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残骸落区对火箭构型影响论证
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摘 要:残骸落区的选择是在运载火箭构型设计时必须首要考虑的设计因素,其设计结果直接

关系到落区内人民生命财产安全,因此残骸落区必须避开人口稠密、重要设施区域。然而运载

火箭残骸的被动段轨迹与上升段轨道设计直接相关,过近或过远的落区都将影响火箭上升段轨

道的设计结果,进而影响运载火箭的运载能力。本文以典型二级火箭论证为例,开展了基于落

区约束火箭构型的总体方案优化,运载能力变化充分说明残骸落区对火箭构型论证的影响,为

后续构型论证工作的高效开展夯实了基础。
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launchvehicles.Populousareaandimportantfacilitiesmustbeavoided.However,thepost-boost
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0 引言

近年来,随着科技的不断进步,现有运载火

箭已经逐渐不能满足发射任务的需求。更大的载

荷、更先进的发动机、更经济的发射费用是未来

新运载火箭的设计目标。随着我国经济的高速发

展,地方建设水平的日益提高,已经很难再划出

新残骸落区,仅能继续使用现役运载火箭已有落

区[1]。运载火箭的残骸落区与上升段弹道密切相

关,对残骸落区的约束将直接反映在上升段的设

计上,进而影响火箭的运载能力。
另一方面,若上升段轨道偏离最优运载能力

轨迹,则往往带来燃料加注规模的浪费,在这种

情况下,需要调整运载火箭各级的加注规模,即

对火箭构型的整体方案进行微调。
由此可见,残骸落区的选择直接关系到运载
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火箭构型方案的选定。因此,有必要分析约束残

骸落区对运载火箭上升段轨道设计及构型的影响,
为未来构型论证工作的开展夯实基础。

运载火箭上升段轨道设计是多约束、多控制

变量优化的构型设计问题,过程复杂、工作量大。
杨希祥等[2]探讨了应用粒子群优化算法的运载火

箭上升段弹道优化设计。张柳等[3]在此基础上组

合了方向加速算法的运载火箭弹道优化算法,认

为组合算法可避免传统非线性算法对初值敏感缺

点,能大范围搜索具有全局收敛。洪蓓等[4]提出

了有利于工程实现的主动俯仰程序角设计方法。
熊伟等[5]提出了组合遗传算法和牛顿迭代法的运

载能力优化,提高运算效率的方案。
本文提出了在约束残骸落区下的简化弹道优化

方法,计算运载能力曲线,来解决不同构型论证工

作中运载火箭的运载能力优化问题,大幅减少了计

算工作量。同时,分析了在固定落区的情况下,不

同加注规模对运载能力的影响,得出了定落区下的

运载能力优化过程曲面,提高了构型论证工作的效

率,并通过对某新构型运载火箭的定落区运载能力

分析,验证了该方法的可行性和正确性。

1 弹道计算的数学模型

1.1 动力学模型

建立在发射坐标系下的火箭上升段弹道三自

由度质点动力学方程[6]为
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m=m0-ṁt (3)
式中,Vx、Vy、Vz 为发射系下的速度三分量,

x、y、z为发射系下的位置三分量,gx、gy、gz

为引力加速度在发射系下的投影,F 为火箭发动机

产生的推力,Fx、Fy、Fz 为气动力在速度系下的

投影,R0x、R0y、R0z 为发射系下的发射点地心矢

径分量,GB 及GV 分别为弹体坐标系和速度坐标系

至发射坐标系的转换矩阵,A 及B 分别为离心惯性

力矩阵和哥氏惯性力矩阵,m 为火箭当前质量,

m0 为火箭起飞时的总质量,̇m 为火箭当前推进剂

流量。

1.2 飞行程序角模型

飞行程序角在文献 [3]的基础上进行一定的

修改,公式分为3部分:垂直起飞段、重力转弯

段、上升段。其中前两段的飞行程序角如下

φcx =
π
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式中,α 为攻角,θ 为弹道倾角,ωz 为地球旋转角

速度在发射坐标系z轴方向的分量,t1 为垂直段飞

行时间。则攻角α的公式见式(5),式中的αM 为迭

代参数

α=4αMea(t1-t)(ea(t1-t)-1) (5)
根据式 (4)、式 (5)得知,在重力转弯段,攻

角α的曲线由关机点的程序角终值迭代αM 得出。
重力转弯段结束后,上升段程序角为
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式中,俯仰程序角分段是为了后续迭代轨道目标

参数方便而人为进行的分段。φ0为重力转弯段结束

后程序角作为上升段的初值使用,̇φ1、̇φ2 为将后

续程序角分成两段后的程序角变化率,ts 为当前迭

代预估的关机时间。对于光杆构型火箭,认为芯

级关机作为重力转弯段终止点。

1.3 火箭弹道设计方法

由1.2对于弹道分段的描述可知,在不同构

型火箭的上升段,通过式 (4)、式 (6)将控制变

量的个数固定。因此,不同种类的火箭构型可以

统一为一种思路,即仅需要对上升段的参与控制

的3个变量:̇φ1、̇φ2、ts 针对目标轨道参数进行迭

代,即可找到满足入轨条件的一组解。
具体而言,火箭从起飞到入轨的轨道设计过

程中,首先需要估计一个火箭重力转弯段结束时

的俯仰程序角终值φ0, 以此来确定本轮次迭代时

上升段的控制变量初值;然后构建上升段的控制

参数与目标轨道参数的迭代关系,并进行迭代设

计,具体流程如下:

1)将目标入轨参数进行统一处理,以入轨点地

心矢径r、入轨点速度v、入轨点弹道倾角θ来代表

目标轨道要求,估计控制变量φ̇1、̇φ2、ts 初值;

24




第2期 残骸落区对火箭构型影响论证

2)根据φ̇1、̇φ2、ts 与r、v、θ 的对应关系,

计算φ̇1、̇φ2、ts 对应的入轨参数偏导数,构成雅

克比矩阵
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3)已知当前状态在 φ̇1、̇φ2、ts 不变的情况

下,产生的入轨偏差为δr、δv、δθ, 则可以联立

方程组
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4)使用高斯消元法解该方程组,可以得到一

组新的控制变量φ̇1、̇φ2、ts, 使用这组新的控制

变量并重复 (1)~ (3)步,通过多次迭代来逐

步减小入轨偏差直到满足入轨要求。
具体思路是通过对控制变量的摄动来分析各

个控制变量对入轨参数的影响,因此当偏差量达

到要求时,该组控制变量即可满足目标轨道要求。
在计算过程中,需要关注重力转弯段程序角终值

φ0 对运载能力的影响。φ0 决定了上升段控制变量

的初值,可以对其进行梯度寻优。不同初值情况

下的火箭程序角曲线如图1所示,对应运载能力如

图2所示。
图1和图2为某构型火箭在残骸落区无约束的

情况下进行阶梯寻优的过程数据,分别是一级结

束时程序角φ0 对后续工作段程序角及最终运载能

力影响。

图1 不同φ0 对后续程序角的影响

Fig.1 Differentφ0valuesaffectthesubsequent

programangle

图2 不同φ0 对应200km最优LEO运载能力

Fig.2 Differentφ0valuescorrespondtothe

optimalcapacityof200kmLEO

由上述分析可见,在给定不同的φ0 情况下,
火箭运载能力明显具有最高点,因此可以使用梯

度法对φ0 进行寻优,即可找到该火箭构型的最优

运载能力。但需要注意的是,有残骸落区约束也

会对程序角φ0 产生限制。

2 残骸落区对程序角的限制分析

火箭残骸的轨迹计算公式[7]为
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可见,由于没有推力,残骸的最终射程完全

依赖于分离时的速度、位置参数。
由于目前火箭都属于多级动力,因此往往设

定转弯段完成时间为火箭第一次分离时间。通过

1.3节对转弯段程序角终值对后续的轨道影响分

析,可以得到转弯段程序角终值φ0 是上升段的重

要迭代变量的结论,结合式(9)、式(10)可以得出

结论:φ0 不仅决定了后续上升段的火箭轨道,也

同时决定了火箭分离后残骸的最终射程。
在不同的φ0 情况下,火箭残骸落点射程曲线

如图3所示。图3为某构型火箭在落区无约束的情

况下,一级结束时程序角φ0 对一级残骸落点射程

影响。
由图3可见,火箭残骸落点射程与φ0 接近于

线性相关,可以得出结论:若火箭的发射点、落
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图3 不同φ0 对应残骸落点射程

Fig.3 Differentφ0valuescorrespondtothe

optimalpointrange

区已定,则同一构型火箭的飞行轨迹由于φ0 受落

区约束而唯一确定。
这带来的一个问题就是,在一定起飞推力规

模的情况下,具有最优运载能力的火箭构型的残

骸往往不能落入现有落区,而使用传统落区的轨

道设计又使火箭的运载能力大幅下降。因此有必

要在火箭构型论证阶段就开展落区适应性分析

工作。

3 残骸落区对火箭构型的影响分析

我国发射场大多为内陆发射场,残骸落区必

须避开人口稠密地区、铁路、城市等重要设施,
现内陆经济发展迅速,因此找到适合运载火箭的

落区有一定难度。即便是文昌发射场也要面临着

落区位于九段线内和跨过菲律宾的要求,需要选

用目前已有落区或可行的新落区。
构型论证中,调整推进剂加注量,贮箱及外

形尺寸会跟随改变,可根据结构效率比考虑结构

质量变化。
某无尾翼两级构型运载火箭在不约束落区时

最大运载能力为8350kg,若采用射程为1235km
的某现有落区作为约束,则落区约束后的最优构

型论证过程如下:

1)在原最优构型下,完成增加落区约束后运

载能力计算。

2)分析一级加注量、二级加注量 (结构效率

比考虑结构质量变化)和φ0 参数对残骸落点影响,
如表1所示。

表1 一级结束程序角φ0 相同、调整级间比下

残骸落点射程 km

Tab.1 ImpactpointRangeofthesameφ0andadjusting
everystagefillingquantity km

二级加注调整量/t

一级加注调整量/t
-2 -1 0 1 2

-30 1474 1426 1381 1339 1298
-20 1505 1456 1410 1367 1326

-10 1527 1478 1432 1389 1347
0 1542 1493 1447 1402 1360

10 1549 1500 1454 1409 1367

表1是一级结束程序角φ0 相同,调整级间比

获得残骸落点射程数据。由表1可以看出:火箭残

骸落点射程随本级加注量增大而增大,随上面子

级加注量增大而减小。
构型不同φ0 对残骸落点影响如图3所示。
因此,可以认为两级火箭在有落区约束情况

下,寻找最优运载能力构型是在三维空间内寻优

过程。

3)残骸落区约束的火箭构型优化设计

考虑残骸落区约束的运载火箭构型优化设计

是一个复杂约束下多变量强耦合的极值问题[8],火

箭的各级级间比设计以及飞行程序角选择不仅决

定运载能力的大小,同时也直接影响火箭残骸落

区。在火箭构型复杂、参数众多的情况下,手动

调整总体和弹道参数进行构型论证变得极为困难,
可以通过弹道优化程序开展基于落区约束下的火

箭构型优化论证。
优化过程如图4所示,首先通过选择待优化参

数及其取值范围、目标变量和约束条件;优化过

程中,总体参数计算根据各级级间比计算各级加

注量;然后根据结构系数计算结构质量,得到弹

道设计需要的参数后,自动更新到弹道设计文件

中;再用弹道设计及优化程序开展弹道优化设计,
直至收敛得到运载能力最优值。

以残骸落区为约束,对一级、二级加注量、
重力转弯结束程序角φ0这3个优化变量进行优化

分析,运载能力优化结果如图5、图6所示。
图5为残骸落区约束后,相对落区无约束最优

构型下一级、二级加注调整量与运载能力关系三

维曲面图。图6为三维图的俯视图,能直观看出约

束落区后级间比优化下最优运载能力构型。
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图4 弹道一体化优化流程图

Fig.4 Optimizedflowchartoftrajectorydesign

图5 残骸落区约束后加注量与运载能力关系三维图

Fig.5 Three-dimensionaldiagramoftherelationshipbetween

capacityandpropellantsafterrestrictingimpactpoint

图6 三维图俯视图

Fig.6 Topviewofthree-dimensionaldiagram

  通过图5和图6看出,运载能力明显呈弧面,
具有最高点。残骸落区约束后,原来落区无约束

的最大运载能力构型运载能力不再最优,降低到

了7769kg。需调整级间比及加注量并重新进行构

型调整及运载能力分析。经过数据分析,在不同

推进剂加注组合的情况下,能够清晰地得到最优

点,为一级推进剂少加10t、二级加注量不变情况

下的构型,对应的运载能力为7780kg。相对残骸

落区无约束构型的计算结果,最大运载能力下降

近570kg,但 起 飞 规 模 方 面 要 优 于 落 区 无 约 束

构型。

4 结论

本文针对某一种构型运载火箭有无残骸落区约

束的构型论证过程进行分析,梳理出火箭总体参数

及弹道关键参数对落区的影响关系,开展了基于落

区约束火箭构型的总体方案优化,发现落区约束后

构型运载能力大幅降低,甚至出现运载能力不如起

飞规模更小的火箭的情况,充分说明了残骸落区对

构型论证的影响,因此,残骸落区的选择是在运载

火箭构型设计时必须首要考虑的设计因素。
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