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内装式运载火箭空中发射过程的安全性分析
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摘要 　载机和火箭的安全性是完成内装式空中发射任务的基础和根本保障 。针对内装式空中

发射过程 ，基于线化小扰动方程和时域法 ，研究火箭在舱内移动过程对载机稳定性 、飞行品质和

安全性的影响规律 ，提出了改善飞行品质的解决方案 ；利用火箭运动学方程模拟载机的俯仰角

和火箭的安放位置对火箭头部与货舱顶部碰撞的影响规律 ；通过爆炸相似律理论分析火箭爆炸

后对载机和飞行员安全的影响程度 ，确定不受爆炸冲击波影响的安全距离 ；最后进行了定性和

定量的安全性分析 。

关键词 　运载火箭 ；内装式空中发射 ；安全性 ；时域法 ；爆炸相似律

DOI 　 １０畅３９６９／j畅 issn畅１００９桘３５１６畅２０１３畅０２畅００２
中图分类号 　 V２１２畅１ 　 　文献标识码 　 A 　 　文章编号 　 １００９桘３５１６（２０１３）０２桘００５桘０４

Study on Safety of Carrier Aircraft during Launch Vehicle Separation from Aircraft
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Abstract ：The safety of carrier aircraf t and rocket is the foundation of inner air launch system ．Linear theo‐
ries with small disturbance and time桘domain method are applied to study the stability 、flying quality and
safety during separation in cabin ，and some ways are brought forward to improve flying quality ．It is con‐
sidered that rocket is likely to hit aircraf t and the effect of carrier aircraft＇s pitch angle and rocket＇s location
are simulated by using the kinematics equation of rocket ．Through explosion comparability theory ，the in‐
fluence of rocket explosion wave on aircraf t and pilot is taken into account and safe distance is obtained ．

The results of qualitative and quantitative analyses provide a theoretical basis for the application of inner
air launch system ．
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　 　 内装式空中发射运载火箭［１］为快速 、灵活 、可

靠 、廉价地发射一定重量的运载火箭提供了一种高

效的解决方法 。由于火箭与载机开始舱内分离到火

箭点火发射过程时间短 ，相对距离近 ，提高载机和火

箭的安全性成为空中发射运载火箭系统面临的主要

挑战之一［２］
。

从运载火箭与载机开始相对运动到运载火箭点

火的整个过程可以分为 ４个阶段［３］
：①运载火箭相

对于载机开始运动到其质心出舱 ；②运载火箭质心

出舱到整个火箭完全出舱 ；③运载火箭完全出舱到



运载火箭的运动状态满足其点火条件 ；④火箭点火 。

本文针对采用稳定伞稳定 、重力出舱的前向发射方

式 ，基于载机 、火箭的飞行运动方程及火箭的爆炸相

似律理论 ，通过数值仿真方法定量地研究整个过程

安全性的影响因素和影响规律 ，提出可行的提高安

全性的方法 。

１ 　载机与火箭舱内分离过程

在第 １阶段中载机（包含运载火箭）的重心位置

在短时间内急剧变化 ，使载机出现不稳定性区域 ，纵

向模态特性变化明显 ，影响纵向的稳定性和操纵性 。

针对载机和火箭组成的复杂组合体 ，利用线化

小扰动方程的时域法数值模拟载机在升降舵脉冲偏

转时迎角变量和平飞速度变量的时间响应曲线［４］
，

见图 １ ～ ２ ，结果表明短周期特征由初始位置处的周

期性阻尼振荡变为出舱位置处的非周期阻尼振荡 ，

操纵期望由 １级逐渐下降为 ２ 级品质等级 ；长周期

特征由周期性的阻尼振荡变为周期性的发散运动 ，

仅满足飞行品质等级 ３的要求 。分离过程加重了飞

行员的操纵负担 ，严重影响了载机的飞行品质和安

全性 。

图 １ 　迎角的时间响应

Fig ．１ 　 The angle of attack’s response with time

图 ２ 　平飞速度增量的时间响应

Fig ．２ 　 The velocity’s response with time
　 　为保证分离过程安全高品质地完成 ，可以应用

现代控制理论 ，设计带有状态观测器的状态反馈系

统［５］
，获得期望的自振频率和阻尼比 ，将飞行品质提

高到 １级标准 ；也可通过设计法向过载增稳器 ，增强

迎角静稳定性 ，大大减小短周期的阻尼比 ，增大短周

期无阻尼自振频率 ，增加长周期的阻尼比 ，提高飞行

品质 ，减轻飞行员的负担 ，保证分离过程的安全性 。

２ 　运载火箭即将出舱过程

在第 １ 、２阶段 ，由于采用前向发射 、重力出舱方

式 ，载机需保持一定的俯仰角 ，借助火箭重力的分量

向外滑动 ，但这种出舱方式火箭容易与载机的舱顶

碰撞 ，见图 ３
［１］

，需要研究运载火箭与载机发生碰撞

的影响因素以及影响规律 。

图 ３ 　 火箭与载机分离示意图

Fig ．３ 　 The separation of rocket f rom aircraf t
　 　建立火箭的六自由度运动学方程 ：

m dV xd t － V y ω z ＝ － Xcosα＋ Y sinα － mgsin矰L ＋
　 TcosαT ＋ NL sin（矰L － 矰b ）＋ f L N L cos（矰L － 矰b ）

m dV yd t ＋ V x ω z ＝ Xsinα＋ Ycosα － mgcos矰L ＋
　 TsinαT ＋ NL cos（矰L － 矰b ） － f L N L sin（矰L － 矰b ）

Iz dωzd t ＝ mz qSL ＋ TsinαT d HL －

　 NL sin（矰L － 矰b ）dyL ＋ NL cos（矰L － 矰b ）dxL
dxd t ＝ V x cos矰L － V y sin矰L
dyd t ＝ V x sin矰L ＋ V ycos矰L
d矰Ld t ＝ ωz

式中 ：下标 L 为火箭 ；b为货仓底板 ，dxL ，dyL ，dHL为
载机对火箭的支反力作用点在火箭机体坐标系中的

表示 ；T为稳定伞的拉力 ，其余参数意义见文献［６］ 。

求解载机货舱顶部与运载火箭最高点之间的高度差

Δ H的变化规律 。选取不同的载机俯仰角 矰P 、火箭

尾部与载机货舱后缘的不同距离 ΔD ，考虑稳定伞

的作用 ，计算结果见图 ４ 。 在火箭质心未出舱前 ，

Δ H基本保持不变 ；在载机质心出舱之后 ，Δ H 先增
大 ，后减小 ，但增大的幅度非常小 ；当火箭完全出舱

后 ，高度差计算停止 ，高度差为一常数 。结果显示 ，

载机的俯仰角和运载火箭在货舱中的安放位置对箭

机碰撞具有较大的影响 ，载机的俯仰角越大 ，运载火

箭的初始位置越远离载机货舱门 ，越不容易发生箭

机碰撞 。由于受到载机最大使用迎角限制 ，选取的
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俯仰角不能过大 ，一般在 ８°左右 ，运载火箭的初始

位置会影响载机的重心位置和舱内相对运动过程中

载机的稳定性 ，因此需综合考虑确定 。

图 ４ 　载机货舱顶部与运载火箭

最高点的高度差

Fig ．４ 　 The change of height between the
top of cabin and vertex of rocket

３ 　运载火箭点火时爆炸过程

根据美国国防部（DOD）对火炸药类的危险性
分级［７］

，对于高性能空射火箭 ，推进剂类型为硝酸酯

增塑的聚醚（NEPE） ，HMX 的含量达 ４５％ 以上 ，属

具有整体爆轰危险 ，空射火箭的安全等级为 ７级 ，因

此火箭如果发生爆炸 ，形成的爆炸冲击波对载机的

安全性会产生严重影响 。鉴于我国自主设计的长征

二号 F火箭的可靠性最低指标为 ０畅９７ ，安全性最低

指标为 ０畅９９７
［８］

，所以可取空射运载火箭的安全等

级为 ０畅９９７ 。

　 　在无限空气介质中爆炸 ，冲击波参数可通过爆

炸相似律［９］求解 ，该方法以几何相似原理为基础 ，系

数用实验方法得到 ，算法简单方便 ，效率高 。根据

M ．A ．Sadovskyi［１０］的炸药爆炸相似律模拟空气介
质中冲击波的经验公式为

Δ p矱 ＝

１畅０７
珚R３ － ０畅０８９ ， 　 珚R ≤ １

０畅０７６
珚R ＋

０畅２５５
珚R２ ＋

０畅６５
珚R３ ， １ ≤ 珚R ≤ １５

式中 ：珚R ＝ R／ ３ W （m · kg１／３ ） ，R为冲击波传播的距

离 ，W 为装药量 ；Δ p矱 ＝ p矱 － p０ ，p矱 为波阵面上压

力 ，p０ 为大气压力 ，此公式适用于 TNT 炸药 。通过

高能推进剂的 TNT 当量换算 ，质量为 W ＝ ３３ ３１７

kg 。将上式变为以 R为自变量的相似律公式并代入
火箭初始弹道动力学方程中 ，得到爆炸冲击波阵面

压力随箭机之间距离变化的曲线 ，发现爆炸波阵面

压力随着距离的变大而急剧减小 。因此载机在火箭

分离结束后尽快离开投放区域 ，可以有效预防火箭

爆炸对载机的影响 。

冲击波超压（即爆炸波阵面压力）作用在载机

上 ，形成额外的作用力 ，产生附加过载 。一般轰运类

飞机受结构限制的最大过载为 ２畅５至 ３畅５ 。根据火

箭与载机之间的位置关系 ，将超压分解到平行于来

流方向和垂直于来流方向 ，计算箭机不同距离（即冲

击波传播不同距离）处作用在载机 y方向的超压值
和过载值 ，见表 １ 。火箭点火时箭机之间的距离为

４８畅８２５ １ m ，如果火箭此时爆炸 ，冲击波的超压为

０畅３４６ ９ MPa ，法向过载值 １０２畅８０９ ９ ，大大超出了

最大过载限制 ，载机结构破坏 ，飞行员死亡 。若箭机

之间的距离为 １７０ m 左右时爆炸 ，产生的冲击波引

起的过载满足最大过载的限制 。对人员杀伤的情

况 ，当冲击波大于 ０畅０１ MPa 而小于 ０畅０２ MPa ，冲
击波超压人体可承受 ，此时的距离范围为 ２０５畅１２ m
到 ３３３畅１１ m 。所以从载机和飞行员安全的角度出

发 ，作用距离大于 ２０５畅１２ m 时 ，火箭发生爆炸后载

机是安全的 。

表 １ 　 冲击波超压情况与载机过载对应表

Tab ．１ 　 The shock wave overpressure and over loading of aircraf t
超压／MPa R／m ψ／（°）

y方向
超压／MPa 法向过载

０ wm畅 ４２２ ０ ４５ B8畅 ０１６ ７ ５３ �铑畅 ９９５ ８ ０ 櫃弿畅 ２４８ ０ １２１ xn畅 １８３ ５

０ wm畅 ３６９ ０ ４７ B8畅 ５８５ ６ ５３ �铑畅 １０８ ９ ０ 櫃弿畅 ２２１ ５ １０８ xn畅 ２８０ ７

０ wm畅 ３４６ ９ ４８ B8畅 ８２５ １ ５２ �铑畅 ６９０ ０ ０ 櫃弿畅 ２１０ ２ １０２ xn畅 ８０９ ９

０ wm畅 ３１６ ４ ５０ B8畅 ７５０ ４ ５２ �铑畅 ２８７ ８ ０ 櫃弿畅 １９３ ５ ９４ dZ畅 ６５５ ３

０ wm畅 ２６３ ３ ５４ B8畅 ８７２ ２ ５１ �铑畅 ５９０ ５ ０ 櫃弿畅 １６３ ５ ８０ dZ畅 １５２ ５

０ wm畅 ２１０ ５ ６０ B8畅 ４８３ ０ ５１ �铑畅 １７６ ２ ０ 櫃弿畅 １３１ ９ ６４ dZ畅 ７２０ ７

０ wm畅 １５７ ５ ６８ B8畅 ８５５ ６ ５４ �铑畅 ４６８ ３ ０ 櫃弿畅 ０９１ ５ ４５ dZ畅 ００５ １

０ wm畅 １０４ ７ ８３ B8畅 ３５４ ０ ５８ �铑畅 ０８１ ２ ０ 櫃弿畅 ０５５ ３ ２８ dZ畅 ５４１ １

０ wm畅 ０５２ １ １１８ VL畅 ９１１ ３ ６８ �铑畅 ３８７ ７ ０ 櫃弿畅 ０１９ ２ ９ OE畅 ４９６ ５

０ wm畅 ０２７ ９ １７０ xn畅 ０００ ８３   畅 １９６ ０ 櫃弿畅 ００３ ３ １ OE畅 ７０７ ５

０ wm畅 ０２１ ５ ２００ xn畅 ０００ ９０ ０ ０ 妹

４ 　结语

本文针对内装式运载火箭空中发射的几个重要

阶段 ，逐一分析了影响安全性的因素和影响规律 ，并

提出了相应的解决措施和安全性约束条件 ，为进一
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步优化确定载机与火箭的结构和运动参数 ，安全高

质量的实现工程应用提供了一定的理论依据和根本

保障 。对于火箭与载机舱顶的碰撞问题 ，仍需进一

步结合载机的重心位置变化 ，稳定性和飞行员操纵

等因素综合确定火箭的安放位置 。
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