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耐高温聚酰亚胺树脂及其复合材料的研究进展

杨士勇　　高生强　　胡爱军　　李家泽
(　中国科学院化学研究所工程塑料国家重点实验室　北京　100080　)

许英利
(　航天材料及工艺研究所　北京　100076　)

文　摘　综述了耐高温聚酰亚胺基体树脂及其碳纤维复合材料的研究进展 ,基体树脂包括耐 316℃的

PMR型热固性聚酰亚胺如 PMR—15、KH—304 等 ,和耐 371℃聚酰亚胺基体树脂如 PMR—Ⅱ—50、AFR—

700B、V—CAP—50、V—CAP—75、KH—305等。介绍了它们的化学合成、结构、物化性能以及结构与性能之间

的关系 ,并对耐高温树脂基复合材料在航天、航空及空间技术领域中的应用情况做了简单的介绍。
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Abstract　Advanced high temperature polyimide matrix resins and its carbon fiber reinforced composites were re2
viewed. The matrix resins include PMR polyimides for service temperature of 316℃such as PMR - 15 , KH - 304 , and

PMR polyimides for 371℃applications such as PMR - Ⅱ- 50 ,AFR - 700B ,V - CAP - 50 ,V - CAP - 75 , KH - 305 ,

etc. The chemical synthesis , structures , physical2chemical properties of the matrix and composites were discussed. Their

applications in aerospace industry was also presented.
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1　前言

热固性 PMR型聚酰亚胺基碳纤维增强复合材

料由于其优异的耐热氧化稳定性能、高温下突出的

力学性能、耐辐射性能以及很好的化学物理稳定性

等 ,近年来在航天、航空及空间技术等领域得到了广

泛的应用。PMR型聚酰亚胺树脂是为了克服热塑

性聚酰亚胺材料不溶不熔、难于加工成型的缺点 ,于

70年代到 80年代初由美国 NASA和中国科学院化

学研究所等单位研制成功的一类加工性能优良的热

固性聚酰亚胺材料 , 它不但具有热塑性材料所具有
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的各种优异性能 ,而且克服了热塑性材料不易成型

加工的缺点 ,兼具优良的加工成型性能和物理力学

性能于一体 ,作为质轻、耐高温的结构材料已广泛地

应用于航天、航空及空间技术等领域[1～3 ]。代表性

的产品包括美国 NASA 研制的 PMR—15 和中国科

学院化学研究所研制的 KH—304系列材料等 ,这些

材料的长期使用温度为 316℃。由美国 NASA 研制

的 PMR—II—50 和美国空军材料实验室研制的

AFR—700B系列材料的长期使用温度可达 371℃,

短期使用温度可达 400℃～450℃[4 ]。耐高温树脂基

复合材料一直是航天航空复合材料研究领域的研究

热点 ,发展很快。本文就该领域的研究现状做一简

单综述。

2　耐 316℃聚酰亚胺树脂及其碳纤维复合材料

70年代初 ,美国 NASA的科学家首先开始研究

简称 PMR(in situ Polymerization of Monomer Reactants)

的合成热固性聚酰亚胺材料技术 ,利用该技术开发

出 PMR—15树脂[1 ,2 ]。中国科学院化学研究所从 70

年代中期开始了 PMR树脂的研制 ,并成功地研制出

KH—304树脂。航天材料及工艺研究所等单位对碳

纤维/ KH—304 复合材料的成型工艺、高温力学性能

等进行了系统的研究。PMR—15 和 KH—304 的合

成方法一般包括两个步骤 :首先将 3 ,3’,4 ,4’—二

苯甲酮四酸二酐 (BTDA)和 5—降冰片烯—2 ,3二酸

酐 (NA)在低沸点的醇类溶剂中 (如甲醇、乙醇等)分

别制成有机芳香族二酸二酯 (BTDE) 和 5—降冰片

烯—2—羧酸—3—羧酸酯 (NE) 溶液 ,然后和有机芳

香族二胺 (如 4 ,4’—二苯甲烷二胺)的醇类溶液按

一定的克分子配比反应制备树脂溶液 (图 1) 。

图 1　KH—304 树脂的化学合成路线

Fig. 1　Synthesis of KH—304 matrix resin

　　所制得的树脂溶液易于浸渍碳纤维、玻璃纤维

和 Kevlar纤维等制成预浸料。将预浸料经特殊的树

脂成型技术如真空热压罐成型或热模压成型等可制

成质地致密、孔隙率低、质轻、比强度高、比模量高、

耐高温、耐辐射及化学稳定性好的高性能纤维增强

树脂基复合材料。PMR合成技术具有三个突出的

优点 :1)利用封端剂控制树脂的分子量 ,可得到粘度

小的树脂溶液 ,有利于浸渍增强纤维以获得高质量

的预浸料 ;2)树脂溶液使用低沸点的溶剂 ,该溶剂在

树脂熔融交联成型之前几乎全部除去 ,有利于得到

孔隙率低的复合材料 ;3)树脂的熔融交联热固化过

程中没有有机小分子产生和挥发物逸出 ,也有利于

制备低孔隙率的致密材料 (孔隙率 < 1 %～1. 5 %) 。

PMR型聚酰亚胺树脂的制备技术很复杂。其

中涉及多种关键技术 ,包括溶剂体系与树脂性能的

关系、反应中间体的合成工艺参数控制、树脂分子链

的调控及其分子量的分布、树脂储存稳定性的控制

和工艺性能的控制等。PMR—15 和 KH—304 树脂

的主要区别在于制备技术上的差异。PMR—15树脂

使用无水甲醇作为溶剂 ,而 KH—304树脂则可使用

无水乙醇。显然 ,使用无水乙醇的 KH—304树脂更

易操作 ,对操作人员和环境的危害降低到最低程度 ,
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有利于大规模的生产和使用。另外 , KH—304 树脂

比 PMR—15树脂具有更好的贮存稳定性 ,更易于浸

渍增强材料制备预浸料。由 PMR—15 和 KH—304

树脂浸渍碳纤维制成的预浸料具有优良的成型加工

性能 ,采用真空热压罐成型或热模压成型得到的树

脂基复合材料具有突出的耐热稳定性和抗氧化性

能 ,可在 310℃～320℃的高温条件下长期使用。

T300/ KH—304 复合材料在 320℃下空气中经 500 h

的恒温热处理后 ,材料的失重不超过 5 %～7 % ,说

明材料具有优良的热稳定性能。这类材料具有优异

的室温力学性能。表 1 是碳纤维/ KH—304 复合材

料和碳纤维/ Ag—80复合材料力学性能的比较。
表 1　T300/ KH—304复合材料和 T300/ Ag—80复合材料的力学性能比较

Tab. 1　Comparison of mechanical properties of carbon fiber/ KH—304 with carbon fiber/ Ag—80 composites

复合
材料

0°弯曲

强度
/ MPa
模量
/ GPa

0°拉伸

强度
/ MPa

模量
/ GPa

90°拉伸
强度/ MPa

90°拉伸
模量/ GPa

0°压缩
强度/ MPa

0°压缩
模量/ GPa

短梁剪切
强度/ MPa

±45°剪切
强度/ MPa

±45°剪切
模量/ GPa

0°拉伸纵
横泊松比

T300/
KH—304

1 589. 9 115. 8 1 604. 9 136. 7 41. 4 8. 79 1 035. 7 112. 5 103. 0 94. 1 8. 84 0. 294

T300/
Ag—80

1 620. 0 108. 0 1 280. 0 134. 0 39. 0 9. 4 1 206. 0 134. 0 108. 6 - - 0. 300

　　可以看出 ,室温下 T300/ KH—304 复合材料具

有和 T300/ Ag—80复合材料相当的优异力学性能。

碳纤维/ KH—304复合材料不但具有优异的室温力

学性能 ,而且其高温下的力学性能也非常突出。表

2是 KH—304树脂和不同碳纤维制备的复合材料在

高温下的力学性能及其保持率。
表 2　碳纤维/ KH—304复合材料在高温下的

力学性能及其保持率 3

Tab. 2　Mechanical properties & its retention rate of

carbon fiber/ KH—304 composite at elevated temperature

复合材料 温度/ ℃
弯曲

强度/ MPa 模量/ GPa

剪切强度

/ MPa

HTA—7/

KH—304

RT

300

1 730

820

(47 %)

112

94

(84 %)

107

59. 5

(55 %)

Z—3R/

KH—304

RT

300

1 750

860

(63 %)

92. 9

85. 1

(92 %)

94. 3

54. 3

(58 %)

Thornel/

KH—304

RT

300

1 790

1 300

(73 %)

108

113

(101 %)

109

59

(54 %)

HoHo6/

KH—304

RT

300

1 660

980

(59 %)

122

128

(101 %)

104

55. 2

(53 %)

　　3括号内的值为保持率 ;实验数据为 5个试样的平均值 ;高温试

验的温度实测为 (296±4) ℃,其中 HoHo6/ KH—304的高温项实测为

316℃。

　　可以看出 ,以 Thornel/ KH—304以例 ,在 300 ℃的

高温下 ,材料的弯曲强度保持率可高达 73 % ;模量

保持率为 101 % ;剪切强度保持率为 54 %。

碳纤维/ KH—304 复合材料具有优良的抗热氧

化稳定性能。张志谦等系统研究了复合材料在

316℃和 371℃空气流中的恒温热氧化处理对碳纤

维/ KH—304复合材料层间剪切强度 ( ILSS) 的影

响[5 ]。结果表明 ,在 316℃的高温下经 500 h的恒温

热氧化后 ,复合材料的层间剪切强度保持率达

90 %。在 371℃经 72 h 恒温热氧化处理后材料的

ILSS保持率仍达 56 %。对碳纤维/ KH—304 复合材

料的耐湿热性能也进行了研究[6 ]。研究发现 ,经沸

水连续浸泡 60 h后 ,复合材料的层间剪切强度可提

高约 10 %。水分子在复合材料中的扩散系数与界

面粘结强度有关 ,经沸水浸泡后 ,复合材料的层间剪

切强度和界面剪切强度具有一定程度的提高。因

此 , 碳纤维/ KH - 304复合材料界面对湿热很稳定 ,

水对界面不但没有破坏作用 ,而且还有一定的增强

作用 ,这与其它的碳纤维复合材料有所不同。

有人通过系统研究 PMR—15/碳纤维复合材料

的高温力学性能与时间的关系 ,推测出这类材料在

177 ℃下的使用寿命长达 6 ×104 h[7 ] ,在 316℃下可

达 1 600 h[8 ]。连续纤维增强的聚酰亚胺树脂基复

合材料也有一些缺点 ,主要是树脂的熔融性能较差 ,

不适宜用来制备较厚、结构复杂或小型的零部件。

为了克服这些缺点 ,中国科学院化学研究所研制成

功一种可将短切纤维均匀地和 PMR型树脂复合制

备复合材料的技术[9 ,10 ]。利用这种技术制备的复合

预浸料具有很好的熔融流动性 ,可采用标准的热模
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压成型或真空热压罐成型工艺制备结构复杂、体积

小的耐高温复合材料零件。这些材料既保持了聚酰

亚胺复合材料耐高温、耐热氧化稳定性、高低温力学

性能优良等突出优点 ,又具有简单的成型工艺性能 ,

使用温度达 320℃～380℃,短期使用温度达 400℃

～450℃。因此 ,进一步扩大了耐高温树脂基复合材

料的应用领域。表 3列出几种短切纤维增强聚酰亚

胺复合材料的力学性能。

表 3　短切纤维增强聚酰亚胺复合材料的力学性能

Tab. 3　Mechanical properties of chopped fiber reinforced

polyimide composites

复合材料
拉伸强度

/ MPa

弯曲强度

/ MPa

弯曲模量

/ GPa

冲击强度

/ kJ·m - 2

HTPI—1501A 73 106 5. 1 11

HTPI—1501B 98 130 7. 7 11

HTPI—1501C 54 117 8. 1 4. 5

HTPI—1501D 68. 5 142 7. 2 7. 4

HTPI—1502A 68. 5 161 7. 11 15. 3

HTPI—1502B 90 124 7. 25 12. 9

　　从表 3 所列到数据可以看出 , HTPI系列短纤维

增强聚酰亚胺复合材料具有优良的综合力学性能。

以 HTPI—1501B材料为例 ,拉伸强度为 98 MPa ,弯曲

强度高达 130 MPa ,冲击强度 11 kJ·m - 2 ,是一种性能

优越的耐高温结构复合材料。利用 HTPI—1501B材

料采用热模压成型工艺制备的一种零件在 320℃空

气中经 240 h的恒温放置后失重不超过 5 %。

3　耐 371℃的聚酰亚胺树脂及其碳纤维复合材料

的研究

为了满足航天、航空和空间技术对耐更高温度

材料的迫切需求 ,在开发成功耐 316℃的树脂基复

合材料之后 ,以美国 NASA为首的科学家又研制成

功第二代的 PMR型聚酰亚胺材料 , PMR—II[11～13 ]。

这种材料可耐 371℃的高温 ,并具有优良的力学性

能。主要品种包括 PMR—II—30 , PMR—II—50 ,

V—CAP—50 , V—CAP—75 , AFR—700B 等。第二

代的 PMR型材料主要是含氟的聚酰亚胺材料 , 通

常由 4 ,4’—六氟异丙基双邻苯二甲酸酐 (简称六氟

酐 ,6FDA) 和对苯二胺 (PPDA)反应生成材料的主链

结构 ,然后使用不同的封端基封端形成具有适当分

子量的聚合物溶液。图 2是 PMR—II的典型化学结

构。

图 2　PMR—Ⅱ树脂的典型化学结构

Fig. 2　Typical chemical structure of PMR—Ⅱmatrix resin

　　与酮酐相比 ,六氟酐具有更好的化学稳定性 ,同

时使高分子链的柔顺性增大 ,因此可使用刚性大、化

学稳定性好的对苯二胺与之配合形成热固性聚酰亚

胺预聚体。六氟酐的使用还可使材料在具有良好加

工性能的条件下具有较大的分子量 ;分子链的增长

使材料中较弱的封端基含量降低 ,这也是材料的耐
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热氧化稳定性增加的原因之一。

美国空军材料实验室研制的 AFR—700B 系列

材料也是以六氟酐、对苯二胺和 NA酸酐封端剂形

成的高分子链[14 ]。与 PMR—II不同的是 ,它采用

NA单封端 ,高分子链的另一端是反应性的有机胺功

能团。交联反应的机理是 PMR型树脂和双马树脂

的有机组合 ,这样更有利于交联反应趋于完全。据

报道 ,利用这种技术制备的材料具有更好的耐热稳

定性。表 4是耐 371℃树脂基复合材料的力学性能。

表 4　耐 371℃树脂基复合材料的力学性能

Tab. 4　Mechanical properties of carbon fiber reinforced

PMR—Ⅱcomposites for 371℃applications

复合材料 Tg/ ℃

弯曲强度

/ MPa

室温 371℃

层间剪切强度

/ MPa

室温 371℃

AFR—700B/ Quartz 400 848 420 59 52

PMR—Ⅱ—50/ C6 370 1 840 324 112 23

PMR—Ⅱ—50/ T40R 366 1 160 296 66 20

　　这些材料在室温下具有和碳纤维/ PMR—15 复

合材料相当的力学性能 ,在 371 ℃的高温下弯曲强

度约为 300 MPa～400 MPa , 层间剪切强度约 20 MPa

～50 MPa。

中国科学院化学研究所从 80 年代后期也开始

了耐 371℃聚酰亚胺材料的研究。研究工作已取得

了突破性的进展 ,研制出一系列的耐高温聚酰亚胺

基体树脂。目前正在和航天材料及工艺研究所合作

对复合材料的成型工艺及其高低温力学性能等进行

系统的研究和数据积累 ,同时 ,复合材料的实际应用

研究也正在进行。

4　耐高温树脂基复合材料在航天航空领域的应用

PMR型聚酰亚胺树脂基复合材料目前主要应

用于制造航天航空飞行器中各种耐高温结构部件 ,

从小型的热模压件 (如轴承)到大型的真空热压罐成

型结构件 (如发动机外罩和导管等) 。在西方国家 ,

这些材料的应用已有近 20年的历史 ,积累了大量的

实验数据。

随着航空技术的发展 ,航空器的巡航速度越来

越高 ,第四代战斗机的一个重要特征就是能够超音

速巡航 ,即在 1. 4×104 m～1. 5×104 m高空 ,在不加

力的情况下 ,保持 1. 5马赫的巡航能力。在这种情

况下飞行气动中心后移 ,气动加热明显加大 ,对作为

气动表面材料的树脂基复合材料的使用温度、湿度

提出更苛刻的要求 ,如战斗机机翼蒙皮温度最高达

300℃(高湿环境下) [15 ]。PMR型聚酰亚胺基复合材

料是目前使用温度最高的树脂基复合材料 ,长期工

作温度为 320℃～371℃,而且热氧化稳定性突出 ,据

报道已用于 B—2 隐形轰炸机的机身基材。

大功率涡轮发动机已成为现代军用和民用飞机

的动力装置 ,为保证战斗机的高速巡航、非常规机动

及民用飞机的超音速飞行 ,必须将涡轮发动机的推

重比提高到 15 %～20 % ,这主要通过提高涡轮进口

工作温度与减轻发动机质量来实现。树脂基复合材

料目前主要用于有轻质、高强、高模要求的发动机冷

端部分 ,应用范围主要在反推力装置、涵道、整流件

及风煽系统等部件上 ,工作温度一般低于 180℃,最

高耐温为 300℃,涉及部件占发动机质量的 35 %左

右。而使用耐温等级更高的复合材料以取代靠近发

动机中心体结构件 ,是目前和今后的研究与开发方

向[15 ]。英国 Rolls2Royce 公司正在研制 PMR—15 复

合材料的结构件 ,以逐步取代目前大量使用的钛合

金 , 以降低制造成本和质量。美国 Pratt & Whitney

公司则在为第四代军机配套的 F—119 涡轮发动机

研制相应的石墨纤维增强 PMR—15 树脂基复合材

料 ,以应用在发动机的导向叶片和内涵道部件上 ,力

争使树脂基复合材料在整机结构中的比例接近

50 % ,从而明显改善发动机的耗油量与单位成本 ,以

此带动飞机的速度、载重、噪音与机动性能的明显改

善。另外 ,美国空军资助研究的 AFR—700B超高温

树脂基复合材料也用于 F—22的发动机上 ,以代替

钛合金用作压气机的静子结构、进气道或后机身多

用途导管等。据称 ,AFR—700B 具有比 PMR—II—

50 更高的热稳定性 ,而且易于制造[4 ]。

为进一步提高巡航导弹的突防能力 ,其飞行速

度已由目前的亚音速向中音速 (680 m/ s～1 700 m/

s)发展。美国计划在 2010 年前后使巡航导弹的飞

行速度达到 2 720 m/ s～3 060 m/ s , 而法国、俄罗斯

等国家届时的巡航导弹的飞行速度争取达到 2 040

m/ s～2 380 m/ s。因此 ,提高巡航导弹的飞行速度

是今后发展的必然趋势 ,但中、高、超音速导弹在研

制过程中将解决一个不可避免的重大难题 ,即如何
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解决耐高温的轻质高强低成本的结构材料[16 ]。众

所周知 ,当巡航导弹飞行速度为 680 m/ s～1 020 m/ s

时 ,弹体和弹翼蒙皮的表面温度高达 200℃～300℃,

常规的高强铝合金 (如 2219、7050等)和环氧树脂基

复合材料就不能满足上述要求。目前只能大量采用

钛合金 (如 Ti—6Al—4V) 和耐热粉末铝合金 (如

Al—Fe—V—Si)作为弹体结构材料。近来 ,随着耐

高温先进复合材料技术的逐渐成熟 ,已开始采用碳

纤维增强的聚酰亚胺材料。当巡航导弹的速度为 1

020 m/ s时 ,巡航导弹整流罩和尾翼等部件的表面温

度将分别达到 316℃和 371℃,在这种情况下 ,除可

采用高温高强钛合金外 ,可采用 PMR—II聚酰亚胺

复合材料 ,该材料不仅在 371℃时仍具有很好的机

械性能 ,而且可使构件质量大幅度减轻。与钛合金

相比 ,整流罩和尾翼的质量可分别减轻约 67 %和

53 %。美国战斧巡航导弹的进气道和整流罩就是采

用石墨纤维增强聚酰亚胺复合材料。耐高温树脂基

复合材料不但具有优异的耐高温性能和力学性能 ,

通过选择适当的增强材料 ,也可具有优良的介电性

能和透波性能等特殊功能 ,因此 ,还是一种比较理想

的高速巡航导弹的雷达天线罩材料。

在航天领域中耐高温树脂基复合材料的应用范

围也相当广泛[17 ,18 ]。据报道 ,如果美国航天飞机轨

道器采用石墨纤维/聚酰亚胺复合材料代替目前所

用的 2219铝合金 ,结构承温能力可从现在的 177 ℃

提高到 316 ℃,结构质量和热防护系统的质量将明

显降低 ,估计可减轻轨道器结构质量 30 %。用于制

造航天飞机的方向舵、机翼前襟、副翼和襟翼 ,可减

重 26 %。英国正在建造的水平起降无人或载人的

太空旅行机 ,其所有结构材料、热结构材料均将采用

石墨/聚酰亚胺复合材料来制造[18 ]。

5　结束语

PMR型聚酰亚胺基复合材料由于很好地解决

了材料的成型工艺问题 ,最大程度地保持了聚酰亚

胺材料的多种优异性能 ,同时显著提高了材料的玻

璃化转变温度 ,使之能够在 300 ℃以上的高温下长

期使用 ,已经成为航天、航空技术领域的关键材料。

我国在该领域也进行了长期、系统的研究工作 ,中国

科学院化学研究所几乎与美国 NASA同时起步 ,开

始了 KH—304聚酰亚胺基体树脂的研究 ,树脂的合

成工艺已经成熟。同时 ,航天材料及工艺研究所等

单位对复合材料的成型工艺以及材料的高低温力学

性能等进行了系统的研究 ,积累了大量的数据 ,正在

应用于多种产品。
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