


21 世纪初中国应用卫星发展趋势

一、 引言

航天技术是人类探索、开发和利用太空以及地球以外天体的综合性工程技
术，是本世纪科学技术的重大成就之一，对人类发展的各个领域已经并正在起
着巨大的促进作用，已经成为一个国家科学技术、国民经济和国防现代化水平
的重要标志之一。特别是应用卫星，在国家经济、政治、军事、科学、文化和
社会发展中的地位越来越重要。目前世界上有 50 多个国家参与了航天技术的开
发工作，而应用航天技术的国家几乎遍及全球。可以预计，21 世纪初国际上投
资发展航天技术尤其是投资发展应用卫星的国家会越来越多，发展规模也会越
来越大。
    临近世纪之交，各航天国家都在调整并制定 21 世纪初航天发展战略，
制定应用卫星发展规划。总的发展趋势是：各国的航天活动将更加注重实效，
重视提高本国航天工业在国际市场的竞争能力，不断开发新技术，提高航天器
特别是应用卫星的性能水平；国家和企业共同投资的趋势正在扩大，国家投资
重点主要是开发未来高新技术，支持技术进步和创新，而企业则积极开发航天
产品和应用卫星系统，以在国内、国际市场获取更大效益；随着国际多极化政
治格局的形成，越来越多的国家谋求建立独立的军事航天体系；在航天技术开
发中，世界各国越来越重视国际合作，国际性的航天计划越来越活跃，航天技
术对世界的和平与进步也正在发挥着越来越重要的作用。
    可以预计，21 世纪必将是人类航天技术大发展的世纪！

二、 世界应用卫星发展的基本趋势

 90 年代以来，通信广播卫星、遥感类卫星和导航定位卫星技术均有重大进
展，应用的广度和深度在迅速扩大。在通信广播类卫星率先实现商业化之后，
遥感类卫星的商业化程度正在加快。特别是小卫星技术的发展，为“更快、更
好、更省”地发展应用卫星开辟了新的途径。

1. 通信广播卫星

 通信广播类卫星显著的社会效益和经济效益，促使国际上大型航天产业集
团进行着激烈竞争，在世界范围内寻求市场，从而推动着新技术、新系统的开
发。
    通信广播卫星技术的发展具有全方位的特点，可以说是大、中、小卫
星，高、中、低轨道并存。静止轨道大型卫星有越来越大的发展趋势，重量将
达到 5～7吨，供电能力将达到 15～20 千瓦，天线口径将达到 12～16 米。大型
天线可产生 200～300 个点波束，转发器采用矩阵型大功率放大器，并广泛采用
星上处理技术，使天线波束能灵活调整，信道按需分配，频率得到最佳利用，
通信容量大增。
    全球个人和移动通信较多地使用中、小型卫星，组成中、低轨道星座
系统。如铱系统是用 66 颗卫星组网，它很可能成为世界上第一个投入商业运营
的低轨道星座系统。中、低轨道卫星现正朝着小型化方向发展，卫星设计趋于



模块化、集成化，研制生产趋于规模化、流水线化。由于更多地采用星上处理、
星间链路、多点波束等技术，地面用户终端更趋小型化。
    由于卫星通信广播具有覆盖面广、可跨越地理障碍等优势，卫星信息
高速公路系统呈现较猛的发展势头，这种系统大多采用 KA 以上高频段，亦称卫
星宽带多媒体系统。现国际上出现的这类系统，或者是静止轨道系统，或者是
低轨道系统，或者是高低轨道混合系统。
    另外，电视、声音直播、数据中继等卫星也将有较大发展。

2. 遥感类卫星

对地球和大气层各种特征和现象进行观测的遥感类卫星，包括气象卫星、
地球资源卫星、环境监视卫星、海洋卫星和军事成像侦察卫星等，现在受到越
来越多国家的重视，成为人类解决资源、环境和灾害问题以及军事侦察等不可
缺少的重要手段，遥感类卫星也因此成为继通信广播卫星之后能进入商业市场
的第二大卫星领域。
    遥感类卫星的未来发展主要体现在三个方面，即将地球作为一个整体
系统进行全面观测；发展分布式星座系统，在强调空间分辨率的同时，进一步
提高时间分辨率；卫星遥感的商业化进程将加快。
    只有将地球环境、陆地和海洋资源等作为整体系统进行综合观测，才
能对人类赖以生存的地球进行全面了解和深入认识。美国和其他国家合作的行
星地球使命计划，其核心部分就是由多种卫星构成的地球观测系统，包括静止
轨道的 20 多颗卫星，几十种遥感器将对地球进行综合观测。为此，大型综合遥
感卫星将继续发展。
    经济的发展，要求对地球环境、资源等进行高空间分辨率、高时效的
动态观测，包括对农作物生长环境、环境变化和自然灾害、军事动态等的观测。
在要求较高空间分辨率的同时，重复观测周期要求在几天甚至几小时以内，从
而引发了分布式低轨道星座系统的发展。
预计这种系统有可能成为 21 世纪的热点之一。
    国际上已有数家商业公司在开发 1米左右分辨率的商业遥感卫星系统，
过去以政府、民用、军用为主发展的局面会有较大改变，今后将扩大政府与商
业联合系统，向商业化发展的趋势会更加明显。
    卫星遥感器的发展，除各种特殊应用场合，将主要发展可见光和超光
谱技术，实现立体观测。特别是超光谱技术，由于在矿产、农业、军事上都有
极大应用前景，将成为发展热点，谱段将从 20 个左右扩大到 400 个左右，包括
可见光和短波红外谱段。合成孔径雷达主要仍将是军用和民用，由于技术复杂
和市场的不确定性，商业合成孔径雷达发展不会太快。

    3.导航定位卫星

美国全球定位系统的发展，对于各种交通工具的导航定位、调度和管理，
对农业、地质、大地测量等，都有极大的应用价值。除陆续发射 GPS-2R 卫星外，
2002 年将开始发射第五代 GPS 卫星(GPS-2F)。预计未来将有更多国家开发利用
GPS 系统。



    4.载人航天和行星探测

今年 11 月，国际空间站将开始发射并进行轨道组装。重达 400 吨的国际空
间站建成后，载人航天应用将走入新的发展阶段。
    进入 90 年代以来，对月球和火星的探测再次升温。2010 年前主要进行
无人月球、火星探测，2020 年前后可能开始载人登月，而载人登火星将是比建
立月球基地更远的目标。

    5.小卫星

随着微电子、微机械和高级材料等新技术的迅速发展，卫星小型化和小卫
星的发展正在世界上蓬勃兴起。以重量轻、体积小和“更快、更好、更省”为
主要目标的小卫星，既可以单颗廉价快速完成专项任务，又可以组成分布式星
座完成某些大卫星的任务。小卫星由于采用新设计思路、新技术、新管理模式
以及流水线化的制造和生产方式，已成为最活跃、最富于挑战性和具有广阔商
业前景的空间技术领域，也是 21 世纪初卫星技术发展的重要趋势。

    三、中国应用卫星发展状况

近 40 年来，中国应用卫星以较少的投入取得了巨大成绩。培养了一支研制
队伍，形成了初具规模的研制能力。截至 1997 年底，我国研制并成功发射了 40
颗不同类型的卫星。其中返回式卫星技术水平处于世界前列，通信广播卫星达
到了中等容量水平，静止气象卫星应用效果良好，卫星性能也已达到 90 年代初
国际水平。
    为了解决国民经济建设的急需，中国还在研究发展大容量、高功率、
多波束、长寿命的通信卫星，并正在开展地球资源、小型科学实验和海洋水色
卫星和其他航天器的研制。

1. 返回式遥感卫星

中国曾多次发射返回式遥感卫星，这种卫星的发射和成功返回，已达到 90
年代初国际先进水平，使中国成为世界上继美、苏之后第三个掌握返回式卫星
技术的国家。所带回的大量遥感数据和照片，已广泛用于国土普查、地质调查、
水利建设、石油勘探、地图测绘、环境监测、地震预报、铁路选线、考古研究
等领域，产生了巨大的社会和经济效益。我国还利用返回式卫星进行了 8次农
作物种子搭载试验，共搭载 51 种种子，400 多个品种。经地面多年育种试验，
发现从空间返回的种子能够产生有利的遗传变异，具有高产、优质和抗病虫害
的诱人前景。
    中国的返回式遥感卫星已形成了一个很好的全面试验平台。这种卫星
还为国内外用户进行了生物、微重力测量、材料晶体生长、辐射剂量、微生物
等多项试验。特别是砷化镓、碲镉汞材料晶体生长和蛋白质晶体试验，均获得
圆满成功。

2. 东方红三号通信广播卫星



这是中国中等容量地球静止轨道通信广播卫星，1986 年开始研制，1994 年
11 月发射第一颗，但因星上姿控推力器燃料泄漏，卫星未能定点。1997 年 5 月
发射第二颗，成功定点于东经 125 度上空，已用于电视、电话、电报、传真和
数据传输等通信业务。

    东方红三号卫星主要性能数据如下：

    卫星尺寸：2000 毫米×1720 毫米×2200 毫米；
    卫星发射重量：2260 公斤；
    卫星干重：945 公斤；
    太阳电池阵面积：22.7 米 2；
    太阳电池翼输出功率：
    2049 瓦(初期)；
    1688 瓦(后期)；
    蓄能系统：镍镉电池；
    姿态控制：三轴稳定；
    结构：中心承力筒加面板；
    通信转发器：C频段；
    信道数：16 瓦 TWTA，6 台 8 瓦 SSPA，18 台；
    频率：上行：5925～6425 兆赫；
    下行：3700～4200 兆赫；
    EIRP：33～37 分贝瓦；
    卫星天线：2米多馈源波束成型天线；
    极化：线极化；
卫星寿命：8年；

3.风云系列气象卫星

 风云一号气象卫星是中国第一代太阳同步轨道气象卫星，主要用于对地球
和大气层进行气象探测。卫星采用 901 公里轨道，重 750 公斤，为 1.4 米×1.4
米×1.2 米柱体，三轴稳定对日定向，有效载荷为甚高分辨率多谱段扫描仪和
碲镉汞红外探测器。1988 年 9 月发射第一颗卫星，云图照片图像清晰，纹理清
楚，层次丰富。但由于姿控系统故障，第一颗卫星仅正常工作 39 天，第二颗卫
星累积有效工作 234 天。
    风云二号卫星是中国第一代地球静止轨道气象卫星，1997 年 6 月发射，
定点于东经 105 度上空，用于实时监测中国及周边地区天气变化，提高气象预
报的准确性、及时性，提供可见光、红外和水汽云图。卫星为圆柱体，重 1360
公斤，采用与东方河邺号甲相同的双自旋稳定方式，工作寿命 3年。主要装载
多通道扫描辐射计、数据收集平台、云图转发器和空间环境监测仪器。特别是
多通道扫描辐射计，是目前国内光学孔径最大的星载探测器，在世界上也具有
先进水平。
    风云二号气象卫星通过星上 S波段转发器转发高分辨率数字展宽云图、
低分辨率云图，进行天气图像传真广播，供国内外气象台站接收利用；收集气



象、水文和海洋等气象资料；监测太阳活动和卫星所处轨道的空间环境。

     4.资源一号地球资源卫星
 
 资源一号卫星是中国与巴西合作的第一代传输型地球资源卫星，计划 1998
年底发射。
    该卫星可用于监测国土资源变化，更新全国地形图，测量耕地面积，
进行城市规划；估计森林蓄量，监视农作物长势、产量，草场载畜量；监测自
然和人为灾害，快速查清洪涝、地震、风沙等破坏情况及变化，估计损失，提
出对策；为沿海、内地经济开发、滩涂利用、水产养殖、环境污染等提供动态
情报，同时勘探地下资源；圈定黄金、石油、煤炭和建材等资源区，为资源的
合理开发提供依据。

 资源一号卫星主要技术性能如下：

    重量：1450 公斤
    功率：1100 瓦
    轨道：778 公里太阳同步轨道
    寿命：3年轨道倾角：98.504 度
    稳定方式：三轴稳定
    有效载荷：五谱段 CCD 相机，四谱段红外多光谱扫描仪，二谱段宽视场成
像仪，空间环
境监测器。

 5.实践五号科学试验小卫星

    实践五号是正在研制的科学试验小卫星。其性能指标是：

    轨道高度：870 公里太阳同步轨道
    轨道倾角：98.9 度
    整星质量：340 公斤
    卫星尺寸：1100 毫米×1200 毫米×1040 毫米
    太阳电池阵输出功率：

    376 瓦(初期)
    354 瓦(末期)
    蓄电池：17 安时×19
    姿态控制三种模式：

    ·对日定向三轴稳定
    ·对日定向自旋稳定(安全模式)
    ·对地定向三轴稳定(技术试验)
    S 波段测控体制
    设计寿命＞3个月



    有效载荷：11 台试验设备

6.海洋水色小卫星

1980～1995 年期间，只有美国雨云-7 卫星装载了海洋水色探测仪器(CZCS)，
这种仪器出故障后，国际上竟出现有 10 年时间没有星上海洋水色遥感能力的状
况。从 1996 年开始，日、印、俄、美先后发射了这种卫星，现在越来越多的国
家在发展这种系统。
    为了更好地开发海洋资源，我们也正在研制海洋水色小卫星。

卫星平台的技术指标是：

    卫星轨道：798 公里准太阳同步轨道
    倾角：98.8 度
    卫星质量：＜350 公斤
    卫星尺寸：1100 毫米×1200 毫米×700 毫米
    太阳电池阵：350～490 瓦输出功率
    蓄电池容量：25 安时
    卫星控制：三轴稳定
    GPS 接收机：单点定位精度≤100 米
    S 波段测控体制
    在轨寿命：2年
    有效载荷：一台十波段红外水色扫描仪，
    一台四波段 CCD 相机

四、 21 世纪初中国应用卫星展望

中国是一个发展中国家，经济建设和社会发展对应用卫星有着广泛的需求。
在面向 21 世纪的发展中，我们将从基本国情和国力出发，选择有限目标，突出
重点，力求用较少投资，发展国民经济建设急需的应用卫星，促进解决人口、
资源、环境等社会经济发展中的问题。在满足国内需求的同时，也将为国际市
场提供有限的产品和服务。为了加快发展，我们也竭诚欢迎多种方式的国际合
作。
    21 世纪初，中国国民经济将更加稳健发展，向现代化迈进，这就需要
继续依靠科技进步和发展高技术产业，推进国民经济信息化。而应用卫星是信
息获取、处理、传输、分发应用的重要领域，是一个国家实现科技进步和现代
化的重要途径，是急待发展的高技术产业之一。
    21 世纪初，我们的目标是逐步建成几个国民经济急需的、长期稳定运
行的应用卫星系统，使得有些应用卫星在轨道上始终保持一定的数量。除尽可
能延长卫星寿命外，还要具备及时发射接替卫星的能力，保证应用不间断。还
要研制和发射新的卫星，以满足国内用户多方面需求，并努力为世界经济和科
技发展作出贡献。

1. 扩大通信广播卫星系统，进一步提高卫星通信能力



在东方红三号卫星的技术基础上，进一步发展大容量、高功率、多波束、
长寿命的通信广播卫星。通信频段将向 L、Ku 和 KA 频段发展，并研究发展直播、
区域移动通信等卫星，以满足电视广播与教育、固定与移动通信、计算机多媒
体通信等多方面需求。

2. 发展环境资源和卫星灾害监测系统

我们将在资源一号卫星的基础上，开发新遥感器，扩展遥感波段，研制海
洋卫星等新型卫星。
    风云气象卫星系列将继续发展，最终建成由极轨气象卫星和静止气象
卫星组成的长期稳定运行的气象卫星系统。
    发展有可见光(红外)和微波遥感能力的小卫星星座系统，实现高分辨
率、全天候、全天时的地球环境监测能力。结合环境、资源、海洋和气象等卫
星，综合应用于自然灾害的监视与预测。

3. 开发导航定位卫星系统，提供区域导航定位能力

 在利用 GPS 的基础上，我们还在研制由 2颗静止轨道卫星组成的双星导航
定位系统，为我国的车辆、船只、飞机等提供导航定位服务，进一步提高交通
运输指挥、调度能力和效率。

4. 扩大利用并改进返回式卫星，开发空间微重力资源

 中国将继续利用返回式卫星为国内外用户提供科学试验搭载服务，进行生
命科学实验和微重力材料加工研究。并将返回式卫星改装成空间育种等实验卫
星，继承返回式卫星技术，发展其他航天器。

5. 发展小型、低成本卫星

为适应空间探测、科学技术试验和亚太地区国际合作的需要，我们还将在
实践五号和海洋水色小卫星的基础上，发展小卫星公用平台，配之以小型有效
载荷，根据需要发射新型小卫星。有条件时，也可能发展小型月球探测器。
    为实现上述目标，我们将优先发展卫星有效载荷技术。作为决定卫星
应用性能的有效载荷技术，因涉及到机、电、光、热等多学科前沿技术，更新
快，难度大，必须适当超前发展，为此要加强预先研究和基础技术开发。
    我们将特别重视发展卫星公用平台技术，利用已有的平台和研制基础，
建成几种通用化、系列化和模块化平台，以适应不同种类有效载荷配置，加快
应用卫星发展。
    在国际社会的发展中，中国的发展离不开世界，世界的繁荣也需要中
国。卫星技术的发展也是如此。面向 21 世纪，我们要全方位、多层次、多渠道
地开展国际空间技术交流与合作，努力与国际空间技术接轨，加强与各国空间
技术机构和空间工业界的交往，学习吸收国际上的先进技术和管理经验，加快
发展中国的空间技术。



    21 世纪将是世界空间技术大发展的世纪，为更好地开发空间资源，造
福人类，让我们世界各国携起手来，共同奋斗！



JL 一 10A 雷达

              

   JL 一 10A 雷达是一部具有高、中、低波形的脉冲多普勒体制机载火控雷
达，具有 11 种工作方式，可很好地完成空中中近距离拦截，近距格斗，对地攻
击，对海攻击和辅助导航任务。高重频边搜索边测距工作方式最适于迎头中近
距下视下射拦截，边搜索边跟踪方式可用于多目标攻击，波束锐化方式可提高
地形测绘的分辨力，有利于对地攻击。
 搜索：上视　80km　下视 54km
    跟踪：上视　40km　下视　32km
    扫描：方位　±60'　俯仰　±60'
    工作频率：X波段 　　



便携式地空导弹及其发展

          当代高技术局部战争和地区性的高技术有限作战表明，空中威胁主
要来自低空和超低空的突袭攻击与盘旋侦察。最低飞行高度一般在 10～100 米
之间，甚至达到树梢或楼、塔之高的冒险高度。拦截在这种高度上飞行的目标，
如果使用体积庞大、发射程序复杂的高空地空导弹显然是不合适的，因而小巧、
灵便、机动性高、反应迅捷的便携式地空导弹便应运而生并日益成为野战防空
主要的拦截兵器。
    便携式地空导弹自 50 年代研制以来，在近 40 年的发展历程中，已经
历了三代，目前正在向第四代发展。它们在超低空点防御中发挥着非常重要的
作用，成为超低空飞行目标的克星。本文将首先对世界上的几种主要便携式地
空导弹进行分析，在此基础上，对未来便携式地空导弹技术的发展趋势进行预
测。
    国外几种主要的便携式地空导弹

   便携式地空导弹经过近 40 年发展，至今已研制了约 30 种型号，其代表
型号有美国的红眼睛和尾刺，前苏联及俄罗斯的箭和针系列，英国的吹管、标
枪、流星和耀星，法国的西北风，日本的凯科，以及瑞典的 RBS 系列。
    美国的红眼睛导弹开创了地空导弹一个新的发展领域，即单兵携带肩
射式近程低空防空导弹。红眼睛采用光学瞄准和红外自导引。美国于 1959 年开
始研制，1966 年装备部队，主要用于前沿阵地防空和点防御，适合于对付低空
慢行目标。它具有操作轻便、灵巧实用的优点。缺点是只能白天作战，不能全
天候作战，只能尾追射击，不能迎面射击，没有敌我识别器，没有抗电子干扰
能力，攻击高速目标能力差，无法与先进的飞机抗衡。
    1972 年，美国在制导系统、动力装置、战斗部等方面进行改进，于 1978
年完成了第二代型号尾刺的研制。它与红眼睛的不同之处在于采用了高能动力
装置和灵敏度红外导引头，增加了敌我识别器。因此，尾刺射程和速度均大于
红眼睛，既能尾追攻击也能迎面攻击，具有全向攻击能力和较好的抗电子干扰
能力，极大地提高了作战性能，但也只能白天使用，不能全天候作战。
    尾刺在服役几年后，便难以再抗衡具有较强红外干扰能力的目标了。
面对空袭目标迅变的形势，美国于 1987 年和 1989 年相继推出了尾刺 POST 和尾
刺 RMP。
    尾刺 POST 创造性地运用了由微处理器控制的先进被动光学导引技术，
导引头采用了玫瑰花形扫描光学系统和红外/紫外双色探测器，制导装置能收集
更多的信息，用红外、紫外能景比率鉴别红外干扰和不利背景源，大大提高了
目标的探测能力和抗红外干扰能力，极大地增强了尾刺导弹的作战性能。尾刺
RMP 除了继承了 POST 的优点外，还成功地运用了可编程控制微处理器，既可通
过外部操作对制导与对抗软件重新编程以对付突然出现的空中威胁，又可使该
导弹系统有能力对付漏网敌机和较近敌机，定位目标更加准确，抗各种红外干
扰能力更强。
    前苏联到 1991 年解体时为止，共研制了箭 2、箭 3、针 1和针等型号
的便携式地空导弹。
    1966 年开始服役的箭 2是前苏联研制的首种便携式地空导弹。箭 2用
目视机械瞄准和红外自导引，只能白天使用，以尾追射击方式对付低空慢行目



标，尤其是对付直升机特别有效，也可以多联装在履带车或轮式装甲车上进行
单射和齐射。1970 年，前苏联推出了箭 2的改进型箭 2M，主要区别是箭 2M 的
导引头发射灵敏度比箭 2提高了 1倍，使截获目标的距离增加了 40％；其次是
在红外导引头上加装了滤光片，可以把不同于飞机热能的其它信号滤掉，提高
了灵敏度和抗背景干扰能力；此外，还改进了动力系统，使导弹有更大的速度
和射程。
    1973 年前苏联推出了箭 3。此型号的主要改进部位在导引头，用节流
制冷锑化铟探测器取代原有的硫化铅探测器，降低了因热而产生的噪声，增大
了导弹射击正面攻击目标的距离，抗背景干扰能力也有所提高。1981 年，针 1
研制成功并装备部队。由于采用了许多新技术，如导弹头部加装针状杆以降低
阻力；控制系统引入控制发动机，在导弹射出筒后用它改变姿态转向命中点，
省去了射手发射时加前置量的动作，方便了使用；引信增加引爆发动机剩余装
药的功能，以提高对目标的毁伤效果；把敌我识别应答机纳入发射机构，天线
装在发射筒内等，使导弹有较理想的作战空域，较好的飞行性能、使用性能和
作战效果。但是由于不具备抗红外人工干扰能力，箭 3和针 1同属第二代便携
式地空导弹系统。
    1983 年，在针 1导弹的基础上前苏联推出了第三代针。针除了继承了
针 1的所有优点外，还创新地采用了双波段导引头。导引头内的信息处理系统
实现了电子一体化并可传输两路信号。这两路信号处理电路不仅被全部集成化，
还采用微组装结构且配有目标识别逻辑部件。这样既减轻了导弹的重量，提高
了可靠性，又使导弹具有抗红外人工干扰能力。在逻辑部件中还加装了转移导
弹瞄准点程序装置，保证导弹在击中目标的最后时刻，使导弹的瞄准点从飞机
的发动机排气管转移到机翼连接点的机身中部，使目标无法躲开攻击而确保杀
伤效果，提高了命中精度。1993 年以后，俄罗斯陆续推出了针的改进型：针 D、
针 N和针 S。三种型号的筒装导弹及发射筒均被改成两部分，每件长度都不超
过 1.1 米，这样既便于空运，又便于携带。N型具备了基本型和 D型的所有性
能，而且增强了杀伤性；S型是 N型的发展型，进一步提高了抗击固定翼飞机、
直升机、巡航导弹等各种目标施放红外干扰的能力。
    英国研制便携式地空导弹比美苏晚，于 1973 年研制出了以手动无线电
指令制导为主、以红外跟踪测角制导为辅的第一代便携式地空导弹吹管。该导
弹既能迎面射击，又能尾追射击，并装有敌我识别器，能识别敌我。导弹能装
破片杀伤、空心装药两种不同的战斗部和近炸、触发两种引信，既能攻击空中
目标，又能攻击地面目标，具有良好的通用性。
    1984 年，英国又推出了第二代便携式地空导弹标枪。与吹管不同的是，
标枪采用了新型战斗部、远程大推力两级火箭发动机、新式小型视频和微信息
处理技术，制导方式为半自动无线电指令制导。导弹不仅可用于地面部队，更
适合用于海军舰艇部队。
    80 年代中期，英国采用激光波束制导代替无线电指令制导，用装有激
光接收机、信号处理机和发射机的吊舱代替导弹尾部的曳光管，用新型激光发
射机代替地面设备的电视跟踪器，研制了标枪导弹的高级型耀星导弹。耀星系
统可靠性高、维修保养简单，具备较强的抗干扰能力、较高的制导精度和跟踪
精度。其缺点是激光传播衰减大，作用距离没有无线电指令制导远。1988 年，
英国以标枪为基础，在战斗部、制导体制和发动机三方面同时采用创新技术，
成功地研制了“三飞镖、双制导、超高速”的流星导弹系统。它的主要特点是



战斗部含三个飞镖式的动能子弹头，以子弹头的动能和炸药爆炸的综合效应摧
毁目标；采用两级固体火箭发动机，使导弹速度可达 4马赫的超高速；制导体
制为半自动无线电指令和激光波束的复合制导。这大大提高了导弹的作战性能，
具备了攻击现有便携式地空导弹不能攻击的目标的能力。
    法国研制便携式地空导弹较晚，但却博采众长，继承创新，研制了具
有自身特点的高性能便携式地空导弹系统西北风。西北风的主要特点如下：
       ·采用四元阵列被动红外寻的导引头。该导引头可在两个红外波段工作，
具有很强的敏感能力和抑制光诱饵信号能力，能够探测、跟踪从任何角度迎头
逼来的、有红外屏蔽的直升机，导弹发射前能够锁定目标，大大提高了导弹抗
红外干扰的能力和作战性能。
    ·采用以钨珠为预制破片的高能杀伤战斗部，有较强的摧毁力。
    ·弹上引信为激光近炸引信，能够精确测高，防止早炸，也可触发引信，
并装有延时自毁装置。
    日本利用先进红外成像技术，于 1991 年率先研制成功利用红外凝视成
像制导的具有初步智能化的便携式地空导弹。该弹采用双模成像寻的装置，既
可以采用红外成像制导，又可以采用可见光成像制导，导弹既能尾追攻击，又
能迎头攻击低热能目标，大大提高了导弹的作战性能和抗干扰能力。
    瑞典从 70 年代开始，独辟蹊径，研制出了便携式地空导弹的新品种
RBS70 和 RBS90 两种型号，其主要特点是：
       ·采用激光波束制导与激光近炸引信，能够抗各种电子干扰，且具有较
好的低空性能。·搜索、跟踪目标时有专用配套雷达。
    ·采用三通道稳定控制系统。
    ·采用无烟发动机，作战过程不辐射电磁波，使系统的整个作战特征减
至最小程度，系统具有很强的生存能力。
    ·具有前视红外和电视跟踪设备，具有较强的适应能力。
    此外，RBS90 比 RBS70 具有更大的射程和更大的射高，速度更快、威力
更大、精度更高。

    发展趋势
由于便携式地空导弹所要对抗的兵器正向命中高精度化、飞行远程化和高
速化、构造隐身化和制造智能化发展，所面临的战场环境将异常复杂，所面对
的目标将诡计多端。因此，便携式地空导弹的发展趋势应是：积极采取有效措
施，适应复杂多变的战场环境，开发能够抗击现在和未来超低空突袭目标的武
器系统，尽快由单纯反飞机向反飞机反导弹并重的方向发展。

1. 采用新技术，使导弹具有全向攻击能力
早期研制的红外寻的制导的便携式地空导弹，如红眼睛、箭 2，只能尾追
跟踪热点源，无法尾追攻击速度高的喷气式飞机，且不能实施迎面攻击，作战
性能受到限制。近年来研制的型号提高了导引头灵敏度，导弹不但能侧向攻击，
而且能迎头攻击，具有全向攻击的能力，如西北风等。

2. 为导弹研制配套使用的预警雷达分系统
成功拦截目标的前提是及早探测出目标。射手通过瞄准镜探测目标，其距
离是非常有限的，仅在 3～4公里以内。便携式地空导弹的系统反应时间一般都



在 5秒以内，若目标速度达到 2马赫以上，靠人工预警是无法确保导弹系统所
必需的反应时间的。只有在 8～10 公里以外探测到目标，才能确保导弹系统所
必需的反应时间。

3. 采用红外凝视成像制导，实现真正的发射后不管
  便携式地空导弹若要在有限的时间内将目标摧毁，需要导弹具备一定的
智能化制导能力，即导弹系统能够自动进行目标探测、识别、判定并实施自适
应控制和主动式控制。为在便携式地空导弹上实现上述性能，当前的主要努力
方向就是研制红外凝视成像制导系统和开发相应的以微处理器为基础的自适应
制导技术。红外凝视成像制导是靠目标与背景辐射率的不同来探测目标的，其
制导信息源是热像，比红外点源制导具有更强的抗干扰能力，可实现全向攻击，
外界干扰非常困难；比红外线阵成像制导在性能上更为先进；与可见光成像相
比，红外更易于穿透雾、霾，其探测距离可增加 3～6倍，命中精度高，能识别
敌我目标。
特别是红外凝视成像的探测器与微处理器集成一体化后，不但能进行信号
探测，而且能做复杂的信号处理。如把它和模式识别装置结合起来，导弹就能
完全自动地从图像信息中识别目标。因此，便携式地空导弹的制导系统正由红
外点源制导或红外阵列成像制导向红外成像凝视转变，红外被动寻的制导导引
头的探测器数量正从单元向多元发展。在多元中，正从线阵光机扫描向凝视面
阵电子扫描发展。探测器元数的增加可提高灵敏度，凝视成像制导方式还为减
轻重量、提高信噪比提供了可能。

4. 适应系列化、标准化、通用化、模块化趋势，实现一弹多用
为节省人力、物力、财力，减少科研费用，降低生产成本，简化后勤保障，
便于平时装备和战时补给，对付不断出现的新的威胁和适应瞬息万变的战场环
境，强调一弹多用，实现三军通用，具有重要的军事意义和明显的经济意义。
如英国将吹管导弹发展成多联装的潜空和舰空导弹；法国的西北风有便携式、
车载式和舰空式，实现了三军通用。

5. 研制高性能火箭发动机，发展高速导弹
为对付高速空袭目标，便携式地空导弹的速度也必须相应地大幅度提高。
目前的现役导弹中，只有流星导弹的飞行速度实现了超高速，达到 4马赫的高
速度，其余型号均为 2马赫左右。提高便携式地空导弹速度的办法是研制高性
能发动机。目前，正在发展的可行技术方案就是采用双推力推进系统，使导弹
可持续高速飞行。这种推进系统可提供两阶段推力，而且重量轻、总冲大、建
立推力快、排烟红外辐射特征小，能满足射程和射速的要求。双推力的间隔时
间可以根据需要进行变化。只有超高速便携式导弹才能明显缩短拦截时间，增
大杀伤范围，而且特别适合于拦截发现晚而速度快的空袭目标。

6. 采用高效率的横行推向控制系统
为尽可能躲避地面防空火力的拦截，现代空袭兵器常常采用高速机动战术，
现代便携式地空导弹所采用的气动控制方法已难以满足对付快速机动目标的要
求，而横向推力控制系统可以满足导弹高速机动飞行的需要。这种推力系统由
燃气控制制动器和固体燃料微型喷气发动机构成。它利用固体推进剂燃烧喷射



的燃气进行导弹机动控制。

7. 提高快速反应、机动、部署和高射速以及全天候作战能力
针对现代空袭的高速闪电和饱和攻击等战术特点，便携式地空导弹系统可
通过越野车辆快速运输和支架多联装发射进行对抗；而且可通过 C3I 系统和监
视系统相结合，提高系统的快速反应能力。借助于越野轻型车载运导弹系统，
可实现快速机动和部署；通过支架多联装发射可以对付饱和攻击。通过增加红
外跟踪装置可满足夜间射击需要，实现系统的全天候作战。

8. 便携式地空导弹有取代低空近程地空导弹的趋势
下世纪，低空近程和便携式两种类型的导弹可能将合二为一。由于电子装
置日趋小型化，信息处理能力的逐渐提高以及推进技术、控制技术、战斗部技
术的不断完善，便携式地空导弹的性能指标日益接近低空近程地空导弹的指标。
为此，北约 8国已签订协议联合研制超近程/近程地空导弹系统，在 2010 年后
取代西北风、尾刺、流星、长剑、罗兰特和响尾蛇等便携式和近程地空导弹系
统。由此可以预测，新一代便携式地空导弹系统在 2010 年后将具备低空、超低
空两个空域的作战能力。

    结束语

   自 60 年代箭 2 在苏伊士运河初显身手，到海湾战争以及波黑维和行动，
便携式地空导弹无不向人们展示了其在防空中的重要作用。由于现代空袭突防
主要集中在低空、超低空领域，大、中型地空导弹系统虽可起到防御“威慑”
作用，但是真正管用的还是高性能的便携式地空导弹系统。从现代防御以超低
空领域为主这个角度看，新一代便携式地空导弹在未来防空中，将具有重要的
战略地位和作用。



长征系列运载火箭飞行一览表

序 号 　 运 载 火 箭 名 称 　 　 发 射 日 期 　 　 　 　 　 　   卫 星 名 称
１　　  长征一号　　　１９７０．０４．２４　　东方红一号科学试验卫星
２　　　长征一号　　　　１９７１．０３．０３　　实践一号科学试验卫星
３　　  长征二号　　 １９７４．１１．０５　　返回式卫星＊
４　　　长征二号　　　　１９７５．１１．２６　　第１颗返回式卫星
５　　　长征二号　　　　１９７６．１２．０７　　第２颗返回式卫星
６　　　长征二号　　　　１９７８．０１．２６　　第３颗返回式卫星
７　　　长征二号丙　　　１９８２．０９．０９　　第４颗返回式卫星
８　　　长征二号丙　　　１９８３．０８．１９　　第５颗返回式卫星
９　　　长征三号　　　　  １９８４．０１．２９　　        试验卫星＊
１０　　长征三号　　　１９８４．０４．０８　　 东方河邺号试验通信卫星
１１　　长征二号丙　　　１９８４．０９．１２　　第６颗返回式卫星
１２　　长征二号丙　　　１９８５．１０．２１　　第７颗返回式卫星
１３　　长征三号　　　　１９８６．０２．０１　　东方河邺号通信卫星
１４　　长征二号丙　　　１９８６．１０．０６　　第８颗返回式卫星
１５　　长征二号丙　　　１９８７．０８．０５　　第９颗返回式卫星
１６　　长征二号丙　　　１９８７．０９．０９　　第１０颗返回式卫星
１７　　长征三号　　　　１９８８．０３．０７　　东方河邺号甲通信卫星
１８　　长征二号丙　　　１９８８．０８．０５　　第１１颗返回式卫星
１９　　长征四号　　　　１９８８．０９．０７　　风云一号气象卫星
２０　　长征三号　　　　１９８８．１２．２２　　东方河邺号甲通信卫星
２１　　长征三号　　　　１９９０．０２．０４　　东方河邺号甲通信卫星
２２　　长征三号　　　　１９９０．０４．０７　　亚洲一号通信卫星
２３　　长征二号捆　　　１９９０．０７．１６　　巴基斯坦科学试验卫星
２４　　长征四号　　　　１９９０．０９．０３　　风云一号气象卫星
２５　　长征二号丙　　　１９９０．１０．０５　　第１２颗返回式卫星
２６　　长征三号　　　　１９９１．１２．２８　东方河邺号甲通信卫星＊
２７　　长征二号丁　　　１９９２．０８．０９　　第１３颗返回式卫星
２８　　长征二号捆　　　１９９２．０８．１４　　澳普图斯Ｂ１通信卫星
２９　　长征二号丙　　　１９９２．１０．０６　　第１４颗返回式卫星
３０　　长征二号捆　　１９９２．１２．２１　 澳普图斯Ｂ２通信卫星＊
３１　　长征二号丙　　　１９９３．１０．０８　　第１５颗返回式卫星
３２　　长征三号甲　　　１９９４．０２．０８　　实践四号科学实验卫星
３３　　长征二号丁　　　１９９４．０７．０３　　第１６颗返回式卫星
３４　　长征三号　　　　１９９４．０７．２１　　亚太一号通信卫星
３５　　长征二号捆　　　１９９４．０８．２８　　澳普图斯Ｂ３通信卫星
３６　　长征三号甲　　　１９９４．１１．３０　　东方红三号通信卫星
３７　　长征二号捆　　　１９９５．０１．２６　　亚太二号通信卫星＊
３８　　长征二号捆　　　１９９５．１１．２８　　亚洲二号通信卫星
３９　　长征二号捆　　　１９９５．１２．２８　　艾科斯达一号通信卫星
４０　　长征三号乙　　　１９９６．０２．１５　　国际７０８通信卫星＊
４１　　长征三号　　　　１９９６．０７．０３　　亚太一号Ａ通信卫星



４２　　长征三号　　　　１９９６．０８．１８　　中星七号通信卫星＊
４３　　长征二号丁　　　１９９６．１０．２０　　第１７颗返回式卫星
４４　　长征三号甲　　　１９９７．０５．１２　　东方红三号通信卫星
４５　　长征三号　　　　１９９７．０６．１０　　风云二号气象卫星
４６　　长征三号乙　　　１９９７．０８．２０　　马部海通信卫星
４７　　长征二号丙改　　１９９７．０９．０１　　铱星模拟星（双星）
４８　　长征三号乙　　　１９９７．１０．１７　　亚太二号Ｒ通信卫星
４９　　长征二号丙改　　１９９７．１２．０８　　铱星（双星）
５０　　长征二号丙改　　１９９８．０３．２６　　铱星（双星）
注：＊表示部分失败或完全失败　《人民日报》　　〔１９９８０４１１№Ｇ〕 　　　　



长征系列运载火箭介绍： 长征一号系列

韩厚健

【编者按】我国于１９７０年４月２４日用自己研制的长征一号运载火箭
将东方红一号卫星送入太空，揭开了中国航天发射的序幕。目前我国已拥有长
征一号、二号、三号和四号（含风暴一号）４个系列的运载火箭，退役、现役
和在研型号共有１３个，而且已经打入了世界商业发射市常为了使广大读者能
更详细和系统地了解我国运载火箭技术的发展历程以及各型号火箭的性能特
点，本刊从本期起，将连续刊登“长征系列运载火箭介绍”系列文章，转载宇
航出版社１９９６年版《世界航天运载器大全》的有关内容。限于篇幅，转载
时将有部分删节。另外，各种数据（包括飞行纪录）将以原书为准，恕不更新。

概述

长征一号系列包括长征一号和长征一号Ｄ两个型号。它们都是三级运载火
箭，主要用于发射近地轨道小型有效载荷。
长征一号于１９６５年开始研制。１９７０年４月２４日，长征一号发射
了中国第一颗人造地球卫星——东方红一号。以后还进行了Ａ、Ｂ、Ｃ、Ｄ四
种状态的研制。９０年代投入商业发射的火箭是长征一号Ｄ。
长征一号的一、二子级采用液体火箭发动机、惯性制导、三轴姿态稳定；
三子级采用固体发动机、自旋稳定，无制导。长征一号Ｄ是长征一号的改进型，
主要改进是：提高了一子级性能，更换了二、三子级发动机及推进剂，并且将
三子级改为既可自旋稳定姿态又可三轴姿态稳定和惯性制导的可控火箭。
长征一号初期由中国第七机械工业部第八研究院负责总体设计，１９６７
年１１月改由中国运载火箭技术研究院研制。长征一号Ｄ也由中国运载火箭技
术研究院研制。

表 1__系列型号总体参数和运载能力
型号名称 级数 全长(米) 直径(米) 起飞质量

(公斤)
起飞推力
(千牛)

起飞推力
(千牛)

长征一号
长征一号 D

3
3
29.86
28.22

2.25
2.25

81570
81075

1020
1101.2

300(自
旋)
930(自
旋)
750(三轴
稳定)

①长征一号：440 公里圆轨道，倾角 70 度；长征一号Ｄ：300 公里圆轨道，倾角 57 度。

长征一号

长征一号１９７０、１９７１年共发射两颗卫星，成功率１００％。
一、 主要技术性能(见表 2)

表 2__长征一号的主要技术性能



级数_______3
全长_______29.860 米
翼展_______3.810 米
起飞质量___81570 公斤
起飞推力___1020 千牛
推重比_____1.275
运载能力___300 公斤(440 公
里圆轨
___________道, 倾角 70 度)
入轨精度___近地点 440 公里
时,高度
___________偏差±4公里,轨
道面倾
___________角偏差±1.5 度

二子级
级长_______7.486 米
直径_______2.250 米
子级质量___13550 公斤
结构质量___2270 公斤
推进剂质量_11210 公斤
发动机_____YF-3
推进剂_____硝酸-27S/偏
二甲肼
真空推力___294.2 千牛
真空比冲___2746 牛·秒
/公斤
工作时间___102 秒

整流罩
长度______4.630
米
直径______1.500
米
结构质量__270 公
斤
有效容积__约 2.0
立方米

一子级
级长_______17.835 米
直径_______2.250 米
子级质量___65250 公斤
结构质量___4070 公斤
推进剂质量_61070 公斤
发动机_____YF-2
推进剂_____硝酸-27S/偏二甲
肼
海平面推力_1020 千牛
海平面比冲_2349 牛·秒/公
斤
工作时间___140 秒

三子级
级长_________4.565 米
直径

固体发动机___2.250 米

裙端_________1.500 米
子级质量_____2200 公斤
结构质量_____400 公斤
推进剂质量___1800 公斤
发动机_______GF-02
推进剂_______聚硫橡胶
固体推进剂
真空总冲_____4440 千
牛·秒
真空平均推力_111.0 千
牛
真空平均比冲_2472
牛·秒/公斤
工作时间_____约 40 秒

二、总体布局
长征一号三级火箭为串联布局，从箭尾至箭顶依次为一子级、二子级和整
流罩（内含三子级）。
一子级为圆柱壳，从上至下分别为级间段、杆系、氧化剂贮箱、箱间段、
燃料贮箱和尾段。液体火箭发动机通过机架与燃料贮箱后过渡段相连。尾段下
部装有燃气舵，外侧对称固定安装４个稳定尾翼。
二子级为“锥2 柱”壳，锥壳半锥角９度。上部是锥形仪器舱（上、下舱



总高１.７５米），舱内安装有一、二级动力段和滑行段控制、 测量及安全自毁
设备。中部是共底贮箱。
上贮箱装燃料，下贮箱装氧化剂。下部是高１.９米的尾段。 液体火箭发
动机通过机架与贮箱锥形后底连接。尾段内装有电池及外弹道测量跟踪系统的
雷达应答机。４个燃气舵安装在尾段的燃气舵舵圈上。
整流罩为“锥2 柱”壳，半锥角２５度。三子级主体为直径０1 ７７米的
固体火箭发动机。其上部是仪器架。架中央的弹射器用来固定、支持有效载荷
（卫星）。三子级通过锥裙与二子级相连。
长征一号各级之间以及有效载荷与三子级之间均用爆炸螺栓连接。一、二
子级采用热分离，二、三子级采用冷分离。整流罩与三子级之间解锁后，由火
药弹射筒平抛离开箭体。
卫星则依靠三子级上的弹射器分离。

三、箭体结构

箭体结构包括一、二、三子级结构和整流罩。
１.一子级结构
一子级结构包括“壳体2 杆系”级间段、氧化剂箱、箱间段、燃料箱及其
后过渡段、尾段。
氧化剂箱长７.５米，直径２1 ２５米，容积２７.７立方米。 箱体为ＬＦ
６2 Ｍ防锈铝合金焊接的承压容器。前、后贮箱箱底均为长、短轴之比为１1
４的椭球壳，后底开有４个带漩涡消除器的推进剂出口。贮箱侧壁装有防晃板。
燃料箱长６.３６米，直径２．２５米，容积２３立方米。 材料和贮箱箱
底尺寸与氧化剂箱相同。贮箱侧壁为化铣壁板焊成的圆筒壳。
箱间段、燃料箱后过渡段、尾段均为半硬壳结构，材料都是ＬＹ１２硬铝
合金。
级间段总高 1.6 米。上部筒壳是 LY12 半硬壳结构， 下部杆系由 16 根
30CrMnSiA 合金钢管焊成。一、二子级分离时，二子级发动机的燃气从杆系中
排出。为保护一子级氧化剂箱不被烧穿，贮箱前底外装有玻璃防热套。
２.二子级结构
二子级结构包括仪器舱、贮箱和尾段。
仪器舱总高１.７５米，锥形半硬壳结构。距下端面０.２米处设有一横梁，
支持惯性仪器基座。大部分仪器悬挂在舱壁上。为方便检查、更换舱内的仪器
设备，全舱开有两排共６个舱口。仪器舱壳体材料为ＬＹ１２。
贮箱总长３.５米，共底结构。共底上部是燃料箱，容积４.６立方米，下
部是氧化剂箱，容积为５1 ３立方米。共底上凸，能承受０1 １１兆帕的负压。
下贮箱后底是半锥角４８度的模锻锥形底。其中央开有人孔，输送管从此孔口
盖中央引出。锥形底下端固定二子级液体火箭发动机，承受２９４.２千牛的发
动机推力。 燃料输送管沿氧化剂箱外壁进入贮箱后过渡段并进入发动机泵口。
两个贮箱的推进剂出口处都装有漩涡消除器。贮箱侧壁装有防晃板。贮箱材料
为ＬＦ６2 Ｍ防锈铝合金。贮箱后过渡段为高０.８米的半硬壳结构。壳内安装
１０个钛合金气瓶， 贮存高压氮气。
尾段高１.９米，是由８根大梁和桁条构成的加筋壳体。 大梁下端是连接
级间爆炸螺栓的接头。尾段下部装着舵圈，其上安装４组舵机和燃气舵。尾段



壳体材料为ＬＹ１２。
３.三子级结构
三子级结构由仪器支架和转接锥组成。
仪器支架高０.４９米，底部直径０.７７米。上部是杆系，杆顶装卫星弹
射器。弹射器由镀金内壳、外壳、压缩弹簧、爆炸螺栓４部分组成。内、外壳
法兰用两个爆炸螺栓联接。
镀金内壳用螺栓与卫星固连。爆炸螺栓解锁后，压缩弹簧将镀金内壳和卫
星一起弹出，实现星箭分离。支架下部是圆形板。支架下端框与固体发动机固
连。支架材料为ＬＹ１２。支架上装程序机构及遥测、外测设备。
转接锥高０.２９米，半锥角４５度，半硬壳结构。 锥体上端框与三子级
固体发动机连接，下端框与二子级仪器舱前端框相连。转接锥在火箭一、二级
飞行时支撑第三级火箭，材料为ＬＹ１２。
４.整流罩整流罩由两个半罩扣合而成。
两个半罩用６个爆炸螺栓连接。罩体上部是玻璃钢锥壳，长１1 ２米；下
部筒壳是ＬＹ１２铝合金材料制成的半硬壳结构。 整流罩顶部、尾部各置两对
火药作动筒供抛罩使用。罩体尾部用４个爆炸螺栓与二子级连接。

四、推进系统

火箭推进系统由一、二子级液体发动机及推进剂增压输送系统和三子级固
体发动机组成。
１. 一子级推进系统
（１） 发动机
ＹＦ ２发动机由并联总装在一个机架上的４台独立工作的ＹＦ2 １单机组
成。每台ＹＦ2 １单机自成独立系统。发动机采用偏二甲肼＋硝酸2 ２７Ｓ自
燃推进剂，海平面推力１０２０千牛，海平面比冲２３４９牛·秒/公斤， 真
空比冲２６０７牛·秒/公斤，推进剂总流量４３４.４公斤/秒，混合比２.４
６，工作时间约１４０秒，全机质量１１８０公斤，最大外轮廓尺寸（高度×
直径）为２1 ６５５米×２.２５米。发动机系统图见图１。
ＹＦ2 ２采用闭式涡轮泵供应系统，主、副系统采用同种推进剂，涡轮转
速１６５００转/分。推力室采用夹层钎焊结构，主要材料为耐热合金钢。 推
力室头部用燃料内冷却，身部夹层由氧化剂进行再生冷却。此外，发动机还包
括起动、推力调节等系统。发动机阀门采用电爆管控制，起动、转级、关机迅
速。
YF-2 发动机首先起动Ⅱ、Ⅳ号分机，０.3 秒后再起动Ⅰ、Ⅲ号分机。 两
种推进剂起动阀门打开后，推进剂在贮箱增压压力及液柱静压下向发动机腔道
充填。0.85 秒后，火药起动器药柱点燃，燃气吹动涡轮，泵开始工作， 两种
推进剂进入推力室自燃点火并向主级工作状态过渡。此时，涡轮逐渐被燃气发
生器产生的燃气驱动。当发动机受到外界及内部偶然因素干扰时，压调器、稳
定器使其自动回复到稳定工作状态。发动机关机分两步：首先使压调器进入末
级工作状态，推力减半，然后关闭断流阀门，切断推进剂供应，终止推力。
（２） 输送系统
ＹＦ2 ２发动机采用泵压式输送系统。氧化剂泵入口压力为０1 ３３３兆帕，
燃料泵入口压力为０1 ２６５兆帕。氧化剂箱、燃料箱各有４个出口， 各通过



４根输送导管进入泵口。导管材料为 LF6-Ｍ。为补偿尺寸偏差和结构变形，导
管中间装多根不锈钢补偿软管。
（３） 增压系统采用氮气增压。
冷氮气贮存在２０兆帕压力的合金钢高压气瓶中。气瓶总容积０.４４立方米。
电爆阀门打开后，高压气瓶中的冷氮气经过减压进入氮气加温器。发动机
涡轮废气引入氮气加温器将氮气加热到约２７０摄氏度，通过增压管道送入贮
箱增压。氧化剂贮箱最高增压压力（即保险阀门打开压力）为０.２９４兆帕，
燃料贮箱最高增压压力为 0.255 兆帕。
（４） 火工品发动机起动2
断流阀门、火药起动器、压调器及增压系统的开启阀门均用电爆管控制。
其发火电流为２安，安全电流０.２安。

２. 二子级推进系统
（１）发动机
ＹＦ2 ３发动机是在ＹＦ2 １单机基础上设计的高空发动机，主要变化有：加
装玻璃钢喷管延捎谖，使喷管面积比由１０增加到４８.２； 涡轮泵组由燃烧
室上方移到侧面，使发动机总长度缩短；涡轮废气改从喷管内排出；采用小型
机架将推力传至贮箱锥底；采取了可靠的高空点火措施。
ＹＦ2 ３发动机真空推力２９４1 ２千牛，真空比冲２７４６牛·秒/公斤
（改进后，真空推力为３２０.２千牛，真空比冲为２８１４牛·秒/公斤），推
进剂流量１１３.７７公斤/秒，混合比２.４８，工作时间１０２秒。 发动机
质量３５０公斤，最大外轮廓尺寸（高度×直径）为２.４４５米×１.５５米。
（２）输送系统同一子级。其中氧化剂泵入口压力为０.３０４兆帕，燃料
泵入口压力为０.２４５兆帕。
（３）增压系统同一子级，但改用钛合金气瓶。系统总容积０.２立方米， 共
用１０个气瓶（每个气瓶容积２０升，质量８.６公斤）。氧化剂箱最高增压压
力０.４３２兆帕，燃料箱最高增压压力约０.３１４兆帕。
（４）火工品同一子级。
３.三子级推进系统三子级采用ＦＧ-02 固体火箭发动机。发动机总长 4.0
米，直径 0.77 米，总质量 2056 公斤，装药量 1800 公斤，真空总冲约 4440 千
牛·秒，真空平均比冲约 2472 牛·秒/公斤，工作时间约４０秒。 工作时火箭
旋转角速度１８０转/分。
发动机采用聚硫橡胶推进剂。壳体由高强度合金钢焊接而成，壁厚２.５毫
米。内绝热层材料为石棉酚醛。在圆管形药柱外包覆了丁腈橡胶。发动机采用
固定式单喷管，由高硅氧酚醛玻璃钢制造。喉衬材料为石墨。
发动机用小火箭式点火器点火。点火药系速燃的聚硫推进剂。

五、制导和控制系统

长征一号飞行分为第一、二级动力飞行、第二级滑行和第三级加速飞行三
个阶段。除第三级加速的火箭自旋稳定，箭上仅靠时间指令装置控制外，其余
都由装在二子级火箭上的全惯性控制系统控制。
１. 制导系统
制导系统采用位置捷联补偿纵向制导加坐标转换横向导引和法向导引方



案。在第二级火箭关机时，制导系统控制关机参数，使第三级火箭能滑行到预
定的点火位置和具有精确的点火初速。
制导系统由加速度计（包括陀螺加速度计、回路放大器、整形放大器）、数
字计算装置、模拟计算装置、横法向仪（包括横向加速度计、法向加速度计、
横法向放大器）组成。
此外，制导系统还接收水平陀螺仪、垂直陀螺仪的Δφ、ψ信号。系统组
成见图２。
制导原理如下：火箭按预定视速度关机。关机方程包括火箭纵向视速度和
３个补偿量。陀螺加速度表测出火箭纵向视加速度，经数字计算装置积分后送
入关机控制电路，构成关机主量，向发动机发出一级关机预令和主令、二级关
机主令。３项补偿分别补偿关机时间偏差、常值偏差（如起飞质量偏差、发动
机推力偏差等）和随机干扰（如阵风等）。
加速度计纵向采用气浮陀螺加速度计，横、法向采用摆式加速度计。计算
装置包括数字计算装置和模拟计算装置两部分。前者由加速度存贮器、可逆计
数器、积分运算器组成，完成视速度装订、存贮和视加速度积分运算。模拟计
算装置包括数模转换器、变系数及脉冲调制器和乘法器。其功用是在射前进行
３个补偿系数装订并在飞行中实施补偿。装置中各种逻辑电路多采用晶体管分
立元件，因而较重，总质量达６５公斤。
２. 姿态控制
系统敏感元件包括水平陀螺仪、垂直陀螺仪、速率陀螺仪及横法向仪。中
间装置是由整流校正网络和综合放大器组成的３套变换放大器，分别对一级、
二级动力飞行段及滑行段姿控参数进行变换放大。执行机构由８套舵机及滑行
段姿控冷气喷射电磁阀组成，它们分别带动８个燃气舵和控制８个冷氮气喷管。
水平陀螺仪、垂直陀螺仪都是静压气浮轴承支撑的二自由度陀螺仪。前者
测量俯仰角偏差，后者测量偏航、滚动角。
３. 三子级控制
电路三子级没有控制系统，仅有一组控制电路，完成第三级火箭起旋、固
体火箭发动机点火、卫星分离以及整流罩的解锁和抛射工作。电路由两个钟表
机构、配电盒和电池组成。
三子级火箭的起始姿态由二子级姿态控制系统保证。二、三级分离后３秒，
起旋火箭点火，使第三级转速达到１８０转/分。经过３.５秒，固体火箭发动
机点火。工作约４０秒后，发动机耗尽熄火。火箭与侠星分离时，俯仰及偏航
姿态角不超过４度。

六、遥测和跟踪系统

二子级火箭上装有一套遥测系统和一套跟踪系统。三子级上装一套简化的
遥测和跟踪系统。
１. 遥测系统
二子级上装有ＢＷＹ-３大容量遥测系统，测量一、二级飞行中３００多个
参数。三子级上的简易遥测系统测量２２个参数。
ＢＷＹ-３遥测设备采用以时分制为基础的混合调制体制。数字量及高精度
缓变参数使用脉码调制（ＰＣＭ），低精度大容量速变参数使用脉幅调制（ＰＡ
Ｍ），载波为调频（ＦＭ），即ＰＡＣＭ-ＦＭ制。测量距离不低于１８００公里。



遥测系统框图如图３。系统有多个中间装置进行信号转换。其中，控制系
统脉冲信号经过准数字化中间装置分频后，再进行高、低位模数相加，送往缓
变通道传输。
发射场的１０８乙中心计算机实时处理遥测数据。主要飞行参数用笔录仪
实时显示出来。
２. 跟踪系统
采用连续波雷达测速、单脉冲雷达定位的无线电外弹道测量跟踪系统。
连续波测量跟踪系统测量火箭飞行速度。地面上设一个雷达主站和两个副
站。二子级火箭上装一部发射功率２瓦的连续波雷达应答机。３个站收到的信
号与固定发射信号比较，就可得到与火箭飞行速度成正比的多普勒频率，从而
及时测量出火箭飞行速度。
单脉冲测量跟踪系统包括地面上一台精密跟踪雷达和二子级火箭上的单脉
冲雷达应答机，其发射功率大于３０瓦，可实时对火箭定位。
在二子级火箭上还装有一部导引雷达应答机。它可对连续波雷达和单脉冲
雷达实施波束导引，便于捕获目标。应答机发射功率约８００瓦。
上述雷达均在厘米波段工作。
３.三子级遥测跟踪系统
三子级上装有一套简易的遥测和跟踪系统，包括一套主交换子、小型发射
机及单脉冲雷达应答机，用于测量第三级飞行的２２个遥测参数。

七、自毁系统

为保证航区安全，火箭一、二级飞行时可按指令实时自毁。火箭自毁系统
自成独立系统。
（１）延时自毁在一子级发动机收到“关机预令”的同时，副控制器发出
一子级延时自毁指令。经钟表机构延时１７５秒，爆炸器引爆，炸穿氧化剂、
燃料两个贮箱，剩余推进剂混合，将工作完毕的一子级火箭在空中炸毁。二子
级延时引爆原理与一子级相同，只是延时时间为４８３秒。
（２）姿态失稳自毁在水平陀螺仪和垂直陀螺仪的内、外环上分别装有两
对自毁触点。当火箭三个姿态角超出允许范围（±１０度）时自毁触点闭合，
火箭自毁（起飞后１０～６０秒立即爆炸；60 秒至二级“预令”延时１５秒爆
炸）。如果火箭飞行程序发生故障，不能按要求转弯，水平陀螺仪上的安全触点
不能及时断开，程序故障自毁电路随即接通。
（３）地面安全控制除箭上自毁系统外，火箭还可以按接收的地面指令炸
毁。当火箭飞出预定安全管道且不可纠正时，地面发出的安全自毁指令通过箭
上４个全向天线进入安全指令接收机，经处理后引爆箭上爆炸器，将火箭炸毁。

八、电源与配电系统

控制系统、遥测系统和跟踪系统各有自己独立的电源与配电系统。其组成
均包括直流电池（一次电源）、晶体换流器、配电器（分主、副及程序配电器）
及电缆网。各分离面上均使用通电脱落和机械强制脱落的分离插头座。
全箭各系统共装银锌电池１０个，工作电压均为２８±３伏，其中二子级
控制系统用的最大工作电流为１００安。供惯性器件使用的高精度换流器输出



电压４０±２伏，频率精度为１.５×１０－４。
一子级电源配电系统质量１１５公斤，二子级１４０公斤。

九、典型飞行程序

东方红一号卫星发射飞行程序如表３。
时间（秒） 程序

T-20.00
T+0.00
T+18.00
T+112.00
T+137.06
T+140.43
T+140.93
T+141.23
T+147.06
T+161.56
T+170.06
T+238.05
T+240.36
T+270.36
T+404.36
T+480.36
T+505.36
T+513.69
T+516.69
T+520.19
T+579.00

各级遥测系统开机
火箭起飞

一级飞行程序转弯开始
一级飞行程序结束,火箭定轴飞行
一级发动机“关机预令”,推力减半
一级发动机“关机主令”,发动机关闭
一、二子级火箭分离(踞地面高度 60.9 公里)
二级火箭姿态控制系统开始工作
二级飞行程序转弯开始
抛掉头部整流罩
二级飞行程序结束

二级发动机“关机预令”,推力减半
二级发动机“关机主令”。滑行段飞行开始, 滑行段姿态控

制系
统开始控制
滑行段程序转弯开始
滑行段程序转弯结束
三级火箭加电
三级程序起动
二、三级火箭分离

起旋火箭点火,三级火箭起旋到额定转速 180 转/分
三子级固体火箭发动机点火(离地面高度 443.9 公里)

卫星与三子级火箭分离,卫星入轨

十、飞行记录（见表４）
表４__长征一号火箭飞行纪录发射

轨道参数
发射日期
(年.月.
日)

国际天文
代号

卫星名称 质量（公
斤)

近地点
(公里)

远地点
(公里)

倾角(度)

1970.4.2
4
1970 34A 东方红一

号
173 439 2384 68.5

1971.3.3 1971 18A 实践一号 221 266 1826 69.9



长征系列运载火箭介绍： 长征二号系列

邸乃庸；朱维增；吴瑞华

概述

长征二号系列运载火箭是中国研制的近地轨道运载器，研制起始时间是１
９７０年。
目前，长征二号系列由长征二号（１９７４年首次发射）、长征二号Ｃ（１
９８２年首次发射）、长征二号Ｅ（１９９０年首次发射）、长征二号Ｄ（１９
９２年首次发射）等４种型号组成。其中长征二号已于１９７９年停止生产，
正在使用的长征二号系列运载火箭有长征二号Ｃ、长征二号Ｅ和长征二号Ｄ３
种型号。
长征二号、长征二号Ｃ和长征二号Ｅ的研制单位是中国运载火箭技术研究
院，长征二号Ｄ的研制单位是上海航天局。

长征二号及长征二号Ｃ

长征二号运载火箭是中国航天运载器的基础型号。在长征二号的技术基础
上，发展了长征二号系列运载器、长征三号系列运载器和长征四号系列运载器。
长征二号于１９７４年１１月５日在酒泉发射中心进行了第一次发射。由
于火箭上控制系统中的一根导线暗伤断裂，导致姿态失去控制，飞行试验失败。
１９７５年１１月２６日第二枚长征二号发射成功，将中国第一颗返回式
卫星准确地送入预定轨道。
在此基础上，又对长征二号进行了进一步改进设计，使其近地轨道运载能
力由 1800 公斤提高到 2400 公斤，并大大提高了运载火箭的可靠性。改进后的
长征二号称为长征二号Ｃ。
除首次发射外，至１９９４年底，长征二号及长征二号Ｃ共发射了１４次
（其中长征二号３次，长征二号Ｃ１１次），全部获得圆满成功，成为发射成功
率较高的航天运载器。
本文中所叙述的长征二号运载火箭的技术状态和技术数据均系长征二号Ｃ
状态。

表１__长征二号系列总体参数
型号名称 级数 全长

(米)
最大直径
(米)

起飞质量
(吨)

起飞推力
(千牛)

运载能力
(近地轨道)
(公斤)

长征二号 2 31.17
0
3.35 190 2786 1800

长征二号 C 2 35.15 3.35 192 2786 2400

长征二号 E 2(带捆
绑)
49.68
6
11.45 462 5923 9200

长征二号 D 2 33.66
7①

3.35 237 2961 3100

                                 ①不含整流罩。



一、 主要技术性能（见表２）
表２__长征二号Ｃ的主要技术性能

级数-------------------2
全长-------------------31.170 米(A
型罩)

-------------------35.151 米(B 型
罩)
最大直径-------------3.350 米
起飞质量-------------约 192 吨
起飞推力-------------2786 千牛
推重比----------------1.48
运载能力-------------2400 公斤
(200~470 公里近地轨道)
入轨精度(σ) ------- (200~470 公里
近地轨道)
半长轴偏差----------1.3 公里
偏心率偏差----------0.00023
轨道倾角偏差-------0.05 度
近地点幅角偏差----1.7 度
升交点经度偏差----0.1 度

二子级
级长-----------------8.706 米
直径-----------------3.350 米
起飞质量------------38.2 吨
结构质量------------3.2 吨
推进剂质量---------35 吨
发动机--------------YF-22(主机)

---------------4×YF-23(游机)
推进剂--------------四氧化二氮/偏
二甲肼
真空推力------------720 千牛(主机)

---------------46 千牛(4 台游机)
真空比冲------------2834 牛·秒/公
斤(主机)

---------------2762 牛·秒/公斤(游
机)
工作时间------------112 秒(主机)

---------------287 秒(游机)

一子级
级长--------------------23.720 米
直径--------------------3.350 米
起飞质量--------------151 吨
结构质量--------------8.6 吨
推进剂质量-----------143 吨
发动机-----------------YF-21
推进剂-----------------四氧化二氮
/偏二甲肼
地面总推力-----------2786 千牛
地面比冲--------------2540 牛·秒/
公斤
工作时间--------------130 秒

整流罩
长度--------------------3.144 米(A
型)

------------------7.125 米(B 型)
直径--------------------2.200 米(A
型)

------------------3.350 米(B 型)
有效容积--------------3.6 米 3(A
型)

------------------27 米 3(B 型)

二、总体布局
长征二号Ｃ运载火箭的主要控制设备安装在火箭最前端的仪器舱中，箱间
段和级间段也安装有部分控制设备。为使火箭的质心位置尽量靠前以提高静稳
定性，一、二子级推进剂贮箱都是将密度较大的氧化剂安排在前，密度较小的



燃料安排在后。级间段由壳段和杆系两种结构组成，杆系结构用以在一、二子
级进行热分离时顺畅地排放二子级发动机喷出的燃气。电缆、导管均从贮箱外
面通过，并对称安置。氧化剂输送管路从燃料贮箱中间穿过。两种整流罩具有
不同的对接部位，以适应不同的有效载荷需求。发射支点设在一子级发动机机
架的最前端，以利于发射支撑的稳定和传力结构的合理利用。一、二子级的级
间分离面设在二子级机架与壳体的连接面处，以便最大程度地减轻二子级的结
构质量，提高运载能力。这样，一、二子级就有３米长的重合段，级间分离时，
二子级发动机及其支架系统需从级间段中脱出。

三、箭体结构
长征二号Ｃ的箭体结构由整流罩、仪器舱、推进剂贮箱、级间段、箱间段、
尾段等部分组成。箭体结构的主要材料是ＬＤ１０铝合金。
１.一子级结构
一子级箭体结构由级间段、氧化剂贮箱、箱间段、燃料贮箱、后过渡段和
尾段组成，结构总质量８.６吨。
尾段是不承力结构，外径３1 ３５米，长２1 ４米。圆柱形壳体由蒙皮、
桁条和隔框组成。为便于装配，整个尾段壳体由沿纵向分为两半的结构对接组
合而成。壳体上共开有４个舱口，供安装、检查、维护伺服机构、火工品和动
力系统附件用。每个舱口的尺寸为 480 毫米×４８０毫米，可供人员出入。尾
段底部由“＃”字形梁构成骨架，外面敷以由玻璃钢制成的防热板，用以防止
发动机喷焰回流到尾舱内烧毁设备。为不影响发动机摆动，在每台发动机的喉
部附近装有由硅橡胶制成的软防热裙。为了减小在上升段飞行中尾舱因内、外
空气压差而增加的附加应力，在尾段底部安装有４个单向放气阀门。
位于尾段之前的燃料贮箱后过渡段，将下方传来的集中力（发动机推力）
扩散成均布力传送到燃料贮箱上。后过渡段的后端面与尾段相连接，同时还与
发动机架的上端面相连接。机架上端有４个发射支点。当运载火箭竖立在发射
台上时，后过渡段将承受这４个支撑集中载荷，其受力点与发动机推力的受力
点相一致。后过渡段壳体由４块材料为ＬＤ１０的整体加强肋化学铣切壁板焊
接而成，外径３.３５米，长１.０５米。后过渡段前端面通过 48 颗螺栓与燃
料箱后短壳相连， 后端面由２４颗螺栓与尾段相连。
燃料贮箱是承力式贮箱，主要由前底、筒段、后底和隧道管构成。筒段前
面有前短壳，后面有后短壳。贮箱内有防晃板、消漩器、增压和安全溢出管、
氧化剂输送管、加注液位传感器、剩余液位传感器、推进剂温度传感器、增压
气体温度传感器、耗尽关机传感器等设施。前底为椭球形，中央开有氧化剂输
送管通过口。前底上还开有直径为４６０毫米的人孔，供人员在加工时出入，
另开有加注液位传感器、温度传感器、增压管路等的安装口。筒段由化学铣切
的整体壁板焊接而成，外侧光滑，内侧呈网格状，后底呈锥形，半锥角为５０
度，锥端为半径９５２毫米的半球。前短壳的后部、筒段前缘和前底边缘三者
通过一个“Ｙ”形环焊接在一起。前短壳的前端面以螺栓同箱间段相连。后短
壳的前部也是通过一个“Ｙ”形环与筒段后缘和后底边缘焊接在一起，其后端
面与尾段和发动机机架以螺栓相连。燃料贮箱的材料是ＬＤ１０铝铜合金。隧
道管贯穿整个箱体的中心，是氧化剂输送管的通道。在隧道管的顶端有波纹管
补偿器，用于装配补偿和温度补偿。
箱间段是氧化剂贮箱与燃料贮箱之间的一个承力壳段，外径３.３５米，长



１.３３米，为蒙皮2 桁条2 隔框全铆接结构。其上有５个尺寸为４３８毫米×
４８２毫米的操作舱口，供安装、检查、维护箱间段内的各种仪器设备。
氧化剂贮箱也是承力式贮箱，主要由前底、筒段和后底组成。其筒段结构与燃
料贮箱相近，长度较燃料贮箱筒段长。前底为椭球形，由于需承受级间分离时
二子级发动机喷焰的作用，其受力较大，厚度较厚。为了保证在分离过程中，
前底不被发动机喷焰烧损而导致破裂，影响正常分离，在前底外表覆盖了一层
由玻璃钢制成的防热罩。防热罩中间厚而边缘薄，由３２颗螺栓连接在前短壳
上。前底开有直径为４６０毫米的人孔，供人员在加工时出入，还开有各种传
感器及管路的安装口。后底也呈椭球形。
氧化剂贮箱内安装有防晃板、消漩器、增压及安全溢出管、加注液位传感
器、增压气体温度传感器、耗尽关机传感器等设施。前、后短壳的连接形式与
燃料贮箱相同。氧化剂贮箱的材料是ＬＤ１０铝合金。
级间段由级间壳段和级间杆系两部分不同的结构构成。级间杆系由３２根直径
为６０毫米的合金钢管组成，每相邻两根端头相连，构成１６个“∧”形结构。
级间杆系的前端面通过６４颗螺栓与级间壳段后端面相连。杆系外径３.３５
米， 长１.４米。级间壳段是蒙皮2 桁条2 隔框全铆接圆柱形壳体，外径３.３
５米，长３.２米。壳体上开有尺寸为３７０毫米×４００毫米的４个舱口，用
于游动发动机伺服机构的安装、检查和维护。级间壳段上方内侧装有一系列电
气插头，以保证一、二子级间的电气连接与分离。级间壳段前端以爆炸螺栓与
二子级燃料贮箱后短壳相连。

２.二子级结构
二子级箭体结构由仪器舱、氧化剂贮箱、箱间段和燃料贮箱等部分组成。
燃料贮箱和氧化剂贮箱均为承力式结构，都由椭球形前、后底和较短的筒段构
成。贮箱内都安装有防晃板、消漩器、增压兼安全溢出管、液位传感器、温度
传感器等。前底上都开有直径４６０毫米的人孔及其它器件的安装孔。后底也
有若干传感器和加注管路的安装孔。燃料贮箱的正中央有供氧化剂输送管通过
的隧道管。
二子级发动机机架通过８个连接点共１６颗螺栓与燃料贮箱后短壳相连。
该后短壳由于承担将发动机架传来的集中力扩散成均布力的任务，其长度较其
它部位短壳稍长一些。
两个贮箱均由化学铣切的整体ＬＤ１０铝铜合金板焊接而成。
箱间段与一子级箱间段基本相同，为蒙皮2 桁条2 隔框全铆接结构构成的
圆柱形壳体。其上有６个尺寸为４３８毫米×４８８毫米的舱口，用于对其内
的仪器和设备进行安装、检查和维护等。
仪器舱位于运载火箭本体结构的前端，系承力结构。仪器舱内安装有主要
控制仪器及用于增压和供气的气瓶等设备。绝大部分控制仪器都安装在置于氧
化剂贮箱前底的环形仪器支架上，惯性平台则置于前底正中部位的安装凸台上。
仪器舱壳体总长１.４米，半锥角２２度２０分，为由蒙皮、桁条、 隔框组成
的截锥形结构。其前端框外径２.２米，后端框外径３.３５米。当使用Ａ型整
流罩时，仪器舱壳体外表面喷涂有防热层，以防止壳体温度因气动加热而超过
允许值。壳体上开有４个可以供人员进出的舱口，用于仪器设备的检查和维护。

３.搭载舱



当待发射的有效载荷的质量低于长征二号Ｃ的运载能力时，可以利用搭载
舱搭载发射其它有效载荷。
搭载舱是专门为搭载有效载荷提供服务的舱段，位于主有效载荷与仪器舱之间
（主有效载荷使用Ａ型整流罩）。搭载舱的作用是将主有效载荷、搭载有效载荷、
Ａ型整流罩和运载火箭连成一体，维持运载火箭外形的完整，提供搭载有效载
荷使用空间，并有利于有效载荷入轨后的分离。
搭载舱外径２.２米，高度和结构形式可按有效载荷的需要进行设计。
为瑞典弗利亚卫星设计的搭载舱外径２.２米，高度１.８米，分上、下两
个舱段，每段长０.９米。上搭载舱提供主有效载荷的电气接口和机械接口， 设
有用于主有效载荷的连接-分离机构（爆炸螺栓）。下搭载舱的下端面通过３２
颗螺栓与仪器舱相连接。上、下搭载舱通过４颗爆炸螺栓将弗利亚卫星夹连于
二者之间。主有效载荷分离后，运载火箭按照弗利亚卫星的要求进行姿态调整，
而后进行上、下搭载舱段的分离，同时实现弗利亚卫星的分离。

４.轨道转移舱
轨道转移舱的功用是通过轨道转移的办法，将有效载荷送入比长征二号Ｃ
运载火箭所能达到的正常轨道更高的轨道。根据有效载荷最终轨道的需要，可
以设计成一次转移或二次转移来实现最终轨道要求。目前，长征二号Ｃ采用旋
转稳定和固体火箭推进的轨道转移舱来实现有效载荷的轨道转移，不希望旋转
入轨的有效载荷可在入轨分离前进行消旋。该轨道转移舱既可用于主有效载荷，
也可用于搭载有效载荷。

５.整流罩结构
整流罩内的有效载荷通过转接支架与有效载荷支架相连接。当长征二号Ｃ
运载火箭发射后穿越稠密大气层时，整流罩保护有效载荷不受高速气流冲刷。
穿越大气层后，约在１２０公里高度，整流罩完成使命而抛离。
长征二号Ｃ运载火箭配有Ａ型和Ｂ型两种整流罩，以适应不同有效载荷的
需要。两种整流罩所提供的有效载荷使用空间有较大的差别。
Ａ型整流罩由纵向连接的两半结构构成，在发射场与运载火箭组装成一体。
Ａ型整流罩结构由端头和锥段两部分组成。端头由酚醛2 玻璃布模压而成，
锥段为蒙皮-桁条2 隔框铆接结构。
Ａ型整流罩的分离构件由爆炸螺栓和火药作动筒组成。爆炸螺栓共有８颗，
纵向和横向分离面各４颗。火药作动筒产生分离力，沿纵向分离面分布，共４
个。
Ｂ型整流罩也由沿纵向分为两半的结构组成，在发射场与有效载荷连同支
架组装在一起，然后与运载火箭箭体组合在一起。
Ｂ型整流罩的结构由端头、双锥段和筒段三部分组成。端头由酚醛2 玻璃
布模压而成，双锥段及筒段均为蒙皮2 桁条2 隔框铆接结构。在筒段上开有透
波窗口，以满足用户对无线电透波性的要求。
Ｂ型整流罩的分离机构采用无污染的爆炸索，以保证有效载荷的洁净环境。
有效载荷在整流罩内可使用的净空间为图７中的内空白区域。
当使用Ａ型整流罩时，仪器舱壳体即为有效载荷支架。
当采用Ｂ型整流罩时，有效载荷通过转接支架安装到有效载荷支架上。转
接支架与有效载荷支架间以螺栓连接，二者对接基准面直径为２1 ０５米。 有



效载荷转接支架有３种型式：９３７型与有效载荷的对接直径为９３７毫米；
１１９４型与有效载荷的对接直径为１１９４毫米；１４９７型与有效载荷的
对接直径为１４９７毫米。９３７型和１１９４型在与有效载荷的对接面处均
有包带式连接2 分离机构。１４９７型转接支架以螺栓与有效载荷相连接，用
来发射自带分离机构的有效载荷。
上述各种转接支架均为截锥形铝合金蒙皮2 桁条铆接结构，其后端面通过
螺栓与有效载荷支架相连。

长征系列运载火箭介绍：
长征二号系列（三）
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五、分离系统
１.级间分离
长征二号Ｃ的级间分离采用热分离方式。
当级间分离程序开始时，首先起动二子级发动机，然后关闭一子级发动机。
当二子级的ＹＦ-２２发动机推力达到预定推力、一子级ＹＦ-２１发动机推力
减小到预定推力时，连接一子级和二子级的爆炸螺栓同时起爆，一、二子级在
二子级发动机喷流和推力的作用下开始分离，二子级发动机的喷焰从级间杆系
和分离面处排出。二子级ＹＦ-２２发动机的喷管从级间壳段中最后脱离出来，
实现分离。
在级间分离面上有１２颗爆炸螺栓将两子级连接在一起，所有螺栓对称分
布在８个连接点上。爆炸螺栓置于能防止爆炸后的螺栓飞出的防护盒内，以保
证分离的安全。
表３__长征二号Ｃ星箭分离程序
时间（秒） 事件
T+0 YF-23 发动机关机
T+3.0 包带锁紧爆炸螺栓起爆
T+3.1 分离反推固体火箭点火
T+3.6 星箭分离结束

２.星箭分离

卫星与有效载荷转接支架的连接采用包带式连接机构，用２颗锁紧爆炸螺
栓将包带锁紧，使卫星与转接支架牢固连接。分离时，将两颗锁紧爆炸螺栓引
爆，包带解锁，使卫星与运载火箭实现机械脱离。
星箭分离的分离力由安装在二子级箭体末端的４枚反推固体火箭提供。每
枚反推固体火箭点火工作０.５秒，使分离后的二子级运载火箭箭体产生１～１.
５米 /秒的分离速度，实现与卫星的分离。星箭分离程序见表３。

六、制导和控制系统



长征二号Ｃ制导和控制系统由制导系统和姿态控制系统组成。
１.制导系统
制导系统的功用是：控制火箭沿预定轨道飞行，当达到预定的运动参数，
满足有效载荷精确入轨的要求时，关闭发动机，使有效载荷按预定要求准确入
轨。
制导系统的具体任务是：１）控制火箭按预定的程序转弯；２）完成程序飞行
的控制，保证关机时的程序角；３）当火箭达到预定的关机特征量时，控制发
动机关机。共发出三次关机信号，分别关闭一子级发动机、二子级主发动机和
游动发动机；４）导引火箭按预定的轨道飞行。
制导系统的主要设备是惯性平台和数字计算机，称为平台2 计算机制导系统。
（１）平台系统
平台系统的功用是：
１）建立与发射点的大地坐标系相重合的、在飞行过程中始终保持的惯性坐标
基准。建立这个惯性基准的目的，是为装在台体上的加速度计和姿态角传感器
的测量提供计量基准。
２）测量并输出火箭飞行中沿３个方向的视速度增量信号（以正、负脉冲的形
式表示），供关机、导引用。安装在平台台体上的３个加速度计分别测量惯性坐
标系３个方向的视加速度，经一次积分得到视速度，并以脉冲电压形式输送给
计算机，供关机和导引用。
３）测量并输出火箭飞行姿态角信号，供姿态稳定系统用。装在平台上的角度
传感器输出与箭体姿态角成比例的电信号给变换放大器，经变换放大后输送给
伺服机构，带动发动机摆动，减小箭体飞行姿态偏差
4）给出程序飞行控制信号。计算机按预定的飞行程序，以脉冲形式发出程序指
令信号，送给平台上的程序机构，由程序机构将角度信号转换成响应的电压信
号，送至综合放大器后，控制伺服机构，驱动发动机摆动，使火箭按预定的程
序转弯。
5）当火箭在飞行中发生不可挽回的故障时，发出自毁信号。
本系统所用的平台为三轴气浮陀螺稳定平台，由平台结构系统、平台稳定系统、
初始对准系统、加速度测量系统、姿态角测量系统、步进电机程序机构、自毁
触点和附属装置组成、
（２）计算机
计算机的功用是：
１）以３个方向的加速度计信号为输入，定时计算关机方程，求出关机余量；
当其小于预定值时，发出关机信号。
２）以３个方向的加速度计信号为输入，定时计算导引方程，输出导引信号。
３）按预先存贮的程序，发出程序脉冲信号，送至平台程序机构。
４）在火箭起飞前完成所需的测试和自检任务；完成飞行诸元数据装订。
制导系统的工作原理是：
１）关机控制安装在平台台体上的３个加速度计测量出加速度，并转换成电脉
冲形式，送入计算机按关机方程进行求和计算，尔后与存贮在存贮器里的标准
关机脉冲相减。当把与子级关机相对应的脉冲全部减完时，计算机发出子级发
动机关机指令信号。
２）程序转弯控制火箭起飞后垂直上升，８秒开始由计算机制导程序控制，按
标准轨道设计的要求，给平台程序机构发出程序脉冲，控制火箭按照要求进行



程序转弯。
３）导引控制加速度计输出脉冲进入计算机后，按导引方程进行计算，并实时
地和事先装在存贮器里的标准轨道相比较，得出偏差值，把火箭导引到标准轨
道上来。
２.姿态控制系统
姿态控制系统的功用是：稳定火箭的飞行姿态，控制火箭绕质心的转动。
姿态控制系统的具体任务是：１）消除火箭飞行中的姿态角偏差，使火箭在预
定的轨道上稳定飞行；２）配合制导系统完成火箭飞行的程序控制；３）配合
导引系统完成横、法向导引控制。
姿态控制系统由一子级姿态控制系统和二子级姿态控制系统两个系统组
成，各系统均由敏感元件、变换放大器和执行机构三部分组成。
一子级姿态控制系统由平台、姿态角传感器、速率陀螺、横向和法向加速
度计构成敏感元件，由检波器、有源校正网络、综合放大器构成变换放大器，
由液压伺服机构构成执行机构。
二子级姿态控制系统只敏感姿态角信号，无速率陀螺和横、法向加速度计，
但引入了导引信号，没有调零装置，其它组成基本与一子级姿态控制系统相同。

七、遥测和跟踪系统
１.遥测系统
遥测系统的功用是：获取火箭飞行中各系统和主要设备的工作参数、故障监测
参数和环境参数。
遥测系统由参数测量装置、传输装置、数据记录和处理装置以及电源配电装置
等组成。
遥测系统共测量１５２个参数，参数分类见表４。

表 4__长征二号 C遥测参数分类

参数
类型
指
令
电
压
脉
冲
电
流
频
率
压
力
温
度
转
速
液
位
过
载
流
速
振
动

数量 19 41 11 8 2 30 9 6 4 4 2 16

（１）参数测量装置

该装置的作用是感受被测对象的参量，并按照一定规律将其转换成某种物
理量。该装置主要由各种传感器、变换器组成，如铂电阻式及热敏电阻式温度
传感器，浮子式干簧开关型液位传感器，电位计式压力传感器，压电式振动传
感器，涡轮及皮托管式流量传感器等。
（２）传输装置
传输装置的功用是将参数测量系统测得的数据从箭上传送到地面，并予以
记录。
传输系统由发送（箭上）和接收（地面）两大部分组成。
信号调节器的作用是采用隔离、斩波放大、相敏整流、脉冲计算等方法，
将不符合传输设备输入格式要求的信号变换成满足其规范要求的信号。信号转



接装置主要用于完成信号的汇集与配置及能量的馈配。采编器的作用是将缓变
模拟信号变换成数字量编码信号，并与数字量信号和速率信号一起输出综合群
信号。发射机对信号进行载频调制，经天线发送出去。地面接收则以逆变换方
式，将传来的测量参数解调记录下来。
地面接收设备有固定站式和车载式两种。车载式接收设备可用于活动接收
站，可以实现对部分重要测量参数的实时数据处理和显示，并可实时为指挥控
制人员提供火箭工作情况。
２.跟踪系统
跟踪系统由无线电跟踪分系统和无线电遥控分系统两部分组成。
（１）无线电跟踪分系统
无线电跟踪分系统的功能是实时跟踪、测量火箭飞行轨道，提供实时跟踪
数据和无线电遥控判断信息。
无线电跟踪分系统由箭上和地面两部分组成。箭上部分由连续波雷达应答
机Ⅰ、连续波雷达应答机Ⅱ、单脉冲雷达应答机和天线等组成。地面部分由连
续波跟踪雷达和单脉冲跟踪雷达等组成，按飞行任务的不同布于国内３～４个
区域。
（２）无线电遥控分系统
无线电遥控分系统的功能是，当运载火箭飞行中发生不可挽回故障，偏离
预定轨道，并危及规定的保护区域安全时，地面发出遥控炸毁指令，箭上接收
指令后，给自毁系统发出炸毁指令信息，由自毁系统将故障火箭炸毁。
无线电遥控分系统由箭上部分和地面部分组成。箭上部分由一部遥控指令
接收机及３副线极化天线组成，３副天线沿箭体外壳周向安装，组成全向天线
阵。地面部分由遥控雷达组成。

长征系列运载火箭介绍：
长征二号系列（四）
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八、自毁系统
自毁系统的作用是，当运载火箭在飞行过程中因故障而将导致飞行失败时，
将火箭自行炸毁，以减轻或避免火箭坠落地面时，对人员和设施造成的危害。
自毁系统设有两种自毁机构。
１）指令自毁地面指挥控制人员根据火箭飞行数据，判定火箭已经出现不可挽
回的故障，并有危及地面安全的趋势时，可通过地面遥控雷达向运载火箭发出
炸毁指令。箭上跟踪系统中的遥控安全指令接收机接收到炸毁指令后，给自毁
控制器发出自毁信号，实施自毁。
２）自主自毁当火箭因故障导致姿态失去稳定、火箭姿态角超过允许值时（绝
大部分故障都将导致火箭的姿态失控），自毁触点接通，向自毁系统发出自毁信
号，火箭进行自毁。
自毁系统由自毁控制器、引爆器、爆炸器、电缆网和电池组成。

九、电源与配电系统



遥测与跟踪系统和自毁系统均有独立的比较简单的电源。制导与控制系统
的电源及配电系统比较复杂，此处主要介绍制导与控制系统的电源与配电系统。
制导与控制系统电源与配电系统的功用是：１）向制导与控制系统各仪器、
推进系统火工品、级间分离和星箭分离火工品供电；２）按预定程序发出各种
指令以控制有关电路；３）与地面测试设备配合完成制导与控制系统的测试。
制导与控制系统电源与配电系统由电源和配电两部分仪器组成。电源部分由一
次电源和二次电源组成。一次电源由蓄电池构成，直接或间接（经二次电源）
给制导和控制系统各仪器设备、伺服机构和火工品供电。二次电源由换流器、
稳压电源和脉冲电源构成，将一次电源的直流电转换成交流电或脉冲电源向需
要此种电源的仪器设备供电。
配电部分由２台配电器和２台程序配电器组成，为各仪器设备配电。

十、其它系统
１.方位瞄准系统
方位瞄准系统用来测量与调整箭体坐标系、平台坐标系，使它们与确定的
轨道坐标系在方位上一致。
方位瞄准系统采用半自动光电瞄准系统，主要由光电经纬仪、瞄准控制器、
平台棱镜、方位锁定放大器等组成。
方位瞄准采用转动发射台进行粗瞄、转动平台进行精瞄的方法进行。
１）粗瞄粗瞄分两步进行。第一步是在火箭上的平台处于机械锁定的情况下，
用光电经纬仪瞄准固定在平台上的直角反射棱镜。当棱镜的法线与射向有较大
偏差时，操纵发射台控制器，使火箭进行方位转动，直到平台上的棱镜基本上
转到正确方位为止。第二步是在平台开锁正常工作的情况下，将控制台上的方
位瞄准开关打开，使方位和调平一起工作，再次转动发射台，直至平台处于零
位状态。瞄准就位后，锁紧发射台。
２）精瞄精瞄就是将平台坐标系调整到正确方位上。当平台上棱镜的法线与射
向不一致时，瞄准控制器输出信号，经方位锁定放大器放大，通过Ｙ向陀螺和
平台伺服回路，使平台台体转动一定角度，最终使平台坐标系与轨道坐标系在
方位上精确一致，并保持到火箭起飞。
２.垂直度调整系统
该系统用来检查和调整竖立在发射台上的运载火箭的垂直度，使火箭在起
飞时刻，其推力线精确地垂直于当地水平面，以减小初始干扰。其主要设备是
安装在一子级发动机机架平面上的水平测量仪（液体摆）。水平测量仪测量的信
息通过电缆传送到地面水平检查仪。根据水平检查仪的指示调整发射台的水平
状态，就可达到调整火箭垂直度的目的。
３.环境调节系统
环境调节系统由整流罩空气调节系统、舱段加温系统和氧化剂管路及文氏
管加温系统三大部分组成。
（１）整流罩空气调节系统
自有效载荷和整流罩组装完毕至火箭起飞前，均可使用整流罩空气调节系
统，对整流罩内的环境进行空气调节。整流罩设有进气口和排气口，调节空气
从进气口进入，在罩内环流后经排气管排出。
整流罩空气调节系统的基本参数为：１）进入罩内的空气温度一般可调节在１
５～２５℃ 之间，也可以根据特殊需要进行超过此温度范围的调节；调节空气



的温度偏差不大于±２℃；２）进入罩内的空气湿度不超过５５％；３）空气
流量可根据需要进行调节（一般为２０００升 /秒）；４）罩内空气流动速度不
大于２米/秒；５）空气调节系统在罩内产生的噪声不大于９０分贝。
（２）舱段加温系统
在冬季进行发射准备时，当外界环境温度低于－１０℃时，要给仪器设备较多
的仪器舱（当使用Ａ型整流罩时）和一、二子级的箱间段加温。为此设有舱段
地面加温系统。
该系统由地面部分和箭上部分组成。地面部分主要有地面电源和温度控制器，
箭上部分主要有加温套、测温传感器等。使用时，将加温套缚于舱段外壳上，
通电加温，同时测量舱段内空间和舱段外壁的温度，以控制加温功率。
（３）氧化剂管路加温系统
氧化剂（四氧化二氮）冰点比较高（－１１℃），当环境温度比较低时，在
暴露的氧化剂管路中的四氧化二氮就有可能结冰，从而会导致推进系统无法正
常工作。为此设有氧化剂管路及文氏管加温系统。需加温的管路为一、二子级
氧化剂起动阀门前的输送管等部位，加温方式是对管路的外壁加温。
氧化剂管路加温系统由电源（直流）、加温器、保温套、测温器及控制器等
组成。推进剂加注后，根据环境温度预计氧化剂管路中推进剂温度低于－６℃
时，加温系统投入使用。
４.推进剂测温系统
推进剂测温系统用来测量、监测运载火箭加注后的贮箱内推进剂温度的变
化情况，以便根据对发射时刻贮箱内推进剂温度的实际预测，决定是否采取补
加推进剂或诸

表５__长征二号Ｃ的典型飞行程序

时间(秒) 事件
T-3 一子级发动机点火
T+0 火箭起飞
T+8 开始程序转弯
T+44 飞行马赫数达到
1T+127 二子级发动机起动
T+127.5 一子级发动机预令关机
T+128.5 一子级发动机主令关机
T+129 级间分离
T+140 导引引入
T+236.5 二子级 YF-22 发动机预令关机
T+237.5 二子级 YF-22 发动机主令关机
T+250 抛整流罩(120 公里高度)
T+475 游动发动机关机
T+478 有效载荷与运载火箭分离

元修正等措施，并为事后分析发动机性能及推进剂利用情况提供原始依据。

该系统由安装在贮箱内的温度传感器、地面温度测量电桥和连接电缆组成。



推进剂测温系统提供了对贮箱内推进剂的温度进行监测的手段。温度监测从加
注后开始，一直持续到发射前。当发现贮箱内推进剂的温度因环境等因素的影
响，偏离预计值时，将采取补充加注推进剂等措施，以保证推进剂两组元的配
比最接近于火箭飞行中两组元的实际消耗配比。
５.防晃、防旋和防塌
为增大推进剂在贮箱内的晃动阻尼，减小推进剂晃动幅值，降低晃动对控
制的干扰，在各贮箱箱壁和后底上，均设置了半圆形阻尼板，在二子级氧化剂
贮箱后底还设置了 “十”字形防晃板。为了防止贮箱内推进剂较少时，在输送
管的入口处出现推进剂的旋转和中部液面的塌陷现象，使气体进入输送管内，
导致涡轮泵因气蚀而损坏，在各贮箱后底的推进剂输送管入口处，均设置了防
旋、防塌装置。

十一、典型飞行程序
长征二号Ｃ运载火箭发射近地轨道卫星时的典型飞行程序如表 5。

十二、飞行记录（表６和表７）（待续）

表６__长征二号飞行记录
有效载荷 轨道参数 发

射
场

备
注

序
号
发射日
期(年
月日)
名称 质量

(公
斤)

近地点
(公里)
远地点
(公里)
倾角
(度)
周期
(分)

1 1974.1
1.5
试验星 -- -- -- -- -- -- 失

败
①

2 1975.1
1.26
返回式
卫星

1790 177 479 63 91.1 酒
泉
--

3 1976.1
2.7
返回式
卫星

1812 159 489 59.4 91.1 酒
泉
--

4 1978.1
.26
返回式
卫星

1810 167 509 57.0 91.2 酒
泉
--

①由于俯仰速率陀螺信号导线暗伤、内部断裂,姿态控制系统收不到俯仰速率陀螺信号, 火箭失去稳定,导
致失败。

表７__长征二号 C飞行记录

序
号
发射日期
(年月日)

有效载荷 轨道参数 发射
场



名称 质量
(公
斤)

近地点
(公里)
远地
点(公
里)

倾角
(度)
周期
(分)

1 1982.9.9 返回式卫星 1783 177 410 63 90.2 酒泉
2 1983.8.19 返回式卫星 1842 175 410 63.3 91.2 酒泉
3 1984.9.12 返回式卫星 1809 178 414 68 90.3 酒泉
4 1985.10.2
1

返回式卫星 1809 175 409 63 90.12 酒泉

5 1986.10.6 返回式卫星 1800 176 402 63 90.1 酒泉
6 1987.8.5 返回式卫星 1819 175 400 69.96 90.24 酒泉
7 1987.9.9 返回式卫星 2076 208 323 63 89.66 酒泉
8 1988.8.5 返回式卫星 2129 208 313 63.02 89.7 酒泉
9 1990.10.5 返回式卫星 2080 211 311 56.98 89.66 酒泉
1
0
1992.10.6 返回式卫星 2080 210 329 63 89.78 酒泉

-
-
-- 弗利亚 259 600 1725 63 120.8

3
--

1
1
1993.10.8 返回式卫星 2099 209 300 56.95 89.6 酒泉

长征系列运载火箭介绍：
长征二号系列（五）

邸乃庸；朱维增；吴瑞华

长征二号Ｄ

长征二号Ｄ运载火箭在长征二号基础上主要采取增加推进剂加注量和增大
起飞推力的方法，使运载能力得到进一步提高。该火箭于１９９０年２月开始
研制，１９９２年８月９日进行了首次发射，成功地将中国新型返回式科学试
验卫星准确地送入预定轨道。

一、主要技术性能
（见表８）

表 8__长征二号 D的主要技术性能

级数 2
全长(不含整流罩) 33.667 米
最大直径 3.35 米
起飞质量 236.966 吨
起飞推力 2961.6 千牛
推重比 1.28
运载能力 约 3100 公斤(175/355 公里、



倾角 63 度椭圆轨道)
入轨精度
轨道倾角偏差 0.2 度
近地点高度偏差 5公里
近地点幅角偏差 5度
升交点经度偏差 0.1 度
一子级
级长 24.660 米
直径 3.35 米
起飞质量 192.322 吨
结构质量 9820 公斤
推进剂质量 183.038 吨
地面总推力 2961.6 千牛
发动机 YF-21B
推进剂 四氧化二氮/偏二甲肼
比冲 2550 牛·秒/公斤
工作时间 154.2 秒
二子级
级长 9.007 米
直径 3.35 米
起飞质量 40.644 吨
结构质量 3122 公斤
推进剂质量 34.736 吨
发动机 YF-22(主机)
YF-23F(游机)
推进剂 四氧化二氮/偏二甲肼
真空推力 719.8 千牛(主机)
46.1 千牛(游机)
真空比冲 2822 牛·秒/公斤(主机)
2762 牛·秒/公斤(游机)
工作时间 113.48 秒(主机)274.42 秒(游机)

二、总体布局
长征二号Ｄ为两级液体运载火箭，由箭体结构、推进系统、制导与控制系
统、遥测与跟踪系统、电源配电系统、自毁系统等组成。另外还有方位瞄准系
统、垂直度调整系统、加注系统、推进剂测温系统及防雷系统等。总体布局见
图１９。
火箭由一子级和二子级组成，按照有效载荷的要求可以设置整流罩或不带
整流罩。一、二子级的布局基本与长征四号Ａ的一、二子级相同，不同之处为
长征二号Ｄ取消了尾翼。其二子级氧化剂箱前端设置有一个外仪器舱，通过它
与有效载荷或整流罩连接。氧化剂箱前底上焊接了一个安装仪器的圆盘支架，
控制系统的陀螺平台安放于氧化剂箱前底的中央。一、二子级分离方案同长征



四号Ａ，二子级与有效载荷分离方案同风暴一号。
火箭上的电子设备大部分安排在外仪器舱内的仪器圆盘上和二子级氧化剂
箱的前底上，部分安排在箱间段及级间段和贮箱的前、后短壳上。

三、箭体结构
一、二子级的绝大部分贮箱及舱段结构同长征四号Ａ，新设计的外仪器舱
结构同风暴一号，取消了一级尾部的尾翼。二子级贮箱内均安装有“十”字隔
板，二子级氧化剂箱前短壳加长１００毫米。

四、推进系统
一、二子级的推进系统部位安排、性能、结构组成与长征四号Ａ基本相同，
仅按照飞行轨道设计的要求，适当调整了各级发动机的工作时间。为了提高运
载能力，延长了二级主机关机后游机工作段的时间。二级游机滑行段两贮箱靠
箱内气体膨胀增压，以满足游机泵入口压力要求。

五、制导与控制系统
长征二号Ｄ的制导与控制系统方案基本与长征四号Ａ相同，不同点如下：
不设置小过载关机方程，二级不设末速修正关机方程，二级游机导引段不分两
段导引，采用浮点起导方法，起导时间随一级和二级主机关机时间浮动。取消
二级的滚动速率陀螺，二级检波功放重新研制。控制系统箭上仪器连接框图见
图２０。从第二发火箭开始，采用动力调谐陀螺平台（即挠性陀螺）。

六、遥测与跟踪系统
１.遥测系统
遥测系统测量方案仍采用Ｐ波段的大速变遥测体制（同长征四号Ａ）。按测
量参数的要求，对传感器、变换器进行重新配套设计和系统的原理设计。全箭
采用一套大速变遥测设备，安装于二子级箱间段内。系统总体框图见图２１。
根据靶场的现有条件，取消了箭上的信标发射机和信标天线。按长征二号Ｄ的
飞行轨道重新调整了箭上遥测天线的安装位置。
２.跟踪系统
跟踪系统方案同长征四号Ａ，按长征二号Ｄ的飞行轨道重新调整了箭上测
量天线的安装位置。

七、电源配电系统
长征二号Ｄ的电源配电系统和时序系统的功能与长征四号Ａ相同，根据长
征二号Ｄ的配电需要，安排了两个程序配电器和两个电池。

八、自毁系统
长征二号Ｄ的自毁系统在一、二子级的箱间段中各安装了一套自毁引爆和
爆炸系统，箭上设备布置见图２２。

九、典型飞行程序与飞行记录
长征二号Ｄ火箭的典型飞行程序见表９。



表 9__长征二号 D的典型飞行程序

时间(秒) 事件
T+0.0 起飞
T+144.2 接通一子级允许关机电路
T+154.2 一子级关机
T+155.4 二子级点火,一、二子级分离
T+258.9 接通二子级允许关机电路
T+268.9 二子级主机关机
T+379.8 接通二子级游机允许关机电路
T+429.8 二子级游机关机
T+432.8 火箭与有效载荷分离

长征二号Ｄ火箭的飞行记录见表１０。

表 10__长征二号 D
  

有效载荷 轨道参数 发射
场

序
号
发射日
期(年
月日)
名称 质量

(公斤)
近地
点(公
里)

远地点
(公里)
倾角
(度)
周期
(分)

1 1992.8
.9

返回式卫
星

2592 176 351 63.02 89.6
3
洒泉

2 1994.7
.3

返回式卫
星

2755 176 359 63.98 89.7
2
洒泉

长征二号Ｅ

长征二号Ｅ是以加长型的长征二号Ｃ为芯级，捆绑 4个液体助推器组成的
低轨道两级液体推进剂运载火箭。它可以把９.２吨的有效载荷送入倾角为２８.
５度、高度为２００公里的近地圆轨道。如配以合适的上面级，可把约３吨的
有效载荷送入地球同步转移轨道。长征二号Ｅ可以承担
国内、外大型通信卫星的发射任务。必要时，经适当修
改后还可以用来发射小型载人飞船。
长征二号Ｅ以经多次飞行考验的、高可靠性的长征
二号Ｃ的研制经验及技术为基础，充分继承了长征二号
Ｃ的成熟技术，并在此基础上进行改进，大幅度地提高
了运载能力。在长征二号Ｃ的基础上进行的主要改进
有：

１）捆绑４枚液体助推器；



２）加长箭体长度，一子级芯级加长 4.6 米，二子级加
长５.２米；
３）提高发动机性能，提高推力及比冲；
４）二子级采用推进剂利用系统；
５）二子级增加有效载荷调姿定向系统；
６）增加二子级起旋和侧向机动固体火箭；
７）采用直径为４.２米的大型有效载荷整流罩；
８）一、二子级级间段由杆系改为开排焰舱口的壳段；
９）姿控系统改用数控方案；
１０）遥测系统加大容量。

长征二号Ｅ的方案论证工作始于 1987 年
初。１９８８年初进行方案设计，同年４月开
始初步设计，１０月开始技术设计并逐步投入
生产。

1990 年 7 月 16 日长征二号 E进行第一次
研制性飞行试验，并获得成功。1992 年 3 月 22
日进行首次商业发射，准备将带近地点发动机

的澳大利亚第二代通信卫星澳普图斯Ｂ１送入高２００公里的停泊轨道。但由
于第一级控制系统程序配电器的故障，导致两台对称的助推器在正常点火后关
机，发射中止。该发火箭于同年８月１４日再次
发射，成功地将该颗卫星送入了预定轨道。截止
1994 年底，长征二号Ｅ火箭成功地进行了４次发
射。
与长征二号Ｅ相配套的上面级（亦称近地点
级）也可以由国外提供。近地点级包括一台固体
推进剂发动机及与其相配套的电气系统、章动控
制系统及分离系统等。
长征二号Ｅ在西昌卫星发射中心实施发射。
火箭全貌如图 c

一、主要技术性能（表１１）

表１１长征二号Ｅ的主要技术性能
 
级数                2
全长               49.686 米
最大直径(含助推器)  11.45 米
起飞质量            462.46 吨
起飞推力            5923.2 千牛
推重比              1.31
运载能力            9.2 吨(200/200 公里,倾角 28.5 度)



入轨精度(1σ)       (200/200 公里停泊轨道)
  近地点高度偏差    2.0 公里
  偏心率偏差        0.00022
  倾角偏差          0.05 度
  近地点幅角偏差    1.0 度
  升交点经度偏差    0.07 度
入轨姿态精度(1σ)   0.5 度(任意方向)
─────────────────────────
助推器
长度                15.326 米
直径                2.25 米
起飞质量            4×40.754 吨
结构质量            4×3.0 吨
推进剂质量          4×37.754 吨
发动机              4×YF 2 20B
推进剂              四氧化二氮/偏二甲肼
地面推力            4×740.4 千牛
地面比冲            2556.2 牛·秒/公斤
工作时间            127.26 秒
─────────────────────────
一子级
级长                28.465 米
直径                3.35 米
起飞质量            198.825 吨
结构质量            12.55 吨
推进剂质量          186.28 吨
发动机              YF 2 21B(4×YF 2 20B)
推进剂           四氧化二氮/偏二甲肼
地面推力         2961.6 千牛
地面比冲                    2556.2 牛·秒/公斤
工作时间                    160.43 秒
───────────────────────
二子级
级长             14.223 米
直径             3.35 米
质量             91.414 吨
结构质量         4.955 吨
推进剂质量       84.759 吨
发动机           YF 2 22B(主机)
                 YF 2 23B(游机)
推进剂           四氧化二氮/偏二甲肼
真空推力         738.4 千牛(主机)
                 47.07 千牛(4 台游机)
真空比冲         2922.4 牛·秒/公斤(主机)



                 2834.1 牛·秒/公斤(游机)
工作时间         301.18 秒(主机)
                 414.68 秒(游机)
───────────────────────
近地点级
长度             3.62 米
直径             1.70 米
质量             6.084 吨
推进剂质量       5.40 吨
推进剂           固体
发动机           EPKM
真空比冲         2863.5 牛·秒/公斤
工作时间         70 秒

──────────────────────
─
整流罩
长度             10.5 米
直径             4.2 米
质量             1.9 吨
  
   

二、总体布局

长征二号Ｅ为捆绑４台
液体助推器的两级串联
式布局。从箭顶至箭尾
依次为有效载荷整流
罩、二子级和一子级（包
括４台液体推进剂助推
器）。

有效载荷整流罩外形为
“锥- 柱-倒锥”形，
锥段半锥角为 17 度，
倒锥段的半锥角也是１
７度。与整流罩连接的
是仪器舱。控制系统、
遥测系统及其它电气系
统大部分安装在仪器舱
内。仪器舱是圆柱形结
构，上部安装有有效载
荷支架。有效载荷通过



该支架与火箭相连。

与仪器舱连接的依次为二子级氧化剂箱、箱间段、二子级燃烧剂箱及二子级发
动机系统。

一子级芯级外形为圆柱形。从上到下分别为级间段、氧化剂箱、箱间段、燃烧
剂箱及尾段。尾段的底部是４个发射支点。

在一子级燃烧剂箱四周捆绑４台液体助推器。助推器的前连接机构位于箱间段，
后连接机构位于发动机机架与箭体连接处（参见图２７）。

长征二号Ｅ一子级与二子级之间采用爆炸螺栓连接和热分离方式。二子级与有
效载荷之间采用包带连接和冷分离方式。
助推器的前、后连接机构解锁后，助推器借助安装在其上的分离固体火箭
的推力而横向分离。
有效载荷整流罩纵向分离面采用无污染爆炸索装置。它在解锁的同时，提
供横向分离能源。整流罩的横向分离面由一组爆炸螺栓及分离弹簧构成。整流
罩的纵、横向分离面同时解锁，分离能源使整流罩实施横推2 旋转式分离。

三、箭体结构

箭体结构包括助推器、一子级、二子级及有效载荷整流罩。

１.助推器结构
助推器箭体由前锥段、氧化剂箱、箱间段、燃烧剂箱及尾段组成。前锥段
系隔框、桁条及蒙皮组成的半硬壳式结构。前锥段的外表面贴有软木，以承受
气动加热。两个推进剂贮箱均采用隔框、蒙皮硬壳式结构。尾段系隔框、桁梁
及蒙皮半硬壳式结。

２.一子级结构
为确保助推器的连接刚度，箱间段进行了结构加强，以便使助推器前连接
点不会因受载而破坏。
与长征二号Ｃ比较，尾段由于发射支点下移而增加了４根纵向受力大梁。
为了提高运载火箭的抗扭刚度及简化结构，取消了原长征二号 C的级间杆系段，
改为开有排焰舱口的壳段。排焰舱口的开口总面积为３.２平方米， 共计有１
３２个开口。

３.二子级结构
为适应有效载荷/整流罩组合体整体吊装，仪器舱由锥形改为圆柱形， 仪
器的布局基本同长征二号Ｃ。除仪器舱外，结构型式同长征二号Ｃ。仪器舱高
１.４米，系隔框、桁条及蒙皮结构。仪器舱开有一个８００毫米×８００毫米
的操作舱口，可供控制系统平台更换时使用。

４.有效载荷整流罩



有效载荷整流罩的外形及结构布局见图２８。它的前锥段采用非金属蜂窝
夹层结构；柱段及后倒锥段采用金属蜂窝夹层结构。前锥段具有良好的透波特
性。整流罩整体为有效载荷提供良好的防热、隔离噪声的环境条件。
有效载荷与有效载荷整流罩在西昌卫星发射中心的技术中心组装成一体，
呈垂直状态整体运输到发射中心。在运输过程中，运输车上的空调净化设备对
整流罩进行空调，使有效载荷保持如下的环境：
温度：１５～２５摄氏度
相对湿度：≤５５％
空气洁净度：１０万级到达发射中心后，有效载荷/整流罩组合体整体呈垂直状
态起吊到运载火箭二子级上，与运载火箭相连接。

长征二号 E

四、推进系统
１.助推器推进系统
    每台助推器采用一台ＹＦ-
２０Ｂ发动机。它与芯级一子级
发动机的单台状态相同，但不作
摆动。增压输送系统状态基本同
长征二号Ｃ的二子级增压输送系
统，仅蒸发器流量略作调整。发
动机机架采用径向交叉梁式结
构。
２.一子级芯级推进系统
一子级芯级推进系统采用由４台ＹＦ-２０Ｂ发动机组成的ＹＦ-２１Ｂ簇
式发动机。除推力稍有提高外，其技术状态均与长征二号Ｃ的ＹＦ-２１簇式发
动机相同。
３.二子级推进系统
二子级采用ＹＦ-２４Ｂ发动机。它由ＹＦ-２２Ｂ发动机及４台游动发动
机ＹＦ-２３Ｂ组成。ＹＦ-２２Ｂ发动机除增加了高空喷管外，其它均与长征
二号Ｃ所使用的ＹＦ-２２发动机相同。增压输送系统也与长征二号Ｃ相同。
为提高运载能力，二子级推进系统增加一套推进剂利用系统。该系统采用
泵后分流调节主机主系统燃料秒消耗量的数字化系统方案。推进剂利用系统在
火箭飞行中能准确测量推进剂的剩余量，随时可靠地控制推进剂两组元之间的
比例，使两组元推进剂同时耗荆利用系统具有一定的应变能力，能预测各种故
障模式，保证利用系统在所有的情况下可靠工作。即使利用系统出现故障，也
不会影响发动机正常工作。
推进剂利用系统的原理方块图见图２９。箭上设备由计算机、控制器、电
阻盒、电池、步进电机、燃烧剂液位传感器ＣＲ、氧化剂液位传感器ＣＹ及箭
上电缆网组成。计算机的任务是根据预先装订的数据实时接收液位传感器ＣＲ
及ＣＹ测到的液位信号，完成控制方程运算，输出控制步进电机的脉冲信号，
以控制推进剂的秒消耗量。液位传感器采用经飞行试验考验过的干簧点式液位
传感器，在液面晃动情况下，测量误差为±２毫米。



推进剂利用系统的地面设备完成对箱上仪器设备的配电和测试检查，并与
控制系统协调完成参数装订，实施发射。

五、制导和控制系统
长征二号Ｅ的制导和控制系统基本上沿用长征二号Ｃ的平台-计算机制导系
统。为实现有效载荷姿态调整及变向，对制导系统作了如下修改：
１）提高Ｙ陀螺仪力矩器力矩系数，并加适当的功放电路，以便能在脉冲信号
控制下，使陀螺仪可快速和较准确地进动，使平台绕台体轴的方向转动，实现
对有效载荷姿态±３７度范围内的定向；
２）增加台体轴方向的外程序机构。在程序脉冲控制下，控制系统可使运载火
箭绕台体轴方向作程序飞行，在动力飞行段控制改变轨道倾角。
姿态控制系统采用数控方案，以适应箭体参数的多变性：
１）一子级同长征二号Ｃ，即以平台、速率陀螺为敏感元件的数控方案，执行
机构采用摆动芯级的４台发动机；
２）二子级采用速率陀螺仪控制方案，即以平台、速率陀螺为敏感元件的数控
方案，执行机构采用单向切向摆动４台游动发动机。
长征二号Ｅ的控制系统与长征二号Ｃ相比较，增加了两套系统，即有效载荷调
姿定向系统及有效载荷起旋系统。
  

有效载荷调姿定向系统的功用是：在二子级游动发动机关机后，箭上控制系统
通过以单推三为推进剂的开关喷管进行俯仰、偏航、滚动三个通道的断续控制，
最终实现有效载荷的定向。调姿定向精度（１σ）可达到０.５度（任何方向）。
有效载荷调姿定向系统原理见图３０。整套系统安装在二子级发动机机架
上。系统大部分元器件都曾在长征三号运载火箭上得以考验。系统的开关喷管
共３组：４个推力为１００牛的开关喷管控制俯仰；４个推力为１００牛的开
关喷管控制偏航；４个推力为２５牛的开关喷管控制滚动。
有效载荷起旋系统采用固体火箭起旋第二级（连同有效载荷一起），但起旋



速率不大于 10 转/分。 使有效载荷起旋的固体火箭在箭体上的安装如图３１
所示。起旋火箭安装于二子级仪器舱的外表面。通过不同推力及不同数量固体
火箭的组合，可以得到不同的起旋速率。
当有效载荷要求更高的起旋速率时，运载火箭的有效载荷支架可安装一套
起旋平台。起旋平台工作时，二子级不起旋。起旋速率可达到３０～１００转/
分。
在二子级箭体上还安装了一台“防撞”固体火箭。有效载荷与运载火箭分
离后，该固体火箭工作，使运载火箭侧向翻倒，防止二子级运载火箭与有效载
荷碰撞。
为了充分利用助推器的推进剂，每个助推器推进剂贮箱（氧化剂箱或燃烧
剂箱）都有两个耗尽关机传感器，其技术状态与长征二号Ｃ相同。当某个传感
器发出推进剂耗尽信号时，即把该助推器及对称的助推器发动机关闭，以避免
因发动机推力不对称而造成干扰。
  
六、遥测系统
遥测系统完成火箭在动力飞行段约５００
余个遥测参数的测量。主要箭上设备有：
１）Ｙ４-３磁记录设备一套。它由ＹＪ
１-７磁记录器（含运带机构ＹＤ１-２
４；它将随一子级箭体坠地回收）及ＹＪ
１-８速变调制器两大部分组成。Ｙ４-３
磁记录设备安装在芯级一子级，完成第一
级飞行全箭高频振动及噪声参数、冲击参
数的测量，以及一、二级分离行程信号等
各类参数的记录。
２）ＢＷＹ-３Ａ无线遥测传输设备两套，分别安装在一子级芯级及二子级，完
成全箭的缓变参数、数字量参数及低频振动参数的测量。
遥测系统的地面部分主要有：
１）磁记录器部分：ＹＪ２-８Ｃ计测磁带记录/重发器； ＹＵ１-１数字时基
校正器（ＤＴＢＣ）；ＹＫ２-２５箭上设备检查测试台；Ｂ７８１０-２磁带转
换器。
２）无线部分的测试设备：配置两套ＢＷＹ-３Ａ测控间设备。
３）航区测量设备：选用Ｙ７-１综合遥测接收车或“８５１”车。



遥测系统的工作原理见图３２。

七、外测安全系统
  
长征二号Ｅ的发射中心位于西昌，与长征三号及长征三号Ａ处于同一航区。
航区的测控设备组成为：１）两台相参单脉冲雷达１５４-Ⅱ乙；２）一套遥控
安全设备；３）一套具有测、测速和测角能力的连续波系统——１５８工程；
４）一套具有测速和测角能力的１５９干涉仪连续波系统；５）三套具有激光
测距能力的３３１电影经纬仪；６）一套１６０电影经纬仪；７）171 车载雷
达。



箭上设备（图３３）基本上与长征三号Ａ相同，采用了“二合一”方案，
即箭上自主式安全、遥控安全和外测合一设计。箭上设备小型化。火箭起飞前
引出检测参数，地面增加自动化测试和参数巡回检测系统，接口采用标准接口
ＣＡＭＡＣ设计。箭上设备组成如下：１）１５８雷达应答机；２）１５８雷
达应答机天线及高频电缆；３）１５９雷达应答机；４）１５９雷达应答机天
线及高频电缆；５）安全指令接收机及其天；６）功率分配器及高频电缆；７）
单脉冲雷达应答机；８）１０
厘米引导信标机；９）１安１
瓦钝感引爆器；１０）ＹＢ２
５-５爆炸器；１１）激光合作
目标。

八、分离系统
分离系统由有效载荷分离
系统、整流罩分离系统、级间
分离系统及助推器分离系统组
成。
１.有效载荷分离系统
有效载荷分离系统由包
带、两个无污染爆炸螺栓、１
２个分离弹簧和２４个牵制拉
簧组成。包带通过两个无污染
爆炸螺栓实现对有效载荷的连
接。当两个爆炸螺栓中的任意
一个引爆时，均能使有效载荷
解锁，实现分离。当包带解锁
后，２４个牵制弹簧把包带牵制到有效载荷对接支架上。
２.整流罩分离系统
有效载荷整流罩的纵向分离面采用无污染爆炸索装置。当爆炸索装置引爆后，
高温高压的气体使气囊膨胀，提供横向分离能源。横向分离面采用无污染爆炸
螺栓实现连接及解锁，同时在横向分离面处还安装分离弹簧和转轴，使整流罩
实现横推2 旋转式分离。
３.级间分离系统
级间分离系统与长征二号Ｃ相同，即采用爆炸螺栓解锁和级间热分离方式。
４.助推器分离系统
４台助推器发动机均关机后０.５秒， 发出点燃横向分离固体火箭（每台
助推器有４台）信号。再隔０.１秒，助推器前、后连接机构解锁， 助推器借
助于分离固体火箭的推力而被横向分离。
助推器前连接机构由３根连杆组成。每根连杆分３段，用两个爆炸螺栓连
接。其中任一爆炸螺栓解爆，连杆即失去连接作用。
助推器后连接机构是一个球形铰链，通过聚能切割炸药索可以实现解锁。
聚能切割炸药索用两个引爆器引爆，其中任一引爆器工作均能将炸药索引爆。



九、典型飞行程序
长征二号Ｅ火箭的典型飞行程序如图３４所示。主要飞行事件见表１２。

表 12__长征二号Ｅ的典型飞行程序

时间(秒) 事件
起飞

T+0 程序转弯
T+11.0T+125.8 助推器发动机关机
T+127.3 助推器分离
T+157.7 一子级发动机关机
T+159.2 一、二级分离
T+200.0 有效载荷整流罩分离
T+457.3 二子级主发动机关机
T+567.3 二子级游动发动机关机(有效载荷/运载火箭进入

近地轨道)
T+570.3 有效载荷定向开始
T+570.3+t=S 有效载荷定向结束
S+10.0 起旋火箭点火
S+10.5 起旋火箭工作结束
S+10.7 有效载荷/运载火箭分离
S+14.7 运载火箭侧向防撞火箭点火
注：ｔ取决于有效载荷定向要求。

十、飞行记录（见表１３）

表 13__长征二号Ｅ火箭飞行记录

有效载荷 轨道参数 发
射
场

备注序
号
发射
日期
(年
月
日)
名称 质量

(公
斤)

近地点
(公里)
远地点
(公里)
倾角
(度)
周期
(分)

1

2

3

1990
.7.1
6

1992
.8.1
4

1992

模拟星
巴基斯坦
BADR-A

澳普图斯
B1

澳普图斯
B2

7338
70

7597

7615

200
200

200

200

1000
1000

1050

1050

28.5
28.5

28.0

28.0

96.7

96.7

97.2

西
昌

西
昌

西
昌

首次试
飞

首次商
业发射

第 2次
商业发
射



4

.12.
21

1994
.8.2
8

澳普图斯
B3 7669 185 1105 27.8

6
97.2
西
昌
第 3次
商业发
射



长征系列运载火箭介绍：长征三号系列

作者：陈国华
表１长征三号系列总体参数

型号名称 级数 全长(米) 直径①
(米)

起 飞
质量(吨)

起飞推力
(千牛)

运载能力
②(公斤)

长征三号 3 44.86 3.35 204.88 2961.6 1600

长征三号 A 3 52.52 3.35 241.00 2961.6 2600

长征三号 B 3(带助
推)

54.84 3.35 426.00 5923.2 5000

长征三号 C 3(带助
推)

54.84 3.35 345.00 4442.4 3700

    ①不含整流罩；②地球同步转移轨道运载能力。

概  述

长征三号系列运载火箭由长征三号、长征三号 A、长征三号 B和长征三号 C4
种火箭组成。它们都是由中国运载火箭技术研究院研制的。它们区别于长征二
号系列的特点是：１）都是三级火箭；２）三子级使用液氧和液氢作为推进剂；
３）三子级的发动机可以多次起动；４）可以直接将有效载荷送入地球同步转
移轨道。

长征三号

长征三号是在长征二号火箭基础上发展起来的三级火箭，全长约４５米，
一子级和二子级的直径均为３.３５米，三子级直径２.２５米。卫星整流罩有
Ａ、Ｂ两种型号，Ａ型的直径为 2.6 米，Ｂ型的直径为３米，尾翼翼展６.１５
米。火箭的起飞质量约２０５吨。
长征三号的一子级和二子级均采用偏二甲肼和四氧化二氮作推进剂，三子
级采用液氢和液氧作推进剂。
由于长征三号在中国率先采
用液氢和液氧作推进剂，不可避
免地会遇到许多新问题，诸如研
制氢氧发动机、低温绝热结构和
防爆设计等。众所周知，在研制
新发动机的过程中，试车占有重
要的地位，设计中存在的问题要
靠试车来发现，改进措施是否得
当也要靠试车来验证。氢氧发动
机在正式参加飞行试验之前，共
进行了约 120 次试车，累积时间



32000 秒。在三子级绝热共底贮箱的研制过程中，进行了缩比贮箱、短贮箱和
全尺寸贮箱等各种试验，如推进剂的蒸发量试验、用液氢和液氮填充的爆破试
验、共底的绝热试验、内压试验和外压试验等。通过这些试验，解决了贮箱的
绝热性能、工艺性能、低温强度以及使用寿命等各项技术问题。同样，真空绝
热的液氢输送管和各种低温阀门等也都在真空的介质中进行了严格的试验。针
对液氢易爆的特点，在火箭上采取了安全防爆措施，如在易于聚集氢气的地方
进行吹除和开通气孔；在氢箱与仪器舱之间设隔离膜，防止氢气进入仪器舱；
为了防止氢气进入伺服机构，对伺服机构进行氮气保护等。此外还采用了屏蔽、
接地、设置放电针等防雷电措施。
火箭的制导系统采用平台2 计算机全惯性补偿式方案，以保证卫星进入地
球同步转移轨道的精度。火箭的姿态控制系统采用平台、速率陀螺、网络、摆
动发动机连续式控制方案，而在三级滑行段飞行中则用继电器型开关控制系统，
由开关放大器对无水肼喷管进行控制。姿态控制系统保证了火箭在给定的轨道
上的稳定飞行，并将俯仰、偏航和滚动三个姿态角控制在一定的范围之内。
为了了解火箭飞行过程中箭上各系统的工作情况，在火箭上设置了３套遥
测设备。一子级上装有一套ＹＥ-３Ｍ磁记录设备，记录分布于全箭各处的振动、
冲击和噪声传感器送来的信息。
它只在一级飞行时工作，一、二级火箭分离后随一子级箭体落至残骸落区，
然后由人工收回处理。二子级上装有一套Ｙ７-１速、缓变状态的大速变设备。
它主要测量火箭在一级和二级飞行中的缓变参数和速变参数。三子级上也装有
一套Ｙ７-１速、缓变状态的大速变设备，主要测量第三级火箭和全箭控制系统
在飞行全过程中的各类缓变和速变参数。两套Ｙ７-１设备所测得的数据均实时
地通过发射机发回地面。从第１１发火箭开始，取消了一子级上的ＹＥ-３Ｍ磁
记录设备。
火箭飞行过程中，地面的测控台站以及海上的测量船队都要对火箭进行跟
踪测量，所以在箭上设有外弹道测量系统，给地面的测控台站提供跟踪信息。
为了防止火箭发生故障而危及发射设施、城镇的安全，在箭上设置了安全系统，
以求尽可能控制故障火箭的坠毁地点或爆炸时机。
由于这两个系统都需要跟踪火箭的飞行轨迹，为简化箭上设备，所以将两
者合为一个系统。
长征三号火箭长达 45 米，纵向耦合振动（POGO）和低频振动问题随之突出
起来。研制过程中进行了全箭纵向弹性振动试验、一子级和二子级推进剂输送
管路频率特性试验、蓄压器方案试验和二子级发动机冷流试验等各项试验。仪
器舱安装仪器的平台采用了约束阻尼复合板结构，并改进了平台减振器的设计。
长征三号火箭 1978 年开始方案设计，1980 年进入初步设计，1984 年 1 月 29
日首次发射。截止到 1994 年底，共发射９次，除第一次发射因三子级发动机在
第二次起动后未能正常工作和第８次发射由于三子级发动机的控制气路漏气，
造成发动机在第二工作段被迫提前关机外，其它７次发射分别将５颗国内通信
卫星、１颗美国休斯公司制造的亚星一号通信卫星和１颗休斯公司制造的亚太
一号通信卫星送入地球同步转移轨道。
长征三号在西昌卫星发射中心发射。轨道倾角 27 度时，其地球同步转移轨
道的运载能力为 1600 公斤（３σ）。
如果需要抬高远地点高度，则每抬高１０００公里将减少运载能力１６公
斤。长征三号的发射费用在国际上是最低的，每发火箭的发射费约３５００万



美元（１９９３～１９９４年价格）。
长征三号的研制成功，表明了中国火箭技术的提高，是中国火箭发展史上
的一个重要里程碑。它首次采用了液氢和液氧作为火箭推进剂，首次实现了火
箭的多次起动，首次将有效载荷送入地球同步转移轨道。
长征三号发射的亚星一号通信卫星是中国首次发射外国制造的卫星，为后
来其它型号火箭的对外发射服务建立了可遵循的模式。
一、 主要技术性能（表２）

表２长征三号的主要技术性能

级数            3                      全长            44.86
米直径          3.35 米                 起飞质量        204.88
吨起飞推力      2961.6 千牛             推重比          1.474
运载能力(3σ)   1.6 吨(地球同步转移轨道)入轨精度(1σ)   (地球同步转移
轨道)
半长轴偏差      50 公里                 轨道倾角偏差    0.07 度
近地点高度偏差  6 公里                  近地点幅角偏差  0.29 度
升交点经度偏差  0.14 度
=======================================
一子级
级长            23.49 米                直径            3.35 米
质量            153.07 吨               结构质量        9.378 吨
推进剂质量      143.692 吨              发动机          YF-21B
推进剂          四氧化二氮/偏二甲肼     地面总推力      2961.6 千牛
地面比冲        2556.2 牛·秒/公斤       工作时间        121 秒
========================================
二子级
级长            9.47 米                 直径            3.35 米
质量            39.44 吨                结构质量        3.599 吨
推进剂质量      35.841 吨               发动机          YF-24D
主机          DaFY21-1                 游机          4×YF-23F
推进剂          四氧化二氮/偏二甲肼    真空推力        742 千牛(主机)
46 千牛(4 台游机)
真空比冲        2922.4 牛·秒/公斤(主机)                2762 牛·秒/公
斤(游机)
工作时间        130 秒(主机)                            135 秒(游机)
=======================================
三子级
级长            10.364 米               直径            2.25 米
质量            10.7 吨                 结构质量        1.965 吨
推进剂质量      8.731 吨                发动机          YF-73
推进剂          液氧/液氢              真空推力        44.43 千牛
真空比冲        4119 牛·秒/公斤        工作时间        729 秒
=======================================



整流罩          A 型         B 型
总长            6.54 米      7.106 米
圆筒段长度      1.7 或 2.4 米  2.6 米
最大直径        2.6 米       3.0 米
结构质量        450 公斤     603 公斤

二、总体布局

长征三号是一种三级液体火箭，由一
子级、二子级、三子级和卫星整流罩等箭
体结构及箭上的推进系统、控制系统、遥
测系统、外测安全系统、滑行段推进剂管
理与姿态控制系统等组成。
箭体结构一方面承受载荷，一方面又
起着支承各个系统的作用，将它们连成一
个整体。控制系统、遥测系统和外测安全
系统的仪器主要安装在仪器舱内，也有少
部分仪器根据需要分布于尾段或箱间段。
为了减轻贮箱的结构质量，简化推进
剂输送管道和尽可能提高液氢使用的安全
性，三子级推进剂贮箱的配置与一、二子
级的不同，将燃料箱安排在氧化剂箱的上
面。
一、二级之间的分离采用热分离方式，
一级发动机关闭之前二级发动机就开始起
动，然后再令一、二级之间的连接爆炸螺
栓起爆，在二级发动机推力的作用下实现
分离。二级飞行末期，在主发动机已经关
闭，而游动发动机仍在工作的情况下，卫
星整流罩被抛掉，然后游动发动机关闭，
连接二、三级箭体的爆炸螺栓和安装在级
间段上的 8台固体反推火箭同时点燃，在
反向推力的作用下，二子级被推离三级。
星箭分离有两种方式，可以采用反推火箭，也可以采用分离弹簧。发射国内卫
星时，包带解锁后，安装在三子级后短壳上的反推火箭点火，使三子级减速，
实现分离，分离过程中卫星不受分离力的影响。
发射外国卫星时，应用户要求，采用了分离弹簧。包带解锁后，分离弹簧
的约束同时解除，弹簧力使卫星加速，同时使三子级减速，实现分离。

三、 箭体结构

长征三号火箭的结构包括一子级、二子级、三子级和整流罩，主要结构材
料是ＬD10 铝合金。

１. 一子级结构



一子级结构由尾翼、尾段、后过渡段、燃料箱、箱间段、氧化剂箱、级间
段和导管、阀门等组成。
尾翼平面为直角梯形，
翼根弦长 2.2 米，翼展 1.4
米，变厚度楔形双梁蜂窝夹
芯结构。
尾段为外加桁梁式薄壁
全铆接结构，由两个半壳沿
纵向对接合拢而成。长征三
号的尾段结构和功能与长征
二号 C的尾段不完全相同。
为了提高火箭的飞行稳定
性，长征三号尾段上增加了 4
个尾翼及相应的安装结构。
火箭竖立在发射台上时，长
征二号 C的发射支点在尾段
的上方，尾段不承受支承力，
而长征三号的发射支点在尾
段的下端，支承力由尾段承
受和传递，为此在尾段壳体
的表面设置了 8根大梁，在
尾段上端有 4个前接头，在
尾段下端有 4个支承块。这
样，支承块、大梁和前接头
组成了承、传力结构。

后过渡段、燃料箱、箱间段、氧化剂箱以及导管、阀门等均与长征二号 C
的相应部分相同。
级间段包括筒段与杆系结构两部分。
杆系由 24 根斜杆和上、下对接框组成。长征三号的斜杆比长征二号 C的少
8根，相对来说其抗扭刚度高了，但减弱了抗弯曲能力。

２. 二子级结构
二子级结构由燃料箱、箱间段、氧化剂箱、级间段及导管、阀门等组成。
燃料箱、箱间段和氧化剂箱的结构与长征二号 C相应部分相同，只是长征
三号的氧化剂箱前底上设置了绝热帽，以防止三子级加注推进剂后低温对氧化
剂箱的影响。
二子级的级间段是截锥形的半硬壳式结构，外
表面粘贴了一层 301 软木防热层。它既是连接二、
三子级的承力结构，又是三子级的发动机舱。由
于二、三子级间的级间分离是冷分离，所以不需
要考虑排焰问题。

３. 三子级结构
三子级结构由共底绝热贮箱、仪器舱、有效载
荷支架、转接锥及阀门、导管等组成。
三子级贮箱为共底贮箱，上箱贮存液氢，下箱



贮存液氧。为缩短火箭长度和减轻结构质量，两箱之间采用共底。共底凸向液
氢箱。贮箱的外表面包覆了绝热层，对输送推进剂的导管也采取了绝热措施。
液氧箱由后短壳、后底、圆筒段和共底组成。后底为椭球底，正中开有人
孔，液氧输送口处装有消漩器。圆筒段为化铣网格结构，筒内装了环形防晃板，
以抑制液氧的晃动。此外，箱内还装有测量液位和温度的传感器。共底的型面
与下底相同，由非金属蜂窝结构与上、下面板构成，其外侧焊有抽空管嘴和真
空度测量及气体分析管嘴。加注推进剂之前，将共底抽至近于真空，加注后腔
内气体冷凝，真空度进一步提高，达到绝热的目的。共底的边缘与上、下两个
贮箱的箱壁相连。为了防止箱壁之间的热传导，在此处采用了绝热的承力结构。
液氢箱由共底、圆筒段、前底和前短壳组成。圆筒段由 4个筒形壳段组焊
而成。筒内分三层共装有 6块扇形防晃板及一个环形防晃框，用以抑制晃动，
还装有破坏液氢温度分层的环形结构。前底也是椭球形的，正中开有人孔。
前短壳用化铣网格整体壁板构成。
贮箱外表面的绝热层是以喷涂聚氨酯泡沫塑料为主体的多层密封缠绕式结
构，由缓冲层、隔热层和防护层三部分组成。缓冲层的作用是改善铝合金箱壁
与泡沫塑料之间线膨胀系数不同而引起的变形不一致，使泡沫塑料牢固地粘接
到箱壁上。隔热层起绝热作用。防护层的作用是防止气体渗透，防机械损伤，
防热辐射和保护整个绝热层，使之能经受飞行中的气流冲刷。

仪器舱位于贮箱上端，与卫星、转接
锥和有效载荷支架一起，被罩在整流罩
之内。仪器舱由截锥形壳体、环形圆盘、
支承杆和井字梁组成。截锥形壳体是铝
蜂窝结构，上部有上端框，框内缘的 8
个凸耳用以安装井字梁；框外缘有一支
撑台阶用来安装环形圆盘。截锥体的下
端框与贮箱的前短壳相连。环形圆盘由
约束阻尼复合板构成，其内缘与锥壳的
上框相连，外缘通过 16 根型材撑杆支承
在锥壳的下端框上。为增加圆盘的刚度

和减轻结构质量，在其上冲有若干减轻孔。井字梁用“工”字梁构成，有很高
的强度和刚度。仪器舱边缘的Ⅱ-Ⅳ象限线处各设有两块挡板，防止因整流罩分
离时发生意外事件而伤害仪器。仪器舱与液氢箱之间有一层隔离膜，防止可能
产生的氢气进入仪器舱。
有效载荷支架也是截锥形壳体，铝蜂窝夹芯结构。
由于惯性平台安装在壳体内部，所以在壳体上开有 160 毫米×160 毫米的方
孔，以便在发射时，通过它以及在整流罩倒锥段开的透明舱口使发射场的瞄准
设备与惯性平台上的棱镜通视，以瞄准射向。有效载荷支架高度为 740 毫米，
下端框与仪器舱相连。
长征三号的转接锥有 A、B两种型号。A型用于发射国内卫星，锥高 680 毫
米，与卫星接口尺寸为Φ872 毫米；B型用于发射外国制造的卫星，锥高 300 毫
米，与卫星的接口尺寸是国际上通用的标准接口Φ937 毫米。两种型号的转接
锥下对接框都是与有效载荷支架相连，对接尺寸为Φ1036 毫米。上对接框通过
包带与卫星的对接框相连。
液氢的粘度低，渗透性强，再加上超低温，给阀门、导管带来了密封和绝



热上的困难。三子级上除了对密封材料进行选择外，还对阀门或导管接头的结
构采用了气密设计。三子级共有阀门 17 种，导管 23 种。其中的液氢输送管比
较复杂，是双层的真空导管，由内管、外管和防辐射夹层组成，使用前将夹层
之间抽成真空，使通过导管的液氢温升低于 0.003 摄氏度。液氢输送管设在贮
箱外面， 绕过液氧箱后，通向发动机。

４. 整流罩
长征三号的整流罩有
A、B两种型号。A型罩的
最大直径为 2.6 米，圆筒
段长度 2.4 米；B型罩的最
大直径是 3.0 米，圆筒段
长度 2.6 米。 两者除直径
和高度不同之外，结构形
式和分离方式都是一样
的。火箭处于临射状态时，
发射场的空调系统可以对
整流罩内部进行空调，确保罩内的温度、湿度和洁净度满足卫星的要求。整流
罩由玻璃钢端头、非金属蜂窝的双锥段、金属蜂窝的圆筒段和化铣的倒锥段组
成。成品是两个独立的半罩，发射前通过爆炸螺栓连成整体，并通过爆炸螺栓
和铰链机构与三子级箭体相连。双锥段对无线电波是透明的，透波率约为 85％。
二级飞行末期，大气环境已不会危害卫星，整流罩与火箭分离。分离时，
控制系统先令与三子级相连
的爆炸螺栓起爆，然后再使
将两个半罩连成整体的爆炸
螺栓起爆。这时，两个半罩
各自在分离弹簧的作用下，
绕下端的铰链旋转。当转到
一定的角度时，铰链脱开，
半罩在离心力的作用，沿切
线方向离开三子级箭体。由
于瞄准的需要，在倒锥段的
第Ⅲ象限线上开有瞄准窗
口，因而在Ⅰ-Ⅲ象限线上不
能设分离面，整流罩只能从
Ⅱ-Ⅳ平面分离。

四、 推进系统

长征三号的推进系统由
一、二、三子级的推进系统
组成。
一、二子级的推进剂是
四氧化二氮和偏二甲肼，三
子级的推进剂是液氧和液



氢。
１. 一子级推进系统

一子级推进系统与长征二号 C的基本相同，只是长征三号的一子级发动机
是 FＹ-21，而长征二号 C的是ＹF-21。由于两者由不同的工厂生产，存在着一
些细微差别，但它们的组成、工作原理、功能和与箭体的接口都是一样的，可
以互换。长征三号从第 11 发火箭开始，改用ＹF-21B 发动机。

２. 二子级推进系统
二子级推进系统原与长征二号 C的完全一样，后改为加长喷管的ＹF-24D 发
动机。

３. 三子级推进系统
三子级推进系统由ＹF-73 氢氧发动机、输送系统、增压系统、推进剂管理
系统和其它系统组成。
（１） ＹF-73 氢氧发动机
该发动机采用燃气发生器循环系统，由一台涡轮泵供应 4台推力室。液氢
泵和液氧泵均为一级离心泵，涡轮为一级冲动式涡轮。发动机可作二次起动，
每次起动都是用气瓶起动，用火药点火器点火。
发动机由推力室、涡轮泵、燃气发生器、自动器、起动气瓶和火药点火器
等组成。
推力器分头部和身部两部分。头部采用平顶式结构，氧腔在上，氢腔在下。
头部中心有安装火药点火器的四孔座，孔座周围有 3圈按同心圆排列的喷嘴。
内圈的 8个喷嘴和第二圈的 12 个喷嘴为中心喷嘴，它们的氧喷嘴为离心式结构。
外圈的 18 个喷嘴为边区喷嘴，其氧喷嘴为直流式。
喷注器面板为不锈钢丝编织烧结而成的金属纤维发汗材料。氢对面板进行
发汗冷却，防止面板被烧蚀。身部由内、外壁钎焊连结而成。喷管型面按罗氏
最佳推力喷管设计。内壁上铣有沟槽式冷却通道，冷却剂液氢进入冷却通道后
先流向喷口，再由相邻槽返回头部。推力室的身部焊有传动轴，轴端有齿，与
伺服机构啮合后实现推力室单向摆动。
涡轮泵由涡轮、液氢泵、液氧泵和齿轮箱等组成。涡轮和液氢泵同轴，是
主动轴；液氧泵单独一根轴，是从动轴；中间由减速齿轮传动。涡轮为单级冲
动式结构，由涡轮盖、转子和主轴组成。液氢泵由诱导轮、离心轮、螺壳、前
后密封环组成。液氧泵由进口管、泵轴、诱导轮、离心轮、前后密封环和氧泵
壳体组成。齿轮箱由上盖、下盖、齿轮、中轴及限流嘴组成。限流嘴是用来控
制冷却剂液氢的流量的。
燃气发生器由头部和身部构成。头部为平顶式结构，有 3层平底。第一、
二层底之间为液氢腔，第二、三层底之间为液氧腔。头部中央为火药点火器喷
口，其周围由 16 个双组元同轴式喷嘴排列成两个同心圆。身部由圆柱段和收敛
段组成，两者均为双层壁结构，内壁上有铣槽，形成再生冷却通道。
自动器共有 24 种 41 个，主要包括液氢泵前阀门、液氧泵前阀门、液氢主
阀门、液氧主阀门、氢副系统控制阀门、氧副系统控制阀门、氢泄出阀门、氧
泄出阀门、氦气减压器、液氧稳压器、气动阀门和电动气阀门等器件，用以控
制发动机的起动和关机。
起动气瓶内贮高压氮气。当电动气阀门通电打开后，高压氮气通过起动喷
嘴吹动涡轮。氮气耗尽后由燃气接替维持发动机正常工作。因为发动机要作两
次起动，故设有两套独立的气瓶起动系统。



发动机上共有 20 个火药点火器，燃气发生器头部和每个推力室的头部各装
4个，每次点火时各消耗两个，其中一个为冗余。点火器由电发火系统、能量
释放系统（包括引燃药、烟火药、过渡药和惰性药等）和结构件组成。

表 3ＹF-73 发动机主要性能

真空推力 44.43 千牛
真空比冲 4119 牛·秒/公斤
推进剂总流量 10.786 公斤/秒
推进剂质量混合比 5.0
验收时的工作时间 800 秒(第一次工作)
200 秒(滑行段) 600 秒(第二次工作)
外廓尺寸(高×直径) 1438 毫米×2220 毫米

（２） 输送系统
输送系统包括液氧系统和液氢系统两部分，其主要功能是在发射准备时，在液
氧箱的安全溢出阀门和液氢箱的放气阀门打开的状态下，通过加注阀门和加注
液位指示器，分别对液氧箱和液氢箱进行加注（或泄出）；在飞行中则通过装有
漩涡消除器的贮箱出口和输送管向发动机输送液氧和液氢。液氧和液氢进入泵
之后各自分成 3路，其中主要的一路通过主阀门再分成 4路分别进入 4个推力
室。另外两路中的一路进入燃气发生器，形成燃气，先吹动涡轮，然后加热换
热器的蛇形管，最后排出箭体；另一路进入换热器中的蛇形管。
（3）增压系统增压系统的功能是对液氧箱和液氢箱进行增压。增压方案有
起飞前的地面增压、箭上的气瓶补压和自生增压 3种。地面增压是用地面设备
及气源对贮箱增压，以保证起飞时贮箱有足够的压力。箭上气瓶补压系统由贮
箱压力信号计、电动气阀门和气瓶组组成，主要用于在发动机第一次程序预冷
导致贮箱气枕压力下降和因自生增压的气体在滑行段温度下降引起贮箱压力降
低的情况下补压，补压的开始和结束均由压力信号计控制。在发动机工作阶段，
贮箱的气枕压力由自生增压系统保证，也就是利用在换热器蛇形管中被加热的
氧气和氢气进行增压。
（4）推进剂管理系统推进剂管理系统的动力部分是 FＹ-81 无水肼发动机。
它直接受控制系统的开关放大器控制。FＹ-81 发动机由气路系统、液路系统、
温度控制系统及电缆网组成。气路系统包括手动阀门、钛合金气瓶、电爆阀门、
减压器和导管。液路系统包括无水肼贮箱，1998 年第 5期裂膜片、节流组件、
过滤器和导管。推进装置包括 4个推力为 9.8 牛的喷管及电磁阀、2个推力为 39
牛的喷管及电磁阀、 4 个推力为 59 牛的喷管及电磁阀和 2个推力为 196 牛的
喷管及电磁阀。温度控制系统包括贮箱加热器、组件加热器、导管加热器及温
度传感器。
FＹ-81 发动机全部安装在三子级发动机的机架上，其推进剂输送方式为挤
压式。工作时高压氦气通过减压器挤压无水肼贮箱内的橡胶囊，使无水肼冲破
贮箱出口处的破裂膜片，分别流至 12 个电磁阀的入口处。当电磁阀接受控制系
统的指令打开时，无水肼即进入喷管头部，与那里的催化剂起反应，产生高温
气体。气体从喷管排出产生推力。
三子级发动机第一次关机后，火箭处于失重状态。这时无水肼喷管一方面



保持火箭的姿态稳定，一方面产生轴向加速度使液氢和液氧沉于贮箱底部。氢
氧发动机起动和关机过程对推进剂的扰动较大，这时 196 牛的喷管工作。当推
进剂已经沉于贮箱底部之后，就由 39 牛的喷管接替 196 牛喷管，保持推进剂的
沉底状态。三级发动机第二次关机后还利用 2个 196 牛的喷管进行末速修正。
（5）其它系统基于液氢、液氧的低温易爆特点，三子级上还设有排气系统
及吹除和气封系统。
排气系统由液氧箱的安全溢出阀门、液氢箱的放气阀门和保险阀门以及相
应的导管组成。
加注或泄出时安全溢出阀门和放气阀门打开，贮箱增压时则关闭。飞行中
如果贮箱的气枕压力超过允许值时，则阀门将自动打开。发动机吹除时，吹除
气体由吹除阀门进入需要吹除的流路，从排气口或泄出阀门或副控阀门汇入排
气管排出。发动机预冷时主阀门关闭，泵前阀门和泄出阀门打开，推进剂经泵
前阀门进入发动机，预冷后分别从排气口或泄出阀门或副控阀门汇入排气管排
出。氧排气管道和怯嗯气管道是互相隔离的，氧气（或液氧）和氢气（或液氢）
都通过各自的排气口集中排放。

吹除和气封系统由脱拔插头、导管和限流嘴组成。气源来自地面设备，从
一子级尾段进入箭体，经一子级导管、一、二子级之间的脱拔插头、二子级导
管、二、三子级之间的脱拔插头、三子级导管和限流嘴，对二、三级级间段、
液氢箱与仪器舱之间的前底舱进行吹除和对氧排气管出口和怯嗯气管出口进行
气封，以防止氢气聚集和防止空气及其中的水气通过排气管进入排气阀门而导
致阀门冻死。

五、 制导和控制系统

长征三号的制导和控制系统由制导系统和姿态控制系统组成。
1.制导系统制导系统采用平台-计算机方案，其任务是发出各级关机（起动）
指令，并在二、三级飞行期间进行
法向、横向导引计算，将结果输往
姿态控制系统。为了满足各级飞行
的特定要求，采用了不同的制导方
法：第一级采用射程关机，以控制
残骸落点；第二级和第三级第一飞
行段均采用速度关机；第三级第二



次起动采用绝对定时起动，以控制幅角；第三级第二次关机采用半长轴关机，
以控制半长轴的偏差；末速修正段采用视速度增量关机。
当火箭的正常关机出现故障
时，采用下列保护措施：第一级
用耗尽关机；第二级采用判别 X
向加速度计输出脉冲个数进行关
机；第三级第一飞行段采用定时
关机；第三级第二飞行段采用判
别Ｙ向加速度计脉冲个数进行关
机；末速修正段采用定时关机。
2.姿态控制系统姿态控制系
统采用平台速率陀螺网络、摇摆
发动机控制方案，由三轴稳定平
台、速率陀螺、变换放大器、开
关放大器和伺服机构等组成（图
9）。在第三级第一次工作段和第
二次工作段由伺服机构带动发动
机摇摆，实现姿态控制，而在滑
行段则由开关放大器控制无水肼
喷管的工作，实现姿态控制。
三轴稳定平台感应箭体姿态
角和由弹性振动引起的附加姿态
角，俯仰通道还接受由计算机发出的俯仰程序指令。平台的输出信号是 1000 赫
兹交流信号，其幅值表示姿态角偏差的大小，相位表示姿态角的极性。
速率陀螺感应箭体姿态角速度和因箭体弹性振动引起的附加姿态角速度，
输出信号也是 1000 赫兹交流信号。在一级俯仰、偏航、滚动通道和二级俯仰、
偏航通道各用一个速率陀螺。
变换放大器由检波器、校正网络和综合放大器组成。检波器将平台和速率
陀螺输来的交流信号解调为直流信号，送至校正网络进行整形和滤波，最后送
至综合放大器进行放大。
伺服机构是姿态控制系统的执行元件。它带动发动机偏摆，以产生控制力
矩。
图 10 示出了二、三子级的伺服机构。一子级伺服机构的不同之处在于反馈
电位计前面无传动机构。
开关放大器由检波器、网络和开关控制器组成。平台输入的信号经检波、
放大，使开关控制器输出控制电流来控制电磁阀门的开闭，令相应的喷管工作。

六、遥测系统

长征三号的遥测系统采用两种体
制的遥测设备，一子级装一套硬回
收式磁记录器，二、三子级各装一
套大速变无线电遥测设备。为了给
地面接收站提供自动跟踪的信号，



三子级上还装有一套 P波段的信标机。
磁记录器由速变调制组合、运带机构回收装置和稳频电源组成，主要用于
测量一级飞行段箭体各部位的振动、冲击和噪声。被测信号进入速变调制组合
经频率调制后记录于运带回收装置。该装置随一子级残骸坠回地面。
大速变无线电遥测设备由采编器、视频电源、调频发射机、电子延时存贮
器、集成功率放大器、功放电源、天线以及若干传感器、变换器组成，见方框
图（图 11）。图中所示为安装于仪器舱的设备。安装于二子级的大速变遥测设
备没有图中虚线示出的几部分。
装于二子级箱间段的大速变设备主要用于测量二级飞行时的冲击、噪声、
振动和一级飞行时一子级的部分振动及一、二级的全部缓变参数。装于仪器舱
的大速变设备主要用于测量三级的噪声、振动、冲击等速变参数以及缓变参数
和数字量参数。

七、外测安全系统

长征三号火箭将外
测系统和安全系统合并
为一个外测安全系统。
安全部分的作用时间为
起飞后 20 秒至第二级飞
行结束。
外测安全系统的任
务是与地面跟踪设备配
合对火箭进行跟踪测
量，并最终获得卫星入
轨点的轨道参数。万一
火箭在飞行中出现无可
挽回的故障时，它用于
将火箭炸毁。
安全部分有遥控和
自主式两种方式，由安
全接收机、平台的安全
触点、控制器、引爆器
和爆炸器等组成。当火
箭出现故障时可以由地
面发出指令，经接收机、
控制器使引爆器和爆炸

器起爆。当平台的外环轴转角超过±（20＋2）度或内环轴、台体轴转角超过±
（18＋2）度时，平台的安全触点接通，发出自毁信号，令引爆器和爆炸器起爆。

八、电源系统

长征三号火箭的控制系统、遥测系统和外测安全系统的电源是相互独立的。
控制系统的配电采用按分系统、大功率设备（如伺服机构、火工品和电磁



阀等）分别供电的主副配电器方案，在地面测试时用整流电源和中频电机供电，
射前转为箭上电池组供电。控制系统的电源由一次电源、配电器、程序配电器
和二次电源组成。一次电源为 3个蓄电池，由 3个配电器和 4个程序配电器配
电。二次电源包括单相电源、双相电源、三相电源、平台系统电源（含高频电
源、稳压电源）和计算机电源。
遥测系统的供电方案有两种，一、二子级采用电池加换流器方案，三子级
采用纯电池方案。一子级的磁记录器由电池供电。安装在二子级上的大速变遥
测系统由电池、换流器和配电器供电。换流器的输入为 28±3 伏直流电压，经直
交流变换、整流滤波和稳压后输出 30 伏、＋21 伏、-21 伏和 6.3 伏 4 种直流电
压。 三子级的遥测系统电源由一块输出电压为 28 伏的电池和一块输出电压为
21 伏和 6伏的电池以及配电器组成。
外测安全系统的供电也是采用纯电池方案，一、二子级共用一块电池，三
子级用一块电池。

九、其它系统

长征三号火箭上的其它系统包括三级起旋系统、推进剂加注系统、火工品
系统、方位瞄准系统和垂直度调整系统。
1.起旋系统如果用户需要，长征三号第三级可以在末速修正段结束至星箭
分离这一段时间内使箭体绕纵轴慢速旋转。起旋系统由 4个（两两同向）分两
组安装于Ⅱ、Ⅳ象限的固体火箭组成。
固体火箭的推力线均与箭体相切，点燃后形成力偶，使火箭以 7±0.7 转/分
的转速旋转。
2.推进剂加注系统全箭的加注系统由一、二、三子级加注系统组成。一、
二子级加注时，加注量由超声波点式传感器指示，可指示 3个液位。但考虑到
贮箱的容积偏差和推进剂的温度影响，实际上只控制到第二液位，余下少量需
要调节的补充加注量由地面系统控制。传感器的第三液位只起监视作用。三子
级的推进剂加注采用点式电容传感器测量。由于遥测系统有连续式的电容液位
传感器，为了确保可靠加注，所以遥测系统的传感器也参与加注指示。
3.火工品系统箭上火工品分 3类：第一类用于推进系统，如电爆管、点火
器等；第二类用于级间分离，如爆炸螺栓、正推火箭、反推火箭等；第三类用
于外测安全系统，如引爆器、爆炸器等。
如按级分类，它们的名称、数量、用途见表 4。

表 4__长征三号箭上火工品名称、数量及用途

安装位置 名称 数量 用途
电爆管 24 起动主阀门、起动阀门、断流阀门、火

药起动器
爆炸螺栓 12 一、二级级间连接及分离
引爆器 1 引爆爆炸器

一子级

爆炸器 1 自毁
二子级 电爆管 7 起动主阀门、起动阀门、断流阀门



爆炸螺栓 26 二、三级级间连接及分离、整流罩的连
接及分离

正推火箭 2 二、三级级间分离、推进剂沉底
反推火箭 8 二、三级级间分离
点火器 10 点燃正、反推火箭
引爆器 1 引爆爆炸器
爆炸器 1 自毁
点火器 20 点燃发动机的燃气发生器和燃烧室
电爆管 2 起动无水肼喷管系统
爆炸螺栓 2 包带的连接及解锁
反推火箭 2 星箭分离(发射外星时改为 4台起旋火

箭)
点火器 2 点燃反推火箭(发射外星时 4枚点火器点

燃起旋火箭)

三子级

小型爆炸
器

2 自毁

4.方位瞄准系统系统的工作原理和箭上设备均与长征二号 C相同，只是地
面设备有所改进，即长征二号 C采用光电经纬仪，而长征三号采用激光瞄准仪。
5.垂直度调整系统垂直度调整系统由地面的水平指示仪、发射台自动调平
系统和箭上的 2台水平测量仪组成。2台水平测量仪分别安装在平台底座和一
子级发动机架下端面。垂直度调整的主要目的是减小火箭起飞段的横向漂移量。

十、典型飞行程序

长征三号的主要任务是发射地球同步卫星，在西昌卫星发射中心发射，轨
道倾角为 27～31.1 度。长征三号的轨道可分为一级飞行段、二级飞行段、 三
级第一飞行段、滑行段（停候轨道）、三级第二飞行段、末速调整段和姿态保持
段等 7段。
在姿态保持段末期可根据需要使火箭绕纵轴慢速旋转。该段结束后，星箭
分离，卫星进入地球同步转移轨道（表 5）。

表 5__长征三号的典型飞行程序

时间(秒) 事件
T-3 第一级点火
T+0 起飞
T+10 程序转弯开始
T+126.66 一子级发动机关机
T+127.89 一、二级分离
T+255.25 二子级主发动机关机
T+259.25 抛弃整流罩
T+262.25 二子级游动发动机关机
T+263.25 二、三级分离



T+688.88 三子级发动机第一次关机,进入停候轨道
T+935.70 三子级发动机第二次点火
T+1253.71 三子级发动机第二次关机
T+1261.71 末速调整喷管关机
T+1291.71 星/箭进入转移轨道,起旋火箭点火
T+1292.21 起旋火箭熄火
T+1292.71 星箭分离

十一、飞行记录(表 6)

表 6 长征三号火箭飞行记录

有效载荷 轨道参数序
号
发射日期
(年.月.日) 名称 质量

(公斤)
近地点
(公里)
远地点
(公里)
倾角
(度)

备注

1 1984.1.29 东方河邺号 910 400 / 31.1 失败①
2 1984.4.8 东方河邺号 910 400 36111 31.1
3 1986.2.1 东方河邺号 917 400 36127 31.1
4 1988.3.7 东方河邺号甲 1024 200 36116 31.1
5 1988.12.22 东方河邺号甲 1024 200 36151 31.1
6 1990.2.4 东方河邺号甲 1024 200 36171 31.1
7 1990.4.7 亚洲一号 1247 200 36140 31.1
8 1991.12.28 东方河邺号甲 1024 200 / 31.1 失败②
9 1994.7.21 亚太一号 1385 200 42386 27
①三子级发动机的燃气发生器富氧燃烧,第二次起动后约 5秒推力突然下降,卫星未进入地球同步转

移轨道。
②三子级发动机的控制气路泄漏，第二次工作段提前关机，卫星未进入地球同步转移轨道。

长征三号 A
长征三号 A运载火箭是在长征三号火箭成功之后重新研制的一种三级大型
运载火箭，采用了百余项新技术，其技术性能、使用性能以及适应性等均较长
征三号有显著提高。它是长征三号系列火箭的基本型型号。长征三号 A于 1985
年 3 月开始方案论证，1986 年 4 月正式研制，1994 年首次飞行试验成功。
长征三号 A运载火箭主要运载地球同步转移轨道的有效载荷，也可以运载
低轨道、极轨道或逃逸轨道的有效载荷。长征三号 A在西昌卫星发射中心发射，
其地球同步转移轨道的运载能力为 2600 公斤。
长征三号 A的一、二子级基本上与长征三号的一、二子级相同，只是结构
尺寸有某些改变，如尾翼加大，贮箱增长等。三子级则是新研制的，采用了许
多先进的技术，如数字化、小型化的控制系统、四框架挠性平台、大推力氢氧
发动机、冷氦增压系统、推进剂利用系统和用氢气气动机作动力的伺服机构等，
但也尽可能地利用了长征三号的经验和成果。

一、 主要技术性能(表 7)



表 7__长征三号 A的主要技术性能
级数              3
全长              52.52 米
最大直径          3.35 米
翼展              6.35 米
起飞质量          241 吨
起飞推力          2961.6 千牛
推重比            1.25
运载能力          2.6 吨(地球同步转移轨道)
入轨精度(1σ)     (地球同步转移轨道)
    半长轴偏差      33 公里
    轨道倾角偏差    0.07 度
近地点高度偏差  10 公里
近地点幅角偏差  0.17 度
升交点经度偏差  0.17 度
────────────────────
一子级
级长              26.972 米
直径              3.35 米
质量              183.28 吨
结构质量          11.23 吨
推进剂质量        172.05 吨
发动机            DAFY6-2
推进剂            四氧化二氮/偏二甲肼
地面总推力        2961.6 千牛
地面比冲          2556.2 牛·秒/公斤
工作时间          146 秒
────────────────────
二子级
级长              11.276 米
直径              3.35 米
质量              34.116 吨
结构质量          3.561 吨
推进剂质量        30.555 吨
发动机
  主机            DAFY21-1
  游机            YF-23B
推进剂            四氧化二氮/偏二甲肼
真空推力          742.04 千牛(主机)
                  47 千牛(4 台游机)
真空比冲          2922.4 牛·秒/公斤(主机)
                  2834 牛·秒/公斤(游机)
工作时间          114 秒(主机)



                  119 秒(游机)
────────────────────
三子级
级长              12.375 米
直径              3.0 米
质量              20.935 吨
结构质量          2.742 吨
推进剂质量        18.193 吨
发动机            YF-75
推进剂            液氧/液氢
真空推            力 156.9 千牛
真空比冲          4315 牛·秒/公斤
工作时间          469 秒
────────────────────
整流罩
长度              8.887 米
质量              500 公斤
直径              3.35 米

二、总体布局

长征三号 A是三级运载火箭，其组成和布
局与长征三号火箭相同，只是各部分的结构
尺寸有所变化，详见长征三号 A火箭外形及
总体布局图（图 14）。

三、箭体结构

长征三号 A火箭的箭体结构由一、二、三
子级和整流罩组成。
１. 一子级结构
一子级箭体的组成及结构形式与长征三号
的相同，只是贮箱长度和尾翼面积有所增加。
另外，由于考虑到进一步的发展，为捆绑助
推器作了预埋设计，对捆绑助推器的支点部
位进行了局部加强。
２. 二子级结构
二子级结构的组成及结构形式与长征三号
基本相同。
３. 三子级结构
三子级结构由贮箱、仪器舱、过渡锥和包
带装置组成。
贮箱直径 3米，结构形式同长征三号三子
级的贮箱。由于三子级发动机由双机构成，



所以液氧箱和液氢箱各有两个输出口。又因为液氧箱采用冷氦增压，在液氢箱
内安装了 7个气瓶。
仪器舱由截锥形壳体、环形盘和 20 根支撑杆组成，高 740 毫米。锥壳的前
框与过渡锥相连，直径 1748 毫米；后框与贮箱相连，直径 2990 毫米；壳段由
铝合金蜂窝板构成，是主要的承力构件，其内壁
设有绝热层，以隔绝液氢箱的低温。环形盘也由
铝合金蜂窝板构成，蜂窝夹芯板的厚度约为 30 毫
米，是安装仪器、电缆的主要结构。支撑杆由 U
形型材构成，与截锥壳段共同承担环形盘及盘上
安装的仪器、电缆的重量。
过渡锥呈一个截锥形结构，由上、下端框和
锥壳组成，下端框与仪器舱相连，上端框通过包
带装置与卫星相连。锥壳是承力构件，由碳纤维
蜂窝构成，面板是碳纤维板，夹芯是铝蜂窝。过
渡锥上固定着 6个分离弹簧支座、4个分离传感
器支架和用来安装拉伸弹簧、电缆等的耳片。过
渡锥上端框的对接尺寸是国际上通用的，有Φ937
毫米、Φ1194 毫米和Φ1497 毫米三种尺寸可供用户选用。

包带装置包括 2根钢带、2个无污染爆炸螺栓、32
个夹块、14 根拉伸弹簧、4根限位弹簧、1个定位块和 2
个解锁遥测元件。32 个夹块和 1个定位夹块固定在钢带
上，2根钢带通过爆炸螺栓连成整体。拉伸弹簧一端连
在包带上，另一端连在过渡锥的耳片上。当拧紧爆炸螺
栓时，钢带被拉紧，夹块将卫星/ 过渡锥连接在一起。
星箭分离时，两个爆炸螺栓（只要其中之一）被引
爆，包带断开并向外扩张，但受到限位弹簧的约束，只
能扩到一定的程度以免损伤卫星，然后在拉伸弹簧的作
用下被拉向过渡锥一侧，并固定在锥壳上。在 6根分离

弹簧的作用下，星、箭被分开。包带的解锁信息和星、箭的分离信息分别通过
解锁遥测元件和分离传感器被送往箭上的遥测系统。
４. 整流罩
长征三号 A的整流罩由前锥段、圆筒段、倒锥段和连接/分离组件组成。前
锥段包括球形端头和截锥壳，两者母线相切，锥段的半锥角为 15 度，端头的半
径为 1米。端头的材料是玻璃钢，锥段和圆筒段都是铝蜂窝结构。圆筒段直径
为 3.35 米。倒锥段为化铣结
构。连接/分离组件包括爆炸
螺栓、铰链和分离弹簧。 整
个整流罩由两个半罩组成，
总高度 8.887 米。 射前在发
射塔上用爆炸螺栓将两个半
罩连成一体，并与三子级相
连；分离时首先令与三子级相连的爆炸螺栓解锁，然后再令连接两个半罩的爆
炸螺栓解锁。在分离弹簧的作用下，像长征三号抛罩时一样，两个半罩各自绕
铰链的转轴旋转，最终沿切线方向飞离三子级。



四、 推进系统
　　长征三号 A的推进系统由一、二、三子级的推进系统组成。一、二子级的
推进剂是四氧化二氮和偏二甲肼，发动机的性能与长征三号的基本相同；三子
级的推进剂是液氧和液氢，发动机是新研制的氢氧发动机 YF-75。
　　1.一子级推进系统
　　一子级推进系统的发动机是 DAFY6-2，输送系统则与长征三号一子级的相
同。DAFY6-2 是 YF-21 的改进型，改进后推力增大了 196 千牛，与箭体的接口
不变，但机架上预留了捆绑助推器的结构。
　　2.二子级推进系统
  　二子级推进系统的发动机是 DAFY20-1，由主机和游机组成，输送系统与长
征三号二子级的相同。DAFY20-1 是 YF-24 的改进型，改进后的主机喷管增长 450
毫米，游机喷管增长 104 毫米；主机推力增加 22 千牛，比冲增加 88 牛·秒/公
斤；游机推力增加 1千牛，比冲增加 72 牛·秒/公斤。
　　3.三子级推进系统
　　三子级推进系统由 YF-75 氢氧发动机、输送系统、增压系统、推进剂利用
系统、推进剂管理系统及其它系统组成。
　　（1）YF-75 氢氧发动机
　　YF-75 是新
研制的发动机，
经历了方案论
证、模样、初样
和试样等阶段。
从 1989 年开始
进行发动机试
车，到 1993 年
1 月为止，累计
试车 22065 秒，
累计起动 67
次，并做到了 6
倍工作时间无故
障。YF-75 发动
机由两台单机通过机架并联构成，每台单机自成系统，独立运行，可进行双向
摇摆，最大摆角为 4度。
　　发动机采用燃气发生器循环方案，由两台气动串联的涡轮泵分别为推
力室供应液氢和液氧。
　　发动机可进行二次起动，用固体火药起动器作为涡轮泵的起动能源，
推力室用固体烟火点火器点火，两次起动之间的滑行时间不受限制。
　　YF-75 发动机由推力室、燃气发生器、涡轮泵、各种阀门和总装元件构
成。
表 8　YF-75 发动机的主要性能

真空推力　　　　78.45 千牛
真空比冲　　　　4315 牛·秒/公斤
质量混合比　　　5.0



液氢流量　　　　3.08 公斤/秒
液氧流量　　　　15.15 公斤/秒
推力室压力　　　3.67 兆帕
液氢泵转速　　　40000 转/分
液氧泵转速　　　20000 转/分
干质量　　　　　245 公斤
外廓尺寸　　　　2805 毫米×3068 毫米
　　　　　　　　(高×直径)

推力室包括头部、身部和延伸喷管三部分。头部采用同轴式氢氧喷嘴单元，
氧喷嘴为离心式，怯噻嘴为直流缝隙式。所有的喷嘴单元都相同，并按同心圆
排列。
身部采用锆铜合金的沟槽内壁，用电铸镍形成外壁。喷管延捎谖采用螺旋
管束式结构方案，用氢作排放冷却剂。
　　燃气发生器头部采用离心式氧喷嘴和直流式怯噻嘴，并带有扰流装置，
身部为单层壁不冷却结构。
　　涡轮泵包括氢涡轮泵和氧涡轮泵两部分，两者为非共轴气动串联系统，
两台涡轮泵分布设在推力室两侧。
燃气发生器供应的燃气首先驱动氢涡轮，然后再驱动氧涡轮。氢涡轮泵主
要由氢涡轮、氢泵、上支座、下支座、动密封和轴承等组成。氢涡轮转子为超
临界柔性转子，采用轮盘、叶片、主轴的整体结构。氢涡轮为超声速、轴流、
速度复合级涡轮。氢泵采用离心泵，泵与涡轮之间设有动密封。轴承为滚珠轴
承，由液氢冷却。从氢涡轮排出的燃气经过换热器之后进入氧涡轮。氧涡轮泵
由氧涡轮、氧泵、上支座、下支座、密封和轴承等组成。氧涡轮泵转速低于一
阶临界转速。氧涡轮为轴流、速度复合级涡轮。氧泵采用离心泵。轴承为滚珠
轴承。在泵与涡轮之间设有多道密封。
　　每台单机的阀门主要有：氢泵前阀、氧泵前阀、氢主阀、氧主阀、推
进剂利用阀、氢副控阀、氧副控阀以及电动气阀门等。
　　总装元件包括常平座、摇摆软管、换热器、点火器和火药起动器。
　　（2）输送系统
  　长征三号 A三子级输送系统的组成和功能与长征三号的基本相同，只是由
于三子级发动机由两台单机组成，所以两个贮箱各有两个推进剂输出口。液氧
和液氢各自经输出口、泵前阀、摆动软
管进入泵腔。液氧从泵后分成三路，一
路经文氏管抵达主阀；一路经并联的两
台推进剂利用阀抵达主阀，然后两路会
合后通过主阀进入推力室头部；第三路
经压力调节器、副控阀进入燃气发生
器。液氢从泵后分成 4路，一路经文氏
管抵达副控阀；一路经文氏管、旁通阀
抵达副控阀，然后两路会合通过副控阀
进入燃气发生器；第三路经文氏管、主
阀进入推力室的冷却通道；第四路经氢
涡轮后面的加温器进入液氢贮箱，为贮



箱增压。
　　（3）增压系统
　　三子级的增压系统由常温氦气瓶、低温氦气瓶、压力信号计、加温器、减
压器和相应的阀门、导管等组成。液氢箱采用自生增压方案，从泵后引出少量
液氢经氢涡轮后面的加温器加温后进行增压，另外从推力室的头部引出一股气
氢经氧涡轮后的废气加热，先带动氢气气动机，然后也用来增压液氢箱。液氧
箱用氦气增压，即将低温氦气　　瓶中的氦气经氢涡轮出口处的加温器加温，
对液氧箱增压。在滑行段则两个贮箱都用常温氦气补压。
　　（4）推进剂利用系统
　　推进剂利用系统由氧箱液位传感器、
氧箱液位变换器、氢箱液位传感器、氢箱
液位变换器、计算控制装置、推进剂利用
阀和电缆网组成。液氢和液氧的液位传感
器、变换器在原理和结构方面都相同，仅
尺寸和电气参数不同。传感器为分节式电
容，电容的两极为同心圆筒，液位改变将
导致两极之间的介电常数变化，从而使电
容量发生变化。变换器将传感器输出的电容转换成直流电压信号，送往计算控
制装置。计算控制装置根据两个贮箱的液位高度计算出两种推进剂的剩余量，
如果液氧与液氢的比例大于发动机的额定质量混合比（ｋ＝5），则令两个推进
剂利用阀（指单台发动机）全部打开，以增大进入推力室的液氧流量；当该比
例小于发动机的额定混合比时，则令两个推进剂利用阀全部关闭，以减小液氧
的流量；如果该比例等于发动机的混合比，则令两个阀门一开一闭，维持正常
的流量。
表 9　FY-83 发动机的推力室参数
推力室功能　单室推力（牛）　推力室数量
俯仰控制　　　　70　　　　　　　2
偏航控制　　　　70　　　　　　　2
滚动控制　　　　40　　　　　　　4
推进剂管理　　　300　　　　　　  2
 　　　　　　　 40　　　　　　　2
　　推进剂利用系统开始工作和停止工作的时间受控制系统控制。贮箱中推进
剂的液位变化信息，在飞行状态下，同时送往推进剂利用系统和遥测系统，而
在加注推进剂时，则送往地面的加注控制台。
　　（5）推进剂管理系统
　　长征三号 A推进剂管理系统的原理、组成和功能都与长征三号的相同，只
是动力部分采用了 FY-83 发动机，其推进剂为单推 3（DT-3）。和长征三号一样，
该发动机的部分推力室用于推进剂管理，另一部分推力室则用于滑行段的姿态
控制。
　　（6）其它系统
长征三号 A三子级推进系统中还包含有排气系统、吹除和气封系统，它们
的组成和功能都与长征三号的相同。

五、制导和控制系统



　　长征三号Ａ火箭的制导与控制系统主要由制导系统和姿态控制系统组成。
系统的主要特点是数字化、小型化并可加横向程序角。它在长征火箭系列中首
次采用了四轴挠性平台，箭上计算机的性能也大幅度提高。
　　1.制导系统
　　制导系统由四轴平台－箭上计算机组成，采用显式制导方案，制导原理如
图 19 所示。
　　计算机在制导过程中将进行导航
计算和制导计算。导航计算采用递推计算
法，将视速度增量转换成速度和位置，其
目的是实时地获得运载火箭的瞬时速度和
位置，以保证有较高的制导精度。制导计
算包括关机计算和导引计算两部分。关机
计算按照一、二级飞行采用射程关机、三级第一飞行段采用速度型关机、三级
第二次起动采用绝对定时、三级第二飞行段采用半长轴控制关机、末速修正段
采用增量型关机的方案进行计算，然后发出各级发动机的关机、三级第二次起
动和星箭分离等信号。导引计算方案为：一级飞行和末速修正段不进行导引，
二级飞行进行减少横向散布的侧向导引，二级飞行和三级第一飞行段控制高度、
三级第二飞行段控制近地点幅角的法向导引，以使火箭在受到各种干扰时，仍
能在预定轨道的附近飞行。

　　四轴平台由台体、内环、中环、外
环组成，采用挠性支承，全姿态数字输出。
台体上安装有互呈正交的三个挠性加速度
计、两个三自由度的挠性陀螺、一个瞄准用
的棱镜，各框架上安装有框架角传感器和力
矩马达，外环轴上装有适应火箭自旋的导电
环。平台的原理及定向如图 20 所示，图中
的 X1、Y1、Z1 为箭体坐标系，X、Y、Z为台
体坐标系（惯性系），Xｋ、Yｋ、Zｋ为平台
框架坐标系，βｘｐ、βｙｐ、βｚｐ为框
架角，φ、ψ、γ为姿态角。
　　2.姿态控制系统
　　长征三号Ａ姿态控制系统采用数字化控
制方案，与长征三号相比，有如下的不同点：
1）以计算机软件代替模拟量控制的多通道
校正网络；2）采用四轴平台，并在系统设

计中考虑大姿态角的影响；3）一、
二、三级都采用 3个速率陀螺方案；
4）考虑了双星发射的姿态控制问
题。
　　伺服机构是姿态控制的执行
元件。一、二子级的伺服机构与长
征三号的相同。三子级的伺服机构
是新设计的，两套伺服机构控制两



台推力室作双向摆动，每套都包括伺服作动器和液压源两部分。作动器又分Ａ、
Ｂ两种状态，两者均受液压系统驱动而直接带动推力室。两种状态的作动器共
用一个液压源，由带自封接头的软管联通。液压源安装在伺服作动器Ａ上，由
气动机、液压泵、蓄压器、电磁阀、油箱、过滤器、中频电机及其它附件构成。
　　气动机是伺服机构的一次能源。三子级发动机工作时，从推力室头部
引出一股氢气，推动气动机的转子旋转，从而带动液压泵工作，而作功后的氢
气则通过导管进入液氢箱，对贮箱增压。
　　液压泵为变量泵。由于发动机的摆角随火箭受到的干扰量变化，当摆
角较小时，液压系统所需的供油量下降，如果泵的供油量不变，将引起系统发
热，而变量泵可以根据液压系统的需要供油，从而减少系统的温升。
　　蓄压器的开闭受电磁阀控制。临射前用地面氦气对蓄压器充压。在三
子级发动机第一次工作之前，开启蓄压器，伺服机构将提前起控，使推力室摆
至控制系统要求的位置。一旦推力室建压，就立即产生控制力矩。而在发动机
第一次工作结束时，蓄压器已被重新充压，这样在发动机第二次起动前，伺服
机构又将提前起控。
　　气动机与液压泵之间采用超越离合器连接。三子级发动机工作时，超
越离合器处于结合状态，液压泵受气动机驱动。地面测试时，利用中频电机带
动液压泵，这时超越离合器处于脱开状态，气动机转子不受中频电机的影响。
射前可以将具有快卸机构的中频电机取下。此后如果还需要测试，还可以利用
地面氦气源驱动气动机。
　　伺服机构采用机械反馈，并设有零位液压锁。机械反馈可以避免因电
路故障导致伺服回路开环失控，而液压锁则保证推力室在非工作状态下不发生
碰撞。

六、遥测系统
　　

在火箭飞行中，火箭遥测系统对火箭各
系统工作参数进行测量并将测量数据传送至
地面接收站或海上测量船。通过实时处理和
事后分析，了解和分析火箭各部分工作状态，
可确定发射结果，发现问题及时修正或改进
设计，为今后新型号研制提供依据。遥测系
统为独立系统，不直接影响火箭飞行的成败。
　　全箭遥测参数约有 574 个，包括总
体参数 86 个，环境参数 97 个，推进系统参
数 140 个，伺服机构参数 34 个，外测系统参
数 13 个，控制系统一般量参数 100 个，控制
系统时串指令参数 61 个，控制系统数字量参
数 43 个。
　　遥测系统主要设备包括箭上和地面
两部分，箭上部分由供电设备、传输设备、
信号调节器、传感器以及变换器等组成。地
面部分主要包括电源机柜、供电控制机柜、

ＣＡＭＡＣ机柜、接收解调机柜及数据记录与数据处理设备等。



　　为了提高遥测参数精度和整个系统的可靠性，遥测系统箭上采用分布
式采集供电方案，集中控制，就近采编，避免弱信号长距离传输，减少各信号
之间、二次电源之间的干扰。地面自动化检测与数据处理系统则用于遥测设备
装箭的联试、箭上遥测系统检测、遥测信号的接收、部分缓变参数的实时处理
和显示，并通过计算机网络向各分系统提供有关的遥测参数。
　　箭上主要设备有：1）一子级内的一套磁记录设备，用来记录全箭噪声
信号和一子级高频、低频、ＰＯＧＯ振动和脉动压力参数。它随一子级残骸硬
回收。2）二子级内的一套分布式大速变遥测设备，用以测量一、二子级的缓变
参数和数字参数以及二子级的高频、低频、ＰＯＧＯ振动和脉动压力参数。3）
三子级内的一套分布式大速变遥测设备，用以测量二、三子级的缓变参数和数
字参数以及三子级的高频、低频、ＰＯＧＯ振动和脉动压力参数。

七、外测安全系统

　　长征三号Ａ的发射方位在 95～104 度之间，地面测控设备的布置基本同长
征三号。因此，外测安
全系统箭上设备的种类
基本同长征三号。为了
提高整个系统的性能，
采用了箭上设备小型
化、集成化和优化设计，
地面增加了自动巡回检
测系统。该系统继承长
征三号方案，外测与安
全合一。
　　该系统在卫星
入轨前对火箭轨道进行
测量，星箭分离后，预
报卫星的初始入轨轨
道。同时，一旦发现火
箭发生故障，偏离预定
航线，由地面指挥部经
过证实后，发出指令将
其炸毁。如出现姿态发
散的故障，也可由控制系统给出指令将故障箭炸毁。
　　测量部分由三个应答机、一个引导信标机、微波网络、天线、控制器、
激光合作目标、电池等组成。
　　安全部分由安全指令接收机、天线、功分器、控制器、引爆器、爆炸
器、电池等组成。自毁系统仅在一、二级飞行段起作用，安全指令接收机和控
制器均安装在二子级。
　　系统地面测试设备由控制台、电源与配电机柜、记录机柜以及各单机
的综合测试设备等组成一个自动化检测系统。

八、电源系统



　　长征三号Ａ箭上电源
系统基本上与长征三号的
相同，只是控制系统取消
了独立的二次电源，改为
各用户自备，并且将程序
配电器的电子部分和大电
流触点部分分开成两个仪
器，电子部分采用可编程
方案，大电流触点部分采
用大功率继电器。
　　九、其它系统
长征三号Ａ火箭还有垂直

度调整系统、常规推进剂加注液位指示、温度测量系统、卫星整流罩空调系统
等。
　　箭体垂直度由安装在一子级发动机机架和三级平台处的液体摆敏感，
通过液压装置调整发射台支架，使箭体垂直。
　　长征三号Ａ火箭的加注液位传感器首次采用记忆型干簧液位传感器。
这种传感器相对于普通的干簧液位传感器，有两个明显的优点：
   　　1）具有“记忆”功能，当浮子由下至上随液面运动经过干簧管时，触
点闭合，发出液位信号。此信号一直保持，直至浮子反向运动再次经过干簧管
为止。这种“记忆”功能便于火箭加注时对液面的监测。
　　2）在传感器发生掉电时仍能敏感液位变化，一旦电源恢复，便可马上
显示新的液位。
　　卫星整流罩空调系统采用如下方案：温度、湿度、流速、噪声等传感
器组合安装在整流罩上，测量罩内环境，传感器输出经Ａ/Ｄ转换，计算机巡回
检测， 对整流罩内的环境进行监视。

十、典型飞行程序

长征三号Ａ的主要任务是发射地球同步卫星。该火箭在西昌卫星发射中心
的 2号工位发射（如果对 3号工位的发射塔稍作改造，亦可在 3号工位发射），
射向 104 度。由于从三级第一飞行段开始可输入偏航程序，因而轨道倾角可降
至 28.5 度或更低。转移轨道的近地点高度为 200 公里，远地点高度为 35786 公
里。发射轨道的类型与长征三号的相同，典型飞行程序见表 10。

表 10　长征三号Ａ火箭的典型飞行程序

时间(秒) 事件
T-3 第一级点火
T+0 起飞
T+146.451 一子级发动机关机
T+147.951 一、二级分离
T+232.951 抛弃整流罩



T+256.633 二子级主发动机关机
T+262.633 二、三级分离
T+614.211 三子级发动机第一次关机,进入停候轨道
T+1191.419 三子级发动机第二次点火
T+1309.239 三子级发动机第二次关机,末速修正开始
T+1329.239 末速修正结束,保持姿态
T+1389.239 星箭分离
　　

十一、飞行记录（见表 11）

表 11　长征三号Ａ火箭飞行记录

有效载荷 轨道参数序
号
发射日期
(年.月.日) 名称 质量

(公斤)
近地点
(公里)
远地点
(公里)
倾角
(度)

备注

1 　 1994.2.8 夸父一号
实践四号

1342
396

200 36194 28.5 一 箭 双
星

2 1994.11.30 东方红三号 2232 200 36197 28.5

长征三号 B

　　长征三号 B运载火箭是在长征三号 A和长征二号 E火箭的基础上研制的大
型三级液体捆绑火箭，芯级基本上就是长征三号 A，而助推器及其捆绑结构则
与长征二号 E相同。
　　长征三号 B于 1989 年 7 月开始总体方案设计，定于 1996 年开始飞行
试验并投入使用，其主要任务是发射地球同步转移轨道的重型卫星，亦可进行
轻型卫星的一箭多星发射或发射其它轨道的卫星。
　　长征三号 B的地球同步转移轨道运载能力为 5.0 吨。 推销发射的发射
费用为 5600 万美元，预计商业发射费用为 7000～8000 万美元（1993 年币值）。

一、主要技术性能（表 12）

表 12　长征三号 B的主要技术性能

级数              3
全长              54.838 米
最大直径          8.45 米
翼展              11.45 米
起飞质量          426 吨
起飞推力          5923.2 千牛
推重比            1.42
运载能力          5.0 吨(地球同步转移轨道)



入轨精度(1σ)     (地球同步转移轨道)
  半长轴偏差      40 公里
  倾角偏差        0.07 度
  近地点高度偏差  10 公里
  近地点幅角偏差  0.2 度
  升交点经度偏差  0.2 度

助推器
长度              15.326 米
直径              2.25 米
起飞质量          4×40.658 吨
结构质量          4×2.8 吨
推进剂质量        4×37.75 吨
发动机            DAFY5-1
推进剂            四氧化二氮/偏二甲肼
地面推力          4×740.4 千牛
地面比冲          2556.2 牛·秒/公斤
工作时间          125 秒

一子级
级长              23.272 米
直径              3.35 米
质量              183.9 吨
结构质量          12.12 吨
推进剂质量        171.8 吨
发动机            DAFY6-2
推进剂            四氧化二氮/偏二甲肼
地面推力          2961.6 千牛
地面比冲      2556.2 牛·秒/公斤
工作时间      146 秒

二子级
级长          9.943 米
直径          3.35 米
质量          49.6 吨
结构质量      3.848 吨
推进剂质量    45.752 吨
发动机        DAFY21-1(主机)
              YF-23B(游机)
推进剂        四氧化二氮/偏二甲肼
真空推力      742.04 千牛(主机)
              47 千牛(4 台游机)
真空比冲      2922.4 牛·秒/公斤(主机)
              2834 牛·秒/公斤(游机)
工作时间      178 秒(主机)
              184 秒(游机)
三子级



级长          12.375 米
直径          3.0 米
质量          21.304 吨
结构质量      3.062 吨
推进剂质量    18.242 吨
发动机        YF-75
推进剂        液氧/液氢
真空推力      156.9 千牛
真空比冲      4315 牛·秒/公斤
工作时间      300+178=478 秒

整流罩
长度          9.561 米
质量          1500 公斤
直径          4.0 米

二、总体布局

长征三号 B火箭芯级组成及布局同长征三
号 A，助推器的组成及布局同长征二号 E的助
推器。由于稳定控制的需要，每个助推器上各
装一个尾翼。

　　三、箭体结构

　　长征三号 B的助推器结构基本上与长征二
号 E的相同，芯级的结构形式与长征三号 A的
相同，只是有些部段尺寸有变化或结构上采取
了加强措施。
　　1.助推器结构
　　每个助推器上各有一个尾翼，尾翼的大小
和结构形式与长征三号 A的完全相同。
　　2.一子级结构
　　一子级燃料箱的前短壳比长征三号 A的缩
短 350 毫米，而箱间段增长 350 毫米。结构加
强。
　　3.二子级结构
　　与长征三号 A相比，氧化剂箱增长 894 毫
米，燃料箱增长 750 毫米，结构上也采取了加
强措施。
　　4.三子级结构
　　与长征三号 A相比，只是结构上采取了加
强措施。
　　5.整流罩
　　长征三号 B的单星整流罩是新设计的，由倒锥段、圆筒段、双锥段、端头



和连接/分离机构组成。倒锥段是化铣的金属壳
段。圆筒段和双锥段都是铝蜂窝结构， 圆筒段直
径为 4米，而双锥段由 15 度和 25 度的两个截锥
组成。端头是用玻璃钢制造的，半径为 1米。连
接/分离机构与长征三号 A的相同， 两个半罩由
无污染爆炸螺栓连成一个整体。整流罩的总长为
9.561 米。 抛罩方式与长征三号 A的相同。
　　双星整流罩有内支撑与外支撑两种方案。
外支撑方案的整流罩分成上、下两截，上星的过
渡锥支撑在保护下星的下整流罩上，分离顺序是：
抛弃上星整流罩、上星与上过渡锥分离、上过渡
锥与下星的整流罩分离、抛弃下星整流罩、下星
与下过渡锥分离。内支撑方案如图 26 所示，其分
离顺序是抛弃外罩、上星与上过渡锥分离、上过
渡锥与内罩分离、抛弃内罩、下星与下过渡锥分
离。

四、推进系统　　与长征三号 A相比，长征三号 B增加了 4个助推器，其
推进系统与长征二号 E的相同。三子级的推进剂管理系统按姿控要求作了相应
改进。推进剂管理系统的推力室情况见表 13。

表 13　长征三号 B三子级推进剂管理系统推力室参数

推力室功能 单室推力（牛） 推力室数量
70 2俯仰控制
40 2
70 2偏航控制
40 2

滚动控制 40 4
300 2推进剂管理
45 2

五、制导和控制系统

　　与长征三号 A相比，由于增加了助推器，长征三号 B相应增加了助推器的
起动、关机和分离等控制功能。

六、遥测系统

遥测系统与长征三号 A的相同，只是增加了助推器的测量参数。

七、外测安全系统



　　外测安全系统与长征三号 A的相同。

八、电源系统

　　电源系统基本上与长征三号 A相同，只是由于增加了 4个助推器，因而相
应地增加了一个程序配电器。九、典型飞行程序　　长征三号 B的主要任务是
发射地球同步卫星，可做单星或多星发射。长征三号 B在西昌卫星发射中心的
2号工位发射，射向 97.5 度，轨道倾角 28.5 度或更低。发射轨道的类型与长
征三号 A的相同。单星发射时的飞行程序见表 14。

表 14　长征三号 B单星发射典型飞行程序

时间(秒) 事件
T+0 火箭起飞
T+125.55 助推器发动机关机
T+127.05 助推器分离
T+147.367 一子级发动机关机
T+148.867 一、二级分离
T+228.867 卫星整流罩分离
T+325.871 二子级主发动机关机
T+330.871 二级游动发动机关机
T+331.871 二、三级分离
T+626.086 三子级发动机第一次关机,进入滑行段
T+1211.753 三子级发动机第二次点火,滑行段结束
T+1390.385 三子级发动机第二次关机
T+1470.384 星/箭分离



从红旗看中国防空飞弹发展动向

作者：黄河

前言
    据 9 月 28 日的中国军方权威报刊《解放军报》报导，中国空军已于 9
月下旬成功试射了一种新的地空飞弹。报导指出，中国空军在一个秘密沙漠飞
弹训练靶场试射种新型地空飞弹，进行对高空、低空、远距离、近距离、小型
高速和强干扰等目标进行了多次模拟实战条件下的严格测试。这次试射显示出
这种新型飞弹射程逗、速度大、抗干扰能力强等技术特点和各种战术环境下对
目标的不同打法，适应了飞弹防空部队高科技条件下的作战要求，充分发挥了
新型飞弹的性能优势，使新装备形成了全方位、全空域的战�力，�标�著中
国国土防空作战能力有了新的提高。
    担任该次试验训练任务的有关基地，除了在打靶现场施放飞机靶外，
还在有关地域设置了靶标观察、飞弹运行监控系统等，创造出了转场、多点、
追踪测量等新的检测方法。
    上述官方口吻的报导虽然跟以往一样不会指出是哪一种型号的飞弹，
但由文字中对飞弹特点的描述和高度的评价，该飞弹几乎是呼之欲出了。

现役的中国防空飞弹
    目前中国陆军野战防空部队和空军防空兵的飞弹部队，共装备有 9个型号
的地空飞弹，其中低空／超低空近程地空飞弹有∶肩射的红樱（HN）5／5A／5B，
从刺针式飞弹（StInger）改良成前卫（Qw）l 号、由霹雳 9号空射飞弹修改而
成的地空（DK）、俄制 2S6M 通古斯卡（Tungska）弹炮合一野战防空系统上的 9M311
（SA-19）等四种；中低空短程地空飞弹型号有：红旗（HQ）6IA、改良自法国
响尾蛇（Crotale）的红旗 7（出口编号飞蠓 80／FM-80）、引进俄罗斯的 9A331
（SA-15）道尔（Tof）三种飞弹系统；高空远程地空飞弹的型号有：红旗（HQ）
2／2J／2B，为击落 SR-71 战略侦察机而研�的红旗 3已经退役。1992 年从俄
罗斯采购的 S3OOPMU（SA-10b）已形成战斗力，频频出现于近年的军事演习中，
更为先进及具备完整弹道飞弹防御能力的 S-300V（SA-12），亦已在 1995 年引
进大陆。
    军方对试用的少量 S-300PMU 非常满意，认为俄罗斯整合成熟的机械科
技和�不先进的电子技术，总体性能表现不亚于爱国者飞弹，正如 Su-27 战�
机是系统工程上的杰作一样，所以决定引进生产线自行量产，�搁置原先进行
中的红旗 9计划。
    据来自俄罗斯联邦武器及军事装备出口集团（RasvooRouzhenie）的消
息指出，中国生产的型号将是较新式的 S-300PMU1。由于 S-300 系列飞弹和其
他俄制武器系统一样具有很强的共通性和改良弹性，所以也能透过更换电脑软
件、模组化组件及少量新部件的方式来提升其性能，达到 1997 年 8R 在莫斯科
航空展览首次公开露面的 S-300PMU2 的水准。中国国产的 S-300PMU1 已被称为
红旗 15，也就是前述飞弹试射的主角’不过从谈判引进生产线的时间判断，这
次试射用的是从俄罗斯买来的零部件自行组装的第一批飞弹。由官方新闻报道
中没有惯常出现的「国产」，或「自行研�，等掩饰字眼，亦从侧面验证了笔者
判断的正确性。事实「，近年中国军事新闻中指的所谓「新型地空飞弹」是 S-



300PMU。

张冠李戴的 KS-1
    另有报导指出，此次试射的飞弹是去年在珠海航空展中出现的凯山一
号（KS-1）防空飞弹，其实 KS-1 早已于 1989 年试射成功，�在 1994 年结束试
验。因此，根本不存在继续测试及隆而重之报导的新闻性，而且中国空军也完
全没有�用这种出口型飞弹。
    标准 KS-l 连队及作战单位包括∶24 枚飞弹、l套相位陈列雷达站、4
套双联装发射架和支援设备等。飞弹的最大作战高度 24 公里，最小作战高度 0。
5公里，最大作战斜距 42 公里，最小作战斜距 7公里，目标最大加速 750 公尺
／秒，目标机动负荷 5g，最大飞行速度大于 4马赫，飞弹最大重力负荷 20g。
飞弹全长 5。6米，径 0。4公尺，弹重 900 公斤，弹头重量超过 100 公斤。这
种武器系统具有全空域、全天候作战能力和同时追踪和拦截多目标的功能，也
能拦截空对地飞弹。它是中国第一种�用相位阵列雷达技术的防空飞弹，所以
在技术上是目前大陆最先进的国产飞弹，KS-1 所使用的 SJ202 型雷达最大搜索
距离 115 公里，最大追踪距离 80 公里。飞弹的外型接近英国的短剑（Rapier），
除了射程较短外，其他性能略优于�湾的天弓 1型。
    另一项否定测试飞弹是 KS-1 的证据，是来自俄罗斯联邦武器及军事装
备进出口集团，该权威消息来源亦暗示红旗 15 在新疆的试验有俄方技术顾问参
与。由于红旗 15 具备优异的性能和有限的弹道飞弹防御能力，所以试射时受到
军方上层高度重视，罕见地派出了解放军三总部高阶将官同时到场参观，以一
种地空飞弹而言，目前能够受到如此规模礼遇的只有 S-300PMU 及 S-300V 而已。
从北京飞抵新疆视察的重要将领包括：副总参谋长钱树根中将、总后勤部副部
长周有良中将、总政治部副主任唐天标中将，以及空军和国防科工委的相关将
领、负责仿制的单位领导人等等。

俄国化的二代红旗族谱
    由于自俄罗斯引进了 2S6M、Tor-M1、S-300PMUl、S-300V 等防空飞弹
系统，加上本身资金有限和技术瓶颈未被突破等内在因素，导致自 1980 年代以
来自行研发的红旗 8、9、10、11、12、13、14 飞弹计划最后纷纷下马，不过红
旗家族仍会继续繁衍下去，只是将会变成中俄蜜月的结晶（混血儿）而已。除
了红旗 15 以外，Tor-Ml 履带式野战防空飞弹系统已命名代 1960 年代水准的红
旗 61A。红旗 17 的功能和作战范围与红旗 7及其改良型接近，很可能对后者的
市场占有率构成威胁。
    另外中俄两军为适应干个世纪复杂多变的战场环境，正联合携手开发
全新的防空飞弹计划，数目可能超过一个。就目前所知，其中一个型号被命名
为红旗 16，据莫斯科消息灵通人士指出，现在两国科研人员已就确定战术技术
指标方面共同进行研究。如果目前的进度一切顺利，预计红旗 16 将会在 2005
年左右投入服役，装备中国空军防空飞弹部队。

开始预研的红旗 16
    据俄方人员透露，红旗 l6 是一种中／低空中程地空飞弹，推估的有效
作战高度 100 至 20，000 公尺之间，有效射程 0．l至 50 公尺，反应速度 6至
8秒，一个飞弹连可同时攻击 8个空中目标，单发杀伤概率为 0．9，采用复合



导导引型式，载具自走化。
    从飞行包线和其他性能观察红旗 15 的性能接近在 1995 年于俄罗斯集
团军中服役的 BUK-2M（SA-17）灰熊（Grizzly），中国新购入的数艘现代 11 大
型驱逐舰上，也将装备海军型的 BUK-2K（SA-N-17），所以两者有血缘关系或是
其发展型的判断应离事实不远。
    中国为何不直接引进生产这种飞弹令人费解，中国军方目前缺乏涵盖
这种射程的武器。
中国精密机械进出口总公司（CPMIEC）在 1994 年推出了猎鹰 60（LY-60）
中低空的空飞弹系统，但至今未见其服役。这套系统的雷达采用动目标追踪处
理和显示（MTI）和频率捷变（Frequencyagile）等先进技术，已具备西方国家
在 1980 年代的水准，其自行研制的微处理器智慧模组技术，使整体成为一个有
人工干预能力的指令控制系统，目前在世界上更属领先水准。一个猎鹰 60 飞弹
连可同时处理 40 个目标，并追踪其中 12 个，可同时攻击其中 3个威胁性最高
的目标。整套系统的各部份都可海陆两用，以模组型式组合成多种不同武器配
置的防空系统，该系统在设计理念上虽然已非先进，怛性能仍有中上表现。中
国军方目前并未打算采用猎鹰 60，该系统主要将用于出口，可能军方对它在未
来战场的表现并不乐观，因此加紧研制红旗 16。
    下世纪初服役的红旗 16 将会结合中、俄两国先进技术于一身，也应该
会采用中国吸收的西方科技，从系统反应时间 6至 8秒和同时攻击 8个空中目
标的性能表现推敲，它使用垂直发射技术和相位阵列雷达的可能性极高，而这
正是 21 世纪地空飞弹发展的必然趋势。因此，红旗 16 的设计思维和战术考虑
已基本清晰，中国军方没有选择猎鹰 60 或 BUK-2M，可能是因为两者都未能满
足其对下世纪防空作战需求有关。

中国版的 THAAD
    中国在 1980 年代甚至更早的时候，便开始了反弹道的技术储备和专题
预研工作。苏联解体以�，中国自 1992 年开始与俄罗斯探讨进行这方面的合作
研究。
    中国所受到弹道飞弹的威胁，目前主要是印度研制的射程 250 公里的
大地飞弹，暂时不存在很大的迫切性，因此在研究弹道飞弹技术的投资向来都
远高于反弹道飞弹。
    但考虑到：
    （1）印度的飞弹科技将日趋成熟可靠，而日本也是一个能随时开发弹
道飞弹的潜在威胁国，飞弹防御方面的压力在下世纪将会加强。
    （2）美国、日本甚至台湾正在研究中的战区高空防御系统（THAAD）
计划，也带给中国一定的刺激。
    （3）世界水利史上空前庞大的三峡工程将在 2008 年竣工，保卫三峡
库区意味著保卫数亿人的生命财产以及长江流域中国的重要经济命脉，这足以
前中国军方不用担心但未来将足刻不容缓的防空工作。
    （4）与俄罗斯合作进行这项技术的研究，能够学到不少在世界上领先
或是独创的科技，促进中国在弹道飞弹突防、防御技术方面的进步。
    （5）目前对飞弹防御的需求虽不急迫，但在这个尖端研究取得突破，
将会带动总体科技的技术跃进。在这个背景下，中国与俄罗斯两国开始了低层
次的互利合作。



一箭双雕的反弹道飞弹系统
    根据国防工委的资料，防空 C3I 系统（如 GBR 陆基成像雷达等），为大
气层外拦截系统作技术储备外，目前列为重点中的重点，会优先发展大气层内
的反弹道飞弹／巡弋飞弹技术。故引进 S-300V 多功能防空飞弹系统是其初期计
划的重要一环，在这个基础上将尽快消化俄国技术并开发更先进的国产型号，
这更加说明了引进 S-300V 生产线只是时间问题而 C。事实上 S-300V 足目前市
场上能买到最好的同类武器，连美国人也被深深吸引，于 1995 年 4 月曾向俄罗
斯签约购买一套研究，近年中国与俄方谈判生产事宜，相信亦会把改良软件防
备美国掌握性能列为要点。
    S-300V 在大陆同样受到中国技术军官们的欢迎，在 1996 年 12 月中国
总理李鹏访问莫斯科和 1997 年 6 月俄罗斯总理柴诺米丁的回访中，就落实了包
括 6套 S-300V 在内的三军武器装备采购合约。根据中国空军的试用结果显示，
认为 S-300V 的性能在爱国者 PAC-2＋之上，是一种可靠且值得信赖的全空域防
空／反飞弹武器系统，相信经过短时间的试用，中国会正式签署这种飞弹和相
关支援设备的引进生产技术协定。
    另外未经证实的消息指出，在 1997 年 8 月 26 日至 9月 4日中国中央
军委副主席刘华清的任内最后一次访俄期间，不但曾秘密参观俄罗斯对外高度
保密的新型战斗机原型，而且还与俄方国防工业部门讨论引进 S-300V 生产线的
技术细节。若技术转移的谈判进展顺和，估计第一套中国国产的 S-300V可在2001
年左右离开生产线，其生产型号应该会被称为红旗 18，届时会与红旗 15、红旗
17 组成完整的高低空防卫以及反弹道飞弹火网。
    但是上述计划看来只是过渡性的权宜之计，因为更高空域的防御工作
仍有赖更先进的飞弹系统，所以传闻中国与俄罗斯合作开发东方的 THAAD 系统，
将随著时间推延而日渐明朗。
不过两国在高速高机动推进技术、高解析度硅化铂红外焦平面阵列探测技
术等方面，仍有很长的路要走。
    另一个重要而迫切的原因是高空战略侦察机的威胁越来越大。中国在
过去几十年来长期受到高空侦察的严峻挑战，特别是让美国掌握了不少国防机
密情报，对此有著切肤之痛，加上战斗机技术在歼 10 之前长期没有突破性进展，
所以从 1960 年代开始积极发展多种防空飞弹，以弥补空防漏洞。只是同样受制
于工业和技术基础薄弱，以至于除了红旗 1、2、3、6l、7 等 5 个型号能顺利投
产外，其他十多个型号都只能半途而废，而至今最成功且战绩最彪炳的，始终
只有红旗 2一种而已。
    冷战结束后，美军不但没有放弃发展以超音速燃烧冲压喷射发动机（又
称组合循环冲压发动机）推进，速度高达 5至 6马赫的曙褂喈神（Aurora 又称
极光）高超音速匿踪战略侦察机，而且已通过秘密拨款使其服役并在波湾战争
中试用。目前这种飞机部署在内华达州帕姆代尔空军基地，近年在美国本土、
大西洋和太平洋上空频频被人发现其特殊的脉冲式凝结尾流及特殊震波，也多
次被无线电爱好者截听到该机以 288 兆赫的超高频秘密信号与通信卫星联络的
电波。
    中国近年服役的越地平线超视距（OTH-B），也曾在太平洋上空多次准
确地捕捉到其踪迹。
    中国军方认为曙褂喈神是国家安全的重大威胁，所以一方面引进 S-300V



（有效射高在 250 至 30，000 公尺之间，S-300PMU1 的有效射高在 100 至 20，000
公尺之间，曙褂喈神的巡航高度在 30，500 至 36，600 公尺之间，最大巡航高
度约 38，000 公尺），另一方面加紧与俄罗斯合作研制更先进的大陆版 THAAD 飞
弹系统，所以这个武器系统的开发，对中、俄两国有著一箭双雕的作用，无论
遇到何种困难，都难以改变两国的决心。

    走向 21 世纪的红旗飞弹
    中国国防工委在 1996 年年底召开的研讨会上指出，中国计划在「九五」
计划期间（1996 至 2000 年）研制及引进一批高新技术的武器装备，其中飞弹
类占有很大的比例，这将会为打嬴现代高技术条件下的局部战争提供良好的物
质基础。
    经过自 1992 年展开的深入探索，中国空军防空兵部队对参加空中进攻
战役、支援陆、海军的作战使用研究等方面取得了许多成果。在训练上初步形
成了战法和训法相结合、静态训练与动态训练相结合、在营训练与野外训练相
结合、部队自训与基地化训练相结合等训练手段，并大力强调实战化训练，几
支部队每年都要走出营地，进行野外驻训和实弹打靶训练，以提升部队的机动
作战能力。
    现在中国空军防空兵已实现了三个转变：由单一型号兵器向多种型号
协同作战转变，作战空域由中近程、中高空防空向远中近程、高中低空全空域
防空作战转变，作战任务则由要地防空向区域防空、支援陆、海军作战和支援
空中进攻作战转变。
    中国下世纪初的防空任务，将以红旗 15、16、17、18、通古斯卡等型
号为骨干，配合歼 10、歼 1l 等新型战斗机，构成绵密、多重空域的蓝天火网。
红旗家族将演变成结合中、俄两国及少量西方先进技术的系统，长期依赖单一
红旗 2飞弹的情况将不复见，数千枚库存的红旗 2系列将在 2000 年开始加速退
役，有相当部份将被改成 M-7 战术弹道飞弹度其余生。
    红旗 2的地位将由红旗 15 和 18 代替，除了承担主力防空角色外，也
肩负战略防御的重任。
    综观下世纪的中国二代红旗族谱，将有下列共同特点：采用垂直发射
技术、能同时追踪和攻击多个目标、相位阵列雷达科技、具备抗有源和无源强
烈电子干扰和饱和攻击能力、反应快、机动性强、维护保养方便、效费比高适
合大量生产、改良潜力大、可以一弹多用涵盖广阔空域。
    这些面向 2l 世纪的红旗新世代飞弹，将以沿海经济发达地区作重点部
署，包括台海一侧空域在内的防空火力圈，将给予前来叫阵的飞弹和飞机前所
未有的威胁。



从里海怪物到中国飞翼船

刘敬智

    20 世纪 70 年代初，当西方的卫星从前苏联的里海上空飞过时，常发现
一种奇怪的庞然大物，它紧贴着水面飞行，速度奇快，但绝不是飞机，因为它
从来不上高空。它有时也落在水里，但又肯定不是船，因为它呆在水里的时间
总是十分短暂。
    它是个高速飞行的物体，而且是在所有的飞机都不敢进入的贴近水面、
地面的空气中飞行的物体。它怎么能在这样的恶劣的环境中自由自在地飞行？
它到底是什么？难道⋯⋯美国震惊了，欧洲震惊了，不久“里海怪物”的称呼
便出现在西方世界的报纸和杂志上。
    事情还得从头说起，40 年代初期，当时的德国发生了一件怪事，一架
水上飞机在大西洋上飞行时，发动机发生故障，从空中坠落下来，眼看着机毁
人亡已不可避免，然而，就在飞机即将触地爆炸的一瞬间，奇迹发生了，飞机
突然间像是受到一种神奇的力，从垂直变成了水平，飞向海边机场跑道，平稳
地降落了。
    多年的研究终于有了回报。原来这是一种被专家们称为地面效应力的
力在作怪。何为地面效应力？大家都知道，飞机所以能飞上蓝天，是利用流速
大压强小的原理，使机翼上下曲线长短不同，便有了机翼上下的流速差，也就
有了向上的升力。但是当飞机贴近地面的时候，由于地面与空气间的摩擦力很
大，机翼下的空气几乎是静止不动了，这样，向上的推力远远大于通常所说的
飞机的升力。为此，科学家们给它起了个名字——地面效应力。
    有关地面效应力的理论及应用研究，一直是在绝密环境中进行的。这
也就是为什么西方世界在 70 年代还要为发现这种地效飞行器而大吃一惊，称之
为里海怪物的原因。其实，西方卫星见到的只是前苏联研制的一种大型军用型
号的地效飞行器的一种。
    地效飞行器的特点是：从水面或平坦的地面即可起飞，而且始终贴着
地（水）面飞行。
有飞机的高速度，却无高空事故机毁人亡的危险，并且制造费用比飞机低
很多，无需建机场。飞行起来既无气流的影响，也无波浪的颠簸，非常平稳舒
适。有人预言，它在商业运营、海上缉私、执行特殊任务等方面具有广阔的应
用前景。然而，受前苏联的影响，俄罗斯在地效力民用研究领域并不发达，只



有一两架 5— 8 人的小飞行器在伏尔加河上供人欣赏。
    我国科学家也早已关注到地效飞行器的研制，发起人便是原国家科委
常务副主任、航天专家李绪鄂。1995 年，他领导的中国科技开发院联合湖北水
上飞机研究所、北京空气动力研究所成立了中国地效飞行器开发中心，完全依
靠自己，开始了艰苦的攻关工作，并得到国家的大力支持。
    经过 4年的努力，第一架中国的地效飞行器诞生了，而且在湖北荆门
市的漳河水库上一次试飞即告成功，为了便于群众接受，研制者们将其起名为
飞翼船。该飞翼船可同时乘坐 15 人，在目前世界民用市场上是独一无二的。该
飞翼船的最大时速为每小时 200 公里，航程 400 公里，不久将运往江苏太湖投
入运营。（图为飞翼船试飞时的情景，可以看出，它离水面只有一米多高。） 　　
回首页



低空导弹的作战及使用

          地空导弹是现代防空作战的重要武器。随着现代战争的发展，地空
导弹武器系统已成为国土防空的基础，要地防空的支撑力量，部队作战行动的
对空保护伞，并将在夺取制空权中发挥重要作用。了解地空导弹的发展过程、
战术技术特点及未来发展趋势，不管是对合理使用地空导弹武器与敌空袭兵器
作战，还是对有效打击敌防空体系，都有十分重要的意义。
    一、地空导弹发展过程及技术特点
    地空导弹从 40 年代初实验型的出现，经过 50 多年的发展，已研制出
了三代，装备了近 50 种型号，形成了高、中、低空，远、中、近程的火力配系。
    50 年代装备部队的第一代地空导弹是针对中空和高空轰炸机和侦察机
的威胁而研制的，主要是中高空、中远程型号，如美国的波马克、奈基，前苏
联的 SA-2，英国的雷鸟、警犬等。这些地空导弹的最大射程从 30 千米至 100
多千米，最大射高达 30 千米。其中波马克 B型的最大射程达 700 千米。导弹的
推进系统采用了液体火箭发动机、固体火箭发动机、液体火箭发动机和固体火
箭发动机组合及冲压发动机和固体火箭发动机组合等。制导控制系统采用了驾
束制导、指令制导和半主动雷达寻的制导。这些地空导弹的共同缺点是笨重(波
马克 B导弹的发射重量 7257千克)、地面设备庞大(SA-2 的地面车辆达 50多部)、
机动性差、使用维护复杂、抗干扰能力低等。目前多数型号已退役。
    60 年代初至 70 年代中期发展了第二代地空导弹，主要是打击低空、超
低空飞行的空袭兵器的机动式低空近程地空导弹。在这一时期，一方面由于地
空导弹的发展和在实践中的使用，特别是雷达技术的发展，迫使空袭兵器采用
低空、超低空突防战术；另一方面，电子技术、计算机技术、红外技术和激光
技术等成就为新型地空导弹的发展打下了良好的基础。这个时期研制出了 20 多
种地空导弹，如美国的霍克，前苏联的 SA-6、SA-8，英国的长剑，法国的响尾
蛇，德国和法国共同研制的罗兰特等。这些导弹的射程在 30 千米以下，射高在
15 千米以下，技术水平较第一代有明显的提高。在推进系统中淘汰了液体火箭
发动机，主要使用固体火箭发动机、冲压发动机和固体火箭发动机组合以及固
体火箭-冲压复合推进系统。
在制导控制系统方面，除无线电指令制导外，红外制导和激光制导等得到
了很大发展，并且由单一制导方式转向了复合制导，导弹的抗干扰能力有了很
大提高。在杀伤技术方面出现了破片聚焦战斗部和多效应战斗部，提高了导弹
的杀伤效率。此外，还提高了武器系统自动化程度，缩短了反应时间，提高了
地面机动能力。
    70 年代后期至今发展的第三代地空导弹，是以干扰、机动、实施饱和
攻击的空袭兵器为作战对象的新型地空导弹，如美国的爱国者，俄罗斯的 S-
300(SA-10)和 S-300V(SA-12)等，它们都具有反战术弹道导弹的能力。在导弹
的空气动力方面采用了无翼式布局和大攻角技术，推进系统采用高能推进剂，
弹上制导控制系统和稳定控制系统采用数字控制技术。武器系统采用了相控阵
制导雷达，能同时对付多个目标；同时采用多种抗干扰技术，提高了系统抗干
扰能力，并强调了系统的可靠性、可用性和可维护性等。
    俄罗斯的道尔(SA-15)、法国的响尾蛇 NG 和英国的长剑 2000 是新一代
低空近程导弹系统的代表，特别是道尔采用相控阵雷达、垂直发射、快速转弯
等技术，可以拦截空地导弹、反辐射导弹等精确制导武器。



    若按作战空域对目前各国装备的地空导弹进行分类，大体可构成 5个
系列，即高空远程、中高空中远程、中空中程、中低空近程和低空超低空近程。
许多国家实现了系列配套。
如俄罗斯装配了 18 种型号，可覆盖高度为 15～34000 米、射程为 0.5～250
千米的空域范围；美国有 6种型号，可覆盖高度 30～45000 米、射程为0.5～140
千米的空域范围；英国有 6种型号，可覆盖高度为 20～27000 米、射程为 0.3～
54 千米的空域范围。综合三代地空导弹的性能，大体有以下几个特点：
    — —作战空域大。射程可由 0.1 千米至几百千米，射高可由几十米到
几万米，可有效地构成高、中、低空，远、中、近程的火力配系。
    — —自动化程度高。武器系统从搜索、跟踪目标、判明敌我到发射导
弹、摧毁目标均为自动进行。
    — —战斗部威力大、杀伤概率高。战斗部的杀伤半径为几米到上百米，
单发杀伤概率一般为 0.7，两发杀伤概率达 0.9 以上。
    — —受气候影响小，可全天候作战。
    但由于系统采用雷达和相应的制导控制方式，易遭受敌方的干扰。
    二、地空导弹在实战中的使用
    1959 年 10 月 7 日我国空军地空导弹部队在北京通县上空用苏制 SA-2
地空导弹一举击落一架美制 RB57D 高空侦察机，在世界防空史上开创了用导弹
击落敌机的首次战例。一年后，前苏联用地空导弹击落一架美国的 U-2 高空侦
察机。在 1962 年 9 月至 1969 年 10 月期间，我国空军地空导弹部队在国土防空
作战中，先后用 SA-2 和国产的红旗 2号地空导弹击落 5架美制 U-2 高空侦察机
(击落飞机的残骸在军事博物馆展览)、3架无人驾驶高空侦察机。
    1965 年 7 月越南在抗美战争中开始使用苏制 SA-2 地空导弹。在第一次
作战中就击落过 3架 F-4 鬼怪飞机，在一个月内就击落 100 多架美国飞机，在
越南国土防空中起了重要作用。1973 年 12 月 18～30 日美军对越南北方实施地
毯式轰炸，被击落的 B-52 轰炸机共 32 架，其中被地空导弹击落 29 架，占击落
总数的 90%。在第四次中东战争中，以色列被埃及击落的飞机共 114 架，其中 62%
是被地空导弹击落的。
    在以后的英阿马岛战争和在阿富汗战场上，地空导弹在击落飞机上发
挥了重要作用。特别是在海湾战争中，以美国为首的多国部队使用爱国者地空
导弹摧毁伊拉克发射的飞毛腿导弹，开创了地空导弹击落战术弹道导弹的先例。
以上的战例说明地空导弹是一种有效的防空武器，对地空导弹的发展和使用研
究已引起世界各国的重视。
    三、地空导弹的使用原则
    从 1959 年地空导弹击落飞机以后，经历了局部战争的检验，逐渐形成
了地空导弹的使用原则：集中使用、混合部署、适时机动、密切协同。
    1.集中使用
    地空导弹的集中使用是指在防空战役中集中主要兵力装备于重要地
域、重要目标；在战术上集中数种地空导弹和数种不同性能的地面防空武器于
重点目标，形成有重点的整体防御优势，掌握对空作战的主动权，保持连续的
抗击能力。这一原则已普遍用于近期局部战争。
如 1973 年10 月第四次中东战争，埃及集中了全国 80%的地面防空部队以158
个 SA-2、SA-3、SA-6 地空导弹营作为骨干力量，以便携式 SA-7 地空导弹和自
行式四管高炮及 C-60 高炮部队进行补充，部署于 ht9805 千米长、30～50 千米



宽的运河狭长地带，掩护地面部队渡河作战，先后击落以色列飞机 114 架，夺
取了运河地带的制空权，保证了渡河战役的胜利。又如前苏联一个集团军在正
面宽 50 千米、纵深长 70 千米的地域，共集中部署各类地空导弹和小口径高炮
等发射装置 583 具，平均6平方公里一具，构成的火力掩护空域达正面 80 千米、
纵深长 120 千米。一个集团军集中如此之多防空武器，堪称世界之最。
    2.混合部署
    面对高技术多种手段突防的空袭兵器，地空导弹部队必须与其他防空
部队，特别是高炮部队相结合，统一使用、混合部署各种防空武器。要将各种
具有不同作战能力的地空导弹和各种口径的高炮实施混合部署，构成有机的拦
截系统，相互取长补短，协同作战，提高整体抗击效率、抗干扰能力和生存能
力。混合部署已为世界各国普遍采用。如前苏联集团军就在其作战地域混合部
署 SA-4、SA-6、SA-7/SA-9、SA-8 等五种地空导弹和 23 毫米四管自行高炮。美
陆军师在其作战地域混合部署两个小�树地空导弹连(24 辆发射车)、24 门火神
自行高炮、36 具尾刺便携式地空导弹以及直接支援的改型霍克提供中空掩护，
形成了师级对空防御的拦截系统。
    3.适时机动
    为了使集中使用和混合部署在现代防空战场得到应用，地空导弹部队
必须根据战场环境的变化，适应防空重点和任务的改变，适时调整兵力和兵器
的部署，将兵力集中到所需方向和重点地域，实施机动作战，从机动中寻找敌
方的弱点，从机动中创造战机，从机动中创造优势，出其不意地抗击敌人。如
我国空军地空导弹部队在国土防空作战中，先后用地空导弹击落美蒋 5架 U-2
高空侦察机和 3架无人驾驶飞机，就是机动作战取得的战绩。相反，叙利亚长
期部署在黎巴嫩贝卡谷地的地空导弹，1982 年 6 月 9 日被以色列出动 90 多架
飞机在 6分钟内就摧毁了 19 个营的地空导弹。随着侦察技术的发展，适时机动
就更具有重要的现实意义。
    4.密切协同
    地空导弹是现代防空作战中整体抗击的重要组成部分之一，不论部署
地域的大小，层次的多少，在要地防空和野战防空中都强调既要接受防区或集
团军的统一指挥，又要自成体系，服从整体作战的需要，组织统一的指挥和协
调。在密切协同的基础上，组织不同层次的防空群体，使各种防空力量有机地
综合在防空体系中，以整体的力量打击敌人，随时根据作战环境的变化，调整
部署。在现代条件下，防空指挥、通信、控制与情报(C3I)系统是统一指挥与密
切协同的物质基础，应使之逐渐实现自动化、智能化。
    四、地空导弹的发展趋势
    随着科学技术的飞速发展、空中威胁的不断升级和战场环境的变化，
可以预测地空导弹武器装备有以下发展趋势：
    1.多用途    由于作战飞机、攻击地面目标的导弹向高速和隐身方向
发展，突防战术的不断发展，使防空作战越来越复杂，出现了研制高性能多用
途导弹的趋势。一种导弹能对付多种空中目标，既能对付各种飞机，又能攻击
战术导弹；一种导弹既可作地空导弹、舰空导弹，也可作空空导弹，实现三军
通用；一种导弹不但能射击空中目标，而且能攻击地面装甲目标。发展多用途
导弹能节省研制费用，便于平时装备和战时补给。
    2.对付多目标，抗饱和攻击    综合运用多种空袭兵器，从不同方向、
不同高度实施饱和攻击，压制和摧毁地面防空武器，将是未来空袭的主要战术



之一。为此，地空导弹将向自主化方向发展，实现发射后不管，一个发射单元
就可同时对付多个目标，击败敌方的饱和攻击。目前采用的主要技术是多功能
相控阵雷达、主动雷达寻的和垂直发射技术 e。
    3.抗干扰    在高技术条件下，地空导弹系统面临着多种干扰源和多
种干扰方式组成的复杂干扰环境以及反辐射导弹的威胁，电磁斗争将贯穿空袭
与反空袭的始终，并将成为决定战争胜负的关键因素之一。因此在发展新型地
空导弹系统时要根据未来的电磁斗争需要，确保整个武器系统的抗干扰能力。
一方面是在地空导弹系统中采用以最新科学技术为基础的自适应和智能化抗干
扰技术；另一方面是采用多种抗干扰措施的最佳组合，提高地空导弹系统抗干
扰的应变能力，使之能对付集侦察、干扰、摧毁一体化的空袭兵器。
    4.反战术导弹的能力    地空导弹武器系统除面临多种作战飞机的威
胁外，还面临着多种平台发射的战术导弹，特别是战术弹道导弹和巡航导弹的
威胁。
    因此要求地空导弹既能对付飞机，又能拦截战术导弹，特别是拦截战
术弹道导弹和巡航导弹。为此一是改进现役先进的地空导弹，满足当前反战术
弹道导弹的急需；二是发展既能射击飞机又能拦截战术导弹的新型地空导弹；
三是发展专门对付战术弹道导弹的地空导弹；四是发展能对付巡航地弹和反辐
射导弹的低空近程地空导弹系统。
    导弹技术是现代科学技术最新成就的综合运用，随着科学技术的发展，
定有性能更好的地空导弹武器出现在 21 世纪的战场。



地空导弹系统的回顾与展望

          专题：世纪之交的地空导弹系统

    地空导弹是现代防空武器系统的重要组成部分，自 1959 年投入实战至
今，在历次局部战争的防空作战中，都发挥了重要作用。80 年代以来，空袭兵
器不断发展，在性能上，其雷达反射截面进一步缩小，低空突防能力增强；可
在防空火力圈外实施攻击；打击目标的准确性和威力更加提高；具有全天候进
攻能力。同时在战术运用上，采取“软”、“硬”兼施，陆、海、空、天、电磁、
多维一体，密切协同，从而使防空环境更加严峻。为对付以上挑战，发达国家
都在研制新一代防空武器系统，其中包括地空导弹、反导弹导弹和弹炮结合武
器系统。现有的防空导弹系统也在改进中。这些系统已装备或将陆续装备部队，
成为未来防空作战的主力拦截武器。
    地空导弹是现代防空作战的重要武器。随着现代战争的发展，地空导
弹武器系统已成为国土防空的基础，要地防空的支撑力量，部队作战行动的对
空保护伞，并将在夺取制空权中发挥重要作用。

    半个世纪的发展形成了全空域的火力配系
    地空导弹从 40 年代初试验型的出现，经过 50 多年的发展，已研制了
三代地空导弹，装备了近 50 种型号，形成了高、中、低空，远、中、近程的火
力配系。
    第一代地空导弹：防中高空目标为主    50 年代装备部队的第一代地
空导弹是针对中空和高空轰炸机和侦察机的威胁而研制的，主要是中高空、中
远程型号，如美国的“波马克”、“奈基”，苏联的 SA 2 2，英国的“雷鸟”、“警
犬”等。这些地空导弹的最大射程从 30 千米至 100 千米以上，最大射高达 30
千米。目前，多数型号已退出现役。
    第二代地空导弹：防低空目标为主    60 年代初至 80 年代初发展了第
二代地空导弹，主要是打击低空、超低空飞行的空袭兵器的机动式低空的近程
地空导弹。由于地空导弹的发展和在实战中的使用，特别是雷达技术的发展，
迫使空袭兵器采用低代、超低空突防战术；电子技术、计算机技术、红外技术
和激光技术等成就为新型地空导弹的发展打下了良好的基础。这个时期研制出
了 20 多种导弹，如美国的“霍克”，苏联的 SA-6、SA-8，英国的“轻剑”、法
国的“响尾蛇”，德国和法国共同研制的“罗兰特”等。其射程在 30 千米以下，
射高在 15 千米以下。技术水平较第一代有明显的提高。
    第三代地空导弹：反飞机与反导兼备    80 年代初至今发展的第三代
地空导弹，是以干扰、机动、实施饱和攻击的空袭兵器为作战对象的新型地空
导弹。主要有以下不同型号。
    1.中高空、中远程型号有：美国的“爱国者”，俄罗斯的S-300P(SA-10)
和 S-300V(SA-12B)，美国、德国和意大利正在联合研制的*中远程防空系统”
(MEADS)等，它们都具有反战术弹道导弹的能力。在导弹的空气动力方面采用了
无翼式布局和大攻角技术。
    推进系统采用高能推进剂，弹上制导控制系统和稳定控制系统采用数
字控制技术。武器系统采用了相控阵制导雷达，能同时对付多个目标；同时采
用多种抗干扰技术，提高了系统抗干扰能力，并强调了系统的可靠性、可用性



和可维护性等。
    2.中低空、中近程型号有：法国和意大利正在研制的一族“未来面空
导弹”(FSAF)，如“阿斯特 15”(Aser15)等，主要用于防御轰炸机及其携带的
反舰导弹、反辐射导弹。
    3.低空、近程型号有：俄罗斯的“道尔(TOR)，法国的“新一代响尾蛇”
(CrotaleNG)和英国的“轻剑 2000”(Rapier2000)等。这些新一代的低空、近程
地空导弹采用多种新技术，特别是“道尔”采用相控阵雷达、垂直发射、快速
转弯等技术，可以拦截空地导弹、反辐射导弹等精确制导武器。
    4.便携式型号有：俄罗斯的 SA-18，英国的“星光”，日本的 91 式，美
国的“毒刺 RMP”等。针对空袭目标可能达到 4马赫以上的飞行速度，新一代便
携式地空导弹的速度也需相应地大幅度提高，但目前只有“星光”导弹速度达
到了 4马赫，其余型号均为 2马赫左右。91 式地空导弹采用了红外凝沉成像导
引头，具有极强的抗干扰能力，并具备了初步的智能化，它代表了便携式地空
导弹的发展方向。据分析，在今后十年，便携式导弹需求占防空导弹总需求量
的 65%。从现代防空以防御超低空领域为主这个角度看，新一代便携式地空导
弹在未来防空作战中将具有十分重要的地位和作用。
    强大的威力缘于优良的性能    若按作战空域对目前各国装备的地空
导弹进行分类，大体可构成 5个系列，即高空远程、中高空中远程、中空中程、
中低空近程和低空超低空近程。许多国家实现了系列配套。
如俄罗斯装备 18 种型号，可覆盖高度为 15～34000 米，射程为 0.5～250
千米的空域范围；美国有 6种型号可覆盖高度为 30～45000 米，射程为 0 1 5～
140 千米的空域范围；英国有 6种型号，可覆盖 20～27000 米，射程为 0.3～54
千米的空域范围。
    不同层次的防空导弹系统将密切协同，在防空作战中发挥各自的威力。
地空导弹的作用不仅表现在消灭进犯的敌空中力量，而且它也是一种强有力的
威慑力量。第三代地空导弹系统具有以下优良的性能，使之成为现代防空作战
的主力拦截武器。
    (1)作战空域大。射程可由 0.1 至几百，射高可由几十米到几万米，可
有效地构成高、中、低空，远、中、近程的火力配系。
    (2)自动化程度高。武器系统从搜索、跟踪目标、判明敌我到发射导弹、
摧毁目标均为自动进行。
    (3)战斗部威力大，杀伤概率高。战斗部的杀伤半径为几米到上百米，
单发杀伤概率一般为 0.7，两发杀伤概率达 0.9 以上。
    (4)受气候影响小，可全天候作战。
    但由于系统采用雷达和相应的制导控制方式，易遭受敌方的干扰。
    在严峻作战环境下，地空导弹的走向    80 年代以来，空袭兵器种类
增多，性能提高，突防样式也发生了巨大变化，呈现多样化的趋势。未来空中
威胁将主要是采用隐身技术的轰炸机、战斗轰炸机、有重装甲防护的武装直升
机以及各种巡航导弹(包括反舰导弹)、空地导弹和战术地地导弹。
    这些目标的特点是：雷达反射截面积进一步缩小、低空突防能力强。
    速度快、机动性好；采用多种干扰措施；运用多方向、多批次、大规
模攻击战术；具有全天候进攻能力。
    针对上述空中威胁的不断升级和战场环境的变化，可以预测地空导弹
系统有以下的发展趋势：    继续发展一弹多用系统    由于作战飞机、攻击



地面目标的导弹向高速和隐身方向发展，突防战术的不断变化，使防空作战越
来越复杂，出现了研制高性能多用途导弹(即一弹多用的导弹)的趋势。所谓“多
用”是指：    (1)一种导弹能对付多种空中目标，既能对付各种飞机，又能攻
击战术导弹；(2)一种导弹既可做地空导弹、舰空导弹，也可做空空导弹，实现
三军通用；(3)一种导弹不但能射击空中目标，而且能攻击地面装甲目标。发展
多用途导弹能节省研制经费，便于平时装备和战时补给。
    提高多目标作战能力    综合运用多种空袭兵器，从不同方向、不同
高度实施饱和攻击、压制和摧毁地面防空武器将是未来空袭的主要战术之一。
    为此，地空导弹将向自主化方向发展，实现“发射后不用管”，一个火
力单元就可同时对付多个目标，击败敌方的饱和攻击。实现多目标作战的技术
关键是：导弹要采用主动雷达导引头和长波红外导引头，使其成为“发射后不
用管”的导弹；火控系统要采用相控阵雷达和高速数字计算机；采用垂直发射
技术。
    提高系统抗干扰能力    在高技术条件下，地空导弹系统面临着多种
干扰源和多种干扰方式组成的复杂干扰环境以及反辐射导弹的威胁，电磁斗争
将贯穿空袭与反空袭的始终，并将成为决定战争胜负的关键因素之一。因此，
在发展新型地空导弹系统时要根据未来的电磁斗争，确保整个武器系统的抗干
扰能力。一方面是在地空导弹系统采用以最新科学技术为基础的自适应和智能
化抗干扰技术；另一方面是采用多种抗干扰措施的最佳组织，提高地空导弹系
统抗干扰的应变能力，使之能对付侦察、干扰、摧毁一体化的空袭兵器。
    改进与发展反战术导弹系统    地空导弹武器系统除面临多种作战飞
机的威胁外，还面临着多种平台发射的战术导弹，特别是战术弹道导弹和巡航
导弹的威胁。因此要求地空导弹既能对付飞机，又能拦截战术导弹，特别是能
拦截战术弹道导弹和巡航导弹。一是改进现役先进的地空导弹，满足当前反战
术弹道导弹的急需；二是发展既能射击飞机又能拦截战术导弹的新型地空导弹；
三是发展专门对付战术弹道导弹的地空导弹；四是发展能对付巡航导弹和反辐
射导弹的低空近程地空导弹系统。
    导弹技术是现代科学技术最新成就的综合运用，随着科学技术的发展，
定有性能更好的地空导弹武器出现在 21 世纪的战场上。



国产 PL系列空空导弹简介

         PL-1：半主动雷达制导，射程 6KM 左右；
     PL-2：中国版的“环礁”（“环礁”则是苏联版的“响尾蛇”AIM-9B）；
PL-3：PL-2 的高空高速型，J-8 战机的配套装备（标准配备为 2枚）；
     PL-4：主动雷达制导，射程大于 20KM，原 J-9 战机的配套装备（标准
配备为 4枚）；
     PL-5：在 PL-2 基础上的发展型号，后期型号有“原版”的西方技术
成分；
     PL-6：半主动雷达制导，气动外形很特别，已下马；
     PL-7：有类似于法“魔术”的大过载特性，改进型有与“魔术”2相
当的迎头攻击能力，该型号除主要用于 J-7 外，据说象 J-6 这样的战机也能挂
载；     PL-8：可以说是中国版的“怪蛇”3（以制），用于 J-7 系列；
     PL-9：PL-2/3/5/9 系列的最先进型号，前翼为双三角翼型，性能优越；
PL-10：可以说是中国版的“蝮蛇”（意大利版的“麻雀”，又音译“阿斯派
德”），半主动雷达制导，总体性能优于 AIM-7E，配备于 J-8II；
     PL-11：国产“猎鹰”-11（LY-11）的空射型，主动/半主动雷达制导；
PL-12：又 AMR-1，主动雷达制导，与 AIM-120 和 P-77 同级的“发射后不管”
的先进中程空空导弹。
     注：以上除特别说明的以外，均为红外制导弹。



机动式低空近程地空导弹系统及其发展

谢建华

    一、机动式低空近程地空导弹系统的地位和作用
    机动式低空近程地空导弹系统是地面防空系统的重要组成部分，承担
对低空近程目标的射击，在地面防空作战中起着十分重要的作用，是野战防空
的重要武器系统。其必需性主要体现在以下几点：
    1 1 多种武器系统的组成
   一个有效的地面防空网要有多种型号的地面防空武器组成，既要有中高
空中远程地空导弹系统，又要有低空近程地空导弹系统和超近程地空导弹系统。
这是由各类地空导弹武器系统的性能和防空作战对付目标的多样性所决定的。
首先，有些目标中高空中远程地空导弹无法对付；其次，中高空中远程地空导
弹系统的部署间隔大，不可避免地会产生空域覆盖上的空隙；再次，尽管中高
空中远程系统可以提供统一和全面的覆盖，却难以对付敌方实施的饱和攻击；
最后，由于中高空中远程地空导弹系统价格昂贵，其装备的总数量有限。此外，
目前出现了用廉价的无人机去消耗敌中高空中远程地空导弹的趋势。在战争中，
中高空中远程地空导弹系统一旦被摧毁或出现故障，就会出现较大的覆盖空隙，
极大地降低整个防空网的效率。低空近程地空导弹系统与中高空中远程地空导
弹武器系统相比，具有机动性强，作战准备时间短和价格便宜、便于大量装备
等优势。与超低空超近程(便携式)地空导弹比，它又具有火力强、射程远等优
势。据称，地空导弹将向两极发展，一是发展类似爱国者的具有反战术弹道导
弹能力的大型、机动式中高空中远程主战地空导弹；二是发展具有反精确制导
武器能力的低空近程地空导弹系统。
    2 1 低空威胁日益严重
    现代高技术的迅猛发展和空防斗争的演变，使低空威胁发生了质的变
化，除了原有的歼击轰炸机、轰炸机、强击机等性能不断提高外，武装直升机
作为独立作战的机种将广泛应用于未来战场。这类飞机低空性能好、突然性大、
火力较强，是一种新的严重威胁。而且，空地导弹、反辐射导弹、巡航导弹和
制导炸弹等多种精确制导武器的广泛应用使低空威胁更为严峻。它们命中精度
高、射程远、速度大、雷达截面积小；有的还具有发射后不管能力，给探测和
拦截带来了很大的困难。特别是，未来的空防斗争都将在日益严重的电磁环境
下进行，而且目标还可能采用隐身技术等。由于防空兵器以微波雷达作为主要
的搜索、跟踪和制导探测器，低空性能差，盲区大，而目标视线角速度大也给
防空武器拦截低空、超低空目标带来了极大的困难，使低空、超低空突防概率
较高。这一点已被近期多次局部战争所证明。
诚然，预警机和低空补盲雷达等的应用，确实给低空、超低空突防增大了
困难，但综合地形跟踪／回避和地形储存技术、全球卫星导航定位系统等的使
用，又使飞机可在纵横方向上机动，最大限度地利用地貌来掩护突击编队的飞
行，从而为低空、超低空突防的成功提供了新的物质基础。可以预见，低空突
防仍将是未来空袭兵器的基本突防样式之一。
    3 1 适应现代战争的需要
   随着冷战的结束，世界大战一时打不起来，未来战争的样式主要是局部
战争和地区冲突。这种战争样式的特点是不可预知性和不稳定性，随时随地都



有发生的可能。一旦发生，战场广阔，进程和变化快。为适应这种战争的特点，
设备简单和反应时间短成为选择武器的两个重要因素。新一代低空近程地空导
弹系统大多装在自行式车辆上，有的实现了“弹、站、架”三位一体。载车越
野性能好，最大时速达 55～８０公里，最大行程可达 360～５００公里。反应
时间一般为 6～8秒，有的更短。因此，低空近程防空武器不仅可以对固定设施
实行点防御，而且特别适合于随装甲和机械化部队进行野战防空。由于适应现
代战争的需要，已有多个国家的快速反应部队装备此类武器。
    二、低空近程地空导弹武器系统的发展
    为了抗击低空、超低空突防飞机，从 60 年代末问世以来，低空近程地
空导弹武器系统已经历了约 30 年的发展，共研制了两代、十几种型号。
    1 1 第一代低空近程地空导弹武器系统
    第一代低空近程地空导弹武器系统有美国的小�树，俄罗斯的 SA-6、
SA-8，法国的响尾蛇，英国的长剑和法德合作的罗兰特等。早期的这些低空近
程型号的共同特点是：
    ·对付的目标主要是低空突防的有人驾驶飞机。
    ·系统反应时间较长。
    ·系统抗干扰能力较差。
    ·机动能力低。
    ·一个系统只能对付一个目标，抗饱和攻击的能力低。
    ·导弹飞行速度校尽管如此，这些系统曾对抗击低空入侵目标起了重要
的作用，如在越南战争和马岛战争中，就立下了赫赫战功。
    2 1 新一代低空近程地空导弹系统
    80 年代以来，空袭兵器种类增多，性能提高，突防样式也发生了巨大
变化，呈现多样化的趋势。过去低空近程地空导弹系统对付的目标主要是固定
翼飞机，现在它们所面临的威胁包括各种有人驾驶飞机(如全天候型对地攻击
机、武装直升机和隐身飞机)、无人机、各种巡航导弹(含隐身巡航导弹)、空地
导弹、反辐射导弹、制导炸弹等。特别是当这些导弹采用防区外发射攻击战术
时，大大提高了载机的生存能力，而对地面目标的毁伤程度较过去又有很大的
提高。
    (1)现代空中威胁对低空近程地空导弹系统的要求
在现代防空作战中，低空近程地空导弹系统应与防空 C3I 系统、中高空中
远程地空导弹系统联网，从中获得有关目标的信息，协调攻击目标，以获取整
体最大效能。空中威胁对低空近程地空导弹发展提出的主要要求是：
    ·空袭兵器种类的增加，要求低空近程地空导弹系统不但能对付各类作
战飞机，而且还能有效地对付战术导弹，如巡航导弹、空地导弹和反辐射导弹
等。
    ·现代空袭作战采用的饱和攻击战术，要求低空近程地空导弹系统不但
能对付单批单架目标，而且要能对付采用饱和攻击战术的多批多架目标，保卫
重要目标的安全。
    ·现代作战飞机，特别是巡航导弹和隐身飞机采用低空、超低空突防时，
防空系统的探测距离大大缩短，预警时间极为有限，而且它们的飞行速度大。
武器系统反应时间的长短关系到能否获得拦截目标的战机以及战机的多少。因
此，要求低空近程地空导弹系统的反应时间尽量缩短。
    ·扩大作战空域。早期的低空近程地空导弹系统的最大射程一般为 6～8



公里，在这一杀伤远界，敌方的飞机很容易采用防区外发射技术，运用精确制
导武器实施远距离对地攻击。这样不仅对地面目标的杀伤力大，而且提高了载
机的生存能力。为破坏对方防区外发射战术，提高近程防空的效能，必须将近
程地空导弹系统的最大射程扩大到 10～１５公里。
    ·抗干扰能力强。现代局部战争表明，恶劣的电磁环境是未来战争的特
点之一。没有良好的抗干扰性能，地空导弹武器系统发挥不了应有的作用。这
就要求低空近程地空导弹系统采用多种抗干扰手段，特别是综合运用雷达、激
光、红外等多种探测器。
    ·目标速度和机动过载的提高，要求低空近程地空导弹系统的导弹提高
速度和机动过载。
    ·战场环境的变化，要求低空近程地空导弹系统适应性强，能在各种条
件下使用，操作简单，使用可靠。
    (2)新一代低空近程地空导弹武器系统的关键技术    从长剑 2000、新
一代响尾蛇和道尔所代表的新一代低空近程地空导弹武器系统可以看出它们采
用的新技术。
    小型相控阵雷达技术
    地空导弹系统采用相控阵制导雷达是一种发展趋势。美国的爱国者、
俄罗斯的 S-300 等中高空中远程地空导弹武器系统都采用了相控阵雷达。相控
阵雷达能对付多目标，抗干扰能力强，但由于造价昂贵、体积大、技术复杂，
限制了它在低空近程地空导弹系统这类小型武器中的应用。俄罗斯率先在道尔
系统中采用了相控阵跟踪雷达。随着相控阵技术日趋成熟和小型化，以及对低
空近程防空导弹武器系统重要性的进一步认识，在不远的将来，将有更多的低
空近程地空导弹系统采用相控阵雷达。
    垂直发射技术
    垂直发射技术是提高低空近程地空导弹系统对付多目标能力的重要途
径之一。垂直发射技术具有反应时间短、全方位覆盖、待发导弹数量多、结构
简单、工作可靠、全寿命周期费用少、体积孝重量轻等特点。目前，俄罗斯的
道尔系统率先采用了该技术，一个系统可以对付两个目标。以色列巴拉克-1 舰
空导弹的陆用型也采用垂直发射，提高了对付多目标的能力。
    先进的探测和信号处理技术
    雷达如何在严重的地物杂波和多路径效应下探测低空目标并进行实时
的信号处理是地空导弹成功拦截低空目标的核心技术。数字动目标显示技术、
双波束天线技术、脉冲多普勒、脉冲压缩、频率捷变、数字技术和毫米波技术
等，使雷达具有高数据率、低虚警率和良好的抗地物杂波的能力，从而改善了
雷达低空探测性能。
    先进的小型高速导弹设计制造技术
    现代空袭兵器的飞行速度和机动过载能力较过去有了明显的增大。第
一代低空近程地空导弹所拦截的典型目标为最大速度 400 米／秒，机动过载 2g。
而新一代低空近程地空导弹拦截的典型目标最大速度达 600～７００米／秒，
机动过载 5～７ｇ。因此，对地空导弹的运动学特性的要求更高。高速导弹气
动设计技术、先进的发动机和推进技术、现代制导控制技术等为实现这一目标
提供了基础。例如，最新型响尾蛇采用的 VT-1 导弹，其最大速度可达 1000 米
／秒，飞至 8公里时的机动过载为 35g；又如以色列的巴拉克导弹，其最大速
度大于 2马赫，机动过载大于 45g。



    先进的制导控制技术
    对新一代低空近程地空导弹制导系统的要求是不仅精度要高，而且必
须具有良好的抗电子干扰能力。除了相控阵雷达、毫米波雷达可用于该领域之
外，红外成像和激光也具有良好的发展前景。日本的 91 式地空导弹率先采用红
外成像制导技术，而加拿大的防空反坦克系统和瑞典的 RBS90 导弹均采用激光
驾束制导。这两种制导方式几乎不会受任何干扰，而且精度极高。
    先进的引信和战斗部技术
    为了确保导弹的飞行性能和机动过载，弹体不可能太大，从而限制了
战斗部的大校对于低空近程导弹更是如此。为此，立足现有的战斗部尺寸，改
进引信和战斗部，充分挖掘其潜力，是一条行之有效的路子。例如俄罗斯铁甲
2 S 系统的 57E6 导弹，通过采用多连杆式战斗部，其效能比同类导弹高出 1 1
5～２倍。又如通过采用破片定向飞散，可极大地提高破片战斗部的杀伤效能。
    三、低空近程地空导弹武器系统的发展趋势
1 1 采用先进技术改进现役系统
    采用先进技术改进现役系统，不断提高作战性能是当今地空导弹系统
的发展方向之一。
从低空近程地空导弹武器的发展史来看，它也不例外。例如，作为欧洲国
家近程防空三大支柱的长剑、响尾蛇和罗兰特地空导弹武器系统，其研制均始
于 60 年代，至今都已有多种改型，其最新型分别为长剑 2000、新一代响尾蛇
和罗兰特Ⅲ，到下世纪头十年仍具作战能力。
    2 1 具有对付精确制导武器的能力
    现代低空威胁除各种有人驾驶飞机和无人机以外，还包括巡航导弹、空地
导弹、反辐射导弹、制导炸弹等精确制导武器的现实威胁。未来的低空近程地
空导弹武器系统如果不具备对付精确制导武器的能力，则不能有效地完成防空
作战任务。
    3 1 发展弹炮结合防空系统
    弹炮结合防空系统将导弹和高炮综合成一个武器系统，共用一个底盘、火
控系统、瞄准装置和计算机硬件，从而节省了费用。同时，在作战空域上，地
空导弹和高炮可互相弥补，加强火力，增强抗击低空多目标的能力。自俄罗斯
装备了世界上第一种弹炮结合防空系统通古斯卡以来，其重要性和优势越来越
被世界各国所认识，相继研制了十几种弹炮结合系统。
在未来的发展中，弹炮结合防空系统应当占有一席之地。
    4 1 进一步扩大作战空域
    低空近程防空系统作战空域的扩大，使敌空中平台采用精确制导武器实施
防区外发射的战术破产，从而提高了防空的效率；同时与中远程防空系统在空
域覆盖上的冗余度进一步加大，提高了抗饱和攻击的能力。
    5 1 提高导弹的通用性
    提高导弹的通用性，对于降低研制和生产成本，简化后勤保障，增强市场
竞争力，在目前经费紧张和防空武器市场竞争激烈的形势下是十分必要的。如
印度于去年 12 月试验的三叉戟地空导弹能用于陆海空三军。此外，罗兰特Ⅲ系
统既可发射罗兰特Ⅲ导弹，也可发射新一代响尾蛇系统采用的高速导弹；意大
利的阿斯派德导弹，既可用于斯帕达系统，也可用于信天翁系统，还能装备战
斗机。
    6 1 继续加强电子战能力



    未来的战争是综合运用各种信息进行侦察与反侦察、干扰与反干扰、摧毁
与反摧毁的信息战，电子战是它的重要组成部分。它不仅拉开现代战争的序幕，
而且将贯穿始终。地空导弹武器系统作为高技术兵器，其效能的发挥，更依赖
于电子战的能力。谁能在此领域领先一步，谁就多一分取得未来战争胜利的把
握。



霹雳导弹

          PL-5B 好事多磨
    1961 年 7 月中国国防部 6院组成 605 所，专责空对空飞弹仿制工作。
第一个型号是苏联 K-5（AA-L）短程雷达导引飞弹，第二个任务是 1964 年开始
试制 K-13（AA-2）红外导引飞弹，前者命名为 PL-1，后者就是在 1980 年代仍
是主力的 PL-2。pL-5 日是以 PL-2 为基础于 1966 年研制的第二代飞弹，要求提
高追踪机动性和探测灵敏度，由于「文革」的影响和无法突破技术瓶颈，进度
严重拖延，配套无线电近炸引信的早炸问题一直无法解决，负责单位亦由 605
所转到 612 所。最后集中全部力量才找出抗干扰措施和发明红外积体电路引信，
使飞弹在 1986 年 9 月完成设计定型，pL-5B 因此成为世界空对空飞弹发展史上
研发时间最长的记录保持者。
    这种飞弹全长 2．89 公尺，弹径 127 公厘，弹重 84.5 公斤，导引精度
9公尺，杀伤半径 10 至 11 公尺，有效射程 1.3 至 16 公里左右，使用过载 30g，
发射过载小于 3g，最大速度 4．5马赫，命中概率 80％，弹头重 11.8 公斤，可
互换无线电近炸引信和连续杆弹头、红外近炸引信和破片杀伤弹头两种。pL-5B
具红外反反制能力，导引头是性能较落后的氮致冷硫化铅（Pbs），总体性能相
当于 1970 年代初的 AlM9H，但导引头探测范围和电路设计介于 AlM9H 和 AlM-9L
之间，有偏离轴线发射能力，但并没有全向攻击能力。令人不解的是，该飞弹
推出之初其前翼类似 AlM-9L 的双三角翼，但量产型改成像 AiM 一 9H 的大后掠
三角翼，技术不进反退：预料飞弹对目标的追踪性和本身的机动性会略受影响。
PL-5B 目前已改良成 PL-5C，导引头采用 PL-8 的技术，已具备全向攻击能力。
    中国的魔法 PL-7
    曾仿制出 PL-1、pL-2 飞弹的株州航空发动机厂（331 厂），于 1978 年
8 月对新获得的法制 R550 魔法空对空飞弹进行研究，1982 年开始仿制，期间对
飞弹模拟乘法器电路及引信设计重新改动，并推算出新的反射镜曲面方程。1985
年试制出 20 枚飞弹，于次年底以 4发全中靶试成功，1987 年 4 月通过技术鉴
定小批量产。
    PL-7 全长 2.75 公尺，弹径 157 公厘，弹重 90 公斤，弹头重 12 公斤，
采用雷射近炸引信，使用过载 35g，载机过载 6g，发射升限 15000 公尺，是第
一种改用氮致冷锑化铟（In）导引头的中国空对空飞弹，首次具备全向攻击能
力。最大速度 3马赫，射程 0.5 至 14．4 公里。由于中国曾对原设计进行改进，
使 PL-7 在射程、精度、灵敏度上均较魔法飞弹提高，性能介于魔术 1和魔术二
之间。弹头采用破片式，威力和杀伤范围与 PL-5B 相当。
    追赶先进水平的 PL9
    中国目前最先进的自制红外导引飞弹是 PL-9，若前述两种飞弹分别代
表 1970 和 1980 年代初的技术，那么 PL-9 已接近西方 1990 年代初的水平。pL-
9 于 80 年代后期开发，由于自以色列引进的 PL-8 射程太短，且针对中国的使
用环境有改进的必要，于是未大量生产 PL-8，而是以它为基础加上若干成熟的
新技术，开发出 PL-9。
    PL-9 主要增加了射程和机动性，灵敏度亦有所提高。火箭发动机使用
低燃速药粒，气动外型和 AIM-9L/M 相似，首次装上双三角翼，导引头基本上沿
用 PL-8 的氟致冷锑锢光敏元件，指示细部加以优化，积体电路速度也有提高，
且导引头可随动于雷达，具备 35 度偏离轴线发射能力，可全向攻击，主动雷射



近炸引信提高了抗干扰效能，飞弹性能优于 PL-8 和 AlM-9L/M。
    PL-9 的弹身和弹径与 PL-8 相同，尾翼较类似 AlM-9L/M，但滚转副翼
与 PL-8 相同，沿用比例导引方式。飞弹全长 2.09 公尺，弹径 157 公厘，弹重
115 公斤，使用高度 0 至 21 公里，射程 0.5 至 15 公里，速度 2 马赫，使用过
载超过 35g，弹头重 10 公斤，杀伤概率 80％以上，在引进俄制 R-73 飞弹之前，
它是中国性能最佳的空对空飞弹。



天弓地空导弹制导系统的特点

一、武器系统概况
天弓是台湾从美国生产爱国者系统
的雷锡恩公司获得 85%的设计技术后，
于 1982 年开始研制的，先后研制成功
天弓Ⅰ中低空中程地空导弹武器系统、
天弓Ⅱ中高空中远程地空导弹武器系
统，目前正在研制天弓Ⅲ高空远程地空
导弹武器系统。
1 1 天弓Ⅰ地空导弹武器系统
1982 年台湾中山科学研究院开始研
制天弓Ⅰ地空导弹系统，1983 年 3 月
首次发射成功，1989 年 9 月正式移交
台湾陆军地空导弹部队测试、训练。1993 年 9 月 30 日首套天弓Ⅰ系统开始在
台北县三艺乡部署，1994 年底第二套在大冈山担负战备，以后又在澎湖、枋寮、
金门和东引等地部署。
整个武器系统包括导弹、四联装发射架、长白相控阵雷达、照射雷达、战
术控制中心、电源车和导弹运输装填车等。
导弹外形和尺寸与爱国者相似，
采用一台固体火箭发动机，最大速
度 3 1 5 马赫，最大射程 60 千米(有
效射程 40 千米)，射高 30 米至 23
千米；采用中段指令制导、末段半
主动雷达寻的制导方式(目前正在研
制主动雷达导引头)；战斗部为破片
杀伤式，由近炸引信起爆。火控系
统由一部相控阵雷达和一部照射雷
达组成。
2 1 天弓Ⅱ地空导弹武器系统
天弓Ⅱ是在天弓Ⅰ的基础上发展起来的一种中高空中远程地空导弹武器系
统，1989 年研制出样机，1994 年开始交付部队使用。武器系统组成与天弓Ⅰ系
统基本相同，仍采用长白相控阵雷达，但没有照射雷达，导弹和发射架作了改
进。
天弓Ⅱ在天弓Ⅰ导弹的基础上加装了一级固体火箭助推器，最大速度提高
到 4马赫，最大射程达 100 千米(有效射程 80 千米)，有效射高 25 千米；制导
方式为指令修正的惯性制导和主动雷达寻的；采用垂直发射方式，一个火力单
元可同时对付多个目标。
另据报道，天弓Ⅰ和天弓Ⅱ部署在同一阵地，装备一辆战术中心/相控阵雷
达车、两辆照射雷达车、四部天弓Ⅰ发射架、四部天弓Ⅱ发射架和一辆电源车，
以提高对付多目标的能力。

二、天弓Ⅰ地空导弹制导系统



天弓Ⅰ导弹采用中段指令制导、末
段半主动雷达寻的制导方式。照射雷达
是在美制改型霍克系统的大功率照射雷
达(AN/MPQ46)的基础上研制的，但功率
比改型霍克的大 60%。据此分析，天弓
Ⅰ采用与改型霍克相类似的连续波半主
动雷达寻的制导，由连续波照射雷达照
射目标。雷达由连续波发射机和天线组
成。该天线对准所跟踪的目标。
半主动雷达导引头通过导弹头部天

线接收经目标反射的照射信号，导弹尾部基准天线直接接收照射波(通过照射天
线旁瓣)。对两个信号进行相干检波所形成的信号频谱中包含着与导弹2 目标接
近速度成正比的多普勒频移，然后由窄带的频率跟踪器搜索这一频谱，截获并
跟踪目标的多普勒频率，并从中提取制导信息。自动驾驶仪接到此信息后，经
变换放大，产生操纵液压舵机的信号控制舵面偏转，使导弹按预定的弹道飞向
目标，引爆战斗部摧毁目标。由于导引头实施多普勒跟踪，可使系统获得很好
的战术性能，能从严重的地物杂波干扰中分离出运动目标，因此具有较好的低
空性能。
导引头采用倒置接收机，提高了抗干扰能力，也提高了对多普勒频率的分
辨能力。从以上的分析可以看出：
1 1 天弓导弹系统采用相控阵制导雷达，是一种全天候、反应迅速、制导精
度高、威力较大、抗干扰性能较强的系统。
2 1 天弓Ⅰ导弹采用先进的连续波体制、倒置接收机的半主动雷达导引头，
抗干扰能力较强，多普勒频率的分辨能力强。噪声干扰对照射雷达天线照射目
标影响不大。
3 1 导弹采用半主动雷达寻的制导，在导弹飞向目标的末段，照射雷达要始
终跟踪目标。
对付的目标数量取决于装备的照射雷达性能和数量。

三、天弓Ⅱ地空导弹制导系统

现代空袭兵器及饱和攻击战术的运用与发展，要求
地空导弹采用主动雷达寻的制导，以对付多目标的饱和
攻击。为此，天弓Ⅱ地空导弹采用指令修正的惯性制导
和主动雷达寻的复合制导方式，与天弓Ⅰ相比，从装备
上减少了照射雷达。
天弓Ⅱ导弹的指令修正惯性制导是保证垂直发射的
导弹转向目标平面后，使控制系统和导引头捕获目标的
初段和中段制导。导弹垂直起飞到某一高度后，初制导
系统控制导弹在规定的射向按照选定的程序转弯。导弹
的实际姿态、速度、位置由惯性制导系统提供。惯性制导系统由惯性测量装置
和弹载计算机组成，体积孝重量轻、精度高。垂直发射的天弓Ⅱ导弹由惯性制
导系统测定导弹的瞬时姿态，通过计算机确定导弹的实时位置，得出导弹的横
向偏移量，校正因风和其它干扰引起的横向偏差，使主动雷达导引头在最佳位



置开机，减少导引头捕获目标的扫描时间，提高对目标的捕获概率。导引头捕
获目标后，立即转入主动雷达寻的制导。
主动雷达寻的制导是用弹上的雷达向目标辐射电磁波，并接收经目标反射
的信号，实现对目标的跟踪，然后根据目标的运动参数形成控制指令，引导导
弹飞向目标。由于天弓Ⅱ导弹二级的弹体直径为 0 1 41 米，据推测主动雷达导
引头工作在 2厘米波段，采用微波单片集成电路，以保证其体积小，重量轻。
综上所述：

1 1 天弓Ⅱ导弹采用末段主动雷达寻的，在
飞行末段不依赖地面相控阵雷达，是一种“发射
后不管”导弹，而且导弹越接近目标，制导精度
越高，杀伤目标的概率越高。
2 1 天弓Ⅱ地空导弹武器系统采用相控阵制
导雷达，能同时跟踪多个目标，加上垂直发射技
术与主动雷达寻的制导，从而克服了天弓Ⅰ武器

系统射击多目标能力差的缺点，一个武器系统就能同时对付多个目标的饱和攻
击。
3 1 天弓Ⅱ导弹采用末段主动雷达寻的制导，为以后改进为反战术弹道导弹
系统打下了良好的基础。
四、对抗天弓导弹制导系统的可能措施
1 1 天弓地空导弹武器系统采用相控阵制导雷达，提高了整个武器系统的抗
干扰能力，对其采用一般的干扰手段效果较差。天弓Ⅰ导弹采用半主动雷达寻
的制导，在导弹飞行的末段，大功率照射雷达要始终跟踪照射目标。针对以上
特点，运用空对地反辐射导弹或无人驾驶的反辐射飞行器摧毁相控阵制导雷达
和天弓Ⅰ的照射雷达，可有效地对付天弓导弹系统。
2 1 电磁干扰是对付天弓导弹的另一种措施——对天弓Ⅰ的连续波半主动雷
达导引头可以采用间断开关的速度偷引的方法实施干扰。

— —对天弓系统的相控阵制导雷达和两种导弹的导引头都可以用多点源间
断开关的瞄准式(或回答式)噪声干扰方法实施干扰。

— —采用前向投射的箔条，在导弹与目标间形成箔条云，干扰导弹的导引
头和引信。

— —天弓系统可依靠强网系统为其指示目标，因此也可采用干扰强网雷达
和预警机的办法，使武器系统的反应时间变长。
为了实施有针对性的干扰，需要进一步搞清天弓系统雷达参数和导引头性
能等。



我国几种新型探空火箭

李大耀
    探空火箭是用来探测、研究大气层特性和开发、利用大气层资源的工
具。与航空器的活动近地大气层、航天器的活动范围在大气层之外的太空不同，
探空火箭的活动"舞台"为整修大气层（包括稠密大气层和稀薄大气层）。
    探空火箭按用途可分为：探测大气温度、大气压力、大气密度以及风
向、风速等气象要素的气象火箭，收集特定情况下大气中固体微粒的取样火箭，
探测电离层电子浓度等参数的电离层探测火箭，研究生物对高空飞行适应性的
生物试验火箭，试验有关技术的工程试验火箭。
    我国自１９５８年发展探空火箭以来，已研制并发射了近３００枚各
类探空火箭。这些火箭都是靠属翼稳定飞行的无探火箭，按采用的动力装置的
不同，可以将它们分成三代。第一代探空火箭主要采用液体推进剂火箭发动机，
研制、使用时间为１９５８年－１９６９年；第二代探空火箭为采用双基推进
剂的固体火箭，研制、使用时间为１９６５年－１９８７年；第三代探空火箭
为采用复合推进剂的固体火箭，１９７０年研制，包括：和平六号（ＨＰ－６）
和织女一号（ＡＮ－１）气象火箭、挺进一号甲（ＴＪ－ＬＡ）和挺进二号（Ｔ
Ｊ－２）取样火箭、织女三号（ＡＮ－３）高空探测火箭，这几种火箭的技术
指标或使用性能均达到国外同类产品的水平。
    ＨＰ－６气象火箭
    ＨＰ－６气象火箭为单级固体火箭，其运载系统（火箭本体及发射设
备）由北京空间机电研究所负责研制，探测系统（气象探测仪器及地面跟踪、
数据接收设备）由空间物理研究所负责研制。其外形参见下图。
    按探测项目的不同，ＨＰ－６气象火箭分为两种：综合型（ＨＰ－６
Ｚ）气象火箭和落球型（ＨＰ－６Ｌ）气象火箭。这两种气象火箭均使用高燃
速的聚硫橡胶类复合推进剂，采用端面燃烧型发动机，由活塞加速式助推器从
地需友接近于垂直的状态发射。ＨＰ－６Ｌ气象火箭的性能参数（括号内为Ｈ
Ｐ－６Ｌ气象火简明的性能参数）：起飞重量 60.80 公斤(58 公斤)，箭头重量 9.1
公斤(5.8 公斤)，探测仪器重量 2.8 公斤(2.0 公斤)装药重量 34.6 公斤(34.6
公斤)，环境温度26摄氏度时的装药燃烧时间为34.8秒(34.8秒)全箭长度2.515
米(2.307 米)，简明体直径 0.1615 米，从海拔 1公里发射场发射的弹道顶点高
度为 68 公里(80 公里)。
    HP-6Z 气象火箭的主要任务为探测距地面 20-60 公里高度层内的大气温
度、大气压力和风向、风速。这些饣象要素均在火箭飞行到弹道顶点附近实施
头体分离后，在探测仪器乘降伞下落的过程中测量。探测器又称探空仪，它采
用热敏电阻作测量大气温度的传感器、采用放射性气压计测量大气压力。高空
风利用携带有探空仪下降的降落伞的随风飘移我测量。
    ＨＰ－６Ｌ气象火箭的任务为探测距离地面３０－８０公里高度层内
的大气密度和风向、风速。该气象火箭的探测设备为膨胀球。膨胀球在火箭飞
行到弹道顶点附近从箭体内弹出，由于装在球皮内的膨胀剂的流出和迅速蒸发，
球皮会自动充分膨胀，终成为直径１.６米的探测球。以后探测球一面向地面回
落一面随风飘移。地面跟踪雷达测量膨胀球的轨迹，经计算即可得到大气密度
和风的数据。
    ＨＰ－６气象火箭于１９７０年开始研制，１９７１年－１９７９年



进行了６批次飞行试验，获取到甘肃省酒泉地区、云南省昆明地区的中层大气
资料。由于气象等探测火箭的研制工作于７０年代下半期转由国防科学技术大
学承担，ＨＰ－６气象火箭在圆满完成第６批次飞行试验后就中止了研制。
    ＺＮ－１气象火箭
    ＺＮ－１气象火箭与ＨＰ－６气象火箭一样，为小型固体火箭。ＺＮ
－１气象火箭的运载系统由国防科学技术大学负责研制，探测系统由空间科学
与应用中心负责研制。
    ＺＮ－１气象火箭的任务是探测距地面２０－６０公里高度层内的大
气温度、大气和和风向、风速，其探测方法同ＨＰ－６Ｚ气象火箭。
    ＺＮ－１气象火箭的动力装置采用主发动机和环形助推器相组合的双
室双推力方案。其中：主发动机为端面燃烧型发动机，装药为低燃速的端羟基
聚丁二烯类复合推进剂（后改为端羟基聚丁二复合推进剂），采用沿药柱轴向嵌
埋金属丝的方法来提高推进剂的燃速、以满足发动机推力的要求；环形助推器
由主发坳机长属喷管与装稳定属翼的属部整流罩之间的环形空腔构成，内装９
根双钴－１双基推进剂管状药柱，底部有４个小型喷管。助推器与主发动机同
时点火。其结构布局参见下图。
    ＺＮ－１气象火简明采用导式发射装置，从地面以接近垂直的状态发
射。该火箭性能参数：起飞重量 61.2 公斤，箭头重量 8.40 公斤，探测仪器重
量 2.3 公斤，主发动机装药重量 31.0 公斤，主发动机地面平均推力 2.0 千牛（环
境温度２０摄氏度），主发动机工作时间 34.4 秒（环境温度，助推器装药重量
3.5 公斤，助推器地面平均推力 9.6 公斤(环境温度 20 摄氏度)助推器工作时间
0.7 秒(环境温度 20 摄氏度)。全简长度 2.704 米，箭体直径为 0.150 米，从海
拔 1公里的发射场发射的弹道顶点高度为 68 公里。
    ZN-1 气象火简明于 1976 年开始研制，1979 年-1978 年进行过 4批次飞
行试验和一批次试验性，获取支甘肃省酒泉地区、云南省昆明地区和海南海口
地区上空的中层大气资料，拟于 1998 年进行设计定型试验。
    TJ-1A 取样火箭
    TJ-1A
    取样火简明为两级固体火简明(参见题图)，由北京窨机电研究所负责
研制。
    TJ-1A 取样火简明的任务，是收集距夺面 10-25 公里高度层内的等动力
学微粒样品，火简明在取样高度层内的飞行性能可确保取样器的流量系数等于
１。这样不仅可使进气口前自由流管的各种粒子都能流入取样器，从而使所取
到的样品能够代表实际情况；而且意味着进入到取样的器的气体直到进气口之
前，其相对于火箭的的宏观运动速度及其压力，密度，温度等动力学参数，与
自由流中的上列各个分别相等，同样，气流中包含的各种大小不同的粒子在进
入取样器前的宏观运动速度也相等，从而使取得的样品具有等动力学的特征。
    TJ-１A 取样火箭的主火简明采用中燃速的聚硫橡校的类复合推进剂，
内孔燃烧型发动机作动力装置，助推器的装药为 7根管状内、外燃型双镁－１
双基推进剂。其取样器由扩压器，过滤器和排气道３部分组成，其结构参见下
图。其中扩压器为带中心锥的单锥混合式扩压器，用于使进入扩压器进气口的
气流减速增压，将其动能转换成足以克服过滤器阻力的压力势能；过滤器在扩
压器扩张通道的后部，沿圆周呈环形布置，用于将入口气流中携带的固体粒子
收集起来；排出道的功能是使通过过滤器的气流能顺利地排出到大气中。



    TJ-１A 取样火箭采用导轨式发射装置，从地面以接近于垂直的状态发
射，该火箭于１９７５年开始研制，１９７６年－１９８０年进行了１批次飞
行试验和２批次使用。其性能参数：起飞重量 802 公斤（主火箭 383 公斤），简
明头重量 140 公斤，主发动机装药重量 156.5 公斤，主发动机地面平均推力 49
千牛（环境温度 10 摄氏度），主发动机工作时间 6.86 秒（环境温度 10 摄氏度），
助推器装药重量 185 公斤，助推器地面推力 91 千牛（环境温度 10 摄氏度）助
推器工作时间 4.04 秒（环境温度 10 摄氏度），全箭长度 6.185 米，箭体最大直
径 0.46 米(主火简明 0.36 米)，从海拔 1公里发射场发射的弹道顶点高度为 50
公里。
    TJ-2 取样火箭是由 TJ-１A 取样火简明的主火简明作适当修改而成的单
级火箭，其任务是由集距地面 6013 公里高度层内的微粒样品。该火简明能保证
有较高的取样效率。
    TJ-2 取样火箭的起火重量 383 公斤，总长度 4.107 米，简明体直径 0.36
米，采用导轨式发射装置的状态发射。该取样火箭于 1977 年至 1985 年进行了
1批次飞行试验和 3批次使用。
    ZN-3 高空探测火箭
    ZN-3 高空探测火箭为两级固体火箭，其运载系统由国防科学技术大学
负责研制、探测系统由窨科学技术与应用研究中心负责研制。
    ZN-3 高空探测火箭的助推器采用低燃速的端羟基聚丁二烯类复合推进
剂、内孔燃烧型发动机作动力装置，主发动机为同一种装药的端面燃烧型发动
机，采用沿药柱轴向嵌埋金属丝的方法来提高装药的燃烧速度。
    ZN-3 高空探测火箭可用于对距地面高度１２０公里以下的大气探测和
高空物理研究。
该高空探测火箭采用导轨式发射装置，从地面以接近于垂直的状态发射。
其性能参数：起飞重量 285 公斤（主火箭 166 公斤），箭头重量 45 公斤，探测
仪器重量 25 公斤，主发动机装药重量８４.６公斤，主发动机地面平均推力 5.60
千牛(环境温度 20 摄氏度)，主发动机工作时间 31 秒（环境温度 20 摄氏度）助
推器装药重量 75.2 公斤(环境温度 20 摄氏度)助推器地面平均推力 41.5 千牛，
(环境温度 20 摄氏度)，全箭长度 4.872 米，箭体直径 0.25 米，从海平面发射
的弹道顶点高度为 148 公里。
    ZN-3 高空探测火箭是有关研制单位自筹经费于 1988 年开始进行研制的
1991 年在海南探空火箭发射场进行了飞行试验。试验结果表明，该高空探测火
箭可以飞达距地面 130-148 公里的高空。
    上述 5 种探空火箭虽然发射数量不多(总计约 90 枚)，但都是研制成熟
成功率高和可供使用的火箭。实现探空火箭商品化是今后中国火箭探空事业具
有活力的重要因素。



我军航空救生装备形成系列

          我军飞行员有了系列配套的“生命保护神”。据空军有关部门透露，
适合我军飞行人员在海上、沙漠、热带丛林和寒带、高原五大区域飞行需要的
航空救生装备，最近首次完成系列配套，为复杂气候、地理环境下飞行人员的
生命提供了可靠的保障。
    据介绍，航空救生装备一直是世界先进国家长期致力于研究的课题，
也是被国际航空医学界公认的尖端技术之一。由于我国地域广阔，气候地理环
境复杂，加上飞机型号多，要在严格限制的机舱里容纳种类如此繁多的救生物
品，技术要求很高，难度很大，适合我军飞行员在特殊地区作业时需要的专用
航空救生装备一直没有形成配套产品，给被迫跳伞后飞行人员的安全一度带来
了许多困难和严重后果。
    记者看到，在一个书包大的救生装备包里，竟装有数十种先进的救生
装备，有特制的救生口粮、消毒、净水、产热装置、多用途救生刀等生活必需
品；还有救生电台、光烟信号管、目标指示装置和多种检测仪等通讯联络装置；
另外，根据不同地区的需要，分别装有防寒睡袋、充气橡皮艇、氧气瓶、防蛇、
防鲨鱼和维持体能急用的药品等防护急救用品和直升机吊救装备等。研制人员
告诉记者，这一个小小的救生设备装备包，可保障飞行人员在各种环境下生存
72 小时之用，以使飞行员能够维持到救援人员到来。
    据空军航空医学研究所的有关人员介绍，为了研制这套救生设备，十
年来，他们先后多次进入人迹罕至的西双版纳亚热带原始丛林、“死亡之海”塔
克拉玛干沙漠腹地、空气稀薄的青藏高原以及波涛汹涌的大海，冒着生命危险
在常人难以想像的恶劣环境下模拟遇险飞行人员进行生存、生理试验，终于使
我军的航空救生装备形成了完整的系列配置。其中，高原、沙漠、寒带地区的
救生装备和直升机营救装置的研究成果已达到世界先进水平。
    据介绍，这些性能稳定、安全可靠的救生装置不仅可适应未来高技术
战场的需要，充分发挥高性能战斗机的战术、技术性能和确保飞行安全，而且
在民用航空、抢险救灾和野外勘探等特殊作业中也有着广泛的应用前景。



中国的空地导弹

作为三位一体的战略核打击的一部分，中国的空中核打击力量的发展是鲜
为人知的.普遍的认为是空中核打击能力有限，象征意义大于实际意义.事实上
中国自原子弹爆炸成功后，曾先后研制过几种型号的空地导弹供战略部队使用.
在中国成功地发射地地导弹之前，为了对付前苏联迫在眉睫的核威胁，首先使
用轰炸机甩投原子弹成功，之后具有极佳低空突防能力的强 5改装机也能利用
内部弹仓甩投原子弹，但强 5航程有限，作为一种"玉石俱焚"的攻击方式，在
超过作战半径的地方甩投原子弹还是有可能进行核报复的.据说当时选拔的特等
优秀飞行员在接受训练时，无一人打退堂鼓，其爱国热情感人肺腑.    在地地
导弹发射成功后，并不断有新型号出现的情况下，执行空中核打击的压力有所
减轻.70 年代后期，有关的科研部门在成熟的巡航导弹基础上研制空地核导弹，
据信至少曾有过两种型号的空地导弹服役.这方面的保密性极强，外界对其知之
甚少，最近随着新型导弹的服役，老型号的退役，人们才对其有一定了解.    在
84 年的"航空知识"的某一期里，在介绍轰 6国产轰炸机时，曾提到用空地导弹
进行战略核轰炸任务.中国发展的一型空地导弹发射重量大约 1.5-2 吨左右，射
程 100 公里左右，单弹头 20 万吨当量，制导方式惯性导航加主动雷达，轰 6战
略轰炸机使用.估计歼轰 7，歼 10，歼 11 及歼 8Ⅲ也可使用.另一种型号是增程
型，最大射程 400 公里左右，而不是外界认为的中国的巡航导弹的最大射程不
超过 200 公里，但其 3吨多的发射重量只要轰 6能使用.一个有趣的现象，海军
航空兵的轰 6丁反舰导弹攻击机是在战略轰炸机的基础上发展的，而不是战略
轰炸机在普通导弹攻击机的基础上发展，这可能是需要有先后.
这两种型号的导弹从当时发展的舰舰导弹水平看，存在着不少不足，首先
是巡航高度高，至少要在几百米的高度，其次是精度低，偏差在几百米到 1千
多米，不过使用核弹头可能不会太计较精度，另外准备工作复杂，使用液体燃
料，发射前注射.进入 90 年代后，中国在成功地吸收了前苏联部分成熟技术后，
发展了新一代空地导弹.这种导弹在某些方面很接近美国的"战斧"式，超低空飞
行，采用 GPS 全球定位技术，有多种制导方式，射程在 600 公里左右.而且有多
种发射方式，可从陆空发射，估计未来的中国的大型军舰可能也会装备这种导
弹的发射箱，届时将拥有与美国军舰相似的打击能力.这种导弹可携带包括核弹
头在内的多种弹头，精度极高，传说偏差只有十几米，在定型的多枚实弹射击
中，"其极高的命中精度连专家也没预料到"。
 中国现在还正在积极研制射程超过 3000 公里的巡航导弹，预计下一世纪
服役.在精度方面取得重大突破后，现在的技术难点是解决固体火箭技术，一但
在这方面取得突破，将极大地提高中国巡航导弹的性能。
作为三位一体的战略核打击的一部分，中国的空中核打击力量的发展是鲜
为人知的.普遍的认为是空中核打击能力有限，象征意义大于实际意义.事实上
中国自原子弹爆炸成功后，曾先后研制过几种型号的空地导弹供战略部队使用.
在中国成功地发射地地导弹之前，为了对付前苏联迫在眉睫的核威胁，首先使
用轰炸机甩投原子弹成功，之后具有极佳低空突防能力的强 5改装机也能利用
内部弹仓甩投原子弹，但强 5航程有限，作为一种"玉石俱焚"的攻击方式，在
超过作战半径的地方甩投原子弹还是有可能进行核报复的.据说当时选拔的特等
优秀飞行员在接受训练时，无一人打退堂鼓，其爱国热情感人肺腑.在地地导弹
发射成功后，并不断有新型号出现的情况下，执行空中核打击的压力有所减轻.70



年代后期，有关的科研部门在成熟的巡航导弹基础上研制空地核导弹，据信至
少曾有过两种型号的空地导弹服役.这方面的保密性极强，外界对其知之甚少，
最近随着新型导弹的服役，老型号的退役，人们才对其有一定了解.在 84 年的"
航空知识"的某一期里，在介绍轰 6国产轰炸机时，曾提到用空地导弹进行战略
核轰炸任务.中国发展的一型空地导弹发射重量大约 1.5-2 吨左右，射程 100 公
里左右，单弹头 20 万吨当量，制导方式惯性导航加主动雷达，轰 6战略轰炸机
使用.估计歼轰 7，歼 10，歼 11 及歼 8Ⅲ也可使用.另一种型号是增程型，最大
射程 400 公里左右，而不是外界认为的中国的巡航导弹的最大射程不超过 200
公里，但其 3吨多的发射重量只要轰 6能使用.一个有趣的现象，海军航空兵的
轰 6丁反舰导弹攻击机是在战略轰炸机的基础上发展的，而不是战略轰炸机在
普通导弹攻击机的基础上发展，这可能是需要有先后.这两种型号的导弹从当时
发展的舰舰导弹水平看，存在着不少不足，首先是巡航高度高，至少要在几百
米的高度，其次是精度低，偏差在几百米到 1千多米，不过使用核弹头可能不
会太计较精度，另外准备工作复杂，使用液体燃料，发射前注射.进入 90 年代
后，中国在成功地吸收了前苏联部分成熟技术后，发展了新一代空地导弹.这种
导弹在某些方面很接近美国的"战斧"式，超低空飞行，采用 GPS 全球定位技术，
有多种制导方式，射程在 600 公里左右.而且有多种发射方式，可从陆空发射，
估计未来的中国的大型军舰可能也会装备这种导弹的发射箱，届时将拥有与美
国军舰相似的打击能力.这种导弹可携带包括核弹头在内的多种弹头，精度极
高，传说偏差只有十几米，在定型的多枚实弹射击中，"其极高的命中精度连专
家也没预料到"。
 中国现在还正在积极研制射程超过 3000 公里的巡航导弹，预计下一世纪
服役.在精度方面取得重大突破后，现在的技术难点是解决固体火箭技术，一但
在这方面取得突破，将极大地提高中国巡航导弹的性能。

中国防空导弹

    今年九月二十日中国军方在新疆双子城武器实验场成功地试射了一种新型
地对空导弹。
据稍后【解放军报】报道，该导弹先后对高空，低空，远距离，近距离，
小型高速和强干扰等目标进行了多次模拟实战条件下的严格测试。这次试射显
示出这种新型导弹射程远，速度大，抗干扰能力强等技术特点和各种战术环境
下对目标的不同打法，适应了防空部队高科技条件下的作战要求，充分发挥了
新型导弹的性能优势，使新装备形成了全方位，全空域的战斗力，并标志这中
国国土防空作战能力有了新的提高。一如既往的，导弹的型号和性能参数都没
有透露，但又呼之欲出。
当天到场观摩的解放军三总部将领有副总参谋长钱树根中将，总后勤部副
部长周有良中将，总政治部副主任唐天标中将，以及空军和国防科工委的相关
将领。究竟是什么武器能受到如此礼遇？是凯山一号（KS-1），猎鹰 60（LY-60）
还是什么神秘的东东？紧张，紧张，刺激，刺激！欲知后事如何，请听下回分
解。
答案原来在千里之外的莫斯科。据一位不愿曝露姓名的俄罗斯联邦武器出
口集团（RasvooRouzhenie）官员指出，中国自 1992 年从俄罗斯采购 S-300PMU



（SA-10b）后已形成战斗力并频频出现于近年的军事演习中，更为先进及具备
完整弹道导弹防御能力的 S-300V（SA-12），亦已在 1995 年引进。中国军方对
试用的少量 S-300PMU 表示满意，认为俄罗斯整合成熟科技的产品，总体性能表
现不亚于『爱国者』导弹，正如 Su-27 战斗机是系统工程上的杰作一样，所以
决定引进生产线自行生产，并搁置原先进行中的红旗 9计划。
    他指出，中国生产的型号是较新式的是 S-300PMU1。由于 S-300 系列导
弹和其他俄制武器一样具有很强的共通性和改良弹性，所以也能通过更换电脑
软件，模组化组件及少量新部件的方式来提升其性能，最终达到 1997 年 8 月在
莫斯科航空展首次公开亮相的 S-300PMU2 的水平。中国版的 S-300PMU1 也就是
这次地空导弹试射的主角－－红旗 15。不过这次试射用的系统为进口零件组装，
所以官方媒体报导中并没有出现熟悉的『国产』或『自行研制』等字眼。同时，
这位俄国人强烈暗示当天有他们的技术顾问参与。
    也许几年前我们大声嘲笑的【中国能否打赢下一场战争】中，中国版
的ＴＨＡＡＤ系统并非荒野奇谭。在下几篇将向大家揭开绝密研制中的红旗 15，
16，17，18 系统的面纱。敬请期待。
    目前中国陆军野战防空部队和空军防空兵的导弹部队，共装备有 9个
型号的地空导弹，已经具有覆盖高，中，低／远，中，近全空域的能力，而其
中又以中低空防御系统较为先进。

    低空／超低空近程地空导弹有四种：

肩射的『红樱』(HN-5)/5A/5B；从刺针式导弹改良而成的『前卫』（QW-1），
由『霹雳－9』空射导弹演进的『地空』（DK-9），俄制 2S6M『通古斯塔』（Tungusta）
弹炮合一野战防空系统上的 9M311（SA-19）1。

    中低空短程地空导弹有三种：
  
『红旗 61A』（HQ61A），改良自法国『响尾蛇』（Crotale）的『红旗－7』，
引进俄罗斯的是 SA-15（Tor）导弹系统 2。

    高空远程地空导弹号有两种：
  
『红旗 2』/2J/2B，SA-10 和 SA-12。『凯山』（KS-1）和另一种叫做『猎鹰』
（LY-60）的中长程地空导弹尽管采用了动目标追踪处理和显示(MTI）和频率捷
变（FrequencyAgile）等先进技术，而 LY-60 所采用的微处理器智能模组技术，
更使整个系统成为一个有人工干预能力的指令控制系统，它可以同时处理 40 个
目标，跟踪其中 12 个，并攻击其中 3个威胁性最高的目标，具有 80 年代中的
国际水平，但早在 1989 年试射成功后一直得不到军方的青睐，显然军方希望在”
质“的方面能够有一个大的飞跃。
您想知道美国秘密部署的『曙褂喈神』（Aurora）高超音速隐形战略侦察机
的情况而中国又是如何在太平洋上空准确地捕捉这种速率高达五至六马赫的飞
机吗？
请听下回分解。
    注：1－－SA-19 仅少量装备『拳头』部队。



    2－－托尔系统仅少量装备『拳头』部队。
　  

中国航空材料研究获重要成果特大变压吸附制氢技术成熟

９９６年底通过鉴定、由中国航空科研院所和企业科技人员用１０年时间完成
的国家“８６３”高技术新材料领域课题——铸造Ｎｉ３Ａｌ（镍铝）基高温
合金ＩＣ６及应用研究达国际领先水平，使中国用国产材料替代进口材料制造
航空发动机叶片，在高性能航空发动机研制技术方面取得重大突破。
专家鉴定小组认为，ＩＣ６合金在压铸镍铝高温基合金中处于国际领先水
平；应用ＩＣ６合金的整体定向凝固技术研制出的形状复杂的导向叶片，达到
国际先进水平；镍铝金属化合物成功地应用于航空发动机涡轮导向叶片，并在
国际上首次进行飞行考核，在世界处于领先地位。由中国工程院院士傅恒志，
国家“８６３”新材料领域首席专家石力开等组成的鉴定委员会认为，ＩＣ６
合金具有成分简单、不含稀贵元素、成本低廉等特点，在许多方面都取得了创
新和突破，是一种立足国内资源、具有中国特色的合金。
铸造镍铝基高温合金ＩＣ６及其应用研究项目是国家“８６３”计划高技
术新材料领域“七五”、“八五”科研课题。北京航空材料研究院研究员韩雅芳、
高级工程师李孙华等６名科技人员在有关单位大力配合下，设计了４５种成分
方案，对１２种合金元素进行了筛选，终于研制成功ＩＣ６这种具有中国特色
的涡轮导向叶片合金材料。ＩＣ６合金初熔温度为１３１０℃－１３２０℃，
使用温度超过１１００℃。
ＩＣ６合金涡轮导向叶片研制成功后，经过２０７小时地面及高空台模拟
试车，并安装在涡喷１３Ｂ发动机上，顺利通过了多项试飞考核。装有这种叶
片发动机的歼八ⅡＭ飞机在珠海航展上进行了３０个起落１４小时３０分的飞
行表演。ＩＣ６合金研究成功，为中国研制高性能航空发动机创造了条件。

新闻：中国继续发展多种型号的地对空导弹

    汉和通讯 9月 11 日专电：在海湾战争之后，中国调整了其国防战略的侧重
点，不断注意研制多种型号的地对空导弹，重点提高在现代战争中电子干扰情
况下的防空能力。
中国最新推出了 QW2 肩扛式防空导弹以及 FM90 多用途地对空导弹。新一代
的 QW2、FM90 主要是提高了导弹的射程和射速，并加强了反电子干扰的能力。(平
可夫采访报道)。
汉和通讯 9月 8日专电记者平可夫：为了对付日益严重的“弹道导弹”威
胁，美、日、以、俄等国家都非常重视有关“弹道导弹防御”(TMD)的研究。美
国的 THAAD、“爱国者 3”、俄罗斯的 S300V、以色列的“箭”TMD 系统就是在上
述背景之下发展而来的。
受到印度、朝鲜发展“地对地弹道导弹”的影响，中国近年来也加快了 TMD
的研究步伐。并首先在“远程地对空导弹”的研制方面着手研究。军事工业界
的消息来源对本刊透露：受到俄罗斯 S300PMU1 地对空导弹研制思想的某些启
示，中国发展了自己的“2000 系列”远程防空导弹系统。它包括射程为 12-100



公里的 FT2000 型“反辐射”地对空导弹、以及与 FT2000 名字相近的“地对空
远程导弹”，使用相控阵雷达，比 S300 更为小巧。

“2000”系列导弹外形类似俄罗斯的 S300PMU1 地对空导弹。目前，一共有 8
个 S300PMU1 发射系统服役于中国人民解放军，它们进口自俄罗斯，拥有有限的
“反导”(TMD)能力。
    “FT2000”反辐射导弹主要用于攻击敌人电子干扰飞机在 2-18GHz 范围
内发射的雷达、辐射波源。导弹采用被动雷达，并有记忆功能。



中国空地战略导弹的发展

    作为三位一体的战略核打击的一部分，中国的空中核打击力量的发展是鲜
为人知的.普遍的认为是空中核打击能力有限，象征意义大于实际意义.事实上
中国自原子弹爆炸成功后，曾先后研制过几种型号的空地导弹供战略部队使用。
 在中国成功地发射地地导弹之前，为了对付前苏联迫在眉睫的核威胁，首
先使用轰炸机甩投原子弹成功，之后具有极佳低空突防能力的强 5改装机也能
利用内部弹仓甩投原子弹，但强 5航程有限，作为一种"玉石俱焚"的攻击方式，
在超过作战半径的地方甩投原子弹还是有可能进行核报复的.据说当时选拔的特
等优秀飞行员在接受训练时，无一人打退堂鼓，其爱国热情感人肺腑.在地地导
弹发射成功后，并不断有新型号出现的情况下，执行空中核打击的压力有所减
轻。
 70 年代后期，有关的科研部门在成熟的巡航导弹基础上研制空地核导弹，
据信至少曾有过两种型号的空地导弹服役.这方面的保密性极强，外界对其知之
甚少，最近随着新型导弹的服役，老型号的退役，人们才对其有一定了解.在 84
年的"航空知识"的某一期里，在介绍轰 6国产轰炸机时，曾提到用空地导弹进
行战略核轰炸任务.中国发展的一型空地导弹发射重量大约 1.5-2 吨左右，射程
100 公里左右，单弹头 20 万吨当量，制导方式惯性导航加主动雷达，轰 6战略
轰炸机使用.估计歼轰 7，歼 10，歼 11 及歼 8Ⅲ也可使用.另一种型号是增程型，
最大射程 400 公里左右，而不是外界认为的中国的巡航导弹的最大射程不超过
200 公里，但其 3吨多的发射重量只要轰 6能使用.一个有趣的现象，海军航空
兵的轰 6丁反舰导弹攻击机是在战略轰炸机的基础上发展的，而不是战略轰炸
机在普通导弹攻击机的基础上发展，这可能是需要有先后.这两种型号的导弹从
当时发展的舰舰导弹水平看，存在着不少不足，首先是巡航高度高，至少要在
几百米的高度，其次是精度低，偏差在几百米到 1千多米，不过使用核弹头可
能不会太计较精度，另外准备工作复杂，使用液体燃料，发射前注射。
进入 90 年代后，中国在成功地吸收了前苏联部分成熟技术后，发展了新一
代空地导弹.这种导弹在某些方面很接近美国的"战斧"式，超低空飞行，采用 GPS
全球定位技术，有多种制导方式，射程在 600 公里左右.而且有多种发射方式，
可从陆空发射，估计未来的中国的大型军舰可能也会装备这种导弹的发射箱，
届时将拥有与美国军舰相似的打击能力.这种导弹可携带包括核弹头在内的多种
弹头，精度极高，传说偏差只有十几米，在定型的多枚实弹射击中，"其极高的
命中精度连专家也没预料到"。
 中国现在还正在积极研制射程超过 3000 公里的巡航导弹，预计下一世纪
服役.在精度方面取得重大突破后，现在的技术难点是解决固体火箭技术，一但
在这方面取得突破，将极大地提高中国巡航导弹的性能。

中国空对空导弹

      霹雳
1958 年 10 月，开始仿制苏联 K-5 空空导弹，1960 年 3 月，仿制出第一枚
导弹，1964 年定型投产.该导弹由无线电控制，自动驾驶仪操纵，横滚稳定自
动控制和冷气，战斗部和无线电引信，火箭发动机和电池等 5个部分，最大飞



行速度 2.5 马赫，使用高度 2.5-16.5 千米，最大发射距离 6千米，能全天候使
用，主要用于攻击中型轰炸机。
霹雳
1964 年 11 月展开仿制苏联 K-13 导弹工作，1967 年 3-7 月进行定型试验，
同年 11 月定型生产.该导弹由红外自动导引头，舵机舱，触发引信与非触发引
信，战斗部，火箭发动机及弹翼组成；鸭式布局，弹头呈半球型钝头，弹身为
细长圆柱形，两对三角形舵面和两对梯形弹翼呈十字形配置；飞行速度 2.2 马
赫，主要攻击中型轰炸机和歼击轰炸机。
霹雳
1981 年 10 月，设计定型并投入生产.约有 60%的零件，95%的原材料，元器
件与"霹雳"2 号导弹通用.改进的重点是导引头和引信，增大导引头截获距离；
提高抗太阳和天空背景的干扰能力；提高导弹蝗平均速度；调整光学引信的灵
敏度，改进电路和滤光片的性能，提高引信工作可靠性。
霹雳
自行研制的第一种空空导弹.1965 年开始研制，1980 年 4 月正式设计定型."
霹雳"2 号的改进型。
霹雳
1966 年开始研制，1985 年完成设计定型试验，1986 年 9 月正式定型.是在"
霹雳"2 号导弹的基础上发展的第二代空空导弹。
霹雳
1982 年 3 月开始研制，1987 年通过技术鉴定并小批量生产.其特点：具有
自动搜索，捕获和跟踪目标的能力，有较高的机动性和近距格斗能力。
霹雳
中国的第三代空空导弹，采用红外制导方式，可"发射后不管".其作战最大
高度 21 千米，最射程 500 米，最大射程 15 千米.具有全向攻击能力，其综合性
能超过美目前的 ALM-9L/M"响尾蛇"空空导弹.在日后的改型中，可能运用红外
焦平面探测技术，具有凝视成像能力，将极大的增强其抗干扰性能。
霹雳
中国雷达制导的中距空空导弹，和美 AIM-7"麻雀"相似，但具有更高的性能。
    AMR-1 中距空空导弹，和美 AIM-120"阿姆拉姆"及俄罗斯的 R-77 导弹
相似，为主动末制导，具有下视，下射，全天候，全方位，超视距交战的能力，
可以"发射后不管"。



中距导弹攻击手记

    (中校功勋飞行员率永利驾驶某型多用途战斗机，在西北地区进行了一场超
视距空空导弹攻击演练，并取得了优异的成绩。飞行结束后，他写下了详尽的
攻击手记）
10 月的大西北，天高云淡，能见度好得出奇。转场到了这里一个多星期了，
经过周密细致的准备，上级已虽然昨晚个人飞行准备加了班，休息得比较晚，
可虽然昨晚个人飞行准备加了班，休息得比较晚，可多年养成的习惯，一大早
还是爬了起来，看了一下天气，和预报的一样，确是飞行的好天。这样，地面
跟踪站会观察得很清楚，塔台、停机坪都能看到、听到今天按计划，今逃谠空
中靶机实施前半球超视距导弹攻击，目标的雷达反射面积与 F— 15 差不多。首
攻的任务由我——代号 07 担任，备份 06。这是新机改装后的第一次实弹检验
飞行，对我们飞行员的技术也是一个全面的考核。全基地所有人都在看着我们，
关心着今天的攻击将采取低位进人、上视搜索发现、中距蓝色的飞行标志旗已
升起，实施打靶的飞机经过全面细致的检查，一切准备就绪，它像一只老鹰吸
引着人们的目光。上飞机的时刻到了，穿好装具，我拍了一下机械师的肩膀，
对他说：“放心，等着好消息。”坐在飞机的座舱里，看着靶机开车、加速，我
有一种拳？    准备上阵时跃跃欲试的冲动，心里想，别看你先起飞，用不了
半个小时就叫你坠地！
    该我了，随着指挥员“07 开车”、“允许滑出”的口令，我驾驶着先进
的战机，在战友们期盼的目光中，滑上跑道，检查一切正常后，接通发动机加
力状态起飞，飞机滑跑还不到 500 米后离陆，转入大角度上升。
    飞机快速上升着高度，我心里的压力也在逐渐增加，仿佛有几个过载
作用在心头。虽然改装新机的飞行时间还不到 100 小时，可只要尊重科学，刻
苦钻研高技术，按客观规律驾驶，又有什么装备掌握不了？况且经过几次的演
练，已经具备了完成任务的条件。
    飞机上升高度到 4000 米，我将飞机改为平飞，调整飞行诸元，检查所
有设备。望着远方的天地线，那么的清晰。回头看了一眼基地，提醒自己，对
手在等着我，应该叫心里的压力到一边去了，我有能力完成任务，飞出新装备
的性能。
    很快到达航线的起点了，我用清晰、宏亮的声音报告：“07 到达进入
点。”    “明白，07 可以进入攻击航线。”按照指挥员的命令，我驾驶飞机快
速转弯，对正攻击航向改平，保持好攻击速度，将平显从航行状态转为攻击状
态，打开武器总电门，检查一切就序，进入搜索，同时报告：“07对正改平。”    距
离 120 公里、100 公里，此时两机的接近速度极快，供飞行员搜索、攻击的时
间很短。随着地面引导站距离的连续通报，我左手转动测距把手，调定雷达的
搜索距离，右手操纵雷达搜索框，使之在平显视界相应的距离、方位上。同时
检查，保持规定的飞行诸元，连眨眼睛的次数都比平时少了，恨不得一直睁大
眼睛，早一点发现目标。
    距离在迅速缩小，也许是考验，此时平显上目标的反射光点还真不少，
不细心看很难辨别真伪，目标还没有出现，隐藏得真不错。我心里清楚，要等
待，耐心等待。
    西北的太阳真够劲，火辣辣的，光线特强，显示符号都快看不清了。
我放下头盔护目镜，扳起平显滤光镜，这下显示好看多了。这时，平显正中出



现了一个徽弱的光点，随着两机距离的接近，在向下运动。

  目标出现了。

    我查看下显，目标符号在正前方，危险排列序号为 l，没错，这个光点，
就是我要截获攻击的目标。
    我连忙转动测距把手，修正距离误差，操纵搜索框套住目标，生怕动
作慢了，目标飞出搜索区。同时，默默地告诫自己不要急，要和训练时一样，
近点截获会更稳定。在距离目标数十公里处，我使劲地按下目标输入按钮进行
截获。
    平显左侧“A”攻击符号出现，雷达截获信号灯亮了，1秒、2秒、3秒，
平显画面的转换时间在此时显得很长。人着急，计算机可不管，还是按程序来。
    截获画面出来了，我的判断没错，运动矢量指正下方，现在向成功又
迈进了一步。
    “07 截获。”我自己都觉得向地面报告的声音与平时不一样。
    两机以每两秒一公里的速度在快速逼近着。指令环、瞄准环的误差已
接近最小了。随着瞄准误差的修正，我心跳的速度在加快，人也显得越来越兴
奋。
    当靶机进人中距空空导弹的最大允许发射区时，平显“|^|P”允许发射
信号出现。扫视导弹准备工作灯，正常。目标在机动，运动矢量线已偏离。
    目标距离××公里时，我狠狠地扣下外挂武器发射扳机。
    这时，我只觉得机身轻微晃动了一下，看着导弹弹射离梁、点火、加
速，喷着火焰飞了出去，我的身心好像也在和导弹一同向前飞。

    导弹准确击中目标！

    此时，我突然觉得浑身特别轻松，嘴里有点咸咸的，出了一身的汗。
想想地面的战友不知该有多高兴。嗯，对了，今晚也该给媳妇打个电话了。靶
机已经坠地了，返航时，飞机像通人性似的特听使唤，操纵起来，跟随性极佳。
到达机场上空，想都设想，就做了一个水平“8”字，然后加人航线，放下起落
架，飞机在 T字布侧方轻轻地接地。真够意思，飞了十几年，今天的感觉最好，
最令人难忘。
    飞机在滑向停机坪时，我侧脸一看，嗬，停机坪边所有的人都向我伸
出了大拇指，哨兵还向着我和战机庄重地行了个军礼。我的那位机械师，更是
一脸自豪，显得比我还兴奋。
    这次发射了 4枚中距空空导弹，全部命中目标。实弹检验顺利结束了，
可干掉 4架靶机的每个细节，都已深深地刻在脑海中。我当然不会就此满足，
军人必须精武，练兵就是要瞄准强敌。
    我希望成为“空中王牌”，这也是所有歼击机飞行员的梦想，如果他是
个真正男子汉的话。
    让我们反思历史，观察现在，设计未来。
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