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太阳电池多层复合结构试验及数值模拟研究
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摘 要：提出一种平流层飞艇用太阳电池多层复合结构，以封装后的刚性太阳电池片作为非对称蜂窝芯层的上表

面，通过玻璃纤维网格布进行加强，以此对刚性太阳电池片进行柔性化处理。对不同结构形式进行三点弯曲对比

试验，验证复合结构的等效弯曲弹性模量仅为封装后的 2.41%，挠度增加了 38.03%，有效改善了太阳电池片的柔

性。通过对 2、5和 8 mm不同蜂窝芯层厚度的复合结构进行对比试验和有限元仿真，引入柔性重量变化比的概念，

优选5 mm蜂窝芯层为太阳电池多层复合结构最佳选择。
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0 引 言

平流层飞艇凭借其在民用和军事领域中的广

泛应用前景，成为当前世界各国研究的焦点［1，2］。为

确保能够实现高空长期驻留，能量来源均采用在飞

艇囊体表面铺设太阳电池的方式［3，4］。而目前得以

应用的太阳电池主要有单晶硅太阳电池、多晶硅与

非晶硅薄膜太阳电池，其中单晶硅太阳电池转换

效率最高，技术也最为成熟，但属于刚性太阳电

池。多晶硅与非晶硅薄膜太阳电池虽然存在一定

柔性但转换效率相对较低，并且存在光致衰减现

象，较长时间的强光照射会使转换效率进一步降

低［5］。平流层紫外线照射强烈，这制约着传统非晶

硅薄膜太阳电池作为平流层飞艇的长期使用电

池。因此在存在较厚臭氧层和较强紫外线（紫外线

强度为地面的 2~3 倍）影响且具有一定曲率的飞艇

艇体表面，采用刚性太阳电池柔性化处理来取代传

统薄膜太阳电池是平流层飞艇用太阳电池的发展

趋势之一。

本文提出一种太阳电池多层复合结构，该结

构以封装后单晶硅太阳电池片为蜂窝芯层的上表

面，加以玻璃纤维网格布进行增强，不仅对太阳电

池片进行一定程度的隔热，而且有效减小应力集

中，提高了太阳电池片的整体柔性，适合平流层飞

艇的应用。本文首先对太阳电池片进行封装前、

封装后及层压后的大挠度三点弯曲由试验，对比

其弯曲性能；之后对不同蜂窝芯层厚的复合结构

进行有限元分析和对比试验；最后根据分析结果

对结构进行改进。

1 太阳电池复合结构力学模型

1.1 太阳电池复合结构选型

结合平流层飞艇蒙皮的特性，通过对表面封装

材料、高强度纤维材料、低密度柔性隔热材料的综

合应用，研制了一种可满足平流层飞艇表面铺设的

太阳电池多层复合结构。

该结构选取效率为 22%的单晶硅太阳电池片，

通过 ETFE 表面膜与 EVA 胶膜进行封装，以便更好

地与蜂窝芯层进行刚度匹配，改善刚性太阳电池的

受载特性。以玻璃纤维网格布作为强度增强层，主

要用于多层结构使用时的承力［6］，改善了结构在弯

曲时的承载特性。以环氧树脂作为胶粘剂，主要用

于多层结构中各层材料的有效粘结。以蜂窝芯层

作为隔热层，主要用于多层结构上下表面温差的有

效控制，并可有效减少整体结构的应力集中，提高

结构在弯曲时的承载特性。其结构如图 1 所示。
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1. ETFE薄膜 2. 单晶硅太阳电池 3. 玻璃纤维网格布

4. Nomex纸蜂窝 5. 环氧树脂胶膜 6. EVA胶膜

图1 太阳电池多层复合结构

Fig.1 Multilayer composite structure of solar cells

1.2 太阳电池片静力对比试验

该试验目的是为太阳电池多层复合结构分析

与优化提供可靠的力学性能参数，初步验证非对称

蜂窝芯层结构的可靠性［7］。采用 WDS500 万能材料

试验机对层压前后的单晶硅太阳电池片进行三点

弯曲曲试验（见图 2），试验尺寸取 10 组试验的平均

值。未封装试样尺寸 125 mm×125 mm×0.29 mm，

EVA 封装后试样尺寸 125 mm×125 mm×0.49 mm，

2 mm 蜂窝芯层层压后的试样尺寸为 125 mm×
125 mm×2.74 mm，试验跨度为 90 mm。
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90 mm

图2 层压后太阳电池片三点弯曲试验

Fig. 2 Three-point bending test of laminated solar cells

对于太阳电池复合结构来说，三点弯曲曲试验

会产生较大的变形，简单的线性梁理论已经无法有

效计算结构的应力，因此需利用大挠度下三点弯曲

试验分析模型［8］重新计算。

1.2.1 大变形下三点弯曲曲试验计算模型

在经典线性梁理论下，最大弯矩出现在梁的中

点，即：

Mmax = PL4 （1）
式中，P ——载荷；L ——跨度。

表面的最大应力：

σmax = Mmax
I

t2 = 6Mmax
Bt2

（2）
式中，I ——梁结构在弯曲下的惯性矩，N ·m；

B——梁的宽度，m，t——梁的厚度，m。

当变形过大时，支反力的方向、等效跨度和有

效位移都会改变。大、小变形的三点弯曲试验对比

如如图 3 所示。
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a. 小变形三点弯曲试验
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b. 大变形三点弯曲试验

图3 大、小变形三点弯曲试验

Fig. 3 Three-point bending test of different deformation

大变形三点弯曲的支反力：

F = P
2 cos( )θ

（3）
为近似得到 θ 角度的大小，假定扰度的变形规

律遵循线性梁理论，有：

y( )x = 4δ
L2

3
æ
è
ç

ö
ø
÷

3L22 x2 - x3 （4）
式中，δ ——简支梁中点处的挠度，则 θ 的大小可近

似看作：

tan( )θ = ẏæ
è
ç

ö
ø
÷

L22 = 3δ
L2

（5）
大变形三点弯曲试验压头处的力矩：

Mmax = PLn4 +F sin( )θ δn = PLn4 + 3Pδn
2

2Ln

（6）
其中，

Ln = L2 - 2r sin( )θ ， δn = δ - r( )1 - cos( )θ

忽略与支撑压头间的摩擦力影响，最大等效弯

曲应力可由式（1）计算得到。
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1.2.2 试验对比结果与分析

经试验及结果分析后，未封装的太阳电池片断

口位置与电池片横向大约成 45°，如图 4 所示，这是

因为单晶硅太阳电池片为脆性材料，在压头附近产

生的横向弯曲正应力与切应力夹角为 90°，产生的

合力方向约为 45°。因此可简单的认为太阳电池片

为各向同性材料。但为了减小后续多层复合结构

对比试验的误差，所有试验件太阳电池片主栅线方

向均平行于支撑压头放置。

45°

图4 太阳电池片三点弯曲试验断口照片

Fig. 4 Fracture photograph of solar cell after
three-point bending test

由于 ETFE 表面膜为各向同性材料，因此封装

后的太阳电池片力学性能整体呈各向同性，但如

图 5 所示，蜂窝芯为正交异性材料，因此层压后的

太阳电池片力学性能整体呈正交异性，对其进行力

学性能研究时应分别对 X 轴、Y 轴进行分析。
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图5 蜂窝芯层不同层压方向的对比试验

Fig. 5 Contrast test of different laminated direction about
honeycomb core-layer

由试验结果（见表 1）可知，封装层压后太阳电

池片的最大等效弯曲应力变小，最大弯曲应变增

大，其等效弯曲弹性模量仅为封装后的 2.41%，挠度

增加了 38.03%，有效改善了太阳电池片的柔性，在

一定程度起到保护太阳电池片的作用。

表 1 太阳电池片三点弯曲试验结果

Table 1 Results of solar cell after three-point bending test

太阳电池片

类型

未封装

EVA胶封装

蜂窝芯异向

蜂窝芯同向

最大等效

弯曲应力/
MPa
56.3
27.45
1.35
1.22

最大应变/
%

0.14
0.79
1.33
1.46

扰度/
mm

2.8
6.1
6.52
8.42

等效弹

性模量/
GPa
52.12
3.48
0.101
0.084

2 太阳电池复合结构力学性能仿真

2.1 有限元分析模型

由于太阳电池多层复合结构的密封性，无法测得

其中太阳电池片的应力应变情况，且由于各层材料的

强度不同，是否发生破坏也无法直接从试验获得，因

此需采用有限元模型对整体材料结构进行分析。

有限元分析模型的建立参考试验试件的具体

尺寸以及试验加载装置的实际结构。弯曲试件选

取 2、5 和 8 mm 这 3 种不同蜂窝芯层厚度的太阳电

池多层复合结构进行对比，蜂窝芯层的四周比太阳

电池片宽 10 mm，以减少边界效应对实验结果的影

响。试验件在加载的过程中被放置在 2 个间距为

90 mm 的支撑压头上，加载压头位于试验件上表面

中心位置，试验过程中支撑压头固定，通过加载压

头向下的移动对试验件进行加载，试验加载速度为

2 mm/min，支撑压头和加载压头与试验件的接触表

面形状均为圆柱形，其中支撑圆柱的直径为 20 mm，

加载压头的圆柱直径为 10 mm。

弯曲试件宏观结构几何模型的建立、边界条件

施加以及有限元网格的划分均采用 ABAQUS/CAE
平台来进行。考虑由于加载压头和支撑压头的刚

度远高于试验件，为了简化模型提高计算效率，在

有限元建模过程中将其作为刚性面考虑并采用 4 节

点离散刚体单元（R3D4）进行有限元网格划分。宏

观试件采用 8 节点缩减积分单元（C3D8R）进行有
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限元网格划分。

在试件加载过程中，试验件在弯曲载荷作用下

会在中间与加载压头接触部位出现应力集中，其主

要损伤也发生在该部位附件区域内，因此在进行有

限元网格划分的过程中，采取局部细化的网格划分

方式，对于中间的应力集中和损伤发生重点区域进

行局部网格加密，而对于其他区域则通过增加节点

间距的方式减少网格数量，可在有效提高有限元分

析模型计算精度的同时，兼顾计算效率。有限元网

格如图 6 所示。
����

����
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图6 太阳电池多层复合结构弯曲试验有限元网格模型

Fig. 6 Finite element mesh model of bending test about
multilayer composite structure of solar cells

分析计算过程中，2 个支撑压头采用固定约束，

对加载压头施加竖直向下的位移载荷，压头与试验件

之间采用面-面接触方式（surface to surface contact），

通过罚函数法来模拟压头与试验件之间的接触载荷，

同时在接触过程中不考虑摩擦力的影响。数值模拟

采用 ABAQUS/Standard 求解器进行求解。

计算中所使用的各材料的基本力学性能参数

如表 2 所示［9~11］。

表2 材料参数

Table 2 Material parameter
类型

ETFE表面膜

EVA胶膜

太阳电池片

玻璃纤维网格布

环氧树脂胶膜

E/GPa
0.837
0.655
52.12
11.4
1.1

泊松比μ

0.42
0.3
0.3
0.28
0.38

厚度/mm
0.05
0.2
0.29
0.14
0.2

2.2 蜂窝芯层等效力学性能参数

蜂窝材料的离散非均匀性无疑给多层复合结

构的力学分析带来了困扰［12~14］，为简化分析，工程上

一般先将其等效为均质正交各向异性材料，因此其

等效模型的选择就显得尤为重要。

2.2.1 蜂窝芯层弹性模量 E1与 E2的等效计算

X 与 Y 方向载荷作用如图 7 所示，设蜂窝孔壁

深度为 b，由于对称性取长度为 l 的单层厚度的孔

壁进行分析。

2t

l

a

2l
si
nθ

a+lcosθ

Y

X

θ

a. 未变形的蜂窝体

σ1 σ1

σ2

σ2

M

M

F

W

W

F

δ θ M

M

F

F

δ

θ

W

W

b. X方向加载引起的弯曲 c. Y方向加载引起的弯曲

图7 蜂窝单体受力分析

Fig. 7 Force analysis of honeycomb core

由平衡条件，F = 0 ，W =σ1lbsin( )θ 得：

M = Wl sin( )θ
2 （7）

孔壁挠度为：

δ = Wl3 sin θ12EsI
（8）

相应的平行于 X 轴方向的应变为：

ε1 = δ sin θ
a + l cos θ = σ1l

4 sin3θ
t3Es( )a + l cos θ （9）

由此可知蜂窝芯层平行于 X 轴方向的弹性模
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量 E1 =σ1/ε1 ，即：

E1 =Ex
æ
è
ö
ø
t
l

3
a/l + cos θ

sin3θ
（10）

同理，平行于 Y 轴方向的弹性模量 E2 =σ2 /ε2 ，即

E2 =Esæè
ö
ø
t
l

3 sin θ
( )a/l + cos θ cos2θ （11）

2.2.2 蜂窝芯层面内剪切模量 G1的计算

如图 8 所示，蜂窝芯层面内剪切模量 G1的计算

模型，不仅要满足胞元平衡，而且要满足芯子各节

点平衡［15，16］。在模型建立时，引入 3 点假设：

1）假设 A、B、C 节点无相对位移；

2）假设各节点转过相同角度；

3）剪切变形是由 BD 绕 B 点的转动和 BD 的弯

曲形成的。

B
A C

D

τ

τ

τ

τ

a. 蜂窝芯整体剪切变形

N

F/2F/2 M

M

A

B

N

M M

2M

N N

F

A
B

Cθ

D

F/2

F/2

b. 蜂窝各边剪切变形

图8 蜂窝体剪切变形

Fig. 8 Shear deformation of honeycomb core

如图 8 所示，整个胞元对 B 点取矩，ΣMB = 0 ，

可得：

N = F( )a + l sin θ
2l cos θ （12）

AB 胞壁对 B 点取矩，ΣMB = 0 ，可得 M =Fa/4 。

AB 胞壁，可看成 A、B 点简支，在 A、B 点均有

弯矩 M 作用。由于 AB、BC 胞壁的弯曲变形，在 B

点产生逆时针转角：

φ = MAl3EsI1
- MBl6EsI1

= Fal24EsI1
（13）

由假设剪切变形是由胞壁 BD 绕 B 点的转动和

BD 本身的弯曲形成的，则 μBD =φa + δBD 其中：

δBD =F a3

3EI2 - 2M a2

2EI2 （14）
得到：

μBD = Fa3

12EI2 +
Fa2l24EI1 =

Fa2

24EI1æè ö
ø

a4 + l （15）
则剪应变：

γxy = μBD

a + l sin θ （16）
剪应力：

τ = F2bl cos θ （17）
剪切模量：

G1 = τ
γxy

=Esæè
ö
ø
t
l

3 ( )a/l + sin θ
( )a l

2 cos θ( )a/4l + 1 （18）
基于上述理论参考实际层压后蜂窝芯层的尺寸，

建立起蜂窝芯层的等效力学性能参数如表 3 所示。

表3 蜂窝芯层的等效力学性能参数

Table 3 Equivalent mechanical properties of honeycomb core
参数

双层孔壁a/mm
蜂窝角θ/（°）
Nomex蜂窝纸弹性模量Es/MPa
蜂窝芯层等效弹性模量E1/MPa
蜂窝芯层等效剪切模量G1/MPa
单层孔壁 l/mm
Nomex蜂窝纸厚度 t/mm
Nomex蜂窝纸剪切模量Gs/MPa
蜂窝芯层等效弹性模量E2/MPa

数值

1.5
55

1780
1.18
2.01
2

0.13
623
0.92

3 蜂窝芯层厚度对承载力的影响

在弯曲载荷作用下，不同蜂窝芯层厚度的太

阳电池多层复合结构试验件载荷 -位移曲线的数

值 仿 真 分 析 结 果 与 试 验 结 果 的 对 比 如 图 9
所示。
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图9 太阳电池多层复合结构试验件载荷-位移曲线

Fig. 9 Load-displacement cure of multilayer composite
structure about solar cells

从图 9 中可看出，当弯曲方向垂直于蜂窝正方

向时，试验初始阶段，载荷-位移曲线呈明显的线性

特征，但随着挠度的增加会出现不同程度的微裂

纹，多层结构分散压力，减少应力集中，防止了裂纹

的扩展，因此加载载荷仍会增长，但是随着损伤的

不断扩展和演化，最终试件失去承载能力，进而导

致载荷出现一个明显的快速下降。其损伤分布如

图 10 所示，损伤区域基本集中在试件中部，表现出

明显的脆性化特征。

通过不同蜂窝芯层厚度试件载荷-位移曲线的

比较可以看出，曲线的初始斜率和极限载荷随着蜂

a. 5 mm蜂窝芯试件损伤分布（试验）



/Pa
1.00
0.92
0.83
0.75
0.67
0.58
0.50
0.42
0.33
0.25
0.17
0.08
0.00

b. 5 mm蜂窝芯试件损伤分布（仿真）

图10 5 mm蜂窝芯厚度试件损伤分布

Fig. 10 Damage distribution of 5 mm thickness of
honeycomb core

窝芯层厚度的增大而增大，如图 11 所示，但由于

结构的非对称性以及蜂窝芯层在大变形下的局部

失稳［17，18］，造成了不同蜂窝芯层厚度承载变形的

非线性［19］。
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图11 不同蜂窝芯层厚度试件载荷-位移结果比较

Fig. 11 Result comparison about load-displacement of
honeycomb core in different thickness

不同蜂窝厚度破坏载荷试验结果与仿真分析

结果的对比如表 4 所示，仿真预测结果与试验结果

的相对误差处于工程可接受范围内，同时试验曲线

与仿真预测曲线在初始线性阶段和损伤破坏阶段

都表现了良好的一致性，初步说明了太阳电池多层

复合结构损伤分析方法的有效性。

为分析不同蜂窝芯层厚度对整体太阳电池多

层复合结构柔性提高程度的影响，引入柔性质量变

化比的概念。即结构的位移增加量与结构质量的

增加量（以未封装的太阳电池片为参考）的比值。
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表4 太阳电池多层复合结构弯曲极限载荷数值

仿真结果与试验对比

Table 4 Results of numerical simulation and experimental
contrast of multilayer composite structure about

solar cells in bending ultimate load

蜂窝厚度/mm

2
5
8

弯曲极限载荷/N
试验

7.11
10.11
11.96

仿真计算

7.03
9.46

11.04

相差误差/%
1.13
6.43
7.69

柔性质量变化比越大，表明在牺牲同样质量代

价的情况下，结构的柔性提高得越明显。由表 5 可

知，对于提高结构柔性利用 5 mm 蜂窝芯层比用 2
和 8 mm 蜂窝芯层更为有效。

表5 蜂窝芯层厚度对太阳电池多层

复合结构柔性的影响

Table 5 Influence of flexible about multilayer composite
structure in different honeycomb core ’s thickness

蜂窝芯层

厚度/mm
2
5
8

位移增

加量/mm
5.6
9.4
4.5

质量增

加量/g
6.1
7.97
9.4

柔性质量

变化比/mm·g-1

0.92
1.18
0.48

４ 结 论

本文设计一种新的太阳电池多层复合结构；对

未封装、封装及层压后的太阳电池片进行三点弯曲

试验；分别对不同厚度蜂窝芯层的复合结构进行对

比试验及有限元仿真分析；并以此对结构进行改

进，以提高刚性太阳电池的柔性。得出以下结论：

1）三点弯曲试验对于会产生较大变形的太阳

电池复合结构来说，简单的线性梁理论已经无法有

效计算结构的应力，支反力的方向、等效跨度和有

效位移都会改变，对试验结果的影响不可忽视。

2）用 2 mm 厚蜂窝芯层层压后的太阳电池片的

最大弯曲应力变小，最大弯曲应变增大，其等效弯

曲弹性模量仅为封装后的 2.41%，挠度增加了

38.03%，有效改善了太阳电池片的柔性，在一定程

度起到保护太阳电池片的作用。

3）通过对 2、5 和 8 mm 不同蜂窝芯层厚度的复

合结构进行对比试验和有限元仿真，引入柔性质量

变化比的概念，5 mm 蜂窝芯层为太阳电池多层复

合结构最佳选择。
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NUMERICAL SIMULATION RESEARCH OF PHOTOVOLTAIC CELL
MULTILAYER COMPOSITE STRUCTURE

Jiang Xiaoai，Zhang Xinyun，Sun Kangwen，Xu Dongdong
（School of Aeronautic Science and Engineering，Beihang University，Beijing 100083，China）

Abstract：The core consists of to improve the stiffness of flexible solar cells，a multilayer composite structure of solar
cells to stratospheric airship was designed，in which rigid solar cell of encapsulation as the surface to asymmetric
honeycomb core. A glass fiber ribbon was used to improve the stiffness characteristic of the structure. It decreases the
bending modulus of structural forms by 97.59% and 38.03% deflection increment. Then the different thicknesses of
honeycomb core for the multilayered structure under pressure was analyzed by FEM（ finite element method）software.

Different thicknesses of honeycomb core also affect the thermal control problem between the photovoltaic cell multilayer
composite structure and the airship envelope. Then，a thermal heat transfer model of multilayer composite structure is
proposed，and the equivalent thermal conductivity coefficients of rigid solar cell of encapsulation and Nomex honeycomb
are calculated based on the environment test. The load-deformation curves and the temperature profile of Photovoltaic
Cell multilayer composite structure versus each thickness of honeycomb core. Considering the quality of the whole
structure，the article finally gives the conclusion of the optimal thickness of honeycomb core with more detailed
descriptions.In some way，our study can provide helpful support for further engineering applications of photovoltaic cell
multilayer composite structure on the surface of stratospheric airship.

Keywords：stratosphere airship；solar cell；honeycomb core；three-point bending；composite structure


