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固体火箭发动机壳体复合材料研究进展

李莹新 莫纪安 王秀云 郭亚林

（西安航天复合材料研究所，西安 710025）

摘要：从增强纤维以及基体树脂两方面介绍了固体火箭发动机壳体复合材料的研究进展情况。

增强纤维主要包括玻璃纤维、芳纶纤维和碳纤维；基体树脂主要包括环氧树脂、氰酸酯树脂、双

马树脂和聚三唑树脂的研究情况。
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Progress of Composite for Solid Rocket Motor Case

Li Yingxin Mo Ji’an Wang Xiuyun Guo Yalin
(Xi’an Aerospace Composites Research Institute, Xi’an 710025)

Abstract：The progress of reinforced fibers and matrix resins for composite of solid rocket motor case is introduced
in this paper. The reinforced fibers include glass fiber, aramid fiber and carbon fiber; the matrix resins include epoxy
resin, cyanate ester resin, bismaleimide resin and polytrizole resin.
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1 引言

固体火箭发动机具有结构简单、工作可靠、使用

简便、机动性好等优点，在航天运载、航天器，特别

是现代导弹领域得到广泛应用[1]。壳体是固体火箭发动

机装填固体推进剂的贮箱，也是推进剂的燃烧场所，

同时还是箭体或弹体的一部分。壳体除承受高温、高

压燃气流的内压和载荷的轴压外，还要承受弹（箭）

体其它机械载荷的作用，这就要求壳体具有优异的强

度与刚度。另外，壳体的结构质量对导弹或火箭而言

是消极质量，要求壳体的结构质量要尽可能小[2～4]。壳

体作为一种高压容器，通常采用容器特性指数 PV/W
来衡量壳体的性能，其中，P 为容器的爆破压强，V
为容器的容积，W 为容器的质量。制备高 PV/W 的高

性能壳体，所使用的壳体材料应具有高的比强度、比

模量和良好的成型工艺性[3，4]。

早期的固体火箭发动机壳体主要以满足强度为目

的，选用强度较高金属材料。例如：美国“北极星”

A1发动机壳体材料为M-255钢，“民兵Ⅰ”发动机壳

体为 D6AC钢；欧洲阿里安 5 运载火箭的捆绑助推发

动机 P230壳体材料为 48CD4-10钢；我国长征一号运

载火箭第三级发动机壳体也为合金钢壳体[5，6]。虽然金

属材料在设计和应用方面都有成功的经验，但是金属

密度较大，比强度低（AISI 1045 钢的比强度为

0.07GPa·(g·cm-3)-1）[3]，导致金属壳体惰性质量大，高

强度钢壳体的 PV/W 仅为 5～8km，钛合金壳体的 PV/W
约为 6.7～11km[7]，难以满足高性能火箭、导弹的研制

需求。先进复合材料具有高比强度、高比模量、可设

计性、耐疲劳、抗冲击、耐腐蚀等优点[8]，适应了固体

发动机壳体高承载能力、低结构质量的技术需求，已

广泛用于研制各类固体火箭发动机壳体。导弹、火箭

在大气层中飞行过程中，发动机壳体表面由于气动热

效应会产生较高的温度。当温度超过壳体材料的正常

使用温度时，必须采取防隔热措施，这会带来壳体惰
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性质量的增加[9]。采用耐高温的壳体材料是研制高性能

先进导弹、火箭的有效途径。本文从增强纤维和基体

树脂两方面介绍了用于固体火箭发动机壳体的复合材

料技术研究进展情况。

2 增强纤维研究进展

壳体复合材料的比强度和比模量主要来源于增强

纤维[3]，高性能增强纤维被开发并应用于固体火箭发动

机复合材料壳体[10]。自二十世纪六十年代至今，在保

证使用强度的前提下，以降低壳体的惰性质量（提高

壳体的 PV/W）为目的，用于壳体复合材料的增强纤维

主要包括玻璃纤维、有机纤维以及碳纤维。

2.1 玻璃纤维

用于固体火箭发动机壳体的玻璃纤维主要为高强

玻璃纤维（S玻璃纤维）[9]，其特点是高强度（拉伸强

度 4.58GPa）、低密度（密度 2.5g·cm-3）、高比强度

（1.8GPa·(g·cm-3)-1）、耐高温、阻燃、复合材料纤维强

度转化率高等[11，12]。玻璃纤维/环氧树脂复合材料壳体

的 PV/W 可达 20～29km，比金属壳体增大了 2～4倍[13]。

美国 20 世纪 60 年代研制的北极星导弹采用玻璃纤维

复合材料壳体；法国“海神”导弹发动机和 M4 导弹

的 402V发动机为玻璃纤维复合材料壳体[9]。1990年我

国 SPTM-14发动机是国内首次通过飞行考核的上面级

发动机玻璃纤维复合材料壳体；“开拓者一号”（KT-1）
固体小运载火箭第二级和第三级发动机也为玻璃纤维

复合材料壳体[5]。玻璃纤维比强度较高，但是拉伸模量

较低（85GPa）。随着对发动机质量比要求的提高，壳

体设计的刚度要求亦不断提高，玻璃纤维的应用就受

到了限制。

2.2 有机纤维

用于固体火箭发动机壳体的有机纤维主要有两

类：聚芳酰胺纤维和聚苯并二噁唑纤维。

聚芳酰胺纤维主要包括美国的 Kevlar系列、俄罗

斯的 Apmoc 和我国的芳纶系列。这类纤维具有高强度

（3.45GPa以上）、高模量（120GPa以上）、低密度（小

于 1.47g·cm-3）、高比强度（Kevlar-49 纤维和 Apmoc
纤 维 的 比 强 度 分 别 达 到 2.66GPa·(g·cm-3)-1 和

3.0GPa·(g·cm-3)-1以上）、耐高温等优点，是较理想的

发动机壳体增强材料[14]，Kevlar-49/环氧树脂复合材料

壳体的 PV/W 提升到了 26～36km[7]。常用的聚芳酰胺

纤维性能见表 1[7，11]。

表 1 聚芳酰胺纤维性能

Kevlar-49 Kevlar-149 Apmoc 芳纶Ⅱ

密度/g·cm-3 1.45 1.47 1.45 1.45

拉伸强度/GPa 3.62 3.45 4.40～4.90 4.50～5.20 3.36

拉伸模量/GPa 120 172～180 142～147 121

伸长率/% 2.50 1.80～1.90 3.00～3.50 2.85

比强度/GPa·(g·cm-3)-1 2.66 1.55～1.70 3.00～3.40 2.12～2.27

比模量/GPa·(g·cm-3)-1 84 121 98～101 86

生产国家 美国 美国 俄罗斯 中国

美国在七十年代就将Kevlar-49纤维复合材料用作

三叉戟Ⅰ（C4）导弹的三级发动机、三叉戟Ⅱ（D5）
导弹的Ⅲ级发动机、战术导弹“潘兴Ⅱ”的两级发动

机壳体结构材料；俄罗斯将 APMOC 纤维复合材料用

作 SS-24，SS-25及白杨M（即 SS-27）等洲际固体导

弹三级发动机壳体结构材料。

聚苯并二噁唑纤维（PBO纤维）的基本性能见表

2，其优点是具有优异的力学性能（拉伸强度达到

5.8GPa）的同时具有较低的密度（1.56g·cm-3），比强

度达到 3.7GPa·(g·cm-3)-1，美国布伦斯维克（Brunswick）
公司使用 5.5GPa 级 PBO 纤维缠绕成型 6 台Φ250mm
的球型高压容器，并进行了综合实验，测得容器爆破

压强为 91MPa，纤维应力为 4.73GPa，纤维强度转化

率为 86%，复合材料壳体的 PV/W 高达 65.2km[3]。PBO
纤维的缺点是与基体树脂界面粘结性能较差，复合材

料压缩强度低[11]。因此，PBO纤维复合材料在上面级

固体火箭发动机壳体研制方面有良好的应用前景。

表 2 PBO纤维性能

PBO常规型（AS） PBO高模量型（HM）

密度/g·cm-3 1.56 1.56

拉伸强度/GPa 5.80 5.80

拉伸模量/GPa 180 280

伸长率/% 3.50 2.50

比强度/GPa·(g·cm-3)-1 3.70 3.70

比模量/GPa·(g·cm-3)-1 115 180
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有机纤维的主要缺点除了与基体树脂的界面结合

性较差、抗压性能低之外，其耐紫外线辐照、耐湿性

等也较差。

2.3 碳纤维

用于固体火箭发动机壳体的碳纤维主要为高强中

模型碳纤维，几种高性能碳纤维性能如表 3 所示[15]。

其中，IM7 碳纤维的比强度为 3.27GPa·(g·cm-3)-1，比

模量为 152GPa·(g·cm-3)-1，T1000碳纤维比强度能够达

到 4.0GPa·(g·cm-3)-1，比模量为 167GPa·(g·cm-3)-1。碳

纤维与高强玻璃纤维相比，比模量高 3～5 倍；与

Kevlar49纤维相比，碳纤维的比模量高 1.5～4倍。碳

纤维/环氧树脂复合材料压力容器的 PV/W 达到 41～
50km[7]，因此，碳纤维在先进武器固体火箭发动机壳

体上得到广泛应用[15～20]。

表 3 碳纤维性能

密度/

g·cm-3

拉伸强度/

GPa

弹性模量/

GPa

延伸率/

%
生产国家

IM7 1.78 5.53 276 2.00 美国

IM8 1.79 5.58 304 1.80 美国

M30S 1.73 5.49 295 1.90 日本

T700 1.80 4.90 230 2.10 日本

T800 1.81 5.49 294 1.90 日本

T1000G 1.80 6.37 295 2.20 日本

日本的M-5 火箭发动机壳体使用了 IM-7 碳纤维。

H-2A 火箭助推器使用 T1000 碳纤维；美国三叉戟Ⅱ

（D5）导弹的 I、II级发动机壳体使用了 IM7 碳纤维。

STARS 箭靶第三级发动机（Orbus1 发动机）使用了

T800碳纤维，纤维强度转变率为 87.4%，壳体的 PV/W
为 49km，与相同尺寸的Kevlar纤维壳体相比轻 37.5%，

与钛合金壳体相比轻 83%。美国陆军研发的小型动能

导弹（CKEM）的壳体使用了 T1000 /环氧树脂复合材

料；法国M51导弹发动机壳体使用了 IM7碳纤维复合

材料；欧空局研制的织女星火箭，Ⅰ级发动机 P80 壳

体使用了 IM7 碳纤维，Ⅱ级发动机 Zefiro23 以及Ⅲ级

发动机 Zefiro9 的壳体使用的是 T1000G 纤维/UF3325
树脂复合材料[21，22]。我国 T700 级碳纤维已经完成工

程化研究并开始进行应用研究，Φ150mm压力容器的

PV/W 为 37.5km；T800级碳纤维处于工程化研究阶段，

并取得技术性突破；T1000 级碳纤维开展相关的基础

研究工作[23～25]。

T1000 等高性能碳纤维是固体火箭发动机复合材

料壳体性能优异的增强材料。

3 复合材料基体树脂的研究进展

固体火箭发动机壳体复合材料作为结构材料，从

以承载为主要功能向承载与耐热兼顾的结构功能一体

化方向发展，以适应新型先进导弹、火箭技术的发展

需求。基体树脂的性能对复合材料的成型工艺性、耐

热性、耐老化性及耐化学腐蚀性等性能有决定性的影

响[3]。提高壳体复合材料的耐热性目前主要通过提高基

体树脂的耐热性来实现。基于复合材料壳体缠绕成型

工艺的特点，用于固体火箭发动机壳体复合材料研究

与应用的基体树脂主要有环氧树脂、氰酸酯树脂、双

马来酰亚胺树脂和聚三唑树脂。

3.1 环氧树脂

环氧树脂固化物具有优异的力学性能、良好的成

型工艺性、配方设计的灵活性及多样性等优点[19]，是

固体火箭发动机壳体复合材料的主要基体树脂。表 4
是美国开发的一些固体火箭发动机壳体复合材料所用

湿法缠绕环氧树脂配方的组成、基本性能及其应用情

况[3，26]。

表 4 典型环氧树脂体系及其浇注体性能

组分

双酚 A环氧 Epon828

纳狄克甲基酸酐 NMA

苄基二甲胺 BDMA

双酚 A环氧 Epon826

1,4丁二醇二甘油缩水醛 RD-2

40%间苯二胺+60%二氨基二苯基甲

烷：Tonox60-40

ERLA2256（63%双酚 A

环氧 ERL2774+37%二氧化

双环戊基醚 ERLA0400）

Tonox60-40

双酚 A环氧 Epon828

二氧化-四乙烯环己烯

ERLA4206

4,4-二氨基二苯基甲烷 MDA

固化规范
120℃，3h

150℃，24h

60℃，3h

120℃，2h

拉伸强度/MPa 72.4 75～90 102～108 104

拉伸模量/GPa 3.45 2.50～2.70 3.40～3.50 7.30

断裂应变/% 2.70 7.60～7.80 7.10～7.30 4.60

热扭变温度/℃ 128 121 133 140.5

型号应用情况
北极星 A3

民兵Ⅱ

三叉戟 IC4

Ⅰ、Ⅲ级

海神

Ⅰ、Ⅱ级
惯性顶级 IUS
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环氧树脂还广泛用于美国民兵 3 导弹Ⅲ级、MX
导弹、侏儒导弹发动机壳体，俄罗斯布拉瓦导弹壳体，

法国M51导弹壳体，欧洲织女星火箭Ⅰ、Ⅱ、Ⅲ级发

动机壳体（UF3325环氧树脂）以及我国的各类固体火

箭发动机复合材料壳体等。

环氧树脂的主要缺点是耐热性较低，空间环境适

应性差，尺寸稳定性不好，力学性能随环境温度升高

出现较大程度的衰减等[27～29]。

3.2 氰酸酯树脂

氰酸酯树脂具有良好的力学性能、较高的耐热性

（固化物的玻璃化温度在 240～290℃）、优良的尺寸

稳定性、优异的介电性能、与环氧树脂相近的成型工艺

性等优点[3]，在耐高温结构复合材料基体树脂的应用方

面潜力很大[30]，可应用于航空航天领域[31～35]。美国陆

军飞航导弹研究开发工程中心（AMRDEC）为了改进

纤维缠绕导弹壳体结构的热性能以适应导弹制造计

划，研制了粘度适中、适于室温湿法缠绕技术的高温

氰酸酯树脂配方，制备了 T1000GB/氰酸酯Φ762mm 复

合材料压力容器，最高固化温度为 260℃。复合材料容

器的水压爆破压强分别为 33.3MPa 和 36.7MPa，
T1000GB 碳纤维环向发挥强度分别为 4900MPa 和

5500MPa，强度转化率分别为 78%和 86%，破坏部位

都在筒身段。国内赵凯等[36]开发的氰酸酯树脂配方可

在室温下湿法缠绕成型。按照双酚 A 型氰酸酯树脂

（CY-1）:双酚 E型氰酸酯（CY-9）=50:50配比制得

的氰酸酯树脂，在 25℃下的粘度为 800cps，且有较长

的试用期，适合湿法缠绕工艺。利用该配方湿法工艺

缠绕制备出的 T700 复合材料 NOL 环的拉伸强度为

2220MPa，单向板的玻璃化转变温度为 267.8℃，200℃
高温下的强度保留率达到 60.4%。

氰酸酯树脂的主要缺点是易结晶，树脂单体熔融

温度（80～120℃）较高。这对复合材料的制备带来困

难，需进行改性研究以提升氰酸酯树脂的适用性。

3.3 双马来酰亚胺树脂

双马来酰亚胺（BMI）树脂具有耐高温、耐湿热

等优点，已广泛应用于制备耐高温复合材料主承力结

构[37]。美国雷锡恩导弹系统公司（RASC）选用 BMI
树脂研制超声速巡航导弹，就是利用 BMI树脂的加工

性，优于聚酰亚胺树脂的可重复性，相对较低的成本，

在湿环境下连续使用温度超过 204℃，最大承受温度超

过 427℃等优点，可满足超音速 AIM 导弹短期、瞬间

温度高于 316℃的使用要求。采用 RTM和纤维缠绕工

艺制成了 CF/BMI 复合材料弹体。国内惠雪梅等[38]通

过改性双马树脂得到一种液态、无溶剂型双马树脂体

系，适用于纤维湿法缠绕工艺。利用该改性双马树脂

体系湿法缠绕工艺制备出的 T700 碳纤维复合材料层

压板的纵向拉伸强度为 1668MPa，纵向弯曲强度为

1590MPa，层间剪切强度为 73.3MPa。该研究为双马树

脂作为固体火箭发动机壳体复合材料的基体材料提供

了新的研究方向。

双马来酰亚胺树脂的主要缺点是低沸点溶剂中溶

解性差，甚至不溶解，导致制备的预浸料流动性、铺

敷性和黏性较差，改善双马树脂的溶解性是目前国内

外研究的一个重点。此外，双马来酰亚胺树脂固化成

型时需施加一定的压力和较高的温度，这限制了该树

脂作为壳体复合材料的应用。

3.4 聚三唑树脂

聚三唑树脂是华东理工大学近年开发的一种可缠

绕成型的，在较低温度固化，具有较高耐热性的树脂[39]。

例如牌号为 PTA2 的聚三唑树脂具有良好的溶解性，

80℃就开始固化，玻璃化转变温度为 250℃，热分解温

度为 350℃。T700 碳纤维增强 PTA2 树脂单向复合材

料的弯曲强度和弯曲模量分别为 1690MPa和 136GPa。
180℃的弯曲强度和模量保留率分别为 64.6%和

90.4%，表现出良好的耐热性。T700碳纤维增强 PTA2
树脂复合材料Φ150mm容器的爆破压强达到 37.9MPa，
PV/W 为 41.7km。Φ480mm 容器的爆破压强达到

20.0MPa，PV/W 为 38.5km[40]。可见，聚三唑树脂有望

用作耐高温的航天结构复合材料构件，如高速飞行器

的壳体及耐高温发射筒等[41～45]。

4 结束语

壳体是固体火箭发动机的重要组成部分，采用高

比强度、高比模量、可缠绕成型的复合材料研制高性

能壳体，是提高固体发动机性能的有效途径。新型轻

质高强纤维的开发与应用研究和高力学性能、高耐热

性、良好成型工艺性的结构功能一体化基体树脂的研

究与应用是固体火箭发动机壳体复合材料的一个重要

发展方向。
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