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基于火箭残骸实时定位信息的落点计算模型

王　强，李　伟，龚建泽，丁思炜，雷　鹏
（西昌卫星发射中心，四川 西昌　６１５０００）

摘要：为减轻航天发射任务落区残骸回收工作负担，需建设一套火箭残骸回收系统，基于火箭残骸坠落过程的自定位装置实

时测量信息，利用精简适用型落点计算模型实现预定高度落点位置的精准预测，保证系统工作异常情况下也能实现残骸落点的精

确预测和快速回收；建立了一种基于火箭残骸实时定位信息的动力学落点计算模型，以残骸坠落过程中的实时位置、速度信息为

输入，以四阶 “龙格—库塔”法求动力学运动微分方程解，计算出预测落点；并基于火箭残骸坠落试验获取的自定位实测数据，

对模型精度进行了验证，计算结果理想，模型简化适用、准确有效，能够实现高度相差２０ｋｍ以内偏差小于１ｋｍ的落点位置精

准预测，满足工程应用指标要求。

关键词：实时定位；落点计算；残骸回收；坠落过程
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０　引言

随着陆地火箭落区地方经济发展、人口增加和基础设

施建设，需要保护和关注的重要目标和重点部位越来越多，

对残骸快速回收的要求也越来越高。然而，由于残骸落点

计算精度不高，地面搜索范围较大，严重制约了残骸搜索

回收的工作效率。

为减轻航天发射任务落区工作负担，提升落区应急处

置速度，亟需建设一套火箭残骸回收系统。即在火箭分离

体上 （分离后称为残骸）安装有卫星导航定位以及发送定

位数据的残骸自定位装置，利用北斗短报文实时发送残骸

在空中的位置、速度信息，当残骸到达预定高度后，则进

入伞控或舵控等可控坠落回收模式。

通过残骸坠落几次实测试验表明，当残骸高速进入稠

密大气层后，其自定位装置可靠性不高，获取的有效定位

信息较少甚至会完全失联，严重后果会导致残骸失控失联

以致地面搜寻不到残骸。进入稠密大气层前，残骸自定位

装置工作稳定可靠。

本文基于工程实际经验和需求，以能够收到５０ｋｍ高

度残骸自定位信息为前提，研究建立一种精简的适用型精

确落点计算模型，实现残骸坠落过程中在预定高度落点位

置的快速精准计算。模型的工程应用价值在于，当残骸自

定位装置工作异常后，模型可以实现预定高度 （伞控或舵

控工作点）落点位置精确计算，再根据伞控或舵控的可控

坠落轨迹即可准确获取残骸的落地位置，从而实现快速回

收。根据火箭残骸回收系统工程实际应用需求，要求模型

计算精度为 ：５０ｋｍ高度以下，高度相差２０ｋｍ以内的预

测落点位置偏差不大于１ｋｍ。

１　火箭残骸坠落过程的弹道特性分析

真实环境下火箭坠落过程的弹道非常复杂，受很多因
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素干扰，包括空气动力、空间目标特性、地球物理摄动影

响、地球扁率和旋转等因素。其中空气动力又包括大气风

场力和空气阻力，由于火箭在无控坠落过程中速度非常大，

因而受空气阻力影响很大，而受大气风场力影响较小［１２］。

忽略大气风场力，坠落段弹道主要运动参数是加速度

珚犞（狋）、速度犞（狋）及空气阻力犡，通过对这些参数的理论分

析，并根据数值积分计算结果可得火箭弹道坠落段运动参

数随时间变化的曲线如图１所示
［３］。

图１　坠落段运动参数随时间的变化规律

在弹道顶点，空气非常稀薄，而且速度也非常小，空

气阻力接近为零，地球引力垂直于空气阻力，可认为此时

火箭速度达到最小。当火箭飞行过顶点后，地球引力的切

向分量与速度方向相同，而与阻力方向相反。由于引力的

作用较阻力大，速度逐渐增大。随着火箭高度的降低，空

气密度逐渐增大，空气阻力也在增大，当空气阻力与地球

引力的切向分量再次相等时，此时的速度达最大值。随着

飞行高度的急剧下降，空气密度急剧增加，空气阻力也相应

地增加很快，加速度绝对值增大，速度不断减小。之后因速

度减小，阻力也减小，同时也因速度倾角的绝对值增大，引

力的切向分量增大，故加速度又有所回升，但仍为负值。

由以上分析可知，当火箭高速进入稠密大气层，由于空

气阻力的作用，加速特性变化剧烈的气动加热和复杂的大气

环境会产生较大的落点偏差。因此，在火箭的落点计算中加

入空气阻力模型对提高落点计算精度是非常有必要的。

２　落点计算模型

２１　建立运动微分方程

根据坠落过程的弹道特性分析，忽略大气风场力，考

虑空气阻力的影响，火箭飞行速度为犞 对当地水平线的倾

角为θ，空气阻力为犡，坠落过程的运动特性如图２所示。

图２　考虑空气阻力的坠落段运动特性

坠落段动力学运动微分方程组为［３］：

ｄ犞
ｄ狋
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＝犞ｓｉｎ

烅

烄

烆
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（１）

　　当火箭以高速进入稠密大气层时，在巨大的空气阻力

作用下，将有一个较大的负加速度，速度会急剧下降。实

践表明，火箭坠入５０ｋｍ以下大气层，空气阻力均远远大

于引力，而且加速度犵变化较小，可将其视为常数。

大气密度的标准分布取为指数规律ρ＝ρ０犲
－α犺 ，而α＝

（犜０^犚）
－１ ，^犚为以重力工程制单位表示的海平面干燥空气之

气体常数，其值为犚^＝２９．２７，犜０为海平面的绝对温度，理

想气体状态下ρ０为１．２２５０５，可根据实际气象环境条件取

ρ０的值。火箭所受的大气阻力为
［４５］：

犡＝犆狓犛犿ρ犞
２／２ （２）

　　犆狓 为空气阻力的阻力系数，不但与飞行速度有关，而

且由于实际大气存在粘性，空气阻力中还含有比重不大的

粘性摩擦阻力，粘性摩擦阻力随着高度的增大而减少，因

此阻力系数应是速度与高度的函数［６］。但是阻力系数在５０

ｋｍ高度以下的坠落过程中变化很小，若视为变量模型将非

常复杂，因此，为简化模型，实现模型的可解性和适用性，

本文应用于残骸回收系统的落点计算模型的阻力系数视为

一个定量，可通过试验数据拟合求得。

而火箭的质量犿，为火箭残骸的总质量减去燃料的消

耗量。残骸坠落过程的空间面积特性变化非常复杂，但由

于坠落速度很快，受空气阻力很大，必然致使残骸姿态趋

近速度方向，因而残骸的阻力受力面积犛犿 取最小截面积。

２２　过程参数计算

以残骸坠落过程实时自定位位置、速度信息 ［狓犽　狔犽　

狕犽　狏狓犽　狏狔犽　狏狕犽］为模型弹道参数点的输入，坠落飞行速

度犞、速度倾角θ、地心径向距离狉，计算式如下
［７］：

犞 ＝ 狏２狓犽＋狏
２
狔犽＋狏

２

槡 狕犽

θ＝ａｒｃｔａｎ
狏狔犽

狏２狓犽＋狏
２

槡（ ）狕犽

　

狉＝ 狓２犽＋狔
２
犽＋狕

２

槡

烅

烄

烆 犽

（３）

　　对于坠落段飞行时间、射程角狋、β的计算，可根据所求

解出的条件，采用时域有限积分算法，选取一定的时间步

长逐步积分算出最终结果。“龙格—库塔”法是一种在工程

上应用广泛的高精度单步积分算法，采用四阶 “龙格—库

塔”法，以数据采样点频率为步长进行数值积分计算。

四阶 “龙格—库塔”法需要进行四次计算，是可以自

启动的单步法，需要存储的数据量少，计算精度较高。取

时间步长为犺，其基本公式如下
［８９］：

犽１＝犳（狓犻，狔犻）

犽２＝犳（狓犻＋１／２，狔犻＋犽１犺／２）

犽３＝犳（狓犻＋１／２，狔犻＋犽２犺／２）

犽４＝犳（狓犻＋１，狔犻＋犽３犺）

狔犻＋１＝狔犻＋

犺（犽１＋２犽２＋２犽３＋犽４）／

烅

烄

烆 ６

（４）
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　　以中心机数据采样率为基准，取时间步长τ＝０．０５狊，

以火箭坠落过程实测的弹道参数点数据 （自定位速度、位

置信息）为初值，采用四阶 “龙格—库塔”法实现火箭坠

落段的计算，具体实现方法如下：

（１）单 步 计 算：利 用 位 置 与 速 度 的 初 值 犡犻 ＝

犞犻 θ犻 狉［ ］犻
犜 ，及 “龙格—库塔”基本公式，计算下一时

刻的狋犻＋１＝狋犻＋τ的位置与速度。

对于坠落段射程角，利用三角正弦定理计算得到，β犻初

值为０，计算式如下：

Δβ犻 ＝ａｒｃｓｉｎ（
τ
２
（犞犻ｃｏｓθ犻＋犞犻＋１ｃｏｓθ犻＋１）

ｃｏｓθ犻＋１
狉犻

）

β犻＋１＝β犻＋Δβ

烅

烄

烆 犻

（５）

　　 （２）判断控制：单步计算的结果作为下一步计算的初

值，按此策略顺序计算，其落点判断控制为狉＜犚＋犺，犚为

地球半径，犺为工程要求的预定高度。如果成立，则得到落

点参数，累计时间即为坠落段飞行时间狋，坠落段射程角β

＝β犻＋１，然后进行计算；否则，返回进行单步计算。

２３　落点参数计算

模型建立和落点计算以收到高度５０ｋｍ以下的残骸自

定位数据为输入。考虑到火箭坠落段高度５０ｋｍ以下，弹

道倾角较大，射程较近，地球摄动以及形体扁率影响很小，

可忽略不计，模型不做地球摄动和扁率修正。以β为最终射

程角，通过球面三角形公式求得经纬度。

落点位置的地心纬度φ犮：

ｓｉｎφ犮 ＝ｃｏｓβｓｉｎφ犽＋ｓｉｎβｃｏｓφ犽ｃｏｓσ犽犮

φ犽 ＝ａｒｃｓｉｎ（狔犽／狉）

σ犽 ＝ａｒｃｔａｎ狏狕犽／狏（ ）狕犽

ζ犮 ＝
３犑２犪犲
４犘

［βｓｉｎ２φ犽ｓｉｎσ犽ｓｉｎβ＋

ｃｏｓ
２

φ犽ｓｉｎ２σ犽（ｓｉｎβ－βｃｏｓβ）］

ｃｏｓβ犮 ＝ｃｏｓβｃｏｓζ犮

ｓｉｎΔσ犽 ＝
ｓｉｎζ犮
ｓｉｎβ犮

σ犽犮 ＝σ犽＋Δσ

烅

烄

烆 犽

（６）

式中，φ犽是用于模型计算的弹道参数所在位置的地心纬度，

σ犽是起始位置的弹道参数点的速度偏航角，σ犽犮是用于模型计

算的弹道参数点至落点方位角，犑２为地球引力场二阶带球谐

系数，犪犲为地球赤道半径，犘是地球椭圆的焦准距。

预定高度的落点位置与用于模型计算弹道参数点的经

度之差：

ｓｉｎΔ犔犽犮 ＝
ｓｉｎβｓｉｎσ犽犮
ｃｏｓφ犽

（７）

　　最终获得落点位置的大地经纬度为：

　　

犔犮 ＝犔犽＋Δ犔犽犮

犅犮 ＝ａｒｃｔａｎ
ｔａｎφ犮

１－犲（ ）烅

烄

烆
２

（８）

　　其中：犔犽是用于模型计算的残骸自定位信息的弹道参数

点大地经度。

３　模型验证及分析

３１　精度分析方法

模型的精度检验以模型计算的落点和实际测量的落点

位置之间的距离Δ犛作为评价参数。若模型计算的落点经纬

度为 （犔犮，犅犮），而实际落点为 （犔狅，犅狅），那么两点之间的距

离Δ犛可由下述公式得到
［１０］：

φ０＝ａｒｃｔａｎ （１－犲
２）ｔａｎ犅（ ）０

ｃｏｓβ犮０＝ｓｉｎφ犮ｓｉｎφ０＋

ｃｏｓφ犮ｃｏｓφ０ｃｏｓ（犔犮－犔０）

狉０＝
犪犲ｃｏｓ犅犮

ｃｏｓφ犮（１－犲
２
ｓｉｎ

２犅犽）
０．５

Δ犛＝β犮０
（狉犮＋狉０）

烅

烄

烆 ２

（９）

３２　精度验证分析

关于火箭残骸坠落过程的自定位数据，目前基于火箭

残骸回收系统的先期试验，获得了两个型号火箭残骸坠落

过程中相对比较完整的北斗短报文实测自定位数据，采用

实测数据对模型进行精度验证。

１）型号Ⅰ数据验证：

型号Ⅰ火箭残骸自定位数据通过北斗短报文下传的实

测数据较少，因早期残骸自定位装备可靠性不高，高度５０

ｋｍ以下只获取高度４０ｋｍ左右至１０ｋｍ左右的数据。对模

型的验证可基于高度４０、３０、２０ｋｍ左右的实测数据，代

入模型计算获得较低高度的预测落点，并与较低高度的实

测落点 （经纬度）进行比较来分析模型精度，即是模拟利

用坠落过程中自定位数据通过模型计算预定高度 （伞控或

舵控工作点）的落点位置。其中，模型中阻力系数犆狓 可近

似取值为常数，基于实测数据通过正交拟合法求得为０．２，

温度设定为３０℃。

（１）以高度１０ｋｍ左右的实测位置为落点参照：以高

度４０、３０、２０ｋｍ左右的实测数据为模型输入数据，利用

建立的模型计算高度１０ｋｍ的落点位置，与高度１０ｋｍ实

测位置进行比较计算偏差，以偏差大小评价模型精度，计

算的落点结果比较如图３所示 （图中方形为实测位置，菱

形为计算位置，下同）。

以高度４０ｋｍ左右的实测数据为输入，通过模型计算

高度１０ｋｍ左右的落点位置与实测位置偏差１．３６ｋｍ；以高

度３０ｋｍ左右的数据，计算高度１０ｋｍ左右的落点位置偏

差为０．９２ｋｍ；以高度２０ｋｍ左右的数据，计算高度１０ｋｍ

左右的落点位置偏差为０．７８ｋｍ。

（２）以高度３０、２０ｋｍ左右的实测位置为落点参照：

以高度４０、３０ｋｍ左右的实测数据为输入，计算高度２０ｋｍ

左右的落点位置偏差；以高度４０ｋｍ左右的数据，计算高

度３０ｋｍ左右的落点位置偏差。计算的落点结果比较如图４

所示。

以高度４０ｋｍ左右的实测数据为输入，通过模型计算

高度２０ｋｍ左右的落点位置与实测位置偏差０．５２ｋｍ；以高

度３０ｋｍ左右的数据，计算高度２０ｋｍ左右的落点位置偏
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差为０．１４ｋｍ；以高度４０ｋｍ左右的数据，计算高度３０ｋｍ

左右的落点位置偏差为０．９７ｋｍ。

图３　型号Ｉ火箭残骸以高度１０ｋｍ左右的实测位置为

落点参照的计算结果比较

图４　型号Ｉ火箭残骸以高度３０、２０ｋｍ左右的实测位

置为落点参照的计算结果比较

结果分析为：高度相差１０ｋｍ，计算的位置与实测位置

平均偏差为０．６３ｋｍ；高度相差２０ｋｍ，平均偏差为０．７２

ｋｍ；高度相差３０ｋｍ，偏差为１．３６ｋｍ。

２）型号Ⅱ数据验证：

型号Ⅱ火箭残骸自定位数据获取较完整，且在预定高

度采用了伞控坠落模式，按照设计的可控坠落轨迹坠落到

预定地点。为与型号Ⅰ火箭对比分析模型精度，仍选用高

度４０ｋｍ左右至１０ｋｍ左右的数据对模型精度进行验证。

其中，模型中阻力系数犆狓 基于实测数据通过正交拟合法求

得为０．１９４，温度设定为２０℃。计算结果如图５～６所示。

图５　型号Ⅱ火箭残骸以高度１０ｋｍ左右的实测位置为

落点参照的计算结果比较

图５中，以高度４０ｋｍ左右的实测数据为输入，通过

模型计算高度１０ｋｍ左右的落点位置与实测位置偏差１．２７

ｋｍ；以高度３０ｋｍ左右的数据，计算高度１０ｋｍ左右的落

点位置偏差为０．８２ｋｍ；以高度２０ｋｍ左右的数据，计算高

度１０ｋｍ左右的落点位置偏差为０．４５ｋｍ。

图６中，以高度４０ｋｍ左右的实测数据为输入，通过

模型计算高度２０ｋｍ左右的落点位置与实测位置偏差０．６６

ｋｍ；以高度３０ｋｍ左右的数据，计算高度２０ｋｍ左右的落

点位置偏差为０．２１ｋｍ；以高度４０ｋｍ左右的数据，计算高

度３０ｋｍ左右的落点位置偏差为０．８７ｋｍ。

图６　型号Ⅱ火箭残骸以高度３０、２０ｋｍ左右的实测位

置为落点参照的计算结果比较

结果分析为：高度相差１０ｋｍ，计算的位置与实测位置

平均偏差为０．５１ｋｍ；高度相差２０ｋｍ，平均偏差为０．７４

ｋｍ；高度相差３０ｋｍ，偏差为１．２７ｋｍ。

３３　分析小结

通过以上对型号Ⅰ、Ⅱ火箭残骸坠落过程实测数据的

计算分析验证可知，代入模型计算的实测自定位数据，高

度相差越小，计算落点位置与实测位置越接近，模型预测

精度越高，且高度越低模型预测精度越高。而且计算结果

表明，模型对于５０ｋｍ高度以下高度相差２０ｋｍ以内的落

点位置预测，偏差均小于１ｋｍ，而且通过残骸坠落几次实

测试验表明，残骸自定位装备已稳定可靠，能够保证４０ｋｍ

以上坠落过程中实时自定位信息的完整获取。模型适用性

很好，满足火箭残骸回收系统工程指标要求。

该模型基于残骸坠落过程的实时自定位信息可实现落

点的精确预测，不仅能够应用于自定位装置异常情况实现

预定高度落点位置精确计算，也能推广应用至当伞控或舵

控故障情况下实现残骸落点１ｋｍ以内的精确预测，大大减

少残骸搜索回收的工作量。同时，模型可推广应用至基于

可靠的弹道测量数据对火箭落点进行精确的预测计算。

另外，从位置偏差可以看出，落点预测误差呈现无规

律性，主要原因是存在高空风影响。模型计算过程中忽略

了高空风影响，未进行地球摄动和扁率修正，阻力系数也

为近似拟合值，但最终计算结果较为理想。可深入研究，

在模型中加入高空风的大气风场力，并辅以地球摄动、扁

率等因素的精确修正，从而进一步提升模型的落点位置预

测精度。

４　结束语

基于火箭残骸回收系统工程需求，通过对火箭残骸坠

落过程的弹道特性分析，建立了考虑空气阻力的动力学落
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点计算模型，模型以残骸坠落过程中的实时自定位信息为

输入，以四阶 “龙格—库塔”法求模型运动微分方程解。

最后基于火箭残骸坠落实测数据对模型验证分析。

分析结果表明，实时任务中若能获得预定高度以上２０

ｋｍ以内的残骸自定位数据，预定高度落点位置的预测精度

可达到１ｋｍ以内。建立的基于火箭残骸坠落过程中实时定

位信息的落点计算模型简化适用、精准有效，计算结果较

为理想，非常适合应用于火箭残骸回收系统中，对坠落过

程中的伞控或舵控工作点位置进行精确预测，从而最终实

现残骸的快速回收，可大大缩小落区搜索范围，提高工作

效率。而且模型扩展性好，可推广应用其他场景需求，通

过模型精度可进一步研究提升。
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图９　部分测试软件界面

表２　测试结果

序号

电容测试值／ｎＦ 绝缘电阻测试值／ＭΩ

多路水听器参数

扫描测试分析设

备测试结果

数字电容

表测试

结果

多路水听器参数

扫描测试分析设

备测试结果

１００Ｖ兆欧

表测试

结果

１ １１．６３ １１．４７ ４８ ５０

２ １２．９９ １２．８２ １００ １００

３ １３．８４ １３．６８ １００ １００

４ １２．８４ １２．６８ ４８．９ ５０

５ １２．７０ １２．５４ １００ １００

６ １３．２０ １２．９４ １００ １００

７ １２．７８ １２．８２ １００ １００

８ １２．９４ １２．８１ １００ １００

９ １２．９２ １２．８０ ９７．６ １００

１０ １４．０３ １３．６８ ４７．８ ５０

效率与测量精度。同时设备能自动记录存储测试数据，直

接生成检测报告，自动判断是否符合要求，方便直观。为

技术人员判断定位故障提供了技术支持。对于声纳水听器

的寿命周期监控与故障预防也具有一定的指导作用。

５　结束语

多路水听器参数扫描测试分析设备具有人机交互友好，

测试过程高效，测量精度高，操作简单，易于携带等特点，

满足了声纳水听器日常检测与修理维护的测试需求，有效

提高部队及装备保障部门的修理保障能力，是声纳湿端水

听器检测的重要辅助手段。本设备的设计与研制为信息装

备基地级维修提供了有力的保障。
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２００３．

［４］林　峰．多路声纳换能器绝缘电阻及等效电容智能检测仪研究

［Ｊ］．中国修船，２００９，２２ （６）：３３ ３５．

［５］李耀波，孙烨，仲　秋，等．声纳换能器绝缘电阻自动测量

电路设计 ［Ｊ］．舰船电子工程，２０１５，３５ （１０）：１８５ １８８．

［６］唐　彪，孙烨，郝学超，等．声纳换能器等效电容自动测量

电路设计 ［Ｊ］．舰船电子工程，２０１６，３６ （５）：１４７ １５０．

［７］邵学涛，李新娥．一种高精度测量微小电容的电路 ［Ｊ］．山西

电子技术，２０１１ （１）：５ ６．

［８］张玉芹，洪源泉．数字式电容测量仪设计 ［Ｊ］．廊坊师范学院

学报 （自然科学版），２０１１，１１ （３）：５２ ５４．

［９］张　静，杨惠珍，郝莉莉，等．一种换能器阻抗测试分析及数

据管理系统的设计与实现 ［Ｊ］．计算机测量与控制，２０１２，２０

（１）：２３１ ２３３．

［１０］蔡启仲，邹光波．绝缘电阻测试仪高压可控电源与量程切换

电路设计 ［Ｊ］．自动化与仪器仪表，２０１２ （１）：９８ ９９．

　
投稿网址：ｗｗｗ．ｊｓｊｃｌｙｋｚ．ｃｏｍ


