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一种运载火箭第一子级回收方案设计方法

郭祖华，郭 皓，董长虹
（北京航空航天大学宇航学院，北京，102206）

摘要 : 针对可回收火箭的总体设计，提出了一种用于运载火箭第一子级回收方案的设计方法。首先，建立火箭子级

运动模型，为便于确定回收推力大小和调节范围，在模型中引入了推力比例因子和推力调节因子。然后，探讨回收推力

和推进剂剩余量的对应关系，并通过飞行时间给出剩余推进剂的约束条件。最后，从设计的角度确定回收基本过程，并

通过仿真算例制定火箭子级的回收方案。所提方法详细给出了回收过程中火箭发动机的推力大小、推力调整范围、工作

时间、落点位置、最大速度以及着陆段的起始速度和高度的估计。算例表明所提方法可以实现回收过程的关键参数确定。
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A Return Scheme Design Method for the First Sub-stage of a 
Launch Vehicle

GUO Zuhua, GUO Hao, DONG Changhong
(School of Astronautics, Beihang University, Beijing, 102206)

Abstract: A concept design method for the return of the first sub-stage of a launch vehicle is proposed. It provides a solution for 

the overall design of a recoverable Launch vehicle. Firstly, a motion model for return of first stage is built. In order to calculate the 

thrust and its adjustment range, two parameters that named thrust ratio and thrust adjustment factor are defined in the model. 

Secondly, relation between recovery thrust and left propellant is discussed. A constraint of left propellant is introduced. Finally, a 

return scheme of a first stage is planned through a simulation example. The method proposed answers such questions as how much 

propellant should be reserved to realize the return of the first stage, how much thrust should be used, what is the adjustment range of 

thrust during the return process, the landing point of the stage, the max velocity during the return, and height and velocity before the 

stage enters the landing phase. The example shows that this method can be used to plan a complete return scheme for the first stage of 

a launch vehicle.
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0　引 言

多级火箭第一子级外形和质量都很大，火箭发动

机系统复杂而且昂贵，目前火箭多为一次性的，如果

能够实现第一子级的回收再利用可以有效降低发射成

本。目前针对子级回收展开了多方面的研究，胡冬生

等［1］通过飞行视频对Falcon9一子级飞行数据进行了

采集和处理，解算出回收过程弹道倾角、动压、过载

等弹道参数，进而对第一子级返回过程的气动环境和

约束参数进行分析，为重复使用火箭垂直回收设计提

供参考。高朝辉等［2］以Falcon9火箭为例，比较了返

回原场和不返回原场两种回收策略下火箭回收所消耗

的推进剂情况。鲁宇等［3-4］分析了伞降回收、垂直回

收和带翼飞回等几种方式的技术难度、运载能力的损

失以及经济性。文献［4］中提到实现重复使用第一

子级助推器，可降低火箭成本30%。康建斌等［5］通过

分析Falcon9火箭第一子级垂直返回试验，指出大姿

态机动控制和高精度组合导航技术的重要性。黄伟［6］

对基于群伞-缓冲气囊的伞降回收着陆系统和基于可

控翼伞的伞降回收着陆系统进行了方案比较，指出后

者在实现精确回收方面更有优势。郑雄等［7］通过分
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析Falcon9火箭的回收方案和试验情况，提出火箭再

入热防护技术、火箭发动机推力大幅度调节技术、高

精度的导航制导技术以及高可靠性着陆支撑技术等方

面是成功回收的关键。另外，还有许多针对具体技术

的研究内容。杨文淼等［8-10］展开了与着陆缓冲机构相

关的仿真研究。吴荣等［11-13］采用四次多项式制导方法

实现了子级回收的仿真研究。王劲博等［14-17］采用伪谱

法或以伪谱法为基础的复合方法实现回收轨迹的优化

或制导。用于子级回收的控制方法还包括自抗扰方

法［16］和线性二次调节器LQR［17］等。研究表明，针对

火箭子级回收，中国在制导控制方法研究和着陆缓冲

机构的研制方面开展了大量的工作。除此之外，中国

从 20世纪 80年代开始研究可重复使用航天器，提出

了完整的回收方案。近年来，中国翎客航天公司、深

蓝航天公司和星际荣耀公司都在火箭回收的试验研究

方面取得了丰硕的成果［18］。可回收子级与传统火箭

子级相比有一些特殊性，需要在火箭设计阶段加以考

虑，本文旨在系统地讨论可回收子级的回收方案设计

方法。

回收过程中，由于第一子级中只包含少量推进

剂，故子级的总质量比整个运载火箭轻很多，回收过

程中只需要使用原火箭发动机的部分推力就足够了，

因此，可回收火箭在总体设计阶段就应该考虑发动

机的布置方案。目前的研究和试验往往针对实际的

案例，对于需要为子级预留多少推进剂，以及回收

过程中需要多大推力等问题，目前文献中未见系统

的论述。本文以理想无风环境、回收场地水平、没

有落点位置限制为基本假设，讨论火箭子级回收所

需要付出的燃料代价和火箭发动机推力配置及调整

范围等问题。该方法可以很方便地确定回收子级推

力相对于原火箭推力的比例、子级剩余推进剂的质

量以及回收推力的调整范围，从而为总体设计提供

参考。

1　回收过程中第一子级的运动模型

第一子级回收过程的起点是在高空第一级火箭关

机分离的地方，此时火箭以较高的速度运行。只考虑

飞行平面内的情况，在发射点坐标系中建立火箭第一

子级的平面运动模型如式（1）所示。
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dv
dt

= -g sin θH +
Pr

m1r

cos α - D
m1r

dθ
dt

=
1
v ( )-g cos θH +

Pr

m1r

sin α +
L

m1r

dx
dt

= v cos θ

dy
dt

= v sin θ

D =
1
2
ρv2CdSm

L =
1
2
ρv2Cα

LαSm

η = arctan ( )x
R0 + y

（1）

式中    v为火箭第一子级的飞行速度；θH 为第一子级

相对于当地水平面的夹角，θH = η + θ；θ为第一子级的

弹道倾角；η为以发射点为起点，第一子级当前位置

相对于地心的矢量扫过的地心角；α为第一子级当前

的攻角；m1r为火箭第一子级的质量；Pr为回收过程中

火箭第一子级的推力；D为气动阻力；L为气动升力；

ρ为大气密度；Cd 为第一子级的气动阻力系数；Cα
L 为

第一子级的气动升力系数相对于攻角的导数；Sm为第

一子级的特征面积；R0 为地球的平均半径；g为重力

加速度，g = g0

R2
0

x2 + ( )R0 + y
2
；g0为地面加速度。

对于多级运载火箭，起初包含所有推进剂时，第

一子级的质量表示为

m1r = m01 - m02 = (1 - 1
q1 )m01 （2）

式中    m01 为第一级火箭的总质量；m02为第二级火箭

的总质量；q1为第一级火箭与第二级火箭质量之比，

q1 =
m01

m02

。为了保证回收时有足够的推进剂，假定第一

级火箭在 tk1时刻关机并分离，第一子级的质量是剩余

推进剂质量和结构质量之和，如图1所示。

此时第一子级的质量表示为
m1k1 = m1p + m1s

式中    m1k1 为 tk1 时刻关机时火箭第一子级的总质量；

m1p为剩余推进剂的质量；m1s为子级结构质量。

进一步表示为

图1　关机时刻第一子级的质量示意

Fig.1　Mass of the first sub-stage at shut down
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m1k1 =
tk - tk1

tk
(1 - ε)m1 + εm1 （3）

式中    m1 为装满推进剂时第一子级的总质量；ε为第

一子级的结构质量系数；tk1为考虑回收情况下第一级

火箭的关机时刻；tk为不考虑回收时第一级火箭从点

火到工作结束的时间。由多级火箭的相关知识

可知［19］：

ε =
q1μk - 1
q1 - 1

（4）

式中    μk是第一级火箭 tk时刻的关机质量比。

火箭正常工作时，第一级火箭的工作时间为［19］

tk = ν0 I E
sp0(1 - μk ) （5）

式中    ν0为火箭的地面初始重推比，ν0 =
m01 g0

P
；I E

sp0为火

箭推进剂的比冲；μk 是第一级火箭正常关机时的质

量比。

结合式（2）~（5），整理得到：

m1k1 = ( q1 - 1
q1

- tk1

ν0 I E
sp0 )m01 （6）

回收过程中，火箭发动机工作时，第一子级的质

量随时间而减小，可以表示为

m1r = μrm1k1 （7）

式中    μr为第一子级回收过程中的质量比。

回收过程的第一子级发动机工作时间可表示为

t = ν0r I
E
sp0(1 - μr ) （8）

式中    ν0r 为待回收的第一子级初始地面重推比，定

义为

ν0r =
m1k1 g0

Pr

（9）

为了便于设计分析，令火箭回收推力为

Pr = kckp P （10）

式中    kp为第一子级的回收推力比（kp < 1）；kc为推力

调节因子，kc在［0，1］之间变化，用于实现推力的

连续变化。

将式（6）和式（10）代入式（9）整理得到

ν0r =
[ ]ε + rp( )1 - ε

kp (1 - 1
q1 ) ν0 （11）

结合式（6）~（10），整理得到：

m1r = ( q1 - 1
q1

- tk1

ν0 I E
sp0 )m01 - tkckp P

g0 I E
sp0

（12）

当回收减速发动机工作时，第一子级的质量随时

间 t而减小，这里 t是指回收过程中发动机累计工作时

间。于是，回收时火箭第一子级推力和质量之比可以

表示为

Pr

m1r

=
kckp g0 I E

sp0

q1 - 1
q1

ν0 I E
sp0 - tk1 - tkckp

（13）

火箭第一子级的气动阻力和质量之比可以表示为

D
m1r

=
ρv2Cdν0 g0 I E

sp0

2Pm( )q1 - 1
q1

ν0 I E
sp0 - tk1 - tkckp

（14）

式中    Pm为火箭单位特征面积上的总质量，Pm =
m01 g0

Sm

。

考虑到回收过程中火箭第一子级起初在稀薄大气

中飞行，所以运动模型中的升力可以不用考虑；当子

级完成姿态调整后，以180°攻角飞行，所以忽略推力

的法向分量。于是火箭运动方程可以表示为
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dv
dt

= -g sin θH + a t( )kckp cos α - ρv2Cdν0

2Pm

dθ
dt

= - g cos θH

v
dx
dt

= v cos θ

dy
dt

= v sin θ

（15）

其中，a t =
g0 I E

sp0

q1 - 1
q1

ν0 I E
sp0 - tk1 - tkckp

。

2　回收推力的初步确定方法

在第一子级分离时，为回收过程预留的推进剂必

然远小于原推进剂量，回收推力也比原火箭推力小，

于是火箭第一子级的初始地面重推比可以表示为

ν0r =
[ ]ε + rp( )1 - ε m1 g0

kp P
（16）

式中    ε为火箭第一子级的结构质量系数；rp为第一子

级中推进剂剩余比例（rp<1）；kp是回收推力占初始火

箭推力的比例（kp < 1）。上式进一步写成：

ν0r =
[ ]ε + rp( )1 - ε

kp (1 - 1
q1 ) ν0 （17）

这个公式表明了分离时刻，第一子级重推比 ν0r与

原火箭起飞重推比 ν0之间的关系。当 rp=0时，得到第

一子级燃料耗尽时的重推比 νer：

νer =
ε
kp (1 - 1

q1 ) ν0 （18）

回收过程是减速过程，所以必须保证 νer ≤ 1，于

是有：

kp ≥ εν0(1 - 1
q1 ) （19）

式（19）给出了参数 kp 选取的约束条件。根据

式（17）得到：
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kp = [ ε + rp(1 - ε) ] (1 - 1
q1 ) ν0

ν0r

（20）

不妨令
ν0

ν0r

= 0.64，仍然取结构质量系数 ε = 0.1，

假定级间质量比 q1 = 6，当第一子级剩余推进剂比例

在 9%~28%变化时，推力比 kp也随之升高，如图 2所

示，根据图 2 所示的曲线可初步确定回收推力的大

小。比如当剩余推进剂比 rp为16%时，回收推力比 kp

约为13%，可通过式（19）初步判断回收推力比是否

合理。

剩余推进剂的量可以通过关机时间估算，所以剩

余推进剂比 rp又可表示为

rp =
tk - tk1

tk

（21）

当 rp确定后，也可以用式（21）预计可回收火箭

的第一级关机时间 tk1。

3　回收过程发动机等效工作时间

发动机工作时间反映了推进剂的消耗情况，回收

过程中，只有部分发动机参与工作，且不一定是全推

力工作。为了能够通过发动机工作时间来估计燃料的

剩余量，这里将回收过程中发动机的工作时间折算到

原火箭发动机的工作时间尺度上。假设回收发动机工

作时间为n段，则总等效工作时间记为

teq = ∑
i = 1

n

Δtikcikp （22）

式中    teq为回收过程中发动机累计等效工作时间；Δti

是 i-1时刻到 i时刻发动机的工作时间段；kci是 i-1时

刻到 i时刻发动机的推力调节因子。显然 teq应小于原

火箭的关机剩余时间，以保证火箭子级回收过程中有

足够的推进剂，即：

teq < tk - tk1 （23）

4　回收过程规划及实例

规划回收过程的关键之一是确定关机时间 tk1，使

得式（23）被满足，这需要通过仿真来确定。回收的

本质是消除掉子级的动能和势能，使它最终静止在着

陆点，暂不考虑地球的旋转，规划回收过程如图3所

示。在 tk1时刻，火箭第一子级关机并分离后，子级将

继续上升。从 tk1到 tr1，对第一子级进行姿态调整，使

发动机喷口朝向子级运动方向；从 tr1到 tr2是第 1次减

速，启动火箭发动机将火箭子级速度减为 0，到 tr2时

刻子级达到最高点，动能消除为 0；从 tr2到 tr3，子级

在重力作用下垂直降落，同时进行姿态调整，使发动

机喷口向下，到达 tr3点时，火箭子级重新获得了一定

的动能，同时势能减小；从 tr3到 tr4启动火箭发动机执

行第2次减速，使火箭子级的速度和高度都降到足够

小的值；从 tr4到 tr5是着陆段，对子级进行精确的高度

控制，使子级平稳着陆，完成回收过程。第1次减速

消除动能和控制火箭子级在射程方向的落点；第2次

减速控制火箭的落点偏差和降落速度，避免过高速度

导致的再入气动热，着陆段对火箭子级进行精确的位

置控制，实现平稳着陆。

根据前面的回收过程规划，火箭第一子级需要具

备调姿能力，可以通过在火箭子级端部布置推力装置

来实现，具体方案略。假定某火箭第一级火箭的比冲

为 300 s，第一级火箭关机质量比为 0.2，起飞重推比

为 0.8，单位截面积的质量为 2×104 kg/m2，第一子级

结构质量系数为0.04，不考虑回收时的第一级火箭总

飞行时间为 tk=192.00 s，第一级火箭与第二级火箭质

量比为 6。根据火箭飞行仿真轨迹，确定第一级火箭

关机时间为 tk1=156.28 s，关机速度为1.802 3×103 m/s，

关机时的弹道倾角为 47.202 6°，相对于发射坐标系，

关机点的坐标为 x=61.541 1 km，y=65.339 7 km。参考

图 2，返回推力取原第一级火箭推力的 1/7，约为

14.28%（即 kp=0.142 8），火箭子级的发动机布置方式

如图4所示，在中心布置1台，在周边均匀布置6台，

回收时仅需处于中心的发动机工作即可。

图2　第一子级回收推力比与剩余推进剂比之间的关系

Fig.2　Relation between recovery thrust ratio and left propellant 

ratio

图3　火箭第一子级回收过程描述

Fig.3　Return scheme of first sub-stage of a launch vehicle
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按原火箭的飞行时间计算，剩余飞行时间为 tk -
tk1 = 35.7 s。所以，预留的推进剂比例为 rp =

tk - tk1

tk

=

18.6%。参考图 2，根据曲线可以查出 kp 在 14.2~14.3

之间，与算例假设基本相符。

根据运动模型（15）编制仿真程序，运用前面确

定的参数 kp和 rp进行仿真，仿真时需要手工或通过优

化选取各段时间及参数 kc直到获得满意的结果。某组

参数下得到的结果见图 5~8，展示了某子级回收过程

着陆段之前的飞行情况。图5显示，回收过程最大高

度约为133 km，落点位置相对于发射点约为160 km，

进入着陆段之前高度约为689.5 m。图6表明，经过第

1次减速，火箭子级速度减为 0，然后因下落时重力

做功，速度再次增加，最大速度约 950 m/s，随后进

入动力减速段，速度逐渐减小，进入着陆段之前，速

度降至约5 m/s。图7展示了回收过程中高度变化过程

连续，在接近着陆段时，高度变化平缓，为安全、可

靠、精确着陆创造了条件。图8展示了回收过程中火

箭子级飞行轨迹和当地水平面的夹角变化情况，为回

收控制提供参考。

从 tr1到 tr2，第1次减速总耗时为128.092 s。将第1

次减速时间折算到原火箭的发动机工作时间尺度，得

到发动机等效工作时间，计为 Δt1=128.092×14.28%=

18.292 s；从 tr2到 tr3，火箭子级自由下落，发动机不工

作，同时将弹道倾角调整为-90°，耗时 100.916 s；tr3

时刻，火箭子级的高度为82 km，速度约950 m/s；从

tr3到 tr4，火箭子级第2次减速，火箭的推力为第1次减

速推力的 0.755倍（kc=0.755），也就是说，火箭子级

回收过程中，火箭推力在0.75~1.0之间变化即可，推

力调整范围约为25%；在 tr4时刻，第一子级的高度为

689.5 m，下降速度为 5 m/s，工作时间为 126.385 s，

将该时间折算成等效工作时间，计为 Δt2=126.385×

14.28%×0.755=13.626 s。原发动机工作时间尺度下剩

余的等效时间为 35.720-18.292-13.626=3.802 s。若将

剩余时间折算到回收推力工作时间尺度下，工作时间

为 3.802/14.28%≈26.625 s，考虑到着陆段推力调节因

子 kc不可能总为 1，所以剩余推进剂能够维持着陆段

发动机的工作时间不会小于 26.625 s，这段预留的发

动机工作时间，可以用于火箭子级在着陆段的精确着

陆控制。

综上所述，该算例中选择的回收推力只取了原火

箭推力的 1/7，如果采用中心布置一台发动机，周围

环绕布置6台发动的方案，回收过程只需要一台中心

发动机工作，且推力调整范围不小于25%即可，为回

收预留的推进剂量约为18.6%。

图4　发动机布置示意

Fig.4　Engines arrangement

图5　回收过程子级的飞行轨迹曲线

Fig.5　Return trajectory of the sub-stage

图6　回收过程子级的速度曲线

Fig.6　Return velocity of the sub-stage

图7　回收过程子级的高度曲线

Fig.7　Return height curve of the sub-stage

图8　回收过程子级的轨迹角曲线

Fig.8　Slop angle of trajectory of the sub-stage
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5　结 论

现有的相关研究主要集中在针对具体案例的分析

和仿真上，本文在不考虑风干扰和落点位置约束的情

况下，从设计的角度提出了一种进行火箭第一子级

回收的通用算法。该算法只需要知道火箭的几个总

体参数，不需要火箭具体几何尺寸、推力和质量，

就可以进行子级回收方案的设计，使用简单，具有

通用性，可以为可回收火箭的总体设计提供借鉴。

本文系统论述了火箭第一子级回收过程中的推进剂

剩余量、回收推力的大小、回收推力的调节范围等

几个关键量的确定方法，并通过仿真算例验证了该

方法可行性。

配置栅格翼可以增加第2次减速段和着陆段的控

制能力，也有利于节省推进剂，本文并没有探讨；回

收方案中对大气减速的利用也不充分，但通过文中方

法得到的回收方案是趋于安全的。
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