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一 种金属膜片式气体减压阀研制 

陈文曲，李路路，陈 健 
(上海空间推进研究所，上海 200233) 

摘 要：为满足某推进分系统压力调节流量范围大、控制要求精度高、可靠性高且需满足 

长时间在轨使用的要求，研制了一种高精度金属膜片式气体减压阀。对该逆向卸荷金属膜片 

式气体减压阀的方案设计、结构特点、关键技术以及达到的技术指标进行了总结，并给出了 

飞行试验验证结果，经飞行试验验证，减压阀飞行工作状态良好，满足使用要求。 
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Development of pneumatic pressure 

gulator with ’diaphragregulator with metal diaphragm 

CHEN Wen—qu，LI Lu—lu，CHEN Jian 

(Shanghai Institute of Space Propulsion，Shanghai 200233，China) 

Abstract：The pressure regulator is one of the core units in space propulsion systems．The overall 

scheme design，structural characteristics，key technologies and achieved qualifications of the reverse 

unloading pneumatic pressure regu lator with metal diaphragm are summarized．The key technology 

breakthrough achieved in the R&D process is described．The verified results in the space flights test— 

ing indicate that the pressure regu lator works wel1．Therefore，the research is sign ificant for optimiz— 

ing the structural parameters and reliable design  of the regulator． 
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0 引言 

气体减压阀是恒压挤压式姿轨控发动机系统 

关键的压力调节元件，其出口压力精度直接影响 

姿轨控发动机的控制精度。减压阀利用节流原 

理 ，通过启闭件 (阀芯)节流，将高压气体降 

低，并利用 自身能量使出口压力 自动满足预定要 

求。在某推进分系统上应用这类阀门，要求其 

口压力调节精度高、动态特性好和长时间工作可 

靠性高，并且在大流量范围下出口压力偏差小。 

设计该减压阀的关键技术难点包括：满足大流量 
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范围使用工况的适应性；很高的产品输出压力调 

节精度 (包括高进口压力下的静压精度)和安全 1方案设计 
性、可靠性要求等。 

本文以某推进分系统的金属膜片式气体减压 1．1主要性能参数 

阀为对象，阐述其方案设计和结构特点、关键技 表 1列出了某推进分系统减压阀主要性能实 

术以及达到的技术指标并给出了飞行试验结果。 际参数。 

表 1减压阀主要性能实际参数 

Tab．1 Actual parameters for main performances of pressure regulator 

工作介质 

进 口工作压力P ／MPa 

额定输出压力P ／MPa 

输出压力精度 

氦气流量 {／(xl0 )(m ·s ) 

2O分钟内静压／MPa 

(零流量工况) 

工作温度范嗣／~C 

总外漏率／(Pa·m，·s一) 

单件质量／kg 

氦气 

23～4 

1．60 

1．3％ 

1540～4 

≤pr+0．07 

(出口气垫容积 0．17 L) 

— — 40—。+50 

氦气 

23—4 

1．60 

4．4％ 

360～36 

~<p r-[-0．13 

(出口气垫容积 0．5 L) 

一 40-+50 

≤lxlO (23 MPa下氮检) 

l-38 0． 

注： 额定输出压力下的实际参数 

1．2 方案要点 

国内现阶段常见的航天器推进系统上使用的 

减压阀主要有无卸荷式和卸荷式两种结构形式。 

作为减压阀中最主要的控制元件之一，敏感元件 

用来感应减压阀出口压力的变化以保证出口压力 

的稳定性和精确性。常见的航天器推进分系统上 

的减压阀主要敏感元件有膜片式和活塞式。膜片 

具有重量轻 、体积小、密封性好和调节精度高等 

优点；活塞适用于输出压力高的场合，但不具备 

轻重量、小体积，密封性较差，且存在 饺大的摩 

擦力，对减压阀的输出压力精度有较大的不利影 

响。有些推进分系统上使用的减压阀采用无卸荷 

式结构，具有结构简单、技术成熟等特点，但压 

力调节精度不高，尤其在大流量跨度范围下，其 

压力特性和流量特性均不佳。在上世纪70年代 

研制的金属膜片式气体减压阀成功应用=于=另外一 

些推进分系统上，其采用卸荷式结构，调节精度 

高、动态特性好，但为解决静压性能问题，设计 

上采用了常值耗气孔，因此，在具有长时在轨运 

行要求的应用条件下受到一定的限制。上世纪90 

年代，针对某推进分系统对压力调节提出的工作 

流量范围大、轨道和姿态控制要求精度高 、可靠 

性高且必须满足长时在轨使用工况的要求，进一 

步研制了一种高精度金属膜片式气体减压阀。该 

高精度减压阀采用反向卸荷式结构，利用不锈钢 

金属 (波纹)膜片作为敏感元件，具有输出压力 

精度高、静压稳定、适应流量范围大、全程压力 

加载工况下工作寿命长、低漏率和高可靠性等优 

点，满足了系统的使用工况并成功应用于历次飞 

行试验中。 

图l给出了这种金属膜片式气体减压阀的外 

形图和原理结构设计图。减压阀主要由过滤器、 
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阀芯、膜片和弹簧等组成，其主要工作原理如 

下：利用工作介质自身能量，通过阀芯与阀座之 

间形成的狭窄通道进行节流减压和通过作用于运 

动件上的力的平衡调节过程进行稳压 ，最终达到 

减压和稳压的压力调节目的。 

冈 1高精度金属膜片式气体减压阀外形图和原理结构图 

Fig．1 Outside view and structural diagram of high-accuracy 

pneumatic pressure regulator with metal diaphragm 

l_3结构特点 

1)适用流量范围大、精度高 

针对推进分系统工作流量范围大的特点，采 

用了反向卸荷式结构，解决了减压阀在大流量范 

围下精度要求高的问题 ，适用于推力从 25 N到 

2 500 N发动机工作的工况，工作全程压力调节 

精度优于 1．3％。 

2)采用不锈钢金属 (波纹)膜片作为敏感 

元件 

采用金属膜片作为敏感元件，适应减压阀长 

时间工作条件；同时，膜片具有重量轻、体积小 

和密封性好等优点。 

3)解决了减压阀压力振荡问题 

通过限流孑L和阻尼环的优化设计，解决了系 

统压力调节过程中的压力振荡问题，提高了稳定 

性和可靠性。图2给出了减压阀在进口高压氦气 

23 24 MPa下的启动冲击曲线图，曲线为减压阀 

出口压力和贮箱压力在启动过程中随时间的变化 

历程。从曲线可以看出：该减压阀具有良好的启 

动动态特性，稳定性高。 

0 2 4 6 8 10 

时问／S 

图 2金属膜片式气体减压阀启动冲击过程中 

出口压力和贮箱压力一时问曲线 

Fig．2 Outlet and tank pressure versus time of pressure 

regulator during startup impact process 

4)良好的密封性能 

高压部位均采用两道 0形圈密封加焊接结构 

密封，满足系统高压工况和长期密封性能要求。 

在进口压力23 MPa氦检下整阀泄漏率优于 1~10 

Pa·m3／s。 

2关键技术及实现 

2．1出口压力精度问题 

针对出口压力精度问题：①采用了卸荷式结 

构，减少了进口压力变化对}n口压力的影响，设 

计上严格控制相关卸荷元件的公差在要求的范同 

内，通过阀芯等相关配合零件的高精度组合加工 

和装配，保证了减压阀达到最佳的卸荷性能；② 

采用了不锈钢金属 (波纹)膜片，相对于活塞式 

结构，减少了减压阀启动工作时产生的额外的摩 

擦力；通过在金属膜片上加工合理的波纹，增加 

有效的敏感面积，同时通过对阻尼盘的优化设 

计，使膜片处于感受出口压力的最佳状态、减小 

节流处高速气流对膜片的冲击，从而得到稳定 、 

高精度的输出压力；③阀芯和阀座密封副采用平 

面型 、软一硬密封结构。平面型结构在小行程 

(行程小，则调节弹簧变化的力小，有利于提高 

}}{口压力精度)下能够适应的流量变化范同大， 
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即有利于提高减压阀的流量特性。通过以上的设 

计，解决了减压阀大流量工况下压力调节精度要 

求高的问题。 

2．2 高进口压力下静压问题 

针对静压问题：①设计上采用了副弹簧复 

位 ，为阀芯一阀座密封副提供稳定的密封 比压 ， 

保证良好的密封性能；②阀芯一阀座密封副采用 

平面型、软一硬密封结构， “软”为氟塑料，其 

集成在阀芯上，采用模压工艺， “硬”为金属材 

料制成的具有平面圆环刃口的阀座 ，该结构具有 

优异的加工工艺性，装配后易于获得良好的密封 

性能；③对高压动密封部位相关配合密封元件进 

行配研，有效地保证了高一低压腔之问的密封。 

通过以上的设计，解决了静压稳定问题。 

2_3提高减压阀工作的可靠性 

针对提高减压阀工作的可靠性问题：①阀门 

活动密封副采用平面型、软一硬密封结构形式 ， 

可以满足多次启动工作及长寿命的使用要求；② 

严格控制高压动密封部位相关元件的公差 ，并进 

行高精度配合组件的加工和装配，有效地控制了 

动密封部位配合元件之间的磨损 ，提高了其使用 

寿命；③为提高减压阀的稳定性并避免减压阀工 

作时常见的共振现象 ，设计上采取了如下的措 

施： (a)在进 口处设计了合理的限流孔 ，优化 

了系统的阻尼； (b)在低压腔设计了合理的阻 

尼盘，优化了系统的阻尼，减少了气体对膜片的 

冲击； (c)在阀芯外围设计了相应的缓冲结构， 

使得进口高压、高速气流在到达高压腔节流部位 

时，流场更为稳定、均匀，有效地减少了阀门在 

启动工作过程中瞬时、突变的气动力对活动密封 

元件及节流口的影响。 

3 飞行试验情况 

该高精度金属膜片式气体减压阀参与了某型 

号历次飞行试验，飞行任务期间系统压力稳定、 

满足控制精度要求，保证了历次飞行任务的圆满 

完成。 

表 2给出了某次飞行试验中减压阀在轨工作 

具体压力调节情况。减压阀 A在轨工作期间出口 

静压分别为 1．67 MPa和 1．66 MPa，与地面精调 

时的静压值一致，满足系统控制精度要求；在系 

统变轨和制动过程中，减压阀出口压力为 1．60～ 

1．62 MPa，满足设计要求，压力调节精度优于 

1．3％，变轨及制动前后减压阀出口压力稳定。减 

压阀B在轨工作期间出口静压均为 1．73 MPa，与 

地面精调时的静压值 (1．713～1．727 MPa)接近， 

证明减压阀B丁作正常；发动机工作期间，主、 

副路减压阀 口压力分别约为 1．67 MPa和 1．66 

MPa，满足设计要求，压力调节精度优于4．4％。 

减压阀B在圆满完成某次飞行任务后，继续 

留轨参加后续的试验任务。在长达近两年留轨期 

间，减压阀全程调节压力稳定在 1．1 MPa(静 

压)，满足了 1．0 MPa～1．25 MPa的设计范围要求。 

表 2某推进分系统减压阀全程压力调节情况 

Tab．2 Pressure regulating status of a certain pressure regulator 

(下转第37页) 
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表2临界热绝缘直径的计算结果 力姿控发动机喉部壁温的作用。 

Tab．2 Calculated resuhs of critical insulation diameter 

由临界热绝缘直径 的计算结果可以看出： 

1)在相同等效绝热壁温和室压的情况下 ， 

随着喉部内径的增大，临界热绝缘直径 d。不断减 

小； 

2)在相同等效绝热壁温和喉部内径的情况 

下，随着室压的增大，临界热绝缘直径 a『n不断减 

小。即使在室压为 2 MPa、喉部内径为 20 mm的 

情况下，临界热绝缘直径也高达 820 1TIITI，所对 

应的喉部壁厚为 400 mm，远远大于小推力发动 

机实际可能采用的壁厚。这就意味着在小推力发 

动机实际设计中可能采用的壁厚范围内，增大喉 

部壁厚均可以起到降低喉部气壁温的作用。 

3 结论 

1)通过适当增加壁厚，可以起到降低小推 

2)室压越低 、喉部内径越小，通过增加壁 

厚降低喉部壁温的效果越好。 

3)在室压 0～2 MPa、喉部内径 0～20 mm范 

围内，临界热绝缘直径所对应的喉部壁厚远远大 

于空间小推力发动机实际设计中可能采用的壁厚 

范围。 

4)i~Dil壁厚可以作为降低喉部壁温的辅助 

手段。 
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4 小结 

作为推进分系统关键的压力调节元件，减压 

阀的出口压力调节精度、动态稳定特性和可靠性 

直接影响着姿轨控发动机系统的控制精度、使用 

寿命和可靠性。这种高精度金属膜片式气体减压 

阀具备了压力调节精度高、适应流量范围大、静 

压稳定和可靠性高等优点，历次飞行试验工作状 

态良好 
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