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摘要：随着流水线式的研发在武器系统研制程序中所起的作用日益重要，为了推动整个武器研制计划的进行，美军

的研发机构一直致力于程序化武器系统全面的测试与评估方法。该方法是通过武器的建模与仿真，并结合地面与

飞行试验来对武器系统进行评测。分析了美军的“ＭＡＳＴＥＲ”计划，即“建模、仿真计算与验证方法”计划，详细介绍
了美国Ｆ／Ａ２２隐身战机对ＡＩＭ１２０Ｃ，ＡＩＭ９Ｍ投放的仿真与空中试验对比验证情况，为我国隐身战机发射技术理论
研究和技术发展提供借鉴。
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　　隐身战机为了追求隐身性能，其发射技术普遍采用内埋
弹射发射技术。在飞行阶段，发射装置内置于武器舱内，保

证了战机优秀的隐身性能和气动性能，导弹发射时，武器舱

门先打开，然后实现导弹的弹射发射，最后发射装置自动缩

回武器舱，舱门关闭。隐身战机内埋弹射发射的技术复杂性

远超过先前其他机载导弹发射技术，加之隐身战机需要实现

之前战机无法实现的大机动高过载发射和滚转发射，该种状

态下的气动力影响和机构柔性动力学影响使弹射分离参数

呈现更多的随机性，影响发射安全性。因此，在内埋发射技

术研制过程中采用先进的仿真技术和试验验证技术势在必



行。本文系统的介绍了美军的“ＭＡＳＴＥＲ”计划，即“建模、仿
真计算与验证方法”计划，详细分析了美国Ｆ／Ａ２２隐身战机
对ＡＩＭ１２０Ｃ，ＡＩＭ９Ｍ发射的仿真技术与地面试验、空中试
验技术以及对比验证情况，为我国隐身战机内埋弹射发射理

论研究和技术发展提供借鉴。

１　隐身战机发射技术ＭＡＳＴＥＲ计划

虚拟样机（ｖｉｒｔｕａｌｐｒｏｔｏｔｙｐｉｎｇ）仿真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。实践表明，虚拟样机技术不仅可以压缩产品的研制

周期，减少研制过程中技术决策失误，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弹射发射技术的“ＭＡＳＴＥＲ”计划，
以期更好地实现项目研发。“ＭＡＳＴＥＲ”计划主要涉及风洞
试验、仿真计算和飞行试验。仿真计算为风洞试验和飞行试

验的基础和理论依据，通过试验进行研究和修正仿真模型；

风洞试验尽可能去模拟飞行试验，修正数值计算模型；飞行

试验验证设计结果。这３种方法任何一种方法都不能完全
胜任设计工作，想要准确高效地实现安全分离设计了需要３
种方法有效结合。该计划如图１所示。

图１　Ｆ／Ａ２２计划中的武器发射仿真与试验验证

　　“ＭＡＳＴＥＲ”计划是理论建模、仿真技术和试验验证等多
项技术的有机结合，具体包括地面风洞试验、地面弹射试验、

机构动力学理论建模及仿真计算、导弹弹射气动动力学理论

建模及仿真技术、空中试验以及试验后的优化设计。理论建

模和仿真技术包括多刚体动力学理论模型及仿真技术、多柔

体动力学模型及仿真技术和气动流场理论模型和仿真技

术等。

１．１　风洞试验技术研究
风洞试验技术主要涉及强涡流试验测试和气动噪声测

试，其中超音速条件下的强涡流可能导致机弹分离安全事

故，气动噪声可能引起飞机结构共振。

强涡流风洞试验主要是测试在复杂气动力影响下的导

弹分离轨迹。该试验采用计算机和风洞试验相结合的方法，

其原理是在风洞中，用６自由度机械手臂支撑导弹（如图１
右侧）于初始位置，测出导弹在当前位置所受的气动力和力

矩，然后将测试数据输入计算机求解运动方程，给出下一位

置和姿态，然后由计算机控制机械装置来完成这一移动，在

新的位置再次测量和计算，依此循环。这种方法在美、法、英

以及俄罗斯等国得到了广泛地应用，其主要缺陷是实验设备

复杂和实验费用昂贵。

气动噪声风洞试验主要是在风洞中直接测量武器舱舱

壁和底板脉动压力，或者测量声辐射对内埋武器的影响。通

过低速壁面喷流装置，研究低马赫数下腔体内流动振荡随流

速、腔体深度的变化规律。通过低噪声喷流装置，研究跨声

速条件下马赫数、腔体深度对振荡特性的影响，同时可针对

振荡最剧烈的情形，采用一些抑制措施，研究声激励强度、频

率对抑制效果的影响。

风洞试验数据是后续仿真工作的重要输入，通过 Ｆ／Ａ
２２机载武器投放的风洞试验，所有计划的空中投放导弹、炸
弹和油箱的试验都具备了仿真输入参数。风洞试验包括自

由流体测试，网格测试和系留轨迹测试。除此之外，“自由坠

落测试”也被采用。这种试验，是将被投放物的模型在风洞

中投放来验证仿真抛射轨迹。在油箱模型上安装加速度计

和角速度陀螺，测量其运动期间各个位置的加速度和角

速度。

１．２　仿真技术研究
仿真工作主要有２个阶段的工作：① 导弹受发射装置作

用的弹射分离阶段，该阶段主要研究发射装置弹射机构对导

弹的弹射特性，最后输出弹射分离参数如分离速度、分离角

速度等作为下一阶段的输入；② 导弹与发射装置分离后，在
空中无约束下落并受气动力作用的阶段，该阶段直至导弹发

动机点火启控。

弹射分离阶段导弹处于发射装置６自由度的约束下，并
受发射装置弹射作动。美国 ＬＡＵ／１４２Ａ在对 ＡＩＭ１２０导弹
进行２３０ｍｍ的高速作动后，导弹与发射装置分离。该过程
所耗时间约０．１ｓ，弹射分离速度约８ｍ／ｓ，弹射分离角速度
为３０°／ｓ，峰值过载为４０Ｇ，导弹姿态角为１°。弹射分离阶
段仿真主要集中在发射装置机构多体动力学仿真，包括多刚

体动力学仿真和多柔体动力学仿真，在此阶段由于导弹受到

发射装置６自由度约束，相对于数量级为吨级的弹射力，气
动力的影响在仿真时可以忽略。随着虚拟样机技术的发展，

出现一批专业的多体动力学仿真软件，如采用分析动力学理

论拉格朗日法的ａｄａｍｓ动力学软件，这类软件具有很好的建
模交互界面，仿真者可以将物理样机模型通过自己的理解并

在ａｄａｍｓ软件环境中实现建模，并最终实现产品的仿真计算
和优化设计。随着发射装置的轻量化设计以及对弹射分离

参数精度要求越来越高，机构在弹射作用力下的柔性效应已

不可忽略，并且逐渐成为影响弹射分离参数的主要因素。因

此ａｄａｍｓ多体动力学软件 ＋有限元软件实现多柔体系统动
力学仿真，综合考虑计算精度和计算量以及获得试验基础数

据，机构的离散化方法采用模态综合方法。实践证明，在方

案设计阶段，多刚体动力学即可满足设计需要，在详细设计

阶段，必须采用多柔体动力学才能模拟其动力学特性并实现

优化设计。
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无约束下落阶段直接影响了发射安全性，在该阶段导弹

受到强涡流气动作用以及激波作用，导弹姿态发生急剧变

化，一般来说强涡流产生的结果是使导弹抬头指向战机，并

使导弹存在向上运动的力，因此可能产生机弹相撞的严重事

故。无约束下落阶段的数值仿真的过程可以描述为：给定计

算的初始状态，生成网格，求解该状态下的流场得出导弹的

气动力参数。根据导弹的气动力参数，求解六自由度运动方

程，得出导弹的质心轨迹和导弹的姿态。如此循环给出导弹

与飞机分离的过程，分析导弹是否能安全脱离飞机。目前，

求解有相对运动的多体流场较成熟的方法是采用非结构化

网格、多块结构化网格和嵌套结构化网格。非结构化网格的

提出与应用推动了气动仿真技术的发展，它使得针对复杂外

形的网格生成变得相对容易，解决了复杂外形空间离散的许

多难题。在美国隐身战机的开发和验证阶段，洛马公司采用

了高逼真度的导弹无约束下落轨迹模拟系统。美国航空航

天局ＮＡＳＡ专门研发的ＯＶＥＲＦＬＯＷ软件就是一款出色的武
器分离预测仿真系统。由于武器分离过程是一个非定常过

程，数值模拟的计算量很大，一般采用多处理器并行计算的

方式进行求解。

随着仿真技术的发展和试验数据的丰富，仿真软件被不

断地开发和有效地再利用，地面试验数据和飞行试验数据可

以作为仿真的输入参数，有力保证了数值模型的仿真精度。

因此，同样的软件可分析不同飞机如（Ｂ１Ｂ或 Ｆ／Ａ２２）。仿
真允许将地面或空中或 ＣＦＤ计算结果作为输入数据。例
如，Ｆ／Ａ２２隐身飞机就是将风洞试验测试数据作为仿真的
输入，用来分析气流对飞机以及投放的影响。随着风洞技术

的提高，Ｆ／Ａ２２的各部分仿真都同试验数据进行了详细的
对比［１－２］。

开发可信度接近１００％的仿真系统需要两个基本条件：
一是所有重大的物理现象及影响必须被识别和认知；二是一

旦上述物理现象被认知，必须在仿真和试验中复现［３－４］。第

二个基本条件是相对简单且容易实现的，因为只要具备足够

的时间和精力，任何现象都可以仿真复现。以 Ｆ／Ａ２２为例，
首先创建大部分运动部件的数学模型；通过风洞测试获得的

数据库，大部分空气动力影响都被成功建模。通过 Ｆ／Ａ２２
前期的飞行测试程序，模型也不断被修正。

仿真工作中经常出现的一种现象是：找不到一个合适的

模型能够准确地仿真出试验结果。仿真结果与试验结果相

差很远，很少是因模型错误的原因造成的。由于对一些重要

现象疏忽所导致的模型不健全，是导致错误判断的重要原

因。那么这些“未被仿真的原因”分为４种：① 被疏忽的因
素；② 尚不了解的因素；③ 实验品更改；④ 人为去掉某些关
键因素。

防止这４种现象的主要途径就是提高认知水平。高水
平的理论知识，可以避免错误的仿真结果。早期的飞行测

试，更多的作用是丰富仿真模型，消除仿真错误的因素。一

旦仿真错误因素被消除，仿真模型、飞行测试数据和地面仿

真数据三者的效力将被更好地发挥出来。

２　Ｆ／Ａ２２武器系统概述

Ｆ／Ａ２２战机共有１２个初级挂点，分为内埋挂架和外置

挂架。１，２，１１，１２挂点为外置挂架，布置在两翼，主要挂装重

型空地导弹；３，１０挂点布置在侧舱，采用导轨式发射红外导

弹；４，５，６，７，８，９挂点布置在机腹的主舱，采用弹射发射技

术。５，６，７，８挂点可悬挂空空导弹或空地炸弹。对空作战模

式如图２所示，对地作战模式和图３所示。

图２　Ｆ／Ａ２２对空作战模式下的武器布置

图３　Ｆ／Ａ２２对地作战模式下的武器布置

　　每个侧舱配置一枚ＡＩＭ９Ｍ响尾蛇导弹或ＡＩＭ９Ｘ改进

型响尾蛇空对空导弹。导弹悬挂在轨式挂架上，挂架安装在

“秋千”型连杆机构上。导弹发射时，该机构将挂架与导弹伸

出侧舱暴露在大气之中。

两个主舱可配置６枚ＡＩＭ１２０Ｃ型先进中距离空空导弹

（ＡＭＲＡＡＭ），每枚导弹由垂直弹射装置（ＡＶＥＬ）挂载，该装

置配有气液混合动力系统，发射时可将导弹高速弹出［５－８］。

Ｆ／Ａ２２有一个独特的需求：在高速旋转过程中发射

ＡＭＲＡＡＭ。为了达到这种能力，主舱内４挂点（靠近舱门和

中间隔框的４，６，７，９挂点）配备了可调整的缓冲导轨，用来

防止导弹与飞机结构的碰撞。

轮换对地攻击是 Ｆ／Ａ２２的另一特点，Ｆ／Ａ２２中的“Ａ”

即表示轮换（Ａｌｔｅｒｎａｔｅ）。在对地攻击模式，５，６，７，８挂点的

垂直弹射挂架（ＡＶＥＬ）被换成两台炸弹投放挂架。每个挂架

可携带、投放１０００磅重的制导炸弹。

３　ＡＩＭ９Ｍ的地面仿真与空中试验

通过前４次 ＡＩＭ９Ｍ响尾蛇导弹的空中发射试验与仿

真结果的对比，发现了一些因素导致仿真“失真”［４］。具体
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为：① 发射架导轨尺寸变化；② 导弹发动机推力变化；③ 导

弹的自身故障。通过前４次空中发射试验对仿真模型的修

正，以后的地面仿真结果与飞行试验结果非常接近。

Ｆ／Ａ２２共发射了３２枚ＡＩＭ９Ｍ型导弹用于悬挂物分离

测试计划，几乎一半的导弹是在大机动高过载条件下发射。

仅有一次仿真结果与导弹遥测设备（ＴＭ）获得的数据不符，

后来经过确认此问题是由于自动驾驶仪故障导致的导弹误

操作引起发射不正常。通过对前期４次发射的仿真迭代，后

期仿真可信度大大提高，仅出现了１个低级别的仿真失利因

素（误操作），新的仿真模型对产品设计以及仿真条件也提出

了改进意见，具体如下：

１）产品改进

当Ｆ／Ａ２２在大过载条件下发射 ＡＩＭ９Ｍ型导弹时，

ＡＩＭ９Ｍ的吊挂出现磨损划痕，后来更改了仿真模型，调整了

吊挂材料的硬度，使吊挂材料长度增加１．２５英寸。

２）完善投放飞行条件

由于飞行前地面仿真使用的飞行条件（通常为标准大气

模型和机动数学模型）和空中得到的飞行条件不同。因此利

用空中得到的数据重新进行的仿真可以验证仿真模型的正

确性，并且帮助理解地面仿真和空中试验出现差异的原因，

完善地面实验条件。这种方法显著增强了对 Ｆ／Ａ２２机动能

力的研究并超越了其它所有战机，提高了对各种极端机动

（大机动高过载）下Ｆ／Ａ２２战机的作战性能。

开发一个能够处理各种飞行参数（加速计，陀螺等）的数

据库，前期使用地面试验数据作为仿真的输入，通过真实的

飞行数据不断地迭代、完善数据库，并输入到后期仿真当中。

这样可以准确地评价战机在各类条件下的发射性能，提高了

仿真与试验的契合能力。

４　ＡＩＭ１２０Ｃ的地面仿真与空中试验

通过ＡＩＭ１２０Ｃ导弹地面仿真与 ５次空中投放试验对

比，发现造成仿真“失真”的因素，对仿真模型进行了改进，从

而对导弹与发射装置进行相应改进，改进后的模型重新对前

５次发射进行了仿真，得到了很好的效果。但还有一个问题

尚未解决：导弹分离时刻角速度振荡现象［９］。

通过第２～５次发射试验的遥测数据与高速摄像显示：

在导弹分离时刻，导弹的偏航与角速度出现了阶梯振荡。这

种现象在预先仿真中没有出现过。该现象最初认定为导弹

侧面与飞机某些结构发生碰撞，导致了发射末期导弹偏航与

角速度的振荡。同时，在第２次发射试验后观察，４挂点前舱

门导向装置上存在撞击痕迹，这也验证了存在碰撞的正

确性。

为此，相应地修改了仿真模型，增加了飞机发射分离缓

冲装置，更改导弹尺寸。仿真结果表明，故障已“排除”，碰撞

现象已经不存在。但第５～１６次发射后，故障依然存在，而

且碰撞的位置变化更多且无规律。

第１７次发射是第一次载机旋转机动发射 ＡＩＭ１２０Ｃ导

弹。再次发生了碰撞现象。此外，碰撞理论或许能够解释偏

航的原因，却难以解释旋转速度改变为何发生几率相对较

小。由于旋转角速度是飞机发射的重要参数，因此该故障必

须排除。最终发现使导弹发生滚转只要存在一个侧向载荷，

即可使与该载荷导弹的滚转轴存在一定偏移。产生这个载

荷的是发射装置的“前按钮吊挂”装置。

图４为Ｆ／Ａ２２内埋武器舱，图５是 ＬＡＵ１４２／Ａ的底部

（从前端看）和 ＡＩＭ１２０Ｃ的顶部。ＡＩＭ１２０Ｃ是 ＡＩＭ７的更

新换代产品，为了能够装备多型载机，其吊挂需兼容 Ｆ１５和

Ｆ／Ａ１８挂装ＡＩＭ７的发射装置。同时，设计者为了使其能

够在ＡＩＭ９的导轨发射装置上发射，设计的吊挂兼容了

ＡＩＭ９和 ＡＩＭ７的发射装置接口，采用三吊挂接口形式。

前、后吊挂采用 ＡＩＭ９的“Ｔ”型结构，中间吊挂采用 ＡＩＭ７

的“Ｃ”型结构但是略高，这就使ＡＩＭ１２０直径值等价于ＡＩＭ

７的８英寸。ＡＩＭ１２０用于挂装在ＡＩＭ７发射装置的前按钮

吊挂（Ｂｕｔｔｏｎ）安装在“Ｔ”型吊挂的顶部。

图４　Ｆ／Ａ２２内埋武器舱

图５　ＡＩＭ１２０Ｃ前吊挂

　　Ｆ／Ａ２２上的ＬＡＵ１４２使用的是前、中的“Ｔ”型吊挂，为

了避免干涉，发射装置底部开孔（孔开在两前导弹挂钩中

间），让过ＡＩＭ７的前端，由此可见，ＡＩＭ１２０Ｃ的前吊挂上的

按钮延伸到了ＬＡＵ１４２下梁内部。当发射导弹时，下梁向下

１１刘乐卿，等：Ｆ／Ａ２２隐身战机武器投放仿真与试验技术




运动直到分离，此时由于碰撞按钮吊挂延缓了下梁的回收。

由于碰撞的影响，机构张开的距离增加了约２英寸，此时导

弹已经脱钩，但按钮仍然处于上梁开口内的位置。这样就造

成了导弹横向与纵向的受力，影响了导弹分离时的姿态。

一旦故障被定位，地面仿真模型随即被更新，重新定义

了按钮吊挂的模型以及与飞机发射装置的约束关系。图６

为载机第一次旋转机动发射试验左侧主舱中发射的 ＡＩＭ

１２０Ｃ的转速曲线与仿真曲线对比。从图６中可以看出：导

弹受发射装置弹射驱动且导弹前后吊挂与发射装置分离前，

导弹受发射装置６自由度约束，导弹与飞机（发射装置）保持

着同样的转速，即１ｒａｄ／ｓ；导弹前后吊挂与发射装置分离后，

按钮吊挂由于高于前后吊挂，因此按钮吊挂仍然与发射装置

接触碰撞，在旋转的发射装置对按钮吊挂侧向碰撞力距的作

用下，导弹向相反方向转动，其转速由正值越过０值并向负

值继续减少，当转速达到 －０．５ｒａｄ／ｓ，这时导弹按钮吊挂也

已经完全脱离发射装置，导弹开始自由运动，飞控随即开始

工作，飞控通过调整舵机修正导弹转动速度，使其保持零转

速。从图６中的曲线看，试验数据曲线与仿真结果曲线比较

吻合，说明仿真模型正确。

图６　发射转速试验曲线与仿真曲线

５　结论

经过３０多年的发展，美国隐身战机武器系统的建模仿

真与试验验证技术已经成为一个非常成熟的体系并列入美

军装配研制制度之中。理论建模、仿真技术与试验技术相互

依赖，互相推动，确保了美军Ｆ／Ａ２２第４代战机的国际领先

地位，其“ＭＡＳＴＥＲ”体系值得学习与推广。
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