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制的夹层共底能够满足大温差(约 ２１０℃)、轻质化和发射前无需抽真空隔热等的使用需求ꎬ为我国新一代运载

火箭成功研制奠定了技术基础ꎮ
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０　 引言

液氧 /煤油、液氧 /液氢等低温燃料具有高燃烧

热、无毒、无污染的特点ꎬ是现代航天运载器的先进推

进剂ꎬ如欧洲的 Ａｒｉａｎｅ 系列火箭、美国的 Ｄｅｌｔａ 系列

火箭和 Ａｔｌａｓ 系列火箭都已采用了这类低温燃料ꎬ我
国多型新一代运载火箭也将采用液氧 /煤油作为推进

剂[１－３]ꎮ
使用液氧 /煤油低温燃料的最大瓶颈是低温液氧

煤油共底贮箱制造技术ꎬ运载火箭地面准备时间长、
空间飞行和停留时间长使得低温贮箱的绝热问题尤

其突出ꎮ 为有效减轻贮箱质量ꎬ提高运载能力ꎬ某型

号新一代运载火箭中二级贮箱设计为隔热共底结构ꎬ
将贮箱分为两个独立的系统ꎮ 下箱中液氧的沸点为
－１８３℃ꎬ要求贮箱具有严格的对外绝热措施ꎬ否则低

温液体会急剧蒸发ꎬ使箱体压力迅速上升ꎬ导致箱体

爆炸ꎬ造成严重后果ꎬ据美国航空航天局记录ꎬ运载火

箭事故中有 ５６％与液氧贮箱有关ꎮ 上箱中液体煤油

的冰点为－４７℃ꎬ为保证煤油的流动性能满足发动机

正常工作需要ꎬ要求共底结构前后箱具有严格的绝热

措施ꎮ 因此ꎬ大温差夹层共底制造是低温燃料贮箱的
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关键技术之一ꎮ
本文介绍了一种铝面板 /聚甲基丙烯酰亚胺

(ＰＭＩ)泡沫夹层共底的结构设计、成型技术及性能ꎮ
１　 夹层共底结构及材料

１.１　 结构设计

运载火箭共底贮箱与传统结构相比ꎬ减少了级间

段部分ꎬ可改善全箭长细比ꎬ减轻结构质量ꎬ提高结构

效率和火箭运载能力ꎮ 新一代运载火箭贮箱夹层共

底主要功能主要有二个:一是将低温贮箱分割成两个

独立的系统ꎬ并使两者独立有效的工作ꎻ二是提供有

效绝热ꎬ可使低温推进剂的热损失降至最小ꎮ
共底结构设计为上、下面板是形状相同的椭球形

面ꎬ长短轴 ａ / ｂ＝ １.４(ａ＝ １ １００~１ １４０ ｍｍ)ꎮ 上、下面

板均由叉形环和铝合金面板拼焊而成ꎮ 上、下面板之

间为非金属夹芯ꎬ夹芯为变截面ꎬ上、下面板与夹芯之

间用超低温胶粘接ꎬ并通过叉形环与箱底焊接ꎮ 上、
下叉形环之间由非金属垫圈(如酚醛玻璃钢)隔开ꎬ

以减少热量传递(图 １)ꎮ

图 １　 夹层共底结构示意图

Ｆｉｇ.１　 Ｓａｎｄｗｉｃｈ ｃｏ￣ｂｕｌｋｈｅａｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｉａｇｒａｍ
１.２　 材料选择

１.２.１　 面板材料

夹层共底上、下面板材料为 ＬＤ１０－ＣＳ 铝合金ꎬ其
性能参数如表 １ 所示ꎮ

表 １　 ＬＤ１０－ＣＳ 铝合金性能参数

Ｔａｂ.１　 ＬＤ１０－ＣＳ ａｌｕｍｉｎｕｍ ａｌｌｏｙ ｐｒｏｐｅｒｔｙ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

密度

/ ｇ􀅰ｃｍ－３

拉伸强度

/ ＭＰａ
屈服强度

/ ＭＰａ
断裂延伸率

/ ％
弹性模量

/ ＧＰａ
泊松比

剪切模量

/ ＧＰａ
线胀系数

/ １０－６Ｋ－１

比热容

/ Ｊ􀅰(ｇ􀅰Ｋ) －１

热导率

/ Ｗ􀅰(ｍ􀅰Ｋ) －１

２.８４ ４８３ ４１４ １３ ７３.１ ０.３３ ２８.０ ２０.８ ０.８８０ １５４

１.２.２　 夹芯材料

夹芯材料选用聚甲基丙烯酰亚胺(ＰＭＩ)泡沫ꎬ牌
号为 ＲＯＨＡＣＥＬＬ １１０ＷＦꎬ其性能参数如表 ２ 所示ꎮ

表 ２　 ＰＭＩ 泡沫材料性能参数

Ｔａｂ.２　 Ｆｏａｍ ｐｒｏｐｅｒｔｙ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

密度

/ ｇ􀅰ｃｍ－ ３

弯曲强度

/ ＭＰａ
弯曲模量

/ ＭＰａ
压缩强度

/ ＭＰａ
断裂延伸率

/ ％
弹性模量

/ ＧＰａ
剪切模量

/ ＭＰａ
泊松比

线胀系数

/ １０－６Ｋ－１

比热容

/ Ｊ􀅰(ｇ􀅰Ｋ) －１

热导率

/ ｍＷ􀅰(ｍ􀅰Ｋ) －１

０.１１ ５.２０ ２２１.１ ３.５５ ３.００ ０.１８ １２.９４ ０.２９ ５０ ２.０ ２９.５

２　 结果与讨论

２.１　 薄壁面板搅拌摩擦焊工艺研究

夹层共底 ＬＤ１０－ＣＳ 铝合金上、下面板焊接厚度

为 ２ ｍｍꎬ具有厚度薄、精度要求较高等特点ꎬ采用搅

拌摩擦焊这一绿色焊接加工方法进行共底面板制造ꎬ
能够有效控制面板焊接变形、控制面板质量、实现焊

接自动化[４－５]ꎮ 对 ２ ｍｍ 厚 ＬＤ１０－ＣＳ 铝合金板进行

搅拌摩擦焊工艺试验ꎬ试板规格为 ４００ ｍｍ×１５０ ｍｍ×
２ ｍｍꎬ焊接工艺参数如表 ３ 所示ꎮ

表 ３　 搅拌摩擦焊接工艺参数

Ｔａｂ.３　 Ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｓｔｉｒ ｗｅｌｄｉｎｇ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

焊接转速

/ ｒ􀅰ｍｉｎ－１

焊接速度

/ ｍｍ􀅰ｍｉｎ－１

压入量

/ ｍｍ
焊接倾角

/ ( °)
回抽速度

/ ｍｍ􀅰ｍｉｎ－１

５００~８００ ２５０~４００ ０.１~０.２ ２－４.５ ５~８

　 　 对试板进行力学性能测试ꎬ并与母材进行比较ꎬ
测试结果如表 ４ 所示ꎮ 可以看出ꎬ搅拌摩擦焊接头强

度达到了母材的 ７５.２％ꎬ无匙孔搅拌摩擦焊接头强度

达到了母材的 ７４.１％ꎮ

表 ４　 试样力学性能

Ｔａｂ.４　 Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｐｒｏｐｅｒｔｙ ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔｓ

试样 σｂ / ＭＰａ σｓ / ＭＰａ δ / ％

母材 ４０４.４ ２８５.６ １３.４

ＦＳＷ ３０４.２ １６７.５ ６.４

无匙孔 ＦＳＷ ２９９.７ １６５.６ ６.５

　 　 焊接速度、搅拌头转速对焊接质量、接头强度、焊
缝外貌都有影响ꎬ对这些因素和性能综合工艺试验结

果表明:(１)在不同搅拌头转速下ꎬ焊缝表面外观都

在可接受范围ꎬ其中搅拌工具旋转速度较高时ꎬ焊缝

表面飞边略为严重ꎻ(２)在可用的搅拌工具旋转速度

下所获得的焊缝ꎬ在进行 Ｘ－射线检测与表面着色检

验过程中均没有发现接头内部的明显缺陷ꎬ不存在明

显的未焊透缺陷ꎬ无损检测结果合格ꎻ(３)搅拌工具

旋转速度并不会明显改变接头延伸率ꎬ其对焊接接头

力学性能的影响主要表现在抗拉强度ꎮ 确定了 ２ ｍｍ
ＬＤ１０－ＣＳ 铝合金搅拌摩擦焊工艺参数为搅拌工具旋

转速度 ５００~８００ ｒ / ｍｉｎꎬ焊接速度 ２５０~４００ ｍｍ / ｍｉｎꎮ
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为提高共底薄壁面板焊接精度ꎬ设计了专门的共底

面板焊接工装集成了圆环纵缝焊接、顶盖环缝焊接、型
材框环缝焊接等主要焊缝焊接装夹功能ꎬ并且具备圆环

铣边等多种功能ꎮ 工装的一次安装定位可以有效保证

箱底制造精度ꎬ减少装配焊接的工作量ꎮ 在压紧装置方

面ꎬ大量使用了气动压紧ꎬ在保证压紧效果的同时提高

了装配自动化程度ꎮ 共底面板搅拌摩擦焊接工装及设

备见图 ２ꎮ 面板圆环纵缝焊接是共底面板焊接难度最大

也是最关键的一环ꎬ为满足高精度、小变形的焊接要求ꎬ
必须要提高焊接运行轨迹精度ꎮ 采用增加参数的方法

使程序运行的拟合度提高ꎬ实现了瓜瓣焊缝焊接轨迹偏

差小于 ０.１ ｍｍꎮ 面板焊接完成后实物见图 ３ꎮ

　 　
图 ２　 数控悬臂式搅拌摩擦焊设备及夹层共底焊接工装

Ｆｉｇ.２　 ＣＮＣ ｃａｎｔｉｌｅｖｅｒ ｆｒｉｃｔｉｏｎ￣ｓｔｉｒ ｗｅｌｄｉｎｇ ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ ａｎｄ ｓａｎｄｗｉｃｈ ｃｏ￣ｂｕｌｋｈｅａｄ ｗｅｌｄｉｎｇ ｆｉｘｔｕｒｅ

图 ３　 搅拌摩擦焊薄壁面板实物

Ｆｉｇ.３　 Ｐｈｙｓｉｃａｌ ｏｂｊｅｃｔ ｏｆ ｆｒｉｃｔｉｏｎ￣ｓｔｉｒ ｗｅｌｄｉｎｇ ｔｈｉｎ￣ｗａｌｌ ｐａｎｅｌ

２.２　 泡沫夹芯仿形加工

大温差泡沫夹层共底为典型的夹层结构构件ꎬ主
要通过胶接固化成型ꎬＰＭＩ 泡沫夹层与面板的型面配

合精度是影响夹层共底胶接质量的关键因素ꎮ 仿形

加工是一种提高面板与泡沫夹芯型面适配性的有效

手段ꎮ 但是ꎬ夹层共底面板由三块瓜瓣、顶盖及叉型

环ꎬ通过搅拌摩擦焊焊接成形ꎬ其中ꎬ瓜瓣和顶盖采用

铝合金薄板拉压方式成形ꎬ受弹性和焊接多重形变的

影响ꎬ其实际形状与理论椭圆回转面相比存在较大误

差ꎬ不能简单通过面板理论模型进行泡沫仿形加工ꎮ
为此ꎬ拟采用数字化测量加工的思路ꎬ开展对基于弱

刚性引导面反求的大尺寸装配曲面五轴数控加工技

术的研究ꎬ主要内容包括:夹芯泡沫弱刚性引导面扫

描测量及反求建模技术ꎬ基于点投影的分区域五轴联

动数控加工刀位轨迹规划方法和基于复合材料性能

的工艺参数定制等ꎮ
２.２.１　 夹芯泡沫弱刚性引导面扫描测量及反求建模

针对现有测量模式测量周期长、成本高等问题ꎬ
利用独立的激光扫描测量系统获得面板内表面数据ꎮ
采用 ＭｅｔｒａＳｃａｎ 型激光扫描仪对“面板内表面”进行

测量ꎬ将上、下面板放置在相应的测量工装上(工装

只起定位作用ꎬ无需夹紧ꎬ最大限度地保证与粘接状

态一致)ꎬ架设测量系统标杆ꎬ确定测量坐标系ꎬ在待

测表面上粘贴“标示点”ꎬ通过手持式扫描装备测量

上、下面板ꎬ得到“面板内表面”测量数据ꎬ根据测量

精度可调整测量系统分辨率ꎮ
将测量系统生成的 ＳＴＬ 格式的点云数据ꎬ导入

ＧＥＯＭＡＧＩＣ 软件ꎬ进行数据处理ꎮ 在剔除粗大误差

点、杂点后ꎬ生成上、下底实测曲面模型ꎬ并建立实测

曲面模型的坐标系统ꎮ 通过分析比较原始点云与实

测曲面模型、实测曲面模型与理论模型、上下底实测

曲面模型之间的误差ꎬ生成分析报告ꎬ如图 ４ 所示ꎮ

图 ４　 加工模型与实测误差分布图

Ｆｉｇ.４　 Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ａｃｔｕａｌ ｅｒｒｏｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

２.２.２　 基于点投影的分区域五轴联动数控加工刀位

轨迹规划

针对夹层三轴加工中存在的易干涉、效率低等问题ꎬ
提出一种基于点投影的分区域五轴刀位轨迹规划策略与

方法ꎮ 考虑夹芯零件空间尺寸较大ꎬ刀位轨迹规划过程

中ꎬ如图 ５所示ꎬ划分待加工曲面ꎮ 加工 Ａ 与 Ｂ 区时ꎬ环
形刀刀具轨迹采用 Ｚｉｇ￣Ｚａｇ 模式ꎬ刀轴矢量始终指向编程

坐标系原点ꎬ在保证无全局干涉的前提下ꎬ刀具的环形部

分始终与工件接触ꎬ提高加工效率ꎮ
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图 ５　 加工模型分区示意图

Ｆｉｇ.５　 Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ ｍｏｄｅｌ ｚｏｎｅ ｃｈａｒｔ

２.２.３　 基于复合材料性能的工艺参数定制

基于复合材料性能的工艺参数定制模型ꎬ选用不

同转速、进给速度组合ꎬ对夹芯泡沫试切ꎬ综合考虑加

工效率、泡沫颗粒的剥离等因素ꎬ开展 ＰＭＩ 泡沫机械

加工性能ꎬ刀具类型、转速等对该复合材料使用性能、
表面完整性等的影响规律研究ꎬ筛选了合理的加工参

数:Φ４４－Ｒ６ ｍｍ 环形刀ꎬ转速为 ２ ０００ ｒ / ｍｉｎꎬ进给速

度为 ３ ０００ ｍｍ / ｍｉｎꎮ ＰＭＩ 泡沫芯材五轴数控仿形加

工见图 ６ꎮ

　 　 　
(ａ)　 示意图　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 (ｂ)　 实际加工

图 ６　 ＰＭＩ 泡沫夹芯胶接型面数控五轴联动仿形加工

Ｆｉｇ.６　 ＰＭＩ ｆｏａｍ ｓａｎｄｗｉｃｈ ｂｏｎｄｉｎｇ ｐｒｏｆｉｌｅ ｆｉｖｅ￣ａｘｉｓ ｌｉｎｋａｇｅ ＣＮＣ ｃｏｎｔｏｕｒｉｎｇ ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅ
２.３　 共底胶接装配工艺

夹层共底上、下面板与泡沫芯材的胶接面积较

大、型面复杂(椭球曲面)、刚性配合(泡沫、面板均为

刚性)ꎬ胶接时脱粘缺陷随机性出现ꎬ采用常规的胶

接工艺很难控制缺陷大小和间距ꎮ 针对该产品的结

构特点ꎬ选用 ＶＡＲＩ 技术进行胶接ꎬ同时为了保证胶

接质量ꎬ主要从胶黏剂选择、真空通路和树脂流道的

设计、ＶＡＲＩ 工艺三个方面进行研究ꎬ探索适合大温

差泡沫夹层共底胶接装配的 ＶＡＲＩ 工艺技术ꎮ 夹层

共底 ＶＡＲＩ 胶接工艺原理如图 ７ 所示[６－８]ꎮ

图 ７　 泡沫夹层共底 ＶＡＲＩ 工艺示意图

Ｆｉｇ.７　 Ｆｏａｍ ｓａｎｄｗｉｃｈ ｃｏ￣ｂｕｌｋｈｅａｄ ＶＡＲＩ ｐｒｏｃｅｓｓ ｄｉａｇｒａｍ
２.３.１　 胶黏剂选择

环氧 ３２６６ 树脂体系是北京航空材料研究院最新

开发的一种 ＲＴＭ 用低黏度高韧性环氧树脂体系ꎮ 其

与美国 ＣＹＴＥＣ 公司同级别的 ＣＹＣＯＭ ８２３ ＲＴＭ 树脂

性能指标相当ꎬ某些性能如弯曲性能等还要高些ꎮ
３２６６ 树脂的黏度—时间曲线如图 ８ 所示ꎬ可以明显

看出ꎬ随着反应时间的延长ꎬ固化度增加ꎬ树脂黏度逐

渐升高ꎬ只是黏度上升的平缓趋势有所区别ꎮ 在

４０℃条件下ꎬ黏度和工艺周期综合性能最佳ꎬ注射初

始黏度不大于 ３００ ｍＰａ􀅰ｓꎬ达到先进树脂体系的黏度

水平ꎬ能够满足夹层共底 ＶＡＲＩ 工艺对树脂体系工艺

性要求ꎮ

图 ８　 环氧树脂的黏度—时间曲线

Ｆｉｇ.８　 Ｅｐｏｘｙ ｒｅｓｉｎ ｖｉｓｃｏｓｉｔｙ￣ｄｕｒａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅｓ
２.３.２　 真空通路和树脂流道的设计

真空通道和树脂流道设计是 ＶＡＲＩ 工艺的关键

环节ꎬ合理的流道设计不仅可以避免渗透过程中树脂

发生干涉和干斑的形成ꎬ而且还可以缩短树脂在预成

型体内的渗透时间ꎮ 在实际构件的流道设计过程中ꎬ
往往需要由多种树脂流道组合而成ꎮ 夹层共底 ＶＡＲＩ
胶接工艺中真空通道和树脂流道主要有三部分组成:
面板与泡沫夹芯间的空隙、面板与夹芯包覆玻璃布

层、泡沫夹芯打孔及开槽ꎮ
泡沫夹芯仿形加工时ꎬ面板与泡沫间预留间隙 １

~１.２ ｍｍꎮ 这些间隙的主要作用是为玻璃布的铺设

预留位置ꎬ玻璃布层在成型过程中可作为真空通路和

树脂流道ꎮ 固化后ꎬ面板与泡沫夹芯界面处形成玻璃

—１７—宇航材料工艺　 ｈｔｔｐ: / / ｗｗｗ.ｙｈｃｌｇｙ.ｃｏｍ　 ２０１６ 年　 第 ４ 期



布增强树脂基复合材料(玻璃钢)增强结构ꎬ起到泡

沫夹层增强相的作用ꎮ 同时ꎬ泡沫夹芯厚度方向打孔

及表面开槽ꎬ能够有效促进树脂在夹层共底胶接面的

均匀流动ꎮ
２.３.３　 ＶＡＲＩ 工艺研究

夹层共底 ＶＡＲＩ 工艺装配工装见图 ９ꎮ 该工装主

要起两方面作用:一是保证上、下面板定位准确ꎬ上、
下面板间隙和面板的圆度满足设计要求ꎻ二是保证胶

接过程中面板与泡沫夹芯间的真空通道ꎮ 上、下面板

通过装配工装进行校正圆度ꎬ校正后圆度不大于 ０􀆰 ５
ｍｍꎬ保证上、下面板圆度一致ꎻ同时通过将上、下面板

上的象限位置反馈到装配工装上ꎬ通过上、下螺栓螺

接定位ꎬ保证上、下面板定位准确ꎮ

图 ９　 夹层共底 ＶＡＲＩ 工艺装配工装

Ｆｉｇ.９　 Ｓａｎｄｗｉｃｈ ｃｏ￣ｂｕｌｋｈｅａｄ ＶＡＲＩ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ａｓｓｅｍｂｌｙ ｆｉｘｔｕｒｅ
ＶＡＲＩ 工艺装配过程:将面板和泡沫夹芯用装配

工装合紧到位ꎬ制真空袋ꎬ进行泡沫夹层共底整体注

胶ꎬ指导四周出气口部位有胶液渗出ꎬ判定注胶结束ꎮ
注胶完成后ꎬ保持抽真空状态ꎬ整体进烘房进行固化ꎬ
固化工艺方案为:８０℃保持 ２ ｈꎬ１２０℃保持 ４ ｈꎮ 固化

后夹层共底如图 １０ 所示ꎮ

图 １０　 夹层共底实物

Ｆｉｇ.１０　 Ｐｈｙｓｉｃａｌ ｏｂｊｅｃｔ ｏｆ ｓａｎｄｗｉｃｈ ｃｏ￣ｂｕｌｋｈｅａｄ
２.４　 夹层共底性能

为了检验夹层共底制造质量ꎬ在固化夹层共底

时ꎬ制造与夹层共底相同材料、工艺的铝面板 / ＰＭＩ 泡
沫随炉件ꎬ随炉件力学性能见表 ５ꎮ 随炉件试验结果

表明夹层共底固化工艺满足制件的性能要求ꎬ夹层共

底选材合理、固化工艺可靠ꎮ 夹层共底的关键技术指

标是其承载和隔热性能ꎬ分别通过气密试验、单底内

压和整箱打压试验对夹层共底的服役性能进行了考

核ꎮ 夹层共底气密性满足指标要求ꎻ单底内压 ０.５４
ＭＰａꎬ夹层共底不皱损ꎬ不失稳ꎻ低温打压煤油箱压力

０.４０ ＭＰａꎬ氧箱压力 ０.４７ ＭＰａꎬ共底面板不皱损、不失

稳ꎻ通过整箱对正常发射工况下共底的隔热性能的地

面试验ꎬ结果表明:箱内煤油最低温度在 １７℃左右ꎬ
相比试验开始时下降了 １４℃左右ꎬ且多集中在煤油

箱与共底形成的狭窄区域处ꎬ煤油箱其余区域温度均

在 ２０℃以上ꎬ能够满足总体对于煤油温度的要求ꎮ
表 ５　 夹层结构性能数据１)

Ｔａｂ.５　 Ｓａｎｄｗｉｃｈ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｐｒｏｐｅｒｔｙ ｄａｔａ

数据

来源

剪切强度

/ ＭＰａ
剪切模量

/ ＭＰａ
侧压强度

/ ＭＰａ
剥离强度

/ ＭＰａ

要求值 ≥２.０ ≥７０ ≥４５ ≥５５

实测值 ２.３１ ７５.６４ ４８.５８ ６５.２２

　 　 注:１)剪切性能采用 ＧＢ / Ｔ １４５５—２００５ 测试ꎻ侧压强度采用 ＧＪＢ
１３０.１０—１９８６ 测试ꎻ剥离强度采用 ＧＢ / Ｔ １４５７—２００５ 测试ꎮ

３　 结论

(１)分别利用搅拌摩擦焊、数控仿形加工及 ＶＡ￣
ＲＩ 胶接装配工艺实现了面板成型、ＰＭＩ 泡沫芯材成

型及夹层共底胶接装配ꎬ研制了一种承载－隔热功能

一体化的铝合金面板 / ＰＭＩ 泡沫夹层结构贮箱共底ꎬ
为新一代运载火箭成功研制提供了技术支撑ꎻ

(２)夹层共底成功通过了气密试验、低温打压及

隔热性能等试验考核ꎬ单底内压 ０.５４ ＭＰａꎬ低温打压

煤油箱压力 ０.４０ ＭＰａꎬ氧箱压力 ０.４７ ＭＰａꎬ共底面板

不皱损、不失稳ꎬ煤油温度不低于 １７℃ꎬ性能满足设

计指标要求ꎮ
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