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摘要：文章通过试验研究了两个牌号的 PMI 泡沫材料的物理及力学性能，着重研究了它们的吸湿性能、压

缩蠕变率及在热真空环境下的放气性能，并与航天器结构常用的铝蜂窝芯材作了相应比较。研究表明，优良的

介电性能、低热导率、易于加工复杂外形、可设计性等特性使得 PMI 泡沫材料有望应用于航天器的多功能结构，

变截面结构，杆、梁结构，天线结构等，而 PMI 泡沫材料采取一定的增强措施后也可作为航天器的承力结构。 
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1  引言 

目前，航天器夹层结构所用的芯材主要有铝

蜂窝和Nomex蜂窝，其中铝蜂窝的用量最大，广

泛用于承力结构。近年来，欧美航天领域开始在

一些航天器的结构上使用泡沫夹层结构，如Delta
火箭的整流罩、鼻锥、隔热屏等结构，SAR天线

的多边形夹层结构板，探测器桁架结构的支撑杆

等。在众多的泡沫材料中，聚甲基丙烯酰亚胺（简

称PMI）是在相同密度的条件下，比强度和比模

量最高的泡沫材料。目前已商品化的PMI泡沫有

德国赢创德固赛（Evonik Degussa）公司生产的

ROHACELL® 和 日 本 积 水 化 学 公 司 生 产 的

FORMAC®。 
虽然泡沫夹层结构在国外的航天器上已使用

多年，但国内航天领域对它的研究和应用才刚刚起

步[1-3]，无论是在材料性能还是工艺研究方面，都

还 需 广 泛 、 深 入 地 开 展 工 作 。 本 文 针 对

ROHACELL®51WF （ 以 下 简 称 51WF ） 和

ROHACELL®71XT（以下简称71XT）两个牌号的

泡沫材料进行了研究，得到了一些试验数据，并将

其与常用的铝蜂窝芯材作了比较分析，展望了其在

航天器结构上应用的前景。 

 
 

2  两种泡沫材料的性能 

本文通过试验研究了两种泡沫材料作为航天

器材料的几个重要性能，试验数据来源于中国空间

技术研究院、德国赢创德固赛公司和NASA等研究

机构的试验报告。 

2.1  一般物理性能 

    作为一般夹层结构的芯材，人们关注的物理性

能指标包括密度、热膨胀系数等；作为功能结构的芯

材，除了这两个指标外，热性能和电性能也是重点考

虑的因素。表1列出51WF和71XT的主要物理性能。 
表 1  物理性能 

Table 1  Physical properties 

性能 51WF 71XT 
密度/(kg·m-3) 52 75 
热膨胀系数 
（20℃）/K-1 3.11×10-5 3.13×10-5

热导率/(W·m-1·K-1) 0.028～0.034 － 
热变形温度/℃ 205 240 

介电常数 
（2.0～26.5 GHz）

1.05～1.11 － 

损耗角正切值 
（2.0～26.5 GHz） 

（3~61）×10-4 － 

2.2  力学性能 

    作为夹层结构的芯材，PMI 泡沫的基本力学性 
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能是结构设计所需要的，表 2 给出了试验测得的

51WF 和 71XT 的各项力学性能。 

表 2  力学性能 
Table 2  Mechanical properties 

性能 51WF 71XT 试验方法 
压缩强度/MPa 0.8 1.7 ISO 844 
拉伸强度/MPa 1.6 2.2 ISO 527-2 
剪切强度/MPa 0.8 1.4 DIN 53294
弹性模量/MPa 75 105 ISO 527-2 
剪切模量/MPa 24 42 DIN 53294
断裂延伸率/% 3 4 ISO 527-2 

2.3  吸湿性能 

虽然 PMI 是闭孔泡沫，但由于加工的原因，

表面还是有开放性的微孔存在，在空气中会吸收水

分子。吸湿会带来两方面不利的影响：一是降低了

压缩蠕变性能，使得泡沫夹层结构的尺寸稳定性变

差；二是可能造成夹层结构的面板与芯材脱粘。因

此，通过试验测试了 51WF 和 71XT 的吸湿性能。

试验环境条件为温度 23℃，相对湿度 50%。在测

试前对它们进行了 130 ℃、2 h 的干燥处理。图 1
是泡沫材料的吸湿量与存放时间的关系曲线。图中

的 71XT-HT 表示经过高温热处理：130 ℃、2 h；
180 ℃、48 h（以下 HT 如未特殊说明，其含义与

此相同）。由图 1 可以看出：51WF 的饱和吸湿量

为 2.6%左右；71XT 的饱和吸湿量约为 5%，而经

过高温处理后的 71XT-HT 干燥后，其吸湿量明显

降低，饱和吸湿量约为 3.7%。这两个牌号的泡沫

材料均在约 50 d 后吸湿达到饱和。 

 
图 1  吸湿量与存放时间的关系 

Fig. 1  Moisture absorption percentage vs. storage time 

2.4  压缩蠕变性能 

除了一般物理性能、力学性能、吸湿性能以外，

还需要确认泡沫材料作为芯材能否满足夹层结构

的成型工艺要求。通常在固化过程中，泡沫材料必

须能够在一段时间内承受温度和压力的综合作用。

所谓的蠕变性能是指材料在一定的温度情况下，经

过一定的时间，在特定压力下产生的形变。作为聚

合物泡沫材料，PMI 具有一定的蠕变性能。 
通过热压罐试验测得未经干燥处理的 51WF

和 71XT 的质量损失率和压缩蠕变率，结果见表 3，
其中：试验条件 1 为 165 ℃、0.55 MPa、2 h；试验

条件 2 为 130 ℃、0.12 MPa、2 h。在试验条件 1 下，

两种泡沫材料均发生了严重的收缩，横截面由原来

的矩形变成了梯形。 
表 3  质量损失率与压缩蠕变率 

Table 3  Mass loss & compressive creep 

牌号 51WF 71XT
质量损失率/% 1.72 2.92

热压罐试验条件 1
压缩蠕变率/% — — 

质量损失率/% 1.97 1.08
热压罐试验条件 2

压缩蠕变率/% 3.46 3.98

针对 51WF 进行干燥（或干燥＋高温）处理后，

又测试了 3 个试验条件下的压缩蠕变率，结果见 
表 4，其中：试验条件 3 为 125 ℃、0.3 MPa、2 h；
试验条件 4 为 180 ℃、0.7 MPa、2 h；RTM 试验条

件为注射压力 0.6 MPa，固化温度 180 ℃。 

表 4  51WF 的压缩蠕变率 
Table 4  Compressive creep of 51WF 

牌号 51WF 51WF-HT
热压罐试验条件 3 1.5% — 

热压罐试验条件 4 — 3.5% 
RTM 试验条件 1.5% — 

针对 71XT 进行干燥（或干燥＋高温）处理后，

测试了在不同外压条件下的压缩蠕变率（见图 2）。
其中：71XT 的试验条件为 180℃、2h；71XT-HT 的

试验条件为 190℃、4h。由图 2 可以看出，在一定

的温度、时间下，71XT 和 71XT-HT 的压缩蠕变率

均随着压力的增大而升高。经过干燥+高温处理后的

71XT-HT的压缩蠕变率低于仅做干燥处理的71XT。 

 
图 2  71XT 的压缩蠕变率与压力的关系 

Fig. 2  71XT’s compressive creep vs. pressure 
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2.5  热真空性能 

航天器运行在空间环境中，其材料必须能耐受

真空和冷热交变的考验，为此测试了 51WF 和

71XT 在热真空条件下的体积变化率和质量损失

率。试验中的所有试件均未经预处理。 
热真空试验条件如下： 
(1) 真空度 ≤ 1.3×10-3 Pa； 

(2) 温度为-20～+80 ℃； 

(3) 升降温速率为 0.5 /min℃ ； 

(4) 保温时间为首末循环 6 h，中间循环 4.5 h； 

(5) 循环次数为 6.5 次。 

图 3 给出试验过程中温度、真空度与时间的关

系曲线。表 5 给出了热真空试验后 51WF、71XT 试

样的体积变化和质量损失，其中原试样体积视为 1。 

 

图 3  热真空试验条件 
Fig. 3  Thermal vacuum testing conditions 

表 5  热真空试验后的体积、质量损失 
Table 5  Volume & mass variation after thermal vacuum test 

牌号 51WF-1 51WF-2 71XT-1 71XT-2
体积变化率/ 

% 0.98 0.87 0.94 0.90 

质量损失率/ 
% 1.48 1.25 2.13 2.01 

在真空环境下，材料释放出的物质会在热控面

板、太阳电池阵、光学部件等敏感表面上沉积造成

污染，严重的表面污染会降低观测窗和光学镜头的

透明度、改变热控涂层的性能、减少太阳电池片的

光吸收率，因此，对于泡沫材料真空环境下放气性

能的研究十分重要。 

按照 ASTM E-595 标准，针对 3 种不同预处理

的 51WF 试样做了真空放气试验。51WF-HT1)的预

处理方法为 121 /2℃  h，160 /20℃  h，182 /48℃  h；

51WF2)的预处理方法为 121 /2℃  h；51WF-HT3)的预

处理方法为 121 /2℃  h，82 /16℃  h。试验结果见 

表 6。 

表 6  3 种不同预处理的 51WF 试验的真空放气性能 
Table 6  Outgassing properties of three samples 

编号 51WF-HT1) 51WF2) 51WF-HT3) 
总质量损失 
（TML）/% 

2.09 3.64 2.73 

水蒸气回吸量 
（WVR）/% 

2.05 2.16 1.89 

收集的可凝挥发物

（CVCM）/%  
0.02 0.03 0.008 

3  性能分析与对比 

3.1  一般物理性能 

目前，航天器夹层结构常用的铝蜂窝芯材（如

HC-1、HC-2）的密度为 27～52 kg/m3，51WF 和

71XT 两种泡沫芯材的密度与之相比较高（可参见

下节表 7）。 
由表 1 的热膨胀系数可知，常温条件下 51WF

和 71XT 的热膨胀系数与铝合金接近，在同一数量

级内，较复合材料的热膨胀系数要高一个数量级。

在所有传统的非真空隔热体中，闭孔泡沫材料 PMI 
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的热导率是最低的。 

51WF和71XT的热变形温度均在200 ℃以上，

能够耐受常用夹层结构的固化温度。 
在 2.0～26.5 GHz 的频率范围内，51WF 泡沫

材料表现出低的、稳定的介电常数和低的损耗角

正切值，这意味着它是一种适合宽频域应用的高

性能透波材料，适用于制造发射和传输电磁波的

结构。 

3.2  力学性能 

选取了航天器夹层结构常用的两种铝蜂窝芯

材 HC-1、HC-2 以及另一种密度和 71XT 相近的铝

蜂窝芯材 HC-3，与 51WF、71XT 对比了结构设计

所关心的压缩强度和剪切强度，具体情况见表 7。 
表 7  泡沫芯材与铝蜂窝芯材的比较 

Table 7  Comparison between foam core & aluminum  
honeycomb core 

剪切强度/MPa 
编号 

密度/ 
 (kg·m-3) 

压缩强度/ 
MPa 纵向 L 横向 W

HC-1 27 0.45 0.44 0.24 
HC-2 52 1.50 1.15 0.67 
HC-3 77 2.88 2.18 1.25 
51WF 52 0.80 0.80 
71XT 75 1.70 1.40 

由以上数据看出，与同等密度的铝蜂窝芯材相

比，51WF、71XT 的压缩强度低 40%～50%，剪切

强度介于铝蜂窝芯材横向剪切强度和纵向剪切强

度之间。泡沫材料无方向性，这与铝蜂窝芯材不同。 
为了提高泡沫夹层结构的压缩性能和剪切性

能，近年来出现了几种新的工艺方法。 
(1) 利用Z向纤维增强夹层结构。这种方法包

括缝合法和穿刺法。缝合法是指借助专用的缝合设

备，通过缝线将面板与泡沫芯材缝合在一起。西北

工业大学的郑锡涛等人[4]对全厚度缝合泡沫夹层

结构的力学性能进行了研究。穿刺法是借助特殊的

针具将面板增强材料中的部分短纤维植入泡沫芯

材，在夹层结构成型过程中，树脂流入芯材的孔洞

并浸渍其中的短纤维，固化后成为复合材料柱，使

得面板与芯材联为一体。哈尔滨工业大学的张剑、

李地红、王兵等人[5,6]研制出这种新型的泡沫夹层

结构并研究了其力学性能。 
(2) 利用 Z 向销钉增强复合材料面板的夹层结

构。Aztex 公司利用 Z-Fiber®（完全固化的纤维/树脂

针）在厚度方向增强夹层结构，其产品包括 X-CorTM

和 K-CorTM。据 Aztex 公司的资料介绍，与未加强的

泡沫材料相比，其剪切强度提高 4 倍以上，压缩强度

提高 10 倍以上，损伤容限也有所提高[7]。 

3.3  吸湿与压缩蠕变性能 

由吸湿性能研究结果得知 PMI 泡沫的吸湿率

较高，如果不对泡沫材料进行干燥（或干燥＋高温）

处理，经过热压罐工艺试验条件后，其质量损失较

大（1%～3%），压缩蠕变率也较大（>3%），有些

甚至严重收缩。因此在使用前，泡沫芯材必须经过

干燥（或干燥＋高温）处理。 

一般认为，压缩蠕变率<2%是可接受的。使用

泡沫材料前，需通过试验找出压缩蠕变率与压力的

关系（见图 2），从而掌握泡沫材料所能承受的最

高温度、最大外压以及保温时间。 

在夹层结构固化成型过程中，有两个因素影响

着尺寸稳定性，尤其是厚度方向：一个是压缩蠕变；

另一个是泡沫材料受热膨胀而产生反压力。所以为

了准确地控制泡沫夹层结构的厚度，需通过工艺试

验来确定泡沫芯材的过盈量。 

3.4  热真空性能 

为了避免材料在真空环境下放气对航天器某

些部组件造成污染，一般对航天器用结构材料的放

气性能要求为[8]：总质量损失（TML）<1%；收集

的可凝挥发物（CVCM）<0.1%。 

由热真空性能试验结果得知 PMI 泡沫的总质

量损失为 1%～4%，但通过比较水蒸气回吸量

（WVR）发现，其质量损失主要是泡沫内部水气

蒸发的结果，除去水蒸气的量，TML 基本在 1%以

内，CVCM 满足<0.1%的要求。 

4  可行性及应用前景分析 

4.1  可行性分析 

如果仅作为承力结构考虑，一般的泡沫芯夹层

结构在结构效率方面不如铝蜂窝芯夹层结构。但是，

如果采用Z向纤维或Z向销钉增强的方法，则可以使

力学性能达到甚至超过相同密度的铝蜂窝夹层结 
构[9]，而且这种增强方法具有可设计性，能根据力

学性能要求设计Z向纤维或销钉的角度、密度等。 
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4.2  应用前景 

PMI泡沫材料的独特的物理性能和优良的加

工工艺性能，使得它在航天器的一些结构中有望得

到应用。 
4.2.1  多功能结构 

(1) 利用PMI低热导率的特性，可以设计出既

有一定承载能力，又能有效隔热的结构舱/件。 
(2) 利用PMI优异的介电性能和隔热性能，制

造微带阵单元。微带阵单元不仅可用于天线，也可

作为卫星/飞船的结构板。 
(3) 利用PMI优异的介电性能，可制造夹层结

构的集成电路板。此种夹层结构既可以作为结构件

使用，也同时具备电路板的功能。 
4.2.2  变截面结构 

航天器使用夹层结构的主要目的是提高结构

的稳定性。对于封闭结构件来说，芯材如能在其传

递载荷的端部逐渐缩减，使内、外面板最终合在一

起，不仅能使载荷直接传递到夹层结构的内、外面

板上，而且可以简化连接处的设计。此设计不仅可

以提高结构承载效率，还可以大量减少金属连接件

和泡沫胶的使用。加工变截面的铝蜂窝芯材难度较

大且精度不易保证，而使用泡沫芯材则可以有效地

解决上述问题。  
4.2.3  杆、梁结构 

分析表明，在杆件内填充轻质芯材可以提高壳

结构的抗屈曲承载能力和承载效率，特别是对于复

杂截面梁，泡沫夹层结构还可以通过共固化降低制

造成本和周期，并且可以方便地设置连接接口。 
4.2.4  天线结构 

(1) 对于固定反射面的天线，利用热成型+机
加的工艺可以最大限度地减少泡沫芯材的内应力，

从而提高反射面的精度。 
(2) 对于平面螺旋天线和阵面天线安装板，结

构的主要要求为：除螺旋线外，其余结构材料的介

电常数要尽可能低，而PMI泡沫极低且稳定的介电

常数刚好满足这一要求。 
(3) 对于微带阵SAR天线，PMI泡沫的作用是

不可替代的。 

5  结论 

通过研究发现，PMI泡沫材料在结构承载方面

有一定的局限性，但由于它具有优良的介电性能、

低的热导率、易于加工复杂外形和可设计性等特

点，使得它有望在多功能结构，变截面结构，杆、

梁结构，天线结构等方面得到应用，给航天器结构

设计、制造提供了更多的选择。 
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