
第41卷第3期 火箭推进 V01．41，No．3

2015年6月 JOURNAL OF ROCKET PROPULSION Jun．2015

垂直着陆重复使用运载火箭对动力技术的挑战
高朝辉1,2，刘 宇1，肖 肖2，汪小卫2，申 麟2
(1．北京航空航天大学宇航学院，北京100191；

2．中国运载火箭技术研究院研发中心，北京100076)

摘 要：运载火箭采用垂直着陆方式实现重复使用的需求对火箭各分系统提出了新的挑

战，而动力系统面临的挑战最大。垂直着陆重复使用运载火箭要求发动机提供正常的上升段推

力外，还需提供运载火箭子级垂直着陆回收过程中的平稳减速力和稳健控制力，因而要求发动

机具备可重复使用、大范围推力调节、二次起动、适应回收环境等多种能力，并具备较低成本。

本文介绍了美国SpaceX公司开展FALCON 9系列运载火箭一子级垂直着陆回收技术研究和相

关飞行试验的最新进展，研究并提出了垂直着陆重复使用运载火箭对动力技术的需求。
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Challenge to propulsion technology for vertical

landing reusable launch vehicle
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Abstract：To meet the reusable requirements of the vertical landing launch vehicle，each

subsystem faces new technical challenges，especially for the propulsion system．Besides the normal

ascent thrust，the vertical landing reusable launch vehicle should provide the force for steady

deceleration and robust control during the recovery process of the landing．Hence，the rocket engine

should be capable of reusability，thrust variation in a large range，secondary start-up，adaption to

environment and low cost．The latest developments about research and flight experiment of first stage

vertical landing recovery technology of the FALCON 9 launch vehicle made by SpaceX Corporation

are introduced in this paper．Based on this，the requirements of propulsion system are researched and

listed for the vertical landing reusable launch vehicle．
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0 引言

目前，世界上现役运载火箭都是一次性使

用。但是，实现运载火箭重复使用的梦想早在运

载火箭出现之初就已经提出。运载火箭要实现重

复使用，可靠安全的回收是第一步。伞降回收和

垂直返回是运载火箭子级回收的两种主要技术途

径。伞降回收已经成功运用于我国的“神舟”载

人飞船返回舱、美国航天飞机固体助推器等多项

工程任务[1-31；而垂直返回则在麦道公司的“德尔

它快帆” (DC—X／XA)以及SpaceX公司的“蚱

蜢”可重复使用验证机中得到了初步考验。近

期，SpaceX公司利用FALCON 9系列运载火箭执

行发射任务的机会，进行了多次旨在实现一级可

靠垂直着陆回收试验。相较而言，采用垂直着陆

的回收方式比采用伞降回收的技术难度更大。尤

其值得注意的是，以垂直着陆技术实现火箭的子

级回收，将对运载火箭的动力系统提出很高的技

术要求，主要包括发动机的二次起动和大范围推

力调节等。

1 FALCON 9系列运载火箭总体以

及动力系统方案

1．1火箭总体方案

FALCON 9系列运载火箭是SpaceX公司在

FALCON 1小型运载火箭基础上研制的两级液体

运载火箭[4]。

FALCON 9系列火箭有FALCON 9V1．0型、

V1．1型、重型以及重复使用R等构型。

FALCON 9 V1．0型由SpaeeX公司于2005年

开始研制，2010年6月实现首飞。V1．0型火箭为

两级液体火箭，最大箭体直径3．6 m，起飞质量约

352 t，全长55 m，近地轨道运载能力约为9．9 t，

地球同步转移轨道运载能力约为4．5 t。火箭一子

级使用9台隼(Merlin)一1C液氧牒油发动机
(海平面推力556 kN)，二子级使用1台隼一1C真

空型发动机。

FALCON 9 V1．1型火箭(参数见表1)于

2013年9月29日首次发射，相比V1．0型，V1．1

型火箭使用了新型隼一1D发动机(海平面推力提

高至620．5 kN)，一子级9台发动机由棋盘式布

局变为圆形布局，并使用了加长型贮箱，火箭全

长增加到68．4 m，近地轨道运载能力为10 t级。

FALCON 9重型将一子级作为通用芯级，在

V1．1型的基础上捆绑2个通用芯级，其200 km、

28．5。倾角轨道运载能力为53 t。

FALCON 9R火箭是将V1．1型火箭的一子级

和二子级重复使用，完成任务后的一子级、二子

级均垂直着陆返回发射场。经检查修复、组装并

加注燃料后，可重新执行发射任务。FALCON 9R

火箭的运载能力将比一次性使用火箭的运载能力

降低40％以上。

1．2动力系统方案

FALCON 9 V1．1火箭的一子级采用9台隼一

1D发动机。单台隼一1D发动机的海平面推力为

620．5 kN，真空比冲为3 041 m／s。发动机可工

作在70％～100％推力工况之间，并具备二次起动

能力。一子级飞行过程中采用发动机冗余，即如

果一台发动机出现故障，火箭仍能完成任务。

隼一1D发动机采用燃气发生器循环，总体方案较

简单，但比冲性能较低。其性能参数与现役其它

液氧／煤油发动机的比较情况见表2。

火箭二子级采用1台隼一1D真空型发动机，

真空推力为801 kN，比冲为3 335 m／s。该发动

机由一子级隼一1D发动机改进而成，其90％以

上的组件都与隼一1D相同，采用再生冷却燃烧

室，但辐射冷却喷管面积更大，以提高真空比

冲。2012年，SpaeeX公司成功试验了隼一1D真

空型发动机。2013年，开始用于FALCON 9

V1．1火箭。

2 FALCON 9 V1．1火箭一子级回

收试验

为了验证FALCON 9系列运载火箭一子级箭

体的垂直回收技术，SpaeeX公司结合FALCON9

V1．1火箭的飞行，截至2015年4月为止共进行

了6次一子级回收试验[5_剐。根据其预先设定的

试验目标，6次试验有3次成功、3次失败。
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表1 FALCON 9 V1．1运载火箭主要参数

Tab．1 Main parameters of FALCON 9 V1．1 launch vehicle

第1次试验中，主要目的是验证一子级发动

机在高速返回环境下的再次起动能力，以及返回

过程的姿态控制能力。一子级分离后再人大气层

前，3台发动机已经成功起动，验证了在高速返

回环境下发动机的二次起动能力。返回过程中，

因姿控发动机能力不足导致箭体旋转，旋转产生

的离心力使推进剂管理装置失效，主发动机提前

关机，试验失败。

第2次试验中，一子级安装着陆支架，并采

用更强能力的姿控发动机，携带更多姿控推进

剂，成功消除了箭体返回过程中的滚转。一子级

分离后的控制、发动机二次起动均取得成功。验

证了分离后一子级的姿态控制技术、推进剂管理

技术、发动机二次起动技术以及推力调节技术。
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表2隼系列发动机与其他发动机性能比较，

Tab．2 Performance comparison of Merlin series"engines—and o—thers

第3次试验中，一子级未安装着陆支架，分

离后经进行一系列机动，以受控模式软着陆在大

西洋上。

第4次试验中，一子级增加了栅格翼控制装

置，并使用海上移动回收平台进行着陆与回收。

试验中，从高超声速到亚音速阶段，栅格翼都正

常工作，一子级在返回过程中的姿态得到了有效

控制，并精确落人预定目标区域。但着陆前，由

于一个栅格翼耗尽了液压油，导致箭体在着陆时

姿态偏斜，以45度角砸在了海上着陆平台上。

此次飞行试验虽然着陆失败，但动力系统的相关

起动、推力调节、推进剂管理和供应等相关技术

都得到了验证。

第5次试验中，吸取了第4次试验的教训，

栅格翼的液压油增加了50％，在返回过程中一系

列动作都正常开展，栅格翼工作正常，但由于天

气的影响，没有开展海上平台的着陆试验，而是

以竖直受控状态着陆于大西洋上。

第6次试验中，按计划一子级分离后将在导

航系统指引下降落至位于太平洋的回收平台，但

一子级回收没能取得成功。据马斯克Tweets的公

布消息，一子级在飞行2．5 rain后与一子级分离，

分离6～7 rain后，一子级成功落到海上平台指定

位置，但由于侧向速度超过设定值的原因，一子

级在与平台接触后，发生了翻滚，导致箭体损

坏，回收失败，具体失败原因还未公布。

6次试验的时间、试验成败、试验概况以及

关键技术验证情况见表3。
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表3 FALCON9 V1．1火箭一子级回收试验情况

Tab．3 Results of first stage recovery experiment of Falcon9 V1．1 launch vehicle

3动力系统的技术特点分析

从上述试验情况分析可以看出，要实现运载

火箭的垂直着陆重复使用，动力系统的作用至关

重要，必须突破以下关键技术。

3．1箭体返回过程推进剂管理技术

为实现垂直着陆，FALCON 9系列火箭子级

再人时，贮箱内部会保留减速着陆任务所需的推

进剂。为保证主发动机正常起动与工作，需要对

返回过程中贮箱内部推进剂进行管理，具体包括

两个方面：

1)再人过程中和垂直降落过程中，在发动

机起动前，贮箱内部推进剂处于一个微重力的环

境，稍有干扰，将会剧烈运动，影响发动机重新

起动。

2)根据定点返回发射场或海上发射平台的

要求，自由落体一段时间后，子级需处于垂直可

控状态，按飞行惯性，此时推进剂会集中在贮箱

顶部，需要采取措施使推进剂沉底，以供发动机

正常工作。

3．2发动机重复使用技术

为满足回收后的重复使用要求，发动机在设

计时应重点考虑各部组件的强度和抗疲劳性能，

以及发动机的操作性、检测性及维护性等，其技

术难点主要是：

1)发动机部组件的重复使用技术。包括涡

轮泵、推力室的工作温度、压力等参数优化[9】，

长寿命、多次起停的结构与材料优化等。此外，

还要考虑对回收过程的力、热环境的适应性。

2)发动机检测、评估与维护技术。在发动

机薄弱部位设置高可靠的传感器和检测窗口，获

得相关信息，评估发动机产品状态和剩余寿命。
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优化发动机再次使用前的操作流程，缩短处理流

程；进行必要的维修，达到再次使用要求。

3)发动机健康监控与故障诊断技术。在发

动机工作时监测压力、转速、温度、振动、压力

脉动等数据，实时判定工作状态，及时判定故障

的部位、类型、原因、严重程度、影响等，采取

降低工况、关机等措施，提高发动机的可靠性。

3．3 泵压式发动机大范围推力调节技术n卅

要实现子级的垂直着陆回收，发动机大范围

的推力调节能力必不可少，这对发动机的燃烧

室、涡轮泵、阀门等各部组件均有较高要求，其

难点主要有以下几点：

1)需要实现大范围推力调节的发动机系统

配置。为实现推力调节，需要对发动机开展静态

特性和动态特性分析，确定相对合理、可行的发

动机推力调节方案。

2)需要适应大范围推力调节的发动机喷注

器。发动机推力调节能力要求过宽，推力室及燃

气发生器喷注器的性能就会偏离额定设计工况，

极有可能引发不稳定燃烧。此外，对额定工况的

大幅偏离还会对喷注、燃烧、雾化等过程的效果

带来较大影响，进而降低燃烧效率，造成比冲下

降。所以，适应推力调节的喷注器技术是发动机

研制过程中主要技术难点之一。

3)需要适应大范围推力调节的发动机涡轮

泵。当发动机工况偏离设计点时，涡轮泵特性曲

线会随之发生偏离，进而引起做功能力以及整体

效率的降低。同时，涡轮泵轴承和密封、转子动

力学设计指标、壳体强度等均需适应大范围的工

况变化。

4)大范围调节器技术。大范围调节器技术

是实现发动机推力调节能力的关键技术之一。发

动机推力调节范围以及偏差要求与调节器的精度

直接相关。

3．4二次点火起动技术

垂直着陆运载火箭返回时，通过发动机二次

起动，提供返回动力。为此，需要解决燃烧装置

的二次点火和发动机■次起动问题。

1)燃烧装置的二次点火技术。重复使用液

体火箭发动机一般采用液氧／煤油、液氧甲烷或液

氧液氢，均为非自燃推进剂，发动机的推力室和

燃气发生器均需要点火，为此需要重新构建发动

机系统，增加点火系统、设置吹除装置。

2)发动机二次起动技术。起动过程是大推

力泵压式液体火箭发动机研制的重点和难点，对

返回时二次起动的发动机，还需要解决热泵起动

问题、低入口压力下的起动问题和高抗气蚀泵等

技术难题。

3．5发动机低成本设计和制造技术[11]

虽然发动机可以通过重复使用来降低成本，

但是也要贯穿低成本的设计思路和方法，采用相

对简单的总体方案设计，就会易于控制设计、制

造成本。

1)发动机总体优化设计技术。针对总体的

设计指标要求，尽量采用简化设计方案，与总体

共同开展发动机的方案优化设计，以最优的成本

实现任务要求的指标。

2)发动机部组件通用化设计和制造技术。

发动机批量制造，尤其是部组件，在通用化设计

的前提下可以实现一型组件适应多种发动机，从

设计和生产角度实现最优化。

4结论和建议

运载火箭以垂直着陆方式实现重复使用对动

力技术提出了新的需求，要求发动机具备重复使

用、大范围推力调节、二次起动、适应回收环境

以及低成本等多种功能。动力系统的设计难度大

幅度增加，将面临新的挑战。

具备上述能力，并能够满足工程应用的火箭

发动机是实现运载火箭重复使用的基础和关键。

建议相关运载火箭总体和动力研制单位积极跟踪

SpaceX公司的进展情况，及早启动相关关键技术

预先研究，并将总体与动力的技术攻关和技术验

证相结合，相互促进提升，发挥最大效益。
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