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摘要 : 超重-星舰（Super Heavy-Starship）运输系统是美国太空探索公司（Space Exploration Technologies Corp.，SpaceX）

提出的两级完全可重复使用重型运载火箭。超重-星舰运输系统广泛应用机构技术以实现火箭的连接分离、气动控制、着陆缓

冲等功能，同时采用高压冷气等取代传统火工品作为动力源。针对超重-星舰运输系统的着陆缓冲机构、栅格舵机构、阻力舵

机构、级间分离机构、气驱机构，阐述机构组成、工作原理、设计思路、优缺点，总结SpaceX公司机构技术的创新点，分析

中国运载火箭机构技术在研制及应用方面的差距和不足，并提出相应的发展建议。

关键词 : 超重-星舰运输系统；着陆缓冲机构；气动控制机构；连接分离机构；气驱机构

中图分类号 : V475    文献标识码 : A

Analysis of Super Heavy-Starship Transport System Mechanism

GUO Jia, YU Bing, MA Hongpeng, WANG Chen, XIE Juefan
(Beijing Institute of Astronautical Systems Engineering, Beijing, 100076)

Abstract: Super Heavy-Starship is a two-stage fully reusable heavy-lift launch vehicle proposed by Space Exploration 

Technologies Corp. (SpaceX). In Super Heavy-Starship, mechanisms are widely utilized to implement various functions of the launch 

vehicle, such as connection, separation, aerodynamic control and landing shock absorption. In addition, traditional pyrotechnics are 

replaced by high-pressure cold air as power source of mechanisms. Focusing on the landing shock absorption mechanism, grid rudder 

mechanism, flap rudder mechanism, stage separation mechanism, and pneumatic mechanism of Super Heavy-Starship, the mechanism 

composition, working principle, design ideas, merits and demerits are clarified. The innovation points of SpaceX's mechanisms are 

summarized. Furthermore, the gaps and deficiencies in the development and application of launch vehicle mechanisms in China are 

analyzed, and corresponding suggestions are put forward as well.

Keywords: Super Heavy-Starship transport system; landing shock absorption mechanism; aerodynamic control mechanism; 

connection and separation mechanism; pneumatic mechanism

0　引 言

2016年9月，美国太空探索公司（Space Explora‐

tion Technologies Corp.，SpaceX）公布了星际运输系统

计划，目标是火星殖民及星际探索。随后方案持续迭

代，历经大法尔肯火箭（Big Falcon Rocket，BFR）等

多个版本，最后演变为超重-星舰（Super Heavy-Star‐

ship）运输系统，包括超重推进级和星舰飞船两级［1-2］。

运载火箭的回收及重复使用是降低单次发射成本

的有效途径［3-5］。在各种回收方式中垂直着陆回收方式

最具有可行性和应用前景［6-7］。超重-星舰运输系统采

用两级完全可重复使用设计，其中超重推进级采用与

法尔肯火箭类似的垂直着陆回收方式，星舰采用水平

再入后翻转机动垂直着陆回收方式［8］。为实现整个飞

行任务剖面内的复杂动作，超重-星舰运输系统广泛应

用机构技术实现可复用连接分离、高可靠气动控制、

安全着陆缓冲等功能，同时采用高压冷气等取代传统

火工品作为动力源，实现机构功能性能可检可测［9］。

超重-星舰运输系统是SpaceX公司技术实力的集

中体现，特别是火箭大型化、复杂化、复用性所要求

的多自由度、强非线性特殊功能机构技术［10］。为了

深入理解SpaceX公司的机构设计技术，对超重-星舰

运输系统中各机构的原理方案、功能实现过程等方面

开展广泛调研，剖析现有机构方案的设计思路、优缺

点，结合中国运载火箭机构技术的进展，提出相应的
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发展建议。

1　超重-星舰运输系统关键机构技术

超重-星舰运输系统中应用了大量机构技术，如

图1所示，飞行任务剖面如下：火箭发射后，到达预

定高度时一级发动机关闭，级间分离机构解锁，一二

级分离；超重推进级返回，利用栅格舵机构进行气动

控制，通过地面回收机构配合发动机推力调节实现平

稳着陆；星舰发动机点火，进入预定轨道后返回；星

舰水平再入，利用阻力舵机构及姿控喷管进行飞行姿

态控制，翻转机动后通过着陆缓冲机构配合发动机推

力调节完成回收。本文依次对超重-星舰运输系统的

各机构技术进行详细分析。

2　着陆缓冲机构

2.1　星舰着陆缓冲机构

着陆缓冲机构在火箭垂直着陆时可降低着陆冲击

载荷，提高稳定性［11］。星舰配备 6个着陆缓冲机构，

类似板凳设计，折放于星舰尾裙内沿，如图2所示。

着陆缓冲机构主要由展开轴、连接罩、展开到位

缓冲垫、到位锁销、上层缓冲组件、下层缓冲组件、

着陆盘等组成，如图3所示。其中，上、下两层缓冲

组件通过法兰连接面螺接，下层缓冲组件与着陆盘焊

接，着陆缓冲垫粘接在着陆盘底面上。机构采用带有

梯度尺寸孔的两级钣金件分层压溃方式实现缓冲。

星舰着陆缓冲机构采用固定长度翻转式设计，与

壳体通过展开轴连接，原理如图4所示。通过气驱拔

销器与锁定支耳配合完成初始锁定功能。通入高压冷

气后，气驱拔销器销轴脱离销孔，完成解锁。解锁后，

机构通过自身重力作用绕展开轴旋转展开。到位后到

位锁销进入锁槽，锁槽内部设有卡爪组件实现锁定。

图1　超重-星舰运输系统首次入轨发射飞行任务剖面

Fig.1　Super Heavy-Starship transport system first orbital test 

flight profile

图2　星舰着陆缓冲机构

Fig.2　Starship landing shock absorption mechanism

图3　星舰着陆缓冲机构组成

Fig.3　Components of Starship landing shock absorption 

mechanism

图4　星舰着陆缓冲机构原理

Fig.4　Schematic of Starship landing shock absorption mechanism
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星舰一级采用 6台发动机，其中中间 3台为海平

面版猛禽发动机，外围均布 3 台为真空版猛禽发动

机。受发动机安装后空间限制，设置6个着陆缓冲机

构，两两安装在外围发动机之间，与级间分离机构布

局一致。上升段时，级间分离机构通过6个连接孔实

现超重与星舰的连接锁定，着陆缓冲机构翻折锁定于

孔位上方星舰尾裙内沿；分离后着陆前，着陆缓冲机

构翻转到孔位下方锁定，孔位处布置支撑筋条用于固

定旋转展开轴和到位缓冲锁定，同时加强壳段强度，

将支反力传递到箭体壳段上。

目前着陆缓冲机构设计主要适用于平整着陆区，

对地形适应能力较弱。对于地外行星着陆，为适应不

平整着陆区，未来可能采用平行四边形式或三角形式

方案［12］，缓冲器可能采用具有较好复用性和自适应

调节高度的液气缓冲方案。

2.2　超重推进级着陆缓冲机构

目前，对于地球和近地太空范围内的星舰，考虑

到快速回收和复用发射需求以及着陆缓冲机构自重较

大的问题，SpaceX取消了超重推进级的着陆缓冲机

构，提出一种新的回收方式：在发射塔架上新增一种

回收机械臂，在超重推进级着陆过程中随箭体移动，

最后利用栅格舵实现着陆。回收后的超重推进级被放

置在发射塔架上，可在不到一个小时的周转时间内进

行下一次发射任务。而对于星际任务深空版本，超重

推进级将保留着陆缓冲机构配置，因为在其他星球难

以建造相应的发射及回收塔架。

采用发射塔架机械臂的回收方案可以减轻一级质

量，提高运载效率。发射和回收一体设计可以最大限

度提高复用效率，但这一方案对火箭动力系统的性能

要求较高［13］。

地外版本超重推进级目前尚处于概念设计阶段，

拟采用固定翼面与着陆机构一体化设计方案，可对着

陆机构与箭体壳段承力结构进行耦合设计。固定翼对

返回姿态有一定控制作用，也可用于整个任务剖面中

着陆机构的热防护。

3　气动控制机构

3.1　超重推进级栅格舵机构

在火箭返回过程中，栅格舵机构可以通过调节气

动载荷控制火箭飞行姿态和轨迹，提高飞行稳定性，

并起到一定减速作用［14］。超重推进级顶部安装有4套

栅格舵机构，非均布而是呈“X”形布局，侧重对超

重推进级俯仰方向的控制。

超重推进级上的栅格舵的设计继承自法尔肯火

箭，但由于火箭总体方案不同，栅格舵的设计也有所

变化。

法尔肯火箭的栅格舵机构主要包括舵体、解锁机

构、展开锁定机构和传动机构等部分。由于超重推进

级的着陆回收方案与法尔肯火箭不同，对栅格舵根

部连接强度及刚度要求更高，同时 SpaceX公司评估

认为火箭发射上升阶段栅格舵完全展开的气动影响

可以接受，因此超重推进级的栅格舵由折叠展开式

改为了固定展开式，在发射阶段不再收拢至箭体侧

壁，在返回阶段也无须解锁展开，省去了解锁机构

和展开机构，只需要在伺服及传动机构的作用下单

自由度转动。

3.1.1　舵  体

法尔肯火箭的栅格舵舵体采用局部后掠型设计，

可以有效提高其气动控制性能，降低跨声速段的阻

力［15］。上表面采用弧面设计，主要是为了在火箭上

升段尽量贴合火箭箭体表面，减小气动阻力，舵体根

部向外隆起是为了展开时避免与舵轴发生干涉。而超

重推进级的栅格舵为固定展开式，其气动性能基本不

受舵体表面形态影响，因此采用平面设计，便于

加工。

此外，与法尔肯9火箭不同，超重推进级的栅格

舵采用舵体、舵轴、传动机构一体化安装后，再通过

安装支耳与箭体连接，如图5所示。这样设计的优点

是能够在地面厂房内将质量较大的部件先行安装为一

个整体，避免在箭体上多次悬吊安装，降低了安装难

度，简化了总装流程。但缺点是安装支耳与箭体壳段

通过连接件连接，增加了连接面，降低了整体刚度和

安装精度。

栅格舵与箭体的连接采用了一种不常见的卡槽和

压片的安装形式，在舵体的根部上下两侧均有A字形

的安装支耳，见图 6。其安装并非传统的螺栓连接，

而是将A字形支耳的尖端嵌入箭体对应位置的卡槽

中，并用压片压住支耳后与箭体螺接。

图5　待安装的超重推进级栅格舵

Fig.5　Super Heavy grid rudder to be installed
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3.1.2　传动机构

与一般栅格舵传动机构安装在箭体内壁附近不

同，超重推进级栅格舵的传动机构利用贮箱前底作

为安装基础，如图 7 所示。贮箱前底有一圈环形平

面，栅格舵机构采用了镂空桁架形式的盒形舵轴，

盒形结构能够更好地承受栅格舵传递的弯矩载荷，

盒形舵轴靠近箭体轴线的梢部有圆柱形支耳，该支

耳与环形平面上的支座相连，机电伺服机构也安装

在环形平面上。利用贮箱前底承力的设计避免添加

复杂的舵支架结构，降低了质量，实现了贮箱的推

进剂贮存和结构承载一体化设计，是一种值得被借

鉴的设计方式。

4个栅格舵由独立的机电伺服传动机构进行驱动，

其原理如图8所示，由机电伺服作动器、摇臂、盒形

舵轴、轴承、A 字形安装支耳等组成。机电伺服伸

缩，驱动摇臂转动，进而带动舵体绕舵轴旋转。

某单位在栅格舵火箭精确落区验证中部分使用了

这一分体式设计，但其舵传动机构仍安装在箭体侧壁

内侧，与可折展栅格舵连接的舵盘预先安装为一个整

体后，舵盘再与箭体内的传动机构舵轴通过螺钉

安装［16-17］。

3.2　星舰阻力舵机构

传统升力体飞行器利用机翼产生升力，通过副

翼、升降舵和方向舵等气动控制面改变飞行器受到的

气动力，从而对轨迹和姿态进行控制。而星舰采用了

前后两组可沿轴线方向偏转的阻力舵来实现对箭体的

控制。如图9所示，一对前舵位于箭体头锥位置，一

对后舵位于箭体尾部，采用对称布置，均为梯形，后

舵面积约为前舵的2倍。

美国三角快帆垂直起降DC-X验证机曾采用类似

的方案，在尾部设计了四片阻力舵（或称扰流板），

可在再入过程中调整气动力，保证横向机动距离，然

图6　超重推进级栅格舵安装结构

Fig.6　Installation structure of Super Heavy grid rudder

图7　栅格舵传动机构安装结构

Fig.7　Installation structure of grid rudder transmission 

mechanism

图8　栅格舵传动机构原理

Fig.8　Schematic of grid rudder transmission mechanism

图9　星舰阻力舵

Fig.9　Flap rudder of Starship
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后实施掉头机动实现垂直降落。此类设计常见于飞机

设计中，用于增加阻力以降低飞行速度［18］。减速板

闭合时通常紧贴飞机表面成为飞机气动外形的一部

分，根部通过铰链与机体连接，使用时由液压推杆将

减速板顶开一定角度以达到增阻和扰流的目的［19］。

星舰的两对阻力舵类似鸟类翅膀翻转收拢，但只

能单向翻转收拢。当翻转角度较大时，箭体气阻等效

面积较小，气动阻力较小；当翻转角度较小时反之。

对星舰阻力舵的气动特性的数值模拟研究表明，后阻

力舵的对称翻转可实现俯仰方向的控制，前阻力舵的

非对称翻转可实现偏航方向的控制，前、后阻力舵的

组合翻转可实现滚转方向的控制。此外，在大攻角特

别是垂直着陆时，阻力舵的控制效果显著优于传统襟

副翼设计［20］。

星舰的后阻力舵与箭体有4个连接点（早期版本

为 3个连接点），前阻力舵有 3个连接点，均为铰接。

前、后阻力舵连接点之中各有一个驱动点，驱动舵面

翻转，其余连接点无驱动力，如图10所示。

星舰箭体侧边为圆柱槽形结构，可容纳阻力舵的

根部转轴，为连接点提供安装基础，同时对舵根部及

舵机构形成热防护。阻力舵的连接点结构如图 11所

示，在箭体边条结构内有加强件，其上有两个连杆连

接阻力舵舵轴形成稳定支撑。

箭体边条结构内有驱动机构的安装基座，用于安

装伺服作动器，同时支撑阻力舵舵轴，如图12~13所

示。舵摇臂一端与伺服作动器铰接，另一端与阻力舵

舵面固连。这样，伺服作动器的伸缩直线运动转化为

摇臂绕舵轴的转动，驱动阻力舵翻转。

4　级间分离机构

超重-星舰运输系统的级间分离不使用反推火箭、

气驱推杆等推冲机构［21］，而是依靠旋转抛洒的方式

完成分离。级间分离具体步骤为：在超重推进级主发

动机关机前，喷口摆动，使超重-星舰运输系统绕俯

仰轴旋转。然后超重推进级主发动机关机，解除级间

连接。依据角动量守恒原理，解除连接后的星舰与超

重推进级将以不同的角速度绕各自质心旋转。解锁时

刻，星舰的质量远大于超重推进级的质量。因此，超

重推进级的角速度将明显大于星舰的角速度，从而实

现顺畅的分离。

与传统的分离方式相比，旋转分离省去了提供分

离动力的机构，有助于减轻质量。同时，由于超重推

图10　星舰阻力舵与箭体连接

Fig.10　Connections of Starship flap rudder with rocket body

图11　阻力舵连接点结构

Fig.11　Structure of connection of flap rudder with rocket body

图12　阻力舵驱动机构

Fig.12　Flap rudder actuator mechanism

图13　阻力舵驱动机构原理

Fig.13　Schematic of flap rudder actuator mechanism
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进级回收时需要绕俯仰轴进行旋转调姿，因此该分离

方式并未额外消耗燃料。但这种方式引入了额外的碰

撞风险，且分离后箭体处于旋转状态，需依靠调姿发

动机进行姿控。针对可能出现的碰撞风险，星舰在设

计之初便将底部发动机喷管等凸出结构包裹在壳段

内，防止分离后的超重推进级与发动机喷管产生碰

撞。此外，星舰上的猛禽发动机与阻力舵的调姿能力

强，因此分离后增加额外的调姿环节即可解决。

星舰与超重推进级之间采用3个点式连接解锁机

构，如图14所示。星舰底部级间分离面上设有6处连

接孔。重型助推顶部级间分离面上设置有3处凸起结

构，形状为梯形，推测其为导向块，在级间分离时起

导向作用，同时对级间连接也起到抗剪与抗扭作用。

级间连接解锁机构的工作原理如图 15所示，主

要包括锁钩、导向销、转动副、弹簧压板、弹簧、

气缸及供气系统等部分。级间连接锁定时，气瓶向

气缸有杆腔内充气，活塞杆受气压作用向下运动，

导向销与导向槽配合使锁钩扣紧星箭与重型助推。

解锁时，气瓶充气阀关闭，排气阀开启，气缸有杆

腔内气压下降。活塞杆在弹簧弹力作用下向上顶升，

导向销与导向槽配合引导锁钩向箭体内部转动，实

现解锁。

星舰与超重推进级之间的连接锁紧力由气缸内高

压气体提供。若气缸发生密封失效等故障，气压下

降，机构变为解锁状态，由其余两个级间连接解锁机

构提供连接锁紧力，仍可实现级间分离。现有设计可

实现较高的分离可靠性。

5　气驱机构

5.1　星舰上高压气瓶

星舰SN1、SN3、SN4、SN5、SN6外部侧壁上均

安装有黑色圆筒状的复合材料缠绕高压气瓶。推测其

与法尔肯9火箭上的复合材料高压气瓶类似，内衬为

铝合金，外层为碳纤维缠绕层。其中，从SN3的高压

气瓶标签中可知其内充入压缩天然气即甲烷，推测作

用是为贮箱增压。这与法尔肯 9 火箭的设计不同。

法尔肯 9火箭的高压气瓶中充入氦气，气压约41 MPa。

使用高压氦气增压贮箱时可能导致推进剂内产生气

泡，影响发动机工作，改为使用高压气态甲烷增压推

进剂（甲烷）贮箱可以有效避免这一问题。SN4、

SN5和SN6中靠近尾裙部位的高压气瓶通过管路及阀

门与姿控喷管连接，起控制子级飞行姿态作用，推测

其内充入高压氦气。

SN7及之后原型机外壁均未见高压气瓶，SN20

最新状态中高压气瓶已改为内置在尾裙内部。推测其

改进设计的原因是SN5及SN6原型机仅开展150 m高

度飞行测试，其气动外形设计及防热设计未予以着重

关注。而SN7之后原型机开展10 km以上高空飞行试

验，外壁面环境更为严苛，将高压气瓶置于尾裙内部

可有效改善环境条件。

此外，SN20尾裙内在大尺寸高压气瓶两侧还安

装有两个小尺寸高压气瓶。高压气瓶均布置在6个着

陆缓冲机构附近，故推测着陆缓冲机构的解锁机构为

气驱拔销器型式，采用小尺寸高压气瓶进行供气，小

尺寸高压气瓶内为氦气。

5.2　超重推进级上高压气瓶

超重推进级尾部安装有 4组 8个大尺寸复合材料

高压气瓶，以及多个小尺寸不锈钢高压气瓶。超重推

进级B3的小尺寸高压气瓶安装在大尺寸高压气瓶下

支架侧面，而B4的高压气瓶附近管路更为复杂，小

尺寸高压气瓶改为安装在支架下方。高压气瓶外安装

不锈钢气动护罩。

5.3　气驱机构

星舰继承法尔肯系列火箭的可重复使用技术，广

泛采用气驱机构代替火工爆炸装置，如前文提到的星
图15　级间连接解锁机构原理

Fig.15　Schematic of stage connection and unlocking mechanism

图14　超重-星舰运输系统的级间连接解锁机构

Fig.14　Stage connection and unlocking mechanism of Super 

Heavy-Starship transport system
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舰着陆缓冲机构中的气驱拔销器和级间分离机构。

气驱拔销器的工作原理如图 16所示。阀门关闭时气

缸内无压力，弹簧作用下销轴伸出，将着陆缓冲机

构锁定。阀门开启后气瓶内高压气体进入气缸有杆

腔内，推动活塞压缩弹簧，销轴收缩，实现解锁。

6　创新点及差距分析

超重-星舰运输系统的机构设计秉承了SpaceX公

司的技术发展理念：简单、可靠、低成本，其设计思

路及研制经验值得被学习和借鉴。

6.1　创新点分析

超重-星舰运输系统的机构技术与传统运载火箭

相比有很多独特之处，分析如下。

6.1.1　大量使用气驱机构等可重复使用机构技术

超重-星舰运输系统继承和改进法尔肯系列火箭

上经过验证的可重复使用技术，利用箭上高压气瓶或

增压输送系统分流获得高压冷气代替火工品，采用气

驱机构代替火工爆炸装置完成火箭功能，输出载荷

大，工作行程长，导向性好，机构功能性能可检可

测、可重复使用，可降低单次发射成本，有效提高火

箭安全可靠性。

6.1.2　型号产品的通用化、系列化、组合化程度高

以为箭上气驱机构及姿控喷管供气的高压气瓶为

例，超重-星舰运输系统中使用的高压气瓶的设计继

承自法尔肯火箭，在星舰多个版本的迭代过程中组合

使用了多种不同容积和工作介质的气瓶，已形成一套

尺寸多样、用途各异的系列化产品。由此可见，

SpaceX公司的航天装备产品化程度达到了较高的水

平，成熟的产品和技术得以高效固化并且被借鉴使

用，以此缩短设计及生产周期，提高产品质量。

6.1.3　通过快速迭代持续优化设计

伴随着超重-星舰运输系统总体方案和研制试验

的相互迭代，其机构设计也在不断优化改进，星舰着

陆缓冲机构、超重推进级栅格舵机构等在通过设计实

现机构基本功能后，根据试验结果不断识别薄弱环

节，进而追求可靠性增长、轻质化等目标。

6.1.4　机构设计与总体方案的深入耦合迭代优化

超重-星舰运输系统的机构设计紧密围绕总体方

案的需求展开，同时为总体方案的论证实现提供有力

支撑。开展机构设计时充分论证机构功能需求，以实

现机构设计的简洁性，提高可靠性。利用角动量守恒

的基本物理原理实现级间分离及有效载荷分离释放，

省去了复杂的推冲机构。根据总体对栅格舵机构的功

能需求，在评估其气动影响后，将折展式栅格舵改为

固定展开式，省去了初始解锁机构及展开机构。

6.2　差距分析

中国运载火箭机构技术的研制和应用与 SpaceX

公司快速迭代的创新研制理念和大量飞行验证的成熟

机构技术相比，尚存在一定差距，主要包括以下几个

方面。

6.2.1　着陆缓冲机构

通过 CZ-8R 运载火箭垂直着陆返回关键技术攻

关［22-23］，中国已开展面向工程应用的1∶1着陆缓冲机

构样机研制工作，已完成着陆缓冲机构展开及着陆冲

击试验。但目前研制工作还处于地面试验阶段，尚未

进行飞行验证。

此外，中国在地面缓冲回收机构方面也开展了相

关研究。张欢等［24］提出了一种阻拦索网缓冲回收系

统，利用4条阻拦索形成正交网状结构，根据火箭着

陆位置、速度、倾角自动调整阻拦索网位置，配合火

箭子级上的吊钩实现减速缓冲。胡振兴等［25］开展缩

比试验验证了基于地面拦阻系统的火箭垂直着陆回收

方案的可行性。

6.2.2　气动控制机构

超重-星舰运输系统的两级分别应用了栅格舵和

阻力舵气动控制机构。栅格舵机构取消了展开锁定机

构，采用贮箱前底、级间段壳体共同承载的舵机构布

局，舵体采用不锈钢材料。中国已在 CZ-2C、

CZ-2D、CZ-4B等现役火箭基础上完成了基于栅格舵

机构的精确落区控制技术验证，能够较好地实现栅格

舵机构的气动控制功能，但在结构—机构一体化设

计、低成本舵体设计等方面存在一定差距。阻力舵技

术在全球航天范围内应用较少，此前仅在美国三角快

图16　气驱拔销器原理

Fig.16　Schematic of pneumatic pin puller
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帆项目DC-X验证机上有所应用，中国目前在此方面

尚属空白。

6.2.3　级间分离机构

中国现役运载火箭多采用爆炸螺栓、反推火箭及

分离弹簧等方式实现级间分离。级间分离机构技术方

面仅开展了方案设计等探索性研究，尚未开展工程实

用化研制及试验验证，相关技术掌握尚不充分。

6.2.4　气驱机构

中国已开展面向可重复使用的冷气连接解锁机构

和冷气推冲机构的研制工作，通过系统级试验验证了

气驱机构工作同步性和箭上供气系统接口匹配性。目

前气驱机构的研制还处于地面试验阶段，飞行产品中

尚未有类似技术得到验证。

7　结束语

随着人类进入空间需求的迅速增长，目前的一次

性运载火箭在发射成本、产能等方面面临着严峻挑

战，重复使用被视为突破掣肘的发展方向和必然趋

势［26］，相关的运载火箭机构技术也成为重要的发展

着力点［27］。结合对超重-星舰运输系统机构技术的分

析，中国运载火箭机构技术可以从以下方面着重开展

工作。

7.1　充分继承已有机构专业技术基础和研制经验

中国运载火箭机构技术发展自CZ-2F载人逃逸机

构与伺服机构系统，大型整流罩的连接分离机构技术

具有高可靠、低冲击、可设计性好等优势，伺服机构

由传统的电液伺服机构逐渐向机电伺服机构与机电静

压伺服机构等方向发展。中国在传统机构技术方面具

有良好的技术积累和研制能力。因此，应充分继承并

发扬以往机构产品的成功经验。

7.2　大胆创新，探索可重复使用机构技术

中国在以气驱机构为代表的可重复使用机构技术

方面的工程化应用方面与国际先进水平还存在一定差

距，应借鉴和融合各国、各行业的相关技术，大胆创

新，勇于试验，在研制过程中不断积累机构设计、工

艺等方面经验，力争早日实现可重复使用机构技术的

工程化应用。

7.3　推进机构单机的产品化进程，构建货架式机构产

品体系

产品是专业技术能力的集中体现，是装备先进性

和高可靠的根本保障。中国自 2010年左右开展了基

于非火工驱动/触发能源的分离机构技术探索以来，

已开发出多款不同承载量级的点式机电分离机构系列

产品，实现了点式分离机构的可检测、微冲击、高安

全、高可靠目标。在气驱连接解锁机构、气驱推冲机

构、刚性包带分离机构、栅格舵机构、着陆缓冲机构

等方面也应加快产品化进程，形成机构产品货架，从

而更好地提高产品可靠性，缩短研制周期，降低研制

成本。
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