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摘暋要:空空导弹发射装置是机载武器系统的重要组成部分,赋予导弹正确的初始分离姿态并保证发射安全,

对战机的作战能力有直接影响。首先,对空空导弹发射技术的发展历程和技术现状进行研究,重点分析空空导

弹现今主流的导轨式、外挂弹射式和内埋弹射式三种发射方式在现阶段的理论研究热点和不足,并指出现阶段

对高马赫数发射、载机高过载发射、载机滚转发射、发射时的多学科耦合、考虑气动的地面发射实验技术等的研

究还处于起步阶段,是今后的研究重点;然后,对隐身战机空空导弹内埋弹射发射技术具有代表性的两型内埋

弹射发射装置进行研究,对比分析两型发射装置的关键技术、技术优缺点和应用特点;最后,对空空导弹发射装

置的发展趋势进行分析,为空空导弹发射技术指出发展方向。
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Abstract:Air灢to灢airmissilelauncherwhichgivesmissilegoodseparationattitudeandensureslaunchsafetyisan

importantpartinaircraftweaponsystem,whileithasadirectimpactoncombatcapabilitiesoffighters.Firstly,

thedevelopmentprocessandpresentstatusofair灢to灢airmissilelauncheraresummarized,andthetheoreticalre灢
searchhot灢spotsofthecurrentmainstreamlaunchmodeofair灢to灢airmissilesuchasguiderail,storeejectionand

embeddedejectionareanalyzed.Itispointedoutthatthehighmachnumberlaunching,highoverloadlaunch灢
ing,rollinglaunching,multidisciplinarycouplingresearchoflaunching,groundejectionexperimenttechnology
consideringpneumaticarestillininitialstages,andtheyarethefocalpointoftheoreticalresearchinthefuture.

Thenthetwopresentclassicalembeddedejectionlaunchersofstealthfighterarecompared,andthekeytechnol灢
ogy,technologyadvantagesanddisadvantagesofthemareanalyzed.Finally,thetechnologydevelopmentdirec灢
tionsofair灢to灢airmissilelauncherarepointedout.
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0暋引暋言

空空导弹发射装置随着战斗机的总体设计思

想和总体技术的发展而发展,是机载武器系统的重

要组成部分。纵观空空导弹发射技术的发展历程,
主要经历了重力投放式、外挂导轨式、半埋式、保形

弹舱式、外挂弹射式以及内埋弹射式等形式,其中

外挂导轨式、外挂弹射式和内埋弹射式是现阶段的

主流发射形式。
空空导弹发射技术的学科研究主要涉及发射



自动化控制、先进材料研发和应用、结构静强度/动

强度研究、结构动力学、多体动力学、摩擦学、计算

流体力学、结构疲劳与断裂、冲击动力学、先进机构

设计理论与技术、液压传动、传热学、可靠性、试验

模拟技术以及虚拟样机仿真技术等。对于空空导

弹发射装置,其总体组成可分为发射控制系统、导
弹挂飞结构系统、导弹发射结构系统等,对于弹射

发射还需要弹射动力系统。发射控制系统的主要

功能是监测发射装置状态、控制发射时序、对发射

状态进行反馈等;导弹挂飞结构系统则用于挂飞时

固定导弹,并承受导弹的过载力和气动力,保证导

弹挂飞时的安全;导弹发射结构系统用于发射时对

导弹进行运动约束及导向,保证导弹良好的发射分

离姿态;弹射动力系统是弹射发射装置的弹射动

力,为导弹弹射提供能量。
近年来,空空导弹发射理论和工程应用技术得

到快速发展,但有关该领域的综述性研究较少,多
是对空空导弹发射分离气动流场以及噪声等进行

了一定综述研究[1灢2]。
本文对空空导弹发射装置主要的技术形式进

行研究,分析各技术形态的发展现状、关键技术和

研究不足,重点对隐身战机内埋弹射发射技术进行

研究,指出其现阶段理论研究的重点和不足,并对

比分析目前两款具有代表性的内埋弹射发射装置,
指出其各自优缺点,最后指出空空导弹发射技术未

来的发展方向。

1暋空空导弹发射技术研究现状

空空导弹发射技术有重力投放式、外挂导轨

式、外挂弹射式、半埋式、保形式弹舱、内埋弹射式

等技术形态。其中,外挂导轨式、外挂弹射式、内埋

弹射式是现今空空导弹最主要的发射形式。

1.1暋重力投放式

重力投放式发射装置是一种早期的空空导弹

发射装置[3],其设计思想来源于航空炸弹投放装

置。导弹发射时载机处于低马赫数的水平飞行状

态,导弹解锁后依靠自身重力脱离载机,自由下落

到安全距离后导弹点火。理论和实践表明,在载机

和导弹投放分离时,由于载机和导弹之间的气动流

线较两者之外的密得多,造成外部气压大于两者之

间的气压,当飞机速度较高时,靠重力离机的导弹

将出现分离过程不稳定,分离弹道漂浮现象。由于

干扰流场的作用,可能使导弹初始弹道出现严重偏

移,甚至碰撞载机是完全可能的,在航空史上也出

现过这样的案例。因此,除重型或较重型空地导弹

和空基巡航导弹外,所有原拟采用投放式的导弹,
均被动力弹射式发射所取代[4]。

1.2暋外挂导轨式

外挂导轨式出现较早,结构简单、工作可靠,由
于持续的技术改进,现今依然是空空导弹最主要的

发射形式之一。对于导轨式发射,导弹发动机点火

之后顺着发射装置导轨滑槽向前运动,最后飞离发

射装置和载机。导轨式发射装置发射时受空气气

流影响较小,发射安全性较高。

LAU灢127导轨发射装置是一款经典的导轨式

发射装置。LAU灢127是为美国海军 F/A灢18战斗

机发射AIM灢120AMRAAM 中程空空导弹而设计

的,LAU灢127也被用于 F灢16战机翼尖挂装 AIM灢
120。LAU灢127发射装置可为导弹与载机之间提

供电气和机械接口,并在导弹和载机驾驶舱显示器

提供双向数据传输。LAU灢127导轨发射装置还可

用于发射 AIM灢9L/M“响尾蛇暠导弹。美国 LAU灢
127导轨式发射装置如图1所示。

图1暋LAU灢127导轨式发射装置

Fig.1暋LAU灢127guiderailtypelauncher

导轨式发射装置主要设计理论涉及机械设计、
轻量化设计[5]、发射动力学研究[6]、发射装置气动

外形设计、发控技术设计、发射安全性设计[7灢8]以及

抗烧蚀设计[9]等,其中发射安全性设计和导轨抗烧

蚀设 计 是 其 关 键 技 术。肖 军[10]探 讨 了 热 固 型

MoS2 干膜在硬铝和超硬铝合金构件上的成膜工

艺,并通过模拟和实验证实新型热固型 MoS2 干膜

产品可用于导轨发射装置的烧粘及腐蚀防护。

MoS2 干膜剂虽性能优良,但在存储和使用上存在

环保和人员防护问题,开发新型绿色喷涂材料对于
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导轨式发射技术具有重要意义。刘刚等[11]采用计

算流体动力学和刚体动力学模型耦合求解的方法,
求出了导弹在导轨中滑行时的气动力,并考虑了气

动力对导弹在轨运动的影响,对机载导弹整个分离

过程进行了数值模拟。现阶段对于发射过程中的

气动力与导轨结构柔性动力学的耦合研究还较少。
王林鹏等[12]提出了一种能随柔性导轨变形的柔性

点线约束以替代导弹定向钮与导轨之间接触关系

的建模方法;基于有限元模型,在考虑导轨应力刚

化效应的前提下构建了运动导弹激励下柔性导轨

振动的多体动力学模型。由于柔性体与柔性体的

接触动力学模型计算量庞大,该文献提出的方法对

于解决柔性接触模型计算量问题具有一定的贡献。
李建刚等[13]基于adams动力学软件采用虚拟样机

技术,建立了导弹导轨式发射时,导弹脱离导轨姿

态的多体动力学模型,分析了导弹在发射过程中的

姿态变化规律。ZhengX 等[14]利用 ABAQUS软

件建立导轨式发射系统的有限元动力学模型,研究

了结构柔性对发射安全性的影响。考虑到机载导

弹发射装置结构设计的复杂性和对发射分离参数

的高精度要求,现阶段ansys有限元软件、adams
多体动力学软件、ABAQUS非线性动力学软件等

计算力学软件已逐渐成为机载发射技术仿真的主

要技术手段,采用计算力学软件进行仿真研究具有

建模高效快捷、模型可视化调试和仿真精度高等

优点。
导轨式发射需要导弹发动机点火作为导弹运

动动力,为了保证高比冲,导弹发动机普遍采用复

合推进剂高能燃料,其高温高速尾焰会对导轨产生

强烈的烧蚀和冲刷作用。烧蚀问题几乎是所有导

轨发射装置必须面临的问题。导弹发动机高温高

速尾焰在烧蚀发射装置导轨的同时,燃烧的熔渣粘

附在导轨表面,大幅增加了导轨发射装置清理维护

工作的困难,更严重的是增加了战机的再次出动准

备时间,降低了系统的作战效能[15]。另一方面,被
烧蚀的发射装置导轨表面的抗腐蚀能力急剧下降,
在沿海盐雾、湿热等环境下极易被腐蚀,导致发射

装置性能恶化、寿命缩短甚至性能失效。现阶段处

理高温烧蚀的主要手段是在导轨表面涂覆抗烧蚀

材料,已取得了一定效果但并未完全解决烧蚀问

题,相关理论和技术还需进一步研究。
随着载机总体性能的发展,尤其是隐身载机对

RCS和气动性能更高的要求,导轨式发射装置由

于置于机腹机翼下侧并凸出在外,且外形与机腹不

连续,导致导轨式发射装置具有强烈的 RCS,还加

剧了载机的气动阻力。因此,导轨式发射装置主要

应用于三代主力战机,例如 F灢16、F/A灢18、Su灢27
等。随着导轨式发射装置RCS和气动理论研究的

进步,未来在非高度隐身的高性能战机上的应用是

导轨式发射技术主要的应用方向。
在今后一段时间,实现导轨发射装置与机翼的

气动和RCS最优化匹配设计是其新的理论研究热

点,例如最优化的翼尖导轨式发射理论及技术研

究;另一方面,载机在高马赫数、大过载机动、滚转

条件下的导轨式发射理论研究是另一个新的研究

方向。

1.3暋外挂弹射式

外挂弹射式是现今空空导弹另一主流发射形

式,在现阶段各国的主力三代机上应用较多。在航

空史上曾出现导弹导轨式发射时的尾焰致使战机

发动机熄火停机的严重事故,外挂弹射式发射是先

将导弹向下弹射分离一定的距离,然后导弹发动机

再点火,因此能够有效避免导弹发射时发动机尾焰

对载机发动机的影响,保证载机发射导弹时的飞行

安全。外挂式弹射发射装置可使导弹在机腹中轴线

附近布置,载机的机动性受导弹影响小,尤其是重型

导弹。另一方面,外挂弹射式发射装置能够发射重

量较大的空空导弹,增加载机武器系统的作战效能。
国外已成功应用的外挂弹射式发射装置主要

有俄罗斯的 AKY灢470,AKY灢58以及 AKY灢170E
等系列,如图2所示。由于外挂弹射发射装置将增

加战机的RCS和气动阻力,外挂式弹射装置在现

今三代主力战机应用较多,例如Su灢27以及其他三

代战机等。

图2暋挂装 AKU灢170E发射装置的米格灢31BM
Fig.2暋AKU灢170ElauncherofMiG灢31BM

外挂弹射式发射装置的主要设计理论包括火

药燃烧内弹道研究、气动弹射理论研究、多刚体动

力学、结构动力学、复合材料轻量化设计、弹射分离
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气动流场分析[16灢18]、地面弹射模拟技术等。对于

外挂弹射式发射,弹射内弹道研究[19]是其关键技

术。杨风波[20]基于改进的对应态维里方程,建立

了发射系统内弹道模型,计算了改进的对应态方程

的第二和第三维里系数,推导了比热力学能以及比

焓的解析表达式,获得了时变的热力学参数,还给

出了发射系统高低压室的热力学参数的变化规律。
张群峰等[21]基于 MenterSST湍流模式的改进延

迟分离涡模拟方法以及重叠网格技术,分别对亚声

速和超声速来流条件下的外挂弹射和内埋弹射的

分离轨迹进行了对比分析。S.M.Murman等[22]

采用计算流体动力学与笛卡尔坐标系下的导弹六

自由度动力学模型耦合的方法研究了导弹外挂弹

射的分离轨迹。L.E.Lijewski等[23]采用重叠网格

技术实现了外挂弹射导弹流体动力学与六自由度

轨迹的耦合仿真。D.Snyder等[24]采用非结构四

面体网格对跨声速条件下的外挂导弹弹射分离进

行了研究。F.Dougherty等[25]采用三维嵌套网格

对外挂弹射导弹的分离轨迹和分离姿态进行了研

究。E.E.Panagiotopoulos等[26]对跨声速条件下

的导弹外挂弹射分离轨迹的CFD仿真计算结果和

风动试验结果进行了对比,分析了仿真结果与试验

结果产生偏差的可能原因。R.F.Tomaro等[27]研

究了在F/A灢18C战机复杂模型下采用 CFD 方法

精确预测导弹外挂弹射分离轨迹的可行性。N.
Murray等[28]设计了一种新的模型比例外挂物,并
在声学物理试验中心进行了3倍声速的风洞弹射

分离试验。A.R.Maddox[29]在超声速风洞条件下

的F灢4内侧弹射挂架进行了多次弹射实验,并对比

了弹射实验结果和数值模拟结果,指出当速度较低

时两者具有较高的重合度,当速度较高时,数值仿

真难以模拟弹射过程中出现的一些细节,例如结构

间的微小碰撞等。现阶段,采用计算流体动力学与

导弹六自由度运动方程耦合是导弹外挂弹射分离

仿真的主流研究方法。
现阶段,如何实现外挂弹射发射装置在高马赫

数下、载机大机动条件下、载机滚转条件下的弹射

发射的理论研究尚处于起步阶段,另外与之相适应

的地面弹射模拟发射实验技术也是今后的研究重

点。考虑到战场环境的复杂多样性,未来在非高度

隐身的新型高性能战机上的应用是外挂式弹射发

射技术新的应用前景。

1.4暋半埋式

半埋式发射装置是指将发射装置大部分内嵌

于战斗机的凹槽内,基本只有导弹外露于机腹表

面,比较典型的是“台风暠战斗机半埋式发射装置。
半埋式发射装置充分考虑了发射装置与载机机体

的融合,使发射装置与载机机体的相互 RCS干扰

和气动干扰大幅降低[30]。半埋式发射装置一般应

用于三代战机,例如 F灢14、F灢15、米格灢31、“台风暠
等。由于涉及到与机身的联合设计等工程协调问

题,总体来说,半埋式的应用程度不如外挂导轨式

和外挂弹射式。“台风暠战斗机半埋式挂载流星导

弹如图3所示。

图3暋“台风暠战斗机半埋式挂载

Fig.3暋Semi灢buriedtypelauncherofEF2000

1.5暋保形式弹舱

保形式弹舱(CWB)是指一种可拆卸的封闭弹

舱[31],设计时充分考虑与战机外形的匹配,这种形

式不破坏飞机的主体外形结构,可以与保形油箱互

换使用,在拆下时可以回到传统的外挂布局,典型

代表是波音公司的 F灢15SE隐形“沉默鹰暠保形武

器舱。保形式弹舱虽然能够在一定程度上降低战

机RCS和气动阻力,但是通用性差,更换麻烦,现
阶段多数战机未采用此方案,但相关理论和应用技

术正在进一步研究之中。超级“大黄蜂暠保形弹舱

如图4所示。

图4暋超级“大黄蜂暠保形弹舱

Fig.4暋Conformallauncherofsuperhornets
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1.6暋内埋弹射式

1.6.1暋内埋弹射式发射的基本概念

内埋弹射式发射技术是指隐身战机在飞行时

将发射装置和空空导弹完全置于载机武器舱内,需
要导弹发射时,先打开武器舱门,弹射发射装置高

速作动赋予导弹一定的初始速度和角速度并使导

弹与载机分离,在分离一定距离后导弹发动机点火

并飞离载机。内埋发射装置除了满足正常的弹射

发射功能外,还必须实现发射装置的慢伸慢放功

能,地面挂弹时发射装置先伸出舱外,在导弹挂装

完毕后,发射装置带弹收回舱内。
内埋弹射发射装置随着隐身战机的研制应运

而生。RCS是隐身战机最重要的指标之一,若采

用外挂式发射装置,隐身战机RCS将急剧增加,战
机的隐身设计将毫无意义,因此采用内埋弹射技术

是隐身战机的必然选择。另一方面,内埋弹射发射

技术能够最大限度地降低发射装置和悬挂的空空导

弹对载机的气动阻力,保证载机的超声速巡航。国

外已成功应用的内埋弹射发射装置主要是美国的

LAU灢142/A和NuLAU灢120。F灢22内埋式武器弹舱

舱门打开状态如图5所示,该机弹舱半舱挂装三套

LAU灢142/A内埋式发射装置,如图6所示。

图5暋F灢22内埋式武器弹舱

Fig.5暋EmbeddedweaponbayofF灢22

图6暋F灢22内埋式弹舱及发射装置

Fig.6暋EmbeddedejectionlauncherofF灢22

1.6.2暋内埋弹射式发射的主要理论

内埋弹射发射技术的现阶段理论研究热点是

刚-柔耦合的多柔体发射动力学研究[32灢35]、气动

力作用下的机弹分离安全性研究[36灢41]、先进动力

系统研究[42灢44]、复合材料应用研究、先进发控技术

研究、高密度内埋技术[45]以及地面弹射模拟实验

技术[46灢49]等。王许可[33]基于刚-柔耦合多体动力

学理论,在adams环境中建立了导弹内埋弹射发

射系统的弹射分离仿真模型,讨论了导弹重心、弹
射发射行程、结构刚度等设计参数对导弹分离角速

度的影响。对于气动流场与弹体六自由度耦合的

仿真,如何提高仿真精度并缩短仿真时间是未来研

究的重点。赵伟[42]提出一种液压弹射动力系统技

术方案,并设计了新型液压缸缓冲结构,建立了系

统的数学模型,对弹射和缓冲过程的特性进行了仿

真分析,与实验数据对比仿真结果基本吻合。薛飞

等[49]在0.6m暳0.6m 量级亚跨超声速风洞开展

了内埋武器弹射试验技术研究,所研制的风洞双视

角、高亮度光路系统和六自由度图像分析系统,可
获得内埋武器弹射过程的全轨迹图像和气动参数。
刘浩等[50]基于多体动力学拉格朗日法、模态试验

和载机大机动条件,提出了一种战机大机动条件下

的内埋弹射刚-柔-液耦合的动力学建模方法,并
通过数值模型仿真分析了载机大机动产生的高过

载离心力对空空导弹的弹射分离参数的影响,对于

在载机非平飞状态下的导弹发射分离研究将是未

来研究的重点。机载弹射发射装置属于典型的轻

质高速运动机构,在运动过程中构件柔性变形显

著,因此基于刚-柔耦合动力学理论利用计算动力

学软件对其进行仿真分析是十分必要的。
发射多体动力学、计算流体动力学(CFD)以及

虚拟样机仿真技术是机载导弹内埋弹射发射技术

三项重要的研究方向,本文将对其主要的理论基础

和涉及的仿真技术问题进行一定的论述分析。
(1)发射多体动力学理论基础

发射多体动力学是内埋弹射发射的理论研究

重点,发射系统多刚体动力学仿真和多柔体动力学

仿真多以拉格朗日动力学方程为理论基础,该方法

便于利用计算机自动编制通用程序。拉格朗日动

力学方程为

d
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式中:毞 为约束方程;Q 为投影到广义坐标毼上的

广义力;殻 为阻尼力产生的能量损耗;L 为拉格朗

日项,定义为L=T-W,T 和W 分别表示动能和

势能;毸为对应于约束方程的拉氏乘子。

隐身战机为了追求空优性能,在高速滚转条件

下也能实现空空导弹的发射,例如美国 F灢22已能

在80曘/s的滚转速度下弹射发射空空导弹。在滚

转条件下的发射动力学可用伪坐标形式的拉格朗

日方程[51]:

d
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式中:v为载机直线速度;w 为载机滚转速度;F 为

载机直线推力;M 为载机滚转气动力矩。

机载内埋弹射系统的动力学特性十分复杂,随
着相关研究的深入,人们开始关注液压系统的介质

可压缩性与高速运动柔性机构的耦合效应、高速液

压系统的黏性流动与机构柔性的耦合效应、机构间

隙与机构柔性的耦合效应、以及机载内埋发射系统

在严酷条件下的时变动力学效应等,正是上述容易

忽略的因素在特定条件下严重影响了内埋发射系

统的弹射分离姿态,威胁发射安全。如今,这些课

题已逐渐成为内埋发射动力学领域新的理论研究

重点。
(2)发射计算流体动力学理论基础

超声速条件下气动流场研究是机载内埋弹射

发射领域的另一重要研究方向。隐身战机具备超

声速巡航能力,隐身战机武器舱流场复杂,给内埋

导弹安全分离技术提出了新的挑战。当超声速气

流流过武器舱时,可能导致出现边界层分离、激波

剪 切 层 和 气 动 噪 声 干 扰 等 一 系 列 复 杂 流 动 现

象[52]。武器舱内产生的强涡流会使导弹姿态偏离

设计值,影响机弹安全分离。现阶段对超声速条件

下的气动流场研究一般通过高性能计算机求解纳

维-斯托克斯(Navier灢Stokes,简称 N灢S)方程的各

种简化方程[53灢55]。三维非定常可压缩 N灢S方程的

ALE描述积分形式[56]为

毠
毠t犿

V(t)
QdV+ 犾

毠V(t)
(Finv-Fv)·ndS=0 (3)

式中:毠V(t)为t时刻流场区域V(t)的边界;dS 为

毠V(t)上的面元;n为边界单元的外法矢量;Q、Finv

和Fv 分别为守恒矢量、无黏(对流)通量和黏性

(耗散)通量。

CFD数值计算方法可以较为准确地获得导弹

从内埋武器舱弹射分离的初始弹道,但是该计算量

较大,且对每一种案例都需要重新计算,不能从理

论上对导弹的弹射分离初始弹道进行研究分析和

预判。为此,国内外对导弹弹射分离过程进行了合

理简化,通过一些容易测量或容易计算获取的物理

参数建立能够表征问题主要特征的理论模型。考

虑气动力影响的导弹弹射初始弹道模型为[57]
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式中:F 和M 分别为升力和俯仰力矩;m、I分别为

导弹的质量和转动惯量。

1.6.3暋内埋弹射式发射虚拟样机仿真技术

机载发射装置进入内埋弹射发射阶段后,由于

产品的复杂性和计算机技术的发展,虚拟样机

(VirtualPrototyping,简称 VP)仿真技术得到极

大地发展和应用,虚拟样机技术能够建立物理样机

的数值模型,对数值模型进行仿真可以模拟产品的

各种工作特性。包括多刚体动力学仿真技术、多柔

体动力学仿真技术和气动流场仿真技术等。

工程实践表明,虚拟样机仿真技术不仅可以压

缩产品的研制周期,降低产品研制成本,更重要的

是仿真技术能够实现在极端条件下通过试验很难

完成的产品测试和反复优化设计工作,有效提高产

品的性能。为了有效结合先进的虚拟样机仿真技

术和试验技术,美国军方专门制定了隐身战机内埋
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弹射技术的“MASTER暠计划,如图7所示。

图7暋美国隐身战机“MASTER暠计划

Fig.7暋“MASTER暠programofstealthfighterofUS

项目实践表明,开发高可信度的虚拟样机仿真

系统需要三个基本条件:一是该项目涉及到的基本

理论已趋于成熟,这是数值建模的重要基础;二是

产品的基本输入参数已得到准确测试;三是充分认

识产品的所有内在工作原理和展现出来的重大物

理现象,并且一旦物理现象被认知,就必须在仿真

中复现。
在项目的研制进程中,可能出现仿真结果与试

验结果产生一定偏差,甚至两者之间相去甚远。导

致这种结果的主要原因包括:栙仿真者所选用的理

论模型落后,无法模拟先进产品的最新工作特性,
因此要求仿真者有一定的理论素养,选择合适的理

论体系作为仿真模型的理论基础;栚产品输入参数

不准确,随着实验测试手段和系统辨识技术的进

步,通常这种原因导致仿真“失真暠的可能性比较

小,虽有时也会发生;栛仿真者对产品认识不够全

面不够深入,仿真模型中忽略了对产品性能有影响

的物理因素,尤其是在极端条件下忽略了某些内在

或外在的潜在因数,这种原因多是仿真模型失真的

最主要原因,因此对于仿真者来说深入全面地理解

产品的物理机理和产品所面临的各种潜在工况显

得尤为重要。
现阶段随着载机平台飞行能力的提高和全包

线发射能力的迫切需求,对于内埋弹射发射技术,

对载机高马赫数大机动条件下以及高马赫数滚转

条件下的弹射发射特性是其新的理论研究方向,主
要包括发射装置动力系统的介质可压缩性、发射装

置结构柔性、导弹弹体柔性以及气动流场对严酷飞

行条件下的发射动力学和发射安全性的影响,尤其

是这四者之间的耦合作用研究几乎还处于空白状

态,是今后理论研究的重点。

2暋典型的两种内埋式发射装置对比

分析

内埋弹射式发射装置能够保证隐身战机极低

的RCS和气动阻力,是现阶段空空导弹发射装置

技术领域最重要的研究对象。现阶段美国两款典

型的 内 埋 式 发 射 装 置 是 NuLAU灢120 和 LAU灢
142/A。

2.1暋NuLAU灢120发射装置

NuLAU灢120的设计厂商为美国 EDO 公司,

NuLAU灢120发射装置挂装于 F灢35战机,采用类

似于炸弹钩外挂的发射方式。F灢35战机与 F灢22
战机为高低搭配战机,F灢35战机以攻击地面为主

兼具空中作战能力,其设计思想不是空优战斗机,
无需完成大机动条件下发射导弹的任务,因此 Nu灢
LAU灢120发射包线较小,即F灢35战机一般只能在

平飞状态下发射导弹。NuLAU灢120结构图如图8
所示。

图8暋NuLAU灢120内埋弹射发射装置

Fig.8暋NuLAU灢120embeddedejectionlauncher

NuLAU灢120的弹射动力系统采用高压空气

+PPS(快速充气单元)技术,采用 PPS 是 Nu灢
LAU灢120的典型技术特征,其目的是调节高压空

气受温度影响造成的显著压力变化,使高压空气压

力保持在一个合理的范围内。采用PPS快速充气

单元的优点是高压空气压力受 PPS调节,弹射分

离参数稳定。但是采用 PPS设备之后,战机需要

增加额外的电路和气路,增加战机的武器舱设计难

度,而且PPS快速充气单元质量较大,武器舱需要

至少增加20kg的额外质量,增加了载机的负担,
影响了战机的总体作战效能。PPS快速充气单元

外形图如图9所示。
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图9暋PPS快速充气单元

Fig.9暋PPSpart

2.2暋LAU灢142/A发射装置

LAU灢142/A 的设计厂商也为美国 EDO 公

司,LAU灢142/A发射装置挂装于 F灢22战机,是现

阶段最经典的内埋弹射发射装置。F灢22战机是高

端四代重型战斗机,其设计思想是空优战斗机,需
要在大机动大过载条件下发射空空导弹,也能在滚

转条件 下 发 射 空 空 导 弹,为 了 实 现 这 一 目 的,

LAU灢142/A采用气液混合动力系统和先进的机

械设计技术,这使得F灢22战机能够在多种复杂飞

行条件耦合的情况下发射空空导弹,其发射包线远

大于 NuLAU灢120,以保证F灢22的空优作战性能。

LAU灢142/A发射装置多用铝合金制造,全质

量仅52kg,由两组折叠伸展臂和其下方的导弹载

具构成,折叠伸展臂设计巧妙,依靠一个液压动作

筒驱动,能够在飞行员发出发射指令后0.1s内完

成伸展动作,在0.23m 的伸展行程中,能够产生

最大40个过载的峰值加速度,赋予 AIM灢120导弹

7.6m/s的初始弹射速度,保证其安全通过临界空

气流动层离开飞机。LAU灢142/A 内埋弹射发射

装置结构图如图10所示。

图10暋LAU灢142/A内埋弹射发射装置

Fig.10暋LAU灢142/Aembeddedejectionlauncher

LAU灢142/A采用气液混合动力系统能够借

助载机的液压系统进行稳压,因此避免了弹射压力

受温度的影响,使弹射分离参数在任何温度工况下

均能保持在一个稳定的范围内。由于不需要PPS
进行稳压,在重量方面气液混合动力系统相对纯气

压系统具有相当优势。另一方面,由于气液混合动

力系统借助载机的液压系统进行稳压,相对 Nu灢
LAU灢120气压系统,LAU灢142/A 在慢伸慢放过程

中不必频繁充气,做到了免维护使用,大幅提高了其

后勤保障的便捷性,更保证了作战时的应急能力。

LAU灢142/A发射装置的另一个优点是操作

简单,地面维护或者加挂武器时,其可以在3s内

完成展开或收缩,地勤人员可以方便可靠的完成武

器挂装。
相对于 NuLAU灢120,LAU灢142/A 在重量、发

射包线、使 用 维 护 等 方 面 都 要 先 进 得 多,因 此

LAU灢142/A发射装置设计技术成为机载发射系

统领域的研究热点。

3暋机载发射技术未来发展趋势

随着载机设计思想的不断发展以及基础工业

的进步,空空导弹发射装置设计思想也在更新换

代。为了适应未来战场新的应用需求,发射装置未

来的发展趋势主要有以下五个方面。

3.1暋共架弹射发射装置

空空导弹发射装置的多机种、多弹种兼容性能

可大幅降低后勤维护费用、提高应急机动作战能

力,而现阶段发射装置共架通用化水平还较低。传

统发射装置共架通用化设计主要涉及与载机机械

接口标准化、与导弹机械接口标准化、电路电气接

口标准化。一个新的共架通用化研究方向是同一

弹射发射装置对不同物理参数导弹的弹射分离参

数的适应性难题,主要涉及弹射动力的智能可调性

和发射装置在不同载荷下机构柔性的控制难题。
发射装置的共架通用化设计需要从顶层角度进行

系统规划,一方面以实现通用化为目标,另一方面

也要充分考虑通用化对设计复杂度和产品性能的

影响,做到具体问题具体分析,最大程度地兼顾后

勤维护成本和产品复杂度、产品性能。

3.2暋小弹径折叠翼导弹内埋弹射技术

为了使战机更多的携带空空导弹,除了加大武
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器舱体积外,缩减空空导弹直径和长度并且改用折

叠舵翼面形式是一个有效途径。如何实现高密度

内埋的折叠舵翼面导弹的发射安全性将是新型内

埋发射装置的一项重要任务,新型内埋发射技术必

需解决载机在大机动条件下成功发射折叠舵翼面

导弹的难题,主要包括解决高速大过载弹射过程中

的机构柔性和弹体柔性对导弹弹射分离姿态的影

响问题、折叠舵翼面在随机复杂气动流场的可靠展

开难题、在高马赫数和大机动复杂气流流场下的机

弹分离问题等。

3.3暋多导弹内埋技术

现代隐身战机空空导弹的携带量一般在6~8
枚,考虑导弹在实战时命中率低以及战机自卫需要

保留导弹等问题,现阶段战机所携带的空空导弹在

强强对抗的作战环境下明显不足。实现高密度多

导弹内埋的方式除了缩减单个导弹挂装所占用的

体积外,增加隐身战机武器舱的体积和战机内埋导

弹的弹射出口点将是必由之路。高密度内埋的新

思路,例如采用导弹多层挂装直接力发射思路、前
后双弹舱设计思路、多层导弹轴向弹射思路等涉及

隐身战机的总体结构布局问题,有必要建立战机与

导弹武器系统协同设计的体制。

3.4暋内埋自适应弹射技术

随着战机的机动能力越来越高,尤其是随着无

人作战战机的出现,如何实现在超声速大动压复杂

气流环境下的弹射分离参数的智能柔性输出将是

未来发射装置的一个重要课题。自适应弹射发射

技术主要涉及弹射动力的自适应控制和极短时间

内的机构柔性控制。另一方面,如何利用(而不是

一味抑制)发射机构的构件柔性实现弹射分离姿态

的智能输出也是一个新的思路。

3.5暋临近空间飞行器内埋弹射技术

随着航空技术的发展,航空界逐渐把目光投向

了大气层外高度更高的临近空间。临近空间是指

距离地面20~100km 的大气空间,是传统“空暠与
“天暠之间的空白部分。临近空间空气稀薄,使飞行

器超高马赫数飞行成为可能,如何实现临近空间飞

行器超高马赫数、激波、气动热以及电离环境影响

下的内埋弹射分离是未来导弹发射装置的一个新

的课题。

4暋结束语

空空导弹发射理论与技术近年来取得了长足

进步,但是各发射形式的有关理论还需要进一步深

入研究,尤其是新形式下考虑载机高马赫数、大机

动、滚转发射条件下的复杂气动流场影响研究、机

-电-液多学科耦合的多柔体发射动力学研究、气
动-结构柔性耦合研究等还处于起步阶段。共架

弹射发射、小弹径折叠翼内埋弹射、多导弹内埋弹

射、内埋自适应发射以及临近空间发射等技术将是

空空导弹发射技术未来的发展方向。
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尖兵之翼———第九届中国无人机大会暨展览会

进入21世纪以来,作为智能高科技装备的无人机行业得到了迅猛的发展。科技创新、提高

综合国力为无人机的发展提供了坚实的技术支撑。在军民融合的背景下,无人机研发高潮迭

起,无人机的发展迈向了一个新的历史阶段,无人机产业已经成为世界航空工业持续增长的动

力之一。

近年来,我国无人机产业得到高速发展,越来越多地应用于国防、测绘、警用、反恐、航拍、遥

感、环保、电力、农业等诸多领域。

由中国航天科技国际交流中心与中国无人系统产业联盟(AUVSC)联合举办的“尖兵之

翼———第九届中国无人机大会暨展览会暠将于2018年6月13日~15日在北京中关村国家自

主创新示范区展示交易中心召开,本次展会的主题是“军民融合战略助中国无人机产业腾飞暠。

“尖兵之翼———中国无人机大会暨展览会暠已连续成功举办了八届,在无人机领域产生了深

远影响,为促进我国无人机技术交流、推动我国无人机产业发展起到了积极推动作用。本次大

会将邀请无人机行业的有关领导、专家和代表参加,展会将推出学术与技术融合、技术与产品融

合、产品与市场融合、市场与资本融合等系列活动,以期推动无人机产业的蓬勃发展。
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