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文 　摘 　探索了以纤维增强耐高温树脂基体作为发动机壳体用隔热 -结构一体化复合材料的方法。在

热传导机理分析的基础上 ,考核了高强玻璃纤维 /HT - 1、高强玻璃纤维 /HT - 2复合材料的热性能及工艺

性。结果表明 ,纤维增强树脂基复合材料作为隔热 -结构层的方法是可行的 ,能满足室温至 500℃范围的短

时隔热性能 ,并与碳纤维本体材料具有良好的粘接性。
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Abstract　The methods are exp lored used for reinforcing thermal2resistant resin matrix composite as motor

case with integration of heat insulation and structure. Based on the theory of heat conduction, two thermal2resistant

matrixes of HT - 1, HT - 2 are exam ined. The heat insulation p roperties of high strength glass fiber /HT - 1 and

high strength glass fiber/HT - 2 composite are measured. The results show the feasibility of fiber reinforced resin

matrix composite as the layer of heat insulation2structure. The composite meets the demand of heat insulation from

room temperature to 500℃ and has good adhesion with carbon fiber composite.
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1　前言

导弹及航天器在发射、高速飞行或再入大气层

过程中 ,必须克服气动加热、粒子侵蚀和气动冲刷对

飞行器的影响 [ 1～2 ] ,导弹发动机特别是复合材料发

动机壳体在飞行过程中 ,由于受到气动加热的影响 ,

壳体表面温度升高 ,引起强度、刚度等力学性能下

降 ,进而影响壳体的可靠性 ,故外层热防护材料对于

飞行器的可靠性起着极为重要的作用 ,应既能保护

发动机壳体材料免受高温高速气流冲蚀 ,同时在一

定时间内阻止热量向内部传递。热防护材料兼具耐

高温、隔热综合作用 ,是伴随航空航天技术的发展而

发展起来的一类重要热防护材料 [ 3 ]。

复合材料发动机壳体外表面涂层隔热方式是目

前国内外导弹普遍使用 ,工艺实施方便的一种保护

措施 [ 4～8 ]
,它具有密度低、隔热性能好等特点 ,多采

用喷涂工艺实施 ,但存在诸多缺点 ,如涂层厚度难以

控制 ,隔热效果难以保证 ,喷涂实施中多使用甲苯等

有毒溶剂 ,对操作者危害较大 ;另外 ,喷涂一般在壳

体缠绕固化后进行 ,工序增多 ,劳动强度加大。美国

“阿波罗 ”飞船外隔热材料采用石英纤维 (加酚醛小
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球 )浸渍酚醛环氧树脂构成 (AVCO5026 - 39) ,美国

雷锡恩导弹系统公司 (RMSC)提出导弹壳体 - 散热

一体化技术 ,内层为承力材料 ,外层为隔热纤维缠绕

成型 ,外层材料在防热、隔热的同时具有一定的承力

作用 [ 9 ]。本文初步探索了在碳纤维 /环氧复合材料

发动机壳体中 ,采用纤维增强耐高温树脂基体缠绕

成型外隔热技术的可行性 ,并考核了该材料在环境

温度为 500℃时的隔热及粘接性能。

2　材料优化

树脂基复合材料在低于 200℃时耐、隔热功能

由有机结构承担 ,而温度高于 400℃后有机物随温

度升高而逐步分解 ,残留物有一定的粘接力 ,将纤维

粘接为一个整体 ,使结构仍具有物理性能和防护性

能 [ 10 ]。本文采用耐热树脂基体与增强纤维复合 ,组

成具有隔热 -承力等功能的复合材料。

玻璃纤维具有较好的耐高温性能 [ 11 ]
,其软化温

度为 550～850℃,在 200～250℃强度变化不大 ,在

高温不燃烧。高硅氧纤维及石英纤维的使用温度可

达 1 000℃,短时 (30 s)可达 2 000℃甚至更高 ,但价

格昂贵 ,工艺性差 ,不适于缠绕成型 ;高强玻璃纤维

SiO2 质量分数在 93%以上 ,力学性能较好 ,价格适

中 ,工艺性较好。因此本文采用高强玻璃纤维进行

了研究。

3　实验

3. 1　原材料

HT - 1基体 :环氧改性乙烯基树脂 ,固化剂 ,促

进剂 ,兰州瑞玛化机有限公司 ; HT - 2基体 :改性双

马来酰亚胺 -环氧树脂 ,西北工业大学 ;高强玻璃纤

维 :拉伸强度 ≥312 GPa,拉伸模量 ≥87 GPa,密度为

2. 48 g/cm
3

,南京玻璃纤维研究设计院。

3. 2　设备

马弗炉 , TC - 3000H型日产三常数测定仪 ,红

外测温仪 ,国产 CMT7104型微机电子万能拉伸试验

机 , TGA - 7型美国 Perking - Elmer热分析仪。

3. 3　性能测试

按 GJB1201. 1—91《固体材料高温热扩散率试

验方法 ———激光脉冲法 》测试复合材料热导率 ;按

GB1461—81测试 NOL环剪切强度 ;隔热性能测试

方法 ,将复合材料板紧贴在厚约 8 mm中间打有 10

mm孔洞的石棉板上 ,复合材料板另一面正对在马

弗炉口 ,采用红外测温仪通过孔洞直接测试复合材

料板背面温度。

4　结果与讨论

4. 1　热稳定性

复合材料的热稳定性一般是通过热重法考

核 [ 12 ]。图 1是高强玻璃纤维 /HT - 1、高强玻璃纤

维 /HT - 2二体系在室温至 1 000℃下的热失重曲

线。

图 1　两体系热失重曲线

Fig. 1　W eight residue curves of two kinds of system

　　由图 1可见 , HT - 1体系在 350℃以前质量变

化不大 , 350～450℃质量减少较多 , 450～700℃有一

突变 , 700～900℃质量变化平缓 ,最终质量保留率为

48. 5% ; HT - 2体系在 350～450℃质量减少较多 ,

450～900℃曲线比较平直 ,质量保留率为 61%。复

合材料在较低温度时质量变化较大 ,正是由于有机

物质的分解 ,挥发散热 ,使材料具有良好的隔热性 ;

在较高温度时 ,有一定质量保存率 ,保证结构的完整

性 ,在瞬时 500℃下具有良好的隔热性及结构强度。

4. 2　隔热性能

对于绝大多数固体材料有 :

Ks = Ks, 0 (1 +α·t) (1)

式中 , Ks 为固体材料在温度为 t的热导率 ; Ks, 0 为固

体在 0℃的热导率 ,α为温度系数 ,对于非金属材料

α > 0,对于金属材料α < 0,由此可见 ,固体材料热

导率随温度升高而增大 ,这与表 1中实验数据相吻

合。材料的隔热性以隔热性能参数 A表征 :

A =
ρ·λ

Cp

(2)

式中 ,ρ为密度 , λ为热导率 , Cp 为比热容。表 1是两

体系热性能数据 ,并将其与高硅氧 /酚醛进行比较。

　　由表 1可见 ,以 HT - 1、HT - 2为基体的两种复

合材料热性能接近 ,室温时比热容与高硅氧 /酚醛体

系接近 ,而热导率远低于后者 ,两体系隔热性能明显
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优于高硅氧 /酚醛体系。
表 1　隔热复合材料热性能

Tab. 1　Hea t in sula tion properties of com posites

体系
t /

℃

ρ/

g·cm - 3

Cp /

J·(g·K) - 1

α/

cm2·s - 1

λ/

W·(m·K) - 1

A /10 - 3

g2·(cm4·s) - 1

HT - 1
20

100

150

1. 70

1. 70

1. 70

0. 916

1. 181

1. 635

1610

1380

1160

0. 228

0. 253

0. 294

4. 23

-

-

HT - 2
20

100

150

1. 71

1. 71

1. 71

0. 953

1. 210

1. 603

1480

1330

1130

0. 231

0. 263

0. 296

4. 14

-

-

高硅氧 /

酚醛 [ 11 ]
1. 65 1. 0 - 0. 54 8. 91

　　图 2是玻璃纤维 /HT - 1和玻璃纤维 /HT - 2在

不同温度时的背壁温度随时间的变化曲线。试样厚

度均为 1. 0 mm。

( a) 　玻璃纤维 /HT - 1

( b) 　玻璃纤维 /HT - 2

图 2　玻璃纤维 /HT - 1、玻璃纤维 /HT - 2背壁温度曲线

Fig. 2　Temperature versus time of back wall of glass /HT - 1

and glass /HT - 2 composites

目前绝大多数复合材料发动机壳体是以环氧树

脂为基体 , 环氧树脂体系一般最高使用温度为

150℃,温度过高会影响力学性能 ,造成复合材料失

强。由图 2 ( a)可见 ,玻璃纤维 /HT - 1隔热材料在

四个不同温度点背壁温度均低于 100℃,随着环境

温度升高 ,背壁温度依次上升。500℃ /180 s背壁温

度为 102℃。300℃及 400℃试验后 ,材料颜色及表

面状态没有任何变化。450℃时材料略有发焦、表面

平整、内部有少许白斑 ,可能是受热后树脂基体与纤

维传热不均匀引起分层。500℃时材料呈现焦黄色 ,

表面平整。图 2 ( b)表明玻璃纤维 /HT - 2材料也具

有良好的隔热性。 500℃ /100 s 后背壁温度为

120℃, 450℃ /180 s后背壁温度为 116℃。300℃及

400℃试验后 ,材料表面略呈焦黄色。两种隔热材料

试验后发现 ,紧贴石棉板的一面颜色及表面状态无

任何变化。

4. 3　粘接性能

为了考核纤维与树脂基体的粘接性能 ,设计了

混杂 NOL环层间剪切强度试验。NOL环内层为碳

纤维 /环氧体系 ,外层分别为玻璃纤维 /HT - 1和玻

璃纤维 /HT - 2体系 ,缠绕结束后一同固化成型 ,测

试数据见表 2。
表 2　NOL环剪切强度

Tab. 2　Shear strength of Nol r ings

试样
剪切强度 /MPa

HT - 1 HT - 2

1 66. 0 56. 1

2 66. 3 55. 9

3 70. 1 56. 3

4 66. 1 61. 4

5 72. 5 58. 5

X 68. 2 57. 6

S 2. 96 2. 35

Cv /% 4. 3 4. 1

　　由表 2可见 , HT - 1体系强度高于 HT - 2体

系 ,这是由于 HT - 1基体黏度较低 ,与玻璃纤维浸

渍性较好。由 NOL环试验后可以看出 ,破坏发生在

碳纤维层 ,说明玻璃纤维混杂复合材料与碳纤维 /环

氧体系间的粘接强度高于碳纤维 /环氧体系本体的

剪切强度。

—42— 宇航材料工艺 　2006年 　第 3期



© 1994-2009 China Academic Journal Electronic Publishing House. All rights reserved.    http://www.cnki.net

4. 4　工艺性能

HT - 1为乙烯基树脂 ,室温固化 ,与固化剂、促

进剂配合使用 ,黏度较低 ,约为 1 mPa·s; HT - 2为

改性双马来酰亚胺 -环氧共混体系 ,黏度较高 ,但在

50℃时黏度约为 0115 Pa·s,能够满足湿法缠绕要

求 ,两种体系使用期均较长 ,与玻璃纤维的浸润性较

好。

5　结论

(1)在室温至 500℃,对于复合材料发动机壳体

采用纤维缠绕型隔热材料来进行短时间热防护是一

种可行的方法 ,能实现材料的结构 -隔热一体化。

(2)所研制的玻璃纤维 /HT - 1及玻璃纤维 /HT

- 2隔热复合材料在室温至 500℃具有良好的隔热

性 ,在试验过程中 ,材料结构形态未发生破坏 ,二体

系与碳纤维 /环氧层间粘接强度均高于碳纤维 /环氧

本体的。

(3)所研制的隔热材料密度约为 1. 7 g/cm3 ,较

低密度涂层材料 (≤1. 0 g/cm
3 )增大很多 ,因此采用

纤维型隔热复合材料应在强度、密度、隔热性能间寻

找一个平衡点 ,充分发挥其高强度、高效隔热性及良

好工艺性能的特点。
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