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飞机真空系统为轻型飞机的基本系统，该系统的作

用是提供预定压力及流量的清洁气源来驱动机载陀螺

仪表，一般由真空泵、压力调节活门、压力指示、警告组

件及相关导管组成。飞机真空系统的工作受发动机控

制，由于频繁及长时间工作，真空系统故障率一直较高。

本文将为真空系统设计一种缝隙式真空压力调节活门，

使其具备可视情况自动及时清除缝隙部位污物的实用

特性，从而降低真空系统故障率，提高飞机安全性 [1-2]。

1   飞机真空压力调节活门现状

结合 Cessna172R 飞机的真空压力调节活门的工作

环境对其结构进行分析，可以初步判断该机型真空系统

的故障率高发原因有两个：

（1）真空压力调节活门的工作环境恶劣，其安装位

置位于驾驶舱仪表板后面的发动机防火墙上，该部位周

边油渍较多，且工作人员长期在此活动，扬尘较多，导致

真空压力调节活门的缝隙部位被尘埃和油气混合物封

堵，从而失去调节功能。

（2）由于真空压力调节活门自身的设计缺陷，使得

封堵的堵塞物不易被去除，只得重新更换真空压力调节

活门。

2   缝隙式真空压力调节活门

鉴于上述原因，可为该型真空系统设计一种新型可

视情况及时清除缝隙部位污物的真空压力调节阀，该阀

门作为一独立构件，其工作原理为：通过固定在胶木上的

弹簧与真空调节装置底座伸入的调节茎杆链接，被支撑

托架托放在真空调节装置顶部，调节阀整体为一圆饼形

构件，其一面为硬壳结构，通过另一环状物夹紧一韧性材

料，在韧性材料的中央内外侧有两个等圆形胶木相互夹

接，而在外侧的胶木中心还固定一鼓形弹簧，通过拉伸

弹簧可带动胶木向外位移，松开弹簧，在韧性材料张力

作用下，胶木又随韧性材料回到原来的平面 [3-5]。

该调节活门的结构及内部剖视图如图 1 所示 。

从图 1 可见，调节阀装有弹簧的一端向下，并将弹

簧插入调节歧管内，使整个调节阀平放在真空调节装

置的支撑托架上，通过旋入弹簧的调节茎杆将调节阀

与整个真空调节装置连为一体。鼓形弹簧端头内径与
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调节茎杆相匹配，正好可以让调节茎杆旋入，但中部内

径较大，调节茎杆不与其接触。调节茎杆旋入弹簧后

一直上行，弹簧顺螺纹下行逐渐拉伸，带动圆形胶木下

移贴紧调节歧管，弹簧越被拉伸，胶木与调节歧管贴的

越紧，旁通进气越少，在空气歧管抽气量固定时，真空歧

管内被抽吸的空气量增加，其真空度值就越大，反之越

小。根据飞机真空系统的需要，弹簧的拉力在 18~26N

时，渗入胶木与调节歧管之间缝隙的调节空气量正好

使真空调节器真空歧管内的真空度值达到设备需要的

114.3~139.7mmHg。

3   验证测试

3.1   平台测试

该真空压力调节活门是为 Cessna172R 飞机设计安

装的，已知该机机载真空泵 ( 件号：rap215cc) 为干式旋

片真空泵。

根据旋片真空泵的几何抽速计算公式：

S =
πZnLKv (D2 − d2)(

25 × 104
)  

式 中：S 为 抽 气 速 率（L/s），Z 为 旋 片 数，n 为 转 速（r/

min），L 为泵腔长度（cm），D 为泵腔直径（cm），d 为转

子直径（cm），Kv 为容积利用系数（一般取 95%）。

当飞机螺旋桨的转速从 1000r/min 上升至额定转

速 2100r/min 时，结合机载真空泵的技术参数，可以计

算出真空泵的抽吸量变化范围为 1.11~2.33L/s，而在此

转速范围内飞机操作手册要求真空系统的指示值为

（127±12.7）mmHg，在抽吸量不断变化时，又要严格控

制真空度，这就是真空压力调节活门的作用所在。

为验证真空调节活门在不同空气流量时的真空度，

特将其连接于真空系统空气流量与压力测试平台，如图

2 所示。

真空泵工作时，空气从主汽滤被吸入，吹动陀螺仪

转子叶轮，从真空压力调节活门的真空歧管流入，从空

气歧管流出，设该气流为真空管路内的主气源 A，如图 3

所示。由于主气源 A 的存在，在调节歧管内产生负压，

调节歧管和胶木的缝隙处由于内外压差的存在，有部分

气流从缝隙处渗入调节歧管内，形成气流 B，气流 B 的

大小与缝隙的开度及内外压差相关。最后，主气源 A 和

气流 B 在空气歧管汇成气流 C 被真空泵抽出。在真空

泵抽气量一定的时候，即气流 C 不变，如果气流 B 变大，

那主气源 A 将变小，管路内真空度也将变小，因此气流

B 的大小决定了真空度的大小，所以将气流 B 称为调节

气源 B[6]。

通过在平台上的测试，模拟出发动机转速变化时真

空泵抽吸的空气流量，然后记录在不同流量下真空度表

的读数，绘制出图 4。通过图 4 可以看出，在真空泵抽吸

流量C 较小时（1.0L/s 以下），由于调压器内外压差较小，

调压阀上的韧性材料还未被往下拉伸，胶木和调节歧管

间的缝隙较大，调节气源 B 相对较大，因此真空度很低；

图2   真空系统空气流量与压力测试平台

Fig.2   Vacuum system air flow and pressure test platform
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图1   真空压力调节活门结构及其剖视图

Fig.1   Vacuum pressure regulating valve structure and its cross-

sectional view

（a）活门结构

（b）内部剖视图
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当空气流量较大时（1.2~2.2L/s），随着真空泵抽吸量增

大，调压器内外压差增大，胶木和调节歧管间的缝隙随

着压差的增大而变小，从而控制调节气源 B 的大小，使

调压器真空歧管入口的真空度保持在 125mmHg 汞柱左

右；当空气流量很大时（2.4L/s 以上），由于真空度的增

大，胶木和调节歧管间的缝隙变得很小，已无调节距离，

调节气源 B 为一恒定流量，所以真空度随着外界抽吸量

的变大而变大 [7]。

3.2   装机测试

为测试真空调压活门在飞机上的工作性能，将其安

装于 Cessna172R 飞机上进行装机测试。机载环境相对

于试验平台复杂很多，具有以下几个特点：

（1）机载真空泵性能是个变量，当机载的旋片式真

空泵刮片磨短后，真空泵内部漏气率增加，将使真空泵

性能变差，管路内真空度将变小。此时，通过调节茎杆

顺时针旋转，弹簧被拉伸，固定弹簧的胶木被下拉，镶嵌

在胶木边缘的韧性材料也被拉伸，当弹簧与韧性材料两

者的力平衡时，胶木给调节歧管施加一恒定的压力，两

者结合部的环状缝隙减小，从环状缝隙处流入的调节气

源 B 减小，在真空泵转速一定、抽吸能力不变的情况下，

主气源 A 的流量将增大，在歧管及其前端管路内的真空

度将增大。同理，调节茎杆向反时针旋转时，管路内真

空度将下降。

（2）发动机转速是个变量，当发动机转速增加时（从

1000r/min 向上增加），随着转速的增加，真空泵的抽吸

量变大，需要抽出更多的空气，此时气流 A 受中央主气

滤过滤速度限制，不能及时补充被真空泵抽出的空气，

使得真空管路内真空度有增大趋势 [8-9]。此时，在调压

活门内部，由于胶木和调节歧管两者结合部的环状缝隙

的存在，当调节歧管内外压差增加时，环状缝隙处流入

的调节空气 B 流量随之增大，主气源 A 和调节气源 B
叠加，可以补充气流 A 流量的不足，避免管路内真空度

上升。反之，当发动机转速下降时（从大转速向 1000r/

min 降低），调节歧管内外压差逐渐减小，调节空气 B 流

量递减，让真空泵对真空管路保持预定的抽吸力，避免

管路内真空度下降，此时调节活门的调节特性如图 5（曲

线 1）所示。

（3）座舱空气洁净度较差，当真空压力调节活门工

作较长时间后，其调节阀的胶木和调节歧管缝隙部位被

尘埃和油气混合物封堵时，调节气源 B 将减小甚至为

零，真空泵所抽吸的空气大部分甚至全部来自于主气源

A，此时如果发动机转速变化而引起真空泵抽吸能力改

变后，在系统管路内真空度必然变化，真空度的大小与

发动机转速成正比，真空度的变化率与发动机转速的变

化率成正比，而且缝隙堵塞越严重，变化越明显，此时真

空调节活门失去调节能力，调节活门的调节特性如图 5

（曲线 2）所示。

如果调节活门全开，真空泵所抽吸的空气几乎全为

调节气源 B，此时的调节活门的调节特性如图 5（曲线 3）

所示。

4   结论

当真空调节活门被堵塞而影响真空度的调节能力

后，以往的维护经验是直接更换一新的真空调节活门，

因为 AA2H3-2 真空调节活门自身设计缺陷，堵塞物不
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易清除且清除后效果不佳。本文设计的真空调节活门

由于调节阀体自身为独立可拆卸部件，当缝隙部位被

封堵时，可以拧动调节茎杆，将调节茎杆从弹簧里拧出，

即可卸下阀体对附在胶木及调节歧管口的污物彻底清

除，并结合发动机试车的参数，视情做相关的保养修理

工作。最后将调节茎杆旋入弹簧里，预设相应拉力，即

可得到需要的缝隙，整个真空调节活门又可重新投入工

作，既减少维护工作量又提高了经济性。
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义应力的大小，当耳孔处的宽度改变为 52mm，或者厚度

改变为 12mm 时，疲劳寿命可满足寿命目标。
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