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某减压阀高压冲击超调问题
仿真分析与试验研究
朱建国，魏学峰，孙亮

(西安航天动力研究所，陕西西安710100)

摘 要：针对某正向卸荷式气体减压阀高压冲击时出口压力超调和振荡现象，通过

AMEsim仿真软件建立减压阀以及增压系统的仿真模型，对比分析了阀芯开度、限流圈、管系

对出口压力的影响，确定了以减小阀芯开度和增加阀前限流圈的综合技术措施减小出口压力

超调和振荡。通过单机高压冲击试验和整机试车考核，改进后的减压阀出口压力建压平稳、

无超调现象、无明显振荡，解决了工程研制问题。本文研究结果表明，减小减压阀阀芯开度、

在阀前增加限流圈的技术措施，对于提升减压阀抗高压冲击能力具有一定的通用性，对其它

超高压气体减压阀设计具有指导意义。
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Simulation and experiment research on high—pressure

shock overshoot phenomenon of pressure reducing valve
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Abstract：In allusion to the overshoot and oscillation phenomena of a certain forward unloading

pressure reducing valve，caused by high—pressure shock，the dynamic
simulation model of pressure

reducing valve and pressurizing system was established with AMEsim software．The influence of

valve spool opening，current—limiting orifice and pipe on exit pressure is analyzed．The technical

measures of adding the current—limiting orifice in front of valve and reducing the valve spool opening

are confirmed to reduce the exit pressure effectively．The engineering development problems were

solved with these technical measures，which passed the evaluation by high pressure shock test and

overall system test．The exit pressure of the improved valve iS smooth，and has no overshoot and

obvious oscillation phenomena．The results show that the technical measures are general—purpose for

improving capability of resist high—pressure shock，and have guiding significance
for design of the

extra high-pressure reducing valve．
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0 引言

气体减压阀是火箭发动机以及航天器姿控发

动机上广泛使用的一种压力调节装置，通过阀芯

的节流将人口高压流体压力降低并稳定在预定压

力范围内，其出口压力直接影响到姿控发动机系

统的工作状态及发动机推力的调节精度，在姿控

发动机上起着举足轻重的作用。

某正向卸荷式减压阀高压气体冲击试验过程

中，出现出口压力超调和震荡现象，并导致减压

阀阀芯塑料密封面损坏和安全阀泄漏超标的问

题。减压阀阀芯冲击密封面损坏，会导致减压阀

调节、稳压性能失效，尤其是减压阀无法实现关

闭压力，引起姿轨控发动机系统压力失控；安全

阀密封冲击损坏，泄漏率将超标，系统无效耗气

量不可控的增大，将影响发动机有效工作时间和

工作能力。

本文利用数值仿真方法分析出现压力超调和

振荡的原因，提出具体改进措施，利用真实模拟

试验系统进行减压阀单机产品高压冲击考核，并

通过整机试车考核。改进后的减压阀出口压力建

压平稳、无超调现象、无明显振荡，解决了减压

阀工程研制问题。

1减压阀结构原理

该减压阀主要由阀体、阀芯、阀座、膜片、

弹簧和过滤器等组成，出口集成安全阀组件，安

全阀采用金属锥面密封结构，如图1所示。

减压器的减压工作原理是介质节流，即高压

气体流经阀芯和阀座形成的窄缝之后，流速增

加，压力势能一部分转化为动能，一部分因摩

擦、涡流等损失变为热能。气体膨胀到低压腔

后，流通面积突然增大，气体的一部分动能转变

为热能，基本上为气体所吸收。与此同时，气体

进入低压腔后体积膨胀，密度减小，气体间的位

能增加，在此过程中只有少部分动能转化为压力

能，而大部分动能变为气体间的位能和热能，由

于能量转换损失，从而降低了气体的压力。

图1某正向卸荷式减压阀原理图

Fig．1 Schematic diagram of a forward unloading PRV

减压阀启动瞬间，阀芯处在全开位置，当入

口高压气体经阀芯一阀座缝隙节流后进入低压腔，

逐步建立起低压压力，并作用在膜片上。由于阀

芯所受力平衡被打破，阀座开度调节变小，当阀

芯上的力达到平衡后，出口压力也就稳定在设定

的压力值。

2高压冲击超调现象

2．1单机高压冲击超调

按原来未完全模拟发动机系统的冲击试验系

统，开展该减压阀高压冲击可靠性试验时，即入

口压力采用最高工作压力的压缩空气，瞬间打开

减压阀入口管路上的电磁阀，实现减压阀高压冲

击。试验件采用装配合格的减压阀(含安全阀)，

试前安全阀泄漏率测试结果为35 L／h，试后安全

阀泄漏率测试结果为340 L／h，密封处可听见较

大的漏气声，分解发现安全阀金属面出现豁口型

损坏。实时采集的减压器出口压力数据峰值达到

了5．68 MPa，如图2所示。该压力已经超过了安

全阀开启压力4．05 MPa。

在高压冲击试验过程中，听到明显的金属撞

击声，即减压阀出口压力超调，且速度很快，导

致安全阀阀芯高速打开、关闭，安全阀阀芯一阀
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座撞击损坏，导致泄漏率超标。因此，试验中冲

击瞬间减压阀出口存在超调，才会使安全阀快速

冲击打开。另外，在冲击试验后分解检查发现，

减压阀阀芯密封面也出现了冲击损坏，塑料密封

面已经出现了裂痕。

■■■_⋯

图2原高压冲击试验曲线

Fig．2 Trial curve of former high-pressure shock

2．2整机高压冲击超调

工程研制初期，共完成了两次整机试车。01

次与02次整机试车0 S气瓶压力均为25 MPa，

两次气瓶初始压力相同，但02次减压阀启动瞬

间出口压力较02次试车高0．7 MPa，并且01次

与02次试车后气瓶压力分别为8．69和7．72

MPa，而两次系统工作程序完全一致。换算后表

明02次比叭次多耗0．193 7 kg气体，等效安全

阀泄漏率相对大了约26 L／Il。

减压阀下游气垫、容腔存在差异则影响减压

调节过程，两次整机试车加注量完全一致，故两

次整机的管路、容腔完全一致，则唯一的可能性

是两台减压阀状态存在差异。阀芯初始开度越

大，初始压力波传播段的减压阀出口压力越高。

目前，该减压阀尺寸链计算表明，阀芯初始开度

范围为0．430。0．785 mm，故出现两次试车初始压

力不同可能是因为阀芯初始开度有差异。

3技术措施及仿真分析

3．1技术措施

根据《液体火箭发动机原理》⋯和《：}瘦体火箭

发动机设计(下)》121减压阀设计有关内容，减压阀

静态特性与阀芯初始开度无关，但动态特性与阀

芯初始开度关系较大。阀芯初始开度越大，发动

机起动时减压阀出口建压越快，越易出现压力超

调。目前，该减压阀阀芯初始开度为o．6加-⋯．。1，o：mm，

而最大流量、最低入口压力条件下所需要的工作

开度仅为0．138 mm，故可通过如下措施来改善发

动机起动时减压阀抗冲击性能，即减小初始开度、

阀前增加限流圈【硐；对于减压阀启动瞬间，试验

系统管路的差异也会影响系统压力的传递和建立。

3．2仿真分析

3．2．1 阀芯开度对出口压力的影响

利用仿真软件AMEsim建立减压阀以及增压

系统的仿真模型mI，在整机系统模型条件下，变

化减压阀阀芯开度分别为0．5 mm和0．6 mm，减

压阀出口建压过程如图3所示。初始开度越小，

初始压力波传播段减压阀出口压力振荡越小，

O．5 mm行程条件下，减压阀出口压力已经不存在

超调和震荡。

。—▲
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图3 阀芯开度对出口压力的影响

Fig．3 Influence of valve spool opening

on exit pressure
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3．2．2限流圈对出口压力的影响

在整机系统条件下，变化减压阀入口限流圈

孔径分别为西2．5 mm和垂2．8 mm，减压阀出口

建压过程如图4所示，孔径越小，初始压力波传

播段减压阀出口压力越低，但建压时间变长。其

中，中2．5 mm孔径条件下，建压时间与不加限流

圈情况相当，且出口压力基本无超调。

●▲

y

f| 《l i ¨ j ：【1 1 i

，)

(b)限流圈孑L径函2．8 mm

图4限流圈孔径对出口压力的影响

Fig．4 Influence of current—limiting orifice

on exit pressure

3．2-3管系对出口压力的影响

除以上减压阀自身状态影响抗冲击能力外，

还可以从管路布局等分析出口压力超调影响情

况。在整机系统条件下，变化减压阀出口一支路

管路长度分别为100 mm，200 mm和300 mm．

计算比较表明，支路越长，等效流通能力越差，

初始压力波传播段测压位置压力越高，而出口压

力波动幅值基本不变。同时，也说明测压点离减

压阀越近越能反映出口压力波动情况。

3．3等效试验系统确定

从上述试验系统管路的影响分析可知，要真

实考核减压阀抗高压冲击能力，还需要构建等效

试验系统。分别建立原试验状态与整机系统状态

仿真模型，其中整机模型尽量模拟气路管路分支

和容腔。两者计算结果对比表明，整机系统状态

下，下游管支多，相当于下游流通相对较畅通，

压力波传播段减压阀出El压力略低，瞬间超调也

会较低。故对于本系统减压阀的高压冲击试验需

要在较真实的模拟发动机管路分支和容腔状态下

进行。

为真实模拟整机下游管路、容腔，经过分析

对比后，可将发动机增压单元减压阀下游系统简

化成两分支管路及其下游容腔的试验系统，分支

1管路内径cP4 mm，长约800 mm，连接气瓶为

1 L，分支2管路内径中4 mm、长约500 mm，连

接气瓶为2 L。

3．4仿真分析小结

通过上述仿真分析，认为采取阀芯开度为

0．5 mm、阀前增加qb2．5 mm限流圈的技术措施，

对系统建压时间影响较小且能降低出口压力的超

调和振荡；其次，采用等效试验系统考核该减压

阀抗高压冲击能力。

4试验验证与分析

在试验中出现的超调现象分析基础上，明确

了冲击过程中安全阀打开、泄漏率超标的原因，

通过仿真计算，确定了减压阀改进技术措施和等

效试验系统参数，改进后减压阀完成了下述验证

试验。

4．1单机试验验证

采用等效试验系统真实考核该减压阀抗高压

冲击能力，产品为阀芯初始开度为0．5 mm、增加

中2．5 mm限流圈技术状态减压阀，保持减压阀前

10 L气瓶压力为26．5 MPa，瞬间打开减压阀前电

磁阀，稳定后测量安全阀泄漏率。可靠性规定指

标10次高压冲击后，安全阀无泄漏声。检测泄

漏率为60 m，满足系统使用要求的泄漏率不大
于108 m。减压阀出口压力曲线如图5所示，
出口压力无超调现象，且振荡幅值相对于改进前

万方数据



76 火箭推进 2015年10月

(见图2)大幅减小，建压过程中最高峰值为

3．47 MPa，小于安全阀开启压力4．05 MPa。冲击

试验后分解检查，减压阀阀芯密封面压痕均匀且

无损坏。
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图5改进后单机高压冲击试验曲线

Fig．5 Curves of high pressure shock test

for improved PRV

4．2整机试验验证

落实改进措施后的减压阀分别参加了03和

04两次整机试车，其中的03次试车减压阀出口

压力曲线如图6所示。03和04两次试车减压阀

出口建压平稳、振荡幅值减小、无超调(均小于

3 MPa)，改进措施合理有效；03和04试车后气

瓶压力分别为8．44和8．53 MPa，且试后安全阀

漏量检查未发生变化，说明改进后的减压阀试车

过程中未出现冲击引起的泄漏率增大问题。

O l 2 3 4 5

，S

图6改进后整机试车减压阀出口压力曲线

Fig．6 Exit pressure of improved PRV

in overall system test

5结论

针对某正向卸荷式减压阀高压气体冲击可靠

性试验和某次整机试车过程中，均出现的出口压

力超调和振荡现象，导致安全阀受高压冲击泄漏

超标问题，利用数值仿真明确出现了超调的原

因。并通过仿真计算，确定了采取减小减压阀阀

芯开度(0．5 film)和增加阀前限流圈(孔径952．5

mm)的综合改进技术措施，通过减压阀单机高

压冲击试验和两次整机试车考核，改进后的减压

阀出口压力建压平稳、无超调现象、无明显振

荡，即改进措施合理有效。

研究表明，减小减压阀阀芯开度、在阀前增

加限流圈的技术措施，对于提升减压阀抗高压冲

击能力具有一定的通用性，对其它超高压气体减

压阀设计具有指导意义；另外，对于阀门性能考

核，应采用与应用系统相仿的试验装置，避免欠

考核或过考核。
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