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采用优化加点 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的助推火箭残骸安全区预示方法

祝学军，卜奎晨，王　浩，高　峰，赵长见
（中国运载火箭技术研究院，北京　１０００７６）

摘　要：建立火箭及其分离残骸弹道计算动力学模型，并采用四元数方法对姿态角解算进行处理。提出
基于优化加点Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的安全区预示方法，结合ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ和Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型的特点，给出安全区预示
流程。以某型助推火箭残骸安全区计算为例，对提出的安全区预示方法进行仿真验证。仿真结果表明，提出

的基于优化加点Ｋｒｉｇｉｎｇ模型安全区预示方法与 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法相比，在不损失计算精度的前提下，具有更
高的计算效率，满足快速迭代的工程需求；相比传统极限偏差叠加方法，可显著降低安全区覆盖面积，具有较

强的工程应用价值。
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　　飞行安全区，又称飞行安全控制区，是指火箭
实际飞行时，可能使发射场、航迹区的人员、设施

遭受损伤和破坏的区域［１］。根据火箭正常飞行

或故障飞行情况，可将安全区划分为发射场安全

区（或称为首区安全区）、子级残骸安全区、航区

安全区及落区安全区。由于飞行安全区是火箭正

常飞行时分离残骸或者异常飞行时的自毁残骸可

能到达的区域，该散布区域大小与火箭性能和飞

行环境密切相关，因此在进行安全区计算时需要

考虑各种偏差和干扰的影响，如发动机性能偏差、

结构质量偏差、气动偏差、大气偏差及风干扰等。

传统弹道式飞行器采用抛物线弹道，大部分

弹道位于真空中，飞行器在大气层内飞行的时间

较短，气动偏差、大气偏差及风干扰等因素对安全

区范围影响相对较小，传统弹道式飞行器在进行

飞行安全区计算时，往往采用几种主要偏差极限

叠加的方法进行安全区计算，计算方法偏保守。

由于我国经济不断发展，人员经营和活动范围不

断扩大，航天发射可用区域不断缩小，导致发射场

安全控制实施难度不断加大。传统极限偏差叠加

的安全区计算方法因过于保守已不再适用。

相比传统弹道式飞行器，助推滑翔飞行器的

助推火箭残骸在大气层中飞行的时间更长，受大

气环境和气动力偏差的影响更严重，其分离残骸

安全区范围显著增大，进一步加大了发射场安全

控制实施难度，此外，还存在对发射时间选择等方

面的需求，对安全区精细化设计需求更高。

国内外学者在飞行安全区精细化计算方面开

展了较多的研究工作［２－４］，并取得了一定的成果。

文献［１］采用ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法进行了运载火箭残
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骸落区的计算，有效地减少了安全防范区域。文

献［２］针对火箭在不同季节、不同月份发射的飞
行包络开展了打靶仿真，用于确定发射时间。但

由于偏差组合工况过多、仿真时间不充裕，无法满

足使用的需求，为此采取了选取恶劣工况的方法

来降低仿真次数。可见，ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法将安全
区范围、偏差项及发生概率建立了关系，是一种较

为精细化的安全区计算方法，但当计算工况较多

时，存在仿真时间过长的问题。国内外学者针对

如何确定 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法打靶次数开展研
究［５－６］，并得出“对于一般的工程技术问题，打靶

次数３０００～５０００即可满足工程精度要求”的结
论。但由于存在需要单独施加偏差（如风干扰）

及需对发射时间（不同季节、不同月份）进行选择

等问题，打靶次数仍然会大量增加。为了进一步加

快仿真速度，近年来在采用代理模型加速 Ｍｏｎｔｅ
Ｃａｒｌｏ打靶方面也有一定的研究，文献［７－８］分别
针对Ｋｒｉｇｉｎｇ模型开展了相关研究，并取得了一定
的成果。

本文结合 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法和代理模型的特
点，提出了一种基于优化加点Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的助推
火箭残骸安全区分析方法，为助推火箭残骸等安

全区预示提供理论参考。

１　弹道计算模型

１．１　运动方程

火箭及分离残骸的弹道计算质心运动动力学

方程和绕质心转动动力学方程［９］见式（１）和
式（２）。　
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式中，ｍ为质量，Ｖ·ｘ、Ｖ
·
ｙ、Ｖ
·
ｚ为发射系速度分量的导

数，Ｘ１ｃ、Ｙ１ｃ、Ｚ１ｃ、Ｆ′ｋｙ１、Ｆ′ｋｚ１为弹体系控制力和附加哥

氏力分量，Ｘ、Ｙ、Ｚ为阻力、升力和侧向力，ＧＢ、ＧＶ
为转换矩阵，ｇｘ、ｇｙ、ｇｚ、ａｅｘ、ａｅｙ、ａｅｚ、ａｋｘ、ａｋｙ、ａｋｚ分
别为引力、离心力和哥氏力加速度分量，Ｉｘ１、Ｉｙ１、Ｉｚ１
为转动惯量，ωＴｘ１、ωＴｙ１、ωＴｚ１为转动角速度的导数，
Ｍｙ１ｓｔ、Ｍｚ１ｓｔ为气动力矩，Ｍｘ１ｄ、Ｍｙ１ｄ、Ｍｚ１ｄ为阻尼力
矩，Ｍｘ１ｃ、Ｍｙ１ｃ、Ｍｚ１ｃ为控制力矩，Ｍ′ｘ１ｋ、Ｍ′ｙ１ｋ、Ｍ′ｚ１ｋ为
附加哥氏力矩。

质心运动学方程见式（３）。
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式中，ｘ、ｙ、ｚ为发射系位置分量，Ｖｘ、Ｖｙ、Ｖｚ为发射
系速度分量。

为防止姿态角解算出现奇异问题，采用四元

数方法进行姿态角解算处理。基于四元数的绕质

心转动运动学方程见式（４）和式（５）。
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式中，ｑ０、ｑ１、ｑ２、ｑ３为四元数，φＴ、ψＴ、γＴ为姿态角。

１．２　主要偏差情况

在针对助推火箭残骸散布区域等进行安全区

计算时，需要考虑助推段发动机性能偏差、质量特

性偏差、气动系数偏差、大气偏差（温度、密度、压

强）、风干扰等不确定干扰因素，同时考虑残骸飞

行段的气动系数偏差、大气偏差及风干扰等不确

定干扰因素。干扰因素的分布规律依赖于统计数

据，一般可以认为发动机性能偏差、质量特性偏

差、气动系数偏差、大气偏差等服从高斯分布，

记为：

ΔＸｎ～Ｎ（μ，σ
２
ｎ），ｎ＝１，２，… （６）

发动机性能偏差一般包括发动机推力偏斜、

发动机工作时间偏差、推力偏差和总冲偏差等。

风干扰一般取为常值项，风速大小 ＶＷ 随飞
行高度变化，计算公式见式（７）。由于风向或射
向的不确定性，通常按照顺风、逆风、左侧风、右侧

风四个工况分别施加并针对其他偏差项进行模拟

打靶分析［３］。

·２２１·
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ＶＷ ＝ｆ（ｈ） （７）

２　安全区预示方法

２．１　安全区预示模型

在不确定性干扰因素的影响下，工程上残骸

安全区范围通常假设为某一矩形区域，由纵向最

远距离 εｙｍａｘ、纵向最近距离 εｙｍｉｎ、横向最远距离
εｘｍａｘ、横向最近距离 εｘｍｉｎ构成。结合助推火箭及
分离残骸弹道运动方程，综合考虑分离残骸运动

过程中的不确定性因素影响，假设分离残骸运动

的某一组不确定性干扰因素为 Ｐｉ＝［Ｐｉ１，Ｐｉ２，…，
Ｐｉｎ］

Ｔ，残骸落点距离发射点的纵向距离为Ｙ（Ｐｉ），
横向偏移距离为Ｘ（Ｐｉ）。则残骸安全区预示模型
如式（８）所示：

ｆｉｎｄ εｙｍａｘ，εｙｍｉｎ，εｘｍａｘ，εｘｍｉｎ
ｓ．ｔ． Ｐｒ（Ｙ（Ｐ）＞εｙｍａｘ）＝Ｐｆｙ１

Ｐｒ（Ｙ（Ｐ）＜εｙｍｉｎ）＝Ｐｆｙ２
Ｐｒ（Ｘ（Ｐ）＞εｘｍａｘ）＝Ｐｆｘ１
Ｐｒ（Ｘ（Ｐ）＜εｘｍｉｎ）＝Ｐｆｘ













２

（８）

式中：Ｐｒ（·）表示残骸落入某一区域的概率；Ｐ
表示所有组不确定性干扰因素；Ｐｆｙ１，Ｐｆｙ２，Ｐｆｘ１，
Ｐｆｘ２为对应的目标失效概率。残骸安全区预示问
题的物理意义在于高效寻找安全区域的阈值

εｙｍａｘ，εｙｍｉｎ，εｘｍａｘ，εｘｍｉｎ，使得残骸落在该阈值之外
的概率等于给定的目标失效概率Ｐｆｙ１，Ｐｆｙ２，Ｐｆｘ１，
Ｐｆｘ２，从而确定残骸安全区域。

针对这一模型，常规的ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法需针
对所有不确定干扰因素进行大量的打靶分析，对

残骸落点结果进行统计，确定安全区域的阈值，给

出满足目标失效概率要求的安全区域范围，这一

方法体现了概率设计思想，符合实际物理意义，此

外ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法具有非侵入性和无偏性，能够
给出精确的安全区预示范围。然而，ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ
方法需要大量调用弹道仿真模型，导致计算效率

较低，时间成本较高，难以满足快速设计迭代的工

程需求。针对这一问题，本文提出了一种基于优

化加点 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的安全区预示方法，结合
ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ和代理模型的特点，通过序列优化加
点策略自适应更新代理模型，直至满足收敛条件，

进而结合ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法高效完成概率安全区
分析计算。

２．２　Ｋｒｉｇｉｎｇ模型

为保证训练样本点集的均匀性，采用拉丁超

立方抽样方法在分离残骸干扰因素空间中选取一

定数量的训练样本点，记训练样本点为 Ｐ
～
＝［Ｐ

～
１，

Ｐ
～
２，…，Ｐ

～
ＮＴ］

Ｔ，ＮＴ为训练样本点的数量。通过分
离残骸的运动方程计算不同分离残骸干扰因素条

件下的落点分布［Ｘ
～
，Ｙ
～
］，以残骸纵向距离 Ｙ为

例，根据Ｋｒｉｇｉｎｇ模型将残骸落点纵向距离表达为
如下形式［１０］：

Ｙ＾（Ｐ）＝ｆＴ（Ｐ）β＋ｚ（Ｐ） （９）
式中，ｆ（Ｐ）＝［ｆ１（Ｐ），ｆ２（Ｐ），…，ｆｎ（Ｐ）］

Ｔ为回归

基函数，β＝［β１，β２，…，βｎ］
Ｔ为回归系数，ｆＴ（Ｐ）β

项对真实模型进行全局性近似。ｚ（Ｐ）为服从高斯
分布Ｎ（０，σ２）的随机过程，两个训练样本点Ｐｉ和
Ｐｊ之间的协方差定义为：
Ｃｏｖ［ｚ（Ｐｉ），ｚ（Ｐｊ）］＝σ

２Ｒ（Ｐｉ，Ｐｊ），ｉ，ｊ＝１，…，ＮＴ
（１０）

式中，Ｒ（Ｐｉ，Ｐｊ）为相关函数，表征 Ｐｉ和 Ｐｊ之间的
空间相关性，本文选取服从高斯分布的相关

函数［１１］。

利用对数似然函数，分别对式（９）的回归系
数β及式（１０）中的方差 σ２求导，给出两者的极
大似然估计：

β
＾＝（ＦＴＲ－１Ｆ）－１ＦＴＲ－１Ｙ～ （１１）

σ^２＝１ＮＴ
（Ｙ～－Ｆβ

＾
）ＴＲ－１（Ｙ～－Ｆβ

＾
） （１２）

式中，Ｆ＝［ｆ（Ｐ１），ｆ（Ｐ２），…，ｆ（ＰＮＴ）］
Ｔ是ｆ（ｘ）的

向量，Ｙ～是训练样本点对应的分离残骸纵向距离
结果向量，Ｒ为相关矩阵，表达式为：

Ｒ＝

１ Ｒ（Ｐ１，Ｐ２） … Ｒ（Ｐ１，ＰＮＴ）

Ｒ（Ｐ２，Ｐ１） １ … Ｒ（Ｐ２，ＰＮＴ）

   

Ｒ（ＰＮＴ，Ｐ１） Ｒ（ＰＮＴ，Ｐ２） …













１

（１３）
进而，针对某一组不确定性干扰因素 Ｐｉ，

Ｋｒｉｇｉｎｇ模型在给出预测值的同时，还可以进一步
给出预测值的预估标准差，服从如下高斯分布：

Ｙ＾（Ｐ）～Ｎ（μｙ（Ｐ），σ
２
ｙ（Ｐ）） （１４）

２．３　优化加点Ｋｒｉｇｉｎｇ策略

为了进一步提高安全区域分析计算的求解效

率，提出了一种基于优化加点Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的高效
概率安全区预示方法。以求解纵向最远阈值

εｙｍａｘ为例，根据识别的分离残骸干扰因素分布类
型及其分布参数，在整个随机概率空间选取一定

数量的ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ样本点集 ＰＭＣ，结合纵向最远
阈值的目标失效概率Ｐｆｙ１，为保证样本点集ＰＭＣ的

·３２１·
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相关系数不大于 ００５，ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ样本点数量
ＮＭＣ满足如下条件：

１－Ｐｆｙ１
ＮＭＣＰｆｙ槡 １

≤０．０５ （１５）

在构建初始代理模型的基础上，利用 Ｋｒｉｇｉｎｇ
代理模型快速求解纵向最远阈值 ε^ｙｍａｘ，见式（１６）。

ｆｉｎｄ ε^ｙｍａｘ

ｓ．ｔ． Ｐｒ（Ｙ＾（ＰＭＣ）＞^εｙｍａｘ）＝Ｐｆｙ{
１

（１６）

进而，在ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ样本点集ＰＭＣ中，选取当
前纵向最远阈值 ε^ｙｍａｘ条件下分类失效概率最大
的样本点作为序贯新增训练点。根据 Ｋｒｉｇｉｎｇ模
型服从高斯分布的特性，若Ｋｒｉｇｉｎｇ预测值大于当
前纵向最远阈值，即μｙ（Ｐ）＞^εｙｍａｘ，则分类失效概
率可以表示为：

π１＝Φ
０－ μｙ（Ｐ）－^εｙｍａｘ

σｙ（Ｐ( )）
（１７）

若Ｋｒｉｇｉｎｇ预测值小于当前纵向最远阈值，即
μｙ（Ｐ）＜^εｙｍａｘ，则分类失效概率可以表示为：

π２ ＝１－Φ
０＋ μｙ（Ｐ）－^εｙｍａｘ

σｙ（Ｐ( )）

＝Φ －
μｙ（Ｐ）－^εｙｍａｘ
σｙ（Ｐ( )）

（１８）

综上所述，分类失效概率可以表达为如下形式：

πｅｒｒｏｒ＝Φ（－Ｕ），Ｕ＝
μｙ（Ｐ）－^εｙｍａｘ
σｙ（Ｐ）

（１９）

式中，Ｕ为学习函数，在ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ样本点集ＰＭＣ
中，选取Ｕ函数最小值对应的样本点作为序贯新
增训练点，自适应更新代理模型后，再次求解纵向

最远阈值 ε^ｙｍａｘ，序贯加点，直至收敛。
若在当前纵向最远阈值 ε^ｙｍａｘ条件下，Ｕ函数的

最小值大于２时，所有ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ样本点ＰＭＣ的分
类最大失效概率仅为Φ（－２）≈００２２８，即任意一
个样本点分类失效的概率均低于００２２８，若此时
判定收敛，即可确定纵向最远阈值为εｙｍａｘ。

２．４　安全区预示流程

基于优化加点 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的安全区预示方
法流程图如图１所示。

同理根据上述方法，可以确定纵向最近距离

阈值εｙｍｉｎ、横向最远距离阈值 εｘｍａｘ和横向最近距
离阈值εｘｍｉｎ，从而给出子级残骸概率安全区。

３　实例分析

以某型助推火箭子级残骸安全区计算为例，对

提出的基于优化加点Ｋｒｉｇｉｎｇ模型安全区预示方法
进行仿真验证。子级残骸主要参数如表１所示，子

图１　基于优化加点Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的
安全区预示流程图

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｓａｆｅｔｙｃｏｎｔｒｏｌ
ｚｏｎｅｂａｓｅｄｏｎｉｎｆｉｌｌｓａｍｐｌｉｎｇＫｒｉｇｉｎｇｍｏｄｅｌ

级残骸分离时刻及飞行过程中主要偏差量分布规

律如表２所示，为简便起见，不考虑风的影响。

表１　子级残骸主要参数
Ｔａｂ．１　Ｍａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｂｏｏｓｔｅｒｒｏｃｋｅｔ′ｓｄｅｂｒｉｓ

参数 参数取值

质量／ｋｇ ３０００

参考面积／ｍ２ １．５

分离点高度／ｋｍ ４０

分离点速度／（ｍ／ｓ） ２５００

分离点弹道倾角／（°） ２０

分离点弹道偏角／（°） ０

表２　子级残骸主要偏差的分布规律
Ｔａｂ．２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｒｅｇｕｌａｒｉｔｙｏｆｂｏｏｓｔｅｒｒｏｃｋｅｔ′ｓｄｅｂｒｉｓ

参数 分布规律

分离点速度偏差／（ｍ／ｓ） Ｎ（０，５０）

分离点弹道偏差倾角／（°） Ｎ（０，０．５）

分离点弹道偏差偏角／（°） Ｎ（０，０．３）

轴向力系数偏差 Ｎ（０，０．１）

法向力系数偏差 Ｎ（０，０．１）

·４２１·
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３．１　与ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法对比分析

为了验证基于优化加点 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的安全
区预示方法的快速性和准确性，首先采用 Ｍｏｎｔｅ
Ｃａｒｌｏ方法开展助推火箭残骸落点统计分析。取
目标失效概率为Ｐｆｙ１＝Ｐｆｙ２＝Ｐｆｘ１＝Ｐｆｘ２＝００１，为
保证ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ采样点集相关系数小于００５，根
据式（１５）计算出样本点个数约为４００００，则选取
打靶次数为４００００对助推火箭残骸安全区进行
统计。同时，取相同的目标失效概率，采用基于优

化加点Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的安全区预示方法进行助推
火箭残骸落点统计，两种方法对应的统计结果对

比情况见表３。

表３　两种方法计算结果对比
Ｔａｂ．３　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

安全区
ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ
方法预示结果

本文算法

预示结果

相对

误差

εｙｍｉｎ １１５．３ｋｍ １１５．５ｋｍ ０．１７％

εｙｍａｘ １５４．３ｋｍ １５４．０ｋｍ ０．１９％

εｘｍｉｎ ０．３９ｋｍ ０．３９ｋｍ ０．０％

εｘｍａｘ ０．７５ｋｍ ０．７５ｋｍ ０．０％

总分析次数 ４００００ ７６５

由表 ３可见，本文提出的基于优化加点
Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的安全区预示方法与 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方
法相比，预示结果相对误差小于０２％，具有较高
的计算精度，且分析次数大大降低，具有较高的计

算效率。

３．２　与极限偏差叠加方法对比分析

采用传统的极限偏差叠加方法，对助推火箭残

骸分离时刻的相关偏差及残骸气动力系数偏差等进

行极限偏差组合，计算出来的纵向最近距离εｙｍｉｎ为
１００４３４８ｍ，纵向最远距离εｙｍａｘ为２７１８３４８４８ｍ，
横向最近距离 εｘｍｉｎ为２４３９９５ｍ，横向最远距离
εｘｍａｘ为２２１４７７ｍ。对应的安全区预示范围与基
于优化加点Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的安全区预示结果（失效
概率阈值００００１）对比情况见图２。

从图２可以看出，采用基于优化加点 Ｋｒｉｇｉｎｇ
模型的安全区预示方法计算的安全区范围远远小

于传统极限偏差叠加方法的安全区计算结果，前

者面积仅仅是后者的１３％，可大大降低发射场安
全控制实施的难度。

此外，通过改变目标失效概率，可实现安全区

的精细化预示，为发射场实施安全控制分级管理

提供理论和数据支撑。图３中给出了失效概率阈
值分别为０１、００１和００００１的助推火箭残骸

图２　优化加点Ｋｒｉｇｉｎｇ模型方法与
极限偏差叠加法对比

Ｆｉｇ．２　ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｉｎｆｉｌｌｓａｍｐｌｉｎｇＫｒｉｇｉｎｇｍｏｄｅｌａｎｄ
ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｅｘｔｒｅｍｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｖｅｒｌｙｉｎｇｍｅｔｈｏｄ

安全区预示范围，对应的助推火箭残骸落点在该

区域内的概率分别在６０％、９６％和９９９６％以上。

图３　不同失效概率对应的安全区预示结果
Ｆｉｇ．３　Ｓａｆｅｔｙｃｏｎｔｒｏｌｚｏｎｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆａｉｌｕｒｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｉｅｓ

４　结论

本文的主要研究工作和结论如下：

１）建立火箭及其分离残骸弹道计算动力学
模型，并采用四元数方法对姿态角解算进行处理；

２）提出基于优化加点 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的安全区
预示方法，结合 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ和 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型
的特点，给出安全区预示流程；

３）以某型助推火箭残骸安全区计算为例进
行仿真验证。结果表明，基于优化加点Ｋｒｉｇｉｎｇ模
型安全区预示方法具有较高的准确性和高效性，

满足快速迭代的工程需求，相比传统极限偏差叠

加方法，可显著降低安全区覆盖面积，具有较强的

工程应用价值。

·５２１·
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