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垂直起降重复使用运载火箭总体设计优化方法研究
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摘要：针对垂直起降重复使用运载火箭总体设计多约束耦合问题，通过分析箭体构型、动力类
型方案及动力布局类型，提出了优选两级单芯级构型、液氧甲烷动力和液氧煤油动力以及优选
中小发动机多机并联方案，并优选 ５、７、９ 机并联动力布局。 采用齐奥科夫斯基公式，对垂直起
降重复使用运载火箭的运载能力进行估算，并以一二级间比为优化变量，进行初步总体优化，
得到在不同箭体直径、动力类型和动力布局下的基础运载能力，结合长细比分析得出两级单芯
级、奇数台发动机并联的垂直起降重复使用运载火箭总体方案。
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１　 引言

　 　 航天发射运输系统将卫星、飞船和探测器等

各类航天器安全、可靠、准确地送入太空，是国家

开发利用太空的基础和前提。 近年来，中国在航

天发射运输领域取得了长足的进步，但是也出现
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了一些新问题和挑战，如型谱不完善、新老火箭更

新替代慢，运载火箭发射数量多、投送重量小，航
落区安全形势愈发突出等问题［１⁃２］，特别是近几

年世界范围内掀起了以低成本、重复使用为特点

的火箭革命值得关注。 美国 ＳｐａｃｅＸ 公司推出的

Ｆａｌｃｏｎ ９ 火箭，已具备 １８ 次重复使用能力，发射

成本降到约人民币 ２􀆰 ０ 万元 ／ ｋｇ （依据 ２０２３ 年

ＳｐａｃｅＸ 公司官网报价 ６７００ 万美元计算），同时将

进一步提高重复使用次数、降低发射成本。 特别

是 ＳｕｐｅｒＨｅａｖｙ Ｓｔａｒｓｈｉｐ 在 Ｆａｌｃｏｎ ９ 火箭一级重复

使用的基础上突破两级重复使用（２０２３ 年 ４ 月 １７
日首次发射失败、２０２３ 年 １１ 月 １８ 日再次发射取

得部分成功），有望将现有进入空间成本再降低

一个数量级［３⁃５］。 未来太空竞争将面临巨大的消

耗，低成本才能赢得竞争的主动权。 为赶超先进、
尽快弥补代差，有必要加快发展低成本重复使用

火箭，大幅降低发射成本、提升运载火箭高频次发

射入轨能力，满足以巨型星座组网为代表的各类

发射需求，实现运载火箭跨越式发展。
按照动力类型重复使用运输系统可以分为火

箭动力重复使用和组合动力；按照重复使用程度

可分为部分重复使用和完全重复使用；按起降模

式可分为垂直起降、水平起降、垂直发射 ／水平返

回；按外形可分为轴对称构型和升力式构型［６］。
结合目前技术水平可以组合出火箭动力轴对称构

型、火箭动力升力式构型和组合动力升力式构型

重复使用运输等。 其中，火箭动力轴对称构型采

用垂直起降模式（下文简称为垂直起降重复使用

运载火箭），采用普通液体火箭发动机，该动力经

过数十年的发展，技术相对较为成熟，特别是现在

两级构型垂直起降重复使用运载火箭率先得到突

破（Ｆａｌｃｏｎ ９，Ｎｅｗ Ｓｈｅｐａｒｄ，ＳｕｐｅｒＨｅａｖｙ Ｓｔａｒｓｈｉｐ），
在运载能力、运载效率和发射成本等方面全面超

越现役运载火箭，是现阶段最有希望工程化应用

的重复使用运输系统。
考虑到国内目前尚无重复使用运输系统工程

化应用，建议现阶段重点以垂直起降重复使用运

载火箭为突破口，以点带面实现突破。 本文以垂

直起降重复使用运载火箭为研究对象，通过研究

该类火箭的总体设计方法，为后续关键技术攻关、
工程研究等提供参考。

２　 总体设计

２􀆰 １　 火箭构型选择

　 　 根据齐奥科夫斯基基本原理，从目前工业水

平上看，单级火箭无法实现入轨。 为实现入轨，现
有运载火箭构型主要采用单芯级构型和捆绑构

型。 其中，捆绑构型可分为固体助推、小型液体助

推和通用芯级助推。 考虑到固体助推和小型液体

助推无法回收复用或回收复用价值不高，另从通

用化、系列化和组合化的角度考虑，重复使用运载

火箭构型应优选单芯级，其次是通用芯级捆绑

构型。
按照级数，单芯级（以及通用芯级）可以分

为通用两级构型、三级构型和四级构型等。 一

般地，级数越多，采用的级间分离机构越多飞行

可靠性越低。 历史上采用两级以上构型，主要

是基于当时工业技术水平，火箭结构系数和发

动机比冲相对较低，只能通过多次抛离废重来

实现提高末级飞行速度的目的。 此外，从回收

复用角度来看，级数越多，需要考虑回收的部件

越多，因此两级单芯级构型是重复使用的最优

构型，其次是两级半通用芯级捆绑构型。 上述 ２
类构型，由于第二级已达到入轨速度，回收难度

相对较大，现阶段重点需解决单芯级的第一级，
以及两级半通用芯级捆绑的芯级第一级和通用

芯级助推级。
表 １ 为世界主流重复使用运载火箭的构型。

从表中可以看出，重复使用火箭采用单芯级构型

的包括 Ｆａｌｃｏｎ ９，ＳｕｐｅｒＨｅａｖｙ Ｓｔａｒｓｈｉｐ，Ａｒｉａｎｅ Ｎｅｘｔ，
Ａｍｕｒ，Ｎｅｗ Ｇｌｅｎｎ 等 ５ 型火箭，采用通用芯级捆绑

构型的有 Ｆａｌｃｏｎ ９Ｈ １ 型火箭。 其中单芯级构型

中，有 Ｆａｌｃｏｎ ９，ＳｕｐｅｒＨｅａｖｙ Ｓｔａｒｓｈｉｐ，Ａｒｉａｎｅ Ｎｅｘｔ，
Ａｍｕｒ 等 ４ 型火箭采用两级单芯级构型。 图 １ 为

世界在役 ／在研重复使用运载火箭的基本构型和

参数。 由此也可以看出，两级单芯级构型将是未

来重复使用运载火箭的主流构型。 此外，重复使

用运载火箭的芯级直径相对较大（最小都达到

３􀆰 ６６ ｍ），一方面，考虑到重复使用火箭主要面向

中大型主力运载火箭；另一方面，也考虑到面向液

氧甲烷、液氢液氧等密度比冲相对较小的推进剂，
较大规模的芯级直径有利于降低火箭的长细比，
并提高运载能力。

８９１ 载 人 航 天 第 ３０ 卷



表 １　 世界主流重复使用运载火箭构型
Ｔａｂｌｅ １　 Ｔｈｅ ｍａｊｏｒ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｗｏｒｌｄ’ｓ ｒｅｕｓａｂｌｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅ ｍ

运载火箭 构型 芯一级 助推 芯二级 芯三级

Ｆａｌｃｏｎ ９ 两级单芯级 Φ３􀆰 ６６×４０􀆰 ９ — Φ３􀆰 ６６×１６ —

Ｆａｌｃｏｎ ９Ｈ 两级半通用芯级捆绑 Φ３􀆰 ６６×４２􀆰 ６ Φ３􀆰 ６６×４２􀆰 ６ Φ３􀆰 ６６×１２􀆰 ６ —

ＳｕｐｅｒＨｅａｖｙ Ｓｔａｒｓｈｉｐ 两级单芯级 Φ９×６８ — Φ９×５０ —

Ａｒｉａｎｅ Ｎｅｘｔ 两级单芯级 Φ５􀆰 ４ — Φ５􀆰 ４ —

Ａｍｕｒ 两级单芯级 Φ４􀆰 １ — Φ４􀆰 １ —

Ｎｅｗ Ｇｌｅｎｎ 三级单芯级 Φ７×５７􀆰 ５ — Φ７×２３􀆰 ４ Φ７×２１􀆰 ９

图 １　 世界在役 ／在研重复使用运载火箭
Ｆｉｇ． １　 Ｔｈｅ ａｃｔｉｖｅ ／ ｄｅｖｅｌｏｐｉｎｇ ｒｅｕｓａｂｌｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｗｏｒｌｄ

２􀆰 ２　 动力方案设计

２􀆰 ２􀆰 １　 动力类型选择

　 　 结合国内外发展趋势和近年来工程实践经验

来看，重复使用运载火箭宜采用液体动力。 当前

主流液体动力类型包括液氧煤油、液氧甲烷和液

氢液氧 ３ 种类型：①液氧煤油适用于基础级，液氧

煤油具有无毒无污染、密度高、使用安全性好等优

点，真空理论比冲比液氧甲烷约低 １０ ｓ，但密度比

冲却高约 ２０％，但同样也存在相对易结焦和积碳

的问题。 世界上首型工程化的重复使用运载火箭

Ｆａｌｃｏｎ ９ 即采用液氧煤油动力，目前已具备 １８ 次

重复使用能力；②液氧甲烷适用于可重复使用，具
有无结焦、不易积碳、相容性好、资源丰富、价格便

宜等优点，尤其是无结焦、不易积碳的优点，可大

大减少复用过程中的清理和测试工作，理论上可

实现即加即飞，天然适用于重复使用运载火箭。
目前世界范围内新立项的垂直起降重复使用火箭

包括 ＳｕｐｅｒＨｅａｖｙ Ｓｔａｒｓｈｉｐ，Ａｒｉａｎｅ Ｎｅｘｔ，Ａｍｕｒ，Ｎｅｗ
Ｇｌｅｎｎ 等均选择该动力类型［７⁃８］；③液氢液氧适用

于末子级，具有无毒无污染、比冲高等优点，但也

存在密度比冲小、材料工艺要求高、推进剂成本

高、特殊气体使用要求高等问题，更适宜投入产出

比高的末子级，在新立项的垂直起降重复使用运

载火箭中，仅有 Ｎｅｗ Ｇｌｅｅｎ 的二、三子级采用液氢

液氧动力［９⁃１２］。 重复使用运载火箭动力类型选择

需综合考虑推进剂运输、加注的便捷性、经济性和

箭体回收后发动机处理的便捷性等。 表 ２ 为世界

主流重复使用运载火箭的动力类型，结合上述分

析可以得出，垂直起降重复使用运载火箭优选液

氧甲烷和液氧煤油动力。
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表 ２　 世界主流重复使用运载火箭动力类型
Ｔａｂｌｅ ２　 Ｔｈｅ ｆｕｅｌ ｔｙｐｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｗｏｒｌｄ’ ｓ ｍａｊｏｒ ｒｅｕｓａｂｌｅ

ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅｓ
运载火箭 芯一级 助推 芯二级 芯三级

Ｆａｌｃｏｎ ９ 液氧煤油 — 液氧煤油 —
Ｆａｌｃｏｎ ９Ｈ 液氧煤油 液氧煤油 液氧煤油 —

ＳｕｐｅｒＨｅａｖｙ Ｓｔａｒｓｈｉｐ 液氧甲烷 — 液氧甲烷 —
Ａｒｉａｎｅ Ｎｅｘｔ 液氧甲烷 — 液氧甲烷 —

Ａｍｕｒ 液氧甲烷 — 液氧甲烷 —
Ｎｅｗ Ｇｌｅｅｎ 液氧甲烷 — 液氢液氧 液氢液氧

２􀆰 ２􀆰 ２　 动力特征分析

　 　 相比传统一次性液体火箭发动机，重复使用

液体火箭发动机应具备如下特点：①多次启动能

力。 垂直起降重复使用运载火箭在回收过程一般

经历反向制动点火、再入点火和着陆点火等，因此

重复使用液体火箭发动机的启动次数应不小于 ２
次（前场回收），此外再启动次数越多，对返回段

弹道优化的自由度越大［１３⁃１５］；②推力深度调节能

力。 火箭垂直着陆时一般为起飞推力的 １ ／ １０ 才

能安全可靠着陆，使用多台发动机时，对单台发动

机的推力调节范围为 ｎ×１０％（ｎ 为发动机数量），
按照兼顾中心机单台发动机出现故障时，对角 ２
台发动机应能完成着陆，此时对角 ２ 台发动机推

力应为中心机单台发动机推力的一半，即调节范

围应为 ｎ×１０％÷２，以 ５、７、９ 机构型为例，其推力

调节范围分别为 ２５％、３５％和 ４５％［１６⁃１７］；③重复

使用能力。 对于重复使用运载火箭，考虑到火箭

射后恢复、维护和元器件更换等，当发射次数超过

约 １５ 次时，平均发射成本降低不再明显，按照单

台发动机每次实施发射任务时总点火次数 ２ 次，
因此重复使用发动机应具备 １５ 次重复使用能力，
总点火次数约 ３０ 次；④由于重复使用运载火箭需

预留返回段的推进剂，在发射过程中该部分推进

剂相当于增加了废重，为抵消该部分重力损失，其
动力系统应比一次性运载火箭的追求更高的比

冲、或更大的推重比。 图 ２ 所示是世界主流发动

机的推力、比冲和推重比，横轴表示真空比冲，纵
轴表示真空推力，图标大小表示推重比，图标直径

越大表示推重比越大。 从图中可以看出，重复使

用发动机 Ｍｅｒｌｉｎ⁃１Ｄ、Ｒａｐｔｏｒ 都相较一次性发动机

有更大的推重比，其中 Ｒａｐｔｏｒ 还拥有更突出的比

冲性能。
２􀆰 ３　 动力布局设计

　 　 由动力类型分析可以看出，火箭垂直着陆时，

图 ２　 世界主要发动机真空推力和比冲
Ｆｉｇ． ２　 Ｔｈｅ ｖａｃｕｕｍ ｔｈｒｕｓｔ ｖｅｒｓｕｓ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｉｍｐｕｌｓｅ ｏｆ

ｗｏｒｌｄ’ｓ ｍａｊｏｒ ｅｎｇｉｎｅｓ

要求发动机的推力调节范围为 ｎ×１０％，发动机深

度变推力是一个较大的技术难题，将推力拉低至

标准工况以下后，容易导致推进剂雾化性能变差、
燃烧稳定性变差、冷却通道冷性能降低、涡轮泵效

率变低等，甚至可能导致发动机燃烧不稳定而解

体。 因此，垂直起降重复使用运载火箭的动力布

局（特别是基础级）宜采用多机并联方式，以降低

运载火箭对发动机推力调节范围的要求。 如采用

单机时，发动机推力调节范围为 １０％ ～ １００％，而
当采用 ５ 机并联时，单台发动机推力调节范围为

５０％～１００％。 此外，从冗余控制角度出发，更倾

向于采用奇数台发动机，中心布置单台发动

机，围绕圆周布置偶数台对称布置发动机，如
此，中心发动机出现故障时，可采用圆周任意

一对发动机同时点火消除故障；圆周任意一台

发动机出现故障时，可将其对称的发动机关停

或降低推力以消除故障。 上述动力布局设计

中，常用布局方案为 ５、７、９ 台发动机，其中，中
心均布置 １ 台发动机，圆周分别布置 ４、６、８ 台

发动机，如图 ３ 所示。 表 ３ 为世界主流重复使

用运载火箭动力布局，从中可以看出，除 Ｓｕｐｅｒ⁃
Ｈｅａｖｙ Ｓｔａｒｓｈｉｐ 外，均选用中心发动机布局方

案，发动机数量为 ７ 台或 ９ 台。

图 ３　 运载火箭 ３ 种动力布局
Ｆｉｇ． ３　 Ｔｈｒｅｅ ｋｉｎｄｓ ｏｆ ｅｎｇｉｎｅ ｌａｙｏｕｔｓ ｏｆ ｒｏｃｋｅｔ
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表 ３　 世界主流重复使用运载火箭动力布局
Ｔａｂｌｅ ３　 Ｔｈｅ ｅｎｇｉｎｅ ｌａｙｏｕｔ ｏｆ ｔｈｅ ｗｏｒｌｄ’ ｓ ｍａｊｏｒ ｒｅｕｓ⁃

ａｂｌｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅｓ
运载火箭 动力布局 ／ 台 采用中心发动机

Ｆａｌｃｏｎ ９ ９ 是

Ｆａｌｃｏｎ ９Ｈ ９×３ 是

ＳｕｐｅｒＨｅａｖｙ Ｓｔａｒｓｈｉｐ ３３ 否

Ａｒｉａｎｅ Ｎｅｘｔ ７ 是

Ａｍｕｒ ７ 是

Ｎｅｗ Ｇｌｅｅｎ ７ 是

上述 ３ 种动力布局方案中，在不考虑发动机

摇摆空间的情况下，根据几何关系可以得到最大

的发动机直径，由式（１）计算得出。

ｄ ＝

Ｄ
３

ｎ ＝ ５，７

Ｄ

１ ＋ １

ｓｉｎ π
８

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｎ ＝ ９

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（１）

表 ４　 不同动力布局下的基础级最大推力预估
Ｔａｂｌｅ ４　 Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｏｆ ｍａｘｉｍｕｍ ｔｈｒｕｓｔ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｓｔａｇｅ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｅｎｇｉｎｅ ｌａｙｏｕｔｓ

动力
类型

发动机
布局
／ 台

直径 ３３５０ ｍｍ
构型

直径 ３８００ ｍｍ
构型

直径 ４２００ ｍｍ
构型

直径 ５０００ ｍｍ
构型

单机直
径 ／ ｍｍ

单机推
力 ／ ｋＮ

总推力 ／
ｋＮ

单机直
径 ／ ｍｍ

单机推
力 ／ ｋＮ

总推力 ／
ｋＮ

单机直
径 ／ ｍｍ

单机推
力 ／ ｋＮ

总推
力 ／ ｋＮ

单机直
径 ／ ｍｍ

单机推
力 ／ ｋＮ

总推力 ／
ｋＮ

液氧煤
油∗

５ １１１６ １２４３ ６２１５ １２６６ １５９９ ７９９５ １４００ １９５６ ９７８０ １６６６ ２７７０ １３ ８５０
７ １１１６ １２４３ ８７０１ １２６６ １５９９ １１ １９３ １４００ １９５６ １３ ６９２ １６６６ ２７７０ １９ ３９０
９ ９２７ ８５７ ７７１３ １０５１ １１０２ ９９１８ １１６２ １３４７ １２ １２３ １３８３ １９０９ １７ １８１

液氧甲
烷＃

５ １１１６ １６２０ ８１００ １２６６ ２０８５ １０ ４２５ １４００ ２５５０ １２ ７５０ １６６６ ３６１２ １８ ０６０
７ １１１６ １６２０ １１ ３４０ １２６６ ２０８５ １４ ５９５ １４００ ２５５０ １７ ８５０ １６６６ ３６１２ ２５ ２８４
９ ９２７ １１１８ １０ ０６２ １０５１ １４３７ １２ ９３３ １１６２ １７５７ １５ ８１３ １３８３ ２４８９ ２２ ４０１

注：∗Ｍｅｒｌｉｎ⁃１Ｄ 的地面推力 ８４５ ｋＮ，直径 ０􀆰 ９２ ｍ，推力面密度为 １２７１ ｋＮ ／ ｍ２（推力与发动机推力室面积之比）；＃ Ｒａｐｔｏｒ 的地面推力
２２００ ｋＮ，直径 １􀆰 ３ ｍ，推力面密度为 １６５７ ｋＮ ／ ｍ２。

　 　 其中， ｄ为发动机最大包络， Ｄ为运载火箭直

径， ｎ 为发动机数量。 考虑到中国现役在用的箭

体直径或舱段直径主要有 ２􀆰 ２５，３􀆰 ３５，３􀆰 ８，４􀆰 ２ ｍ
和 ５􀆰 ０ ｍ 等。 其中，２􀆰 ２５ ｍ 主要用于助推器，如
ＣＺ－２、ＣＺ－３、ＣＺ－７ 系列火箭的助推器；３􀆰 ３５ ｍ 主

要用于火箭的芯级，如 ＣＺ－２、ＣＺ－３、ＣＺ－４ 系列火

箭的芯级；３􀆰 ８ ｍ 主要用于整流罩舱段，此外在新

一代载人运载火箭预研支持下，深入开展了

３􀆰 ８ ｍ 直径通用芯级构型；４􀆰 ２ ｍ 主要用于整流

罩舱段，同时部分民商企业也提出基于该直径构

型火箭设想；５􀆰 ０ ｍ 主要用于整流罩舱段和 ＣＺ－５
系列火箭的芯级。

为利用工业部门的研制保障条件，同时充分

利用国内现有发射场的适配条件，新研的重复使

用运载火箭直径构型建议在上述直径构型中选

择。 此外，２􀆰 ２５ ｍ 直径由于效率不高，业界已初

步达成共识，未来将逐步淘汰使用该构型，基于上

述考虑，重复使用火箭的直径构型拟从 ３􀆰 ３５ ｍ、
３􀆰 ８ ｍ、４􀆰 ２ ｍ 和 ５􀆰 ０ ｍ 中选择。 在确定发动机最

大直径后，根据现有发动机推力和发动机出口直

径的统计数据，可以大致估算出不同直径构型和

动力布局组合下的基础级最大推力。 以 ３􀆰 ３５ ｍ、
３􀆰 ８ ｍ、４􀆰 ２ ｍ 和 ５􀆰 ０ ｍ 直径构型，５、７、９ 台发动机

布局，液氧煤油和液氧甲烷动力类型的各种组合

为例，可以得到基础级最大的推力预估值，如表 ４
所示。 其中，液氧煤油动力以 Ｍｅｒｌｉｎ⁃１Ｄ 发动机

为参照，液氧甲烷动力以 Ｒａｐｔｏｒ 发动机为参照。
从表中可以看出，在 ３３５０ ｍｍ 直径构型、５ 台发动

机布局、液氧煤油动力类型的最大基础级推力预

估为 ６２１５ ｋＮ。
２􀆰 ４　 运载能力估算

　 　 按照上述分析思路，在选定箭体构型、动力类

型和动力布局后，全箭的起飞推力就基本明确。
对于优选的单芯级构型垂直起降重复使用运载火

箭，其运载能力可采用估算推重比、整箭重量、最
终估算运载能力形式获得。
２􀆰 ４􀆰 １　 火箭推重比

　 　 推重比是指运载火箭推力和重力的比值，
是评价运载火箭飞行加速能力的重要指标。 推

重比越大，运载火箭可以快速地穿越大气层、并
快速脱离地球引力，因此重力损失相应更小，更
有利于提高火箭的运载能力和运载效率；但推

重比大会造成箭体或有效载荷过载增大，特别
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是随着火箭飞行过程推进剂不断消耗，整箭质

量下降，将进一步大幅增加过载，由此可能对箭

上仪器设备形成破坏，甚至导致结构破坏，因此

在运载火箭设计时都会选择一个相对合适的推

重比。
图 ４ 为世界主要单芯级构型运载火箭的推重

比，从图中可以看出，运载火箭推重比大多在

１􀆰 ２～１􀆰 ５ 之间。 在确定火箭的推重比后，根据前

述起飞推力就可得到该构型下火箭的质量。 若拟

定垂直起降重复使用火箭的推重比为 １􀆰 ３，结合

表 ４ 即可得出火箭的质量，如对 ３３５０ ｍｍ 直径构

型、５ 台发动机布局、液氧煤油动力类型，其质量

为 ６２１５ ｋＮ ／ １􀆰 ３ ／ ９􀆰 ８ ＝ ４８７ ｔ。

图 ４　 世界主要运载火箭推重比
Ｆｉｇ． ４　 Ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔ⁃ｗｅｉｇｈｔ ｒａｔｉｏ ｏｆ ｔｈｅ ｗｏｒｌｄ’ ｓ ｍａｊｏｒ

ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅｓ

２􀆰 ４􀆰 ２　 火箭结构系数

　 　 结构系数是指运载火箭的结构重量（含发

动机）与总重量的比值，是评价运载火箭整体工

艺能力的重要指标。 结构系数越小，火箭的结

构重量越小、用于推动火箭飞行的推进剂重量

越大，因此火箭的运载能力和运载效率越高。
为实现更小的结构系数，通常将火箭桁架、贮箱

的厚度减小，选用铝锂合金、钛合金等高强度轻

质材料等，但太小的结构系数可能造成全箭刚

度不足，甚至造成结构失效而解体。 对于单芯

级运载火箭，可将结构系数分解成一级结构系

数、二级结构系数等。
图 ５ 为世界主要单芯级液体运载火箭的结

构系数。 从图中可以看出，一般地，一级结构系数

相对二级结构系数更低；一级结构系数大致在

６％～１２％之间，且集中分布在 ６％ ～８％之间；二级

结构系数在 ４％ ～ １２％之间，且集中分布在 ８％ ～
１０％之间。 在确定火箭起飞质量后，设定级间比

（火箭各子级的重量比），由结构系数即可得出每

一级的总质量、结构质量和推进剂质量等参数。
如对 ３３５０ ｍｍ 直径构型、５ 台发动机布局、液氧煤

油动力的两级单芯级火箭，假定一级结构系数为

７􀆰 ５％、二级结构系数为 ９％、一二级间比为 ９，如
此可以得出，一级总质量为 ４３８ ｔ、结构质量为

３３ ｔ、推进剂质量为 ４０５ ｔ；二级总质量为 ４９ ｔ、结
构质量为 ４ ｔ、推进剂质量为 ４５ ｔ。

图 ５　 世界主要运载火箭结构系数
Ｆｉｇ． ５　 Ｔｈｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ｗｏｒｌｄ’ｓ ｍａ⁃

ｊｏｒ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅｓ

２􀆰 ４􀆰 ３　 运载能力估算

　 　 垂直起降重复使用运载火箭的使用模式包括

一次性使用、前场返回和原场返回等，对不同使用

模式，其运载能力差异较大。 在初步总体设计阶

段，通常可以按照前场返回运载能力为一次性使

用运载能力的大约 ７０％，原场返回运载能力为一

次性使用运载能力的约 ５０％进行估计。 因此，对
垂直起降重复使用运载火箭，其运载能力估算核

心仍是对单芯级两级构型、基础级为多机并联动

力布局的一次性运载能力估算。 对于总体设计或

概念设计，往往可以忽略阻力损失和重力损失，利
用齐奥科夫斯基基本公式［１８］，对于单芯级两级火

箭，运载能力的计算如式（２）所示。

Δｖ ＝ ∑
２

ｉ ＝ １
Δｖｉ ＝ ∑

２

ｉ ＝ １
Ｉｓｐｉ ｌｎ

ｍｉｉ

ｍｆｉ

＝ Ｉｓｐ１ ｌｎ
ｍ１ ＋ ｍ２ ＋ ｍｐ

ｍｓ１
＋ ｍ２ ＋ ｍｐ

＋ Ｉｓｐ２ ｌｎ
ｍ２ ＋ ｍｐ

ｍｓ２
＋ ｍｐ

ｓ． ｔ．
ｍ１ ＝

εｍ０

１ ＋ ε
，ｍ２ ＝

ｍ０

１ ＋ ε
ｍｓ１ ＝ ｍ１σ１，ｍｓ２ ＝ ｍ２σ２

ì

î

í

ïï

ïï

（２）

　 　 其中， Δｖ 为速度增量、Ｉｓｐ１ 为一级发动机比

冲、Ｉｓｐ２ 为二级发动机比冲、ｍ０ 为运载火箭总质
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量、ｍ１ 为一级总质量、ｍ２ 为二级总质量、ｍｓ１ 为一

级结构质量、ｍｓ２ 为二级结构质量、ｍｐ 为有效载荷

质量、 σ１ 为一级结构系数、 σ２ 为二级结构系数、 ε
为一二级级间比。 由于忽略了阻力损失和重力损

失， Δｖ 不能采用理论的 ７􀆰 ９ ｋｍ ／ ｓ 来计算。
图 ６ 为典型单芯级运载火箭的速度增量计

算，可以看出，近地轨道（Ｌｏｗ Ｅａｒｔｈ Ｏｒｂｉｔ，ＬＥＯ）入
轨速度增量大致在 ９􀆰 ２ ～１０ ｋｍ ／ ｓ 之间，本文可以

选择 ９􀆰 ５ ｋｍ ／ ｓ 作为 ＬＥＯ 入轨速度增量。

表 ６　 运载火箭子级参数表
Ｔａｂｌｅ ６　 Ｔｈｅ ｆｉｒｓｔ ａｎｄ ｓｅｃｏｎｄ ｓｔａｇｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅ

子级 直径 ／ ｍ 结构质量 ／ ｔ 推进剂质量 ／ ｔ 推进剂 发动机 推力 ／ ｋＮ 比冲 ／ （ｍ ／ ｓ）
一子级 ３􀆰 ３５ ３３ ４０５ 液氧煤油 ５ 台 ６２１５ ２９００
二子级 ３􀆰 ３５ ４ ４５ 液氧煤油 １ 台 １２４３ ３３００

图 ６　 典型运载火箭入轨速度
Ｆｉｇ． ６　 Ｔｈｅ ｏｒｂｉｔａｌ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｆ ｔｙｐｉｃａｌ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅｓ

对于液氧煤油动力，其比冲水平如图 １ 所示，
参照现有技术能力，可选择一级发动机海平面比

冲 ２９００ ｍ ／ ｓ，二级发动机真空比冲 ３３００ ｍ ／ ｓ，结
合火箭的结构质量、推进剂质量，求解式（２）的隐

函数即可得出 ＬＥＯ 运载能力为 １０􀆰 ２ ｔ，运载效率

为 ２􀆰 ２。 至此可以得出该型火箭的总体参数如表

５、表 ６ 所示。

３　 总体优化

　 　 由上述运载能力估算可以看出，在选定重复

使用运载火箭基础级动力布局后，可通过估算推

重比得到整箭重量；再假定级间比，得出一级和二

　 　 　 　
表 ５　 运载火箭总体参数表

Ｔａｂｌｅ ５　 Ｔｈｅ ｃｏｎｃｅｐｔｕａｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉ⁃
ｃｌｅ

级数
起飞推
力 ／ ｋＮ

起飞质
量 ／ ｔ

运载能力 ＬＥＯ ／ ｔ
一次性 前场返回 原场返回

２ ６２１５ ４８７ １０􀆰 ２ ７􀆰 １ ５􀆰 １

级的重量；通过估算结构系数和比冲进而估算出

该运载火箭的运载能力。 上述计算环节中，推重

比的选择往往范围比较有限，特别是液体火箭，其
推重比总体上在 １􀆰 ２～１􀆰 ５ 之间；一级和二级的结

构系数的选择范围也比较有限，虽然结构系数对

火箭的运载能力影响较大，但在实际工程设计中

往往根据当前的工艺水平，对结构系数设计得越

小越好；同理，对于比冲也是如此，比冲对火箭的

运载能力影响较大，但在实际工程设计中也是根

据当前的工艺水平，对比冲设计得越大越好；因此

如将结构系数和比冲代入优化模型，优化后的结

构系数将取到给定数值区间的下限，比冲将取到

给定数值区间的上限。 相反，对于一级和二级的

级间比并不是越大越好，也不是越小越好。
图 ７ 所示是前述 ３３５０ ｍｍ 直径构型、５ 台发

动机布局、液氧煤油动力不同级间比下的运载能

力。 从图中可以看出，随着级间比的增加，运载能

力先增加后减小，在级间比 ６ 和 ７ 时运载能力达

到最大为 １０􀆰 ４９ ｔ。 因此，对上述提出的单芯级、
奇数台发动机多机并联情况的重复使用火箭总体

优化，实际上是一个结构系数和比冲为常数、级间

比为设计变量、运载能力为优化目标的单参数约

束优化问题，该优化问题的定义如式（３）所示，求
解该优化问题即可得到某一构型下火箭的最大运

载能力及其对应的级间比。
ｆｉｎｄ：ε　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　
ｍａｘ：ｍｐ 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　

ｓ． ｔ．

Δｖ ＝ Ｉｓｐ１ｌｎ
ｍ１ ＋ ｍ２ ＋ ｍｐ

ｍｓ１ ＋ ｍ２ ＋ ｍｐ

＋ Ｉｓｐ２ｌｎ
ｍ２ ＋ ｍｐ

ｍｓ２ ＋ ｍｐ

＝ ｃｏｎｓｔ

ｍ１ ＝
εｍ０

１ ＋ ε
，ｍ２ ＝

ｍ０

１ ＋ ε
　 　 　 　 　 　 　 　 　 （３）

ｍｓ１
＝ ｍ１σ１，ｍｓ２

＝ ｍ２σ２

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

　 　 其中， ε 是级间比， ｃｏｎｓｔ 是速度增量常数，这
里同样选择 ９􀆰 ５ ｋｍ ／ ｓ 作为 ＬＥＯ 入轨速度增量。

仍以上述案例为例，通过求解该优化问题表

明，在级间比 ６􀆰 ２６ 时，运载能力达到最大为

１０􀆰 ５１ ｔ。 该级间比可作为该火箭一次使用状态
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图 ７　 不同级间比下的运载能力
Ｆｉｇ． ７　 Ｔｈｅ ｌａｕｎｃｈ ｃａｐａｃｉｔｙ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｔａｇｅ ｒａｔｉｏｓ

下的最优值，对重复使用状态需针对前场回收、原
场回收等进行进一步精细化调整。

利用该优化方法，计算表 ４ 所述不同动力布

局下的最大运载能力及其对应的级间比，结果如

表 ７ 所示。
在明确火箭总质量和结构系数后，可得出推

进剂总质量，结合火箭直径和推进剂相对密度即

可得出推进剂贮箱长度。 其中，液氧煤油在理论

混合比 ２􀆰 ７４ 条件下的相对密度为 １􀆰 ０２４，液氧甲

烷在混合比 ３􀆰 ５ 条件下的相对密度为 ０􀆰 ８２７６，结
合火箭直径可以得出表 ７ 不同火箭方案下的推进

剂贮箱长度。 假定整流罩长度 １０ ｍ，即可得出全

箭长度（忽略箱间段和仪器舱长度），进而可以得

出全箭长细比如表 ８ 所示［８］。 长细比越长，容易

导致全箭刚度不足、一阶频率小、承受飞行载荷小

等问题［１９］，目前工艺条件下，长细比大多在 １０ ～
２０ 之间，如图 ８ 所示，如 Ｆａｌｃｏｎ ９ 的长细比达到

１９􀆰 １ 为世界最高。 根据该原则可以看出，表 ８ 部

分方案长细比小于 ２０（如 ３３５０ ｍｍ 直径构型、５
台发动机布局、液氧煤油动力方案等），比较符合

现有工艺条件，部分方案长细比超出 ２０，难以实

现工程化，需调整基础动力布局、调整推重比、减
少推进剂规模等方式迭代总体方案。

图 ８　 典型运载火箭的长细比
Ｆｉｇ． ８　 Ｔｈｅ ｓｌｅｎｄｅｒｎｅｓｓ ｒａｔｉｏ ｏｆ ｔｙｐｉｃａｌ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅｓ

表 ７　 不同动力布局下的最大运载能力和级间比
Ｔａｂｌｅ ７　 Ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｌａｕｎｃｈ ｃａｐａｃｉｔｙ ａｎｄ ｓｔａｇｅ ｒａｔｉｏ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｅｎｇｉｎｅ ｌａｙｏｕｔｓ

动力
类型

发动机
布局
／ 台

直径 ３３５０ ｍｍ 构型 直径 ３８００ ｍｍ 构型 直径 ４２００ ｍｍ 构型 直径 ５０００ ｍｍ 构型

总质
量 ／ ｔ

运载能
力 ／ ｔ 级间比

总质
量 ／ ｔ

运载能
力 ／ ｔ 级间比

总质
量 ／ ｔ

运载能
力 ／ ｔ 级间比

总质
量 ／ ｔ

运载能
力 ／ ｔ 级间比

液氧
煤油

５ ４８７ １０􀆰 ５ ６􀆰 ２６ ６２８ １３􀆰 ５ ６􀆰 ２６ ７６８ １６􀆰 ５ ６􀆰 ２６ １０８７ ２３􀆰 ４ ６􀆰 ２６
７ ６８２ １４􀆰 ７ ６􀆰 ２６ ８７９ １８􀆰 ９ ６􀆰 ２６ １０７５ ２３􀆰 １ ６􀆰 ２６ １５２２ ３２􀆰 ８ ６􀆰 ２６
９ ６０５ １３􀆰 ０ ６􀆰 ２６ ７７８ １６􀆰 ７ ６􀆰 ２６ ９５２ ２０􀆰 ５ ６􀆰 ２６ １３４９ ２９􀆰 １ ６􀆰 ２６

液氧
甲烷

５ ６３５ １９􀆰 ８ ５􀆰 ４９ ８１８ ２５􀆰 ５ ５􀆰 ４９ １００１ ３１􀆰 ２ ５􀆰 ４９ １４１８ ４４􀆰 ２ ５􀆰 ４９
７ ８９０ ２７􀆰 ７ ５􀆰 ４９ １１４６ ３５􀆰 ７ ５􀆰 ４９ １４０１ ４３􀆰 ６ ５􀆰 ４９ １９８５ ６１􀆰 ８ ５􀆰 ４９
９ ７８９ ２４􀆰 ６ ５􀆰 ４９ １０１５ ３１􀆰 ６ ５􀆰 ４９ １２４１ ３８􀆰 ６ ５􀆰 ４９ １７５８ ５４􀆰 ８ ５􀆰 ４９

表 ８　 不同动力布局下的长细比［８］

Ｔａｂｌｅ ８　 Ｔｈｅ ｓｌｅｎｄｅｒｎｅｓｓ ｒａｔｉｏ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｅｎｇｉｎｅ ｌａｙｏｕｔｓ［８］

动力
类型

发动机
布局 ／ 台

直径 ３３５０ ｍｍ 构型 直径 ３８００ ｍｍ 构型 直径 ４２００ ｍｍ 构型 直径 ５０００ ｍｍ 构型

推进剂质量 ／ ｔ 长细比 推进剂质量 ／ ｔ 长细比 推进剂质量 ／ ｔ 长细比 推进剂质量 ／ ｔ 长细比

液氧
煤油

５ ４４９􀆰 ５ １７􀆰 ９ ５７９􀆰 ６ １５􀆰 ８ ７０８􀆰 ８ １４􀆰 ３ １００３􀆰 ２ １２􀆰 ０
７ ６２９􀆰 ４ ２３􀆰 ８ ８１１􀆰 ３ ２１􀆰 ０ ９９２􀆰 ２ １９􀆰 ０ １４０４􀆰 ７ １６􀆰 ０
９ ５５８􀆰 ４ ２１􀆰 ５ ７１８􀆰 ０ １８􀆰 ９ ８７８􀆰 ６ １７􀆰 １ １２４５􀆰 ０ １４􀆰 ４

液氧
甲烷

５ ５８６􀆰 １ ２７􀆰 ０ ７５５􀆰 ０ ２３􀆰 ８ ９２３􀆰 ９ ２１􀆰 ６ １３０８􀆰 ７ １８􀆰 １
７ ８２１􀆰 ４ ３６􀆰 ６ １０５７􀆰 ７ ３２􀆰 ３ １２９３􀆰 ０ ２９􀆰 ２ １８３２􀆰 ０ ２４􀆰 ５
９ ７２８􀆰 ２ ３２􀆰 ８ ９３６􀆰 ８ ２８􀆰 ９ １１４５􀆰 ４ ２６􀆰 ２ １６２２􀆰 ５ ２２􀆰 ０
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４　 结论

　 　 １）本文针对垂直起降重复使用运载火箭开

展总体方案设计，分析了箭体构型方案，提出优选

两级单芯级构型；分析了动力类型方案，提出优选

液氧甲烷动力和液氧煤油动力；分析了动力布局

类型，提出优选中小发动机多机并联，并优选分析

了 ５、７、９ 机并联动力布局；随后对运载能力进行

估算，以及基于一二级间比的初步总体优化，得出

了两级单芯级构型在不同直径、推进剂类型和动

力布局下的运载能力，结合长细比分析可初步得

出相对工程可行的总体方案。
２）本文采用的总体设计和分析方法，得出了

两级单芯级、奇数台发动机并联的垂直起降重复使

用运载火箭的基础运载能力，可为后续关键技术攻

关、演示验证、方案论证和工程研制提供借鉴。
３）垂直起降重复使用运载火箭的回收方式

通常采用原场回收和前场回收等，在回收条件下

其运载能力小于基础运载能力。 在总体论证过程

中，通常可以在基础运载能力乘以重复使用损失

系数得到回收条件下的运载能力。
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