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[ 摘要 ]   随着航天技术的迅速发展，要求航天器长

寿命、高可靠性、高精度和多用途，这对航天器所用材料

的性能提出了越来越高的要求。碳 / 环氧复合材料不

仅具有密度小、比强度和比刚度高等特点，而且在真空

条件下质损率低，热膨胀系数小，在航天领域得到了越

来越广泛的应用。在大多数的空间环境因素的长期作

用下，碳 / 环氧复合材料的各项性能将发生变化，进而

会对航天器在轨服役的可靠性及寿命产生影响。

关键词： 碳 / 环氧复合材料　空间带电粒子辐射 
真空热循环　辐照损伤

[ABSTRACT]   The rapid development of space 
technology increasingly demands for the materials with 
improved properties for spacecraft to suit the requirement 
such as long life, high reliability, high accuracy and multi-
purpose. Carbon/epoxy composites, which not only have 
low density, high specific strength and high specific stiff-
ness characteristics, but also have low mass loss (ML) 
rate and low coefficient of thermal expansion (CTE) in the 
vacuum condition, are more widely used in the aerospace 
industry. Under the long-term effects of most space envi-
ronmental factors, the properties of carbon/epoxy com-
posites will be changed, and then affect the reliability and 
lifetime of spacecraft during service.
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碳 / 环氧复合材料相比于金属材料密度小、比强度

和比刚度高，并且在真空条件下质损率低、热膨胀系数

小，更加符合现代航天器的要求，被广泛应用于航天领

域中的卫星天线结构、卫星本体结构、太阳电池阵基板

结构等航天器重要组成部分。碳 / 环氧复合材料对空

间环境因素尤其是真空、热循环、电子与质子辐射等作

用较为敏感。在空间环境因素的长期作用下，碳 / 环氧

复合材料的各项性能将发生变化，进而会对航天器在轨

服役的可靠性及寿命产生影响，深入研究碳 / 环氧复合

材料在空间环境因素作用下的损伤效应及机理，具有十

分重要的工程应用背景和理论研究价值。

本文综述了空间环境与碳 / 环氧复合材料交互作

用的研究现状，探讨了碳 / 环氧复合材料的损伤效应及

机理，以期为新型碳 / 环氧复合材料研制及其在轨寿命

预测研究提供必要的理论依据。

1　高真空与碳 / 环氧复合材料的交互作用

低地球轨道上真空度为 10-7~10-9Pa[1]。碳 / 环氧复

合材料在高真空环境下会产生析气。析气的产物主要

包括水、吸附的气体、低分子量溶剂和添加剂等 [2]。在

高真空下析出的大量可凝挥发物，会污染航天器外表面

及与其相邻的部分，特别是对光学器件、热控涂层、电路

表面和滑动摩擦副等产生不利影响。同时，还会使自身

的性能下降、外形尺寸发生变化，对航天器结构的稳定

性造成威胁。

材料在真空环境下的总质量损失（TML）和收集到

的可凝挥发物（CVCM）量的多少是判断其能否作为航

天材料使用的重要判据。TML 和 CVCM 分别作为耐受

性指标和污染指标。世界各国航天机构公认的标准为

TML 应小于 1.00% 和 CVCM 应小于 0.10%，一直被作为

航天器材料的淘汰标准 [3]。

文献 [4] 应用扩散理论研究了多种材料在真空条件

下的析气行为。实际测试表明，在质损率 - 时间图上呈

一条具有饱和趋势的曲线。例如，单向碳纤维板的质损

率 - 时间变化规律是，随时间的增加，质损率增加，当超

过一定时间（约 60h）变化趋于平缓。碳 / 环氧复合材

料在真空条件下的析气产物都是通过扩散向材料外表

面析出。由于降解速度远大于扩散速度，得知质损过程

取决于扩散。根据“叠加式扩散”理论模型，并推广到

多种析出成分的综合扩散，得到质损双指数函数：
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 w （t） = ζ [1-exp（-α0t）]+η [1-exp（-kt）]　，� （1）

式中， k 为降解速率常数；t 为时间；ξ，η 及 α0 为与试件

状况及测试温度有关的因子，即：

  　 　，�（2）

　　　　　 　，� （3）

         　　         　，� （4）

                        R = MN0/2V　，� （5）

式中 ，D 为扩散系数；C1 为测试前预处理环境确定的边

界浓度；C0 为试样最初具有的均匀浓度；τ 为预处理时

间；δ 为试件厚度；M 为降解的分子量；N0 为降解初始

聚合物体系的弱键总数；V 为试样体积。

对 9 种材料 120~5000h 的质损试验曲线用式（1）

进行计算机拟合，结果吻合良好。因此在长时间服役条

件下质损预报工作中，式（1）是很有实用价值的经验公

式 [4]。

2　热循环与碳 / 环氧复合材料的交互作用

航天器在轨服役期间反复进出地球阴影区域，其表

面温度一般在 -160~+120℃范围内变化。由于碳纤维

与基体树脂之间的热膨胀系数相差一个数量级以上，在

这种循环交变的温度场作用下 , 复合材料内部会产生

与温度场相关的交变热应力和热应变，导致材料受到损

伤，力学性能下降 [5]。对这种交变的热应力和热应变，

现在还没有试验方法能定量分析。应用有限元分析方

法进行数值模拟是一个切合实际的定量分析方法。

Kwang[6] 等人针对石墨 / 环氧复合材料，在模拟低

地球轨道热循环和高真空的条件下，对力学性能、质量

和热膨胀系数的变化进行了研究。模拟的热循环温度

范围为 -70~+100℃，真空度为 10-4Pa。结果表明，随热

循环次数的增加，除了层剪强度基本保持不变以外，其

他力学性能均下降。在性能变化当中弯曲强度的变化

最大，80 次循环后大约损失 34%。受基体控制的性能，

如横向弯曲强度和横向拉伸强度，都表现出随循环次数

增加而大幅度下降的特性，其原因是高真空和热循环使

复合材料表面基体被剥离（见图 1）。复合材料的热膨

胀系数随循环次数的增加而减小，其原因同样是高真空

和热循环使复合材料表面基体被剥离。

文献 [7-8] 的研究结果表明，随真空热循环次数的

增加，M40J/AG-80 复合材料的 90°和 0°拉伸强度均下

降，分别在热循环 48 次和 40 次后趋于平缓；弯曲强度

表现出先上升后下降，经 97 次热循环后趋于平缓变化

的特征；层剪强度变化不明显。90°和 0°拉伸强度的变

化与界面脱粘程度密切相关，弯曲强度变化主要反映真

空热循环时树脂基体交联密度增加效应的影响，层剪强

度变化是界面脱粘与树脂基体交联密度增加两种因素

综合作用的结果。在评价真空热循环作用下单向碳 /

环氧复合材料力学行为时，应充分考虑 90°与 0°拉伸性

能及弯曲性能的变化，而对层剪性能变化不敏感。有限

元数值模拟表明，在一次热循环结束后，复合材料内有

残余应力存在，其最大值出现在界面层，表明此处存在

应力集中。在临近界面层的树脂基体内出现残余应力

的最小值。随热循环次数的增加，残余应力会逐渐累积，

当界面层处的累积残余应力达到一定值时，在应力集中

的作用下，界面层会受到损伤，出现界面脱粘。另外，随

热循环次数的增加，树脂基体内的残余应力会逐渐累

积，导致树脂基体内出现裂纹。

3　电子辐射与碳 / 环氧复合材料的交互作用

带电粒子作用于物质时，使物质原子、分子电离和

激发。由于带电粒子的能量远大于聚合物分子的电离

能（约 5~25eV）及化学健能（2~10eV），当一个入射带电

粒子进入物质时，损失的全部能量足以使许多个分子电

离和激发，而且在粒子入射路径上的任何分子、任何部

位都可能受到影响，并没有选择性；同时初始电离作用

（a）未经热循环试样表面形貌 （b）8 次热循环后试样表面形貌 （c）80 次热循环后试样表面形貌

图1　真空热循环前后石墨、环氧复合材料试样表面形貌的SEM照片[6]

Fig.1　Surface morphology of exposed graphite/epoxy composite specimens using scanning electron microscope
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产生的次级电子，往往还具有足够高的能量，它们也能

使聚合物分子激发和电离。

电子和质子都属于带电粒子。由于它们能被物质

强烈地吸收，所产生的电离密度大，而射程却很短 [9]。

在材料中，电子以电离和辐射两种形式损失能量，具有

能量为 E0 的电子在材料中的射程（Rm）可用以下经验

公式计算：

        Rm = 0.542E0 - 0.133　（E0 > 0.8MeV）　，� （6） 

Rm = 0.407E0
1.38 　（0.15MeV ≤ E0 ≤ 0.8MeV）　，�（7） 

上式中，Rm 用质量厚度来表示，单位为 g/cm2。采用质量

厚度所表征的射程近似地与吸收物质的密度无关。电

子在碳 / 环氧复合材料中的入射深度一般是 0.1~0.3mm。

一般碳 / 环氧复合材料表面层都是由厚度约 20μm 的环

氧树脂构成，电子与碳 / 环氧复合材料发生的交互作用

可以深入到纤维与树脂基体之间的界面层，并且通过对

界面层的作用使复合材料的性能发生改变。辐照后碳

纤维复合材料力学性能变化的趋势和幅度主要决定于：

聚合物本身的化学结构，辐照剂量，复合材料的纤维体

积含量，纤维排布方式，铺层形式及材料种类 [9-12]。

从原理上讲，γ 射线和高能电子束与材料发生交互

作用时的原初反应基本一致。60Co 放射源成本低、使用

方便，所以很多研究者使用 60Co 放射源放射出的 γ 射线

来研究其与材料的交互作用。γ 射线在材料内的穿透

深度较大，会使复合材料内纤维 - 基体之间的界面层

受到破坏，从而使复合材料的力学性能下降。国内外学

者 [10，13] 研究表明，复合材料经过 γ 射线辐照后层剪强度

有所下降，碳纤维复合材料的脆性和硬度增加，拉伸强

度明显降低，弯曲强度和模量也有所变化，其原因可能

是复合材料发生界面脱粘，以及纤维和环氧树脂变脆的

综合结果所致。

文献 [14-15] 的研究结果表明，在小于 200keV 电子

辐照条件下，随辐照剂量增加，M40J/AG-80 复合材料

的弯曲模量单调降低，电子能量越高其降低速率越大。

160keV 电子辐照剂量约小于 6.3×1015cm-2 时，弯曲强

度和层剪强度增加，并在辐照剂量进一步增加后减小。

120keV 电子辐照时，弯曲强度和层剪强度随辐照剂量

增加呈增加趋势。层剪强度的变化幅度小于弯曲强度

和弯曲模量的变化幅度。随辐照剂量增加，AG-80 环

氧树脂表面颜色逐渐加深，产生放电烧蚀，并且表面放

电烧蚀痕迹的数量增加。辐照剂量约超过 6.3×1015cm-2

后，表面放电烧蚀痕迹的数量不再增加。辐照剂量相同

条件下，120keV 电子辐照导致表面放电烧蚀痕迹的数

量比 160keV 电子辐照时小。在小于 200keV 电子辐照

作用下，AG-80 环氧树脂质损率发生变化的原因是表

面放电烧蚀、表层降解和表面出现碳化趋势的综合作用

结果。

S. Wu[16] 等人从聚合物承受辐照前后电性能的变化

方面来研究其耐辐照的能力。研究结果表明，环氧体系

聚合物辐照后的介质损耗角正切（tgδ）、介电系数（ε）、

电导（γ）以及活化能（E）的变化，不仅与辐照剂量大小

有关，还与固化体系的结构有关。受辐照后环氧树脂的

电压 - 电流特性曲线变化，特别是辐照后电流增大倍

数，可预示材料受辐照破坏的程度或作为材料耐辐照性

能的判据之一。

4　质子辐射与碳 / 环氧复合材料的交互作用

由于地面模拟试验条件的限制，针对 200keV 以

下能量质子辐照对材料损伤效应的研究较少，多数文

献研究都集中在 1MeV 以上的能量区间。质子在材料

中的射程要远小于相同能量电子的射程，入射深度约

为 2μm。因此，在研究质子辐射与碳 / 环氧复合材料的

交互作用时，直接把基体材料（环氧树脂）作为研究对

象 [17]。

V. A. Romanov[18] 等人的研究结果表明，质子辐照后

环氧树脂表面变为深红色，辐照深度约 0.7mm。不同质

子辐照剂量时环氧树脂的拉伸强度值示于表 1。在辐

照初始阶段，随辐照剂量的增加，环氧树脂的强度增加，

进一步增加辐照剂量，环氧树脂的强度又开始减小，最

终恢复到未辐照时的强度值。环氧树脂强度的最大值

出现在辐照剂量为 1.2×1013cm-2 时。

其中辐照剂量的计算公式为：

　　　　 Dp = F（LET）（1/d）　，� （8）

式中， Dp 为质子辐照的吸收剂量；LET 为线性能量传递

值；d 为环氧树脂的密度（1.1g/cm3）。

文献 [18] 还给出了类似于“复合理论”的假设，认

为经质子辐照后的环氧树脂试样是由两层构成的。一

层是经质子辐照后物性发生改变的环氧树脂，另一层是

未受质子辐照影响的环氧树脂。经质子辐照后环氧树

脂试样的拉伸强度是由上述两层的拉伸强度“复合”而

成，具体公式如下：

辐照剂量 /
（cm-2）

吸收剂量 /
kGy

拉伸强度 /
MPa

精准度 /
MPa

误差 /
%

0 0 52 0.8 0

6.0×1012 50 61 1.0 +17

1.2×1013 100 65 1.1 +25

3.0×1013 250 60 1.0 +15

6.0×1013 500 56 1.0 +8

1.2×1014 1000 50 0.8 -4

表1　质子辐照条件下环氧树脂拉伸强度的变化[18]
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　　　　　　σ = vσi +（1+v）σu　，� （9）

式中，σ 为经质子辐照后环氧树脂试样的拉伸强度

（MPa）；σi 为未受质子辐照影响的环氧树脂的拉伸强度

（MPa）；σu 为经质子辐照后物性发生改变的环氧树脂的

拉伸强度（MPa）；v 为未受质子辐照影响的环氧树脂占

整个试样的体积百分比（在试验中取 v=0.18）。

计算结果与试验数据吻合较好。环氧树脂的结构

和性能的变化直接与质子辐照剂量相关。当吸收剂量

小于 1.5~2.0MGy 时，三维空间网络结构形成，固化过程

占优势；当吸收剂量大于 1.5~2.0MGy 时，聚合物链段受

到严重的破坏，降解过程占优势，环氧树脂的拉伸强度

开始降低。

C. L. Snead[19] 对多种聚合物及复合材料在质子辐照

后力学性能的变化进行了研究，发现质子辐照会使热固

性树脂的强度提高，并且自由基发生了交联。强度提高

的幅度与所用固化剂的种类、增韧剂的用量及树脂本身

的固化程度有关。R. Mishra[20] 等人在研究质子辐照聚

合物时也发现了经质子辐照后聚合物表面颜色加深的

现象。

文献 [21-22] 的研究结果表明，在小于 200keV 质

子辐照条件下，随辐照剂量增加，M40J/AG-80 复合材

料的力学性能呈非单调变化趋势。辐照剂量约小于

5.5×1015~6.3×1015cm-2 时，弯曲强度、弯曲模量和层剪

强度增加，并在辐照剂量进一步增加后降低。层剪强度

的变化幅度小于弯曲强度及弯曲模量的变化幅度。随

辐照剂量增加，AG-80 环氧树脂表层 C 元素和 C-C 键

含量单调增加，N 元素和 C-N 键含量单调减少。质子

辐照会使 C-C、C-N 和 C-O 键发生断键。辐照剂量约

为 5.5×1015~6.3×1015cm-2 时，未完全固化的环氧基在

质子辐照作用下开环固化，并且相邻主链彼此间在空间

位阻较小的区域发生断键的重新键合，导致交联密度增

加。辐照剂量进一步增加后，环氧树脂表面出现碳富集

现象。

5　结束语

碳 / 环氧复合材料现已成为各种航天器广泛应用

的结构材料，空间环境作用下，该材料受到的损伤将直

接影响航天器在轨服役行为。由于问题本身的复杂性，

时至今日仍有空间环境因素导致的航天器故障或事故

不时发生。该领域将是航天技术发展的十分关注的课

题和重要基础，并且伴随航天技术的发展将不断会有新

的问题出现。因此，通过理论分析、地面模拟试验与原

位测量、计算机模拟等多种研究手段，可以实现对空间

典型环境损伤效应、材料性能演化与表征、建立空间环

境效应损伤模型等研究取得突破性进展。深入研究环

氧树脂和碳 / 环氧复合材料在空间环境因素作用下的

损伤效应及机理，具有十分重要的工程应用背景和理论

研究价值。
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生断裂导致承载能力大幅下降时的载荷。

4　试验结果分析

由表 2 可以看出，挤压长桁的破坏载荷明显大于钣

弯长桁，但挤压长桁的加载端位移明显小于钣弯长桁。

因此，钣弯长桁较挤压长桁而言有更好的延展性，但挤

压长桁的蒙皮壁板在轴向拉伸载荷下有更好的承载能

力。

5　结论

通过有限元计算及试验验证结果可看出，拉伸载荷

下铝锂合金挤压长桁构型壁板的破坏载荷比 7000 系列

铝合金钣弯长桁构型壁板破坏载荷提高 10% 以上。由

于两种构型壁板长桁的截面积相同，考虑铝锂合金材料

的低密度特性，采用铝锂合金挤压长桁的机身壁板可以

提高抗拉能力和减重的双重效果。
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图1　钣弯长桁壁板拉伸试验破坏形式

Fig.1　Test broken form of panel with

forming stringers

图2　挤压长桁壁板拉伸试验破坏形式

Fig.2　Test broken form of panel with

extrusion stringers

试验件类型 破坏载荷 /kN 加载端位移 /mm

钣弯长桁 494.408 20.136

挤压长桁 567.719 16.548

表2　两种构型壁板的拉伸破坏载荷
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