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摘　 要：注气式蓄压器是一种用于抑制液体火箭纵向自激振荡的增压输送元件。 为了预示蓄压器的

动、静态特性，实现蓄压器的总体方案设计，基于集中参数方法提出了包含过热区、饱和区、过冷区、两
相临界区和固体区的注气式蓄压器分区模型。 在微小脉动假设下，通过将分区模型线性化，导出了注

气式蓄压器阻抗的解析公式；在准稳态假设下，导出了气液温度、气枕压力和溢流管排量等静态特性

参数随蓄压器入口压力变化的解析公式，提出了表征蓄压器时域工作特性的无量纲参数；研究了注气

式蓄压器的气枕体积控制能力，给出了蓄压器的起动时间、最大压力变化速率和排空时间的计算方

法。 在上述特性分析的基础上，进一步提出了注气式蓄压器方案设计方法和设计流程，并给出了设计

案例。 所提出的注气式蓄压器方案设计方法可以为工程设计提供参考。
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　 　 液体火箭通常需要避免由箭体结构与动力系统

固有频率耦合而产生的纵向弹性振荡（ Ｐｏｇｏ） ［１］。
Ｒｕｂｉｎ 根据 １９６１ ～ １９６９ 年美国在液体火箭 Ｐｏｇｏ 抑

制上的实践经验指出，在输送系统中安装蓄压器是

最具可靠性和实用性的 Ｐｏｇｏ 抑制手段［２］。 根据气

体工质与液体是否直接接触，气体加载式蓄压器可

分为气液直接接触式和气液隔离式蓄压器。 我国研

发的皮囊式蓄压器、金属膜盒式蓄压器和变能量蓄

压器均属于气液隔离式气体工质蓄压器，具有灵敏

性好、响应快、气密性好的优点，成功实现了包括长

征三号、长征二号 Ｆ 和长征五号运载火箭的 Ｐｏｇｏ 振

动抑制［３⁃４］。 但气液隔离式蓄压器受隔离元件设

计、加工及空间布局限制，不能满足我国下一代运载

火箭规模的 Ｐｏｇｏ 抑制需求［５］。 注气式蓄压器作为

一种气液直接接触式蓄压器，气枕容积更大，在火箭

飞行过程中可主动注入或排出气体，一般用于液氧

管路系统，是未来大型运载火箭 Ｐｏｇｏ 抑制的首选。
发现 Ｓａｔｕｒｎ Ｖ 遥 ８ 二级存在 １８ Ｈｚ Ｐｏｇｏ 振动

后，在其二级中心发动机前设计并安装了世界上第

一款环形注气式蓄压器，也称为 Ｓ⁃Ⅱ蓄压器。 Ｓ⁃Ⅱ
蓄压器采用氦气作为气体工质，气枕容积为１４ Ｌ，注
气量 约 １． ５４ ｇ ／ ｓ， 连 通 孔 数 量 为 ４４， 孔 径 约

１５．８７５ ｍｍ［６⁃７］。 但该方案易在发动机关机时出现

氦气从连通孔泄出的情况，并造成泵入口处出现严

重的空化和超速，在航天飞机设计阶段未被采纳，因
此进一步研发了航天飞机球形注气式蓄压器（下简

称 ＳＳＭＥ 蓄压器） ［８］。 ＳＳＭＥ 蓄压器加装有溢流管，
通过溢流管底部的 ６ 个小孔来实现液位高度控

制［９］。 到了 ２０ 世纪 ６０ 年代末，为了抑制加长贮箱

版 Ｄｅｌｔａ 运载火箭的 Ｐｏｇｏ 振动，采用了类似于 Ｓ⁃Ⅱ
蓄压器的方案，在 ＩＴＯＳ⁃Ｆ 飞行任务中首次通过加装

带阻尼的蓄压器成功实现了二阶模态的稳定性［１０］。
世界各国研发了多种注气式蓄压器，包括：应用于美

国 Ａｒｅｓ 上面级的注气式蓄压器；应用于苏联 Ｚｅｎｉｔ
一级的球形注气式蓄压器（为环抱式蓄压器，区别

于航天飞机的支路式球形蓄压器）；应用于法国

Ａｒｉａｎｅ 的 Ｎ 蓄压器和 Ｕ 蓄压器；应用于日本 Ｈ⁃Ⅱ火

箭一级的 ＰＳＤ 蓄压器［７，１１⁃１５］。 国外研究表明注气式

蓄压器是下一代重型运载火箭的关键技术之一。
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２１ 世纪以来，我国在注气式蓄压器的系统方案

和原理模型上开展了大量理论研究和试验验证工

作。 万屹仑等［１６］基于等熵过程的连续性方程、能量

方程和气体状态方程，建立了注气式蓄压器的动力

学模型，讨论了注气流量、注气温度、排气流量和排

气时间对蓄压器工作特性的影响。 王楠等［１７］ 在该

方法基础上增加了溢流管临界流动模型，通过模型

讨论和试验验证证明了分区方法描述注气式蓄压器

工作过程的可靠性，并指出排气效应对蓄压器动特

性的影响可以忽略。 张青松等［１８⁃１９］ 在该动力学模

型及注气管路动力学模型基础上建立注气式蓄压器

系统模型，对气体外排的注气式蓄压器开展不同入

口压力条件下的工作过程分析和充放气控制参数研

究，探讨了定容积注气式蓄压器的控制规律和参数

优化设计方法，结果表明在发动机内部氧预压泵后

高压管路上安装注气式蓄压器的方案对动力系统一

阶频率的调节能力更强。 马方超等［２０］ 建立了注气

式蓄压器地面试验系统，验证了蓄压器充、排气系统

控制自由液面的可行性。 史童等［２１⁃２２］ 通过计算流

体力学仿真方法，建立了连通孔流动模型，推导并验

证了注气式蓄压器线性化阻尼计算方法。
当前的注气式蓄压器模型研究普遍未考虑传

热、传质过程，以及溢流管内的两相临界流动，且关

于实际飞行过程中蓄压器入口参数和溢流管排气变

化的研究不足。 另外，目前对注气式蓄压器的气枕

体积控制能力尚无定量计算方法。 最后，还缺乏基

于注气式蓄压器动、静态特性参数与各设计参数之

间关系的蓄压器方案设计方法和设计流程。
针对上述问题，本文通过建立考虑两相临界排

气过程物理模型的注气式蓄压器分区模型，分别在

微小脉动条件下讨论了蓄压器的动态特性，在准稳

态条件下讨论了蓄压器的静态特性，在气枕绝热条

件下讨论了蓄压器的气枕体积控制能力，最终形成

了注气式蓄压器设计方法。 本文所建立的模型和方

法适用于包括单机式、多通式、直排式、循环式等在

内的各类注气式蓄压器，能够为动力系统方案设计

及分析提供更准确的注气式蓄压器参数模型，并为

注气式蓄压气器的工程研制提供参考依据。

１　 注气式蓄压器分区模型

１．１　 建模方法与基本假设

液体火箭注气式蓄压器属于低温压力容器，其

内部物理过程与贮箱有诸多相似之处，可借鉴分区

模型建模方法将其内部分为过热区、饱和区、过冷

区、固体区和临界区，分别对应气枕（由蒸气和不凝

气体组成）、气液界面、低温液体（液氧、液甲烷等介

质）、固体壁面和溢流管，如图 １ 所示［２３⁃２４］。 忽略各

区内压力和温度参数在轴向、周向和径向上的分布，
以及气枕内热传导、热对流、注气口和溢流管布置对

气枕内温度分布的影响。

图 １　 分区模型原理图

在分区方法和集总参数方法的基础上，做出如

下假设：气枕工质为理想气体，液体不可压缩；蓄压

器与外部环境不存在热交换，即与外界接触的壁面

有良好的热防护措施，仅考虑气液、气壁和液壁之间

的换热；假设蓄压器内有明显的气液界面，且不考虑

气枕与壁面附着有液体的情况，将气液界面抽象为

一个向两侧传热、传质的无质量饱和界面层；忽略消

能器出口的气体动能和气液进入溢流管前的流体动

能，并假设溢流管出口处于临界状态。
１．２　 控制方程

１．２．１　 过热区模型

气枕部分的质量守恒方程可以表示为
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＝ ｑｇ，ｉｎ ＋ ｑｅｖａ － ｑｇ，ｏｕｔ （１）

式中： ｍＵ 为气枕质量，ｋｇ；ｑｇ，ｉｎ 为注入气体质量流

量，ｋｇ ／ ｓ；ｑｅｖａ 为气液界面的净蒸发量，ｋｇ ／ ｓ；ｑｇ，ｏｕｔ 为

通过溢流管排出的气体质量，ｋｇ ／ ｓ。
忽略气体势能，气枕部分的能量守恒方程为
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式中： ＥＵ 为气枕内气体的总能，Ｊ；ΦＮＥＴ，Ｕ 为气枕释

·６５２·
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放净热量的速率，Ｊ ／ ｓ；ＷＮＥＴ，Ｕ 为气枕做的净功功率，
Ｊ ／ ｓ；下标 ｉ 和 ｅ 表示工质相对控制体的流入和流出。
忽略消能器后气体和气枕内气体的动能，注气式蓄

压器的气枕控制体能量方程各项可以表示为

ＥＵ ＝ ＵＵ ＝ ｍＵｕＵ （３）
ΦＮＥＴ，Ｕ ＝ － ΦＵ，Ｗ － ΦＵ，Ｓ （４）
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式中： ｕＵ 为气枕气体的比内能，Ｊ；ΦＵ，Ｗ 为气枕气体

向壁面传递热量的速率，Ｊ ／ ｓ；ΦＵ，Ｓ 为气枕气体向气

液界面传递热量的速率，Ｊ ／ ｓ；ｐＵ 为气枕压力，Ｐａ；ＶＵ

为气枕体积，ｍ３；ｈｇ，ｉｎ 为注入气体的焓，Ｊ ／ ｋｇ；ｈｇ，ｓａｔ 为

蒸发气体的焓，Ｊ ／ ｋｇ；ｈＵ 为气枕气体的焓，Ｊ ／ ｋｇ。 由

于气枕气体的比内能 ｕＵ 可以写为气枕气体平均温

度 ＴＵ 的函数，可以通过插值方法获得气枕温度 ＴＵ

随时间的变化。
忽略蓄压器容积的压缩性，根据总容积不变，液

体部分和气枕部分的体积关系为

Ｖ̇Ｂ ＝ － Ｖ̇Ｕ （８）
式中， ＶＢ 为液体体积，ｍ３。
１．２．２　 过冷区模型

液体部分的质量守恒可以表示为

ｄｍＢ

ｄｔ
＝ ｑｋ － ｑｅｖａ － ｑｌ，ｏｕｔ （９）

式中：ｍＢ 为液体质量，ｋｇ；ｑｋ 为通过连通口流入蓄压

器的液体质量，ｋｇ ／ ｓ；ｑｌ，ｏｕｔ 为通过溢流管排出的液体

质量，ｋｇ ／ ｓ。 忽略注气式蓄压器内液体势能，液体部

分的能量守恒方程可以表示为
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　 ∑
ｉ
ｑｉ ｈｉ ＋

􀭹ｕ２
ｉ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ － ∑

ｅ
ｑｅ ｈｅ ＋

􀭹ｕ２
ｅ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷

（１０）

式中： ＥＢ 为液体总能；ΦＮＥＴ，Ｂ 为液体吸收净热量的

速率；ＷＮＥＴ，Ｂ 为液体所做的净功。
忽略通过连通口流入的液体和蓄压器内液体的

动能，注气式蓄压器的液体控制体能量方程各项可

以表示为：
ＥＢ ＝ ＵＢ ＝ ｍＢｕＢ （１１）

ΦＮＥＴ，Ｂ ＝ ΦＷ，Ｂ ＋ ΦＳ，Ｂ （１２）

ＷＮＥＴ，Ｂ ＝ ｐＢ

ｄＶＢ

ｄｔ
（１３）
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∑
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ｑｅｈｅ ＝ ｑｌ，ｏｕｔｈＢ ＋ ｑｅｖａｈｌ，ｓａｔ （１５）

式中： ｕＢ 为液体的比内能；ΦＷ，Ｂ 为壁面向液体传递

热量的速率；ΦＳ，Ｂ 为气液界面向液体传递热量的速

率；ＷＮＥＴ，Ｂ 是液体做的净功；ｈｋ 为通过连通口流入蓄

压器的液体的焓；ｈＢ 为蓄压器内液体的焓；ｈｌ，ｓａｔ 为蒸

发液体的焓。 由于液体的比内能 ｕＢ 可以写为液体

平均温度 ＴＢ 的函数，因此可以通过插值方法获得液

体温度 ＴＢ 随时间的变化。 相较于气体的压缩性，注
气式蓄压器内的液体可以被视为不可压流体。 因

此，由（９） 式和液体的状态方程可知

Ｖ̇Ｂ ＝ （ｑｋ － ｑｅｖａ － ｑｌ，ｏｕｔ） ／ ρｌ （１６）
１．２．３　 饱和区模型

根据假设，气液界面是一个没有质量的概念体，
从液体分区传递到气液界面的质量也会向气枕分区

传递，能量则一部分传递向了液体分区，另一部分作

为液体蒸发所需要的潜热。 根据假设，气液界面的

温度为液体饱和温度，即
ＴＳ ＝ Ｔｓａｔ （１７）

式中： ＴＳ 为气液界面的温度，Ｋ；Ｔｓａｔ 为当前气枕压力

对应的液体饱和温度，Ｋ。 液体的蒸发率 ｑｅｖａ 为

ｑｅｖａ ＝
ΦＵ，Ｓ － ΦＳ，Ｂ

ｈｇ，ｓａｔ － ｈｌ，ｓａｔ

＝

　
ＡＳｈＵ，Ｓ（ＴＵ － Ｔｓａｔ） － ＡＳｈＢ，Ｓ（Ｔｓａｔ － ＴＢ）

ｈｇ，ｓａｔ － ｈｌ，ｓａｔ
（１８）

式中： ＡＳ 为气液界面的面积，ｍ２；ｈＵ，Ｓ 为气枕与气液

界面的换热系数，Ｊ ／ （Ｋ·ｓ·ｍ２）；ｈＢ，Ｓ 为液体与气液

界面的换热系数，Ｊ ／ （Ｋ·ｓ·ｍ２）；ｈｇ，ｓａｔ 为饱和状态下

气相的焓，Ｊ ／ ｋｇ；ｈｌ，ｓａｔ 为饱和状态下液相的焓，Ｊ ／ ｋｇ。
１．２．４　 固体区模型

蓄压器固体壁面的能量守恒方程可以表示为

ｄＥＷ

ｄｔ
＝ ΦＮＥＴ，Ｗ （１９）

式中： ＥＷ 为固体的总能，Ｊ；ΦＮＥＴ，Ｗ 为固体吸收净热

量的速率，Ｊ ／ ｓ。
忽略材料的比热随温度和压力的变化，注气式

蓄压器的固体控制体能量方程各项可以表示为

ＥＷ ＝ ＵＷ ＝ ｃＷｍＷＴＷ （２０）

·７５２·
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ΦＮＥＴ，Ｗ ＝ ΦＵ，Ｗ － ΦＷ，Ｂ （２１）
式中： ｃＷ 为材料的比热容，Ｊ ／ Ｋ；ｍＷ 为固体壁面的质

量，ｋｇ；ＴＷ 为固体区的平均温度，Ｋ。
１．２．５　 临界区模型

通常情况下，直接排出式蓄压器和循环注气式

蓄压器的溢流管限流孔内都处于临界流动状态。 对

于短孔径比孔板（孔径比小于 ３），在来流干度变化

范围较大的情况下，气液两相在孔段内传热和传质

不平衡、不稳定，不易建模。 而采用长孔径比孔板

（孔径比大于 １２）或细长管不仅有利于减小溢流管

部分的结构质量，也更易根据能量平衡假设建立临

界区模型。 假设溢流孔内径（长孔径比孔板内径）
为 ＤＯＰ，忽略溢流管内两相流动的沿程损失，根据基

于能量平衡假设的 Ｈｅｎｒｙ⁃Ｆａｕｓｋｅ 两相临界流动模

型为［２５⁃２７］

－ Ｓ
Ｇ２

ｏｕｔ

＝ ｖｌ（２ｘＳ － ２Ｓ － ２ｘＳ２ ＋ Ｓ２） ｄｘ
ｄｐ

＋

　 （１ － ｘ ＋ Ｓｘ）ｘ
ｄｖｇ
ｄｐ

＋ ｖｇ（１ ＋ ２Ｓｘ － ２ｘ） ｄｘ
ｄｐ

（２２）

Ｓ ＝
ｖｇ
ｖｌ

（２３）

ｄｘ
ｄｐ

＝ － １ － ｘ
ｉｇ － ｉｌ

ｄｉｌ
ｄｐ

－ ｘ
ｉｇ － ｉｌ

ｄｉｇ
ｄｐ

（２４）

（１ － ｘｉｎ） ｉｌ，ｉｎ ＋ ｘｉｎ ｉｇ，ｉｎ ＝ ｘ ｉｇ，ｏｕｔ ＋
１
２
ｘ２Ｇ２

ｏｕｔｖ２ｇ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

　 （１ － ｘ） ｉｌ，ｏｕｔ ＋
１
２
（１ － ｘ） ２Ｇ２

ｏｕｔｖ２ｌ
é

ë
êê

ù

û
úú （２５）

ｐＣ

ｐＯ

＝ ｃ （２６）

式中： Ｇｏｕｔ 为溢流管两相质量流率，ｋｇ ／ （ｓ·ｍ２）；Ｓ为

气液两相的滑速比，无单位；ｘ 为溢流管出口质量含

气率（即干度），无单位；ｘｉｎ 为溢流管入口质量含气

率（即入口干度）， 无单位；ｖｌ 为液体的比体积，
ｍ３ ／ ｋｇ；ｖｇ 为气枕气体的比体积，ｍ３ ／ ｋｇ；ｐＣ 为溢流管

内两相流动的临界压力，Ｐａ；ｐＯ 为滞止压力，Ｐａ；ｃ 为
临界压力比，无单位。 文献［２６］ 的试验表明，内径

６．３５ ｍｍ 孔道的长径比超过 １２ 以后，临界压力比

ｃ 约为 ０．５５。 溢流管内的滞止压力 ｐＯ 可以近似取蓄

压器气枕压力 ｐＵ，由此可以得到溢流管入口质量含

气率和质量流率。 计算可知长孔径比孔板或细长管

可以在排气量稳定的同时， 实现排液量的大幅

变化。

溢流管内的流动除了会处于两相临界状态，也
会根据工况需要在气相或液相的单相临界状态工

作。 当蓄压器内气液界面高度过低时（与溢流管入

口有一定距离，使得气流无法携带液体进入溢流

管），溢流管内为气相的单相临界流动。 此时溢流

管的孔板处（对于细长管而言则为整个管内） 应处

于气体拥塞状态，此时溢流管有最大排气流量（即
溢流管的最大入口气相流量）Ｇｇ，ｍａｘ，可表示为

Ｇｇ，ｍａｘ ＝ ＣＤ，ｇＫ
ｐＵ

ＴＵ

（２７）

Ｋ ＝ γ
Ｒ

２
γ ＋ １

æ

è
ç

ö

ø
÷

γ＋１
γ－１

（２８）

式中： ＣＤ，ｇ 为溢流管的气体流量系数，无单位；Ｋ 为

与气体性质相关的常数。 而当蓄压器内气液界面高

度接近或高于设计高度时（由于液面并不均匀，溢
流管入口处可能因气流和低压作用略高于平均高

度），溢流管入口是液体单相，出口的临界压力为液

体的饱和压力，此时有溢流管的最大排液流量（即
溢流管的最大入口液相流量）Ｇ ｌ，ｍａｘ 为

Ｇ ｌ，ｍａｘ ＝ ＣＤ，ｌ ２ρｌ（ｐＵ － ｐｓａｔ） （２９）
式中： ＣＤ，ｌ 为溢流管的液相流量系数，无单位；ｐｓａｔ 为

推进剂当前温度对应的饱和压力，Ｐａ。
相较于入口为气相或液体单相，溢流管入口为

气液混合物时其声速会显著降低。 因此，气液界面

低于设计值时和在设计值附近时的排气量之比可以

作为溢流管的一项重要参考参数，命名为排气流量

放大比 αＧＡＲ。 αＧＡＲ 越大，说明气枕体积的回调能力

越强。 以溢流管出口处气相质量分数达到 ９５％ 的

工况为参照工况，定义排气流量放大比 αＧＡＲ 为

αＧＡＲ ＝
Ｇｇ，ｍａｘ

Ｇｇ，ｏｕｔ ｘ ＝ ０．９５

＝
Ｇｇ，ｍａｘ

ｘｉｎＧｏｕｔ ｘ ＝ ０．９５
（３０）

　 　 根据计算可知气枕压力和气枕温度越高，排气

流量放大比 αＧＡＲ 越大，但一般在 １．５ 左右。 对于短

孔径比孔板溢流方案而言，理想情况下因两相来不

及在孔道内进行质量、动量和热量的交换，其排气流

量放大比 αＧＡＲ 的理论值应为 １。

２　 注气式蓄压器动态特性分析

２．１　 柔度计算方法

将注气式蓄压器在 Ｐｏｇｏ 振荡瞬间的变化近似

为绝热等熵过程，对气枕内气体有状态方程

·８５２·
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ｐＵ（ＶＵ ／ ｍＵ） γ ＝ ｃｏｎｓｔ （３１）
　 　 （３１）式对时间 ｔ 求导有

１
ｐＵ

ｄｐＵ

ｄｔ
＋ γ
ＶＵ

ｄＶＵ

ｄｔ
－ γ
ｍＵ

ｄｍＵ

ｄｔ
＝ ０ （３２）

　 　 假设液体不可压缩，由（１）式、（８） ～ （９）式和

（３２）式可知

ρｌＶＵ

ｋｐＵ

ｄｐＵ

ｄｔ
＝ ｑｋ － ｑｅｖａ － ｑｌ，ｏｕｔ ＋

　
ρｌ

ρｇ
（ｑｇ，ｉｎ ＋ ｑｅｖａ － ｑｇ，ｏｕｔ）

（３３）

　 　 忽略蓄压器内液体的势能，对于蓄压器内液体

和主管建立线性化关系式，即

ＩＡ
ｄｑｋ

ｄｔ
＋ ＲＡｑｋ ＝ ｐｋ － ｐＵ （３４）

　 　 （３３） ～ （３４）式为注气式蓄压器的线性化模型。
假设该系统在瞬间发生了一个微小的脉动（以 δ 来

表示），近似有

ＣＡ

ｄδｐＵ

ｄｔ
＝ δｑｋ － δｑｅｖａ － δｑｌ，ｏｕｔ ＋

　
ρｌ

ρｇ
（δｑｇ，ｉｎ ＋ δｑｅｖａ － δｑｇ，ｏｕｔ） （３５）

ＩＡ
ｄδｑｋ

ｄｔ
＋ ＲＡδｑｋ ＝ δｐｋ － δｐＵ （３６）

式中： ＣＡ ＝ ρｌＶＵ ／ γｐＵ 为蓄压器柔度，ｍ·ｓ２，在一个微

小脉动过程中柔度近似可以视为常数。 在此基础

上，对（３５） 式中的 ４ 个脉动量 δｑｅｖａ，δｑｌ，ｏｕｔ，δｑｇ，ｉｎ 和

δｑｇ，ｏｕｔ 逐项进行分析讨论，只保留 δｑｋ。
气枕进气口应始终处于临界流动状态，一般可

以认为其流量不受下游扰动影响，因此有

δｑｇ，ｉｎ ＝ ０ （３７）
　 　 对于蒸发过程，瞬时小幅值的压力脉动对于液

体温度和饱和温度的影响应可以忽略，即
δｑｅｖａ ＝ ０ （３８）

　 　 对于溢流管，管前总压变化与气枕压力变化近

似相同，均为 δＰＵ，则进入溢流管的流量变化应为

δｑｇ，ｏｕｔ ＝
πＤ２

ＯＰ

４
（ｘｉｎδＧｏｕｔ ＋ Ｇｏｕｔδｘｉｎ）

δｑｌ，ｏｕｔ ＝
πＤ２

ＯＰ

４
［（１ － ｘｉｎ）δＧｏｕｔ － Ｇｏｕｔδｘｉｎ］

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（３９）

　 　 下面对 δＧｏｕｔ 和 δｘｉｎ 分别进行分析。 由（２２） ～
（２４）式和（２６）式可得

２Ｓ
Ｇ３

ｏｕｔ

ｄＧｏｕｔ

ｄｐ
＝ ｘ（Ｓｘ － ｘ ＋ １）

ｄ２ｖｇ
ｄｐ２

＋

　 （１ － ｘ）ｘ １
２ｖｇ

ｄｖｇ
ｄｐ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋ ２ｖｇ Ｓ － ２ ＋ １
Ｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｄｘ
ｄｐ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋

　 ２ｖｇ １ － １
Ｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （Ｓｘ － ｘ ＋ １） ｄ２ｘ

ｄｐ２
－

　 ２（２Ｓｘ － ２ｘ ＋ １） ｄｘ
ｄｐ

ｄｖｇ
ｄｐ

（４０）

　 　 对于 ｄｘ ／ ｄｐ 的求解不能直接采用 Ｈｅｎｒｙ⁃Ｆａｕｓｋｅ
模型中基于总焓与压力无关的假设得到（２４） 式。
（４０） 式是在总焓变化的条件下，假设任一总焓处均

符合 Ｈｅｎｒｙ⁃Ｆａｕｓｋｅ 模型的求解，因此 ｄｘ ／ ｄｐ 应与总

焓 ｉ 有关，为
ｄｘ
ｄｐ

＝ １
ｉｇ － ｉｌ

ｄｉ
ｄｐ

－ １ － ｘ
ｉｇ － ｉｌ

ｄｉｌ
ｄｐ

－ ｘ
ｉｇ － ｉｌ

ｄｉｇ
ｄｐ

（４１）

　 　 根据（２４） 式先求解 ｄｘ ／ ｄｐ， 再进一步求二阶

导。 本研究后续用到的 ｄ２ｖｇ ／ ｄｐ２ 和 ｄ２ｘ ／ ｄｐ２ 也均通

过对 ｄｘ ／ ｄｐ和 ｄｖｇ ／ ｄｐ 进行离散求解获得。 对于线性

系统而言，近似有

δＧｏｕｔ ＝
ｄＧｏｕｔ

ｄｐ
δｐ （４２）

　 　 为表征注气式蓄压器的液面高度控制系统特

性，定义溢流管入口干度增量 δｘｉｎ 与蓄压器内液体

质量增量 δｍＢ 之比为高度系数 ａ′ｈ，即 δｘｉｎ ＝ ａ′ｈδｍＢ，
有（４３） 式成立。

ｄδｘｉｎ

ｄｔ
＝ ａ′ｈ

ｄδｍＢ

ｄｔ
（４３）

　 　 由（３９）式和（４３）式可得

１
ａ′ｈ

ｄδｘｉｎ

ｄｔ
＝ δｑｋ －

πＤ２
ＯＰ

４
［（１ － ｘｉｎ）δＧｏｕｔ － Ｇｏｕｔδｘｉｎ］

（４４）
　 　 将（３７） ～ （３９）式和（４４）式代入（３５）式，并做拉

氏变换，可得注气式蓄压器阻抗 ＺＡ 为：

ＺＡ ＝
δＰｋ

δＱｋ

＝ ＬＡｓ ＋ ＲＡ ＋

　
ａｈ

ＣＡｓ ＋ ［（􀭰ρ － ａｈ）ｘｉｎ ＋ ａｈ］
πＤ２

ＯＰ

４
ｃ
ｄＧｏｕｔ

ｄｐ

（４５）

ａｈ ＝
ｓ － ａ′ｈ􀭰ρ

πＤ２
ＯＰ

４
Ｇｏｕｔ

ｓ － ａ′ｈ
πＤ２

ＯＰ

４
Ｇｏｕｔ

（４６）

式中， ａｈ 为高度参数，表征溢流管高度系数和排气

流量对气枕柔度的耦合放大效果。

·９５２·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４４ 卷

２．２　 溢流管的高度系数与排气参数

当高度系数 ａ′ｈ ＝ ０ 时，高度参数 ａｈ 理论值为 １，
此时（４６） 式退化为溢流管到蓄压器的柔度无影响

的形式。 然而实际上 ａ′ｈ 不可能为零，溢流管的入口

参数总是对液体总质量具有一定的敏感性。 如图 ２
所示， ａｈ 的图像实际上可以看作两点至（０，ωｊ） 的

距离之比，在 Ｐｏｇｏ 频率范围内（大于 ５ Ｈｚ）应该是

一定小于 １ 的。

图 ２　 溢流管高度参数 ａｈ 的复数值

要使得 ａｈ 小于 １，由（４６） 式可得

ω ＞
（􀭰ρ ＋ １）

πＤ２
ＯＰ

４
Ｇｏｕｔ ａ′ｈ ２

２Ｉｍ（ａ′ｈ）
（４７）

　 　 另一方面，根据图 ２ 还可以看出，频率值越大，
两者之比应越接近于 １；而如果 ａ′ｈ 的值越大，在相对

较低的频率范围内，ａｈ 的值更小。 根据（４３） 式中对

高度系数的定义，ａ′ｈ 可以写作

ａ′ｈ ＝
δｘｉｎ

δＧ ｌ，ｏｕｔ

δＧ ｌ，ｏｕｔ

δｍＢ
≈ １

ｄＧ ｌ，ｏｕｔ

ｄｘｉｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷

δＧ ｌ，ｏｕｔ

δｍＢ
（４８）

　 　 据（４３）式的定义， ａ′ｈ 的大小与压力变化无关，
而仅与液面高度有关，因此能够在常压、平整液面的

条件下测量其值。 也可以根据注气式蓄压器的实测

柔度和气枕理论最大柔度推算 ａｈ 和 ａ′ｈ。 后文将根

据仿真结果对高度系数进行进一步的讨论和验证。
由此看出，应将注气式蓄压器的溢流管排液率设定

在流量较低但变化率较大的设计点。
根据（４５） 式，假设系统满足 ａ′ｈ ≈０，即在 ａ′ｈ ＝ ０

的条件下进一步分析。 此时有 ａｈ ＝ １，由此可得

ＺＡ ＝ ＬＡｓ ＋ ＲＡ ＋ １

ＣＡｓ ＋ ［１ ＋ （􀭰ρ － １）ｘｉｎ］ｃ
πＤ２

ＯＰ

４
ｄＧｏｕｔ

ｄｐ
（４９）

　 　 储气式蓄压器的阻抗可以通过将条件 δＧｏｕｔ ＝
δｘｉｎ ＝ ０ 代入（４９） 式进行计算，得到 ＺＡ，Ｓ 为

ＺＡ，Ｓ ＝ ＬＡｓ ＋ ＲＡ ＋ １
ＣＡｓ

（５０）

　 　 对比（４９）式和（５０）式可以看出，即便是在不考

虑溢流管对气枕柔度放大效果的条件下，注气式蓄

压器的抑波特性一般还是优于储气式蓄压器的。 在

短时间内 ｘｉｎ 可以视为常数，因此在下文分析中仅讨

论排气对系统的影响。 蓄压器柔度对排气因子的相

对效应 αｅ 可以计算为

αｅ ＝
４ＣＡｓ

［１ ＋ （􀭰ρ － １）ｘｉｎ］ｃπＤ２
ＯＰ

ｄＧｏｕｔ

ｄｐ
＝

　
２πｆｄ

γｐＣ

ｄＫＭ

ｄｐ

􀭰ρｘｉｎ

［１ ＋ （􀭰ρ － １）ｘｉｎ］
（５１）

ＫＭ ＝
ｑｇ，ｏｕｔ

ｍＵ
（５２）

式中： ＫＭ 为表征排气量相对气枕质量的排气参数，
ｓ －１。 在常温下，􀭰ρ 和 ｘｉｎ 对气体工质的影响有限，αｅ

可以进一步简化为

αｅ ≈
２πｆｄ

γｐＣ

ｄＫＭ

ｄｐ

（５３）

　 　 （５３）式表明，一方面溢流管排气对蓄压器滤波

效果的影响与压力振荡频率线性负相关，压力振荡

频率越大，溢流管在振荡抑制中起到的作用越小；另
一方面，压力振荡对排气流量影响越大，注气式蓄压

器的滤波效果越好。 根据（５２） ～ （５３）式可以获得

排气参数的另一种计算方法为

αｅ ≈
２πｆｄＧｏｕｔ

γＫＭｐＣ

ｄＧｏｕｔ

ｄｐ

（５４）

　 　 （５４）式表明，在确定的振荡频率、比热容比和

相对效应条件下，排气参数可以看作临界压力和出

口气相质量分数的函数。 在 ｆｄ ＝ １ Ｈｚ，γ ＝ １．４，αｅ ＝ １
的条件下，排气参数 ＫＭ 关于临界压力 ｐＣ 和溢流管

出口干度 ｘ 的变化如图 ３ 所示。
根据（５４） 式和图 ３，可以在不同振荡频率和气

枕压力条件下，估算任意注气式蓄压器的排气量与

蓄压器滤波效果的关系。 例如：对于一个气枕压力

为 １ ＭＰａ、气枕质量为 ０．５ ｋｇ 的蓄压器，如果需要通

过排气量对 ５ Ｈｚ 及以下的压力振荡抑制效果有

１０％ 以上增益， 则对应的排气参数 ＫＭ 至少应在

１．５ ｓ －１，即对应的排气流量约为 ０．７５ ｋｇ ／ ｓ。 如果蓄
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图 ３　 不同临界压力下排气参数随溢流管出口干度的变化

压器持续工作 １００ ｓ，排气量则到了 ７５ ｋｇ，这对于直

接排放式蓄压器而言很难实现。 在大部分情况下，
考虑到 Ｐｏｇｏ 振动的通常范围和排气量的限度，可以

忽略溢流管排气对于注气式蓄压器频率抑制能力的

贡献，其作用应为在飞行过程中控制气液界面高

度。 由此也可以得出，蓄压器动特性可以通过当前

气枕的平均体积 ＶＵ 和压力 ＰＵ 来计算。
２．３　 基于 ＳＳＭＥ 蓄压器的工作过程仿真验证

为验证（４５）式，基于一款气枕体积约 ２２．４ Ｌ 的

ＳＳＭＥ 蓄压器案例开展了工作过程仿真分析。 在频

率为 １０ Ｈｚ，振幅为 ０．１ ＭＰａ 的输入下获得其气枕柔

度为 ６．５６×１０－６ ｍ·ｓ２，但基于传统柔度定义式的计

算结果为 ５．７６×１０－６ ｍ·ｓ２。 一方面传统方法与仿

真结果存在 １２．２％的计算偏差，另一方面也无法解

释排气系统对气枕柔度产生影响的原因。 而基于

（４５）式的计算结果表明，该系统中排气参数值约

０．１８３ ｓ－１，其对柔度的贡献约 ０．６％，而高度参数约

０．８７８，对柔度的贡献达到了 １３．９％，不仅能够更准

确地描述气枕柔度的变化规律，而且能对比分析各

项因素对最终柔度的贡献，为注气式蓄压器的方案

设计和优化提供参考依据。
２．４　 阻尼计算方法

注气式蓄压器的阻尼主要取决于其连通孔设

计。 根据史童等［２１］建立的连通孔流动模型，连通孔

两侧压差和连通孔内流量关系为

ＲＱＡ ＝
􀭵ＰＵ － 􀭵ＰＭＰ

ｍ·—２
ｃｏｍｐ

＝ １
２ρＣ２

ＤＡ２
Ａ

（５５）

ＣＤ，０

ＣＤ

＝ ｋ ｖ
ｖＰ

＋ ａ ＋ ｂ （５６）

式中： ＲＱＡ 为蓄压器的非线性阻尼，（ｍ·ｓ） －１；ＡＡ 为

连通孔的总通流面积，ｍ２；ＣＤ 为连通孔流量系数，无

量纲；ＣＤ，０ 为同尺寸孔板流量系数，无量纲；ｖ为输送

主管内流体面平均流速，ｍ ／ ｓ；ｖＰ 为连通孔内流体面

平均流速，ｍ ／ ｓ。 ｋ，ａ，ｂ 为待定系数。 该模型推导可

得到注气式蓄压器线性化阻尼曲线，在微小压力脉

动下蓄压器线性化阻尼最小值 ＲＬＡ，ｍｉｎ 为［２２］

ＲＬＡ，ｍｉｎ ＝ ｂ ＋ ４ ６ａ２ｋ２ ＋ ６ｂ２

３π
æ

è
ç

ö

ø
÷

ｋｖ
Ｃ２

Ｄ，０ＡＡ

（５７）

　 　 在压力振荡幅值趋近于 ０ 时，注气式蓄压器的

阻尼值 ＲＬＡ，１ 应为［２７］

ＲＬＡ，１ ＝ ｖ
ＣＤ，０ＡＡ

２
３π

（５８）

２．５　 惯性计算方法

注气式蓄压器的惯性主要取决于连通孔，本文

近似采用孔板的惯性作为蓄压器参考值。 根据 Ｌａｕ
模型，同尺寸孔板的惯性 ＬＯ 如（５９）式所示［２８］。

ＬＯ ＝
ｌＥ
ＡＯ

＝ ０．２９ｄ
ＡＯ

＋ １．０４∫ｌ
０

１
Ａ（ｘ）

ｄｘ （５９）

式中： ｌＥ 为等效长度，ｍ；ＡＯ 为孔板通流面积，ｍ２；ｄ
为孔径，ｍ；ｘ 为流动路径，ｍ。 Ｌａｕ 证明，在较大的雷

诺数范围内，各种孔的有效长度保持相对恒定［２８］。
将连通孔看作孔板，根据（５９） 式可得单个连通孔的

惯性计算公式近似为

ＩＰ ＝
０．２９ＤＰ

ＡＰ

＋ １．０４
ｔｗ
ＡＰ

（６０）

　 　 忽略蓄压器内液体部分惯性，可以得到注气式

蓄压器惯性的计算式为

ＩＡ ＝
０．２９ＤＰ

ＡＡ

＋ １．０４
ｔｗ
ＡＡ

（６１）

３　 注气式蓄压器静态特性分析

注气式蓄压器需要在飞行过程中具有预设的柔

度、惯性和阻尼。 忽略组分分布变化、温度分布变化

和变工况后效对蓄压器工作的影响，假设注气式蓄

压器时刻处于动态平衡。 对于液体区域，液体体积

的时间变化率为零，即通过连通孔流入蓄压器的推

进剂流量时刻等于蒸发量与流入溢流管的流量之

和。 对于气枕，气枕、液体和壁面的能量、质量和体

积的时间变化率为零，仅有压力变化率。 因此液体

和气体此时的质量守恒方程为

ｑｋ ＝ ｑｌ，ｏｕｔ ＋ ｑｅｖａ （６２）
ｑｇ，ｏｕｔ ＝ ｑｇ，ｉｎ ＋ ｑｅｖａ （６３）
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　 　 由于注气式蓄压器不具备持续排液的能力，连
通孔时均流量应大于等于零。 根据准稳态假设，并
将理想气体状态方程代入 （１） ～ （２） 式，可得气枕

温度满足

　 ｑｇ，ｉｎｃｐ，ｇ（Ｔｇ，ｉｎ － Ｔｓａｔ） ＝ ＡＵＷｈＵ，Ｗ（ＴＵ － ＴＷ） ＋
　 　 （ＡＯＰｘｉｎＧｏｕｔｃｐ，ｇ ＋ ＡＳｈＵ，Ｓ）（ＴＵ － Ｔｓａｔ） （６４）
式中：ｈＵ，Ｗ 为 气 枕 和 壁 面 的 对 流 换 热 系 数，
Ｊ ／ （Ｋ·ｓ·ｍ２）；ｈＵ，Ｓ 为气枕和气液界面的对流换热

系数，Ｊ ／ （Ｋ·ｓ·ｍ２）；ｃｐ，ｇ 为气枕工质的定压比热容，
Ｊ ／ ｋｇ。 同样根据准稳态假设，假设气枕气体的定压

比热容不变，由（９） ～ （１０） 式可得液体温度满足

ｑｋｃｐ，ｇ（Ｔｋ － Ｔｓａｔ） ＝ ＡＢＷｈＢ，Ｗ（ＴＢ － ＴＷ） ＋

　 ［ＡＯＰ（１ － ｘｉｎ）Ｇｏｕｔｃｐ，ｇ － ＡＳｈＢ，Ｓ］（ＴＢ － Ｔｓａｔ） （６５）
式中：ｈＢ，Ｗ 为 液 体 和 壁 面 的 对 流 换 热 系 数，
Ｊ ／ （Ｋ·ｓ·ｍ２）；ｈＢ，Ｓ 为液体和气液界面的对流换热

系数，Ｊ ／ （Ｋ·ｓ·ｍ２）。 对于壁面，同样假设其处于动

态平衡状态，根据能量守恒方程可得其温度应满足

ＴＷ ＝
ＡＵＷｈＵ，ＷＴＵ

ＡＢＷｈＢ，Ｗ ＋ ＡＵＷｈＵ，Ｗ

＋
ＡＢＷｈＢ，ＷＴＢ

ＡＢＷｈＢ，Ｗ ＋ ＡＵＷｈＵ，Ｗ

（６６）
　 　 假设蓄压器内的液体蒸发量仅与温差相关，即
对流换热系数为常数。 由（６２） ～ （６６）式可知气枕

和液体温度为

ＴＵ ＝ Ｔｓａｔ ＋
ＫＯ（１ － ＫＩ）（Ｔｋ － Ｔｓａｔ）

（ＫＯ － ｘｉｎＫＯ － ＫＢ ＋ １）（１ ＋ ｘｉｎＫＯ ＋ ＫＵ） － １
＋

（ＫＯ － ｘｉｎＫＯ － ＫＢ ＋ １）ＫＯＫＩ（Ｔｇ，ｉｎ － Ｔｓａｔ）
（ＫＯ － ｘｉｎＫＯ － ＫＢ ＋ １）（１ ＋ ｘｉｎＫＯ ＋ ＫＵ） － １

（６７）

ＴＢ ＝ Ｔｓａｔ ＋
ＫＯ（１ － ＫＩ）（１ ＋ ｘｉｎＫＯ ＋ ＫＵ）（Ｔｋ － Ｔｓａｔ）

（ＫＯ － ｘｉｎＫＯ － ＫＢ ＋ １）（１ ＋ ｘｉｎＫＯ ＋ ＫＵ） － １
＋

ＫＯＫＩ（Ｔｇ，ｉｎ － Ｔｓａｔ）
（ＫＯ － ｘｉｎＫＯ － ＫＢ ＋ １）（１ ＋ ｘｉｎＫＯ ＋ ＫＵ） － １

（６８）

ＫＵ ＝
ＡＳｈＵ，Ｓ（ＡＢＷｈＢ，Ｗ ＋ ＡＵＷｈＵ，Ｗ）

ＡＢＷｈＢ，ＷＡＵＷｈＵ，Ｗ
（６９）

ＫＢ ＝
ＡＳｈＢ，Ｓ（ＡＢＷｈＢ，Ｗ ＋ ＡＵＷｈＵ，Ｗ）

ＡＢＷｈＢ，ＷＡＵＷｈＵ，Ｗ
（７０）

ＫＯ ＝
ＡＯＰＧｏｕｔｃｐ，ｇ（ＡＢＷｈＢ，Ｗ ＋ ＡＵＷｈＵ，Ｗ）

ＡＢＷｈＢ，ＷＡＵＷｈＵ，Ｗ
（７１）

ＫＩ ＝
ｑｇ，ｉｎ

ＡＯＰＧｏｕｔ
（７２）

式中： ＫＵ 为表征气枕向气液界面传热量的无量纲参

数；ＫＢ 为表征液体向气液界面传热量的无量纲参

数；ＫＯ 为表征排出气体能量的无量纲参数；ＫＩ 为表

征注入气体与排出气体相对量的无量纲参数。
给定换热系数的条件下，ＫＵ，ＫＢ，ＫＯ，ＫＩ 的值对

应着注气式蓄压器的结构参数 ＡＳ，ＡＢＷ，ＡＵＷ，以及排

气和注气质量流量相关的参数。 ＫＵ，ＫＢ 是与蒸发、
冷凝过程相关的参数，ＫＯ 表征了注入气体的能量强

度，ＫＩ 表征了蓄压器气枕工质的更换效率。 由 ｐＵ，
ＫＵ，ＫＢ，ＫＯ，ＫＩ 的初值可以求得对应 ｘｉｎ，ＴＵ，ＴＢ，Ｇｏｕｔ

的值。
将（１８） 式、（６７） ～ （６８） 式代入（６３） 式，可得

ｘｉｎ 隐函数为

ｘｉｎ ＝ ＫＩ ＋
（１ － ＫＩ）ｃｐ，ｇ［ＫＵ ＋ （１ ＋ ｘｉｎＫＯ ＋ ＫＵ）ＫＢ］

（ＫＯ － ｘｉｎＫＯ － ＫＢ ＋ １）（１ ＋ ｘｉｎＫＯ ＋ ＫＵ） － １
Ｔｋ － Ｔｓａｔ

ｉｌｇ
＋

ｃｐ，ｇＫＩ［（ＫＯ － ｘｉｎＫＯ － ＫＢ ＋ １）ＫＵ ＋ ＫＢ］
（ＫＯ － ｘｉｎＫＯ － ＫＢ ＋ １）（１ ＋ ｘｉｎＫＯ ＋ ＫＵ） － １

Ｔｇ，ｉｎ － Ｔｓａｔ

ｉｌｇ
（７３）

式中： ｉｌｇ 为当前分压下的气化潜热，Ｊ ／ ｋｇ。 （６７） ～
（６８） 式和（７３） 式构成了注气式蓄压器的准稳态模

型。 通常液体火箭泵入口处的推进剂温度和注气温

度是蓄压器设计的限制条件。 由于Ｔｓａｔ 是ＰＵ 的单值

函数，在已知 ＫＵ，ＫＢ，ＫＯ，ＫＩ 的条件下可以由（６７） ～
（６８） 式和（７３） 式得到 ｘｉｎ，ＴＵ 和 ＴＢ 关于气枕压力 ｐＵ

的曲线并进而得到 Ｇｏｕｔ 的值。
基于上述方法可以对蓄压器的工作状态进行计

算。 例如：对于某个初始时刻气枕压力为 ０．８ ＭＰａ
的注气式蓄压器系统，假设连通孔入口处推进剂温

度为 ８８ Ｋ，气枕注气口气体温度为 ３００ Ｋ，假定其

ＫＵ ＝１．５，ＫＢ ＝ ２．５，ＫＯ ＝ ４０，ＫＩ ＝ ０．６，以 ＴＵ，ＴＢ 和 ｘｉｎ
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的残差均小于 ０．００１ 作为收敛的判据，可以求得其

参数随气枕压力的变化如表 １ 所示。 该注气式蓄压

器溢流管的排量几乎与气枕压力呈正比，但溢流管

入口气相质量分数稳定。 假设该蓄压器工作时间为

１６０ ｓ，蓄压器入口压力从 ０． ８ ＭＰａ 线性增长至

１．６ ＭＰａ，溢流管孔板通径为 ５ ｍｍ，对应初始时刻排

气量约 ３３．４ ｇ ／ ｓ，排液量为 １９．６ ｇ ／ ｓ。 则由此可以估

算其总排气量约 ８ ｋｇ，排液量约 ５．２ ｋｇ。
表 １　 某蓄压器静态参数变化预测（Ｔｋ 为 ８８ Ｋ，Ｔｇ，ｉｎ为 ３００ Ｋ）

气枕压力

ｐＵ ／ ＭＰａ
ＫＵ ＫＢ ＫＯ ＫＩ

气枕温度

ＴＵ ／ Ｋ
液体温度

ＴＢ ／ Ｋ
溢流管入口

干度 ｘｉｎ

Ｇｏｕｔ ／

（ｋｇ·ｍ－２·ｓ－１）

０．８ １．５００ ２．５０００ ４０．００ ０．６００ ０ ２７４．５７ ９４．２４ ０．６３０ ３ ２ ７０１．８７

１．０ １．５００ ２．５００ ５１．０６ ０．４７０ ０ ２７５．０２ ９２．８９ ０．６１６ ３ ３ ４４９．０１

１．２ １．５００ ２．５００ ６２．１５ ０．３８６ ４ ２７５．５３ ９１．８７ ０．６０７ ３ ４ １９８．２１

１．４ １．５００ ２．５００ ７３．２７ ０．３３７ ５ ２７６．０６ ９１．０３ ０．６００ ９ ４ ９４９．３７

１．６ １．５００ ２．５００ ８４．４２ ０．２８４ ３ ２７６．５６ ９０．３２ ０．５９６ ２ ５ ７０２．０４

４　 气枕体积控制能力分析

注气式蓄压器需要配合液体火箭动力系统的起

动和关机过程，完成气枕充填、气枕维持和气枕排

空，对应起动、关机、水击和排空等过程。 本节将对

这几个特殊工况下的蓄压器体积控制能力参数进行

讨论和分析。
４．１　 气枕充填工况

注气式蓄压器不论在发动机起动前先起动还是

在发动机起动后再起动，由于其起动时间通常比较

短，可以忽略起动期间气液之间的传热以及液体蒸

发，并忽略消能器后的气体动能，气枕压力应始终与

主管压力接近。 气枕温度应与消能器后气体温度一

致，因此对气体部分有

ｄＶＵ

ｄｔ
＝
ｑｇ，ｉｎ

ρｇ
（７４）

　 　 另一方面，可以将气枕充填过程中的排液参数

与注气式蓄压器稳态工作过程中的静态参数联系起

来，将起动时间 ｔｓｔａｒｔ表示为

ｔｓｔａｒｔ ＝ ρｇＶＵ ／ ｑｇ，ｉｎ （７５）
　 　 假设起动过程中，溢流管的排液量占总排液量

的比值为 αＯＰ。 为了避免起动过程中因气体冲入造

成的水击压力，αＯＰ 的值不能过小。 因此，根据（２９）
式和（７２） 式可得气枕气体体积与通过溢流管排出

的液体体积的关系为

ＫＩ ＝
αＯＰρｇＣＤ，Ｉ

Ｇｏｕｔ

２（ｐＵ － ｐｓａｔ）
ρＩ

（７６）

　 　 （７６）式说明 ＫＩ 和 Ｇｏｕｔ 之间应有合理的相对关

系。 将（７６） 式和（７２） 式代入（７５） 式可得溢流管孔

板通径与蓄压器起动时间的关系为

ｔｓｔａｒｔ ＝
ＶＵ

αＯＰＡＯＰＣＤ，１ ２（ｐＵ － ｐｓａｔ） ／ ρｌ

（７７）

　 　 以表 １ 中注气式蓄压器为例，假设其起动后气

枕压力 ｐＵ 为 ０．８ ＭＰａ，气枕容积 ＶＵ 为 ３０ Ｌ。 初始状

态下，其 ＫＩ ＝ ０．６，Ｇｏｕｔ ＝ ２ ７０１．８７，起动时液体完全从

溢流管中排出，代入其他参数可得起动时间与注气

孔板面积 ＡＯＰ 的关系为

ＡＯＰ ＝ １．９ × １０ －４

ｔｓｔａｒｔ
（７８）

　 　 假设起动时间为 ５ ｓ，由此可以计算得到对应的

注气流量为 ６１． ９ ｇ ／ ｓ， 溢流管限流孔半径约为

３．５ ｍｍ（流量系数取 ０．６２）。
４．２　 气枕维持工况

当增压输送主管内发生压力快速变化时，注气

式蓄压器的气枕能够在一定范围内维持体积不变，
可以采用最大压力变化速率来衡量这一特性。

１） 最大压力上升速率

如果注气式蓄压器需要经历增压输送主管内压

力的快速上升（例如发动机起动、关机时的水机），
为了避免气枕体积的下降，在溢流管全排液的情况

下，将可维持气枕体积不变的最大气枕压力上升速

率记为 ｒｐｒ，下标 ｐｒ 表示压力升高（ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｒｉｓｅ）。 由

（２）式有

ｄ（ｍＵｕＵ）
ｄｔ

＝ ｑｇ，ｉｎｈｇ，ｉｎ （７９）
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　 　 以 ｔ０ 表示初始时刻，通过对（７９）式积分可得任

意时刻 ｔ 有
（ ｔ － ｔ０）ｑｇ，ｉｎｈｇ，ｉｎ ＝ － ｍＵ（ ｔ０）ｕＵ（ ｔ０） ＋
　 ［ｍＵ（ ｔ０） ＋ （ ｔ － ｔ０）ｑｇ，ｉｎ］ｕＵ（ ｔ）

（８０）

　 　 将气枕气体视为理想气体并假设其比热容不

变，可得气枕的温度为

　 ＴＵ（ ｔ） ＝
γ（ ｔ － ｔ０）ｑｇ，ｉｎＴｇ，ｉｎ ＋ ｍＵ（ ｔ０）ＴＵ（ ｔ０）

ｍＵ（ ｔ０） ＋ （ ｔ － ｔ０）ｑｇ，ｉｎ
（８１）

　 　 由理想气体的状态方程可得气枕的压力为

　 ｐＵ（ ｔ） ＝ Ｒ
γ（ ｔ － ｔ０）ｑｇ，ｉｎＴｇ，ｉｎ ＋ ｍＵ（ ｔ０）ＴＵ（ ｔ０）

ＶＵ
（８２）

　 　 因此气枕的最大压力上升速率为

ｒｐｒ ＝
γＲｑｇ，ｉｎＴｇ，ｉｎ

ＶＵ
（８３）

　 　 由（８３）式可知，维持气枕体积不变的最大压力

上升速率 ｒｐｒ 与气枕气体的比热容比 γ、注气量 ｑｇ，ｉｎ、
注气温度呈正比 Ｔｇ，ｉｎ，与气枕体积 ＶＵ 成反比。 压力

上升速率在该范围内时，理论上气枕体积稳定。
２） 最大压力下降速率

发动机关机时，输送主管内压力会快速下降。
超过一定的压力下降速率，气枕会因泄压能力不足

而发生体积膨胀，产生气枕体积进入输送主管的风

险。 如果注气式蓄压器具备关闭气枕注气口的能

力，则有维持气枕体积不变的最大压力下降速率

ｒｐｄ１。 假定气枕体积 ＶＵ 不发生变化，在最大压力下

降速率下，溢流管应处于完全排气状态，连通孔内应

无流体流动，因此气枕压力与主管压力一致。 忽略

传热和相变影响，气枕体积不变时的压力下降速率

最大。 根据（２） 式有

ｍＵ ＝
ｄｕＵ

ｄｔ
＝ ｑｇ，ｍａｘｕＵ － ｑｇ，ｍａｘｈＵ ＝ － ｑｇ，ｍａｘｐＵ

ＶＵ

ｍＵ
（８４）

　 　 根据理想气体状态方程，可以整理得

ｒｐｄ１ ＝ － １ ＋ Ｒ
ｃＶ，ｇ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｑｇ，ｍａｘｐＵ

ｍＵ
（８５）

　 　 由（８５）式可以得到气枕的最大压力下降曲线，
该曲线应包络发动机关机时的压力下降曲线，以避

免气体进入输送主管。
另一种情况下，如果注气式蓄压器不具备关闭

气枕注气口的能力（或未关闭注气），此时的最大压

力下降速率可以记为 ｒｐｄ２。 同样假设气枕体积不变，
溢流管完全排气，此时根据（２）式有

ｍＵ

ｄｕＵ

ｄｔ
＝ ｑｇ，ｉｎｈｇ，ｉｎ － ｑｇ，ｉｎｕＵ － ｑｇ，ｍａｘｐＵ

ＶＵ

ｍＵ
（８６）

　 　 对（８６）式整理可得

ｍＵ

ｄｕＵ

ｄｔ
＝ ｑｇ，ｉｎ（ｈｇ，ｉｎ － ｈＵ） ＋ （ｑｇ，ｉｎ － ｑｇ，ｍａｘ）ｐＵ

ＶＵ

ｍＵ

（８７）
　 　 假设气体为理想气体，则由（８７）式可得

ｒｐｄ２ ＝ － １ ＋ Ｒ
ｃＶ，ｇ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （ｑｇ，ｍａｘ － ｑｇ，ｉｎ）

ｐＵ

ｍＵ

＋

γｑｇ，ｉｎ

ＲＴｇ，ｉｎ

ＶＵ

－
ｐＵ

ｍＵ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （８８）

　 　 由于（８８）式适用于注气式蓄压器的正常工作

情况，该最大压力下降速率与（８３）式共同规定了注

气式蓄压器的额定工作压力变化条件。 如果输送主

管内的压力震荡幅值超过这一压力变化限制，则气

枕不能保持体积恒定，线性模型不再适用。
４．３　 气枕排空工况

可重复火箭需要在空中进行姿态变化，这会对

蓄压器内的推进剂管理提出新的要求。 一种方案是

采用防晃板或表面张力膜等将推进剂“按”在蓄压

器底部，另一种方案是在姿态变化过程中将蓄压器

内的气体通过蓄压器顶部的排气孔排空，通常情况

下两者均会使用。 对于排空过程而言，蓄压器需要

多久才能完成排空是可重复火箭需要考虑的重要参

数之一。 假设采取推进剂重定位措施使得推进剂沉

底，此时输送主管内推进剂不流动，蓄压器内压力应

始终与主管压力保持一致，因此可以假设该过程为

定压排气过程。 将此时的排气流量记为 ｑｅｐｔ，以区别

于溢流管的排气流量 ｑｇ，ｏｕｔ。 忽略传热和传质的影

响，根据（２）式可建立能量方程为

ｍＵ

ｄｕＵ

ｄｔ
＝ － ｐＵ

ｄＶＵ

ｄｔ
－ ｑｅｐｔ

ｐＵＶＵ

ｍＵ
（８９）

　 　 根据理想气体状态方程对（８９）式简化可得

ｄＶＵ

ｄｔ
＝ － ｑｅｐｔ

ＶＵ

ｍＵ
（９０）

　 　 根据（９０）式可以在已知蓄压器排空速率的情

况下估算注气式蓄压器的排空时间。 该方法中未考

虑两相之间的传热，因此不能用于在姿态变化过程

中进行排气的方案，剧烈晃动的两相流动问题不在

本文的讨论之中。
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５　 注气式蓄压器方案设计方法

５．１　 注气式蓄压器设计方法

５．１．１　 设计指标

注气式蓄压器应为液体火箭的增压输送系统提

供符合要求的柔度、惯性和阻尼。 根据前 ３ 节对注

气式蓄压器参数特性的分析可知，注气式蓄压器在

液体火箭飞行过程中由于输送主管压力的变化，较
难保持柔度的稳定。 因此“气枕等效体积”指标的

概念对于系统 Ｐｏｇｏ 稳定性分析和蓄压器结构设计

更有利。 注气式蓄压器的气枕等效体积 ＶＵ，ｅｑ 是注

气式蓄压器柔度的折算体积，其值应为取决于注气

式蓄压构型的常数。 据此在计算液体火箭 Ｐｏｇｏ 稳

定性时，蓄压器柔度应为

ＣＡ ＝
ρ１ＶＵ，ｅｑ

ｋｐＵ
（９１）

　 　 由此在液体火箭动力系统建模及 Ｐｏｇｏ 稳定性

分析中，使用（９１）式对注气式蓄压器进行建模。 根

据（４５）式可知注气式蓄压器的气枕实际体积 ＶＵ，ａｃ

应与气枕等效体积 ＶＵ，ｅｑ 存在（９２）式所示关系。
ＶＵ，ａｃ ＝ ａｈＶＵ，ｅｑ （９２）

　 　 注气式蓄压器的动态特性参数还包括其阻尼和

惯性，这两者主要取决于连通孔。 连通孔的阻尼是

其通流面积、脉动流量的均值、幅值和频率的函数，
应将目标频率下的线性化阻尼设计值 ＲＬＡ，ｄ 和 Ｐｏｇｏ
频段内能接受的线性化阻尼最小值 ＲＬＡ，ｍｉｎ 作为注气

式蓄压器的阻尼设计指标。 连通孔的惯性取决于其

通流面积、脉动流量的幅值和频率，应将 Ｐｏｇｏ 频段

内能接受的蓄压器惯性最大值 ＩＬＡ，ｍａｘ 作为注气式蓄

压器的惯性设计指标。 基于（９１） 式并直接给出注

气式蓄压器的惯性 ＩＬＡ 以及阻尼 ＲＬＡ，足够完成液体

火箭动力系统的频域分析，实现液体火箭的 Ｐｏｇｏ 稳

定性。 满足液体火箭动力系统对注气式蓄压器等效

体积、惯性和阻尼的需求是注气式蓄压器设计的基

本要求。
另外，根据动力系统的工况变化需要，注气式蓄

压器的气枕体积控制能力应达到一定要求。 为了确

保气枕体积不会在发动机关机或水击过程中进入到

泵，需要通过气枕的最大压力下降速率 ｒｐｄ 和最大压

力上升速率 ｒｐｒ 来量化气枕体积控制能力。 特别是

压力下降速率，在前文分析中了注气过程中和停止

注气后 ２ 种工况，分别对应 ｒｐｄ２ 和 ｒｐｄ１。

设计限制方面，注气式蓄压器需要满足推进剂

管理系统的既有条件。 蓄压器入口处液氧的温度

Ｔｋ、额定工作压力 ｐｋ、可用于注入蓄压器的气体工质

温度 Ｔｇ，ｉｎ 一般是给定的。 蓄压器的起动与发动机的

起动是强耦合的，一般来说注气式蓄压器需要在

５ ～ ７ ｓ 内达到额定状态（包括体积、组分和温度），
起动时间为 ｔｓｔａｒｔ。 动力系统所能接受的安装空间有

限，对于环抱式柱形注气式蓄压器和支路式球形注

气式蓄压器有不同的最大外廓直径Ｄｍａｘ 和最大外廓

高度 Ｈｍａｘ。 除此以外，还需要考虑注气式蓄压器是

否满足最大结构质量 ｍＡ，ｍａｘ、最大用气质量 ｍｇ，ｍａｘ 和

最大排液质量ｍｌ，ｍａｘ 的要求，还涉及到蓄压器的工作

时长 ｔｗｏｒｋ。 综上所述，最终得到的注气式蓄压器设

计的指标体系，如表 ２ 所示。
表 ２　 注气式蓄压器设计指标体系

序号 内容 符号

１ 气枕等效体积 ＶＵ，ｅｑ

２ 线性化阻尼额定值 ＲＬＡ，ｄ

３ 线性化阻尼最小值 ＲＬＡ，ｍｉｎ

４ 线性化惯性最大值 ＬＬＡ，ｍａｘ

５ 最大压力上升速率 ｒｐｒ

６ 最大压力下降速率（关闭注气） ｒｐｄ１

７ 最大压力下降速率（持续注气） ｒｐｄ２

８ 蓄压器入口处液氧温度 Ｔｋ

９ 蓄压器入口处压力变化范围 ｐｋ

１０ 注入气体工质温度 Ｔｇ，ｉｎ

１１ 注气式蓄压器起动时间 ｔｓｔａｒｔ

１２ 蓄压器最大外廓直径 Ｄｍａｘ

１３ 蓄压器大外廓高度 Ｈｍａｘ

１４ 蓄压器最大结构质量 ｍＡ，ｍａｘ

１５ 注气式蓄压器最大用气质量 ｍｇ，ｍａｘ

１６ 注气式蓄压器最大排液质量 ｍｌ，ｍａｘ

１７ 工作时长 ｔｗｏｒｋ

５．１．２　 耦合关系分析和设计流程

注气式蓄压器方案设计可以分为连通孔设计、
气枕体积控制系统设计和结构设计三部分。 这三部

分设计内容之间的关系为：
１） 连通孔设计可以单独解耦。 连通孔为蓄压

器支路贡献了主要的阻尼和惯性，可以将连通孔设
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计解耦。 但在连通孔设计中，线性阻尼对总通流面

积有较强的限制，而连通孔总通流面积是蓄压器惯

性的主要影响因素。 如果直接开孔不能充分满足惯

性设计要求，则只能采用减少壁厚的方式来实现。
２） 气枕体积控制系统设计与结构设计解耦。

根据（９２）式，可以调节溢流管高度系数和气枕体积

２ 个参数达到气枕等效体积要求。 例如要实现 １０％
的柔度增量，如果将高度参数增大 １０％，取 ａｈ ＝ ０．９，
激励频率为 １０ Ｈｚ，根据（４６）式可得

ａ′ｈ
πＤ２

ＯＰ

４
Ｇｏｕｔ ＝

（１ － ａｈ ）２πｆｄ
（􀭰ρ － ａｈ ）

＝ ０．１３７ ５ （９３）

　 　 如果要通过调整高度参数使得柔度增大 １０％，
则对应高度参数调整至 ０．８１８，根据（９３） 式可知此

时 ａ′ｈ 与总排量之积为 ０．２５。 在不改变溢流管高度

系数 ａ′ｈ 的条件下，需要将总排量增大约 ８１％（含气

相和液相）。 以排液量时均值 ０．８ ｋｇ ／ ｓ 为例，假设工

作时长 ｔｗｏｒｋ ＝ １００ ｓ，总排量为 ８０ ｋｇ。 如果要增大

８１％的总排量，需要额外排出约６０ ｋｇ的推进剂。 另

一方面，定型的注气式蓄压器可以通过改变注气量

和排气流量使特性参数具备一定的可调范围以满足

不同型号和任务的需求。 因此可以先假定高度参数

（例如保守选取高度参数 ａｈ ＝ ０．９５） 优先完成注气

式蓄压器的结构设计，然后完成气枕体积控制系统

额定工况的设计。 根据不同的任务需要，调节注、排
气量，即可在一定范围内实现蓄压器柔度的调整。
５．２　 注气式蓄压器特性设计

基于准稳态模型的预测结果，可以对蓄压器无

量纲参数 ＫＵ，ＫＢ，ＫＯ，ＫＩ 进行优化， 并选取恰当的

ｘｉｎ。 举例而言，根据注气式蓄压器的静态分区模

型，在已确定排气流量 Ｇｏｕｔ 的条件下，可以根据（２２）
式、（６７） ～ （６８） 式和（７３） 式得到一组无量纲特性

参数的解，满足该排气流量 Ｇｏｕｔ 在飞行过程中不随

入口压力变化而发生改变。 采用最小二乘方法，在
目标域内选取有限个点，可以根据优化算法对无量

纲参数进行求解。 由于目前各参数的取值尚缺乏试

验数据作为依据，采用无约束极值方法对一款理想

的注气式蓄压器进行优化，优化目标为在工作过程

中溢流管排量尽可能保持不变。 以增压输送主管内

推进剂温度 Ｔｋ 为 ８８ Ｋ，注入气体温度 Ｔｇ，ｉｎ 为 ３００ Ｋ
为例，选取 ０．８～１．２ ＭＰａ 为目标工作区间，目标函数

是溢流管排量与初值差的平方和，即

ｆ ＝ ∑
ｎ

０
［Ｇｏｕｔ（ＰＵ，ｎ） － Ｇｏｕｔ（ＰＵ，０）］ ２ （９４）

　 　 要使得溢流管排量在该压力范围内尽可能保持

稳定，通过无约束极值方法得到一组解为： ＫＵ ＝
０．３９４ ７，ＫＢ ＝ ２．２３１，ＫＯ ＝ ０．８５０ ０，ＫＩ ＝ ０．２７６ ２。 此

时蓄压器在不同压力下气枕、液体和溢流管的工作

参数如表 ３ 所示。 该蓄压器的溢流管排气流量几乎

不随气枕压力变化。 但是该注气式蓄压器的无量纲

参数 ＫＵ 远小于 ＫＢ，说明气枕内以冷凝为主。 参数

ＫＯ 的值相对很小，说明蓄压器的注气量极小。 ＫＩ 的

值较小，说明蓄压器溢流管的排量较小。 该方法得

到的参数值只是数学上的优化解，实际的工程应用

还需要考虑符合真实传热参数限制和蒸发、冷凝速

率限制。

表 ３　 某蓄压器优化后的静态参数（ＴＭＰ为 ８８ Ｋ，Ｔｇ，ｉｎ为 ３００ Ｋ）

气枕压力

ｐＵ ／ ＭＰａ
ＫＵ ＫＢ ＫＯ ＫＩ

气枕温度

ＴＵ ／ Ｋ
液体温度

ＴＢ ／ Ｋ
入口干度 ｘｉｎ

Ｇｏｕｔ ／

（ｋｇ·ｍ－２·ｓ－１）

０．８ ０．３９４ ７ ２．２３１ ０．８５０ ０ ０．２７６ ２ １３７．９４ １０６．９４ ０．１８８ ３ ８ ０１０．０２

０．９ ０．３９４ ７ ２．２３１ ０．８４５ ８ ０．２７７ ６ １４０．３１ １１０．５４ ０．２１５ ９ ７ ９７０．２７

１．０ ０．３９４ ７ ２．２３１ ０．８４６ ９ ０．２７７ ２ １４２．４６ １１３．８５ ０．２４３ ３ ７ ９８１．０１

１．１ ０．３９４ ７ ２．２３１ ０．８５１ ０ ０．２７５ ９ １４４．４２ １１６．９２ ０．２７１ ０ ８ ０１９．８１

１．２ ０．３９４ ７ ２．２３１ ０．８５６ ９ ０．２７４ ０ １４６．２１ １１９．７９ ０．２９９ １ ８ ０７５．３３

５．３　 基于 ＳＳＭＥ 蓄压器的方案设计案例

图 ４ 为本文提出的注气式蓄压器方案设计流

程。 根据该流程，基于 ＳＳＭＥ 蓄压器设计指标，分别

进行一款直排式支路式球形蓄压器和一款直排式环

抱式柱形蓄压器设计，用于验证设计方法的可靠性

和体现 ２ 种设计方案的差异性。
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图 ４　 注气式蓄压器设计流程图

　 　 蓄压器的无量纲参数取 ＫＵ ＝ １．１，ＫＢ ＝ ５．３，ＫＯ ＝
４０，ＫＩ ＝ ０．３。 以液氧密度为 １ １３０ ｋｇ ／ ｍ３ 进行换算，
根据航天飞机 Ｐｏｇｏ 抑制系统对蓄压器的设计建议，
要求其气枕有效体积应大于 ０．０２８ ｍ３，其惯性应低

于 １５ ｍ－１，阻尼设计值为 ７ ４３４ （ｍ·ｓ） －１ ［２９］。 航天

飞机蓄压器的气体工质为氧气，温度为 ４４８．７ Ｋ，蓄
压器起动时间约为 ７ ｓ。 设计过程中还对一些基本

参数进行了初步取值，包括连通孔流量系数取 ０．６２，
溢流管高度系数取 １．０５，入口干度取 ０．３。 蓄压器材

料为 Ｉｎｃｏｎｅｌ ７１８，密度给定为 ８．２４ ｇ ／ ｃｍ３，其屈服强

度在 ９０ Ｋ 条件下在 １ ２００ ＭＰａ 以上［３０］。 据此计算

得到的支路式和环抱式注气式蓄压器的设计参数与

ＳＳＭＥ 蓄压器的参数对比如表 ４ 所示。 其中 ＳＳＭＥ
蓄压器的连通孔第一层采用 １１０×ＤＮ８ 排布，总流通

面积为 ０．００５ ５３ ｍ２；第二层采用 ８６×ＤＮ１２．４ 排布，
总流通面积为 ０．０１０ ４ ｍ２。 支路式球形和环抱式柱

形蓄压器连通孔均采用 １０ 孔、ＤＮ１６．９ 排布，总流通

面积均为 ０．００２ ２４ ｍ２。 支路式球形蓄压器方案与

ＳＳＭＥ 蓄压器的尺寸基本一致，验证了本文提出的

注气式蓄压器方案设计方法的可靠性。
表 ４　 注气式蓄压器设计案例

案例
注气量 ／
（ｇ·ｓ－１）

排气量 ／
（ｇ·ｓ－１）

溢流管

入口干度

气枕直

径 ／ ｍｍ
气枕高

度 ／ ｍｍ
气壁接触

面积 ／ ｍ２

液柱高

度 ／ ｍｍ
液柱直

径 ／ ｍｍ
液壁接

触面积 ／ ｍ２

壁厚 ／
ｍｍ

结构质

量 ／ ｋｇ

实际产品

ＳＳＭＥ 蓄压器
１００ １２２ ３５６ １６０

支路式球形 １０４ １１１ ０．３０～０．３２ ３８３ ０．４６ ８８ １６０ ０．０４４ ０．７ ２．９

环抱式柱形 １０４ １１１ ０．３０～０．３２ ３７４ ３２８ ０．８６ ２５０ ２５０ ０．４２ １．４ １４．８
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　 　 相同性能设计要求条件下，环抱式与支路式蓄

压器的主要差异可以归结为结构、热管理和流动管

理。 在结构方面，根据表 ４ 可以看出环抱式蓄压器

结构质量大、加工难度大，但最大包络尺寸更小，适
用于动力系统空间较为紧凑的情况。 在热管理方

面，环抱式蓄压器的气枕与主管面接触，不考虑热防

护条件下气枕与壁面的平均换热系数更大，导致气

枕增压效率低。 所以在空间允许的情况下，一般可

以优先考虑采用支路式蓄压器。

６　 结论

本文获得的主要结论为：
１） 溢流管采用长孔径比或细长管方案更有利

于提高注气式蓄压器的液面控制能力。 该种溢流管

能在进液质量流率大幅变化的同时实现进气质量流

量的稳定，且其排气流量放大比相比短孔径孔板方

案能够提高 １．５ 倍。
２） 建立了考虑气液界面处相变和溢流管内临

界流动过程的注气式蓄压器动态特性参数模型。 该

模型表明，注气式蓄压器的滤波效果主要与蓄压器

柔度和溢流管高度系数有关，受排气量影响较小，且

直排式蓄压器排气量至少要超过百克每秒对低频

Ｐｏｇｏ 抑制的增益才能达到 １０％。
３） 建立了一种注气式蓄压器静态特性参数模

型，能够根据蓄压器入口压力的变化曲线预示蓄压

器在工作过程中的参数变化。 注气式蓄压器的静态

特性主要取决于气壁、气液和液壁的换热特性以及

进排气的相对焓量，可用 ４ 个无量纲参数表征。
４） 通过最小二乘方法和梯度优化方法找到了

一组无量纲参数的优化数值解，能够在注气式蓄压

器入口压力大范围变化的条件下实现其静态特性参

数的稳定。 预示结果表明，气枕压力从 ０．８ ＭＰａ 提

高至 １．２ ＭＰａ，气枕和液体温度变化不超过 １０％，溢
流管内质量流率变化不超过 １％。

５） 注气式蓄压器的注气量和排气量决定了蓄

压器的气枕体积控制能力。 注气量决定了系统的起

动时间，排气量决定了系统能够承受的最大压力下

降速率，两者之比受蓄压器无量纲参数的限制。
６） 提出了将结构、热管理和流动管理解耦的注

气式蓄压器设计方法，给出了一般性的指标体系。
该方法为注气式蓄压器设计提供了依据，能够为动

力系统频域和时域分析提供完整的蓄压器模型。
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