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低地球轨道环境对材料的影响
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文 　摘 　综述了原子氧、空间辐射、热循环、高真空、微流星和空间碎片等低地球轨道环境因素对材料性

能的影响 ;从地面模拟实验、材料研制与防护涂层的开发等方面提出了急需解决的问题 ,为空间站、人造卫星

等低轨道航天器用材料的选择与研制提供了依据。
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Abstract 　Stability of materials in low Earth orbit environment (LEO) is one of the most important factors that were

concerned for the selection of spacecraft materials. The effects of LEO environment ,including those of atomic oxygen ,

space radiation ,thermal cycling ,vacuum ,micrometeroids and space debris on materials are described. Future research di2
rections ,such as ground2based simulation tests ,development of materials and protective coatings are presented.
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1 　引言

低地球轨道距离地面 100 km～1 000 km ,是对

地观测卫星、气象卫星、空间站等航天器的运行区

域。由于低轨道空间环境很恶劣 ,它对航天器的影

响一直为人们所关注。近二十几年来 ,人们利用飞

行试验和地面模拟实验大量研究了低地球轨道环境

对空间材料的影响。1990 年 ,美国宇航局 (NASA) 回

收了在低地球轨道中运行了 69 个月的“长期暴露装

置”(LDEF) ,对多种航天器侯选材料进行了低轨道

环境效应的研究 ,结果表明[1～3 ] :低地球轨道中的原

子氧对材料表面的腐蚀可导致材料性能的退化 ,空

间辐射使有机材料性能劣化 ,热循环造成材料尺寸

的不稳定和机械性能下降 ,微流星体和空间碎片的

撞击造成材料机械损伤甚至破坏 ,而超高真空则会

导致有机材料分解蜕变、放气。值得注意的是 ,这些

因素往往协同作用 ,加速了材料的破坏 ,产生许多意

想不到的结果。

随着开发利用空间资源的日益增长 ,对航天器

的设计寿命 (30 年或更长) 和可靠性提出了更高的

要求 ,尤其是大型永久性载人空间站的建设 ,使得关

于空间环境对材料影响的研究越来越显示出重要性

和紧迫性。研究材料的低地球轨道环境效应 ,开发

满足航天器性能要求且对空间环境有较好的适应性

和耐久性的材料已成为一个热点课题。
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2 　低地球轨道环境及其对材料的作用

低地球轨道空间环境很复杂 ,目前主要研究的

是原子氧、热循环、空间辐射、高真空、微流星和空间

碎片对材料的影响。

2. 1 　原子氧

原子氧是低地球轨道大气中的主要成分 ,由太

阳紫外线分解氧分子而产生的 ,其密度并不高 ,且随

着轨道高度、轨道倾角、太阳活动周期与季节等的不

同而异。但当航天器以 8 km/ s 左右绕道飞行时 ,原

子氧撞击的束流密度可达 1013 O2atoms·cm - 2·s - 1～

1015 O2atoms·cm - 2·s - 1 [4 ,5 ] 。在如此高的撞击速度

下 ,原子氧的平均撞击能为 5 eV[6 ] ,这一能量足以使

许多材料的化学键断裂并发生氧化 ;又由于原子氧

本身是一种强氧化剂 ,因此造成材料质量损失、表面

剥蚀和性能退化 ;它对有机材料的腐蚀作用还会产

生可凝聚的气体生成物 ,进而污染卫星上的光学仪

器及其它设备。

近二十几年来 ,国外许多学者通过航天飞机或

不载人航天器将材料直接暴露在宇宙空间环境中 ,

评定低地球轨道原子氧对各种材料体系的影响 ;并

结合地面模拟实验对其机理进行了较为广泛的研

究[7 ] 。结果表明 ,广泛应用于航天器的有机材料 (环

氧树脂、聚氨脂、聚酰胺、聚酰亚胺等)均受到原子氧

腐蚀[8 ] 。显微分析发现 ,材料表面由于出现沟、槽、

斑点等缺陷而变得粗糙[9 ] ,并且生成挥发性的氧化

物 ,使材料变得更加疏松 ,加速了原子氧穿过的速

度 ,使表面被逐渐剥蚀。聚合物基复合材料经过原

子氧腐蚀之后 ,表层树脂被侵蚀掉 ,将石墨纤维裸露

在表面 ;大剂量的原子氧腐蚀可使复合材料外层的

纤维与基体脱开 ,纤维被严重腐蚀 ,甚至断裂 ,降低

了力学性能[10 ] 。当材料表面的保护涂层有小孔等

缺陷时 ,下面的有机材料将受到原子氧的“挖空”作

用 ,剥蚀出面积远大于小孔的深洞。关于无机材料

的研究较少 ,有限的文献表明 ,它们具有较低的原子

氧腐蚀率[11 ,12 ] ;其中 ,碳、银、锇被迅速腐蚀而产生

宏观变化 ;原子氧与碳反应形成挥发性氧化物 ,和银

相互作用生成不粘合的氧化物层 ,造成表面剥蚀 ,与

锇作用形成高蒸气压的 OsO4 ,产生质量损失。其它

金属则具有相对较低的原子氧反应率。Al 氧化的

生成产物 Al2O3 与原子氧的反应率很低 ,因此铝箔

是目前所应用的表面防护材料之一。材料与低地球

轨道原子氧的反映效率如表 1 所示[8 ] 。

表 1 　材料与低地球轨道原子氧的反应效率

Tab. 1 　Reaction efficiencies of materials with

atomic oxygen in LEO

材料 反应效率/ 10 - 24cm3·原子 - 1

卡普隆 (聚酰亚胺膜) 3. 0

迈拉 (聚酯薄膜) 3. 4

特德拉 (聚氟乙烯) 3. 2

聚乙烯 3. 7

聚砜 2. 4

石墨/ 环氧 2. 6

环氧树脂 1. 7

聚苯乙烯 1. 7

聚苯并咪唑 1. 5

硅酮 RTV —506 0. 2

硅酮 DC6 —1104 0. 2

硅酮 T—650 0. 2

硅酮 DC1 —2577 0. 2

25 %聚硅氧烷/ 45 %聚酰亚胺 0. 3

黑色涂料 Z306 0. 3～0. 4

白色涂料 A276 0. 3～0. 4

黑色涂料 Z302 2. 03

聚四氟高聚物　　　　　 　

　　特氟隆 (TFE) 　 < 0. 05

　　特氟隆 (FEP) 　 < 0. 05

碳 (各种形态) 0. 9～1. 7

银 (各种形态) 严重影响

锇 0. 026

二氧化硅 0. 0008

氧化铝 0. 02

聚酯 严重影响

聚酯 (含抗氧化剂) 严重影响

7 %聚硅氧烷/ 93 %聚酰亚胺 0. 056

目前 ,美国、加拿大、法国等国家已对有机材料

与原子氧的反应机理以及影响因素进行了一系列的

基础性研究工作 ,建立了一些较为简单的模型[13 ] 。

Liang等人[14 ,15 ]研究发现 ,材料在低地球轨道中与

原子氧的作用主要是氧化反应 ,而不是通过原子氧
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的冲刷或溅射。聚合物与原子氧的反应过程可分为

两步 ,即原子氧扩散进聚合物表面、反应并产生低分

子量气体产物 [16 ] 。Legar 等人[8 ,13 ] 的研究结果表

明 ,有机材料的反应效率在很大程度上取决于添加

物 ,而并非材料本身的化学结构 ,原子氧的平动能大

小也是一个重要因素。此外 ,许多学者也对试样温

度、原子氧入射角、紫外线、材料成分和结构、材料表

面形貌与缺陷等因素的影响进行了研究[17～19 ] ;但

原子氧与各材料体系反应的机理及解释模型仍有待

于更进一步的发展。

2. 2 　热循环

航天器在低地球轨道运行期间反复进出地球阴

影 ,环境温度交替变化。温度变化范围随轨道高度、

季节和隔热措施的不同而有较大差别 ,一般在 -

160 ℃～ + 120 ℃范围内变化[20 ] 。轨道周期约为 90

min ,工作寿命为 30 年的航天器将承受 17 500 次左

右的热循环。

长期的热循环作用会在结构中产生热应力 ,使

材料发生疲劳。对于广泛应用于航天器上的复合材

料 ,由于增强物 (尤其是长纤维) 与基体之间存在线

膨胀系数差 ,或是不同取向的铺层间的线膨胀系数

失配 ,都能造成热应力 ;热应力值随着使用温度和温

度差值的增加而增大[21 ,22 ] 。当热应力足够大时 ,基

体中便会产生微裂纹。Peters[23 ]的研究表明 ,裂纹

的形成过程受纤维体积比、纤维分布、界面性质、邻

近铺层等因素的影响。地面模拟实验[3 ]发现 ,用作

空间站桁架结构的石墨/ 环氧树脂复合材料管在模

拟热循环条件下 ,在树脂中产生了微裂纹。LDEF 反

馈的信息[24 ]表明 ,石墨/ 铝复合材料在经过 33 000

次热循环后发现铝基体中产生了塑性变形 ;同时试

样的表面涂层上出现了大量的热疲劳裂纹。温度交

变会进一步促进微裂纹的扩展 ,导致材料的热性能

和机械性能明显下降[2 ] 。吴运学等[25 ]通过模拟低

轨道空间的温度变化 ,对金属基复合材料进行了研

究。循环制度为每个循环从 - 122 ℃～ + 122 ℃,约

60 min ,高温和低温各保温约 8 min。结果表明 ,在此

制度下循环 100 次 ,SiCp/ LY12 板材、管材都没有明

显损伤 ;正交的 SiCf/ Al 板材有一定损伤 ,但性能变

化不大 ;45°的 SiCf/ Al 板也有一定损伤 ,且性能下降

明显。

低地球轨道中的热循环还会使材料发生热变

形。温度变化范围越大 ,结构的变形越严重[26 ] ,可

影响航天器各部件的正常工作。Zimcik 等人[27 ]指

出 ,空间温度交变造成的材料变形与线膨胀系数大

小和热导率均有关。大的热变形可使人造卫星上的

太阳电池阵结构在轨道中展开困难 ,并可影响大型

抛物面天线结构的尺寸精度。

2. 3 　空间辐射

材料在低地球轨道空间环境中主要受到紫外光

辐射和带电粒子 (质子和中子)辐射的作用。在高度

为 400 km～600 km 的轨道中运行的航天器 ,一般经

受的带电粒子辐射年吸收剂量为 103 Gy ,其粒子能

量为 1 MeV～2 MeV[28 ] 。紫外线来自太阳的电磁辐

射 ,波长范围在 100 nm～150 nm 之间 ,通量为 4 ×

1011 cm2·s 提供的能量约占太阳总辐射能量的 8.

73 %[20 ] 。

高能带电粒子通过两种方式损伤航天器表面材

料 ,即电离作用和通过高能带电粒子轰击产生的原

子位移作用[29 ] 。轨道的高度越大 ,带电粒子的吸收

剂量增加越迅速。Bowles 等人[30 ,31 ]研究发现 ,较大

剂量的带电粒子辐射会使石墨的机械性能增加、热

导率略有降低、尺寸稳定性变化 (发生各向异性膨

胀) ;而聚合物则发生交联和断链 ,使材料呈现脆性。

Mauri 等人[32 ]指出 ,空间粒子辐射改变有机材料和

纤维增强复合材料的尺寸稳定性与机械性能。张建

可等[33 ]模拟空间环境 ,对石墨/ 环氧 648 复合材料

进行了剂量为 103 Gy 的粒子辐照 ;结果表明 ,复合材

料的脆性、硬度增加 ,拉伸强度和层间剪切强度有所

降低。

在低地球轨道 ,太阳紫外辐射对材料具有更大

的损伤作用。波长在 300 nm 以下的紫外光子的能

量高于 376. 6 kJ / mol ,而有机聚合物分子的结合键

能一般在 250 kJ / mol～418 kJ / mol [34 ] ;因此足以造成

某些有机化学键的断裂。其破坏结果是使材料变

脆 ,产生表面裂纹、皱缩等 ,使机械性能下降。飞行

试验[2 ,35 ]表明 ,紫外辐照还使聚合物基体严重变色 ,

影响了光学性能。在某些情况下 ,紫外辐射的存在

可进一步加剧原子氧对材料的侵蚀 ,使材料的质量

损失显著增加[36 ] (表 2) 。

金属材料和大部分无机非金属材料 (陶瓷、离子

盐、矿物等)的辐照稳定性优于有机材料。
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表 2 　部分材料的耐辐射阈值[ 29]

Tab. 2 　Radiation threshold value of selected materials

材料 允许辐照剂量/ Gy
材料性能变化

25 %的剂量

多聚苯乙烯 800 4 000

聚酯 (有填充剂) 40 400

聚乙烯四邻苯二甲酸盐 30 100

聚合氯化乙烯 20 100

聚乙烯 20 100

酚醛树脂 3 10

天然橡胶 2 50

聚氯三氟乙烯 2 20

氯丁橡胶 2 6

聚酰胺 (尼龙) 1 5

聚四氟乙烯 0. 02 0. 04

2. 4 　微流星与空间碎片

微流星和空间碎片也是低地球轨道航天器飞行

中一个不可忽视的重要影响因素。在已回收的卫星

上发现 ,由于空间碎片的碰撞 ,卫星表面已嵌入直径

为几毫米的残片 , 并留有许多微流星的撞击痕

迹[2 ,24 ] 。目前在太空中约有 3 000 t 的空间碎片 ,它

们主要由运载火箭、废弃的航天器和因卫星老化而

分离出的碎片组成。空间碎片以每年 10 %的速度

递增 ,加上数以万计的微流星体 ,它们与航天器有较

高的碰撞概率。

微流星和空间碎片对材料的高速撞击可产生大

的洼坑 ,导致结构严重变形 ;当速度足够高时 ,还使

材料发生相变。在低地球轨道上运动的空间碎片速

度约为 8 km/ s ,微流星体运动速度则高达约 20 km/

s。在如此高的速度下 ,直径为 1 cm 的空间碎片可

击穿 5 cm 厚的铝合金板。微流星/ 空间碎片撞击的

累计效应将导致损伤传播 ,可引起材料的穿透、撕裂

或严重层裂[37 ,38 ] 。Berthoud 等人[39 ]研究了微流星/

空间碎片对各种材料的撞击损伤 ,发现当碰撞能足

够大时 ,铝、铜等塑性材料发生屈服及流动 ;玻璃、陶

瓷等脆性材料由于开裂而受到大面积损伤 ;聚合物

的破坏面积比金属更大 ,由紫外辐射造成的材料脆

化加深了破坏程度。

2. 5 　高真空

低地球轨道航天器是运行在高真空的环境下

的 ,其真空度大约为 1. 33 ×10 - 7 Pa。高真空度导致

有机材料的放气 ,其产物包括水、吸附性气体、溶剂、

低分子量添加剂以及分解产物等。可凝挥发性产物

在光学观察系统或是电路表面上重新沉积会严重影

响光学系统的性能 ,甚至引起电路失灵[40 ] 。同时 ,

有机材料的放气还会引起材料性能的下降 ,材料尺

寸发生变化 ,因此会对航天器结构的稳定性造成威

胁。

NASA 要求低轨道航天器材料的总体质量损失

< 1 % ,而可收集的挥发性凝聚物应 < 0. 1 %[34 ] 。在

低轨道环境下有机材料的质量损失是蒸发、升华、分

解、降解等各种过程的综合效应引起的 ,根据材料的

不同而有所差异。研究表明 ,由于热塑性树脂成型

时无固化反应存在 , 不产生低分子挥发物 , 因此 C/

PEEK复合材料的质量损失 < 0. 02 % , 吸湿率 < 0.

1 % ,具有较高的抗真空性能 ;而一般碳/ 环氧的真空

质量损失约为 0. 35 %～0. 9 % ,超过热塑性树脂的

十倍以上 ,而吸湿率高于 0. 2 %[20 ] 。Apollo 飞船的

绕地飞行实验表明 ,在高真空环境下 ,由于航天器密

封材料的硅橡胶中的挥发组分迅速挥发 ,从而老化、

龟裂 ,成为影响了密封舱工作环境安全的巨大隐

患[41 ] 。金属和陶瓷等无机材料在高真空环境下的

放气和蒸发是微不足道的 ,因此高真空对其组织和

性能的影响不大 ;但是高真空环境可使两种金属的

表面粘合在一起 ,产生冷焊现象 ;所以高真空度是选

择低轨道航天器材料时不可忽视的重要因素。

3 　研究动向

3. 1 　地面模拟试验

研制高性能的地面模拟设备 ,研究原子氧、空间

辐射对材料的作用机理 ;对材料进行加速暴露试验 ,

获取原子氧与材料相互作用的数据 ;研究空间材料 ,

特别是复合材料在热循环条件下的行为 ;模拟低地

球轨道环境 ,探讨各因素的协同作用对材料的综合

影响。

3. 2 　低轨道航天器用材料的研制

改善聚合物的空间环境适应性 ,开发新型热塑

性树脂基复合材料 ;寻找质优价廉的增强物 ,开发更

为简便的金属基复合材料制备工艺 ,降低材料成本 ,

广泛探索铝、镁等轻金属基复合材料 (尤其是颗粒增

强型)作为空间结构材料的应用。

3. 3 　新型防护涂层材料的研制

开发质轻、价廉、能与基底结合牢固的新型涂
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层 ,减少原子氧和空间辐射对材料的影响 ;减少防护

涂层的缺陷 ,提高其柔韧性和耐磨性 ;探索涂层的热

控作用。

4 　结束语

随着开发利用空间资源的需求日益增长 ,人造

卫星、空间站等低地球轨道航天器的数量逐渐增加 ,

恶劣的空间环境对长设计寿命和高可靠性的航天器

提出了更为苛刻的要求。在设计、制造低轨道运行

的航天器过程中 ,选择关键部件的材料时 ,除保证其

力学性能和相应的物理性能满足构件的受力、耐磨、

导热等方面的要求外 ,还需考虑在空间环境中材料

性能的稳定性。研究低地球轨道环境对空间用材料

性能的影响 ,是一个重要的研究课题。
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4 　结论

Resol 型预聚物在中性和弱酸性条件下热固化

时预聚物间主要以醚键键接。在热解过程中的低温

区 ,C —PF 分子内醚键断裂和脱羟甲基 ,逸出 H2O 和

CH3OH及其碎片。在 350 ℃～750 ℃范围内 ,主链在

芳环 —亚甲基间发生大量的键断裂而逸出多种酚类

热解产物 ,这是导致 C/ C复合材料制备中产生裂纹

等缺陷的主要原因。
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