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摇摆软管低温疲劳试验关键技术研究
周云端，杨孟博，马 兴

（西安航天动力研究所, 陕西 西安 710100）

摘 要：为有效考核液体火箭发动机的工作可靠性，需要通过地面试验验证摇摆软管低

温疲劳特性。摇摆软管低温疲劳试验系统承担试验时涉及的摇摆环境模拟、低温压力环境模
拟、轴压平衡等关键技术。摇摆驱动分系统利用水平放置的 2个液压伺服油缸作为驱动单元
驱动十字轴带动摇摆软管摆动，模拟摇摆软管的安装边界及摇摆工况。低温压力供应分系统
向摇摆软管内腔输送一定压力的液氮，模拟摇摆软管低温以及内压环境。内压平衡子系统通
过设置在摇摆软管内的轴压平衡装置平衡内腔压力产生的轴向载荷，避免在内腔压力作用下

伸长。某型氧化剂摇摆软管低温疲劳试验结果表明：摇摆软管低温疲劳试验系统能够实现摇
摆软管双向摇摆和单向摇摆等疲劳试验工况，试验环境和边界条件与摇摆软管实际工作状态

基本一致，试验参数满足要求。
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Research on key technology for low-temperature
fatigue test of swing-bellows
ZHOU Yunduan, YANG Mengbo, MA Xing

（Xi’an Aerospace Propulsion Institute, Xi’an 710100, China）

Abstract： It is necessary for low-temperature fatigue test to examine and verify fatigue
characteristic and reliability of swing-bellows which feed LO2 from rocket's propellant tank to rocket
engine. This test system involves several key technologies including simulation of swing conditions,
simulation of low-temperature environments and internal pressure, and balance of axial load. The
swing-driven subsystem can drive the universal joint pin to swing the swing-bellows by two hydraulic
servo cylinders, and simulate the fixing boundary and swing conditions of the swing-bellows. The
internal pressure subsystem under low-temperature can feed LN2 into the swing-bellows and simulate
working environment. The axial load balance subsystem can balance axial load which is produced by
LN2 at work through a balance device fixed in swing-bellows. The test results indicate that the test
system is reasonable, the boundary condition of swing bellows on low-temperature fatigue test system
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is the same as that on rocket engine, and the test parameters meet the system requirement.
Keywords： swing-bellow; universal joint pin; low-temperature fatigue test; axial pressure balance

0 引言
摇摆软管是液体火箭发动机推进剂供应系统

的一个关键组件，在火箭飞行过程中从箭体贮箱

向火箭发动机输送推进剂，同时补偿火箭调姿时

所产生的位移变化。某型运载火箭发动机使用的
氧化剂为液氧，氧化剂摇摆软管在摇摆工作过程

中不但承受摆动产生的交变载荷，同时还要承受

液氧的低温环境。因此，有必要研究氧化剂摇摆
软管低温疲劳特性。氧化剂摇摆软管目前多采用
多层薄壁波纹管结构，由于其结构形式和工作环

境的特殊性以及制造工艺的复杂性，影响摇摆软

管的低温疲劳特性因素较多。目前没有成熟的理
论方法准确预测结构低温疲劳特性，一般通过摇

摆软管低温疲劳试验获得其疲劳特性是目前最直

接有效的方法。
摇摆软管低温疲劳试验最直接的方法是搭载

热试车或冷摆试验。但热试车或冷摆方法需要发
动机系统运行，试验系统复杂，成本高，而且不

宜长时间进行疲劳试验。相关单位曾利用一套液
氮循环供应系统对摇摆软管输入低温介质，采用

与摇摆软管轴线平行的两个油缸反向运动驱动摇

摆软管实施摇摆疲劳试验。该方法尽管能够模拟
氧化剂摇摆软管的低温环境，但是其摇摆误差

大，摇摆频率低，且只能进行单向摇摆，无法完

全模拟某型运载火箭发动机氧化剂摇摆软管的工

作边界。本文针对某系列运载火箭发动机氧化剂
摇摆软管的试验要求，解决了氧化剂摇摆软管低

温疲劳试验过程中工作边界模拟、单向摇摆和双
向摇摆工况模拟、低温压力环境模拟、轴压引起
软管伸长等试验技术难题。通过试验验证，该摇
摆试验方法较为真实的模拟了摇摆软管的边界条

件和低温摇摆工作环境，各项技术参数满足低温

疲劳试验要求。

1 试验要求
根据某系列运载火箭不同型号液体火箭发动

机工作工况分析，氧化剂摇摆软管低温疲劳试验

主要技术参数如下：

1） 安装边界：与氧化剂摇摆软管在发动机
上的实际安装边界一致；

2） 摇摆工况：绕 X轴单独摇摆，绕摇摆关
节互为 90°的 X和 Y轴同时摇摆，绕 X轴单独摇
摆和绕 Y轴单独摇摆；

3） 摇摆角度：α=0～±10°，摇摆角度为绕常
平座摇摆轴的摆动角度；

4） 摆动频率：f=0～2.5 Hz，可调；
5） 内腔温度：T=-180±10 ℃；
6） 内腔压力：p=0～0.95 MPa，可调。

2 试验系统关键技术

2.1 摇摆环境模拟
2.1.1 工作边界分析
运载火箭发动机中摇摆软管安装位置如图 1

所示。飞行调姿时在伺服系统作用下发动机绕常
平座摆动，摇摆软管的波纹管结构通过拉伸、压
缩和摆动补偿发动机摇摆带来的供应管路接口位

移变化。根据某大中小系列运载火箭型号研制需
求，摇摆软管与发动机上的布局形式有 2种，一
种如图 2（a）所示的 45°布局方式，另一种布局形
式如图 2（b）所示的 90°布局方式。

图 1 摇摆软管安装位置示意图

Fig. 1 Installation position of swing-bellows on rocket
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2.1.2 安装边界模拟
摇摆软管低温疲劳系统中摇摆软管安装如图

3所示安装在固定台架上，固定台架采用框架结
构形式。摇摆软管上端固定在固定台架的上顶
面，下端通过连接板与调节螺杆连接，在固定框

架中心安装一固定座，固定座下端安装十字轴，

调节螺杆与十字轴下端固定，十字轴的两个轴线

分别与图 3中 X轴、Y轴重合，图 3（a）中摇摆软
管到十字轴摇摆中心距离 h与图 1中摇摆软管距
离发动机摇摆中心距离 H相等，摇摆软管轴心到
十字轴摇摆中心距离 d与图 1中摇摆软管轴心距

离摇摆中心距离 D相等，保证了试验系统中摇摆
软管安装边界与发动机上的安装边界相同。不同
的摇摆软管可以通过调整试验件安装位置、固定
座的高度、连接板在调节螺杆上的位置来满足安
装边界要求。
系统中十字轴用于实现发动机常平座的万向

节功能，十字轴设计摆动角度为±20°，大于试验
要求角度（α=0～±10°）。
摇摆软管试验过程中 45°布局方式与 90°布局
方式安装位置分别如图 3（b）、图 3（c） 所示，只
需调整摇摆软管在固定台架顶部安装位置。

图 2 摇摆软管布局方式

Fig. 2 Layouts of swing-bellows

（a） 摇摆软管 45°布局方式 （b） 摇摆软管 90°布局方式

（a） 主视图 （b） 摇摆软管 45°布局 （c） 摇摆软管 90°布局

1-固定台架；2-调节螺杆；3-连接板；4-液压伺服油缸；5-十字轴；6-调节轨道；7-固定座；8-辅助拉杆；9-摇摆软管

图 3 摇摆软管试验安装图

Fig. 3 Installation position of swing-bellows in test system
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介质名称 沸点/℃ 熔点/℃
密度

(g·cm-3)
危险性

LO2 -183 -218.8 1.14
助燃、易爆

炸、低温冻伤

LN2 -196 -209.8 0.81

挥发后容易使

人窒息，低温

冻伤

2.1.3 摇摆工况实现
摇摆工况由摇摆驱动分系统上安装夹角为

90°的 2个液压伺服油缸驱动十字轴下端带动连
接板实现摇摆软管下端摆动，2个液压伺服油缸
初始零位时分别与 X、Y轴轴线重合。油缸前端
通过球铰与十字轴下端固定，后端通过球铰固定

在固定框架立柱的导轨上，球铰结构可以实现摆

动过程的位移解耦，导轨可以调节液压伺服油缸

的安装位置以满足不同摇摆软管试验需求。2个
液压伺服油缸的运动分别由控制器通过安装在十

字轴轴端的 2个角位移传感器闭环反馈控制，保
证了摇摆角度控制的位置以及与发动机摇摆角度

控制位置的一致性，同时闭环控制保证了摇摆角

度的控制精度。
2.2 低温压力环境模拟
2.2.1 低温介质选择
低温摇摆软管工作过程中输送的介质为 LO2，

由于 LO2为强氧化剂，容易发生火灾、爆炸等危
险。考虑到 LN2与 LO2具有类似的低温特性（表

1），LN2挥发后的 N2为惰性气体，不可燃，不会

发生爆炸危险，安全性比 LO2高，因此选择 LN2

作为低温介质，试验过程中在试验间采取有效的

通风措施，避免发生人员窒息。
表 1 低温介质特性比较

Tab. 1 Comparison on properties of LO2 and LN2

2.2.2 低温压力介质供应分系统
低温压力介质供应系统方案如图 4所示，杜
瓦罐输出液氮通过减压阀进入摇摆软管，在摇摆

软管上安装法兰，并安装低温温度传感器和低温

压力传感器监测摇摆软管内腔温度与压力。摇摆
试验前首先将电动调节阀以及出口的截止阀开度

调到最大，调节杜瓦罐与摇摆软管之间的减压阀

向摇摆软管内腔输送液氮进行试验件预冷，当低

温温度传感器监测到摇摆软管腔体温度满足试验

图 4 低温压力供应系统方案图

Fig. 4 Scheme of low-temperature and pressure feeding system

1-杜瓦罐；2-液氮输出截止阀；3-减压阀；4-压力表；5-安全阀；6-电动调节阀；

7-截止阀；8-低温压力传感器；9-低温压力传感器；10-摇摆软管；11-液氮
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要求的温度时，将减压阀调节到试验要求的压

力，开始试验。由于摇摆试验过程中摇摆软管内
腔液氮不断气化聚集在摇摆软管上法兰的腔体使

内腔压力升高，控制系统根据低温压力传感器反

馈控制电动调节阀的开度释放多余气体，实现摇

摆软管内腔压力的稳定。
低温温度传感器和低温压力传感器如图 5所

示安装在上法兰上，液氮从上法兰的液氮入口进

入摇摆软管腔体，从液氮出口排出。液氮入口位
置以及传感器安装位置均低于液氮出口位置，当

温度传感器和压力传感器测量值满足试验要求

时，能够保证摇摆软管内温度均低于测量温度，

压力与测量压力一致。液氮气化后在上法兰内形
成的气垫，能够缓冲摇摆过程中压力变化。

1-摇摆软管；2-低温压力传感器；3-低温温度传感器；

4-液氮出口；5-固定台架；6-上安装法兰；7-液氮入口

图 5 摇摆软管上法兰安装示意图

Fig. 5 Installation position of top flange for

swing-bellow

2.3 轴压平衡技术
摇摆软管摇摆试验过程中为上端固定，下端

摇摆，若将摇摆软管下法兰端口完全封闭，则在

内腔压力的作用下摇摆软管会发生伸长，而摇摆

软管在发动机上工作时只承受内腔介质对管壁的

轴向载荷，不会发生轴向伸长，因此在摇摆软管

内腔设计了轴压平衡分系统。
轴压平衡分系统原理如图 6所示。摇摆软管

通过上安装法兰固定在固定台架上，摇摆软管下

安装法兰为上下非封闭结构形式，平衡连杆固定

在上法兰，活塞机构通过球铰与平衡连杆连接，

活塞机构采用两个低温密封圈进行密封，并在活

塞中部设置导向环，当摇摆软管内腔供应一定压

力的低温介质，内腔介质产生的轴向载荷主要施

加在上法兰和活塞机构的上表面，不会引起摇摆

软管的伸长。当摇摆软管进行摇摆时，活塞可以
绕球铰与摇摆软管一起摆动，同时活塞与下安装

法兰相对滑动补偿摇摆软管摆动过程的位移变

化。

1-固定台架；2-上安装法兰；3摇摆软管；

4-平衡连杆；5-球铰；6-活塞机构；7-下安装法兰；

8-低温密封圈；9-导向环

图 6 摇摆软管轴压平衡原理图

Fig. 6 Principle diagram of axial pressure

balance system for swing-bellow

3 试验验证

根据某系列运载火箭发动机摇摆软管低温疲

劳试验要求，在摇摆软管低温疲劳试验系统上对

某型氧化剂摇摆软管进行低温疲劳试验验证。分
别进行不同角度、不同摇摆频率和试验压力环境
下摇摆软管的摇摆试验，试验工况如表 2所示。
试验覆盖要求的技术参数，试验过程监测的摆动

波形与输入波形基本一致。摇摆过程平稳，摇摆
角度的频率、幅值以及试验压力均在 2%范围内。
试验过程监测的温度满足-180±10 ℃温度容差要
求，在最大摇摆角度、摇摆频率及试验压力工况
下连续双向摇摆 5 000次，试验系统各部分均工
作正常。试验结果表明，该系统满足摇摆软管低
温疲劳试验要求。
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4 结论

根据某系列运载火箭氧化剂摇摆软管低温疲

劳试验要求，对试验的关键技术进行了深入研究，

研制了一套摇摆软管低温疲劳试验系统。某型氧
化剂摇摆软管低温疲劳验证试验结果表明：

1） 摇摆试验系统能够真实地模拟摇摆软管
的摇摆工况，安装边界与摇摆软管实际工作状态

边界基本一致，可以方便实现单向摇摆、双向摇
摆疲劳试验。以液压伺服油缸作为驱动设备、角
位移传感器反馈控制的摇摆驱动技术可以根据摇

摆软管实际工作要求实现不同摇摆频率、摇摆角
度的试验工况。试验系统结构简单、容易实现，
且摇摆角度和频率控制精确，满足氧化剂摇摆软

管摇摆试验要求。
2） 以自增压杜瓦罐作为液氮供应源的低温
压力供应系统不但能够模拟摇摆软管实际工作的

低温环境，同时内腔压力闭环控制能够准确模拟

摇摆软管工作过程的内腔压力，且结构简单、容
易实现。

3） 采用带低温密封结构的可摆动活塞作为
内压平衡分系统有效地平衡了摇摆软管内腔压力

产生的轴向载荷，避免摇摆软管发生伸长，减小

摇摆驱动系统所需要的驱动载荷，极大的简化了

试验系统。
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2） 采用橡胶 O型圈代替 F4密封垫消除了试
验对 F4垫消耗品的需求；

3） 采用三爪卡箍式快速装/拆方案实现了快
速安装、拆除功能。

4） 采用弹簧定位销防止了三卡爪卡箍的滑
动，避免连接件在未受压时脱开。
通过强度及密封性校核，证明连接件设计合

理，强度、密封性满足使用要求。
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