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流量可调燃气发生器在导弹起竖装置上的应用研究 *
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摘 要：车载导弹液压起竖装备因安装空间狭小、装机功率受限导致起竖时间长的问题难以解决。

为提高起竖速度，设计了基于流量可调燃气发生器的起竖动力装置，建立了燃气发生器/液压系统/导弹

一体化计算数学模型，对比分析了定喉面和变喉面两种工作模式下的起竖特性。计算结果表明：定喉面

流量不可调工作模式，不能适应起竖变负载特性，无法保持导弹匀速运动；变喉面流量可调工作模式，

可实现导弹平稳起竖，但无法完成减速制动，会对系统造成振动与冲击。提出气液联合分段控制策略：

起竖前段，采用燃气流量调节阀控制燃气流量输出，实现负载快速启动，保持负载匀速起竖；起竖后

段，采用液压流量调节阀控制油液流量输出，完成负载减速制动，保证负载平稳停靠。新型流量可调燃

气发生器动力装置可实现导弹16s快速、平稳起竖，为导弹起竖装备的升级改造提供参考依据。
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Abstract：Due to the limited installation space and installed power，it is difficult to solve the problem of
long erection time for the vehicle borne missile erection device. In order to improve the erection speed，a power
plant based on flow adjustable gas generator was designed. A mathematical model was established，which inte⁃
grated equations of gas generator，hydraulic system and missile. The two working modes of constant throat and
variable throat and their dynamic characteristics were compared and analyzed. The results show that the power
plant cannot adapt to the variable load characteristic of erection device in the constant throat mode，which makes
the missile cannot keep moving at a constant speed. The power plant can achieve stable acceleration，but cannot
complete deceleration and braking in the variable throat mode，which causes a shock to the system. A gas-liquid
combined control strategy is proposed. In the previous stage，a gas flow control valve is adopted to achieve rapid
start-up and uniform motion. In the later stage，an oil flow control valve is adopted to complete deceleration，
braking and smooth docking. The new type power plant can realize rapid and stable erection in 16s，which can

* 收稿日期：2020-01-06；修订日期：2020-04-10。
基金项目：国家自然科学基金（51475462）。
作者简介：任玉亮，博士生，工程师，研究领域为导弹起竖系统设计、仿真与验证。E-mail：ryl19811031@163.com
通讯作者：高钦和，博士，教授，研究领域为导弹发射理论与技术。E-mail：rgao_201@163.com
引用格式：任玉亮，高钦和，田红宁 . 流量可调燃气发生器在导弹起竖装置上的应用研究［J］. 推进技术，2021，42（2）：249-

257. （REN Yu-liang，GAO Qin-he，TIAN Hong-ning. Application of Flow Adjustable Gas Generator on Missile
Erection Device［J］. Journal of Propulsion Technology，2021，42（2）：249-257.）



推 进 技 术 2021 年

provide an important reference for upgrading of the missile erection equipment.
Key words：Missile；Gas generator；Hydraulic system；Integrated simulation；Flow regulation；Vari⁃

able nozzle；Rapid erection；Combined gas-liquid braking

1 引 言

燃气发生器是利用固体推进剂在短时间内燃

烧产生大量气体的装置，在军工和民用领域有着广

泛的应用，可同时用作气源装置和动力源装置［1］。

气源装置是利用气体密度低、可压缩的特点充满

腔体，主要应用于导弹弹头内部充气以及液体火

箭发动机燃料箱增压；动力源装置是利用气体内

能驱动负载运动，主要应用于无人机发射、导弹冷

弹射、鱼雷发射、大口径炮弹发射、子母弹抛撒、液

体形成高速射流或喷雾以及导弹发动机推力矢量

伺服系统。其中，以燃气内能为能源的动力装置

体积小，重量轻，功率高，能量密度大，可驱动负载

实现快速运动，是各类武器发射系统动力装置的

理想选择对象，已在多种武器发射装备中获得成功

应用［2-4］。

当前，车载导弹起竖系统普遍采用液压泵起竖

方式，由于车载系统安装空间狭小，限制了大功率

电机和大流量液压泵的使用，导致起竖速度缓慢。

若要实现快速起竖，必须寻找能量密度更大的新型

动力源。如前所述，燃气发生器具有优良的动力特

性，具备作为导弹起竖系统动力源的条件和可能

性。俄罗斯 MX导弹采用燃气动力装置实现了 15s
快速起竖。但是，导弹起竖系统不同于其他武器发

射系统，发射时间非常短，一般在 1s左右，且多为恒

定负载，而起竖时间比较长，通常>15s，且起竖具有变

负载特性。因此，既要满足负载运动的快速性，又要

保证负载运动过程中的稳定性，对燃气动力装置能

量输出的控制要求更高；另一方面，燃气动力装置本

身是一个多参数耦合的强非线性系统，其产生的能

量受压力、温度、组分及引燃源位置等多重因素影

响，系统动态特性比较复杂，且需要控制的是固体推

进剂的燃烧和高温高压燃气的流动过程，难度更

大［5］。正因如此，国内目前基于燃气发生器动力装置

的起竖系统研究多停留在系统方案设计与论证阶

段，暂未见相关工程应用报道。国内高校中，浙江大

学和火箭军工程大学正在开展相关研究工作［6-7］。

目前，燃气发生器的控制主要有固体推进剂燃

面设计和喷管喉面调节两种方案。前者通过固体推

进剂燃面设计改变燃气输出流量，成本低，易于实

现，但燃气流量只能按照预先设计好的燃面变化，不

能自主调节；后者通过控制燃气调节阀的运动，改变

喷管喉部面积，可实现燃气流量任意调节，采用这种

调节方式的燃气发生器称为流量可调燃气发生器［8］。

它是一类比较特殊的燃气发生装置，用途不同于上

述普通燃气发生器，其产生的富燃气体作为燃料进

入补燃室参与二次燃烧，主要应用于固体火箭冲压

发动机，是新一代导弹动力装置的关键组成部分［9］。

在导弹飞行过程中，可根据进气道冲压进入主燃烧

室的空气流量自动调节燃气输出流量，获得最佳空

燃比，调节发动机推力，从而控制导弹按照预定弹道

飞行，是目前国内较为活跃的研究热点之一。聂聆

聪等［10］提出了一种模糊积分算法，解决了传统 PID算

法不适合流量调节控制系统的问题。刘源翔等［11］采

用自抗扰控制器补偿系统参数变化的影响，增强了

系统的抗干扰能力，提高了系统的响应速度。何坤

等［12］设计了一种模糊 PI控制器，与传统模糊算法以

及 PI算法相比，新算法对容积时变性的控制效果更

好。柴金宝等［13］提出了一种基于蚁群算法优化的自

适应模糊免疫 PID控制算法，相比于传统 PID控制算

法，该方法显著提高了燃气流量的控制性能。

纵观已有文献，目前基于燃气发生器起竖动力

装置模型分析及控制的研究还比较少。本文将流

量可调燃气发生器应用于导弹起竖动力装置，提

出一种流量可调燃气发生器式起竖方案，首先描

述燃气发生器起竖系统工作过程，分析燃气流量

调节原理，然后在燃气发生器经典内弹道数学模

型基础上，结合液压系统动态特性和导弹起竖过

程动力学分析，建立燃气发生器 /液压系统 /导弹一

体化计算数学模型，研究定喉面和变喉面两种工作

模式下起竖系统的响应特性及其存在的缺陷，最后

提出气液联合分段控制策略，实现导弹快速、平稳

起竖。

2 流量可调燃气发生器起竖系统组成及数学

模型

2.1 系统组成

流量可调燃气发生器起竖系统如图 1所示。起

竖系统主要由流量可调燃气发生器、燃气室、活塞、

液压油箱、液压管路、液压缸和起竖机构等部分组
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成。工作过程为：控制系统发出起竖信号，燃气发生

器点火，固体推进剂燃烧产生燃气，通过喷管进入燃

气室，当燃气室内压力超过负载启动压力时，推动活

塞向下运动，挤压油液增压，从出油口经液压管路排

入液压缸，推动活塞杆伸出，并在起竖过程中通过调

节燃气输出流量，控制负载运动速度，驱动导弹从水

平位置起竖至垂直位置，完成起竖动作。

流量可调燃气发生器由燃气发生器和燃气流量

调节机构两部分组成，如图 2所示。驱动电机固连在

连接箱体上，电机通过联轴器与旋转轴相连，再通过

螺纹与阀杆连接，由于螺母固定在燃气发生器上，旋

转轴的旋转运动转变为阀杆的直线运动，阀杆末端

连接锥形阀头，延伸至喷管喉部。调节原理为当驱

动电机接收控制指令旋转时，带动与电机固连的联

轴器和旋转轴同步转动，并将旋转运动变为阀杆的

直线运动，阀杆带动阀头在喷管内做直线往复运动，

部分喷管通道被覆盖，使得喉部的有效面积发生改

变，燃气发生器压强和固体推进剂燃速均发生变化，

从而达到控制燃气流量的目的。

2.2 燃气发生器/液压系统/导弹一体化计算数学模型

2.2.1 流量可调燃气发生器数学模型

根据经典内弹道理论［14］，燃气发生器满足零维

内弹道方程组，表示为

ì

í

î

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

dp c
dt =

Γ 2 c* 2

V c
( )ρp Ab r - ṁ t

dV c
dt = Ab r
r = apnc

（1）

式中 p c是燃烧室压力；ρp是推进剂密度；Ab是燃

烧 面 积 ；r 是 燃 速 ；Γ 是 比 热 比 γ 的 函 数 ，Γ =
γ (2/ (γ + 1) )

γ + 1
2 ( )γ - 1 ；c*是特征速度；V c是自由容积；a

是燃速系数；n是压力指数。其中，ṁ t是喷管质量流

量，区分声速和超声速两种状态，计算式为［15］
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（2）

式中 A t是喷管喉部面积，p g是燃气室内气体压力。

根据文献［16］，电机驱动的燃气流量调节机构

简化模型为

sv = kn （3）
式中 sv是锥阀运动位移，k是位移步数转换系数，

n是驱动电机脉冲步数。

根据文献［17］，燃气经喷管进入燃气室，其模

型为

ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

dm g
dt = ṁ t

dV g
dt = Sp vp
dU c
dt =

d
dt ( )m gC vT g = ṁ tC vTp - p gSp vp

（4）

式中 m g是燃气室气体质量，V g是燃气室体积，Sp

Fig. 2 Structure of flow adjustable gas generator

Fig. 1 Principle diagram of erection system with flow adjustable gas generator
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是活塞面积，vp是活塞运动速度，U c是燃气室气体内

能，C v是定容比热比，Tp是燃温。

2.2.2 液压系统动态模型

根据文献［18］，液压油箱中油液压力 p o近似等于

燃气室气体压力 p g，即

p o = p g （5）
液压管路压力损失采用集中参数建模方法，详

见文献［19］。液压缸动态特性可由节点容腔法建

立［20］，表示为

ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

ṗ f = E (Q f - vA f )
V f0 + xA f

ṗb = E ( vAb - Q b )
Vb0 + ( l - x ) A f

F = p f A f - pb Ab

（6）

式中 F是液压缸输出作用力；p f，pb分别是无杆腔

和有杆腔的压力；Q f，Q b分别是无杆腔和有杆腔的流

量；A f，Ab 分别是无杆腔和有杆腔的有效作用面积；

V f0，Vb0 分别是无杆腔和有杆腔的初始容积；x，v分别

是液压缸活塞杆的位移和速度；l是液压缸行程；E是

液压油液体积弹性模量。

2.2.3 导弹起竖动力学模型

起竖过程由液压缸推动负载从水平状态转动至

垂直状态，具体结构及参数见图 1。根据欧拉运动方

程，可得

J
dω
dt = F·

OO 1 ⋅ OO 2 ⋅ sin ( )θ + α
OO 2

1 + OO 2
2 - 2OO 1 ⋅ OO 2 cos ( )θ + α -

G ⋅ OO 3 ⋅ cos (θ + β)
（7）

式中 J为导弹绕 O点的转动惯量，G = mg为导弹

重力，m为导弹质量，ω为导弹转动角速度。

dθ
dt = ω （8）

起竖过程中，液压缸活塞杆受到的负载力 F load与

起竖角位移 θ的关系如图 3所示。随着液压缸的伸

出，起竖角度由 0变为 1.57rad，负载力逐渐减小，在重

心过平衡点后，变为负值，成为超越负载。

为对流量可调燃气发生器起竖系统的动态特性

进行定量分析，需要将上述各子系统数学模型进行

联合，建立起竖过程的一体化计算数学模型。根据

式（1），（2）建立燃气发生器动态性能计算模块，根据

式（3）建立燃气流量调节模块，根据式（4）~（6）建立

液压系统动态特性模块，根据式（7），（8）建立导弹动

力学特性计算模块，通过各计算模块输出和输入变

量连接实现一体化计算数学模型的建立，计算流程

如图 4所示。

仿真实验中采用的主要参数如下：

（1）固体推进剂及燃气物性参数：推进剂密度

ρp = 1700kg/m3，特征速度 c* = 1191.6m/s，与比热比相

关的热力学函数 Γ = 0.66，燃速系数 a = 14mm/s，压
力指数 n = 0.3，燃烧面积 Ab = 9.72 × 10-4 cm2。

（2）流量可调燃气发生器结构参数：初始自由容

积 V c0 = 0.35dm3，喷管喉部面积 A t = 19.6mm2，电机位

移步数转换系数 k = 2.5 × 10-5。
（3）液压系统参数：活塞面积 Sp = 804cm2，液压

缸无杆腔面积 A f = 804cm2，液压缸有杆腔面积 Ab =
727cm2，液压油液密度 ρ o = 850kg/m3，液压油液体积

弹性模量 E = 1700MPa。
（4）起竖机构参数：夹角 α = 0.387rad，夹角 β =

Fig. 3 Curve of load force and angular displacement

Fig. 4 Calculation process
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0.119rad，质量 m = 1 × 104 kg。
3 计算结果与讨论

导弹的典型起竖过程分为 3个阶段：初始段为加

速启动阶段；第 2阶段为匀速起竖阶段；第 3阶段为

减速制动阶段。为实现导弹平稳起竖，通常采用分

段线性的匀加速匀减速轨迹规划方法，如图 5所示，

角速度满足式（9），导弹可在 16s内完成起竖动作。

θ ( t ) =
ì

í

î

ïï
ïï

0.105t ( )0 ≤ t < 1
0.105 ( )1 ≤ t ≤ 15
-0.105( t - 16 ) ( )15 < t ≤ 16

（9）

3.1 定喉面流量不可调工作模式起竖特性分析

首先讨论燃气发生器在喷管喉部面积固定工作

模式下起竖系统的响应特性。由式（1）和式（2）可以

导出燃气发生器处于动态平衡状态时喷管的输出流

量 ṁ t，即

ṁ t = (ρpac* n Ab)
1

1 - n ⋅ A t
n

n - 1 （10）
由式（10）分析可知，当固体推进剂类型和几何

尺寸确定后，燃气输出流量 ṁ t只与燃气发生器喷管

喉部面积 A t有关。

图 6（a）是稳态时燃气输出流量 ṁ t与喷管喉部面

积 A t 的关系曲线。从图中可以看出，随喷管喉部面

积的增大，燃气输出流量也随之减少，两者呈逆向响

应关系。同时，在负载一定的情况下，燃气输出流量又

决定了负载起竖速度，即决定了系统起竖时间。图 6
（b）是喷管喉部面积 A t与起竖时间 te关系曲线。从图

中可以看出，随着喷管喉部面积的增大，燃气输出流

量逐渐减少，起竖时间也逐渐增加。

根据前述规划角速度曲线，负载要在 te = 16s完
成起竖动作，如图 6（b）所示，其对应的喷管喉部面积

A t = 6.1mm2。将其输入一体化计算数学模型，可得定

喉面工作模式下系统的动态响应特性，如图 7所示。

图 7（a）是导弹起竖角速度曲线，图 7（b）是喷管

Fig. 6 Variation of parameters with throat area

Fig. 7 Dynamic characteristics in constant throat mode

Fig. 5 Planning erection angular velocity
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质量流量曲线。从图中不难看出，在定喉面工作模

式下，起竖系统虽然可以实现 16s快速起竖，但是系

统动态特性并不理想，主要表现在：（1）系统启动时

间比较长。从系统发出起竖信号开始，直至 1.16s时
刻，导弹才开始运动，占整个起竖时间的 7.3%，在一

定程度上限制了起竖速度的提高。（2）实际角速度与

目标角速度偏差比较大。负载启动后，初始角速度

值仅为 0.06rad/s，远小于目标值 0.105rad/s；随后角速

度持续增大，负载不能保持匀速运动，始终有加速度

存在，起竖不平稳。起竖至 11s时刻，角速度开始急

剧增大，至导弹停止到位时，角速度值已经高达

0.31rad/s，会对系统产生剧烈冲击，极易造成导弹内

部精密仪器的损坏。经分析，主要原因是燃气发生

器工作在定喉面模式下，喷管喉部面积固定不可调

节，根据图 6（a）关系曲线可知，稳态时燃气发生器输

出流量恒定不变，约为 43.9g/s，这与图 7（b）燃气发生

器喷管喉部流量瞬态响应曲线完全吻合，在忽略室

壁热损失及假定燃气比热容不变的情况下，也就意

味着燃气发生器输出功率恒定不变，而由图 3可知，

起竖系统具有变负载特性，负载随起竖角度增大而

减小。这样，对导弹而言，输入功率不变，负载减小，

起竖角速度必然加快而无法保持匀速运动。

3.2 变喉面流量可调工作模式起竖特性分析

在变喉面工作模式下，可以通过电机驱动的锥

阀控制喷管喉部面积的大小，调节燃气发生器输出

流量，从而控制负载运动速度。考虑到作为控制对

象的导弹负载为一个大惯性环节，为提高系统响应

速度，采用双环控制模式：内环采用基于计算流量反

馈的流量闭环控制，外环采用传感器实测角速度反

馈的速度闭环控制。具体控制结构如图 8所示。由

于燃气流量不可测，因此通过测量燃烧室压力，再由

理论计算得到燃气流量。采用双环控制模式，除可

对角速度进行直接控制外，还可以对影响系统响应

的燃气输出流量这个中间变量进行预先控制，从而

改善整个系统的动态特性，增强系统的抗干扰能力，

提高角速度控制的响应速度［21］。

控制算法方面，由于起竖系统负载变化规律已

知，且受外部环境干扰比较小，主要负责运动控制的

外环采用传统 PID算法即可满足控制要求；同时，考

虑到燃气发生器的非线性和时变性都比较强，其特

征随时间变化而改变，而传统 PID控制器参数一经整

定便不再变化，不具备这种“自适应”能力。因此，主

要负责流量控制的内环采用文献［22］提出的一种前

馈自适应 PID 控制方法。其中，自适应 PID部分将燃

气发生器的实时容积 V g（通过积分得到）反馈给控制

参数选择器，随着容积增大而改变控制器参数值，对

流量误差进行控制，增强系统鲁棒性；前馈通道直接

对目标流量信号进行计算，得到理想的喉部面积值，

参与对流量的控制，提高系统响应的快速性。

变喉面工作模式下的起竖系统动态响应特性，如

图 9所示。图 9（a）是导弹起竖角速度曲线，图 9（b）是

喷管质量流量曲线，图 9（c）是燃气压力变化曲线。从

图 9（a）中可以看出，燃气发生器在变喉面工作模式下，

导弹起竖性能得到明显改善。首先，启动时间缩短，由

之前的 1.16s缩短至 0.83s，系统响应速度更快。其次，

负载开始运动后，角速度迅速上升至目标值，虽然有一

定超调，但很快回落并基本保持在目标速度值附近。

下面结合图 10喷管喉部面积变化曲线对调节过

程做简要说明。在 0 ≤ t < 0.83s时，负载未启动，运

动速度为 0，始终小于目标值，喷管喉部面积一直保

持最小值，约 1.4mm2，燃气流量迅速上升接近稳态输

出值，约 80g/s（图 9（b）中黑色虚线为喉面，若一直保

持该值不变，燃气流量的变化曲线，即图 9（c）中红色

虚线同上），这与图 6相吻合。

在 t = 0.83s时，导弹开始运动，负载随之减小，燃

气流量调节机构开始起作用，喷管喉部面积逐渐增

大，燃气输出流量先稍有增加后随之减少（角速度同

步 变 化），负 载 基 本 保 持 匀 速 运 动 至 t = 7.1s。 在

Fig. 8 Double closed-loop control mode
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Point 1处，燃气压力下降，而燃气流量则是先增加再

减少，这种现象是由“负调作用”引起的，读者可参考

文献［23］，这里不再赘述。在 t > 7.1s后（Point 2），角

速度急速增大，控制器失去调节作用。从图 9（c）燃

气压力曲线可以看出，此时，燃气室反压很大，已经

超过临界压力值 p cr = 0.55，根据式（2），燃气发生器从

壅塞状态转变为非壅塞状态，虽然在控制器作用下喷

管喉部面积继续快速增大，但是燃气输出流量变化趋

于平缓，不再大幅下降，已经无法实现控制功能。此

即流量可调燃气发生器应用于起竖系统中与应用于

固冲发动机系统中的最大区别和不同之处，也是整个

系统在设计时需要重点考虑和关注的问题。

从上述分析可以看出，变喉面工作模式下，通过

喷管喉部面积调节可以在一定程度上保持导弹在起

竖前段按照目标匀速轨迹运动。但是，由于喷管出

口存在较大的反压，燃气流量调节机构逐渐失去控

制作用，导致在起竖后段导弹仍然以较高速度运动。

因此，在起竖后段，必须从燃气发生器中放出部分气

体或者在液压系统中加入流量调节阀进行减速制

动，避免对系统造成冲击，损坏弹上仪器设备。

3.3 基于气液联合分段控制策略的起竖特性分析

综合上述分析，提出气液联合分段控制策略。

具体为：在起竖前段，采用燃气流量调节阀控制燃气

发生器燃气输出流量，实现快速启动的同时，保持负

载匀速运动；在起竖后段，采用液压流量调节阀控制

液压油箱油液输出流量，保证负载减速制动，平稳停

靠，如图 11所示。

暂忽略电液比例流量阀动态特性，认为液压阀

输出流量 Q与输入电信号成正比例关系，则其数学模

型为

Q = K i I （11）
式中 K i是电流与流量转换系数，I是输入电流。

为得到改进后系统的动态特性，将式（11）作为

液压系统子模型的一部分，代入一体化计算模型中，

对系统重新进行计算。根据 3.2节分析结果，在 t =
7.1s时刻，由燃气流量控制切换至液压流量控制。

基于气液联合分段控制策略的起竖系统动态响

应特性，如图 12所示。图 12（a）是起竖角速度曲线，

图 12（b）是起竖角位移曲线，图 12（c）是喷管质量流

Fig. 9 Dynamic characteristics in variable throat mode

Fig. 10 Curve of throat area

Fig. 11 Principle diagram of gas-liquid control strategy
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量曲线，图 12（d）是液压缸无杆腔和有杆腔的液压流

量曲线。

从图 12（a）中可以看出，角速度实际曲线与目标

曲线吻合较好，系统能够快速响应，启动时刻速度有

一定超调，但很快回落至目标值，负载保持匀速运

动，在 t = 7.1s由燃气控制切换为油液控制后，负载能

够继续有效跟踪目标曲线完成后续运动及减速制动

动作，平稳停靠。另外，从图 12（c）和图 12（d）可以看

出，在 t = 7.1s后，燃气输出流量 ṁ t基本保持不变，而

油液输出流量 Q逐渐减小，说明在燃气发生器能量输

出不变的情况下，负载能量利用率下降，即存在较大

的能量损失，这是由液压流量阀节流控制导致的，会

引起温升，于系统不利。对比气液两种控制方法，可

以看出，油液控制响应速度更快，精度更高，适用于

对快速性有较高要求的场景，但能量损失比较大，而

燃气控制虽然响应比较慢，精度也一般，但能量损失

比较小。本例中若全程采用油液控制固然可以，但

能量损失将非常严重，而采用气液联合分段控制后，

则可以很好地兼顾控制效果与能量利用两者的优点。

综上所述，基于流量可调燃气发生器动力装置

的起竖方案，可大幅提高起竖速度，缩短起竖时间。

同时，采用气液联合分段控制策略，可有效适应起竖

系统变负载特性，兼顾控制效果与能量利用，实现导

弹快速、平稳起竖。

4 结 论

本文提出了一种基于流量可调燃气发生器动力

装置的起竖方案，建立了起竖系统的一体化计算数

学模型，主要结论如下：

（1）定喉面工作模式下，系统启动存在较大滞

后，且燃气发生器输出功率始终不变，不适应起竖变

负载特性，导弹不能以匀速轨迹运动；变喉面工作模

式下，导弹在起竖前期保持匀速运动，但受燃气室反

压影响，负载无法减速制动，停止到位时会对系统造

成较大冲击。

（2）提出气液联合分段控制策略：起竖前段，采

用燃气流量调节阀控制燃气流量输出，实现负载快

速启动，保持负载匀速运动；起竖后段，采用液压流

量调节阀控制油液流量输出，实现负载减速制动，保

证负载平稳停靠。

（3）新型流量可调燃气发生器起竖装置可在 16s
内完成起竖，大幅提高了起竖速度，有效缩短了起竖

Fig. 12 Dynamic characteristics with gas-liquid combined control strategy
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时间，可为导弹起竖系统的工程设计与优化提供理

论参考和技术支撑。

本文虽然通过理论分析证明了分段控制策略有

较好的应用潜力，但实际环境中存在的泄漏和摩擦

等非线性因素可能对控制系统的性能造成影响；此

外，工程上燃气发生器控制难度较大，内环燃气流量

控制的动态效果将会影响起竖效果，后续将重点针

对上述问题开展深入研究。
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