中可以发现此规范中大量涉及了

复合材料的胶接制造工艺。

在航空复合材料修补方面，２０世纪７０年代，澳大

利亚航空实验研究所开始复合材料胶接修补技术，并

用碳纤维增强塑料和硼纤维增强塑料为澳大利亚皇家

空军修补了Ｃ１３０，Ｆ１１１等飞机
［１５］。１９８１年，美国也

同时开展了复合材料修补研究，并于１９８４年对Ｃ１４１

进行了复合材料修补。在２０世纪８０年代，Ａｒｍ

ｓｔｒｏｎｇ
［１６１７］选择包括 ＡＦ１６３２Ｍ 胶膜在内的１２种胶

黏剂（或树脂）进行了复合材料和金属胶接件的修补研

究筛选工作，考察了上述材料的拉伸强度、拉伸模量、

压缩强度、压缩模量、剪切强度、剪切模量、断裂伸长

率、水扩散系数、水溶系数、蠕变性能、疲劳特性、在各

种温度下固化的玻璃化转变温度和各种吸水含量的玻

璃化转变温度和热膨胀系数。并对比分析了修补用胶

黏剂和修补树脂的性能差异。目前，航空复合材料的

修补广泛应用于军用和民用飞机维修领域，形成了规

范完整的体系，例如，ＧＭＩ，Ｈｅａｔｃｏｎ等公司的修补仪

和修补工具等系列产品；修补使用的树脂体系和胶黏

剂如ＲＰ３７７，ＣＧ１３００，ＲＰ７０２０，Ｒｅｄｕｘ３１９等；修补文

件如ＳＲＭ（结构维修手册）、ＣＭＭ（部件维修手册）；修

补树脂规范如ＢＭＳ８３０１（复合材料结构修补用双组

分树脂）等。美国Ｆ／Ａ１８Ｅ／Ｆ飞机相对于Ｆ／Ａ１８Ｃ／Ｄ

飞机外形尺寸放大２５％，两者的复合材料用量占比分

别是２３％和１０％
［１８］，因此Ｆ／Ａ１８Ｅ／Ｆ在航程、有效负

载、返航携弹质量等方面的效能都显著增加。Ｆ／

Ａ１８Ｅ／Ｆ飞机复合材料修补中选用了９３℃固化的

ＥＡ９３９４双组分糊状胶黏剂、１２１℃固化的ＦＭ３００２胶

膜、１５０℃固化的ＦＭ３００胶膜和１２１℃固化的 Ｗ１３３／

ＥＡ９３９０湿铺层
［１９］。

１．２　国外复合材料用先进环氧胶膜

Ｍｃｋｉｌｌｅｎ等
［２０］报道了研究开发的复合材料胶接

用胶膜 ＨｙｓｏｌＸＥＡ９６９５（定型产品为ＥＡ９６９５）的性

能，其显著的优点是可以在１２１℃或１７７℃（２５０°Ｆ或

３５０°Ｆ）两种条件下固化。在所有的使用温度范围内提

供了改善的性能，同时提供了较高的剥离性能。通过

潜伏固化化学原理的应用，这种胶膜为使用者提供了

延长的外置时间，且提供了较低温固化的能力（即

１２１℃固化）。该胶膜还具有优异的环境耐久性能。它

还提供了良好的自黏性和可操作性能。这种胶黏剂能

０４
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够胶接不相同的材料，能够很好地润湿金属，使与预浸

料树脂的混合最小化。Ｃｈａｂｏｔ等
［７］的研究结果表明，

对于ＡＳ４／３５０１６环氧碳纤维复合材料层板自身的胶

接试样，６种胶黏剂中ＡＦ１６３剪切强度和剥离强度的

综合性能最好，室温剪切强度和浮辊剥离强度分别达

到约３４．５ＭＰａ和５．２５ｋＮ／ｍ（所有数据从柱形图中估

算），更值得注意的是其１０４℃的剪切强度和浮辊剥离

强度分别约为８．９６ＭＰａ和１４ｋＮ／ｍ；ＡＦ１６３也具有

最佳的抗裂纹扩展性能，研究者认为与其增韧剂相关。

国外航空广泛应用的Ｃｙｔｅｃ公司
［２１］的ＦＭ３００系列中

也包含１２１℃和１７７℃固化的细分牌号，其中温固化

（１２０℃）的胶黏剂（ＦＭ３００２系列）的耐温性能明显优

于其他传统的中温固化胶膜，而接近高温固化体系的

性能。表１为１２１℃固化的ＦＭ３００２Ｋ胶膜与１７７℃

固化的ＦＭ３００Ｋ胶膜胶接铝合金的性能对比，二者

性能基本相当；表２为ＦＭ３００２Ｋ胶膜胶接铝合金的

性能数据；表３为ＦＭ３００２Ｋ胶膜胶接复合材料的

性能。

表１　犉犕３００２犓与犉犕３００犓的性能对比

Ｔａｂｌｅ１　ＦＭ３００２ＫｆｉｌｍａｄｈｅｓｉｖｅｂａｓｅｌｉｎｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈＦＭ３００Ｋｆｉｌｍａｄｈｅｓｉｖｅ

Ａｄｈｅｓｉｖｅ Ｌａｐｓｈｅａｒａｔ２４℃／ＭＰａ Ｌａｐｓｈｅａｒａｔ１２０℃／ＭＰａ Ｌａｐｓｈｅａｒａｔ１５０℃／ＭＰａ Ｂｅｌｌｐｅｅｌａｔ２４℃／（ｋＮ·ｍ－１）

ＦＭ３００２Ｋ ３８．６ ２６．９ １５．９ ６．４

ＦＭ３００Ｋ ３７．９ ２７．６ １８．６ ６．２

表２　固化工艺对犉犕３００２犓胶膜力学性能的影响

Ｔａｂｌｅ２　ＥｆｆｅｃｔｏｆｃｕｒｅｐｒｏｃｅｓｓｏｎｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆＦＭ３００２Ｋｆｉｌｍａｄｈｅｓｉｖｅ

Ｃｕｒｅｐｒｏｃｅｓｓ Ｌａｐｓｈｅａｒａｔ２４℃／ＭＰａ Ｌａｐｓｈｅａｒａｔ１０７℃／ＭＰａ Ｂｅｌｌｐｅｅｌａｔ２４℃／（ｋＮ·ｍ－１） Ｂｅｌｌｐｅｅｌａｔ１０７℃／（ｋＮ·ｍ－１）

１２０℃ｆｏｒ１．５ｈ ４２ ３２．１ ５．３ ７．６

１５０℃ｆｏｒ１ｈ ４４．５ ３２．２ ６ ７．９

１７７℃ｆｏｒ１ｈ ４３．２ ３１．４ ６ ８．６

表３　１２０℃固化的犉犕３００２犓胶膜胶接预固化复合材料的力学性能

Ｔａｂｌｅ３　ＰｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｔｈｅｒｍｏｓｅｔｔｉｎｇｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｕｂｓｔｒａｔｅｓｂｏｎｄｅｄｗｉｔｈＦＭ３００２Ｋｆｉｌｍａｄｈｅｓｉｖｅｃｕｒｅｄａｔ１２０℃

Ｐｒｅｃｕｒｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｕｂｓｔｒａｔｅ
Ｌａｐｓｈｅａｒｓｔｒｅｎｇｔｈａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ／ＭＰａ

２４℃ ８２℃ ９３℃

ＣＹＣＯＮ９８５３Ｋ７０Ｐｇｒａｐｈｉｔｅ／ｅｐｏｘｙｐｒｅｐｒｅｇ（１７７℃） ２３．７ ３１．７ ３０．６

ＣＹＣＯＮ１８２７／３７８１ｇｌａｓｓ／ｅｐｏｘｙｐｒｅｐｒｅｇ（１７７℃） １６．０ １６．６ １６．２

　　复合材料制件过程中，膜状结构胶黏剂可以与树

脂基预浸料共固化，也可以对固化的复合材料进行二

次胶接。对于中温固化的胶黏剂而言，由于固化温度

降低而降低了固化过程中的能耗，避免高温固化对铝

合金带来的晶间腐蚀现象，提高了铝合金被粘物本身

的抗腐蚀性和耐疲劳性。国外为充分发挥中温固化胶

黏剂的优点，广泛使用中温固化中高温使用的胶膜，如

ＥＡ９６９５和 ＡＦ１６３２可以按１２１℃或１７７℃的工艺进

行固化，ＦＭ３００２Ｋ 可１２１℃固化而使用到１５０℃。

ＡＦ１６３２已经广泛应用于直升机、大型运输机、大型民

用客机、飞机天线罩以及卫星反射天线结构件的胶

接［２２］。ＡＦ１６３２胶膜的优点使其从１９９１年替换了中

温固化的ＦＭ７３胶膜在空客Ａ３１０飞机上的应用
［２３］。

上文中提及的ＡＦ１９１改性环氧胶膜可以在１７７℃的

高温使用，用于胶接Ｆ２２飞机的ＩＭ７／５２５０４双马树

脂基碳纤维复合材料。

１．３　国外复合材料用双马和氰酸酯胶黏剂

Ｇｅｂｈａｒｄｔ
［２４］针对较脆的ＥＡ９６７３双马树脂胶黏

剂进行了增韧改性研究，其中ＬＦ８７０７２配方的胶黏

剂表现出较好的综合性能。此外，Ｈｅｘｃｅｌ公司研制的

ＨＰ６５５胶膜／ＨＰ６５５Ｐ底胶体系是一种增韧的双马胶

黏剂／底胶体系［２５］。虽然其－５９℃至２０４℃的剪切强

度都未超过３０ＭＰａ，但其２０４℃的剪切强度甚至高于

室温剪切强度。可以在室温环境下放置长达７２天而

保持原始性能水平。双马复合材料面板以及２０２４Ｔ３

铝合金面板制备的蜂窝夹层结构的滚筒剥离强度可达

到４０Ｎ·ｍ／ｍ 左右，湿态（７１℃，１００％ＲＨ 老化２４

天）的１７７℃滚筒剥离强度仍达到３１Ｎ·ｍ／ｍ，表明了

其优异的耐湿热及耐热性能。ＨＰ６５５胶膜应用于空

客公司复合材料制件的胶接，也用于Ｔｒｅｎｔ９００发动机

（用于Ａ３８０飞机）的胶接结构以及邻近发动机部件的

胶接。美国Ｃｙｔｅｃ公司研制的ＦＭ２５５０双马胶膜则用

１４
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于Ｔｒｅｎｔ７００发动机的高温胶接需求，如发动机的消

音蜂窝结构的胶接以降低发动机噪音［２２］。

美国Ｃｙｔｅｃ公司研制的ＦＭ２５５５改性氰酸酯胶

膜，可以胶接金属和复合材料并与大部分１７７℃固化

的预浸料进行共固化，具有良好的耐高温性能和较低

的介电常数和损耗角正切，可以应用在雷达罩制造领

域。ＦＭ２５５５采用１７７℃固化４ｈ和２２７℃后固化２ｈ

的固化工艺，固化后的干态的玻璃化转变温度为

２３２℃，使用温度范围是－５５～２３２℃，而且具有低于

１％的固化挥发物含量。在 －５５～２６０℃ 的范围

ＦＭ２５５５胶接铝合金的剪切强度可达２０ＭＰａ以上，但

ＦＭ２５５５的性能说明书中没有给出关于剥离强度的性

能。ＦＭ２５５５胶膜和１９９１年报道的ＢＡＳＦ公司开发

的 ＭＥＴＬＢＯＮＤ２５５５氰酸酯胶膜
［２６］可能是同一种产

品，性能相近而且固化工艺一致。除氰酸酯胶膜外，用

于制造雷达复合材料天线罩的材料还包括ＢＡＳＦ公

司的５５７２２氰酸酯／石英预浸料和Ｘ６５５５氰酸酯合成

泡沫，同以往的环氧和双马树脂复合材料体系相比，介

电常数、损耗角正切和吸水率更低，可制造出透波性能

更好的天线罩。

２　我国复合材料胶接体系的研发与应用

２．１　传统金属结构胶黏剂体系在复合材料胶接领域

的推广应用

北京航空材料研究院较早研制的中温固化胶黏剂

体系以ＳＹ２４Ｃ胶膜／ＳＹＤ９底胶为代表，除广泛应用

于直升机的板板、板芯金属结构胶接之外，还广泛应

用于先进直升机旋翼上不锈钢前缘包铁、各种金属镶

嵌件与复合材料的胶接，在运输机飞机上还应用于复

合材料面板和Ｎｏｍｅｘ纸蜂窝芯夹层结构的共固化胶

接。所研制的高温固化体系有ＳＹ１４Ａ胶膜／ＳＹＤ４

底胶、ＳＹ１４Ｃ胶膜／ＳＹＤ４底胶，在歼击机、强击机、

教练机、歼击轰炸机、运输机等飞机的金属胶接结构制

件获得了广泛的应用，在航天领域的火箭尾翼金属胶

接结构、载人飞船舱门上也获得了应用，新拓展的主要

复合材料胶接应用有：复合材料垂尾壁板胶接、弹性复

合材料封严板、芳纶增强铝合金层板方向舵、阻燃蜂窝

夹层结构内饰板、复合材料舱门、复合材料机翼、机身、

内饰及潜艇的复合材料气瓶胶接。ＳＹ１４Ｃ胶膜在复

合材料试样加强片胶接中表现出优异的耐湿热老化性

能，而其他同类高温胶膜在胶接此类试样时经常无法

经受湿热老化的考验，导致加强片脱胶而无法测试复

合材料的性能。较后期开发的中温固化ＳＹ２４Ｂ胶膜

先广泛于铝合金蜂窝夹层结构幕墙，近期在民用复合

材料胶接领域也获得了大量应用，应用于铁路客车门、

地板、车身等夹层结构复合材料胶接，为交通运输、建

筑领域的技术提升做出了贡献；ＳＹ２４Ｃ胶膜广泛用

于运输机地板内饰、天线罩及直升机旋翼等复合材料

结构胶接，这两种胶膜的年产量达到了２０万平方米的

规模。配套胶膜使用的中温固化发泡胶有ＳＹＰ９（片

状）、ＳＹＰ１１（片状）、ＳＹＰ１４（糊状），高温固化发泡胶

有ＳＹＰ１（片状）、ＳＹＰ３Ａ（粉状）。上述发泡胶应用于

天线罩或运输机中的蜂窝夹层结构中的蜂窝拼接、边

框封边或填充补强。ＳＹ２０Ｃ胶黏剂用于先进战机蜂

窝夹层结构的修补。基于传统的ＳＹ１４Ａ、ＳＹ１４Ｃ、

ＳＹ２４Ｍ等铝合金胶接用胶黏剂，还研发了用于复合

材料二次胶接表面处理的ＳＹＤ１５表面处理剂
［２７］，无

论对于双马树脂基的碳纤维复合材料还是对于环氧树

脂基的玻璃纤维复合材料板材的二次胶接性能都有显

著的性能提升。在后续的研究工作中发现，ＳＹＤ１５

表面处理剂不仅能够显著提高胶接试样的剪切强度，

而且对于提高复合材料胶接体系的剥离性能也有明显

的作用［２８］。

２．２　新开发的复合材料胶接用胶黏剂体系

近十年来，我国复合材料结构在飞机上的广泛应

用不断在质和量方面获得突破。随着复合材料胶接制

件的不断大型化和严格要求，从传统的金属胶接结构

用胶黏剂直接向复合材料胶接推广应用的同时，也需

要研发满足使用要求和经过充分验证的结构胶黏剂体

系。根据具体飞机型号的研制需求，研发了配套的复

合材料胶接用胶黏剂体系，同时为满足未来飞机复合

材料结构修补的需求，还研发了复合材料结构修补树

脂。与以往的研发任务不同，复合材料结构胶接体系

及修补树脂的研制要求测试项目多、应用研究的批次

稳定性验证多、胶接工艺适用性研究工作多。研发中

涉及的胶黏剂类型及其关键技术：（１）复材胶接用中温

固化胶膜ＳＹ２４Ｍ，胶膜与复合材料胶接的匹配性、工

艺性问题，以及胶黏剂的贮存稳定性问题；（２）复材胶

接用高温固化胶膜ＳＹ１４Ｍ，高温固化胶膜力学性能

与胶膜使用的工艺性能（铺贴自黏性）之间的平衡；（３）

抑制腐蚀底胶ＳＹＤ１２，底胶层与胶膜相容性是一个

技术难点；（４）ＳＹ系列发泡胶，中温固化耐高温性能、

放热温度控制以及适当的流淌性的控制问题以及尽量

长的室温贮存期；（５）ＳＹ８１复合材料修补树脂，流动

性和对纤维的浸透性、耐湿热性能与施工操作期，达到

所需要的批次稳定性能是技术的关键。研发过程涉及

的牌号及规格众多，受限于篇幅，仅列举部分典型牌号

的性能数据。表４为ＳＹ１４Ｍ 胶黏剂Ⅲ型胶膜的复

合材料胶接性能，实测平均值都显著高于研制指标。

２４
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除具备优良的复合材料胶接力学性能外，ＳＹ１４Ｍ胶

黏剂具备良好的室温铺贴自黏性，便于复合材料胶

接工艺操作。在发泡胶黏剂的研制过程中，遇到的

主要难题是中温固化（１２１℃固化）要求测试高温性

能（１７７℃固化），解决方案是在胶黏剂配方中除了选

用合理的环氧固化体系外，采用耐温性能优良的热

塑性材料有利于提高耐温性能，表５和表６列出了

两种发泡胶黏剂的力学性能［２９］。ＳＹＰ１１Ａ发泡胶

在从－５５℃至１７７℃的范围内的管剪强度都远远高

于技术指标，同时有较长的室温贮存期（１５天以上），

以及较好的胶膜柔韧性；ＳＹＰ６粉状发泡胶则可以

在室温长期存放。

表４　犛犢１４犕胶黏剂Ⅲ型胶膜的复合材料胶接性能

Ｔａｂｌｅ４　ＢｏｎｄｉｎｇｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆＳＹ１４Ｍｆｉｌｍａｄｈｅｓｉｖｅ（ＴｙｐｅⅢ）

Ｐｒｏｐｅｒｔｙ Ｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎ Ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔ／ＭＰａ Ｒｅｓｕｌｔ／ＭＰａ

Ｓｈｅａｒｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｔｏｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

ａｄｈｅｓｉｖｅｂｏｎｄｅｄ

ｄｏｕｂｌｅｌａｐｊｏｉｎｔｓ

Ｈｏｎｅｙｃｏｍｂ

ｆｌａｔｗｉｓｅｔｅｎｓｉｌｅ

Ｓａｎｄｗｉｃｈｂｅａｍｓｈｅａｒ

（－５４±１）℃ ≥２３．５ ３４．８４

（２４±５）℃ ≥２７．６ ３６．１９

（７１±３）℃ ≥２２．１ ２７．６５

（１３５±３）℃ ≥６．６ １６．３４

（７１±３）℃ ＆ＲＨ（９０％１００％）ａｆｔｅｒ１４ｄ，ｔｅｓｔａｔ（７１±３）℃ ≥２２．１ ３８．２８

（７１±３）℃ ＆ＲＨ（９０％１００％）ａｆｔｅｒ（１０００±２４）ｈ，ｔｅｓｔａｔ（２４±３）℃ ≥２０．７ ３３．８７

（－５４±１）℃ ≥４．５ ７．３３

（２４±５）℃ ≥４．５ ５．７４

（７１±３）℃ ≥３．８ ４．４６

（７１±３）℃ ＆ＲＨ（９０％１００％）ａｆｔｅｒ１４ｄ，ｔｅｓｔａｔ（７１±３）℃ ≥２３．３ ７．４５

表５　犛犢犘６发泡胶的性能（填充密度０．６８犵／犮犿
３）

Ｔａｂｌｅ５　ＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＳＹＰ６ｐｏｗｄｅｒｆｏａｍｉｎｇａｄｈｅｓｉｖｅｉｎ０．６８ｇ／ｃｍ
３ｆｉｌｌｄｅｎｓｉｔｙ

Ｔｅｓｔｉｔｅｍ
Ｔｕｂｅｓｈｅａｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｓｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／ＭＰａ

－５５℃ （２３±２）℃ ８２℃ １２１℃ １７７℃

Ａｖｅｒａｇｅｓｔｒｅｎｇｔｈｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔ ≥４．８３ ≥４．１４ ≥３．４５ ≥２．０７ ≥０．６９

Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔ １０．７ １０．４ １０．６ 　５．１５ 　０．７４０

表６　犛犢犘１１犃发泡胶膜的性能（填充密度０．６８犵／犮犿
３）

Ｔａｂｌｅ６　ＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＳＹＰ１１Ａｆｉｌｍｆｏａｍｉｎｇａｄｈｅｓｉｖｅｉｎ０．６８ｇ／ｃｍ
３ｆｉｌｌｄｅｎｓｉｔｙ

Ｔｅｓｔｉｔｅｍ
Ｔｕｂｅｓｈｅａｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｓｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／ＭＰａ

－５５℃ （２３±２）℃ ８２℃ １２１℃ １７７℃

Ａｖｅｒａｇｅｓｔｒｅｎｇｔｈｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔ ≥４．８３ ≥４．１４ ≥３．４５ ≥２．０７ ≥０．６９

Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔ １５．８ １５．４ １１．８ １１．４ ３．３２

　　另一个未来具有广泛应用前景的是ＳＹ８１复合

材料修补树脂。研发要求的固化温度较低（６６℃），同

时要求耐高湿热性和耐热流体，树脂对碳纤维及玻璃

纤维要有良好的浸润性。因此如何通过配方设计，匹

配流动性和对纤维的浸透性、固化反应性、耐湿热性能

与施工操作期，达到所需要的性能是技术的关键。根

据树脂可中低温固化，并制备兼具一定强度、模量和层

间性能的复合材料（与１８０℃固化环氧树脂复合材料

匹配）的技术要求，以北京化工大学为主的配方研究团

队选择以反应性强、交联度高得多官能环氧为主体树

脂的体系，通过高官能度高活性的低黏度的环氧树脂

与脂环氨固化剂配合，解决低温固化同时保证耐湿热

的难题。以树脂的层间剪切强度和平面拉伸强度作为

主要考核指标，经过了１０多个批次的配方探索及优

化，研制出ＳＹ８１复合材料修补树脂。表７汇总了５

个批次ＳＹ８１复合材料修补树脂的综合性能数据。

还测试了用修补树脂制备的碳布复合材料耐受液压油

的性能，浸泡前后要求铅笔硬度达到５Ｈ，实测值达到

８Ｈ或９Ｈ的水平，即浸泡前后无明显变化。

在胶黏剂的研制和应用适用性研究过程中，多批

次的稳定性能研究很重要，但这些多批次稳定性数据，

往往是通过制备小型试样获得的数据，其固化工艺过

程往往与大制件的胶接固化工艺不一致，因此，另一方

面的重要应用适用性研究工作是考察胶黏剂的不同工

艺下的胶接适应性。以ＳＹ系列发泡胶为例，表８为

发泡胶的管剪试样经过３次固化后的管剪强度数据，

其显著高于技术指标（４．１４ＭＰａ）。实验结果表明，经

过３次固化后管剪强度仍远大于技术指标，也初步说

３４
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表７　犛犢８１树脂５批次全面性能测试结果

Ｔａｂｌｅ７　ＴｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｉｖｅｂａｔｃｈｅｓｏｆＳＹ８１ｒｅｓｉｎ

Ｔｅｓｔｉｔｅｍ Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
Ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔ／

ＭＰａ

Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂａｔｃｈｅｓ／ＭＰａ

１＃ ２＃ ３＃ ４＃ ５＃

Ｔｅｎｓｉｌｅｓｔｒｅｎｇｔｈ

Ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅｉｎｔｅｒｌａｍｉｎａｒｓｈｅａｒｓｔｒｅｎｇｔｈ

Ｆｌａｔｗｉｓｅｔｅｎｓｉｏｎ（ＣＦＲＰ）

Ｆｌａｔｗｉｓｅｔｅｎｓｉｏｎ（ＧＦＲＰ）

－５４℃ １９３２５５ ２１５．９ ２１４．３ ２０８．２ ２０２．９ １９７．４

Ｈｏｔ／Ｗｅｔ １０３１３８ １０７．７ １１２．９ １１６．１ １１１．２ １１０．５

－５４℃ ５１．７７５．８ ６０．４ ５２．１ ５４．１ ５９．３ ６１．３

ＲＴ ５１．７６８．９ ５４．２ ５８．１ ５６．１ ５６．５ ５３．２

ＲＴ ６．０６７．５８ ６．４４ ７．３２ ６．２０ ７．２１ ６．８２

ＲＴ ４．７８６．２ ４．８１ ４．８４ ５．１３ ５．２１ ５．７８

表８　３次固化实验结果

Ｔａｂｌｅ８　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓａｆｔｅｒｔｈｒｅｅｔｉｍｅｓｃｕｒｉｎｇ

Ｃｕｒｉｎｇｔｉｍｅ
Ｓｈｅａｒｓｔｒｅｎｇｔｈａｔｒｏｏｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／ＭＰａ

ＳＹＰ１１Ａｃｕｒｉｎｇａｔ１８０℃ｆｏｒ２ｈ ＳＹＰ１Ｂｃｕｒｉｎｇａｔ１８０℃ｆｏｒ２ｈ ＳＹＰ３Ｂｃｕｒｉｎｇａｔ１８０℃ｆｏｒ２ｈ

１ ９．３０ １６．３ ８．０３

２ １０．８０ １１．３ ５．６７

３ ９．９０ １０．２ ６．６０

明表８中的３种发泡胶可以用于重复固化工艺。ＳＹ

Ｐ１Ｂ发泡胶还进行了两种升温速率固化的固化工艺验

证：（１）升温速率约３℃／ｍｉｎ（２８℃升到１８０℃，用时

约５０ｍｉｎ，１８０℃保温２ｈ）；（２）升温速率约０．５℃／ｍｉｎ

（２８℃升到１８０℃，用时约５ｈ，１８０℃保温２ｈ），实验结

果表明，低升温速率制备的试样的管剪强度与高升温

速率获得的结果相当，测得的管剪强度分别为

１５．０ＭＰａ和１６．４ＭＰａ。此实验验证了升温速率较慢

的热压罐固化工艺的可行性。表９的数据考察了ＳＹ

Ｐ１Ｂ发泡胶和ＳＹ１４Ｍ 胶膜的工艺匹配性，分别制备

了未采用以及采用ＳＹＰ１Ｂ发泡胶的睴式剪切试样。

实验结果表明高温固化胶膜ＳＹ１４Ｍ 与ＳＹＰ１Ｂ发泡

胶固化工艺匹配性良好，采用ＳＹＰ１Ｂ发泡胶的睴式

剪切试样获得了较好的性能数据。

表９　睴式剪切验证实验结果

Ｔａｂｌｅ９Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓａｆｔｅｒｔｈｒｅｅｔｉｍｅｓｃｕｒｉｎｇ

Ａｄｈｅｓｉｖｅ 　　　Ｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎ Ｓａｎｄｗｉｃｈｂｅａｍｓｈｅａｒ／ＭＰａ

ⅡＡｔｙｐｅＳＹ１４Ｍｆｉｌｍａｄｈｅｓｉｖｅ（２９３ｇ／ｍ２） ２３℃ ２．９９

ⅠｔｙｐｅＳＹ１４Ｍｆｉｌｍａｄｈｅｓｉｖｅ（３９０ｇ／ｍ２）

ｗｉｔｈＳＹＰ１Ｂｆｏａｍａｄｈｅｓｉｖｅ

ⅡＡｔｙｐｅＳＹ１４Ｍｆｉｌｍａｄｈｅｓｉｖｅ（２９３ｇ／ｍ２）

ｗｉｔｈＳＹＰ１Ｂｆｏａｍａｄｈｅｓｉｖｅ

ⅢＭｔｙｐｅＳＹ１４Ｍｆｉｌｍａｄｈｅｓｉｖｅ（１５９ｇ／ｍ２）

ｗｉｔｈＳＹＰ１Ｂｆｏａｍａｄｈｅｓｉｖｅ

－５５℃ ６．９５

２４℃ ６．７５

１２１℃ ６．５７

－５５℃ ７．１３

２４℃ ６．９０

１２１℃ ５．７９

－５５℃ ５．２２

２４℃ ５．０５

１２１℃ ３．１６

　　该项目的另一个特点是，胶黏剂的应用与课题研

究项目紧密衔接，甚至穿插进行，这与以往的科研课题

研究到胶黏剂产品的推广应用要经历漫长的周期显著

不同。到目前为止，本项目为飞机复合材料胶接部件

提供胶膜产品达到约３万平方米、ＳＹ系列发泡胶产品

６吨。

２．３　耐温复合材料胶黏剂的研发探索

为加强先进雷达罩用的材料基础，北京航空材料

研究院高温胶黏剂课题组近几年研发了突出韧性的氰

酸酯胶膜。所研制的ＳＹＣＮ氰酸酯胶膜具备了较好

的综合性能，胶接铝合金的剪切强度从室温至１７５℃

范围内保持了３０ＭＰａ左右的强度，２００℃剪切强度接

近１８ＭＰａ，２２０℃剪切强度８．３３ＭＰａ；室温、１５０℃、

１７５℃的９０°剥离强度分别为４．０５，５．０７，５．５１ｋＮ／ｍ；

胶接氰酸酯复合材料板材试样的室温、１５０℃、１７５℃的

剪切强度分别为２３．３，２４．６，１４．１ＭＰａ；还具有优良的

电性 能，介 电 常 数 为 ２．０９，介 质 损 耗 角 正 切 为

０．００６５
［３０］。ＳＹＣＮ胶膜已经应用于无人机雷达天线

４４
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罩的制造。

在双马树脂基胶黏剂方面，黑龙江省石油化工研

究院研制了Ｊ１８８双马来酰亚胺基复合材料胶接用结

构胶膜具有较好的耐温性能，从－５５℃至２００℃的温

度范围内剪切强度都大于２０ＭＰａ，同时兼具一定韧

性［３１］。北京航空材料研究院早期曾经研发了耐高温

的双马胶黏剂［３２］，以ＤＤＳ作为双马树脂的扩链剂，同

时可作为环氧组分的固化剂，其室温、１５０℃、２００℃和

２３２℃的剪切强度分别为２２．２，２５．９，２５．０，９．８ＭＰａ，

加入铝粉后强度可进一步提高。该胶黏剂体系主要基

于环氧胺类的固化体系，其湿热老化及热老化后的数

据明显下降；虽然加入了ＰＥＳ作为增韧剂，并没有提

供表现韧性的剥离强度。近期，北京航空材料研究院

高温胶黏剂课题组研制了增韧型的双马树脂胶黏

剂［３３］，虽然室温、１５０℃、１７５℃的９０°剥离强度分别为

３．４８，８．２８，６．１１ｋＮ／ｍ，韧性较好，但耐温性能较低。

为配合耐高温型双马树脂复合材料结构件胶接的研发

任务，重新开展了耐高温型双马树脂胶黏剂的研制工

作，以提高耐温性能为目的，取得了较好进展，相关力

学性能数据见表１０。

表１０　耐温型双马树脂胶膜的力学性能

Ｔａｂｌｅ１０　ＭｅｃｈａｎｉｃａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｈｉｇｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅＢＭＩｆｉｌｍａｄｈｅｓｉｖｅ

Ｔｅｓｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／℃

Ｓｈｅａｒｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆ２Ａ１２Ｔ４ａｌｌｏｙ

ｂｏｎｄｉｎｇｓａｍｐｌｅｔｅｓｔｅｄ

ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏＨＢ５１６４／ＭＰａ

Ｓｈｅａｒｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆ２０２４Ｔ３ａｌｌｏｙ

ｂｏｎｄｉｎｇｓａｍｐｌｅｔｅｓｔｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇ

ｔｏＧＢ７１２４／ＭＰａ

ＳｈｅａｒｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆＢＭＩＣＦＲＰ

ｂｏｎｄｅｄｓａｍｐｌｅｔｅｓｔｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇ

ｔｏＧＢ７１２４／ＭＰａ

－５５ — １７．４ １３．３

２３ ２１．７ １５．２ １２．１

１７５ １８．３ １６．５ １３．８

２００ ２４．０ １６．６ １５．８

２５０ １３．８ １５．２ １２．４

　　将来超高音速飞行器以及航空发动机使用耐高温

的聚酰亚胺复合材料是必然的发展趋势，我国已经在

聚酰亚胺复合材料的研发与应用方面获得进展。在国

内，黑龙江省石油化学研究院开展了聚酰亚胺胶黏剂

的粘接性能研究［３４］，虽然最高测试到了４００℃的剪切

强度，但从室温至４００℃的剪切强度全部低于１５ＭＰａ；

中科院化学研究所较早开展了聚酰亚胺胶膜的研制工

作［３５］，不锈钢粘接试片在３２０℃时的剪切强度超过

１１ＭＰａ，但室温剪切强度最高为１３．６ＭＰａ。相对比，

国外ＬＡＲＣ１３胶黏剂胶接钛合金的室温和２３２℃剪

切强 度 为 ２０ＭＰａ 左 右，３１６℃ 剪 切 强 度 达 到

１５．２ＭＰａ；另外其胶接聚酰亚胺复合材料的剪切强度

甚至与胶接钛合金的剪切强度相当；另一种ＡＴＰＩＳＯ２

胶黏剂在３４３，４２７，５９３℃的剪切强度分别为１０．４，

８．７，４．４ＭＰａ
［３６］。欧美以及俄罗斯对于耐受４００℃乃

至１３００℃的胶黏剂也有广泛的应用经验
［３７］，按化学组

成包括卡十硼烷环氧胶黏剂、聚苯并咪唑胶黏剂、酚醛

树脂改性有机硅聚合物胶黏剂、无机胶黏剂、无机／有

机杂化胶黏剂等几个类型的胶黏剂品种，主要应用于

导弹鼻锥、航天飞机机翼前缘、飞机刹车盘等的粘接。

为赶超世界先进水平，我国也需在耐高温胶黏剂的研

制方面积极探索研究。目前国内一些科研院所取得了

一定的研究进展，如黑龙江石油化学研究院［３８］研发的

中温固化耐高温酚醛树脂可以在１００℃固化，钢试片

在室温时的胶接剪切强度达到１３ＭＰａ，５５０℃达到

３．４ＭＰａ，在１０００℃时为１．７ＭＰａ；中科院化学研究

所［３９］研制的含硼聚硅氮烷胶黏剂可１７０℃固化，在

８００℃粘接石墨材料的剪切强度达到１２．５ＭＰａ，在

１５００℃可保持３ＭＰａ以上。

３　结束语

国际先进水平的复合材料胶接用胶黏剂体系、胶

接工艺以及胶接修补等方面已经达到相当成熟可靠的

状态。近十年以来，随着国内航空复合材料制件的广

泛应用，复合材料胶接用胶黏剂用量大幅度增加，在复

合材料胶接的工艺技术水平方面已经缩短了同国外先

进水平的差距。将来在大型民用客机的复合材料胶接

领域还需要进行大量的胶黏剂产品及工艺验证工作，

以满足民用客机严格的适航要求。另外，国内也需要

进一步丰富各种耐温级别、化学组成类型的胶黏剂品

种，以满足不同复合材料胶接的选材需求。
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