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摘　要：转级装置是固体火箭冲压发动机的重要组成部分，关系着固冲发动机能否实现从助推向冲压的成功

转换。文中针对整体式固体火箭冲压发动机转级技术进行了探讨，明确了转级装置的功能和设计要求，重点

介绍了多种结构简单、实用性强的进气道入口、出口和燃气喷嘴堵盖，并对各方案特点作了说明，还提出了几

种适用于转级单项和系统验证的试验方法以及转级时序控制的方法，可为国内转级技术研究提供依据。
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０　引言
转级技术是固体火箭冲压发动机设计中的一项

关键技术，涉及了机构运动、信号处理、电路控制和火

工品等技术范畴。转级系统设计一般包括部件设计、

控制设计及试验设计等，按部件可分为进气道入口堵

盖、出口堵盖、燃气喷嘴堵盖以及附带的 电子元器件

和火工品等。２０世纪 ８０年代开始，我国相关科研院

所都相继开展了整体式固冲发动机转级技术研究，但

距离工程应用水平仍有一定距离。

１　进气道入口堵盖
１１　进气道入口堵盖的功能和要求

进气道入口堵盖功能是：在导弹助推阶段，封闭

进气道入口，接收到控制舱下达的转级指令后，执行

机构按预定程序打开堵盖，从而使空气进入进气道。

进气道入口堵盖的设计要求：

１）堵盖结构简便，工作可靠，能安全承受迎头气

动载荷和热载荷；

２）转级时，能迅速、可靠打开（时间≤４００ｍｓ）；

３）打开后，不影响进气道型面及性能；

４）便于维护和更换。

１２　入口堵盖分类

进气道入口堵盖按照工作特点可分为抛离式和

无抛出物式两类。若是抛离式堵盖要求运动轨迹合

理，不能与弹体发生碰撞。

１２１　抛离式堵盖

１）翻转抛离式。翻转抛离式堵盖主要由非对称

堵锥、电爆推杆装置、剪切片、连接螺栓等组成，电爆

推杆装置一般安装在进气道和弹体间的隔道处。堵

盖在抛离时，用电爆推杆推动力剪断连接片，并依靠

偏锥的气动力侧向分量，使其向远离弹体外侧翻转。

对于圆形进气道，国内外多采用这种非对称堵锥，技

术已经比较成熟，并已经成功用于俄罗斯反辐射导弹
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ｈｘ３１等导弹上。

２）滑动抛离式。滑动抛离式堵盖主要由进气

道、滑动盖板、推动器、连接片、限位销、导向销等组

成。堵盖通过定位销和剪切片固定于进气道入口型

面上，转级时，安装于盖板上的推动器点火，靠其推

力剪断连接片，并带动盖板沿进气道唇口朝远离弹体

方向快速推出。图１所示为滑动抛离式堵盖示意图。

该方案原理简单，简单轻便，有较好减阻效果，但要注

意对进气道唇口保护。

图 １　滑动抛离式堵盖

１２２　无抛出物式堵盖

１）泄流减阻式。泄流减阻式堵盖由泄流板、旋转

轴、推动机构和锁定机构等组成。转级前，泄流板由

锁定机构固定于进气道压缩面上，气流经泄流板折转

后从顶板开口排出，使气流处于通流状态，达到减阻

目的。转级时，锁定机构解锁，泄流板在执行机构推

动力的作用下向上抬升，泄流板依靠上下表面压差，

自动向顶板方向旋转，直至与顶板完全合拢并形成一

个完整的进气道。图２所示为泄流减阻方案示意图。

该方案的最大优点在于减阻效果好，难点是进气道为

薄壁件，密封和锁定机构设计要求非常精致。

图 ２　泄流减阻堵盖

２）可消耗式。可消耗式堵盖是在进气道入口型

面上覆盖一层一定厚度且强度高、烧蚀性能好、能量

低和性能稳定的可烧蚀材料。转级时，靠安装在进气

道侧壁的点火装置点燃或起爆可烧蚀堵盖，从而打开

进气道入口。该堵盖对烧蚀材料要求高，并受外界环

境影响大，还需要精确控制烧蚀时间，实现起来较

困难。

２　进气道出口堵盖
２１　出口堵盖功能和要求

进气道出口堵盖主要功能是：在助推段将进气道

和助推器安全隔离，并承受助推器工作压强，转级时

迅速打开，使气流顺利进入补燃室和燃气流掺混燃

烧。进气道出口堵盖设计要求：

１）能承受助推器工作压强（一般为 ５
#

１４ＭＰａ），

结构完整、密封可靠；

２）转级时，堵盖能迅速打开（时间≤４００ｍｓ）；

３）若有抛出物，不能损坏导弹和发动机部件；

４）堵盖组件应当满足使用和贮存的要求，不得松

动、老化和失效。

２２　出口堵盖分类

进气道出口堵盖按照工作特点可以分为抛离式

和不可抛式堵盖两类。若是抛离式堵盖要求不能损

害补燃室壳体和热防护层。

２２１　抛离式出口堵盖

图 ３　整体式堵盖

１）整 体 式 堵

盖。整体式堵盖是

用一块强度高、密

度低的轻合金或玻

璃钢放置于进气道

出口处，并用压力

密封垫密封，转级

时靠 气 流 吹 脱 堵

盖。缺点是抛出物

尺寸较大。俄罗斯 ＳＡ６地空导弹就采用了整体式堵

盖。图３所示为整体式堵盖示意图。

２）拼合式堵盖。拼合式堵盖是整体式堵盖概念

的扩展，是将堵盖分成若干部分，用橡胶状固定套固

定，转级时，固定套松开，使其能单个排出燃烧室。美

国冲压发动机 ＭＲＥ就采用拼合式堵盖。

３）易碎式堵盖。易碎式堵盖由经过特殊处理的

高强度易碎陶瓷或其它材料制成。转级时，采用电爆

装置爆破或爆炸尖锥撞击堵盖的某个特定部位，使其

碎成岩盐颗粒状，并在气流作用下吹脱。该堵盖与拼

合式堵盖相比，抛出物危险性较小，但尖锐的颗粒也

有可能损伤补燃室热防护层，需要控制好起爆器威力

和材料破碎结构。图４所示为易碎式堵盖示意图。

图 ４　易碎式堵盖

·０３１·
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４）切割式堵盖。切割式堵盖是在燃烧室壁面外

对应的进气口位置安装电爆切割索，转级时，切割索

点火后就在壳体切割出一个进气通道。该方案的优

点是在助推段，燃烧室壁面为一个整体，无需在开口

处进行额外的结构加强和密封。难点在于，切割壳体

时可能会对补燃室热防护体系、进气道弯头等部件造

成影响。

２２２　不可抛式出口堵盖

１）机械式堵盖。机械式堵盖有多种方案，包括

绞接式、百叶窗式、滑动式、突进式等，原理是利用冲

压空气或作动器打开。机械式堵盖易受到热应力和

发动机燃烧残渣影响，导致机构打开不顺畅，同时盖

板打开后会延伸至补燃室内部，从而影响冲压发动机

掺混燃烧性能。图５所示为机械式堵盖示意图。

图 ５　机械式堵盖

２）可消耗式堵盖。可消耗式堵盖是用隔栅作为

主支撑件，在上面覆盖一层用金属网或金属板加强的

固体燃烧剂构成。转级时，依靠专供的点火器或助推

器的残药点燃堵盖，堵盖烧蚀完后，依靠空气把金属

网吹毁或吹出。图６为可消耗堵盖示意图。

图 ６　可消耗式堵盖

３　燃气喷嘴堵盖
３１　燃气喷嘴堵盖的功能和要求

整体式固体火箭冲压发动机中，燃气发生器和助

推器之间可采用连通结构，也可采用隔离结构。但考

虑到助推器工作时高的压强会对燃气发生器结构和

装药带来不利影响，一般要求在两者之间增加喷嘴堵

盖进行隔离。喷嘴堵盖设计有以下要求：

１）将燃气发生器和助推器之间安全隔离并密封，

能承受助推器的压强（一般为５～１４ＭＰａ）；

２）转级时堵盖能迅速打开，抛出物不损坏补燃室

热防护层、喷管和燃气发生器装药表面；

３）堵盖应满足使用和贮存要求，不得松动、老化

和失效。

３２　燃气喷嘴堵盖的分类

燃气发生器喷嘴堵盖按照工作特点可分为抛离

式堵盖和消耗式堵盖两种。

３２１　抛离式堵盖

抛离式堵盖一般采用非金属材料，与喷嘴扩散段

以圆锥面配合，靠密封圈或在配合面涂胶实现密封。

在助推段，堵盖靠锥面承压，燃气发生器点火后，依靠

前后压差使堵盖脱落，从而打开喷嘴。

３２２　可消耗式堵盖

图 ７　可消耗式燃气堵盖

可消耗式堵盖与抛离式

堵盖结构基本一致，只是材

料不同，一般由一种或两种

燃速不同的可烧蚀材料压制

而成，低燃速组分在助推器

一侧，高燃速组分在燃气发

生器一侧。图 ７为可消耗式

堵盖。助推时堵盖边承压边烧蚀，随着助推器压强下

降，低燃速组分烧完，接着高燃速组分开始快速烧蚀，

当助推工作结束时，堵盖也正好打开。设计难点在于

助推器压强 －时间变化规律与可烧蚀材料的燃速、厚

度的匹配性，必须经过多次试验进行摸索。

４　转级试验及控制方法
４１　转级试验方法

转级试验的目的是考核执行机构和控制元件实

现其功能的可靠性，并测定转级过程参数。转级试验

可分为部件单项考核试验和系统联试试验。

４１１　单项考核试验

单项考核试验主要验证部件功能实现能力，包括

承压、密封、打开以及环境适应性试验等。承压、密封

试验通过有限元仿真计算与水压试验相结合的方式

进行；堵盖打开试验可在地面连管试验和吹风进行验

证；可消耗堵盖的烧蚀和热防护试验，可采用乙炔焰

来模拟温度环境；时序控制模拟调试可由转级控制装

置产生模拟信号，并外接与执行机构感知信号一致的

继电器或点火头进行联试来实现。

４１２　系统联试试验

转级过程除了信号处理与作动机构执行外，还要

·１３１·
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保证进气道、补燃室和燃气流量间的协调与匹配，必

须进行整机系统试验验证转级过程的安全性、可靠

性、协调性和同步性。试验方法有地面连管点火试

验、自由射流试验、地面发射试验及空中发射试验等。

地面连管试验是最常用的一种，可以模拟进气道在不

同高度和马赫数下的气流状态，相对于其它方法，成

本低、风险小、数据测试记录方便。

４２　转级控制方法

在地面试验阶段，需要有专门的转级控制装置对

转级过程进行程序化控制，一般主要由信号输入、信

号处理和信号输出三部分组成。转级控制装置首先

进行信号的采样、分析和判断，当达到转级条件时，控

制程序根据设定时序发出指令，并通过硬件电路来完

成指令传达。在发射样机阶段，转级控制由导弹控制

舱、信号采样、弹上点火电源等硬件系统和控制程序

来完成。

４２１　转级条件选取

在选取转级信号源时，要选择容易辨别、测试、记

录和处理的参数作为信号源。助推器工作结束时，引

起的主要表现特征为：燃烧室压强迅速下降、发动机

推力迅速下降、导弹轴向过载下降等。一般依据信号

特征和工作时间将转级条件设置成“与”的关系，当

所有条件同时满足时才进行转级。

４２２　转级时序确定

转级时序的设定与采用的转级执行机构工作方

式密切相关。一般情况下，按照进气道入口堵盖、出

口堵盖、燃气喷嘴堵盖依次打开的顺序设定转级时

序。据计算，受阻力的影响，转级时导弹大约以

０１Ｍａ／ｓ的速率减速，为了获得合理的转级特性，建

议整个转级过程控制在８００ｍｓ以内完成。

５　结论
１）上述的转级装置方案均具有一定的可行性，但

设计时方案的具体选择需根据导弹转级条件以及发

动机的结构形式来确定，从安全性角度出发，对于机

载发射导弹应尽量选择具有可控性的无抛出物堵盖，

以减小作战环境中的危害；

２）转级过程与导弹多个分系统密切相关，对冲压

发动机能否顺利启动至关重要，转级时序选择和控制

需要十分精确，技术难度不可忽视；

３）转级技术研究中，需要通过大量试验对几种甚

至十几种方案进行大量对比分析、验证和优劣筛选，

在科学策划试验项目的基础上，应遵循先单项测试再

系统联试的方法进行，确保各项性能指标验证充分。
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