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美国 POGO 抑制装置的材料工艺
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文　 摘　 综合介绍了美国运载火箭发展历史中所使用的囊式蓄压器、弹簧活塞式蓄压器、金属膜盒式蓄压

器和注气式蓄压器等 POGO 抑制装置的材料和工艺发展。 通过对美国 POGO 抑制装置的材料与工艺的介绍,
为我国相关领域的材料和工艺发展提供参考。
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Material and Process of American POGO Suppressor
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Abstract　 The development of material and process of the POGO suppress device is overviewed, such as bladder
accumulator, piston accumulator, mental bellows accumulator, ball gas-charged accumulator which used in the rocket
development history. Through the introduction of the materials and technology of U. S. POGO suppress device, a ref-
erence for the development of materials and processes related fields is provided.
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0　 引言

POGO 振动是指液体火箭结构系统和推进剂系统

动特性相互耦合而产生的自激发散振动,此时,火箭呈

现纵向不断收缩和拉伸状态。 20 世纪 60 年代,美国在

大力神火箭研制过程中,发现飞行过程中的 POGO 现

象[1-2],由此展开 POGO 抑制的研究。 为了抑制液体

火箭的 POGO 振动,国外通用的做法是:在推进剂输送

管路上安置 POGO 抑制装置,用于错开推进剂输送系

统和火箭结构的耦合频率。 此类装置结构形式有:囊
式蓄压器、弹簧活塞式蓄压器、膜盒式蓄压器、注气式

蓄压器等。 多年来,随着国外材料和工艺的进展,PO-
GO 抑制装置在材料和工艺研制方面不断进步。 本文

对美国 POGO 抑制装置的材料和工艺进行介绍。
1　 美国 POGO 抑制装置用材料和工艺

1. 1　 囊式蓄压器

大力神 3 系列火箭的燃料和氧化剂推进剂输送管

路中,初始选用了一种氮气充压气囊环形蓄压器[1],用
于抑制该火箭的 POGO 振动。 环形气囊式蓄压器的外

形和布局参见图 1。 主要由气囊和外壳组成。

图 1　 囊式蓄压器示意图

Fig. 1　 Schematic diagram of bladder accumulator
　 　 气囊的材料初始选择用聚偏氟乙烯塑料

(PVDF),其 Tg 为 - 39℃,脆化温度为 - 62℃,熔点

170℃,长期使用温度为-40 ~ 150℃,其特点是力学

性能好,具有良好的化学稳定性,在室温下不被酸、
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碱、强氧化剂所腐蚀。 PVDF 塑料同 N2O4 相容,且氮
气渗透率低,并容易加工制造。 但 PVDF 塑料的气囊

对压力冲击较敏感,试验中,曾发生由于泵前阀门打
开或者发动机点火导致的管路压力脉动峰值较大,导
致蓄压器塑料气囊破裂。 所以最后在燃烧剂管路的
蓄压器气囊采用的材料是异丁橡胶,采用树脂硫化异
丁橡胶复合物制成,其力学性能较高,复合物的拉伸
强度不小于 0. 26 MPa,伸长率为 450% ~ 650% 。 异
丁橡胶气囊可以承受启动活门打开或发动机启动瞬

间产生的推进剂水击。
气囊的制造工艺为:在一根代表成品最后构型的

成型铝芯轴上,涂覆几层非固化异丁橡胶薄板料。 连
续增加几层橡胶,直到气囊的主要部分壁厚达到
2． 54 mm,气囊的所有边角壁厚达到 3. 05 mm 为止,
同时进行气囊增压用的连接管、密封塞和波纹环的制
造和加工。 在完成气囊所有橡胶涂覆后,在所有橡胶

外表面,覆盖一块放气布,随后,再覆盖一个 PVDF 真
空袋。 未固化的气囊连同放好就位的真空袋,一起装
入一个蒸汽热压釜内,使橡胶固化。 真空袋连接外部
的真空源,蒸汽热压釜产生特定的橡胶复合物所需要
的正确温度 /压力条件。 在此蒸汽固化过程中,放气
布使橡胶析出的气体能排放到真空源处,从而可避免
在成品气囊的橡胶壁内形成气穴。 在固化循环的熔

化和凝固阶段,真空袋连同蒸汽热压釜内的压力,一
起产生均匀的外加载荷,作用在橡胶上,以确保气囊
壁厚度保持等厚。 气囊固化完成后,将 PVDF 真空袋
和放气布从橡胶上除掉,固化后的气囊显示出放气布
织纹状外表面。 此时,铝芯轴仍在橡胶气囊的中间,
利用强碱性腐蚀剂 Oakite 260M 把铝芯轴除掉。 此
腐蚀剂消耗芯轴,但不影响固化后的橡胶。 在芯轴除

掉后,气囊进行清洗和试验,并最终组装到蓄压器上
呈环形分布。

气囊式蓄压器的外部壳体为铸造铝合金材料
A356,热处理状态为 T6。 A356 具有良好的铸造特性
和抗蚀性能。 壳体铸造工艺由砂模铸造和塑料模铸
造组成,其工艺过程参考美军标 MIL-C-6021 和 MIL
-A-21180 铸造技术条件。

通过对美国气囊式蓄压器选材和加工工艺的初
步分析,发现采用 PVDF 的囊式蓄压器,存在高压冲
击敏感的问题,在管路水击的作用下,容易破裂,故未
能在美国的火箭中得到使用;采用树脂硫化异丁橡胶
的囊式蓄压器力学性能较高,故在大力神 3 系列常温
燃烧剂输送系统中得到了使用。
1. 2　 弹簧活塞式蓄压器

在大力神 3 系列火箭使用囊式蓄压器的同时,大
力神 2 燃料管路系统使用负载弹簧活塞式蓄压
器[1-2],见图 2。 该蓄压器主要由外壳、内外弹簧、导
向环、缓冲件、活塞等组成。 蓄压器中的导向环材料

采用特氟隆,特氟隆相对于活塞材料,硬度较低,故可
以防止在振动环境下擦伤活塞或者壳体;蓄压器的缓
冲件为一个蝶形圈,可以避免载荷通过活塞动作,对
周围产品造成影响。

弹簧活塞式蓄压器可以降低管路系统的基本频
率,大约从 17 Hz 降至 5 Hz。 但该类型蓄压器在使用
中的主要问题是:活塞密封和壳体空腔之间会存在较
大摩擦力,影响了蓄压器的灵敏度和降低管路中压力
脉动的能力。 另外活塞式蓄压器的径向密封圈采用
的是非金属材料,故在推进剂长期使用时,存在相容
性差的问题。

由于灵敏度和相容性较差等方面原因,导致了弹簧
活塞式蓄压器仅在美国的大力神 2 火箭中得到应用,但
其导向为后续膜盒式蓄压器导向选材提供了借鉴意义。

图 2　 活塞式蓄压器示意图

Fig. 2　 Schematic diagram of piston accumulator
1. 3　 膜盒式蓄压器

大力神 3 火箭一级的氧化剂管路安装的是充氮
气的嵌套金属膜盒式蓄压器[1-2],见图 3。 该蓄压器
主要包括一对膜盒组件和一个铸铝壳体。 二者之间
为法兰对接,采用 O 形密封环密封。

图 3　 膜盒式蓄压器示意图

Fig. 3　 Schematic diagram of metal bellows accumulator
　 　 膜盒为蓄压器的主要元件,主要由不锈钢材料
AM-350 膜片组焊接而成,根据材料手册[3],AM-350
易成型、焊接和钎焊,与推进剂有良好的相容性。 膜
片的名义厚度为 0. 3 mm,其焊接采用严格控制的钨
极惰性气体焊接系统完成,膜片组的焊接工艺是一种
熔合过程,不使用填料,焊道非常均匀。 膜盒中的膜
片组跟膜盒壳体之间的焊接,采用严格控制的电子束
焊接设备完成,焊接在相对低的应力处,并要求在实
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施焊接前,做好部件的焊口边角工艺和装配准备,焊
缝影响区延伸在焊缝两侧大约 1. 58 mm 的区域。 膜
盒的焊深采用工艺件进行精确的控制:即先利用几何
形状相同的工艺件,进行焊接和相关分析,合格后,再
进行正式产品焊接。 膜片组外径与壳体内孔之间有
3. 2 mm 的间隙,确保在飞行过程中,膜盒和壳体之间
不会发生碰撞,同时也为推进系统提供一定级别的阻
尼,这种阻尼可以使膜盒的共振幅值降低。 膜盒上还

安装有压力传感器和充气开关,共同构成了膜盒组
件。 压力传感器和充气开关安装位置前都有 25 μm
的过滤器,以免有多余物或者污染物进入膜盒内腔。

与囊式蓄压器壳体材料和工艺相同,蓄压器壳体

也为一个铝合金 A356 铸件,经过 T6 条件的热处理,
壳体满足 MIL-C-6021 和 MIL-A-21180 的要求。 具
体工艺为:壳体外表面采用砂模技术制造,壳体内部
流道用改进的塑料模铸造,这种改进的塑料模铸造工

艺,可以生产出 Ra3. 2 μm 以上的光洁表面,并达到
0. 38 mm 的公差,使得壳体最后机加操作期间的材料
清除量较小。 膜盒式蓄压器的壳体采用 Teflon 材料

作为导向轴瓦,其主要作用是确保导向轴的支撑刚度
的前提下,减少对导向轴的磨损。

从膜盒式蓄压器的材料与工艺看,其外壳成功地
借鉴了囊式蓄压器的经验,其导向成功地借鉴了弹簧

活塞蓄压器的经验。 膜盒式蓄压器采用了与推进剂
相容性较好的不锈钢材料 AM-350 作为气体的封闭
容腔,并成功解决了膜片焊接工艺难题,故在美国的
常温火箭中得到较为普遍的应用。
1. 4　 注气式蓄压器
1. 4. 1　 航天飞机

20 世纪 70 年代,美国研制的航天飞机已经达到
了完全消除 POGO 的飞行[2-4] 。 航天飞机抑制 POGO
的装置为注气式蓄压器[5],该蓄压器安装在高压氧
化剂涡轮泵入口的液氧管路中,结构示意图见图 4。

航天飞机注气式蓄压器主要由外部壳体、扩散
器、挡板、溢出管、防溅结构等组成[6-7] 。 其外壳采用
Incolnel718 材料加工而成[8],Incolnel718 抗应力腐蚀
能力强,且易焊接,与液氧相容。 挡板等采用 321 不
锈钢材料制成,该材料加工性能好,具有良好的抗晶
间腐蚀能力,且与液氧相容[3,8]。 十字和环形挡板可
以避免蓄压器内液体的晃动,采用焊接工艺加工而
成。 溢出管底部开孔,可以控制蓄压器内液体的液
位。 防溅结构可避免蓄压器内的不必要液氧进入气
氧系统中去,为非承压部件,由于其结构复杂,以往采

用焊接形式加工,但目前美国已经对其进行了 3D 激
光制造[9]的研究:激光可以精确融化加工出复杂的
防溅结构,采用图 4 中所示的激光 3D 打印机,可以
将金属粉末快速成型出性能满足要求的防溅结构。
蓄压器的扩散器与外壳采用法兰连接,扩散器可用于

避免蓄压器内不必要的充气干扰。 注气式蓄压器外

部壳体焊接部分采用了适应焊接热补偿的结构下沉

形式[8],避免了焊接热应力对结构的影响,大大提高

了焊接的性能。

图 4　 航天飞机用 POGO 抑制蓄压器

Fig. 4　 POGO Suppression Accumulator of SSME
1. 4. 2　 新一代阿瑞斯 I 火箭

阿瑞斯 I 运载火箭是美国航宇局正在研发的一

种新型火箭,在设计之初,其工程师便竭力抑制火箭

的纵向振动。 根据文献[10-11],阿瑞斯 I 火箭选择

的蓄压器也为注气式蓄压器。 其结构示意图见图 5,
该蓄压器主要由环绕在液氧输送管路外部的环形容

腔、高位溢出和充气装置等组成,其原理类似航天飞

机,但结构相对简单。 蓄压器与液氧输送主管路连通

的通道为下部的两排小孔。
目前阿瑞斯火箭蓄压器的加工技术尚未公布。

但根据文献[12-14],阿瑞斯 I 火箭的输送管路尚未

采用复合材料,且根据蓄压器的使用环境和安装位

置,阿瑞斯火箭的蓄压器,最大可能仍采用不锈钢材

料,并采用自动焊接工艺进行加工制造[14-15]。

图 5　 阿瑞斯 I 火箭 POGO 抑制蓄压器

Fig. 5　 POGO suppression Accumulator of Ares I
从航天飞机以及美国新一代阿瑞斯运载火箭的

注气式蓄压器看,美国在蓄压器中采用了与液氧相容

的 Incolnel718 等材料,且目前已经将先进的 3D 激光
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制作技术引入了蓄压器非承压零件的加工制造中。
另外蓄压器作为安装在输送管路系统中的元件,

在火箭飞行过程中,整体上既是承压容器,也提供抑

制 POGO 的能量。 通过分析,发现注气式蓄压器的

结构类似于小贮箱,目前,美国已经在火箭液氢贮

箱[16-17]、发射筒[18]、高压容器[19] 中采用复合材料作

为承压或者承载的结构材料,且对复合材料在输送管

路中的应用进行了大量研究[20-21]。
2　 结语

对于安装在输送管路中的蓄压器,可以预见:随
着科学技术的进步和发展,在不久的未来,具有轻质

高强度的材料以及相关 3D 制造工艺技术必将在 PO-
GO 抑制装置中有重大应用。
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