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双工况流量调节阀的设计与试验

李君海，俞南嘉，蔡国飙
（北京航空航天大学 宇航学院，北京１００１９１）

摘　　　要：介绍了一种双工况流量调节阀的原理与设计方法，利用上游贮箱压力作为控制气调节阀芯位

移，控制阀门开启与工况调节，实现飞行用挤压式供给系统的启动以及流量快速调节．分析了阀门关键设计

参数：敏感元件外径、弹簧刚度和初始压缩量对阀芯位移的影响；通过试验验证了阀门的压降损失在２种工况

下能分别保持固定值；对采用该阀门的供给系统进行了试验，试验中阀门开启迅速，成功实现了氧化剂供给

系统的流量调节，其中第１工况阶段流量约４．５ｋｇ／ｓ，第２工况阶段流量为２．０ｋｇ／ｓ，工况转换较迅速，达到了

预期值，这说明阀门的原理和设计方法是可行的．
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　　在液体火箭发动机和固液火箭发动机中，阀
门用于控制液体或气体工质的流动或工作参数，
其主要作用是保障发动机启动前的准备工作、过
渡过程（起动、转级、关机）和调节过程等都能顺利

进行．阀门是任何一种采用液体（或气体）工质的
火箭发动机必不可少的一部分［１－４］．地面发射的火
箭、导弹和靶标等巡航飞行器，通常对应起飞阶段
大推力短时间工作、巡航阶段小推力长时间工作
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２种工况的动力要求［５－７］．如果采用单台液体火箭
发动机或固液火箭发动机，需要通过调节储箱压
力、相应的阀门及流量控制元件改变推进剂流量
达到预定的推力值［８－１３］．因此，简单的双工况流量
调节阀门设计若能实现飞行用供给系统起动、流
量快速调节的功能，将能有效减少系统的零件数
量和结构质量，从而降低成本，提高其可靠性．

“北航３号”是由北京航空航天大学研制的一
种地面发射后沿设计弹道飞行的实用型探空火

箭，采用固液火箭发动机为动力，最大射程约

４０ｋｍ．其中，固液火箭发动机推进剂采用液体氧
化剂９０％过氧化氢（９０％Ｈ２Ｏ２）和丁羟基固体燃
料（ｈｙｄｒｏｘｙｌ　ｔｅｒｍｉｎａｔｅｄ　ｐｏｌｙｂｕｔａｄｉｅｎｅ，ＨＴＰＢ），
满足１２ｋＮ工作３ｓ，５ｋＮ工作５０ｓ这２种工况推
力要求，推力调节由９０％Ｈ２Ｏ２ 的流量调节实现．
发动机采用挤压式供给系统供应液体 ９０％
Ｈ２Ｏ２，由独特设计的双工况流量调节阀配合上游
储箱压力的变化实现液体氧化剂流量调节，其原
理如图１所示．发动机起动前，双工况流量调节阀
（ＺＦ）控制腔与贮箱压力隔离，在大气压力作用下
处于关闭状态．第１工况阶段，电爆阀ＤＢ１打开
引入贮箱气体作为ＺＦ的控制气．此时，储箱设计
工作压力范围为６．２～７．２ＭＰａ，ＺＦ在此压力控

图１　氧化剂供给系统原理图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｏｘｉｄｉｚｅｒ　ｆｅｅｄｉｎｇ　ｓｙｓｔｅｍ

制下，２路出口全部打开，由下游主路文氏管 Ｗ１
和辅路文氏管 Ｗ２共同控制流量为４．５ｋｇ／ｓ．第２
工况阶段，控制系统改变贮箱增压方式，储箱的工
作压力范围调整为２．４～３．０ＭＰａ，ＺＦ在此压力
控制下关闭辅路出口，只保持主路出口开启，由主
路文氏管 Ｗ１控制流量为２ｋｇ／ｓ．
从氧化剂供给系统原理可以看出，双工况流

量调节阀具有起动和流量调节功能，是此类挤压
式流量双工况供给系统的关键部件．本文介绍了
此种双工况流量调节阀的原理及设计方法，并对
阀门的试验结果进行了分析．

１　阀门原理及设计

双工况流量调节阀的工作原理如图２所示，
控制气压力作用在阀芯上的方向向右，大气压力
以及弹簧力作用在阀芯上的方向向左．初始状态
下，控制气压力为１个大气压，作用于阀芯上的力
小于初始弹簧力，因此合力方向向左，使阀芯相对
位置如图２（ａ）所示，阀门２个出口均关闭．第１
工况阶段，控制气压力为储箱压力６．７ＭＰａ，作用
在阀芯的控制气压力远远大于大气压力和极限弹

图２　双工况流量调节阀原理图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｗｏ－ｓｔａｇｅ　ｆｌｏｗ

ｃｏｎｔｒｏｌ　ｖａｌｖｅ

０２２
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簧力，因此作用在阀芯上的合力向右，此时阀芯运
动至最右端极限位置，如图２（ｂ）所示，阀门的２
个出口均开启．第２工况阶段，控制气压力为储箱
压力２．７ＭＰａ，此时，阀芯在控制气压力、大气压
力、弹簧力的共同作用下停留在图２（ｃ）所示位
置，关闭了阀门辅路出口．从工作原理可以看出，
阀门实现启动和流量调节功能的关键在于用贮箱

气体压力为控制气调节阀芯的相对位移．
如图２（ｃ）所示，阀芯处于平衡状态时的力平

衡方程为

π
４
（ｄ２１－ｄ２２）（ｐ１－ｐ０）＝Ｋ（ｘ＋ｈ）＋Ｆｘ

其中ｐ１ 为贮箱压力，ｐ０ 为大气压力，Ｋ 和ｘ为弹
簧劲度系数和初始压缩量，ｄ１ 为阀芯直径，ｄ２ 为
敏感元件的有效外径，ｈ为阀芯位移，Ｆｘ 为包括
摩擦力在内的其他阻力．根据表１所述系统状态
及阀门设计参数、发动机结构尺寸限制和上述阀门
静态力平衡方程，按照设计流程（图３），可以完成
阀芯压力敏感元件面积、弹簧刚度、阀芯行程等关
键参数的初始设计．通过原理性能试验对主要参数
进行检验和迭代设计，最后完成阀门的详细设计．

表１　阀门工作状态及设计要求

Ｔａｂｌｅ　１　Ｓｔａｔｕｓ　ａｎｄ　ｄｅｓｉｇｎ　ｒｅｑｕｅｓｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｖａｌｖｅ

初始状态 第１工况 第２工况

贮箱压力／ＭＰａ　６．７（±０．５）６．７（±０．５）２．７（±０．３）

设计流量／（ｋｇ／ｓ） ４．５　 ２

阀门外径限制／ｍｍ ＜２８０

阀芯行程／ｍｍ　 ０ ＜４０　 ２０～３０

主路出口状态 关闭 开启 开启

辅路出口状态 关闭 开启 关闭

图３　阀门设计流程

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｖａｌｖｅ　ｄｅｓｉｇｎ

　　最终阀门的结构如图４所示，阀门有１个入
口和２个出口，内部有一个控制气体压力感应腔
和弹簧．压力感应腔引入上游储箱压力作为控制
气．工作过程中，阀芯在控制气压力、大气压力、弹
簧力及相关摩擦力的作用下，平衡于不同的设计
位置，实现液路流量调节．实际应用的阀门壳体、
阀芯及衬套的产品如图５所示．

１阀体；２衬套；３阀芯；４阀盖；５调整垫片；

６弹簧；７保护盖；８保险螺栓

图４　双工况流量调节阀结构图

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｗｏ－ｓｔａｇｅ　ｆｌｏｗ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｖａｌｖｅ

图５　壳体、阀芯及衬套的产品

Ｆｉｇ．５　Ｐｈｏｔｏ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｖａｌｖｅ　ｂｏｄｙ，ｖａｌｖｅ　ｓｔｅｍ

ａｎｄ　ｖａｌｖｅ　ｌｉｎｅａｒ

阀门的主要设计参数如表２所示．初始控制
气为大气压力时，阀芯位移ｈ为０ｍｍ，保持关闭；
当控制气压力大于４．０ＭＰａ时，阀芯运动至极限
位移３１ｍｍ处，２个出口全部打开；当控制气压力
处于２．０～３．５ＭＰａ时，阀芯的位移为１１～
２６ｍｍ，阀门保持主路出口开启、辅路出口关闭的
状态．这样的设计参数满足供给系统贮箱压力第

１工况和第２工况的工作压力范围要求．

１２２
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表２　阀门设计参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｖａｌｖｅ

参数 数值

弹簧刚度Ｋ／（Ｎ／ｍｍ） ５６

阀芯直径ｄ１／ｍｍ　 ２０

敏感元件有效外径ｄ２／ｍｍ　 ３３．３６

弹簧初始压缩量ｘ／ｍｍ　 ９

第１工况阀芯位移ｈ１／ｍｍ　 ３１

第２工况阀芯位移ｈ２／ｍｍ　 １１～２６

２　阀门试验及分析

２．１　 阀芯位移试验与分析

阀门的关键参数包括控制腔内敏感元件有效

外径ｄ２、弹簧刚度Ｋ 和弹簧初始压缩量ｘ．由于
实际工作条件和加工误差，可能导致实际尺寸与
设计参数的偏离［５，１４］．因此，分析关键参数变化时
阀芯位置与贮箱压力的关系，可以验证阀门工作
的稳定性．图６为设计参数条件下、Ｋ 与ｘ 分别
变化±５％时，阀芯位移与压力的关系曲线．从图
中可以看出，弹簧的刚度变化、初始压缩量的不同
对阀芯位移的影响很小，控制气压力为６．２～
７．２ＭＰａ时阀芯的开度为３１ｍｍ；压力为２．４～

图６　不同Ｋ，ｘ参数条件下的阀芯位移

与压力的关系

Ｆｉｇ．６　Ｖａｌｖｅ　ｓｔｅｍ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｖｓ．ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｋａｎｄ　ｘ

３．１ＭＰａ时，阀芯位移在１４～２１ｍｍ，都能满足供
给系统的贮箱压力范围内的双工况调节要求．图
中数据点为试验实测值，与阀门设计工作状态符
合得很好．
图７是设计条件以及ｄ２ 变化±５％时，阀芯

与压力的关系曲线．可以看出，ｄ２ 变化对阀芯的
位移有比较明显的影响，当其偏差达到±５％时，
阀门工作已经不能满足对应贮箱压力范围内对阀

门出口开闭状态的要求．考虑到现在机械加工精
度较高，直径ｄ２ 的设计尺寸为３３．３６ｍｍ，公差能
达到±０．０５ｍｍ，在此范围内阀芯位移与压力的
关系处于正常工作范围内，满足性能要求．

图７　不同ｄ２ 条件下的阀芯位移与压力的关系

Ｆｉｇ．７　Ｖａｌｖｅ　ｓｔｅｍ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｖｓ．ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｄ２

因此对阀门的关键参数分析可以得到以下结

论：①阀门工作范围较宽，标准设计条件下，当贮
箱压力大于４．０ＭＰａ时，阀门可以稳定工作在第

１工况状态，当贮箱压力处于２．０～３．５ＭＰａ时，

阀门处于第２工况状态，涵盖供给系统的贮箱压
力范围；②由于实际加工误差等原因导致敏感元
件有效外径、弹簧刚度和弹簧初始压缩量存在一
定的误差时，阀门仍可以正常工作，阀门的设计余
量较大；③敏感元件有效外径变化对阀芯位移量
的影响大于弹簧刚度和弹簧初始压缩量变化的

影响．

２．２　压降损失系数试验

液体流过阀门时，会产生局部压力损失［１５］．
现有供给系统中，阀门处于贮箱与流量控制文氏

２２２
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管之间，当贮箱压力基本不变时，需保持阀门在各
个工况的压降损失系数为固定值，从而保证气蚀
文氏管前压力不变，流量稳定供应．其中，压降损
失系数的计算公式为

ζ＝ （ｐｉｎ－ｐｏｕｔ）ρ
Ｖ２
２

　　阀门在第１工况阶段一直处于固定的最大开
度，阀内液流通道型面不变，因此当贮箱压力变化
时，阀门的压降损失系数理论上是不变的．第２工
况阶段，阀芯位移随着贮箱压力的变化一直处于
减小的状态，阀内液流通道型面发生改变，此时阀
门的压降损失系数是变化的，因此需通过试验评
估其压降损失系数的大小，判断它对氧化剂供给
系统的流量影响．
图８是不同的贮箱压力下，阀门压降损失系

数与贮箱压力的关系曲线，主路出口压降损失系
数为ζｍ，辅路出口压降损失系数为ζａ．从图中可
以看出：第１工况贮箱压力在６．２～７．２ＭＰａ的设
计范围内变化时，ζｍ与ζａ基本不变，并且ζｍ小于

ζａ；在第２工况阶段，贮箱压力在２．４～３．２ＭＰａ
变化时，ζｍ 同样变化很小，辅路出口已经关闭．同
时，从曲线可以看出控制气压力为３．８～３．５ＭＰａ
时，阀门处于工况转换阶段，ζａ 迅速上升直至关
闭，同时ζｍ 因为型面的改变而减小．

图８　阀门压降损失系数与控制气压力关系

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｌｏｃａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｖａｌｖｅ

ｖｓ．ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

试验结果表明：阀门在２种工况下的压降损
失系数较小且均保持了固定值，阀门的工况转换
阶段压力范围很小，可以迅速完成；因此，阀门可
以在上游贮箱压力变化较大的情况下实现２种工
况的稳定工作．

２．３　冷流试验性能分析

采用该双工况流量调节阀的飞行供给系统的

一次典型冷流试验结果如图９～图１０所示．试验
增压气体为氮气，液体介质为９０％Ｈ２Ｏ２．
图９是供给系统试验压力与时间曲线，其中

ｐｔｇ为储箱压力、ｐｍｖ为阀门主路出口压力、ｐａｖ为阀
门辅路出口压力，压力曲线分为第１工况、工况转
换和第２工况３个阶段．
第１工况阶段为试验的前３ｓ，由于工作时间

较短，贮箱增压气体的流量采用固定直径的节流
孔控制．由于上游增压气瓶内的氮气压力下降和
液体９０％Ｈ２Ｏ２ 排出的综合效应，贮箱压力呈现
先增加后下降的规律．此时，贮箱压力范围为

６．２～７．２ＭＰａ，阀门保持２个出口开启．分析阀门
工作状态发现：ｐｍｖ 和ｐａｖ 在控制电磁阀开启后
（０ｓ时）迅速上升至工作压力５．８ＭＰａ左右，这说
明阀门快速开启，主路出口和辅路出口均正常打
开；ｐｍｖ和ｐａｖ的变化规律与贮箱压力一致，这说
明阀门的压降损失系数基本保持不变，此工况的
压力波动由贮箱压力决定．

图９　典型的冷流试验压力曲线

Ｆｉｇ．９　Ｔｙｐｉｃａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｃｏｌｄ－ｆｌｏｗ　ｔｅｓｔ

第３ｓ时，第１工况阶段工作结束，增压气路
停止对储箱增压．随着贮箱内液体继续排出，贮箱
压力持续下降，进入工况转换阶段．在工作到约第

６ｓ时，贮箱压力减小至３．５ＭＰａ，阀芯位移ｈ由

３１ｍｍ移动至２６ｍｍ 处，此时辅路出口完全关
闭．图９中当贮箱压力大于３．５ＭＰａ时，ｐａｖ 与

３２２
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ｐｍｖ基本一致，说明阀门２个出口同时开启，在第

６ｓ时，ｐａｖ突然下降至约０．１ＭＰａ，ｐｍｖ 保持原有
状态，这说明阀门辅路出口已经迅速关闭．第６～
１０ｓ，贮箱压力继续下降至２．７ＭＰａ的稳定工作压
力，工况转换结束．另外，在阀门辅路关闭前贮箱
压力大于３．５ＭＰａ时，阀门２个出口同时开启、辅
路出口流量正常，这也验证了阀门第１工况阶段
拥有很宽的工作压力范围．
在第１０ｓ后供给系统进入流量稳定供应的第

２工况阶段，增压气体通过两级减压器开始向贮
箱增压，维持贮箱压力在２．７ＭＰａ的设计值至工
作结束．此时，阀门保持主路出口开启、辅路出口
关闭的状态．直到第４８ｓ时，文氏管前压力忽然上
升，这说明储箱内液体氧化剂已经全部排出，供给
系统管路变为气液混合状态，供给系统工作结束．
图１０是氧化剂的总流量曲线．从流量曲线可

以看出，前３ｓ平均流量约为４．５ｋｇ／ｓ，流量呈先
上升后下降趋势，与贮箱压力变化趋势相符；之后
开始工况转换，约６ｓ时阀门关闭了阀门辅路出
口，流量出现阶梯下降，直至第１０ｓ完成了流量工
况转换，过渡过程较为迅速；１０ｓ后，流量达到第２
工况２ｋｇ／ｓ的稳定供应状态，一直到工作结束．从
流量曲线可以看出，供给系统流量供应基本满足
发动机总体的性能要求．

图１０　典型的冷流试验氧化剂流量曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｔｙｐｉｃａｌ　ｏｘｉｄｉｚｅｒ　ｆｌｏｗ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｃｏｌｄ－ｆｌｏｗ　ｔｅｓｔ

发动机冷流试验结果表明：双工况流量调节
阀工作正常，达到了设计的性能指标要求．

３　结　论

介绍了一种新型双工况流量调节阀的原理、
设计方法与试验结果，主要得出以下３条结论：

１）阀门在９０％Ｈ２Ｏ２ 供给系统冷流试验中，
实现了系统的启动和２种工况的流量供应功能，
满足设计性能指标要求，其原理与设计方法是可
行的．
２）阀门关键设计参数为敏感元件外径ｄ２、弹
簧刚度Ｋ 和初始压缩量ｘ，对比分析发现敏感元
件外径ｄ２ 对阀门性能影响最大，需保证其加工
精度．
３）阀门２种工况的压降损失系数较小且均
保持了固定值，有利于供给系统的设计和实现２
种不同流量的稳定供应．
综上所述，双工况流量调节阀结构简单，实现

了多种功能，为“北航３号”固液探空火箭飞行试
验的开展奠定了基础．
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