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中文摘要

纵向耦合振动（POGO）是由于大型液体火箭结构与管路推进系统相互作用而产

生的一种不稳定振动。结合国内外大量历史资料，可以看出自上世纪六十年代初

美国的雷神/阿金钠运载器和法国的 EMERAUDE(VE121)运载器开始，许多大型

液体火箭运载器在发射升空过程中都经历了较为严重的纵向耦合振动。

首先，针对传统 POGO稳定性分析方法难以进行耦合系统特征值求解这一问

题，本文提出了一种基于矩阵法和有理分式拟合法的耦合系统快速特征值求解算

法。采用引入辅助变量的技术，该方法能够将结构与管路耦合系统的控制方程等

效的变换为与结构动力学方程一致的形式，因此可以通过快速求解矩阵特征值来

确定耦合系统的动力学特性，进而判断系统的稳定性。经过将此方法的计算结果

与液体火箭遥测数据进行对比，可知该方法具有良好的求解精度和计算效率。

接下来，鉴于以往的液体火箭结构系统模型通常没有考虑带液贮箱的弹性变

形，加之由此推导得出的管路系统入口端脉动压力与流量边界条件过于简化，文

章又引入了一套液体火箭带液贮箱的三维轴对称建模方法。发展后的三维带液贮

箱模型不仅能够提供足够完整且合理的结构系统模态参与耦合计算，并且为管路

系统提供了更为科学和精确的入口端边界条件。结合MSC.Nastran提供的传递函

数 TF卡建模工具，本文另外给出了一种能够使得有理分式形式的反馈力传递函

数参与结构系统耦合计算的商业软件整合技术，基本实现了耦合系统时变复特征

值计算的模块化与自动化。

此外，考虑到液体火箭结构系统阻尼特性对于耦合系统特征值计算的重要影

响，文章还着重指出了适用于液体火箭 POGO仿真的阻尼建模方式及施加方法。

通过调整贮箱干/湿面材料随时间变化的比例阻尼系数，成功的利用有限元模型模

拟了实测贮箱阻尼结果。
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· vi · 中文摘要

最后，通过比较不同类型的液体火箭在多种工况下的 POGO稳定性分析结

果，本文一方面揭示了耦合系统特征值与管路系统关键参数（如蓄压器容积等）之

间的相互联系，另一方面还指出了将耦合系统动态传递特性分析纳入液体火箭

POGO稳定性分析的重要性和必要性。参考现阶段国内液体火箭的设计水平与制

造工艺，提出了一些分析及防治液体火箭 POGO振动的基本思路，给出了液体火

箭纵向耦合振动的理论分析框架和试验设计框架。

关键词： 纵向耦合振动；液体推进剂火箭；有理分式逼近；快速特征值求解；

带液贮箱有限元建模；传递特性分析；参数优化

中图分类号： V475.1



Abstract

The coupled longitudinal oscillation of liquid rocket(POGO) belongs to a type of insta-

bility due to interaction of its structural and propulsion system. In view of the historical

documentation both domestic and abroad, severe POGO oscillation had been observed

during launches of America’s Thor/Agena and French’s Emeraude(VE121) dating back

to the 1960s. Since then, a large proportion of liquid-propellant rockets underwent this

instability during blastoff.

To begin with, considering the complexity of eigenvalue extraction of traditional

POGO analysis methods, a Fast Matrix Algorithm based on the commonly used Ma-

trix Method and Rational Function Fitting, is presented for POGO instability prediction

in this dissertation. With the aid of auxiliary variables, the governing transfer func-

tion of the coupled structure-propulsion system can be firstly converted into the form of

typical structural dynamic equation. Therefore, eigenvalues of the coupled system can

be obtained much faster without losing accuracy by mature eigensolvers, and relevant

dynamical properties of the rocket can be determined conveniently in the end. By com-

parison of the computational results and telemetry data, this new method proved to be

highly efficient and accurate.

Secondly, on account of the facts that the flexibility of liquid rocket propellant tank

is frequently omitted and the description of relationship between oscillatory pressure and

outflow near tank outlet is generally oversimplified in nearly all the earlier studies, a 3D

modeling technique is developed to provide a more accurate tank simulation. As it is

demonstrated by later examples, this new liquid rocket tank not only can provide more

valuable vibration modes for the coupled system stability analysis, it also gives a far
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· viii · Abstract

better boundary condition for the propulsion system naturally. By means of the TF input

method in MSC.Natran, an integration technique is further presented to combine the

rational form of feedback forces into the FEM computation of rocket structural system.

As a result, the aforementioned FastMatrix Algorithm can be realized by the commercial

software automatically.

In addition, a modeling and applying method for the damping phenomena of liq-

uid rocket structural system is offered herein, in light of its remarkable influence over

eigenvalue computation of coupled system. By adjusting the tank shell’s proportional

damping coefficient according to whether the element is wetted or not, this method suc-

cessfully reproduced the tank experiments numerically.

At last, the state of art POGO stability analysis method is applied to various types

of liquid rockets under multiple launch conditions. By comparing typical results, the

relationship of eigenvalue and key feedline parameters(like accumulator compliance) is

revealed, and the necessity and importance of including frequency response analysis into

POGO stability research is highlighted. Considering the current status of domestic liquid

rocket manufacturing and design, some basic principles of POGO instability analysis are

contributed in the end, as also the framework of theoretical and experimental study of

POGO problem.

KeyWords: Coupled Longitudinal Oscillation; Liquid Propellant Rocket; Rational

Function Fitting; Fast Matrix Algorithm; Liquid TankModeling; Frequency Response

Analysis; Parameter Optimization

CLC Number: V475.1
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第一章

绪论

1.1 液体火箭纵向耦合振动问题的提出

纵向耦合振动是由于大型液体火箭结构与管路推进系统相互作用而产生的一种

不稳定振动 [1–3]。结合国内外大量历史资料，可以看出自上世纪六十年代初美国的

雷神/阿金钠运载器 [1,4] 和法国的 EMERAUDE（VE121）[5] 运载器开始，许多大型

液体火箭运载器在发射升空过程中都经历了较为严重的纵向耦合振动。由于这种

振动的形态和“跳跃的弹簧单腿高跷”类似，所以又被研究者们戏称为 POGO振

动 [6]（图1-1），其典型的时域历程如图1-2所示。

图 1-1: POGO比拟示意图
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· 2 · 第一章 绪论

图 1-2: 典型纵向耦合振动的时域历程

纵观现代火箭工程发展史，POGO振动有害于人类航天飞行的典型例证当属

美国土星 V运载器的一系列发射经历 [7–9]。土星 V运载火箭是美国最大的运载

器，是美国国家航空航天局（NASA）在阿波罗计划和天空实验室两项太空计划中

使用的多级可抛式液态燃料火箭。事实上，在其总共多达十三次的发射经历中，数

次都受到了 POGO振动问题的困扰 [10]。在 1968年土星 V编号 AS-502次的发射

过程中，液体火箭一级推进器（图1-3）在工作段 105∼140秒内发生了振动频率为
5.3Hz，幅值约 0.33g的 POGO振动。振动导致了五个发动机推力不同步，最终使

得飞船登月舱裙部壁板发生开裂。同年十二月发射的土星 AS-503，在发动机关机

前 50秒出现了振动频率为 18Hz的 POGO振动。事后调查表明，此次主发动机机

架与贮箱底部产生的谐振虽然没有传递到火箭壳体，但是已经非常接近简体结构

的设计强度极限。在 1969年第 AS-507次飞行中，液体火箭二级发动机在工作期

间出现了四次严格意义上的 POGO振动，所幸最终都被结构系统的非线性效应

所遏制。然而，在 1970年土星 V执行阿波罗 13号任务的时候（AS-508），严重的

POGO振动导致主发动机机架产生了频率为 16Hz，加速度高达 68g的失稳现象。

由于燃烧室内压力脉动过于剧烈，火箭中部的 5号推进器在二级火箭燃烧过程中

发生了提前关闭（图1-3），最终导致登月任务被迫放弃，调查发现发动机机架总共

被拉长了约 7.6厘米。除此之外，宇宙神、大力神和雷神等航空运载器也都在各自

发射过程中出现了或多或少的 POGO振动 [11–13]；而法国钻石 B火箭更是在其初
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图 1-3: 土星 V一级推进器 S-IC 图 1-4: 土星 V二级推进器提前关闭

次发射的五次飞行中都遇到了 POGO振动，并且箭体上部分位置的振动量级已然

高达足以导致运载器或者卫星结构发生破坏的 20∼30g [5]。反观我国的航天事业，

在 2003年运载火箭长征 2F第五次飞行中，遥测数据与宇航员的感受均显示一级

助推器飞行末期火箭产生了比较强烈的振动 [14,15]。

POGO振动的危害性主要表现在如下几个方面 [2,16]：

1. 可使运载器结构系统产生过大的动载荷，造成火箭有效载荷部分损坏，影响

主要任务的完成。如法国的“钻石 B”运载火箭。

2. 管路系统产生的脉动压力和脉动流量可以导致运载火箭性能降低，造成任务

失败。由于燃烧室压力的剧烈振荡导致出现虚假的推进剂耗尽指示信号，致

使发动机过早关车。如美国的“大力神”二号任务失败，“土星 V/阿波罗 13”

运载火箭第二级性能大大降低。

3. 增加运载器结构载荷，使有效载荷重量受到限制，而不得不重新设计结构。如

美国的“雷神/阿金纳”火箭重新设计了“阿金纳”的结构。

4. 可以导致仪器、惯性仪表、设备和卫星所不允许的振动环境条件。如“雷神/阿

金纳”运载火箭“阿金纳”级上的仪器设备需按较大的正弦振动等级重做安

全鉴定。

5. 可以产生宇航员所不能允许的振动条件，使得宇航员的生理系统失调、身体

不适，进而不能正常工作。如“双子星座/大力神”运载火箭的宇航员视力模

糊，感到不舒服。
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根据 NASA等机构对人体的测试表明 [17–19]：垂直状态下正常人体所能承受

的 G力极限为 5g，经过训练的宇航员可以短时承受正 9g的最大加速度；在水平

方向上，早期实验表明未经训练的人员在 20g的加速度下只能坚持少于十秒的

时间，10g可以支持一分钟，6g状态则能够维持十分钟。一般来说，短暂的“红视

症”（Blackout，负 G力）与“黑视症”（Redout，正 G力）只是人体自我保护机制产生

的警讯，用以警告人体已经濒临极限。倘若继续维持甚至增加 G力，脑部将再因

保护机制而停止工作产生昏厥，此时位于空中的飞行器即有极度危险；接着，当 G

力超过人脑所能负荷极限时，人脑将因长时间过度缺氧或充血的血管破裂而造成

永久性伤害，最严重的即是因脑部严重损坏而死亡，或是脆弱的内部组织因持续

遭受高 G力而产生破裂，造成严重出血并危及生命。

可以看出，能否成功抑制甚至消除 POGO振动已经成为当代航天运载器的重

要设计指标之一，也是人类能否进行宇航飞行的前提之一。所以，目前基本上所有

研究大型液体火箭的国家都对这种振动给予了相当大的重视和研究力度。因此，

在我国大力发展宇航事业的重大契机下，针对 POGO振动稳定性方面的理论分析

也变得更加紧迫和必要。

1.2 纵向耦合振动问题的主要机理分析

从本质上讲，POGO振动是一种由于火箭结构系统和管路推进系统发生相互作用

而引起的不稳定振动。这种振动带有明显的流固耦合低频振动特征，属于不稳定

的闭环自激振动 [3,20,21]。

���
��

���
	


	
� ����

图 1-5: POGO振动示意框图

除去一种不常见的增压气体耦合 POGO振动 [2]，典型的 POGO闭环振动究其
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原因可以归纳为如下过程（图1-5）：在大型液体运载火箭飞行的过程中，燃烧剂和

氧化剂输送管路内的液路压力和流量会因为火箭结构系统的扰动而产生脉动。此

脉动量经过不同管路元件的层层传递，最终将会到达液体火箭燃烧室，进而引起

发动机产生推力脉动。此外，在燃烧剂和氧化剂的输运过程中，管路系统也会由于

液体和管壁发生流固耦合作用而产生作用于结构系统上的额外反馈力 [22,23]。所以

当发动机推力脉动，联合上述管路系统反馈力，作为外界扰动力反作用于箭体结

构时，火箭结构系统和管路推进系统两者就有可能因为固有频率相接近而产生不

断放大耦合作用，从而导致液体推进火箭产生自激的纵向不稳定振动 [2,13]。

Center Engine
Accelerometer

Center Engine
Accelerometer

Range Time (seconds)

Command Module
Bulkhead

Accelerometer

Command Module
Bulkhead

Accelerometer
Engine
Cutoff

8-10 Hz, 0.1G Peak
482 sec

Astronaut
Report

468 sec

17-18Hz, 9G Peak

Flight 503

512sec

Astronaut
Report Engine

Cutoff

Flight 504

8-10 Hz, .07G Peak

497 sec

16-17 Hz, 12G Peak

440 460 480 500 520 540 560

图 1-6: 土星 V箭体加速度传感器数据

参考 POGO振动的发生机理并结合国内外大量的飞行遥测数据 [24]，可以知

道这种不稳定振动的发生频率大多与火箭结构系统的低阶纵向振动频率较为接

近，其产生和发展过程也表现的十分突然和强烈。事实表明，POGO振动可能发

生在液体火箭飞行过程的各个时刻，一次发射也确实可能会出现多次的 POGO振
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动 [10]。然而，由于液体火箭飞行过程是一个持续的变结构参数过程，并且箭体结

构在发生较大变形时所引起的非线性效应会打破上面描述的这种频率耦合，所以

即使出现 POGO现象，箭体振动的幅值也不会一直发散，而是在其响应时间的历

程记录曲线上会出现一个先增大后减小的“鼓包”，典型的遥测 POGO振动图像

如图1-6所示。鉴于 POGO振动从发生到完全消失的时间可能长达数十秒，并且由

其引起的箭体纵向振动加速度幅值可能在有效载荷处高达十几甚至几十倍于重

力加速度，所以 POGO振动对于液体火箭所造成的影响需要根据这种自激振动的

量级及持续的时间来进行评价 [16]。

1.3 本文的主要工作

液体火箭纵向耦合振动问题是一个相对古老却又富含新鲜挑战和契机的复杂系

统问题。在我国大力发展航空事业的今天（图1-7），更被赋予了深层次的时代意

义。传统的液体火箭 POGO稳定性分析方法主要分为了矩阵法、单传法和临界阻

尼法 [16]等几类。这些方法都需要先计算出耦合系统的闭环或者开环传递函数，然

后通过对系统传递函数进行特征值求解或者绘制 Bode和 Nyquist图等手段来进

行 POGO稳定性分析。不过，由于耦合系统的传递函数通常都包含了一些复杂的

非线性函数，所以 POGO稳定分析的理论难点其实可以被归结为如何快速精确地

图 1-7: 神舟十号与天宫一号交汇对接示意图
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计算出复杂传递函数的特征值这一经典问题。以矩阵法为例，由于系统反馈力传

递矩阵中的元素包含了超越函数和高阶多项式，所以需要对不对称的复数传递矩

阵进行非线性复特征值求解，而通常这种非线性方程的求解过程都十分困难并且

容易漏根 [25,26]。正是考虑到此类特征值问题的复杂性，Oppenheim [13] 等人如前所

述，尝试了利用有限元法对管路系统进行直接建模。事实证明，这种方法在处理简

单液路元件的组装计算方面确实具有着很高的可操作性和精确度。然而，由于管

道内的流体运动问题归根结底是一个复杂的非线性问题 [23,27,28]，所以当简单流体

模型不能够精确描述管路系统传递关系，而研究者们必须要考虑诸如边界层效应，

甚至湍流等复杂流体运动的时候，经典的有限元方法就必须被进一步拓展才能适

应研究需要，而这种扩展可能相比于直接求解非线性特征值问题更加棘手。除此

之外，由于流体单元本构关系的构建严重依赖于液路元件实验参数（如液路惯性，

阻抗等）的精确标定，而相比于直接测定各类液路元件的工作参数，标定管路系统

的总体反馈力传递函数可能会显得更加方便并且直接。所以，本文在 POGO稳定

性求解方法的研究方面，直接针对于管路系统的反馈力传递函数展开分析，开辟

了另外一种与液路元件有限元组装法平行的 POGO振动问题快速特征值求解方

法。

为了解决上述主要问题，本文将研究工作分为了以下三个部分：

I. 集中参数模型的 POGO稳定性分析（第二章）

本章主要介绍了液体火箭结构系统和管路推进系统典型液路元件的集中参

数模型建模方法，发展了一种基于矩阵法和有理分式拟合法的耦合系统快速特征

值求解算法。首先推导了各类管路元件上下游脉动压力、流量之间的传递函数关

系，结合发动机燃烧室的压力平衡条件与贮箱底部实际边界条件，综合分析出了

管路系统反馈于结构系统的力传递函数。接下来，利用快速特征值求解方法，将包

含超越函数的管路推进系统反馈力传递函数等效变换为与结构动力学方程一致

的形式，通过求解矩阵特征值问题确定了耦合系统的动力学稳定性问题。最后，通

过与传统矩阵法进行计算结果和效率方面的比对，验证了该方法的可靠性和高效

性。

II. 基于三维带液贮箱模型的 POGO稳定性分析（第三章）

为了更好的模拟火箭贮箱内液体和结构系统之间的流固耦合效应，引入液体
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火箭贮箱的三维轴对称模型建模方法，并利用虚质量法对贮箱内的液体进行动

力学比拟。发展后的三维带液贮箱模型为管路系统提供了更为科学和精确的入

口端边界条件，可以同样利用第二章中描述的管路系统类结构化建模方法，结合

MSC.Nastran提供的传递函数 TF卡建模工具，将拟合完毕的管路系统传递函数与

不同类型的结构系统模型进行耦合计算。通过直接计算耦合系统的复特征值问

题，可以方便的得知耦合系统的 POGO稳定性。此外，计算过程还考虑了 POGO

稳定性分析中的另外一项关键性技术，即结构系统阻尼特性的识别和建模。带液

贮箱的模态实验表明：在满箱、半箱和空箱等不同状态下，火箭结构系统的阻尼特

性存在着较大差异，且半箱状态下结构阻尼较其他状态有明显增大。通过调整贮

箱干/湿面材料随时间变化的比例阻尼系数，计算模型成功模拟了上述模态实验结

果。最终，通过与实际火箭发射的遥测数据进行对比，证明了本套方法可以快速准

确的得出 POGO出现时间和振动特性。

III. 液体火箭 POGO稳定性参数分析及传递特性分析（第四章）

通过比较不同工况下液体火箭 POGO稳定性分析结果，本章首先揭示了耦合

系统特征值与管路系统关键参数（如蓄压器容积等）之间的相互联系。分析表明，

作为 POGO抑制器的蓄压器，其容积变化能够显著影响液体火箭管路系统的固有

频率，继而改变耦合系统的 POGO稳定性。此外，通过比较不同类型液体火箭的

历史遥测数据，可以发现有效载荷 (如卫星等)的实际振动状态与液体火箭整体

POGO振动的强弱并不存在简单的线性关系，单纯的耦合系统特征值计算并不能

完全展现液体火箭各处的真实振动状态。文章最后指出，若要使得 POGO稳定性

分析能够给予未来的发射任务以实质性指导意见，还需综合考虑耦合系统的加速

度传递特性分析。



第二章

集中参数模型的 POGO稳定性分析

2.1 液体火箭管路推进系统集中参数模型

液体推进火箭的管路系统主要由抽吸管路、多通接头、泵、泵后管路、燃烧室、推力

室、蓄压器等几部分组成（如图2-1）。分析液体火箭流体系统动特性的方法有很

多，这里采用工程上常用的集中参数分析法，又称 LRC等效电路分析法 [29–31]。本

节主要针对包含四管发动机的推进系统展开分析。假设四管发动机系统的结构是

对称的，并且流体的流动状态也是对称的，可以将四管发动机系统简化为单管发

动机系统进行处理。单管发动机管路系统各元件之间脉动压力和脉动流量的传递

关系如图2-2所示。

I. 输液直管

由于通常情况下输液直管的直径与长度之比很小，所以在研究其低频振动时，

可以不考虑管两端的复杂现象，仅考虑液体的一维流动。管中液体的扰动可以用

欧拉方程和连续性方程来描述：

∂v

∂t
+ v0

∂v

∂x
+

1

ρ

∂p

∂x
= 0

∂p

∂t
+ v0

∂p

∂x
+ c20ρ

∂v

∂x
= 0 (2.1)

其中 v0, c0 为未扰动流的速度和当地声速，p(x, t), v(x, t)为流体的脉动压力和脉

9
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(f)发动机泵

图 2-1: 液体火箭管路系统典型元件

动速度。对上式进行求解，经过推导可以得到如下的输液直管上、下游脉动压力和

流量之间的传递关系式：

P2

Q2

 =

 cosh (θ) −Z sinh (θ)
θ

−θ sinh (θ)
Z

cosh (θ)


P1

Q1

 (2.2)

式中 Z = sL + R,L = ρl/A, τ = lc, θ2 = s2τ 2Z/(sL)，其中 l为管路长度，Z 为液

路阻抗，L为液路惯性，R为液路阻力，c为当地声速，ρ为液体密度，s为拉普拉斯

变量，A为管路截面积。
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图 2-2: 液体火箭管路 -结构耦合系统传递关系示意图

II. 蓄压器动力学模型

蓄压器是典型的 POGO振动抑制器件，这里主要介绍目前国内外广泛应用的

被动封闭式蓄压器，其简化物理模型如图2-1(c)所示。这种蓄压器包括了气腔和

液腔，假设内部气体满足多方气体定律 PgV
γ
g = Cg，模拟输液直管传递关系的推

导方法，可以得出其如下的传递关系：P2

Q2

 =

 1 0

−Y 1

P1

Q1

 (2.3)

记蓄压器阻抗为 Z、导纳为 Y

Z =
s2CL+ sCR + 1

sC

Y =
1

Z
=

s

L
(
s2 + 2ζωs+ ω2

)
其中 ω =

√
1/CL, ζ = CRω/2，C 为蓄压器柔度，R和 L意义同上。
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至此，可以利用上述管段元件的传递关系进行液体火箭管路系统的总体传递

矩阵组装（矩阵记号参考图2-2）

T = T 6T 5T 4T 3T 2T 1 =

T11 T12

T21 T22

 , T s = T 6

−A
(5)
L1Z

(5)
L1

A
(5)
L1

 =

T s
1

T s
2

 (2.4)

考虑管路系统入口处脉动压力和脉动流量与箱底振动速度之间的关系：

P
(1)
L1 = sρhT

(
1− A

(1)
L1

AT

)
ẋT (s)−

sρhTQ
(1)
L1

AT

(2.5)

其中，符号下标 L1, L2 用于区分管路参数描述位置（入口或出口），数字上标
(n) 表

示该参数描述第 n段管路元件，hT 为贮箱液面高度，A
(1)
L1 , AT 分别表示与贮箱底

部相连管路的截面积和贮箱截面积，̇xT 表示箱底扰动速度。

结合发动机燃烧室内的压力上下游平衡关系 P
(7)
L1 = P

(6)
L2，经过一系列换算，

最终可以得到管路系统初始脉动压力 P
(1)
L1 和脉动流量 Q

(1)
L1 与箱底扰动速度 ẋT

和泵位置扰动速度 ẋ
(5)
L1 之间的传递关系：

Q
(1)
L1 =

(
T s
1 − Z

(7)
L1 T

s
2

)
ẋ
(5)
L1(s)− sρhT

(
1− A

(1)
L1

AT

)(
Z

(7)
L1 T21 − T11

)
ẋT (s)

Z
(7)
L1 T22 − T12 −

sρhT

AT

(
Z

(7)
L1 T21 − T11

)

P
(1)
L1 =− sρhT

AT


(
T s
1 − Z

(7)
L1 T

s
2

)
ẋ
(5)
L1(s)− sρhT

(
1− A

(1)
L1

AT

)(
Z

(7)
L1 T21 − T11

)
ẋT (s)

Z
(7)
L1 T22 − T12 − sρhT

AT

(
Z

(7)
L1 T21 − T11

)


+ sρhT

(
1− A

(1)
L1

AT

)
ẋT (s) (2.6)

通常，作用在液体火箭上的典型外力主要包括了以下几类：

1. 贮箱底开口处相对脉动流出量引起贮箱液体质心脉动对结构作用力。

F1 = ρhT s
[
Q

(1)
L1 + A

(1)
L1 ẋT (s)

]
(2.7)
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2. 贮箱底开口处的脉动压力对结构作用力。

F2 = A
(1)
L1P

(1)
L1 (2.8)

3. 泵前后压力动量变化对结构作用力。

F3 = N

[
−A

(4)
L1P

(5)
L1 − ρQs

(
2Q

(5)
L1

A
(4)
L1

+ ẋ
(5)
L1(s)

)]
(2.9)

4. 发动机燃烧室脉动压力引起脉动推力。

F4 = NAthCfP
(7)
L2 (2.10)

其中，A
(4)
L1 表示泵上游入口处截面积，Qs 表示泵的稳态体积流，N 表示发动机台

数，Ath为发动机喉部截面积，Cf 为有效推力系数。

利用公式(2.6)，可以把管路推进系统作用到结构上的反馈力表示为：

Fp(s) =


F1(s)

F2(s)

F3(s)

F4(s)

 ≜ Rpq(s)

 ẋT (s)

ẋ
(5)
L1(s)

 ≜ Rpq(s)Ẋq(s) (2.11)

矩阵 Rpq(s)代表了箭体振动速度 Ẋq(s)与推进系统反馈力 Fp(s)之间的传递关

系。可以看出，该速度阻抗矩阵形式复杂，且包含了难以处理的超越函数。

2.2 液体火箭结构系统集中参数模型

2.3 耦合系统稳定性分析方法

传统的液体火箭 POGO稳定性分析方法主要分为了矩阵法、单传法和临界阻尼

法 [16] 等几类。从现代控制理论的角度出发 [32]，这些方法从本质上看都是通过求
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M1
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K1

X2

X1

M1

M2

K2

K1

X2

X1

K13

K(3)

K(2)

K(1)K(0)

m1

m2

m3

K12

K23

图 2-3: 液体贮箱集中参数 Glaser弹簧 -质量模型

解系统特征值来判断系统是否稳定：耦合系统特征值出现正实部则系统不稳定，

若特征值实部全为负数则系统稳定。其中，矩阵法可分为闭环分析法和开环分析

法，是传统 POGO稳定性分析方法中最复杂、精度最高的。其余两种方法虽然计

算过程较为简单，但由于计算结果精度较差，所以研究者们逐渐的将目光转向了

更能满足目前工况计算要求的新型稳定性分析方法。本节将引入一种基于矩阵法

的新型 POGO稳定性快速求解方法。

根据公式(2.11)和(??)，可以把耦合系统的频域特征方程表示为：

[
s2Ms + s(Cs + Ṁs) +Ks

]
Xs(s) = Fs(s) +LspRpq(s)Ẋq(s) (2.12)

若引入转换结构系统速度反馈节点位置的布尔矩阵，

xq(t) =
[
xT (t) x

(5)
L1(t)

]T
= Lqsxs(t)

可将公式(2.12)改写为：

[
s2Ms + s

(
Cs + Ṁs −LspRpq(s)Lqs

)
+Ks

]
Xs(s) = Fs(s) (2.13)
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图 2-4: 液体火箭全箭集中质量模型
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耦合系统稳定的准则是如下代数方程根的实部均不大于零：

Ψ(s) ≜ det
[
s2Ms + s

(
Cs + Ṁs −LspRpq(s)Lqs

)
+Ks

]
Xs(s) = 0 (2.14)

2.3.1 反馈力传递函数的有理分式拟合方法

从公式(2.14)的形式可以看出，耦合系统特征值问题的求解难点主要缘于阻抗函

数Rpq(s)的形式较为复杂。所以本节主要研究如何将其进行合理的等效变换，将

包含了诸如双曲函数形式的管路系统反馈力传递函数转化为便于与液体火箭结

构系统进行耦合分析的有理分式形式。

如果只考虑阻抗矩阵Rpq(s)的单个元素，可以利用有理分式将此单输入单输

出（SISO）传递函数在频域拟合为如下标准形式 [33,34]：

T (ȷω) = ȷωM0 +D0 +
n∑

k=1

Ck

ȷω − Ak

+
n∑

k=1

C̄k

ȷω − Āk

+
m∑
j=1

Bj

ȷω −Rj

(2.15)

其中 ȷ =
√
−1，Ak, Rj 为已知的极点，M0, D0, Ck, Bj 为待定系数，符号¯表示

对应变量的共轭。值得注意的是，此处考虑了有理分式中包含成对出现的共轭极

点、纯实数极点、直流分量和一次项的广义情况，实际拟合过程可能只需要保留其

中的部分项。

根据离散的传递函数数据，可以在 nf 个频率点上建立如下方程：

T (ȷωf ) = ȷωfM0 +D0 +
n∑

k=1

Ck

ȷωf − Ak

+
n∑

k=1

C̄k

ȷωf − Āk

+
m∑
j=1

Bj

ȷωf −Rj

(2.16)
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记

m1(ωf ) =
[
ȷωf 1

]
m2(ωf ) =

[
1

ȷωf − A1

· · · 1

ȷωf − An

]
m3(ωf ) =

[
1

ȷωf − Ā1

· · · 1

ȷωf − Ān

]
(2.17)

m4(ωf ) =

[
1

ȷωf −R1

· · · 1

ȷωf −Rm

]
C =

[
C1 · · · Cn

]T
B =

[
B1 · · · Bm

]T
可以将公式(2.16)改写为：

T (ȷωf ) =m1(ωf )

M0

D0

+m2(ωf )C +m3C̄ +m4(ωf )B (2.18)

将上式进行实部和虚部分离，方程变为

T ′(ωf )

T ′′(ωf )

 =



m′
1(ωf ) m′′

1(ωf )

m′
2(ωf ) +m

′
3(ωf ) m′′

2(ωf ) +m
′′
3(ωf )

m′′
3(ωf )−m′′

2(ωf ) m′
2(ωf )−m′

3(ωf )

m′
4(ωf ) m′′

4(ωf )

−m′′
4(ωf ) m′

4(ωf )



T



M0

D0

C ′

C ′′

B′

B′′


(2.19)

其中，复数变量的记号约定如下：

ℜ(T ) = T ′, ℑ(T ) = T ′′ (2.20)

利用最小二乘法 [35]，可以根据公式(2.19)求解出有理分式(2.15)中的各项待定系
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数。此外，如果发现拟合结果在某些重要频率范围内的精度达不到标的要求，还可

以利用加权的最小二乘法 [36]对求解过程进行适当优化。

对于 POGO研究中所涉及到的多输入多输出（MIMO）系统，可以利用上述方

法对于阻抗矩阵Rpq(s)中的各个分量进行分别拟合。值得注意的是，根据通过理

论推导可以得知：管路系统反馈力传递矩阵中各个分量的极点是相同的，所以在

对传递函数进行最小二乘法拟合之前，只需选其任意一个分量进行极点探测即可。

如果在极点探测的过程中出现了由于数值误差或者拟合精度设置不统一等因素

导致的极点不一致情况，工程上也可以将分别拟合得到的极点进行平均化处理。

至于有理多项式拟合应采用多少极点，可以先解析的绘制出阻抗矩阵Rpq(s)各分

量的传递函数图形，根据曲线峰值的数目进行多项式项数的预估，然后根据具体

的拟合结果进行拟合迭代次数和极点个数等参数的微调，最终得出合理的拟合结

果。

至此，可以将推进系统作用到结构上的反馈力将表示为：

Fp(s) = Rpq(s)Ẋq(s) =

[
sMpq +Dpq +

n∑
k=1

(
C

(k)
pq

s− Ak

+
C̄

(k)
pq

s− Āk

)]
Ẋq(s) (2.21)

其中Mpq,Dpq 为实矩阵，Ak 为成对的共轭极点，C
(k)
pq 为成对的共轭矩阵，p, q 分

别表示阻抗矩阵的行数和列数，既管路系统反馈力和结构系统速度反馈节点的个

数。在通常情况下，由于振动分析很少关注传递函数中包含纯实极点的情况，所以

在拟合反馈力传递函数的时候并没有添加 Rj 项。

2.3.2 反馈力传递矩阵的类结构化建模

经过上节有理分式的拟合过程，管路系统反馈力传递函数已经被表示为了形如公

式(2.21)的较为简单形式。接下来，考虑对其进行进一步等效变换，通过引入辅助

变量将有理分式转化为与结构振动方程相似的二阶常微分方程形式，便于进行下

一步的耦合系统快速特征值求解。为此，考察Rpq(s)其中一对共轭项：

F (k)
p (s) =

(
C

(k)
pq

s− Ak

+
C̄

(k)
pq

s− Āk

)
Ẋq(s) (2.22)
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图 2-5: 管路系统反馈力有理分式拟合前后对比曲线 (a)：R11 −R41
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图 2-6: 管路系统反馈力有理分式拟合前后对比曲线 (b)：R12 −R42
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对矩阵 C
(k)
pq 做奇异值分解 [26]

C(k)
pq = U (k)

pp S
(k)
pq V

(k)
qq

∗ (2.23)

此处 ∗表示矩阵的共轭转置，S
(k)
pq 形式如下

S(k)
pq =

 S(k)
rkrk 0rk(q−rk)

0(p−rk) 0(p−rk)(q−rk)

 (2.24)

rk 为矩阵 C
(k)
pq 的秩，S

(k)
rkrk 为非奇异实对角矩阵，U

(k)
pp ,V

(k)
qq 为复矩阵，满足：

U (k)
pp

∗
U (k)

pp = Ipp,V
(k)
qq

∗
V (k)

qq = Iqq (2.25)

分别从矩阵U
(k)
pp ,V

(k)
qq 中取出前 rk列，构成列满秩矩阵U

(k)
prk ,V

(k)
qrk，将公式(2.23)表

示成

C(k)
pq = U (k)

prk
S(k)

rkrk
V (k)

qrk

∗ (2.26)

这样，可以将推进系统反馈力 F
(k)
p (s)改写为：

F (k)
p (s) =

(
U

(k)
prkS

(k)
rkrkV

(k)
qrk

∗

s− Ak

+
Ū

(k)
prkS

(k)
rkrkV̄

(k)
qrk

∗

s− Āk

)
Ẋq(s) (2.27)

定义两组关于时间的实函数 y
′(k)
rk (t),y

′′(k)
rk (t)，在时域满足微分方程 ẏ′(k)

rk
(t)− A′

ky
′(k)
rk

(t) + A′′
ky

′′(k)
rk

(t) = V ′(k)
qrk

T
xq(t)

ẏ′′(k)
rk

(t)− A′′
ky

′(k)
rk

(t)− A′
ky

′′(k)
rk

(t) = −V ′′(k)
qrk

T
xq(t)

(2.28)

其中，复数变量的记号约定同上节：A′
k = ℜ(Ak), A

′′
k = ℑ(Ak)，复矩阵在写法上亦

采用相同规范

V ′(k)
qrk

= ℜ(V (k)
qrk

),V ′′(k)
qrk

= ℑ(V (k)
qrk

)
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xq(t)是Xq(s)的 Laplace逆变换：

xq(t) = L−1 {Xq(s)}

将公式(2.28)进行 Laplace变换， (s− A′
k)Y

′(k)
rk

(s) + A′′
kY

′′(k)
rk

(s) = V ′(k)
qrk

T
Xq(s)

−A′′
kY

′(k)
rk

(s) + (s− A′
k)Y

′′(k)
rk

(s) = −V ′′(k)
qrk

T
Xq(s)

(2.29)

其中

Y ′(k)
rk

(s) = L
{
y′(k)
rk

(t)
}

Y ′′(k)
rk

(s) = L
{
y′′(k)
rk

(t)
}

Xq(s) = L{xq(t)}

可以验证，满足方程(2.29)的函数 Y
′(k)
rk ,Y

′′(k)
rk 必然满足：

V
(k)
qrk

∗

(s− Ak)
Xq(s) = Y

′(k)
rk

(s) + ȷY ′′(k)
rk

(s) (2.30a)

V̄
(k)
qrk

∗

(s− Āk)
Xq(s) = Y

′(k)
rk

(s)− ȷY ′′(k)
rk

(s) (2.30b)

将公式(2.30)带入(2.27)，F (k)
p (s)可以写为：

F (k)
p (s) = 2

[
U ′(k)

prk
S(k)

rkrk
Ẏ ′(k)

rk
(s)−U ′′(k)

prk
S(k)

rkrk
Ẏ ′′(k)

rk
(s)
]

(2.31)

观察方程(2.30a)，可以看出

Y ′′(k)
rk

(s) =
V

′(k)
qrk

T
Xq(s)− (s− A′

k)Y
′(k)
rk (s)

A′′
k

(2.32)
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若将(2.32)分别带入公式(2.31)和(2.30b)，可以导出
sD(k)

pq Xq(s) + s2M (k)
prk
Y ′(k)

rk
(s) + sD(k)

prk
Y ′(k)

rk
(s) = F (k)

p (s)

s2Y ′(k)
rk

(s)− sV ′(k)
qrk

T
Xq(s)− 2sA′

kY
′(k)
rk

(s)

+K(k)
rkq
Xq(s) + (A′

k
2
+ A′′

k
2
)Y ′(k)

rk
(s) = 0rk

(2.33)

其中，

M (k)
prk

=
2

A′′
k

U ′′(k)
prk
S(k)

rkrk
, K(k)

rkq
= A′

kV
′(k)
qrk

T − A′′
kV

′′(k)
qrk

T

D(k)
pq = − 2

A′′
k

U ′′(k)
prk
S(k)

rkrk
V ′(k)

qrk

T
, D(k)

prk
=

2

A′′
k

(A′′
kU

′(k)
prk

− A′
kU

′′(k)
prk

)S(k)
rkrk

考察公式(2.33)，若将方程组中的变量 Y
′(k)
rk (s) 消去，将得到与公式(2.22)形

式相同的推进系统反馈力 F
(k)
p (s) 与结构反馈速度 Ẋq(s) 传递关系，因此方

程(2.33)与(2.22)在数学上是等价的。

在实际操作过程当中，通常可以观察到公式(2.24)中 S
(k)
rkrk 的元素存在如下规

律：α1 ≫ αn, n = 2 . . . rk
*。

S(k)
rkrk

=


α1 0

. . .

0 αrk


为了尽量减少辅助变量 Y

′(k)
rk 的个数†，在不显著影响传递关系精度的情况下可以

将除 α1之外的奇异值置零。

利用方程(2.33)，一般形式的管路系统反馈力传递函数(2.21)最终可以等效成

为： (s2Mpq + sCpq)Xq(s) + (s2MprT + sBprT )YrT (s) = Fp(s)

(sVrT q +KrT q)Xq(s) + (s2IrT rT + sΛrT rT +ΩrT rT )YrT (s) = 0rT

(2.34)

*在 SVD分解的过程中，按照常见的做法将奇异值由大而小排列
†辅助变量的总数为：

∑n
k=1 rn，既 S

(k)
rkrk 非零奇异值数目之和
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其中

Cpq =Dpq +
n∑

k=1

D(k)
pq , MprT =

[
M

(1)
pr1 · · · M

(n)
prn

]
, BprT =

[
D

(1)
pr1 · · · D

(n)
prn

]

KrT q =


K

(1)
r1q

T

...

K
(n)
rnq

T

 , VrT q =


−V ′(1)

qr1

T

...

−V ′(n)
qrn

T

 , YrT (s) =


Y

′(1)
r1 (s)
...

Y
′(n)
rn (s)

 , rT =
n∑

k=1

rn

ΩrT rT = diag
(
(A′2

1 + A′′2
1 )Ir1 · · · (A′2

n + A′′2
n )Irn

)
ΛrT rT = diag

(
−2A′

1Ir1 · · · −2A′
nIrn

)
为了验证公式(2.34)与原始管路系统反馈力传递函数(2.11)之间的等价性，

图??和??仿照之前做法（同样为液体火箭升空后 60s），给出了两种结果之间的对

比曲线。可以看出，即使此处强制使得 αn = 0, n = 2 . . . rk，既 C
(k)
pq 秩为一，拟合

后的反馈力阻抗曲线依然可以达到很高的精度‡。

至此，若将经过类结构化处理的管路系统反馈力表达式(2.34)代入结构系统有

限元模型的运动方程(2.13)，最终可以得到 Laplace域的耦合系统动力学方程： (s2Mss + sCss +Ks)Xs(s) + (s2MsrT + sBsrT )YrT (s) = Fs(s)

(sVrT s +KrT s)Xs(s) + (s2IrT rT + sΛrT rT +ΩrT rT )YrT (s) = 0rT

(2.35)

其中

Mss =Ms −LspMpqLqs, MsrT = −LspMprT , KrT s =KrT qLqs

BsrT = −LspBprT , Css = Cs + Ṁs −LspCpqLqs, VrT s = VrT qLqs

若将上式变换到时域，可以得到类似于常规结构系统的耦合系统动力学方程

Mcẍc +Ccẋc +Kcxc = fc(t) (2.36)
‡若对比曲线之间相差较大，可以采用最小二乘法对于 α1 关于原始采样数据进行修正
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其中

xc =

 xs

yrT

 , fc(t) =

fs(t)
0rT

 , Mc =

Mss MsrT

0rT s IrT rT


Cc =

Css BsrT

VrT s ΛrT rT

 , Kc =

 Ks 0srT

KrT s ΩrT rT


方程(2.36)的特征值可采用状态空间方法进行求解。令 yc = ẋc, z = [yc

T xc
T]

T
，

可以将其改写为：

Aż +Bz = f(t) (2.37)

其中

A =

 0 Mc

Mc Cc

 , B =

−Mc 0

0 Kc

 , f(t) =

 0

fc(t)


最后，耦合系统的特征值求解便可归结为矩阵特征值问题：

(λA+B)ψc = 0 (2.38)

2.4 算例分析

综合前述的矩阵闭环 POGO 稳定性分析方法和基于有理分式拟合及管路系统

类结构化建模的快速特征值求解方法，液体火箭管路与结构耦合系统的特征值

可以通过求解以下两种方程得到：非线性代数特征值问题(2.14)或矩阵特征值问

题(2.38)。为了验证该快速特征值求解方法是否准确，下面给出了两种方法根据虚

部绝对值排序的耦合系统特征值对比表格（2-1）。采用时间冻结手段（液体火箭升

空后 60s），计算工况考查了某液体火箭两输入（箱底和泵的反馈速度）、四输出（参

考第12页管路系统反馈力分类）单推进剂管路系统与结构系统的耦合振动特性。
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表 2-1: 矩阵闭环判别法与快速特征值求解法结果对比

序号 矩阵闭环法（rad s−1） 快速求解法（rad s−1） 相对误差

k s
(I)
k · 103 s

(II)
k · 103

∣∣∣∣ s(II)k −s
(I)
k

s
(I)
k

∣∣∣∣ · 100%
1 −0.0039+ 0.0228i −0.0039+ 0.0227i 0.2164

2 −0.0016+ 0.0570i −0.0017+ 0.0569i 0.1414

3 −0.2154+ 0.0607i −0.2153+ 0.0605i 0.1279

4 −0.0051+ 0.0702i −0.0049+ 0.0701i 0.2621

5 −0.0067+ 0.1265i −0.0066+ 0.1265i 0.0079

6 −0.0002+ 0.1654i −0.0002+ 0.1654i 0.0121

7 −0.0161+ 0.2182i −0.0179+ 0.2165i 1.1249

8 −0.0248+ 0.2475i −0.0248+ 0.2475i 0.0180

9 −0.0351+ 0.2940i −0.0351+ 0.2940i 0.0068

10 −0.0132+ 0.2970i −0.0132+ 0.2963i 0.2155
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表 2-2: 管路系统的主要特征参数

时不变参数 时变参数

AT 贮箱截面积 ρ 液体密度 c(n) 液路当地声速

N 发动机台数 Cf 有效推力系数 hT 贮箱的液面高度

A(n) 管路元件截面积 L(n) 管路元件惯性 C(3) 蓄压器柔度

R(n) 管路元件阻力 Qs 泵的稳态体积流 C(5) 泵的气蚀柔度

m 泵的动力学增益 ϵ 燃烧室压力时滞 C∗ 燃烧室的特征速度
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图 2-7: 耦合系统集中参数模型的固有频率变化曲线
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图 2-8: 耦合系统集中参数模型的特征值变化曲线
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第三章

基于三维带液贮箱模型的 POGO稳定

性分析

3.1 带液贮箱的建模方法

为了证明引入带液贮箱三维模型的必要性，本节将首先对于传统简化贮箱模型进

行简要介绍。通过公式推导和理论分析，指出了该方法在液体建模方面引入了过

多理想假设，从而不再适用于对模型精度要求较高的 POGO稳定性分析。接下来，

针对带液贮箱的三维模型建立，文章分别就贮箱内液体建模和贮箱壳体建模两方

面进行了详细说明。最后，通过对比两种方法的系统固有频率算例结果，指出了带

液贮箱三维建模方法的优越性和适用性。

3.1.1 传统简化贮箱模型

考虑具有刚性平底，部分冲液圆柱形贮箱的轴对称自由振动（如图3-1）。在集中参

数模型的描述下，仿照公式(2.5)，可以写出箱底脉动压力、脉动流量与箱底振动加

速度之间的关系：

Pin = ρhT

[(
1− Ain

AT

)
ẍT − Q̇in

AT

]
(3.1)

公式(3.1)的推导过程主要基于了以下几点假设：

29
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xC��

xT��

Qin
�

Pin

xT��

图 3-1: 液体火箭推进剂贮箱简化模型

• 贮箱为平底，且箱体具有刚性壁面

• 箱内液体无粘、无旋且不可压缩

• 同横截面的液体具有相同的运动状态

当箱底运动加速度为 ẍT，箱底出口脉动流量变化率为 Q̇in 的时候，贮箱内液体重

心加速度满足：

ẍC =
(AT − Ain)ẍT − Q̇in

AT

(3.2)

根据动量守恒原理，作用在贮箱内液体上的合力应为 ρhTAT ẍC。于是，如果认为

贮箱箱底压力为均匀分布，可以很简单的推导出公式(3.1)的结果：

Pin =
(ρhTAT )ẍC

AT

= ρhT

[(
1− Ain

AT

)
ẍT − Q̇in

AT

]
(3.3)

很明显，由于 POGO振动问题从本质上看是一种流体与固体之间的强相互作用，

所以在该问题的分析过程中必须要考虑贮箱壳体在流体外力作用下的变形情况。

此外，由于液体火箭推进剂贮箱底部一般为椭球形，这就使得上述理想情况下的

脉动压力 –流量关系更加需要修正。
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图 3-2: 带液贮箱压力分布示意图

3.1.2 带液贮箱的三维建模

同传统的集中参数贮箱模型一样，推进剂贮箱的三维模型同样包括了两个部分：

贮箱内部液体与贮箱结构本身。对于前者，为了方便将其综合到耦合系统动力学

方程中，此处采用了附加质量法对其进行等效 [? ? ? ]。而对于贮箱结构而言，本节

着重介绍了三维模型如何针对贮箱底部开口处进行精细化建模。

贮箱内部液体建模

在流体力学中，附加质量法或虚质量法是一种为了简化流固耦合问题的计算而发

明的解耦方法。在不考虑液体粘性和可压缩性的条件下，这种方法的特点在于能

够生成一种与结构系统湿面单元自由度完全耦合的液体质量矩阵，通过将液体质

量矩阵附加到结构系统来达到模拟液体与结构系统相互作用的目的。

假设贮箱内的液体无粘、无旋且不可压缩，不考虑液体自由面晃动，箱体内
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（如图3-2）流体压力场 p(x, y, z)应该满足：
∇2p = 0 液体内部

∂p

∂n
= −ρẅn 箱体接触面

p = 0 液体自由面

(3.4)

为了求解控制流体压力场分布的 Laplace方程，可以利用源、汇和偶极子的奇

点配置法 [28? ? ]，首先将一系列的源分布到结构系统湿面的表面节点上，其中每个

源所产生的解均满足拉普拉斯方程。然后，通过求解关于源强度的线性方程组，使

得这一系列源在固液边界处所产生的流体运动速度满足前面提到的势函数边界

条件。

假设位于 rj 位置的源强度为 σj，那么在该源影响下任意位置 ri 处的流体速

度 u̇i可以表达为：

u̇i =
∑
j

∫
Aj

σjeij

∥ri − rj∥2
dAj (3.5)

其中 eij 是从位置 rj 到 ri的单位向量，源 σj 的作用范围为 Aj。

由于贮箱内部液体压力由 Laplace方程(3.4)所决定，考虑到流体在靠近壁面

处的速度连续性边界条件，非定常压力场 p(x, y, z, t)可由结构系统的运动状态唯

一确定。借助公式(3.5)，流体压力场从形式上可以表示为：

p(x, y, z, t) = −P (x, y, z)ẍs(t) (3.6)

其中 ẍs(t)是与液体相关联的箱体节点加速度。引入合适的形函数NT(x, y, z)，可

以获得液体作用于贮箱壁面的等效节点力：

fL(t) =

∫
Γ

−NT(x, y, z)P (x, y, z)ẍs(t)dΓ (3.7)

经过单元组装，可以获得液体的附加质量矩阵：

FL(t) = −Maẍs(t) (3.8)
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可以看出，方程(3.8)具有与常规结构系统动力学公式一致的二阶微分方程形式，这

将为后续耦合系统的稳定性分析带来巨大便利。

贮箱壳体的三维建模

Y

X

Z

Y

图 3-3: 推进剂贮箱三维有限元模型

贮箱壳体的三维有限元模型如图3-3所示。推进剂贮箱除底部开口处外均采

用 Shell单元模拟，三维模型在箱体后短壳处用 REB2单元*与集中质量模型相连

接。为了方便后续分析充分利用贮箱的轴对称特性，在氧化剂与燃烧剂贮箱箱底

分别建立柱坐标系，并指定其做为各自壳体 Shell单元的局部分析坐标系。

由以上分析可以得知，刚性单元的法向加速度 ẍT 与管路系统入口端流量变

化率 Q̇in
†之间存在如下关系：

Q̇in
‡ = AinẍT (3.9)

进而可以得出脉动压力对结构系统的反馈力可以简单的表示为：

Fp = AinPin (3.10)

*既将推进剂贮箱与火箭主体部分刚性连接
†这里需要注意相对流量和绝对流量的概念：相对流量是指通过某个随体截面的液体流量，而绝

对流量指的是通过某个固定截面的液体流量。在管路系统传递方程的推导过程中，Q(n) 都被用作
指代绝对流量，此处 Qin也是如此

‡从表面上看，公式中Qin应该代表的是相对于刚体活塞截面的管路入口端相对流量，不过由于
在推进剂贮箱和管路系统主管的连接处通常加装有波纹管等缓冲设备（图2-2未反映），因而刚体
单元的截面恰好可以认为是相对管路系统静止的，从而 Qin可以作为主管的入口端绝对流量
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where  is the structure acceleration vector. 

The equivalent nodal force can also be integrated when proper shape function 

 is given, 

   (6) 

Using tools like sinks, sources and doublets or other advanced methods[16, 17], the 

added mass matrix [18] could be obtained from(5), (6) 

   (7) 

So far, we have finished the modeling of liquid inside the rocket tank. But as the 

proper coupling of pogo propulsion and structural systems rely on the right form of 

transfer functions of feedback forces, further adaptations should be made to the 3D 

modeling of rocket tank itself to make the forces calculable.  

As illustrated in Fig. 3(A), there is a sudden change of velocity for the fluid near 

tank outlet. While the velocity of fluid remains consistent with the normal velocity of 

structure at other places of tank bottom, it approximates flux  divided by 

discharge area  at the tank outlet.  

 

Fig. 3 Rocket Tank Outlet Modeling 

 

 

Rigid Element 

Shell Element 

Membrane Element 

Feedback Force  

Acceleration  

Inlet Pressure 
 

Inlet Flux  

Tank Bottom 

Straight duct 

(B) Interface FEM Configuration (A) Fluid Velocity Distribution 

Q
A
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in

�

wn��

xt��

Pin
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图 3-4: 推进剂箱底的精细化建模

图 3-5: 贮箱底部开口处的有限元模型

由于 POGO稳定性分析主要关心的是液体火箭耦合系统的纵向振动，所以对

于结构系统模型中除去三维贮箱的其他集中参数节点，仅允许其产生纵向运动而

约束了其余自由度。对于贮箱模型中的壳体单元，因为实际液体火箭贮箱本身通

常具有良好的轴对称性，所以此处对其做出了如下简化处理（如图3-6）：以贮箱轴

线为 z 轴建立柱坐标系，贮箱上的节点位移均参考此坐标系；在贮箱模型的周向
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 

A

B
C

R

Z

图 3-6: 柱坐标系下的轴对称贮箱示意图

一圈节点中，选择一个独立点 A，其余节点 B，C等均通过MPC约束其轴向位移到

A点。此外，为了防止贮箱产生不必要的扭转运动，模型还约束住了贮箱壳体单元

沿轴线方向的扭转自由度。可以预见的是，这样的处理手段既能够缩减掉推进剂

贮箱大量的无用自由度，又能够保证贮箱产生合理的纵向运动和横向轴对称运动，

基本做到了效率显著提升而又兼顾结果精确性。此外，由于该有限元模型的分析

结果自动过滤了与 POGO无关的贮箱局部模态，所以可以很方便的将其与传统方

法得到的稳定性分析结果进行对比，利于后续分析。

3.1.3 三维贮箱模型的方法验证

为了验证节3.1.2建立三维贮箱模型的正确性，并指出其将为耦合系统的稳定性分

析带来哪些改进，本节拟从以下两点进行论述：

• 验证三维贮箱模型的固有频率及模态是否合理

• 指出该模型为管路系统反馈力计算带来的改进
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表 3-1: 液体火箭结构系统固有频率的计算结果对比

三维贮箱模型 集中参数模型

MODE NO. CYCLES MODE NO. CYCLES MODE NO. CYCLES

1 0 11 9.6 1 0

2 2.58 12 30.3 2 9.08

3 0.49 13 3.1 3 1.2

4 9.3 14 36.6 4 20.1

5 6.3 15 3.8 5 3.8

6 6.6 16 37.6 6 9.7

7 1.8 17 9.3 7 65.4

8 0.2 18 40.2 8 2.5

9 2.1 19 4.4 9 3.9

10 29.2 20 44.6 10 11

三维贮箱模型

MODE NO. CYCLES MODE NO. CYCLES MODE NO. CYCLES

21 48 31 63.8 41 87

22 49.6 32 67.4 42 89.5

23 49.7 33 68.9 43 91.2

24 51.1 34 71.4 44 95.8

25 53.6 35 73.1 45 96.9

26 55 36 74.8 46 99.8

27 55.4 37 77.2 47 103.3

28 57.1 38 82.5 48 103.7

29 60.2 39 82.9 49 105.9

30 62.8 40 82.9 50 108.2
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3.2 三维贮箱对应的管路系统模型

类似节2.1，与三维推进剂贮箱对

接的管路系统如图3-7所示。本节沿用

了之前管路元件传递函数的处理手

段，首先采用有理分式拟合方法对三

维贮箱对应的管路系统在形式上进

行初步整理。由于液体贮箱的分析平

台基于有限元分析软件 MSC.Nastran，

观察到其动态建模方法中提供了 TF

卡技术来直接修改系统整体矩阵，

所以此处并没有继续采用类结构化

方法处理有理分式形式的管路系统

反馈力，而是利用构造 TF 卡的手

段将其耦合到液体火箭结构系统之

中。

不同于公式(2.11)，由于三维贮

箱不需要考虑箱底脉动流量引起反

馈力， 管路系统反馈力形式变为：

Tank

Feedline

Flow 

Junction

Bellow

Accumulator

Pump

Discharge

System

Thrust

Chamber

图 3-7: 管路推进系统结构示意图

Fp(s) =


F2(s)

F3(s)

F4(s)

 ≜ Rpq(s)

 ẋT (s)

ẋ
(5)
L1(s)

 ≜ Rpq(s)Ẋq(s) (3.11)

利用所得反馈力传递关系的有理分式形式，可以将公式(3.11)与结构系统进行

耦合：
[
s2Ms + s

(
Cs + Ṁs −LspRpq(s)Lqs

)
+Ks

]
Xs(s) = Fs(s)

sMpq +Dpq +
n∑

k=1

(
C

(k)
pq

s−Ak

+
C̄

(k)
pq

s− Āk

)
+

m∑
j=1

B
(j)
pq

s−Rj

= Rpq(s)
(3.12)
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相比集中参数管路模型，这里采用的有理分式更具通用性，考虑了传递关

系中可能包含实数零点的一般情况。接下来，对于此处所得有理分式，将引入

MSC.Nastran中的 TF卡建模方法来对其进行进一步处理。

考察公式(3.12)中传递矩阵Rpq 的任一元素 Rpq

Rpq = T (s) =

(
sM0 +D0 +

n∑
k=1

Ck

s− Ak

+
n∑

k=1

C̄k

s− Āk

+
m∑
j=1

Bj

s−Rj

)
(3.13)

分离实、虚部，可以使得 T (s)中不再含有 TF方法所不能处理的复数系数§

T (s) =
1

s

[
(sM0 +D0)s+

n∑
k=1

2(C ′
ks

2 − C ′
kA

′
ks− C ′′

kA
′′
ks)

s2 − 2A′
ks+ A′

k
2 + A′′

k
2 +

m∑
j=1

Bjs

s−Rj

]
(3.14)

鉴于 Nastran中传递函数的标准写法为（u为节点位移）：

(B0 +B1s+B2s
2)ud +

∑
i

(A0i + A1is+ A2is
2)ui = 0 (3.15)

借助 Epoint(辅助点)x0
1(t), x

k
2(t), x

j
3(t)，其中

X0
1 (s) = L

{
x0
1(t)
}
= (s2M0 +D0s)Xq(s)

Xk
2 (s) = L

{
xk
2(t)
}
= Xq(s)/(s

2 − 2A′
ks+ A′

k
2
+ A′′

k
2
)

Xj
3(s) = L

{
xj
3(t)
}
= Xq(s)/(s−Rj)

(3.16)

可以利用公式(3.14)写出传递矩阵 T (s)对于反馈力 Fp(s)的贡献：

f q(s) = T (s)Ẋq(s) = X0
1 (s) +

m∑
j=1

(Bjs)X
j
3(s)

+
n∑

k=1

2(C ′
ks

2 − C ′
kA

′
ks− C ′′

kA
′′
ks)X

k
2 (s)

(3.17)

§由于 TF卡建模方法仅支持位移传递函数的输入，而传递矩阵Rpq 表示的是速度反馈，所以在
T (s)中分子分母同时乘以 s以便后续处理
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考虑到传递矩阵 Rpq 中各个分量的极点是相同的，为了尽可能少的引入 Epoint，

在对其整体进行 TF卡片输入的时候，辅助点 X̃(s)的引入规范如下：

X̃(0)
pq (s) = (s2Mpq +Dpqs)Xq(s)

X̃(k)
q (s) = Xq(s)/(s

2 − 2A′
ks+ A′

k
2
+ A′′

k
2
)

X̃(j)
q (s) = Xq(s)/(s−Rj)

(3.18)

可知辅助点的总数目为 p · q + q · k + q · j。TF卡片的示例样式如图3-8。

EPOINT,50001,THRU,50016

TF*                    5           50001                             1.0*0000001

*0000001             0.0             0.0                                *TF  1-1

*TF  1-1            1001               1             0.0     928.8685049*0000002

*0000002      -8.2164630

TF*                    5           50002                             1.0*0000003

*0000003             0.0             0.0                                *TF  2-1

*TF  2-1         9000021               1             0.0  -18100.2956918*0000004

*0000004      30.3667608

TF*                    5           50003                             1.0*0000005

*0000005             0.0             0.0                                *TF  3-1

*TF  3-1            1001               1             0.0   -1321.5673629*0000006

*0000006     107.2838023

TF*                    5           50004                             1.0*0000007

*0000007             0.0             0.0                                *TF  4-1

*TF  4-1         9000021               1             0.0     115.3636410*0000008

*0000008      -6.7563447

TF*                    5           50005                    174557.91462*0000009

*0000009         1.19196         1.00000                                *TF  5-1

*TF  5-1            1001               1            -1.0             0.0*0000010

*0000010             0.0

TF*                    5           50006                     98604.19868*0000011

*0000011        15.84946         1.00000                                *TF  6-1

*TF  6-1            1001               1            -1.0             0.0*0000012

*0000012             0.0

TF*                    5           50007                     58327.11390*0000013

*0000013         1.92966         1.00000                                *TF  7-1

*TF  7-1            1001               1            -1.0             0.0*0000014

*0000014             0.0

TF*                    5           50008                      7758.12743*0000015

*0000015         0.38796         1.00000                                *TF  8-1

*TF  8-1            1001               1            -1.0             0.0*0000016

*0000016             0.0

TF*                    5           50009                    174557.91462*0000017

*0000017         1.19196         1.00000                                *TF  9-1

*TF  9-1         9000021               1            -1.0             0.0*0000018

*0000018             0.0

TF*                    5           50010                     98604.19868*0000019

*0000019        15.84946         1.00000                                *TF 10-1

*TF 10-1         9000021               1            -1.0             0.0*0000020

*0000020             0.0

图 3-8: MSC.Nastran传递函数 TF卡片构造示例
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最后，可利用公式(3.18)，写出传递矩阵Rpq中任意元素 Rpq对于反馈力 Fp(s)

的贡献：

fpq(s) = RpqẊq(s) = X̃(0)
pq (s) +

m∑
j=1

(B(j)
pq s)X̃

(j)
q (s)

+
n∑

k=1

2(C ′(k)
pq s2 − C ′(k)

pq A′
ks− C ′′(k)

pq A′′
ks)X̃

(k)
q (s)

(3.19)

观察公式(3.18)和(3.19)，可见其均满足 Nastran 的输入要求(3.15)。于是，方

程(3.12)最终可以被划归为二阶常微分方程组的传递矩阵形式：

(s2Mc + sCc +Kc)Xc(s) = Fc(s) (3.20)

其中，Xc(s) =
[
XT

s (s) X̃T(s)
]T
为包含辅助点自由度的增广节点位移向量，

Mc,Cc,Kc为重新装配后的耦合系统质量、阻尼和刚度矩阵。可以看到，由于辅助

变量的引进，耦合系统整体矩阵不再保持原有的对称性，所以通常需要利用成熟

的复模态求解方法对其进行复特征值和特征向量的求解。不过，相对于求解管路

系统原始的非线性反馈力传递矩阵而言，Nastran等商业有限元软件的计算效率和

求解精度都要远远胜出。

3.3 耦合系统阻尼特性分析

随着充液航天器的发展，带液贮箱的阻尼特性分析正引起越来越多研究者的关注。

然而，由于人们对于物质在其运动过程中能量耗散的成因及机理分析还很不完善，

以至于就单纯的结构或者流体动力学问题而言，系统阻尼的建模、校核与评估通

常即为求解问题中最难处理的一部分。对于 POGO振动问题，由于液体火箭的结

构阻尼一般是由实验测定得出，所以此处本节着重介绍了贮箱内部液体的阻尼计

算。
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3.3.1 液体阻尼特性分析基础

在节3.1.2介绍的带液贮箱建模过程中，由于本文的研究重点为液体火箭的纵向耦

合振动，所以模型并没有考虑贮箱内部液体晃动等与耦合系统纵向振动联系较弱

的其他运动形式。然而，针对贮箱内部液体的阻尼建模问题，因为液体阻尼主要与

箱体壁面粘性阻尼作用、自由液面处的粘性耗散、液体内部粘性耗散及毛细作用

等四个方面相关联 [? ? ]，所以此时必须将贮箱内液体的晃动等方面考虑进来。

该方法认为理想流体区域的运动由 Laplace方程控制（Φ为速度势）：
∇2Φ = 0 液体内部 Ω

∂Φ

∂n
= 0 不可渗透边界条件 Sw

∂Φ

∂t
= −gh 液体自由面 Sf

(3.21)

对于 Stokes边界层，由于其厚度在一般情况下非常薄，因此可以将壁面边界层内

某一点的流动速度近似处理为于壁面平行：

∂v

∂t
= ν

∂2v

∂z2
(3.22)

其中 v为流体速度，z 为壁面法向坐标，ν 为液体的运动学粘度系数。根据计算所

得的流体运动情况，就可以计算 Stokes边界层与流体内部粘性的能量耗散。

I. Stokes边界层能量耗散

•对于液面没有受到污染的情况：仅在壁面上计算 Stokes 边界层。若假设

v = Ueiωt，一个晃动周期内的平均能量耗散率为

D1 = ρ

√
1

8
νω

∫∫
Sw

|U |2dS (3.23)

•对于自由液面受到污染的情况：需要额外考虑自由液面处的 Stokes边界层能

量耗散

D1 = ρ

√
1

8
νω

∫∫
Sw+Sf

|U |2dS (3.24)
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II. 流体内部的能量耗散

对于流体的粘性耗散有如下耗散函数：

F =
µ

2

∫
Ω

R(v)dΩ (3.25)

其中 µ为动力学粘度系数，v =
[
vx vy vz

]T
R(v) =2

[
(
∂vx
∂x

)2 + (
∂vy
∂y

)2 + (
∂vz
∂z

)2
]

+ (
∂vz
∂y

− ∂vy
∂z

)2 + (
∂vx
∂z

− ∂vz
∂x

)2 + (
∂vy
∂x

− ∂vx
∂y

)2

利用方程(3.21)，可以写出一个周期内液体内部的平均能量耗散率为：

D2 =
ω

2π

∫ 2π
ω

0

2F (Φ)dt

=
ω

2π

∫ 2π
ω

0

µ

∫
Ω

R(Φ)dΩ cos2(ωt)dt

=
1

2
µ

∫
Ω

R(Φ)dΩ

(3.26)

如此，由于在一个周期内液体晃动的总机械能为

E =
ρ

2

∫
Ω

|∇Φ|2dΩ (3.27)

可以计算出贮箱内液体阻尼比 γ 为 [? ? ]：

γ =
D1 +D2

2ωE
(3.28)

实际上，Abramson早在 1966年便通过实验数据的拟合，给出了圆柱容器内液体小
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幅晃动第一阶模态阻尼的经验公式 [? ]：

δ = 4.98ν1/2R−3/4g−1/4

1 + 0.318

sinh(1.84
h

R
)

 1− h

R

cosh(1.84
h

R
)

+ 1


 (3.29)

其中 R为容器的半径，h为容器内部液体高度，g为当地重力加速度。经过验证，在
h

R
< 1.0的时候，公式(3.28)与(3.29)给出的计算结果相当一致 [? ? ]。但是，由于上

述 Henderson模型建立在线性化自由表面边界的基础之上，所以其结论仅局限在

液面做小幅晃动的时候。对于
h

R
> 1.0的情况，Abramson给出了另外的经验公式：

δ = 4.98ν1/2R−3/4g−1/4 (3.30)

由此可见，现阶段可以通过理论推导来获得的阻尼模型还很有限，计算模型的验

证还远远离不开实验去验证。

3.3.2 带防晃板的贮箱液体阻尼

Mikishev和 Stephens等人经过大量的科学实验，发现液体的粘性耗散作用其实在

防止液体晃动方面真正能起到的作用非常有限 [? ? ]。在正常规格的贮箱内部，即

使内部装有动力学粘度超出水一百倍的液体，其粘性阻尼也不会超过 0.5%。因而，

对于液体火箭这种需要严格控制液体晃动的复杂构型，Baffle（防晃板）的使用是

必不可少的。

存在防晃板的液体建模其实与公式(3.21)非常类似，获得解析解的技术手段一

般也即为时间 -空间分离变量法。若在贮箱根部建立 rzθ柱坐标系，假设贮箱底部

存在 ẍ(t) = ẍ0e
iωt的简谐运动，那么可以构造公式(3.21)速度势函数解析解的对流

部分 [? ]：

Φc =
(gη
iω

) cosh(λ1z/R)

cosh(λ1H/R)
(3.31)

η(r, θ, t) = R

[
∞∑
j=1

1

1− (ω/ωj)
2

2

λ2
j − 1

J1(λjr/R)

J1(λj)

]
ẍ0

g
eiωt cos θ
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其中，R为贮箱半径，H为液面总高度，η为液面晃动振幅。J1为第一类 Bessel

函数，λj 为 J̇1的第 j 个零点，ωj 为液体晃动的第 j 阶固有频率。

ωj
2 =

λjg

R
tanh

(
λj

H

R

)
Stricklin经过计算得出了晃动液体的总机械能为 [? ]：

E =
1

4
ρgη2

(
1− 1

λ2
1

)
πR2 (3.32)

对于存在防晃板情况下液体的能量损耗，可以通过衡量板内微元 dA面积下的阻

力 dF，对其积分来计算防晃板的平均做功：

dF =
1

2
ρCdun|un|dA (3.33)

D =

∫
undF (3.34)

其中 un = un(r, θ, z, t)是液体沿防晃板法线方向的运动速度，Cd 为阻力系数。将

阻力做功在一个晃动周期内进行平均，可以获得贮箱液体的平均能量损耗：

D =

∫
2

3π
ρCdU

3
ndA (3.35)

可以看出，方程(3.35)计算的关键在于确定阻力系数 Cd与液体晃动速度 Un。然而，

对于不同的液体及防晃板类型，Cd通常只能利用实验手段获得。以环形防晃板为

例，Keulegan和 Carpenter给出了 Cd的拟合公式
[? ]：

Cd = 15

(
UT

rb

)−0.5

, 2 ≤ UT

rb
≤ 20 (3.36)

其中 T 为液体晃动周期，rb为防晃板宽度，U 为垂直防晃板方向的液体流动速度。

将公式(3.35)及(3.36)带入(3.28)，Maleki给出了环形防晃板的阻尼比计算公式 [? ]：

γr = 4Cr

√
ηm
R

(
sinh(1.84h/R)

sinh(1.84H/R)

)2.5

tanh
(
1.84

H

R

)
(3.37)
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其中 h为防晃板安装高度，ηm为最大液面晃动幅度。Cr 与防晃板相对面积有关：

Cr =
(rb
R

)1.5 (
2− rb

R

)
(3.38)

图 3-9: 有环形防晃板的贮箱液体阻尼

值得注意的是，由公式(3.37)与Maleki的贮箱实验结果可以看出：液体阻尼将

随液面高度 H/R变化而变化；对于液体火箭来说，推进剂贮箱半满状态时的液体

阻尼要远高于其满箱和空箱状态（如图3-9 [? ]，η/R = 0.05, rb/R = 0.2）。此外，对

于没有防晃板的情况而言，公式(3.29)给出的计算结果不仅阻尼很小，并且没有体

现这种变化趋势。这就要求 POGO研究者们在对液体火箭带液贮箱进行建模分

析的时候，必须格外关注以下几点：

1. 严格区分不同类型贮箱的液体阻尼计算模型；

2. 具备实验条件的情况下，尽可能开展带液贮箱的振动实验以验证计算结果

的准确性；

3. 必须考虑液体贮箱阻尼特性的时变规律。

此外，随着近年来流体力学计算方法的发展，一些学者也开始尝试通过有限

体积法的 VOF方法对贮箱液体进行了更为精细的动态仿真。例如，杨魏等针对圆

柱箱体中的液体晃动阻尼开展了数值仿真 [? ]，虽然其模型中应用的防晃板并非环

形，但是贮箱内部液体的阻尼变化规律大致与Maleki模型相同（如图3-10，3-11）。

鉴于液体火箭真实模型的贮箱实测非常难以实施，以上方法也为带液贮箱的阻尼
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特性分析提供了新的思路。

y

x

图 3-10: 半圆形防晃板配置图
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图 3-11: 不同液面高度晃动阻尼比计算结果

3.3.3 贮箱液体阻尼的应用方法

综合前两节的结论，可以看出耦合系统阻尼特性分析的重点和难点主要在于:

1. 如何根据已有的带液贮箱实验数据及防晃板参数来确定阻力系数 Cd，进而推

导得出贮箱液体的阻尼比时变参数；

2. 如何将贮箱液体的阻尼特性包含于三维贮箱的建模之中，进而参与耦合系统

动力学计算。

由于前者的解决方法主要依赖现有实验手段而非进一步的理论推导，所以本节主

要介绍如何在有限元方法中实现对于带液贮箱时变阻尼特性的建模分析。

在系统动力学中，阻尼通常可以分为粘性阻尼和结构阻尼两种，其数学描述

如下： fv = bu̇ 粘性阻尼力

fs = igku 结构阻尼力
(3.39)

其中 i =
√
−1，b为粘性阻尼系数，g为结构阻尼系数，k为结构刚度。可以看出，对

于系统复模态分析来说，粘性阻尼力不仅与粘性阻尼系数相关，并且与外界扰动

力频率 ω成正比。所以，若想通过调节阻尼系数来将两种阻尼模型等效互换，通常
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只能在特定频段之内操作：

gk = bω −→ b =
gk

ω
(3.40)

若外界扰动力频率 ω恰好等于系统固有频率，则

ω = ωn =

√
k

m
(3.41)

b =
gk

ωn

= gωnm (3.42)

由于系统的临界阻尼满足 bc = 2mωn，可以推导得出在共振点附近结构阻尼比 ζ

满足：
b

bc
= ζ =

g

2
(3.43)

假如已经通过实验等方法成功获取了带液贮箱的阻尼参数，可以根据公式(3.43)进

行不同阻尼系数之间的换算。

系统复模态的计算方法通常可以分为两种：直接法和模态法。由于 POGO振

动的快速特征值求解法并没有采用模态缩聚技术，所以此处主要介绍如何针对直

接法进行结构系统阻尼和贮箱液体阻尼的施加。

以MSC.Nastran为例，其阻尼输入方法可以分为两大类：直接矩阵输入法与参

数设定法。

1. 假如用户已经通过外部计算获得了系统阻尼矩阵，可以利用直接矩阵输入法

将计算结果导入求解器（对称矩阵 B2GG，对称或不对称矩阵 B2PP）；

2. 参数设定法则是通过指定模型中相关材料的结构阻尼系数 Ge，或是直接设定

系统整体的结构阻尼系数 G或 Rayleigh阻尼系数 α1, α2
¶来实现仿真对象的

阻尼特性建模。

¶修改后的系统阻尼矩阵B′ = B + α1M + α2K
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图 3-12: 三维贮箱液体阻尼随高度变化示意图

3.4 算例分析

参考节2.4中算例，为了与其进行对比，本节采用同样的准静态技术与管路系统模

型参数对相同规格的国内某液体火箭开展了耦合系统稳定性分析。不同的是，本

例在对液体火箭结构系统建模时引入了节3.1中介绍的带液贮箱三维模型，同时还

利用节3.2中描述的 TF卡建模方法对与其配套的管路系统进行对接处理。

首先，图3-13给出了耦合系统特征值随时间变化三维曲线。由于 POGO稳定

性分析关注的主要为系统特征值是否包含正实部，所以图中仅显示了特征值包含

正实部的部分结果。可以清晰的看出，相比与节2.4中阐述的液体火箭为全时稳定
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图 3-13: 耦合系统特征值随时间变化三维曲线
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图 3-14: 耦合系统特征值三维曲线的正视图与俯视图
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的结论，该曲线表明此火箭在升空过程中经历了两个包含不稳定振动的时间区段。

结合图3-14给出的三维曲线正视图和俯视图，可以发现这两次不稳定振动存在以

下特征：

1. 不稳定模态的固有频率都随着时间从低到高变化；

2. 不稳定模态的正实部时间演化都呈现抛物线形；

3. 第二次失稳的时间历程与对应特征值的正实部较第一次来说更长、更大。

从上述不稳定振动的特征描述来看，这两次失稳都基本符合 POGO振动的主

要特征。由于两次失稳的固有频率明显没有延续性，这就意味着该液体火箭不仅

在运行期间发生了多次 POGO振动，并且每次被激发的耦合系统模态可能不尽相

同。

为了揭示 POGO振动所处模态与其他正阻尼模态有何差异，图??给出了两组

耦合系统失稳模态与其相邻模态之间的局部振型形貌对比*。通过观察氧化剂贮

箱箱底及发动机燃烧室处的振动情况，可以发现：

- 由于推进剂贮箱壳体的柔度普遍高于液体火箭结构系统其他部位，所以耦

合系统正阻尼模态通常也会展现出贮箱底部变形较大的情况；

- 考虑到发动机燃烧室处的节点在质量和连接刚度上并无异于其他集中参数

质量节点，所以其振动量级一般不会显著高于液体火箭其他部位。因此，在

进行耦合系统复模态分析时，要特别关注在燃烧室处存在振动异常的高危

振型—只有在发生 POGO振动时，此处才有可能由于管路系统反馈力的影

响而产生振幅剧烈放大的异常现象。

*各阶模态均采用统一的归一化方法
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图 3-15: 液体火箭带有正实部的贮箱局部模态剖面图：50s时刻

图 3-16: 液体火箭带有正实部的贮箱局部模态剖面图：120s时刻

 

A B

图 3-17: 液体火箭带有正实部的复模态局部振型：50s时刻
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第四章

结论与展望

4.1 全文总结

乘着祖国大力发展载人航天事业的契机，本文以液体火箭纵向耦合振动的稳定性

分析为主要研究内容，比较深入的阐述了 POGO问题的研究对象、作用机理、求解

方法及预防手段。全文研究工作的要点及创新点主要包括：

i). 较为全面的总结了国内、外液体火箭纵向耦合问题的研究进展，指出了

传统的液体火箭 POGO稳定性分析方法如矩阵法、单传法和临界阻尼法，在求解

非对称、非线性复传递矩阵特征值时遇到的主要问题及方法局限性。

ii). 发展了一种基于矩阵法和有理分式拟合法的耦合系统快速特征值求解

算法。该方法能够利用类结构化建模技术将包含超越函数的管路推进系统反馈力

传递函数等效变换为与结构动力学方程一致的形式，通过求解矩阵特征值问题以

快速、精确的确定耦合系统动力学稳定性。

iii). 利用虚质量法及带孔箱底精细有限元建模技术，提出了一套液体火箭带

液贮箱的三维轴对称建模方法。发展后的三维带液贮箱模型不仅能够提供足够完

整且合理的结构系统模态参与耦合计算，并且为管路系统提供了更为科学和精确

的入口端边界条件。结合MSC.Nastran提供的传递函数 TF卡建模工具，文章还给

出了一种能够使得有理分式形式的反馈力传递函数参与结构系统耦合计算的商

业软件整合技术，基本实现了耦合系统时变复特征值计算的模块化与自动化。

53
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iv). 将液体火箭结构系统阻尼特性的识别和建模引入耦合系统稳定性分析，

指出了适用于液体火箭 POGO仿真的阻尼施加方式。通过调整贮箱干/湿面材料

随时间变化的比例阻尼系数，成功的利用有限元模型模拟了实测贮箱阻尼结果。

v). 通过比较不同类型的液体火箭在多种工况下的 POGO稳定性分析结果，

一方面揭示了耦合系统特征值与管路系统关键参数（如蓄压器容积等）之间的相

互联系，另一方面还指出了将耦合系统动态传递特性分析纳入液体火箭 POGO稳

定性分析的重要性和必要性。参考现阶段国内液体火箭的设计水平与制造工艺，

提出了一些分析及防治液体火箭 POGO振动的基本思路，给出了液体火箭纵向耦

合振动的理论分析框架和试验设计框架。

4.2 工作展望

鉴于现有的理论基础和时间、经费及研究条件限制，本文的工作还存在许多不足

及值得改进的地方：

1). 管路推进系统只考虑了单组元的燃烧推力生成模型，尚没有考虑双贮箱

情形的液体三维流动耦合作用；

2). 一些管路系统元件的时变参数如泵的柔度与管件的当地声速，需要更为

精确的实验测定；

3). 耦合系统的结构阻尼时变参数需要进一步的理论分析及实验支持；

4). 液体火箭结构系统仅对带液贮箱引入了三维有限元模型，其余部件依然

采用集中参数弹簧 -质量模型，需要进一步建立箭体结构其它部分的三维模型与

贮箱进行匹配；

5). 在对液体火箭管路系统进行建模时，未考虑蓄压器等元件的非线性效应；

6). 未考虑液体火箭在结构失稳时由于非线性效应而产生的极限环现象；

7). 程序、算法需要进一步完善和工程化。

POGO振动本身是一个十分复杂的多领域、多系统、多参数的非线性时变问

题。在与之配套的理论分析基础和实验测量数据都很不完备的今天，若期待祖国

的载人航天事业能走的更远、更坚实，大量的后续工作还需要继往开来的科研工

作者持之以恒的付出和实践。愿以此文与之共勉。
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