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摘　要：运载火箭试验靶场就是用于火箭发射试验的专门场区，包括陆域、海域、空域等。靶场安全问题
比较复杂、涉及范围广，火箭进入外层空间前不允许穿越外国领域或必须保证距国境线有一定的安全距离，

其残骸落区不允许在外国领域。在我国，受到国土范围限制，又要实现洲际运载火箭全程飞行试验的要求，

实际中通常采取“高弹道”、“低弹道”等特殊弹道的飞行试验来代替全程飞行试验的策略。通过对两类特殊

亚轨道飞行器的飞行试验火箭的弹道特点描述，开展射程控制分析，研究基于我国国境进行亚轨道飞行试验

的靶场安全控制方法。射程控制，对于低弹道可以采用控制俯仰程序角速度方法，而对于高弹道可以采用控

制俯仰程序角方法。
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　　运载火箭试验靶场是用于火箭发射试验的专
门场区，包括陆域、海域、空域等。靶场安全就是

火箭发射试验的安全保障，一般也包括飞行和落

区安全。火箭飞行安全由地面安控系统进行实时

监测和保证，关键是紧急关闭火箭发动机或炸毁

火箭，以防止其落入无保护区域或其他国家领域

内；在火箭各子级完成工作后的坠落区和弹着区，

必须保证人员和设施的安全。

靶场安全是涉及范围很广的复杂问题。由于

涉及国家重要的战略资源，其布局无疑会对国际

关系产生重要影响：火箭进入外层空间前不穿越

外国领域或距国境线有一定安全距离，残骸落区

不在外国领域等。以色列沙维特航天发射场地处

地中海东岸，考虑靶场安全问题，只能向西北逆地

球自旋方向发射；日本的种子岛就因为发射噪音

对渔场的影响，发射时间受到严格的限制；美俄的

洲际运载火箭都在公海上进行全射程试验，其中

美国太平洋夸贾林试验靶场是西海岸西部试验靶

场至今还在使用的洲际运载火箭的弹着区之

一［１］。美国ＭＸ导弹武器系统在１９８３～１９８９年
的１９次飞行试验分为四个阶段，其中第二阶段为
再入、突防飞行器研制验证进行试验［２－４］。美俄
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两国在远程火箭飞行试验航区较为宽裕，不进行

针对航区安全的射程控制。

我国只是在１９８０年５月进行过两次由我国
本土发射、落区为南太平洋的火箭全程飞行试验。

通常采取“高弹道”、“低弹道”等特殊弹道的飞行

试验来代替全程飞行试验的策略［５］。两种弹道

的射程控制通过火箭飞行控制软件实现，其实现

可靠性直接关系到火箭飞行试验航区安全。

本文通过再入、突防两类特殊亚轨道飞行器

的飞行试验火箭的射程控制分析，研究基于我国

国境进行亚轨道飞行试验的靶场安全控制方法。

１　运载火箭的射程分析

在假设地球为均质圆球条件下，运载火箭自

由飞行段弹道应在主动段终点的绝对参数 ｒｋ，Ｖｋ
决定的弹道平面内，该平面过地球的球心，故与地

球表面相截的截痕为一大圆弧。所谓被动段的绝

对射程，是指在弹道平面内，从运载火箭主动段终

点ｋ到落点ｃ所对应的圆弧长度，记为 Ｌｋｃ。由图
１可知：

Ｌｋｃ＝Ｌｋｅ＋Ｌｅｃ （１）
其中：Ｌｋｅ为自由段射程，指弹道主动段终点 ｋ点
到再入点ｅ所对应的圆弧长；Ｌｅｃ为再入段射程，指
再入点ｅ点到落点ｃ点所对应的圆弧长。

图１　运载火箭的射程
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｒａｎｇｅｏｆｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅ

Ｌｋｃ，Ｌｋｅ，Ｌｅｃ可用相应的地心角 βｃ，βｅ及 βｅｃ乘
上地球半径Ｒ而得到。因此，βｃ，βｅ及 βｅｃ也可用
来表示射程，称为角射程。

由文献［６］，

ｔａｎ
βｃ
２＝
Ｂ＋ Ｂ２－４槡 ＡＣ

２Ａ （２）

其中：

Ａ＝２Ｒ（１＋ｔａｎ２Θｋ）－νｋ（Ｒ＋ｒｋ）

Ｂ＝２νｋＲｔａｎΘｋ
Ｃ＝νｋ（Ｒ－ｒｋ

{
）

可见，在给定主动段终点参数后，即可求得被

动段角射程βｃ，而被动段射程则为Ｌｋｃ＝Ｒ·βｃ。
当νｋ一定时，总可以找到一个速度倾角 Θｋ

使射程取最大值，此速度倾角称为最佳速度倾角，

记为Θｋ．ｏｐｔ。其物理意义是，当主动段终点ｋ的参
数ｒｋ，ｖｋ一定，则νｋ一定，即ｋ点的机械能为确定
值，Θｋ．ｏｐｔ是保证在同样的机械能条件下，使运载
火箭的能量得到充分利用，以使射程达到最大值。

Θｋ．ｏｐｔ的另一物理意义是：当射程βｃ和 βｅ一定，在
速度倾角取为Θｋ．ｏｐｔ时，使所需要的 νｋ为最小，即
当ｒｋ给定时，ｖｋ取最小值，也就是说要求运载火
箭在 ｋ点的机械能最小。这种具有最小 νｋ值的
弹道称为最小能量弹道。

速度倾角Θｋ是一个远程火箭弹道中关系到
火箭射程的关键飞行特征量，在火箭控制制导系

统里则是通过火箭飞行俯仰程序角得以实现，而

俯仰程序角的角度、角速度则是其最主要的两个

特征量，控制好这两个特征量，火箭飞行的速度倾

角就能够控制好，火箭射程就能得以控制。

２　再入飞行器试验火箭的射程控制

远程火箭的飞行弹道根据其在飞行过程中的

受力情况，一般可分为三段：主动段 Ｏ′－Ｋ′、自由
飞行段Ｋ′－Ｅ和再入段Ｅ－Ｃ，如图２所示。再入
飞行器再入段的飞行环境，如过载、热流和总加热

量等，取决于再入点 Ｅ的弹道参数，如高度、速度
和当地弹道倾角。这三段弹道，以自由飞行段飞

行时间最长，约占全部时间的８０％，自由飞行段
弹道是一种惯性弹道，其飞行轨道仅受地球引力

的影响。从惯性空间看，当引力场为一有心力场

时，自由飞行段火箭参数满足下列关系［７］：

图２　低弹道利用与正常弹道“切合”缩短射程
Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｓｈｏｒｔｅｎｅｄｒａｎｇｅｂｙｔｈｅｔａｎｇｅｎｃｙｂｅｔｗｅｅｎ

ｌｏｗｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄｎｏｒｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

飞行高度：

ｈ＝ ｐ
１－ｅｃｏｓｆ－Ｒ （３）

飞行速度：

ｖ＝ ＧＭ（ ２Ｒ＋ｈ－
１
ａ槡
） （４）

飞行的当地弹道倾角：

·３２·
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Θ＝ａｒｃｃｏｓ Ｃ
（Ｒ＋ｈ）ｖ （５）

其中：
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）
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２
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ｈａ＝
Ｐ
１－ｅ－Ｒ

其中，ｈｋ′、ｖｋ′、θｋ′为正常弹道主动段终点的弹道
参数。

根据火箭自由飞行段弹道是惯性弹道的特

点，设计一试验弹道，其主动段弹道终点与正常弹

道自由飞行段的某一点（即试验弹道主动段终

点）“切合”ｈｋ、ｖｋ、Θｋ与真空段该点的弹道参数相
等：ｈｋ＝ｈ、ｖｋ＝ｖ、Θｋ＝Θ。当 Ｋ≠Ｋ′时，试验弹道
射程Ｏ－Ｃ将小于正常弹道射程 Ｏ′－Ｃ；当 Ｋ≠Ｅ
时，试验弹道射程Ｏ－Ｃ将达到最小值，此时试验
弹道由运载火箭主动段 Ｏ－Ｋ－Ｅ和再入飞行器
再入段Ｅ－Ｃ组成，应用弹道“切合”方法，就可用
一种射程有限的、能够在保证国内航区安全进行

的试验弹道来模拟正常弹道的再入环境。由于这

种试验弹道飞行高度低，故称为低弹道。低弹道

飞行试验弹道，压低火箭主动段的飞行程序角，压

低弹道高度，缩短射程，并在弹道降弧段上实施加

速满足再入飞行器正常弹道下的再入模拟量要

求，这是一种用较小射程模拟较大射程再入飞行

器再入环境的试验弹道。低弹道飞行是以损失射

程能力为代价的，要压低弹道，火箭飞行时要将发

动机推力分为两部分功能，一部分推动火箭飞行，

一部分压低弹道，因此射程模拟能力要受很大损

失。低弹道试验一般是对再入飞行器总体方案、

防热方案、结构方案、战斗部环境适应能力进行最

真实的考核。

低弹道主动段飞行程序通过选择运载火箭主

动段弹道的俯仰程序角φｃｘ（ｔ）来满足主动段终点
弹道参数的要求。为缩短低弹道的射程，一般将

火箭低弹道主动段终点（切合点）选取在再入点

Ｅ附近，但必须高于再入点。为满足再入飞行器
再入段的热流量、总加热量和最大过载的模拟要

求，对于低弹道，一般采用直接控制速度的制导关

机方式。计算表明，低弹道的停火点偏导数比值

要比正常弹道至少大１０倍，而Ｂ函数值的增大直
接导致火箭主动段飞行俯仰程序角的变化率

φｃｘ（ｔ）

增大，如式（６）所示：

φＣＸ

＝Ｂ Ｌ

Θ(
ｋ

Ｌ
ｖ)
ｋ

（６）

其中：Ｌ为射程。
某试验运载火箭在进行飞行器再入低弹道飞

行试验总体方案论证过程中，综合考虑再入飞行

器再入模拟量、再入攻角、落点位置及火箭级间分

离能力、二级姿态控制能力、子级残骸落区安全性

等要求，对火箭飞行程序角进行了优化设计，最终

确定维持原一级飞行段发射宇航任务的俯仰程序

角不变、二级飞行段通过俯仰程序角快速下压的

方法来实现弹道的快速转弯的设计方案。二级飞

行段俯仰程序角快速下压的角速度在设计的方案

下，火箭主动段射程满足国境安全距离的要求，火

箭的射程的控制能够满足航区安全控制要求。为

确保航区安全控制要求，又进一步分析了二级飞

行段俯仰程序角不同快速下压的角速度与火箭主

动段射程、距离国境安全距离的仿真。分析表明：

二级俯仰程序角角速度绝对值分别减少 ２５％、
３３％，火箭主动段航程则分别增加１２０％、３００％。
由此可知，为确保航区的安全，可以采用控制火箭

二级飞行段俯仰程序角速度的方案，即射程控制

必须确保：φｃｘ ＞Ｃ，Ｃ为根据仿真分析确定的满
足航区控制的俯仰程序角角速度最小允许值。

３　突防飞行器试验火箭的射程控制

突防远程火箭的飞行弹道根据其在飞行过程

中的受力情况，如图３所示，一般可分为三段：主
动段Ｏ′－Ｋ′、突防段 Ｋ′－Ｋ１′和自由飞行及再入
段Ｋ１′－Ｃ′。其基本射程一般取决于主动段Ｏ′－
Ｋ′，而突防射程一般取决于突防段Ｋ′－Ｋ１′。

图３　高弹道与正常弹道关系
Ｆｉｇ．３　Ｈｉｇｈｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄｎｏｒｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

对于前面讨论的低弹道再入飞行器飞行试

验，由于其弹道最高点低、射程受制，在我国国内

·４２·
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进行整个飞行试验的时间不到５００ｓ，一般只用于
有再入模拟量要求的再入飞行试验。而对于需要

验证姿态控制、突防性能等要求的突防飞行器试

验，在保证射程满足航区安全的前提下，一般采用

高弹道的飞行试验代替正常弹道的方法作为飞行

试验的实施方案。相对于正常弹道，高弹道通过

将火箭飞行的动能转化为提高飞行高度的势能，

从而使在我国国内整个亚轨道飞行试验时间超过

２０００ｓ。高弹道飞行试验的弹道一般也分为三段：
主动段Ｏ－Ｋ、突防段 Ｋ－Ｋ１和自由飞行及再入
段Ｋ１－Ｃ，其基本射程也取决于主动段 Ｏ－Ｋ，而
突防射程一般取决于突防段Ｋ－Ｋ１。

从图４可以看出，高弹道飞行试验的运载火
箭飞行的程序角Φ，同弹道倾角θ、飞行攻角α、当
地弹道倾角 Θ，有如下关系：Φ＝θＳ＋α，Θ＝θＳ
＋δＳ．

图４　高弹道“抬高俯仰程序角”
Ｆｉｇ．４　Ｒａｉｓｉｎｇｔｈｅａｎｇｌｅｏｆｔｈｅｐｉｔｃｈｐｒｏｇｒａｍ

ｏｆｈｉｇｈｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

提高主动段的飞行程序角 Φ，可使弹道倾角
θ或当地弹道倾角 Θ增大，从而使火箭射程方向
的速度矢量 ｖｘ减少，爬高方向的速度矢量 ｖｙ增
加。当ｖ１＝ｖ２，而Θ２＞Θ１时，有ｖ２ｘ＜ｖ１ｘ，ｖ２ｙ＞ｖ１ｙ，
这样火箭的射程减少，弹道高度增加，使突防飞行

器在真空段内飞行时间增加，可实现模拟正常弹

道最大射程时突防飞行器在真空段内飞行的

时间［８］。

高弹道飞行试验的突防段 Ｋ－Ｋ１和自由飞
行及再入段 Ｋ１－Ｃ的飞行总时间与正常弹道基
本相近，航程则相对较小，但飞行器再入段的再入

速度与正常弹道相比，差距较大。故高弹道飞行

试验，可考核突防飞行器的姿态控制系统与突防

系统的功能，例如，测定突防飞行器释放目标的能

力、空域分布及姿态状况，而一般不进行再入飞行

器的再入模拟试验。

对于高弹道，一般也采用直接控制速度的制

导关机方式。计算表明，高弹道的停火点参数较

正常弹道小，由于：

Δφ＝９０－φＣＸ＝Ｃ（
Ｌ
θＫ
，
Ｌ
ＶＫ
） （７）

其中，Ｌ为射程，故火箭飞行俯仰程序角φＣＸ（ｔ）的
变化很小。

某试验运载火箭在进行突防飞行器高弹道飞

行试验总体方案论证过程中，综合考虑了突防飞

行器突防能力、落点位置及火箭级间分离能力、二

级姿态控制能力、子级残骸落区安全性等要求，对

火箭飞行程序角进行了优化设计。最终确定通过

限制火箭主动段、突防段飞行段俯仰程序角来限

制火箭射程，下面进行具体分析。

高弹道的主动段 Ｏ－Ｋ飞行过程中，相对于
正常弹道的主动段Ｏ′－Ｋ′，其俯仰程序角自发射
点起变化幅度较小，火箭一二级分离时刻、突防飞

行器分离时刻的俯仰程序角变化不到１０°，相对
于正常弹道的变化均有很大幅度的降低。为确保

航区安全控制要求，又进一步对火箭一二级分离

时刻、火箭突防飞行器分离时刻的俯仰程序角与

火箭主动段射程、距离国境安全距离进行仿真分

析。分析表明：火箭一二级分离时刻俯仰程序角

分别减少 ３°、８°，火箭主动段航程分别增加
４００ｋｍ、１０００ｋｍ；突防飞行器分离时刻俯仰程序角
分别减少 １０°、３０°，火箭主动段航程分别增加
４００ｋｍ、１０００ｋｍ。

高弹道的突防段 Ｋ－Ｋ１飞行过程相当于正
常弹道突防段 Ｋ′－Ｋ１′飞行过程，由于高弹道主
动段分离时刻飞行俯仰程序角较大，高弹道纵向

突防的最大射程要远远小于正常弹道，根据仿真

结果，突防飞行器突防段俯仰程序角变化２０°，火
箭主动段航程仅变化不到１００ｋｍ。

综上，某试验运载火箭进行高弹道飞行试验，

针对射程安全，保证突防飞行器亚轨道飞行试验

不出国境，可以采用控制火箭主动段一二级分离

时刻俯仰程序角、主动段突防级分离时刻俯仰程

序角、突防段俯仰程序角的方案进行射程控制。

从控制效果看，控制火箭主动段一二级分离时刻

俯仰程序角最有效，控制主动段突防级分离时刻

俯仰程序角次之，而突防段俯仰程序角基本对火

箭射程无影响。由此，为确保航区的安全，可以采

用控制火箭一二级飞行段俯仰程序角的方案，即

射程控制必须确保：Ｃ１＜ φｃｘ ＜Ｃ２，Ｃ１、Ｃ２为根
据仿真分析确定的满足航区控制的俯仰程序角允

·５２·
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许值。

４　结束语

针对我国境内无法实现的正常弹道的洲际运

载火箭飞行试验的难题，可以采取改变火箭主动

段飞行程序的方法，即通过设计满足不同试验目

的的飞行俯仰程序角、俯仰程序角速度实现“高

弹道”、“低弹道”等特殊弹道的飞行试验来代替

全程飞行试验。为有效控制再入、突防飞行器特

殊弹道飞行试验的射程，再入飞行器“低弹道”试

验运载火箭可以采用控制火箭俯仰程序角角速度

的方式，突防飞行器“高弹道”试验运载火箭可以

采用控制火箭俯仰程序角角度的方式，具体控制

策略可以在火箭飞行控制软件中设置俯仰程序角

角度或角速度的门槛值，采用门限判别的方案得

以实现。
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