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摘    要： 讨论了重复使用运载器的不同回收方式，分析了不同回收方式的特点，阐述了技术挑战及发展趋势。具体

为：针对不同回收方式，先后讨论了垂直起降、伞降回收和水平起降这3种模式的关键技术；在垂直起降方面，重点分析了

发动机节流、多次起动和着陆缓冲机构这3类关键技术；在伞降回收方面，重点介绍了基于翼伞的火箭残骸落区控制和空中

回收技术。对于基于火箭动力的水平起降，从复杂气动力热环境下相关机理研究、热防护、着陆机构、制导与控制共5个方

面对存在的难题进行了分析；最后对3种模式的特点进行了总结和对比分析。
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引　言

实现运载器的重复使用，一直是航天领域众多科

研机构和宇航公司努力的目标。美国的航天飞机曾经

具备了天地往返的功能，但因高昂的维护成本，航天

飞机最终退出了历史舞台。这一实践表明，经济性是

影响重复使用运载器未来长远发展的重要因素。

随着科技的进步，进入太空的门槛逐渐降低，一

些商业公司在重复使用运载器方面异军突起[1-2]，其中

的典型代表是美国太空探索公司（SpaceX）。该公司

的“猎鹰9号”（Falcon-9）火箭采用垂直起降技术，其

助推级采用垂直回收，编号B1051的助推器已使用

12次。该公司助推级成功回收的次数已达111次，其中

海上回收85次，陆地回收26次。整流罩最高复用次数

也达到了7次（G4-7）。Falcon-9的成功激励了更多的

商业航天公司开展重复使用运载器的研制。

重复使用运载器从发射和回收的模式看，可以采

用垂直和水平两种方式实现起飞，采取垂直、水平和

伞降等3种方式进行回收，因此可以形成多种组合的起

降方式。但一般而言，主要集中在垂直起降、垂直起

飞/水平降落以及水平起降方式[3-6]。垂直起降方式采用

传统运载火箭构型，返回过程需要发动机再次点火，通

过反推减速并消除前序飞行段积累的误差，从而准确

实现定点软着陆。其中“定点”的含义是位置误差不超

过50 m，而“软着陆”的概念一般指纵向速度不超过

2 m/s，反之则称为“硬着陆”，有可能导致箭体结构破损。

涉及到水平起飞和水平降落的方式，均需要设计

机翼，依靠大气提供升力；水平着陆还要配置起落架

机构和特定的机场，这些会导致结构效率降低以及限

定了着陆场所。垂直起飞、水平降落的典型代表是美

国航天飞机；维珍银河公司则采用载机空射技术实现

水平起降重复使用，在2021年已完成了两次载人亚轨

道飞行。

伞降回收对小型运载火箭和回收体有吸引力，其

设想最早可追溯至V2导弹。航天飞机固体助推器

（SRB）、“阿里安5号”（Ariane 5）助推器、Falcon-9
火箭整流罩、“新谢泼德”（New Shepard）火箭载人太空

舱等回收均采用伞降方式。此外，“电子号”（ Electron）
一子级也宣称将通过伞降实现回收，中国“长征”系列

火箭也开展了整流罩和助推器伞降落区控制技术。伞

降回收对动力系统的要求低，无需发动机再次点火，

因此也不存在推进剂管理等需求。但伞降较难控制着
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陆冲击，也难以做到定点着陆。

与此同时，一股新的研究热潮正在涌起。SpaceX
公司投入数10亿美元研制“超重–星舰”，并研究利用其

提供1 h全球极速运输服务，计划2028年实现商业运

营；美国空军投入近2亿美元研究军用物资全球极速投

送，德国和意大利等主要航天国家也在开展相关技术

研究，计划2030年后投入运营。这一领域也存在着不

同动力构型和起降方式的权衡，在一定成本约束下航

程更远、运载能力更大，是评判方案优劣的主要指标。

本文选择3种典型的回收方式，即垂直起降、水平

起降和伞降回收，对3种方式进行分析研究及比对，其

应用场景聚焦于卫星发射和极速货运服务。每种方式

均有其适用范围和优缺点，也各自面临着不同的挑

战，其它组合形式的关键技术均可以被这3类方式所涵盖。 

1    垂直起降技术

垂直起降是近年最受关注的复用模式，本节重点

对发动机推力调节、发动机多次起动和着陆机构技术

进行分析。其它关键技术可参考文献[7-9]等。 

1.1    液体火箭发动机推力调节
 

1.1.1    各国发动机推力调节的现状

对于一次性运载火箭，推力调节具备减小飞行过

载、调整落点射程、降低跨音速段动压、优化火箭性

能等优点。对于可重复使用运载器，推力调节是动力

反推着陆段制导控制的前提条件。文献[10]指出，发

动机推力调节的范围越窄，推重比将越大，着陆的可

行域越小，控制的难度就越大。在极限情况下，如果

发动机推力无法调节，则“几乎”仅有一条满足约束的

着陆飞行轨迹，一旦偏离将导致“硬着陆”。

国内外运载火箭推力调节技术现状见表1。
随着现代液体火箭发动机理论、设计、制造技术

的持续发展，推力调节技术逐渐完善。1993年8月
18日，麦道公司（McDonnell-Douglas Corporation）通

过使用安装有4台推力调节范围为30%～103%的RL-10-
A5液体火箭发动机的三角帆验证机，实现了垂直起飞

垂直着陆，如图1所示。
 
 

表 1    发动机推力调节能力

Table 1    Engine turust adjustment capability

一级发动机 运载火箭 推力/kN 比冲/(m·s−1) 推重比 节流能力/% 备注

YF-100（双机） 新一代“长征”运载火箭 2 400 2 942 49 72 基础级

NK-33 N-1 1 505 2 910 23～115 基础级

RD-108 “联盟号” 746 2 480 72.59 30～100 基础级

RD-0110 “联盟号” 297.9（V） 3 250 — 50～100 末级

YF-115 CZ-7 180 3 322.9 34.3 83 末级

Merlin 1D 真空 SpaceX 801 3 381 150 多次，60%节流 末级

RD-171 “天顶号” 7 257 3 028 78 50～100 基础级

RD-180 “宇宙神V” 3 827 3 053 70.7 47～100 基础级

RD-191 “安加拉V” 2 096 3 310 — 38～100 基础级

Merlin 1D SpaceX 5 885 2 765 150 60～100 基础级

SSME* 航天飞机 1 670 3 562 65.8 65～109 基础级

RS-68* “德尔它V” 2 891 3 501 44.7 57～102 基础级

RD-0120* “能源号” 1 517 3 518.2 44 25～106 基础级

LE-7A* H2B 1 074（V） 4 207（V） — 72±5 基础级

LE-5B* H2B 137 4 393 45.6 60 末级

RL-10B-2* “半人马座” 110 4 561.9 37.3 60～100 末级

　注：标*均采用液氢/液氧为推进剂，其余采用液氧/煤油为推进剂。
 
 

2015年，SpaceX在具有深度推力调节能力的梅林

发动机的支持下，实现了Falcon-9火箭基础级运载火箭

的回收，并于2017年实现了Falcon重型火箭基础级的

同时回收。

推力调节实际上是一个发动机系统再平衡过程，

在调节过程中，往往会对发动机的性能产生影响。以

液氧煤油发动机为例，由于推力调节是通过改变预燃

室燃料流量来实现的，推力调节过程对发动机混合比

略有影响，推力每减小10%，混合比增加约1%，因此

对于大范围的推力调节，需要考虑混合比的变化量。

根据理论分析（见图2），推力调节对发动机真空比冲

的影响则很小，可以忽略不计。
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图 1    三角帆验证

Fig. 1    Delta Clipper flight test
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图 2    液氧煤油发动机推力调节对发动机性能影响

Fig. 2    Impact on LOX/kerosene engine performance of throttling
 

推力调节的技术难点主要体现在以下方面：

1）喷注器技术

喷注器的前后压降宜保持在推力室压力的15%～

25%范围内，否则推进剂输送系统稳定裕度降低，喷

注器雾化性能变差，会导致燃烧室压力和输送系统中

产生不稳定性波动，涡轮泵振动剧烈；同时影响到燃

烧过程，形成推力上波动，最终影响火箭飞行。低温

发动机在工况大幅变化的情况下还可能面临汽蚀、或

者蒸发产生的相变过程带来的系统非正常工作状态。

2）推力室技术

推力室特征长度需要保证推进剂能够高效地充分

燃烧。随着推力室长度的增加，发动机的特征速度也

会增加；但会带来较大的热损失，并提升需要的冷却

面积，给系统设计造成困难。同时，推力室的燃烧频

率和声腔频率的管理也需特别关注。随着推力调节深

度的增加，发动机工况偏离了最佳推力室设计，如何

确保稳定燃烧和高效率工作是推力室设计需要重点关

注的因素。

3）涡轮泵技术

为了保证喷注器和推力室的稳定工作，需要改变

涡轮泵的工作压头。加上推进剂流量的变化，最终会

使得涡轮泵偏离额定的工作状态。由此带来包括汽蚀

性能、转子动力学、结构动态频率管理以及密封性

能、流场、水击等各方面的综合性能变化。推力调节

范围越宽，对涡轮泵的设计要求就越高，难度也越

大，需要评估低工况下涡轮泵的轴向力，平衡系统适

应性。

4）调节器技术

推力调节一般是通过副系统供应路上推进剂流量

调节元件实现。调节器元件的调节精度、响应特性和

调节速率直接影响了推力调节性能，也是发动机推力

调节的技术难点之一。推力调节速率过快将引起发动

机系统参数振荡，甚至可能造成发动机破坏，但推力

调节过慢将可能无法满足火箭总体的要求。研究表

明，存在临界推力调节速率，当推力调节速率大于临

界值，将造成发动机参数的振荡，而低于临界值，可

实现较为平稳的推力调节。 

1.1.2    推力调节的主要途径

根据液体火箭发动机推力的机理[11]，其调节技术

很大程度上取决于对发动机流量的有效控制

F = ṁve+ (pa− pe) Ae (1)

ṁ Ve

Pa Pe

Ae

其中：F为推力； 为质量流量； 为发动机喷管出口

排气速度； 为环境大气压力； 为发动机喷管出口

压力； 为发动机喷管出口面积。

同时，辅以对实现过程中具体问题的合理解决，

如喷注器与燃烧组织过程的匹配性等。当前发动机推

力调节技术主要包括如下5种途径：

1）具有流量调节能力的高压降喷注器[12]

在管路上通过调节阀调节推进剂流量。对于一个

固定面积的喷注器，不可压的液体流量与压降的1/2次
方成正比

ṁ =CdA
√

2ρ∆p (2)

ṁ Cd其中： 为质量流量； 为流量系数；A为面积；ρ为
流体密度；Δp为压降。

当调节推进剂流量时，喷注压降低，同时燃烧室
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压力随流量降低线性降低。对于不可压的液体推进剂

来说，喷注刚度会随着流量减小而不断减小，这也就

意味着发动机在远离设计工况的低工况极易出现不稳

定燃烧。对于低温推进剂，低工况时集液腔和管路压

力降低，很可能诱发低温介质的沸腾，形成不稳定流

动；进而导致推进剂以两相流的形式进入燃烧室，产

生不稳定燃烧。

对可压缩的气体推进剂来说，压降与室压的比值

在流量调节过程中几乎不变

ṁ = K∆p (3)

ṁ其中： 为质量流量；K为流量系数；Δp为压降。

同样地，对于超临界流体来说，由于密度随压力

变化，因此在流量大范围变化的过程中喷注压降变化

也不大。对于纯液相推进剂的发动机来说，达到3:1的

变比都比较困难；但是对于达到超临界的推进剂来说

变比范围可以大大拓宽。改进版RL10、SSME、RD-

0120以及J-2S等发动机均采用高压降喷注器方案，其

推力变比可达6:1。不同喷嘴形式均可采用高压降实现

变推力。

该方案喷注器结构固定，无需额外作动和控制设

备。但在高工况时将给供应系统带来高压，导致结构

增重；在低工况时又面临效率下降、低频不稳定燃

烧、再生冷却通道温度过高等问题。

2）多集液腔喷注器

采用两个或多个集液腔通过多条路径向燃烧室喷

注推进剂，如图3所示。在不同的工况下，通过选择合

适的喷注路径可以实现喷注器面积的调节，因此是非

连续调节。

 

推进剂贮箱

总阀

单元阀

一次喷注

二次喷注

阀 1 阀 2

 
图 3    多集液腔喷注器原理示意图

Fig. 3    A schematic plot of a multi-collection chamber injector
 

这就需增加一个集液腔和一个控制阀门，在低工

况时可获得较好的燃烧稳定性和效率，并降低对供应

系统过高压力的要求。关闭一个集液腔后，所有流量

全都涌向另外一个集液腔，导致该集液腔喷注压降突

然增加，显著改变喷注器的喷雾和混合过程以及燃烧

组织模式。在关闭时，喷注器面板附近的能量分布和

热流会产生阶跃变化，激发不稳定燃烧。此外，低工

况时关闭的喷注通道需保持吹除以防止推进剂和燃气

的回流。

3）针栓喷注器

这是一种可连续调节喷注面积的变面积喷注器，

因此具备深度调节的能力和固有的燃烧稳定性。图4给
出了针栓喷注器的基本原理图[13]。

一种推进剂从环缝喷出沿着针栓外壁面往下流，

另外一种推进剂则从针栓内部由周向布置的小孔或者

环缝由径向喷出，两种推进剂在针栓头部撞击，往外

散开破碎。针栓式喷注器可以通过移动针栓改变轴向

环缝和径向环缝/喷孔的喷注面积，但由于在调节面积

过程中为了权衡燃烧性能和调节性能，发动机的效率

通常不能达到常规多喷嘴发动机的效率。

 

燃料喷嘴

燃烧

燃烧室

氧化剂喷嘴

喷注器表面

中心杆

调节针阀

氧化剂

 
图 4    针栓式喷注器原理示意图

Fig. 4    A schematic plot of pintle injector
 

4）气体喷注

通过节流阀调节推进剂流量，但同时将低密度的
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气体喷注到液体推进剂中，从而显著减小液体推进剂

的主体密度，实现在大幅提高喷注压降情况下对流体

流量几乎无影响。这种方法被证明是能够在低推力工

况下仍然保持高压比的有效途径，保证了燃烧室的雾

化和混合过程。但气体的注入可能会导致高频燃烧压

力波动[14]，且引入了额外的新系统，若使用He气，成

本也会比较高。

5）喷管喉部调节方法

通过喷管喉部之间针栓的轴向移动或者向喷管喉

部喷注气体来改变喉部面积，从而改变燃烧室室压，

则喷注压降随之改变，推进剂流量也因此改变。但大

推力液体火箭发动机在工作期间，其喉部承受着非常

高的热流和结构载荷，采用该方法存在较大风险。 

1.2    液体火箭发动机多次起动

在一次性运载火箭研制过程中，对于多次点火能

力的需求主要集中于具有停泊轨道任务需求的火箭末

级、或者去往更远深空探测的独立上面级、或者需要

实施主动离轨的火箭模块。这些发动机往往具有推力

较小、点火次数相对较少等特点。随着基础级火箭重

复使用需求的增加，发动机也需要具备多次点火的能

力，主要用于：再入大气时的反推减速，避免速度过

快导致气动加热对结构的烧蚀；动力下降段的反推减

速，并控制箭体的飞行轨迹。因此从起飞到回收，发

动机一般要具备3次点火的能力。

多次起动主要涉及到发动机自身和保障实施多次

点火的外部条件两个方面的技术难点。

1）发动机多次点火技术

如果是自燃推进剂组合，只需对相关阀门组件进

行控制，其点火次数受限因素较少。如果推进剂组合

为非自燃状态，少量的点火可考虑使用药柱或者点火

导管等方式来实施；若需超过3次以上的点火能力，宜

考虑采用火炬点火等方式来实现。图5是典型的气氢气

氧火炬电点火系统原理图。

2）发动机入口压力保障

发动机入口压力在正常飞行过程中是通过贮箱增

压来实现，是发动机正常起动的重要条件。但当火箭

模块进入到回收阶段时，贮箱气枕大，可能占据贮箱

容积的80%以上；同时推进剂处于低重力阶段，推进

剂和贮箱气枕内气体掺混导致箱压出现较大幅度的下

降。对于低温推进剂贮箱，其下降幅度更为明显，如

图6所示。为了保证入口压力，如果采用传统外能源方

案，系统在结构重量、安装布局、系统性能上将面临

极为严峻挑战。解决途径一般通过降低发动机对入口

压力的需求、增设增压泵、或者通过贮箱的特殊设计

来加以解决。
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图 5    典型气氢气氧火炬电点火系统原理图

Fig. 5    A schematic plot of typical GH2/GO2 torch ignition system
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图 6    低温贮箱压力工作结束后典型下降现象

Fig. 6    A typical pressure drop phenomenon following the end of the
cryogenic tank work

 

3）推进剂管理问题

为了实现基于火箭动力的重复使用，贮箱内将预

留一定量的推进剂供发动机再次起动和回收过程使

用。从典型的回收剖面来讲，回收模块会经历微重力

阶段，此时推进剂将大概率处于漂浮状态，如图7所
示。因此在需要发动机再次点火起动之前，提前保证

推进剂处于沉底状态。传统推进剂管理采用PMD装

置、姿控发动机或者正推火箭实施定向沉底。这些方

案具有可准备时间充分、推进剂管理量比较多、飞行

姿态单一稳定等特点，而对于回收模块，工况相对复

杂很多，导致推进剂管理难度大幅增加。
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图 7    回收过程中典型星舰推进剂状态

Fig. 7    Typical starship propellant state during recovery
 

4）推进剂温度控制

对于基础级火箭，为了减少贮箱增压气体用量，

往往采用高温气体进行增压。在火箭级间分离及回收

姿态调整过程中，预留回收使用的低温推进剂将难以

避免和相对高温的气枕气体掺混，除了会导致箱压大

幅下降外，另一个不利的结果就是将大幅增加推进剂

温度，如果采用的是自生增压方案，则影响将更加显

著。低温推进剂温度的增加，将会给发动机涡轮泵、

喷注器等组件的正常工作带来巨大挑战，如果超出发

动机设计和验证范围，将显著影响发动机的工作，甚

至无法正常工作。解决途径要么大量使用过冷状态推

进剂，要么采用特殊的结构或装置来控制，也可以在

上升段采用较低温度的增压气体或者非冷凝的增压气

体等措施。 

1.3    着陆机构

运载火箭细长形结构形式，返回复杂环境影响因

素以及发动机调节能力对着陆缓冲机构变形、缓冲、

支撑与稳定等多项功能提出更高的要求。着陆机构载

荷环境影响因素多，与箭体返回速度、姿态、箭体结

构以及机构自身耦合性强；机构中间隙以及着陆等冲

击强非线性行为多；箭体结构与机构尺寸与间隙尺寸

差距大，分析精度实现难度大。着陆机构研制是典型

的多专业耦合系统工程。

着陆机构可以采用展开式着陆支腿，或者拦阻索

的形式。图8为着陆支腿展开试验现场的图片。

 
图 8    支腿式着陆缓冲机构展开试验现场

Fig. 8    Outrigger landing buffer mechanism deployment test site
 

支腿式着陆缓冲机构由主腿、左右副腿、着陆盘

和气动罩组成。其中主腿是多级腿结构，具备伸缩与

缓冲功能；左右副腿具有长度调节与转向功能；着陆

盘由橡胶垫与组合盘体组成，具有多向缓冲与变形功

能；气动罩采用复合材料一体式结构，有良好气动外

形与操纵性。该缓冲机构具备减缓纵向速度、吸收撞

击地面的冲击能量，以及支撑箭体稳定避免翻到的功

能。有关该着陆缓冲机构的详细讨论可参考文献[15-16]。
另一种回收机构可采用基于地面拦阻机构。运载

火箭在栅格舵和发动机喷管摆动的共同控制下，以接

近竖直的箭体姿态落入回收平台四根拦阻索围成的正

方形范围，火箭下降穿过该正方形，并利用拦阻机构

（具备阻尼功能）实现火箭的制动回收。

两种回收方式各有优缺点。对于支腿式着陆缓冲

机构，其对地面系统和着陆场地的要求低，因此这种

方式不仅仅用于地面的回收，还可应用于地外天体的

垂直起降。对于未来人类在月面和火星的活动，垂直

起降应该是最具可行性的大范围移动方式，而支腿式

缓冲机构将发挥重要作用，具有普适的效果。但其不

足也很明显，即增加了回收级的重量、复杂度和成

本，对运载能力有损失，且支腿自身的设计和制造也

相对复杂。

拦阻机构方案对回收级的改动小，成本低，运载

能力影响小。但需要在地面增加相应设施，因此限定

了回收场地；这套系统也很难在地外天体探测中提前

架设在着陆点，因此其应用场景受限。但该方案降低

了对速度控制精度的需求，在发动机节流能力受限时

是个不错的选择。

根据文献[10]的研究，在节流受限、大推重情况

下，基于燃料最优的bang-bang控制会在干扰影响下使

火箭偏离本已非常狭窄的可行域，导致任务失败。从

仿真结果看，位置偏差均得到了满足，主要是纵向速

度超差（达到了35 m/s）。这就使得拦阻机构在这一
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过程中可以发挥比着陆支腿更大的作用：位置偏差小

对地面固定设施有利，而通过调整阻尼参数和缓冲距

离，可以实现对较大范围速度的减速效果。同样的速

度偏差若通过支腿来缓冲，支腿的重量和复杂度都显

著提升，对箭体结构的承载也是巨大考验。 

2    伞降回收技术
 

2.1    落区控制

利用翼伞实施运载火箭子级、助推器和整流罩等

部段的落区控制，能够有效降低火箭残骸落区范围，

为火箭回收技术打下基础，设计难点有：分离体再入

动力学分析与控制、大面积翼伞设计、高空开伞、低

空抛伞等关键技术。通过搭载“长征三号乙”（CZ-
3B）、“长征二号丙”（CZ-2C）飞行试验已突破相关

关键技术。

CZ-2C火箭开展了基于伞降技术的整流罩落区

控制应用研究，通过控制与测量装置监测整流罩再入

飞行状态，选择时机向降落伞系统发出减速伞弹射起

动指令，按照时序完成减速伞弹出、减速伞打开至全

张满状态；在整流罩姿态趋于稳定后，减速伞脱离并

拉出翼伞，完成翼伞解除收口、归航控制、着陆等一

系列动作，大幅缩小了整流罩落区范围。工作示意图

见图9。
 

减速伞弹出

减速伞张满, 整流罩姿态趋稳

减速伞脱离并拉出翼伞

翼伞张满进行归航控制

 
图 9    整流罩伞降回收试验验证

Fig. 9    Fairing parachute drop recovery test schematics
 

目前，CZ-2C系列火箭已先后开展了数次整流罩

伞控落区控制相关搭载飞行试验，成功获取了整流罩

再入过程的视频图像和飞行参数，但部分整流罩结构

发生了不同程度破坏。

CZ-3B采用可控翼伞进行助推器落区控制。伞系

统安装于助推器头锥现有的内部空间，避免对火箭外

形产生影响；同时利用助推器的头锥保护伞控系统，

使其能承受助推器上升段和再入过程严酷的力热环

境。助推器整个飞行过程并不是全程受控，在助推器

分离后至开伞前，其一直处于无控状态；并且在初始

状态和外界干扰的影响下，一直在作无序翻滚运动。

这给全程导航定位和低空头锥分离开伞造成较大困

难。为了实现将无控的助推器转换为受控状态并减

速，满足翼伞的工作条件，伞系统由三级伞组成：

①一具稳定伞，将助推器从无控状态纠回姿态受控状

态，并将助推器速度减小至满足减速伞的开伞要求；

②两具减速伞构成的减速群伞，作用是对助推器进一

步减速，使其满足翼伞的开伞要求；③一具300 m2大

型翼伞，其主要作用是根据系统指令携载助推器向目

标点滑翔飞行。 

2.2    伞降回收

伞降回收包括陆上、海上和空中回收3种类型。陆

地回收一般采用大型群伞实施减速，再利用大型缓冲

气囊保护子级安全缓冲着陆，美国K-1火箭采用了这种

方式。海上回收也采用大型群伞对火箭子级进行减

速，直接降落于海中，美国航天飞机助推器采用了这

种方式。上述2种方式均采用了大型群伞回收，着陆精

度不高。空中回收采用大型翼伞减速后，利用直升机

等航空器实施空中精确挂取回收；由于受限于直升机

的能力，一般回收重量有限，但回收精度高，美国“火

神号”（Vulcan）火箭动力舱段和“电子号”（Electron）
火箭一子级计划采用这种方式。

陆地和海上伞降回收的技术难点主要有：大型群

伞设计、大型缓冲气囊设计、垂挂转化设计、着陆冲

击适应性设计等方面；空中回收的技术难点主要有大

型翼伞设计、回收体与直升机协同、智能挂取系统设

计、动力舱段与子级分离、动力舱段再入返回姿态控

制等方面。

基于“长征”系列运载火箭，开展了一子级伞降陆

地回收技术和一子级动力舱段空中回收技术研究[6, 17]。

关于陆地回收技术的介绍可参考文献[7]。一子级动力

舱段空中回收技术方面，典型流程如图10所示。

当运载火箭到达一子级分离时刻，一子级关机并

分离，利用RCS调节一子级箭体姿态使其保持稳定；

随后动力舱段与一子级分离。利用RCS调节动力舱段

姿态，使其分离面指向速度方向，并与地面建立无线

链路通信。通过外弹道测量系统获取分离位置和速

度，将遥测数据和外弹道测量数据实时传送给回收指

挥中心。回收指挥中心根据上述参数、导航数据等快

速确定预定落点区域，并通知直升机前往落区。回收

舱段再入大气层前，充气式装置打开并充气展开，利
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用RCS使动力舱段绕其纵轴旋转达到一定旋转速度，

充气罩带着动力舱段保持自旋稳定状态再入飞行。当

动力舱段下降到约50～40 km时，RCS再度打开对动力

舱段进行消旋处理，在10 km左右打开降落伞系统实施

减速。其主伞采用翼伞，翼伞顶端设计一个牵顶伞，

具有稳定方向和提供可靠挂取的功能，小型牵顶伞与

翼伞之间利用绳索联接。当下降到一定高度（2～4 km）

时，由直升机进行空中挂取回收。

 
二子级入轨

动力舱段分离
姿态保持

打开充气式
再入装置

一子级分离

发射

开伞

飞机空中获取回收
（~4 km ）

（~10 km, Ma<1）

 
图 10    运载火箭一子级动力舱段空中回收典型流程示意

Fig. 10    Typical processes of aerial recovery of the first sub-stage propulsion
module of the launch vehicle

 

空中回收智能挂取系统的组成如图11所示，由上

至下依次为拉力传感器、过载保护装置、减载装置以

及挂钩四部分。智能挂取系统具备自动触发及防误

触、单向锁紧、开闭状态自主判断、过载保护、过载

测量与信号传输等功能。

 
拉力传感器

过载保护装置

减载装置

挂钩

 
图 11    空中回收智能挂取系统的组成

Fig. 11    The structure of the aerial recovery intelligent hooking system 

3    水平起降技术

动力系统的选型对水平起降飞行器的影响很大，

限于篇幅，本节仅讨论采用火箭动力的运载器，暂不

涉及组合动力。水平起降航天运输系统采用升力起

飞、滑翔着陆方式，具有升力式外形设计，并需设计

起落架等机构。整个飞行过程力热环境复杂、多场域

耦合严重、环境与运动学模型参数不确定性大，给设

计带来新的难点。 

3.1    升力式构型复杂环境下相关机理研究

水平起降面临跨空天多域、高超声速、大热流密

度和时空非线性的气动力热问题，边界不稳定、表面

气流分离的气动力问题以及复杂的力、热、结构耦合

问题。另外，大面积薄壁结构变形和气动弹性会引起

流固边界失稳问题，热防护结构具有耐温极限和防热

效率双高的需求，可动部件在高温高压气流环境中存

在热侵入风险，结构在交变力热耦合作用下存在疲劳

损伤风险，严重影响结构和系统的服役寿命。

Sziroczak等[18]将空气热力学、推进系统和结构问

题描述为高超声速飞行器相关的3个主要挑战领域，而

三者之间耦合关系更是关键问题之一。Yang等[19]采用

恒定和自适应耦合时间步长的松耦合分析策略，证实

了多物理场间的相互作用。周印佳等[20]采用分区求解

方法，实现了超高温陶瓷材料的流–热–固耦合计算。

李佳伟等[21]采用统一的控制方程求解流场与结构温度

场，避开了传统方法的大量数据交换。但是尚缺乏针

对跨空天多速域飞行器复杂气动力–热–结构的研究。

John等[22]开发了共轭传热分析工具，实现了热防

护系统的流、固、热耦合分析。Deierling等[23]基于高超

声速热载荷与结构耦合进行研究，分析该形态下的热

载荷与疲劳特性；王晨等[24]计算了壁板的高频疲劳寿

命，揭示了热效应与疲劳效应间的关系；阎彬[25]考虑

热–结构耦合关系下，进行了薄壁圆管空间结构的热疲

劳可靠性分析。但针对多物理场耦合作用下结构疲劳

损伤机理，还需要深入开展相关研究。 

3.2    升力式再入返回可靠热防护技术

升力式飞行器再入返回阶段面临高热流密度、高

温度、非均匀分布等极端严苛气动热环境，需通过主

被动方式对再入过程飞行器表面的气动热进行输运及

耗散，保护飞行器内部结构。这涉及再入返回段气动

热环境精确预示技术、先进高温热防护涂层技术、关

键部件动静密封技术、防热/承载一体化结构技术、飞

行器前缘热输运技术、大面积区域热输运技术、冷热

源综合利用与集成式热管理技术、热防护系统可靠性

及重复使用特性评估技术等。
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在热防护技术方面，龚春林等[26-28]的研究表明，宽

域高超声速飞行器应寻求主/被动结合、承载/防热一体

化以及耗散、输运和再利用综合管理的新型热防护技

术。Martinez等[29]开发了一种防热/承载一体化热防护

系统，具有良好的防隔热效果，同时可以较好地传递

气动力载荷，结构效率更高。王一凡[30]开展了热环境

对ITPS结构响应特性的研究，发展基于ITPS的热防护

系统设计。Glass等[31]针对飞行器尖锐前缘，设计了对

流冷却方案，将尖锐前缘处集中的热量快速传递至低

温区域。此外，利用热管技术可以通过工质的相变循

环将热量从蒸发段传递到冷凝段[32-33]。 

3.3    水平滑翔着陆机构设计技术

水平滑翔着陆机构是消耗和吸收飞行器着陆能量

的部件，用于承受飞行器水平着陆撞击、水平滑跑以

及刹车、转弯等操作时产生的地面动态反作用力。一

般由承载结构、减振器、收拢展开机构、锁紧机构、

转弯操作机构和刹车系统等组成。飞行器飞行阶段，

着陆机构呈收拢状态，飞行器停放和着陆阶段，着陆

机构呈展开状态。在保证水平滑翔着陆机构的强度、

刚度和使用寿命前提下，要求其轻质、易维护、易检

修和易更换，同时应满足空气动力学和工艺性要求。

选用高强材料，确保水平滑翔着陆机构满足安全

寿命指标，通过总体参数、结构布局、缓存减振和刹

车性能的多学科多目标优化设计 [ 3 4 ]，使其达到稳定

性、易操作性和风干扰适应性等地面运动要求。通过

多连杆收拢展开机构，使得着陆机构能快速定位、定

向和锁紧，能无缝收入飞行器机体和快速展开，以减

小飞行阻力。油气式流体“弹簧”减振器可实现飞行器

垂直于地面的动能快速耗散；耐超高温刹车系统可实

现飞行器水平着陆动能快速转换为热能，缩短刹车距

离。低阻力连杆优化[35]、起落架着陆载荷分析[36]，三

维机织复合材料板簧式起落架结构设计[37]等均是备受

瞩目的水平着陆机构前沿技术。 

3.4    长时气动作用下在线轨迹规划技术

大规模水平起降航天运输系统受长时大气作用，

轨迹规划模型非线性显著，“小包络”模型处理手段不

再适用；同时，运输系统升力式外形与高动压、大特

征面积的共同作用，使得过程约束易达到容许边界，

轨迹控制量受材料、结构及环境限制严重，规划可行

域狭窄。

针对大规模升力式外形及高速跨域特点、长时气

动作用下再入轨迹在线规划、天地不一致性导致全飞

行剖面各工况真实气动模型参数不准确等问题，现有

方法[38]对强非线性模型适应性差，难以动态平衡计算

精度与效率之间的矛盾。考虑到末段能量及终端精度

要求高，传统方法[39]纵侧向轨迹分开设计，但气动不

确定性强时会导致误差累积。GA算法、直接法、PSO
算法[40-42]等优化手段解算耗时长，无法满足在线实时性

要求。如何在飞行中段进行精确、合理的模型凸化及

快速高精度离散求解，以及末段规划兼具强抗扰性和

实时性等，是难点所在。 

3.5    弹振弱模型依赖控制技术

大翼展结构下运输系统低阶振动频率密集且与刚

体振动频率相近，加之推进剂时变导致其振动频率呈

现显著的时变特性。同时跨空域的气动表征机理不同

且气动参数存在显著的天地不一致性，难以满足高精

度控制需求。

目前，针对线性模型提出的传统方法 [ 4 3 ]计算量

大，难以实现参数在线准确辨识。智能技术为飞行器

参数辨识提供了有效的方法 [44]，Sinha等 [45]提出基于

Delta网络与神经偏微分法的高精度气动参数辨识方

法，但该方法需要大量样本进行训练，且对在线突发

状况适应性不足。

在弹振频率在线辨识方面，弹性模态产生的耦合

会影响飞行器性能，严重时会导致失稳[46]，通常采用

增强系统鲁棒性[47]，利用观测器补偿振动扰动[48]和校

正网络[49]等方法提高飞行器飞行稳定性。然而上述方

法大多在弹振频率变化范围小、各阶振动频率分离明

显的前提下开展的，无法应对飞行器弹振频率与刚体

频率接近且各阶频率密集的状态。

在干扰抑制方面，张健松等[50]提出通过补偿器实

现对非线性与未建模动态等干扰的抑制。然而运输系

统结构、气动等特性复杂，加之快速收敛需求使其相

比于传统飞行器更易到达饱和状态，需要在解决控制

器抗饱和方面取得突破。 

4    3种回收方式对比分析

表2给出了不同回收方式的对比分析情况。 

4.1    垂直起降

垂直起降方式与现有运载火箭的构型更为匹配，

其更适合中大型运载火箭。

1）对发动机多次起动和节流能力有要求

发动机多次起动是最基础的前提条件，一般需要

具备3次点火的能力。但如果采用多台发动机并联构

型，在进入大气层以及在最后着陆前的两次点火，可

分摊到不同的发动机上，这样两次点火也是可接受

的。但具备多次点火能力将给火箭的飞行带来更大的

适应性，与此同时，如何满足飞行末端发动机起动的
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入口压力是值得关注的重点。发动机节流可降低着陆

控制的难度，当推重比为1时，可以做到空中悬停和匀

速下降，这也是大部分地外天体着陆所采取的工作剖

面。但发动机节流的深度取决于制导方法的能力，采

用先进的制导方法可缓解对节流深度的需求。

2）支腿和拦阻索式着陆缓冲机构各有优缺点

前者增加了箭上系统的重量和复杂度，对运载能

力有损失，但适应性强，对着陆场地要求较小，且适

应在地外天体着陆；后者增加了地面系统的复杂度，

且只能适应具备提前架设拦阻系统的场合。但是拦阻

索方案可以放宽对着陆速度的需求，这对节流能力受

限的火箭是有利的。
 
 

表 2    不同回收方式对比

Table 2    Comparison of different recovery methods

类别
垂直起降 伞降回收

水平起降
着陆支腿式 拦阻索式 陆地/海上回收 空中回收

适应火箭规模 中大型 中大型 各型 小型 中小型

技术成熟度 中 中 高 中 低

运载能力损失 大 中 小 小 大

机动性 一般 较弱 较弱 一般 强

对发动机技术要求 高 中 低 低 中

落点精度 高 高 低 高 高

对着陆地点的

适应性

强，可用于地外

天体着陆

弱，需要相关地

面设施

强，陆地回收可

用于地外天体着陆

强，但需要其它

航空器等设施

弱，需要建设跑

道等设施
 
 
 

4.2    伞降回收

伞降回收的突出优点是对运载火箭影响小，回收

中无需发动机再次点火，技术成熟度高。

陆地和海上回收适用于各型火箭，技术成熟度

高；空中回收由于需要其它航空器进行空中挂取回

收，因此一般适应于小型火箭。

陆地和海上回收难以做到“定点软着陆”；其着陆

的范围广、着陆速度大，需要回收体具备一定的抗冲

击能力。空中回收方式回收体并不直接坠落在地面，

而是有其它航空器在空中捕获后携飞至着陆场，可一

定程度上降低对着陆场范围的要求，也可减小着陆冲击。 

4.3    水平起降

水平回收的技术成熟度相对较低，尤其是对具有

较大运载能力的飞行器。由于存在较大的机翼以利用

气动力，其效率受到了影响，即运载能力比不上垂直

回收，成本相对于伞降回收也大幅增加；水平降落需

要建设跑道等设施，其对地面设施要求较多，着陆适

应性较差。

但水平回收的机动性更强，可以实现较大范围的

自主机动，在特殊场合能发挥更大的作用。 

5    结束语

本文讨论了重复使用运载器的不同回收方式，阐

述了技术挑战，分析了不同回收方式的特点。回收也

仅是火箭重复使用的第一步；尽管回收方式不同，但

各类重复使用运载器也存在共性的关键技术。这主要

体现在：

1）重复使用航天运输系统总体设计优化技术，包

括总体参数化设计与优化建模、保精度降阶与高效解

耦技术、多目标近似优化与评估方法等，总体设计是

重复使用运载器开发的源头。

2）复杂系统在复杂飞行环境下的寿命与可靠性判

据研究，包括再次发射评估方法、重复使用可靠性判

据、寿命分析方法等，这些是航天运载器复用所面临

的新问题。

不同的回收方式提供了多样化的选择，也满足了

不同的应用需求。随着各项技术成熟度的不断提升，

重复使用运载器将在推动太空经济的发展中扮演重要

角色。
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Status and Challenges of Reusable Launch Vehicle Recovery Technology

SONG Zhengyu1
，HUANG Bing2

，WANG Xiaowei1，ZHANG Hongjian2

（1. China Academy of Launch Vehicle Technology, Beijing 100076，China；

2. Beijing Institute of Astronautical Systems Engineering, Beijing 100076，China）

Abstract： A reusable launch vehicle can take off vertically and horizontally, and then land vertically, horizontally, or by

parachute, so as to form various combinations of takeoff and landing schemes. Aiming at the different recovery modes of reusable

launch vehicle, this paper discusses the key technologies of Vertical Takeoff and Vertical Landing (VTVL), parachute recovery, and

Horizontal Takeoff and Horizontal Landing (HTHL), covering key technologies for other combinations. For VTVL mode, three key

technologies, such as engine throttling, multiple start-up, and landing mechanism, are analyzed in detail. For parachute recovery, the

technologies relating to the landing area control of rocket jettisons and aerial recovery are introduced. For the HTHL mode based on

the rocket propulsion system, five challenges  including the coupling mechanism under complex aerodynamic thermal environment,

thermal protection, landing mechanisms, guidance and control, are discussed. The characteristics of the three recovery modes are

briefly summarized and compared.

Keywords：reusable launch vehicle；vertical takeoff and vertical landing；parachute recovery；horizontal takeoff and

horizontal landing

Highlights：
●　Key technologies of vertical takeoff and vertical landing, parachute landing, and horizontal takeoff and horizontal landing are
discussed.
●　Key technologies including Engine throttling, multiple start-up, and landing mechanism are analyzed in detail for VTVL mode.
●　Key technologies related to the landing area control using large parafoils (300 m2) are solved through the flight-test demonstrations
with CZ-3B and CZ-2C.
●　Key technologies of parachute land recovery and aerial recovery have achieved preliminary breakthroughs through sub-scale test.
●　Five challenges are discussed for HTHL mode based on rocket propulsion.
●　The characteristics of the three recovery modes are summarized and compared.
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