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0 引 言
为了满足未来战争对空空导弹速

度更快、射程更远、末端机动能力更强，

同时不增加重量和体积的要求，发达国

家纷纷开展了用整体式固体火箭冲压

发动机（以下简称固冲发动机）代替传

统的固体火箭发动机的研究，先后进行

了大量的冲压推进技术演示计划，围绕

冲压发动机的总体和部件进行了大量

欧美固体火箭冲压发动机研制

摘　要:详细介绍了欧美固体火箭冲压发动机的发展过程和研制情况，以及欧洲“流星”导弹用固冲发动机和美

国“变流量火箭冲压发动机-飞行器概念”演示项目的研制和试验情况，并对固冲发动机关键技术的进展进行

了分析。
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的研究和试验，但都没有真正应用于型

号。直到2006年，采用固冲发动机的“流

星”空空导弹成功进行了飞行试验，使

冲压发动机在空空导弹的应用上获得

了实质性进展。

1 欧洲的研究情况
1.1德国固冲发动机的研发历程

德国MBB公司最早于1962年开始

火箭冲压推进技术的研究，前20年的研

究重点是在反舰导弹的应用上。直到上

世纪80年代后期，德国才把火箭冲压发

动机的应用重点转移到空空导弹上。

1995～1999年，德国国防部投资进行了

一系列壅塞式火箭冲压技术的预先研

制项目，包括“先进空空导弹”（A3M）、 

“演示机项目”（DEM）和“欧洲空空导

弹”（EURAAM）。这些项目研究了导弹

同作战体系，高效率地实施信息战和

精确打击战，发挥武器装备系统整体

的最大作战效能，形成远远高出单个

无人机系统的合力，构建全方位、全

空域、全频域的精确打击体系。

3 结束语
作为未来网络中心战的重要节

点，无人机系统必将发挥越来越重要

的作用，无人机载精确制导武器也必

将呈现蓬勃发展的势头，将进一步向

小型化、高精度、低成本化发展，同

时还将呈现出模块化、通用化、多用

途化发展趋势[5]。

无人机武器装备的研究表明，以

往传统的由有人驾驶飞机解决的任务

需要逐渐由无人驾驶飞机完成。现代

无人机是不可代替的侦察信息的获取

渠道，并将用于许多实战。今天的无

人机可以挂装多种武器装备，在执行

侦察功能的同时也可完成一些攻击任

务。未来，随着无人战斗机的出现，

无人机机载武器装备的使用范围将会

更广，其研制也会更加深入。 　
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的系统问题和各个部件，核心内容是壅

塞式火箭冲压发动机的研究。

在“欧洲空空导弹”项目成功完成

后不到一年的时间里，2000年9月开始 

“流星”超视距空空导弹全尺寸的推进

分系统研制。“流星”导弹推进分系统的

研制分为样机阶段和研制与鉴定阶段。

“流星”推进分系统的设计思想大部分

来源于“欧洲空空导弹”发动机，但其直

径减至178mm，以便与先进中距空空导

弹的发射架接口完全兼容［1］。

1.2“流星”导弹的推进装置的研制［1］

“流星”导弹的推进装置研制分为

两个阶段，分别用M1和M2表示。

第一阶段要完成的设计包括：用高

接、助推药柱的几何形状和推进剂性能

等。其中，通过进一步改进助推器和燃

气发生器的推进剂特性，改善了助推

器推进剂的燃速和力学特性（工作温

度－54～＋71℃），并采用拜恩化学公

司的专有工艺改善硼粉预加工过程实

现了工业化，使燃气发生器的调节比达

到12∶1。

为了支持“流星”导弹的研制，在德

国北部阿绍新建了吸气式发动机试验中

心（称作“冲压发动机城”）。该试验中心

包含有冲压发动机的连管试验间、自由

射流试验间和助推器试验间（见图1）。

针对“流星”项目，还建立了准自由

射流试验台，以便在接近真实的飞行条

件下对发动机进行功能试验和气动加

热。把发动机安装在环形风洞喷管（直

径500mm）的中心体上，通过调换成形

的中心体可以改变喷管型面以满足马

赫数分别为1.9、2.1和2.3的试验条件。

向风洞喷管输入流量约为150kg/s的空

气流，该空气流用氢燃烧加热至相应的

滞止温度。图2所示为准自由射流试验

装置和已安装的“流星”M2发动机。

 1.3 “流星”导弹的飞行试验［1］

2006年6月，“流星”导弹开始飞行

试验。截至目前已在各种不同工作条

件下成功进行了六次飞行，包括低空

（5500m）亚声速发射（Ma=0.9）、高空

（13000m）超声速发射、马赫数超过3的

强度不锈钢制成发动机壳

体；连接整体机加件的旋

压圆筒部件，如前接口，前、

中、后吊挂以及冲压燃烧

室喷管/舵传动部件；在燃

气发生器和冲压燃烧室壳

体之间的连接件使用轻质

梯形卡扣；整体式阀控装

置，包括电机驱动装置、内

部控制回路的控制电子装

置和发动机安全与点火装

置；带有锁定和打开系统

的自耗出气口堵盖；具有

密封、绝热和抗烧蚀功能

的复杂系统的碳/碳化硅续

航喷管；钛制进气口和进

气道。

第二阶段的工作是在

总结第一阶段制造和试验

经验的基础上，对工艺性、

组装和功能性进行了进一

步的设计改进，包括改进

加强中吊挂部件的结构、

进气道与发动机壳体的连

图1 位于德国阿绍的新建立的吸气式发动机试验中心

图2 左图：装在准自由射流试验台上的“流星”M2发动机，

　　 右图：准自由射流试验台

图3 交付用于飞行试验的“流星”M2研制标准发动机

图4 “流星”导弹的飞行试验，发射和助推阶段

早期

图5　VFDR-FVC导弹布局
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扩展自由飞行以及大范围机动飞行等。

图3所示为一台交付用于飞行试验的

“流星”标准发动机，图4所示为“流星”

导弹发射及其与飞机分离后助推阶段

早期。在2008年3月进行的最后试验中，

“流星”导弹成功拦截一架目标靶机。

 
2 美国的研究情况

航空喷气公司正在为美国空军和

雷神公司进行“变流量火箭冲压发动

机——飞行器概念（VFDR-FVC）”项目

研究，旨在对已成功的VFDR项目作进

一步研究，使之适应F－22的内挂要求，

并制造一个飞行试验飞行器和制定试

验计划。此外，该项目的另一个目的是

对双射程导弹、双任务导弹、双射程/双

任务导弹用冲压发动机进行设计概念

研究。

在该项目的研究过程中，先进行

机械设计研究，确定在飞机武器舱中武

器的可用体积，然后设计出几种进气道

配置方案。这些方案包括单个下颔式进

压力范围4bar～100bar，燃气流量调节

比4∶1。

1989～1994年间进行了“先进导弹

推进技术（AMPT）”计划，含硼贫氧推

进剂为AP／HTPB，压力指数达0．55，

燃气流量调节比7∶1。

1995～1999年进行了A3M-DEM-

EURAAM系列计划，推进剂中含硼

35％，压力范围lbar～100bar，体积热值

51MJ/L，燃气流量调节比10∶1。

“流星”导弹配方含硼量已达40％，

热值60.1MJ/L，燃速4mm/s(4bar)～ 

21mm/s(100bar)，压力指数0．3～0．55，

燃气流量调节比大于12∶1。

3.2 燃气流量调节技术

德国拜恩化学公司早在ANS计划

中就初次使用了TDR(壅塞式火箭冲压)

方案，控制阀采用滑盘式(见图8)，燃气

流量调节比为4∶1。该发动机补燃室较

大(直径350mm)，四进气道构型。应用

了分级控制方法控制发动机推力，控制

参数是马赫数。通过对比需求值与测量

值，决定推力的增加或降低，再通过控

制压强改变燃料流率，使推力与达到的

马赫数相对应，这样可避免需要确定燃

气发生器的流出量。

其后，该公司在AMPT计划中为解

决小直径(180mm)发动机流量调节技

术，满足补燃室燃气喷射要求，应用了

特别设计的控制阀(见图9)和长尾管，燃

气流量调节比7∶1。经优化设计采用了

一根长尾管放置在偏离补燃室前端中

心的下部。在燃气发生器一端，长尾管

现较为优秀。在二维进气道的设计中，

利用了以前VFDR进气道的许多设计

特点，且对其进行了修改和流体力学计

算，以适应所要求的展弦比并达到最佳

几何尺寸，如图6所示。

试验时马赫数从1.8～4.0，俯仰角

从－5º～15º，侧滑角接近5º。进气道试

验硬件如图7所示。通过一系列风洞试

验中对进气道性能进行的记录，不仅为

发动机和导弹性能建模提供了详细的

进气道特性数据，而且鉴定了进气道斜

板和喉部的气流图案，采集了关于重复

能力、雷诺数效应和启动/再启动特性的

数据。

3 其中关键技术进展
3.1 含硼贫氧推进剂技术

“流星”导弹采用的是德国拜恩化

学公司研制的含硼推进剂。该公司在20

世纪60年代进行的HYDRA导弹计划

中，首次采用了含硼推进剂。

20世纪80年代启动了“超声速反舰

导弹（ANS）”计划，推进剂中含硼40％，

气道、两个下侧布置的后置式

进气道、四个在弹体周围均匀

布置的后置式进气道、单个下

侧布置的后置式进气道以及一

种打开后可展开的进气道，共

五种。

但最终选中的进气道配

置方案是单个下侧布置的后置

式进气道，如图5所示。与其他

方案相比，该方案在性能、导弹

一体化和外气动力学等方面表图6 VFDR-FVC 进气道设计

图7　VFDR-FVC 进气道风洞模型

图8　ANS燃气发生器的控制阀
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扩展自由飞行以及大范围机动飞行等。

图3所示为一台交付用于飞行试验的

“流星”标准发动机，图4所示为“流星”

导弹发射及其与飞机分离后助推阶段

早期。在2008年3月进行的最后试验中，

“流星”导弹成功拦截一架目标靶机。
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有两个垂直位置的进气口。一个装有两

个喷嘴口的固定体位于长尾管的前端。

通过转动长尾管、改变尾管进口相对于

固定体的角度，实现燃气发生器喉部的

调节，从而调节推力。它与ANS计划的

区别在于，它的控制阀有2个进气口。

A3M－DEM－EURAAM系列计

划中燃气流量调节比10∶1，采用的是

“Ortman Key”切向联锁连接燃气发生

器和冲压补燃室。

“流星”导弹计划中燃气发生器燃

气流量调节比大于12∶1，采用了轻质

的梯形卡扣代替“Ortman Key”中间连

接件。

3.3 进气道技术

在冲压发动机的进气道设计中需

要考虑多个因素，如空气流与补燃室要

求匹配问题、空气捕获能力，以及进气

道在特定空域条件下的启动问题等。

为了满足大于2倍马赫数的飞行

速度下有效的总压系数要求(一般大于

0.75)，一般在进气道入口正激波前设置

3个以上斜激波，甚至达到5个，进行外

部压缩。但这种外部压缩形式又带来了

空气流与补燃室要求匹配问题。一般冲

压发动机进气道按Ma=4的最高巡航飞

行速度设计，使得激波在进气口上，即

满足激波在唇口的要求。

冲压发动机进气道的总压恢复系

数按照美军标MIL－E－5008B的设计

要求，应满足下式：

Ptinle /Pt0 =1－0.075×(Ma－1)×1.35

为适应固冲发动机的大空域工作

环境，德国拜恩化学公司针对低空状态

下低飞行马赫数高加速飞行要求选用

低马赫数设计方案，马赫数为2.2～2.5，

可以降低阻力，提高空气捕获能力；大

飞行马赫数和高空状态下由于总压恢

复非常小，则要选择高马赫数设计方

案，马赫数大于2.5。该公司在进气道设

计中验证了大量技术。例如，HYDRA导

弹计划采用半轴对称进气道；FK80和

ASSM计划中，设计上采用冲压补燃室

连接4个侧向进气道；EFA计划应用了

半轴对称进气道；ANS计划应用了轴对

称进气道，硅橡胶作为热屏蔽，采用陶

瓷冲压喷管；AMPT计划应用了不对称

进气道；A3M－DEM－EURAAM系列

计划，采用无喷管整体式发动机，不对

称式结构连接4个侧向进气道。硅橡胶

RC烧蚀层，燃气发生器和冲压补燃室

壳体由高强度钢制造。

“流星”导弹发射可满足低空

5500m，高空13000m的飞行条件。“流

星”计划的进气道设计采用了双下侧矩

形多激波进气道，材料为钛合金。该方

图9　小口径发动机用控制阀

案采用了A3M计划及以往德国发展的

技术，每个进气道有前后两个进气口，

在补燃室中形成前后两个混合区，保证

燃烧效率92％以上。进气道斜堵盖采用

铝板，打开方式为弹簧和齿轮机械活动

装置；进气通道堵盖为铰接自耗式铝

板，打开方式为爆炸螺栓。与轴对称的

进气道所不同，矩形进气道允许采用活

动堵盖，以使其在导弹进入巡航阶段时

铰接或移动工作位置。

4 结束语
冲压发动机技术难度大，但经过

几十年的发展，已经突破了许多关键技

术。从20世纪80年代开始，德国、法国、

美国和俄罗斯等国家已先后启动了冲

压发动机在空空导弹上的应用研究，制

定了一些技术验证计划，通过简化和改

进关键技术降低研发和生产成本，并成

功进行了飞行验证试验，为以后的型号

应用奠定了良好的基础，“流星”导弹的

研制成功就是一个典型的例证。未来，

随着“流星”导弹的成功和由此带来的

示范效应，冲压发动机在空空导弹上的

应用前景将会非常光明。
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