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美国太空探索技术 （ ＳｐａｃｅＸ ） 公司成功发射
“

猎

鹰
”

９火箭并实现一子级垂直回收 ， 成为世界上第一

家掌握入轨可重复使用火箭技术的商业公司 。 基于可

重复使用火箭技术 ，
ＳｐａｃｅＸ大幅降低火箭发射成本 ，

突破了火箭产能限制 ， 实现了火箭的高频发射 ， 引领

了低轨星座互联网 的建设浪潮 。 作为火箭重复使用

的关键技术之一 ，

“

猎鹰
”

９ 的着陆支腿技术 （见图 １
）

也遥遥领先 ， 其所采用的铰链三角形着陆支腿方案 ，

由主支撑腿、 副支撑腿 、 缓冲装置和动力驱动装置组

成 。 在上升段 ， 垂直 回收着陆支腿收缩于箭体尾部 ，

回收段在动力驱动装置的作用下实现 回收支腿的解

锁 、 展开和锁紧 。 着陆过程中 ， 支腿缓冲和吸收箭体

在着陆时产生的巨大冲击能量 ， 确保箭体结构完整和

图 １
“

猎麾
”

９ 的回收支腿

稳定着陆 。 对比传统火箭 ， 着陆支腿的质量是直接影

响火箭运载能力 的关键参数 ， 因此 ， 运载火箭着陆支

腿设计的基本要求是合理地设计着陆支腿的构型、 刚

度 、 强度和缓冲能力 ，
以最小的质量代价实现总体设

计约束下的火箭垂直着陆功能 。

目前 ， 国内可重复使用火箭技术尚处于研制阶段 ，

其中关键技术之一的着陆技术仍在深入探索和工程化

研制阶段 。 本文以
“

猎鹰
”

９的铰链三角形着陆支腿为

例 ， 介绍一种运载火箭垂直回收着陆系统基本设计原

理 ， 结合有限元开展动力学仿真验证方法的有效性 ， 未

来可用于运载火箭垂直回收着陆支腿的设计与优化 。

二 、运载火箭垂贏回收着陆系统设计原理

为保证可重复使用火箭安全稳定着陆 ， 运载火箭

垂直回收着陆系统在上升段应能收拢、 压紧 ， 满足火箭

飞行气动要求 ， 概回段可顺利解锁 ， 着陆时应敝出

现倾倒 、 翻滚和触地反弹等问题 ， 缓冲器可有效吸收 、

消耗大部分冲击能量 ， 确保最大过载低于规定值 ， 保证

火箭结构及重要设备安全 。 此外 ， 支腿还应该具有足

够的刚度和强度 ， 防止在碰撞过程中被损坏 。

箭体着陆过程中 ， 若箭体质心沿重力方向 的投影

始终落在支腿连线的 内切 圆 内 ， 则箭体不会翻倒 ， 如

图 ２所示 。 当支腿跨度一定时 ， 支腿数量越多 ， 支腿

连线的 内切圆的面积会越大 ， 箭体的着陆稳定性就越

好 。 由几何拓扑可知 ， 当支腿数量超过 ４个时 ， 支腿连

线的 内切圆的面积增量减小 ， 支腿的机构复杂度和质

量将大幅增加 。 因此 ，
４腿式着陆方案是火箭垂直回

收的最优方案 。
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在不考虑缓冲吸能 、 尺寸变形和侧滑的前提下 ，

根据能量守恒原理推导出 当箭体以一定倾角 ＞９着陆时

的着陆稳定性 ：

ｍｇｄＨ 
＞

ｄＨ
＜

［
Ｈ ／ ｃｏ ｓ Ｃ ０ ＋

ｍ （｝
－

ｃ〇 ｓ ｄ
）

Ｚ＝ｉ？ ／ｃｏ ｓ４５
°

（ １
）

式中 ， ｍ为箭体着陆质量 ， Ｋ为箭体垂向速度 ’ 孓

为箭体水平速度 ； ？／为箭体转动惯量 ， 《为箭体转动角

速度
； 沿／为质心上升高度 ， 孖为箭体质心高度 ， ｉ为

支腿的最大跨度 ， ６
＞为箭体主支腿与主支腿上支点与

下支点连线的夹角 ， ｉ？为火箭倾覆时质心离开的临界

半径 。

确定支腿的最大跨度后 ， 结合火箭的设计约束完

成构型设计 。 其中 ， 最主要的设计约束是支腿的质量

约束 ， 因此需要计算出着陆载荷 ， 并进行反复迭代获

得最优解 （见图 ３
＿

图 ４ ） 。

火箭着陆时会承受巨大的冲击载荷 ， 为 了保证

火箭实现平稳安全着陆 ， 应降低冲击载荷对火箭的影

响 ， 即需要在支腿上安装缓冲器 ， 实现着陆缓冲吸能

（见图 ５ ） 。 缓冲器是火箭着陆支腿设计中 的重要部

件 ， 也是保证火箭回收成功的关键 。 运载火箭垂直着

陆支腿可选的缓冲器如表 １所示 。

▲ 倾覆时的箭体质心

？ 着陆时的箭体质心

真

ｄＨ

图 ３ 双腿着陆倾覆几何状态

图 ４ 着陆载荷分解示意图

图 ５ 着陆支腿构造图

表 １ 可选缓沖器类型与优缺点

类型 优点 ■

液压

缓冲器

缓冲过程稳定可靠 ， 阻

尼性能好 ， 不易反弹 ， 效

率高 ， 可长期重复使用

液压油 的密封和温度控

制较为 困难 ，
难以在月 球

等地外空间使用

铝蜂窝

缓冲器

强度高 、 重量轻 、 变形

大 ， 良好的耐热性 、 耐腐

蚀性 ， 可靠性高

不可精确控制缓冲力 ，

一次性使用

机械式

缓冲器

环境适应性强 ， 抗冲击

能力强 ， 压缩变形后可恢

复 ， 可反复使用

阻尼性能差 ， 质量易控

制

磁流变

缓冲器

变形可恢复 ， 安全可靠

性高 ， 缓冲力可控

目前还处于研究阶段 ，

技术还不成熟

当着陆速度一定时 ， 过载与缓冲器的工作行程、

缓冲器使用功量 曲线效率系数成反 比 。 设计缓冲器

时 ， 箭体以小倾角着陆时应按 ４腿着陆考虑 ， 并计算

＾Ａｅ ｒｏｓｐａｃｅ Ｃｈ ｉ ｎａ２０２２ ． １ １ ｋ ．
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着陆过程中的势能增量 （见图 ６ ） 。

Ｋ
２

＼ ． ６％ｒ
ｊ
ｌｇ（ｐ

支腿的垂直回收着陆系统主要 由主支腿、 副支腿和缓

（
２

）冲器三大部分组成 。

由火箭着陆参数可以求得支腿的最小跨度为 ２０ ．５ｍ 。

式 中 ， Ｇ为箭体着陆速度 ， ７为缓冲器使用功量

曲线效率系数 ， 取７＝ ０ ．６５
－０ ．７

；
／为缓冲器工作行程 ；

１ ． １
， 考虑缓冲器填充参数容差的影响 ；

１ ． １
，

供为主支腿与主支点与辅助支点 （此处主支点为主支

腿与箭体的交点 ， 辅助支点为副支腿与箭体的交点 ）

的夹角 ， 考虑过载起转与 回弹引起支柱变形的影响 。

在此基础上设计火箭支腿的基本构型为々＝ ４８

。

（主划１

与水平 》＝ ３０

。

（副支腿与水平 屮＝ １ １ ０

。

，

丨
＝ ４ ． １５ｍ（ 主支点与辅助支点的连线长度）

，
／
ｚ

＝
１２ ．４４８７ｍ

（ 长度）
，— １０ ．４４４８ｍ（ 副翅长度） 。 着陆载荷

与着陆姿态和着陆速度相关 ，
以单腿 ５

°

倾角着陆时 ，

箭体设汁最大过裁为ｉＶ
ｘ

＝ ５☆ 摩擦系数为ｆ

＝０ ． １ ５ 。 由静

力平衡方程可求得单腿和四腿的理论载荷如表 ３所示 ， 其

中巧为主劾Ｉ力 ， Ｆ
ｃ副支？Ｉ力 ， 尽为水平摩擦力 。

表 ３ 火箭着陆载荷

载荷 单腿着陆 四腿着陆

当量质量 ／ｋｇ ２０ ００ ５００

ｆ
５

／ｎ ２３２５００ ６２７ １ ５

昇 ／Ｎ １ ５２８７０ ４４２ １ ３

足 ／Ｎ １ ４７００ ３６７５

假设着陆过程中无弹跳 ， 缓冲过程均匀减速 ， 由

４腿的载荷 和缓冲器行程可推导出缓冲器的刚度为

尤＝

＋ 。

对于箭体质量和着陆速度为从和＆的箭体 ， 着

陆过ｉ主要依靠阻尼耗散动能 ， 于是有

（由能量定理近似得出 ， 此过程忽略能量￥程中的
Ｍｇ／

和 项 ） ， 单个缓冲器的刚度 （ 由几何关

系得出 ） 。
…

三 、火箭藿陆支腿设计与仿真验证

火箭着陆参数如表 ２所示 ， 采用铰链三角形着陆

表 ２ 火箭着陆参数

麴 指标

箭体质量 ／ｋ
ｇ ２ ０００

横 向转动惯量 ／ （ 
ｋｇ／ｍ

２

） ３ ００ ０

着陆轴 向速度 ／ （ ｍ／ｓ ）
４

着陆横 向速度 ／（ ｍ／ｓ ） １

横向转动角速度 ／ （ ｒａｄ／ ｓ ） ０ ．０ １

质心高度 ／ｍ １ ８

箭体半径／ｍ １ ． ８５

着陆最大倾角“
。

）
＜５

着陆过载 ／
ｇ

＜５

根据几何关系 ， 单腿 ５

°

倾角着陆时 ， 质心下沉高

度Ａ／＾ ＝
〇 ． ８４ｍ

，
着陆速度厂

２

＝ ５ ． ７ ８４ ！１１／８ 。 缓冲器的

工作行程为 ／
＝ ３００ｍｍ 〇 箭体速度 由Ｆ

ｚ

＝ ５ ． ７ ８４ｍ／ｓ变为

ｔ ＾ Ｏｍ／ｓ 的作用时间为＆的可运动平衡方程 ， 可以

得缓冲器压缩时间？
：

１ ． ７２２ １ ｓ
， 故其平均压缩速度为

匕
＝
〇 ． １ ７４２ｍ／ｓ

，
由此可得阻尼为０ ５ ． ５ ３４ｘ ｌ Ｏ

＾

Ｎｓ／ｍ 。

此外 ， 可求出缓冲器刚度为夂＝ ２ ．０９ ＞＜ １ ｛＾／〇１
， 进

一

步计算得到最大过载为Ｉ 

＝
４ ．９２５７君 ， 设计满足要求 。

在开展运载火箭支腿设计时 ， 需要考虑以不 同

姿态、 不同速度着陆的性能 ， 若单纯采用理论方法分

析 ， 将花费大量的时间和精力 。 随着有限元技术的发

展 ， 原本复杂的问题变得简单 ， 通过合理的等效、 建

模和仿真 ， 将大大节约优化设计时间 。 开展火箭着陆

支腿的着陆运动学仿真采用显式动力学法 ， 核心的难

点在于物理模型的有效简化和参数的正确设置 。 建

立如 图 ７所示 的火箭子级有限元模型 。 箭体 、 副支

腿 、 连接支耳和着陆地面均采用壳单元并定义为显式

刚体 ， 箭体的质量特性通过对显式刚体的参考点 、 定

义点 、 质量点实现 。 箭体、 主支腿和副支腿之间的铰

接关系 ， 缓冲器等效刚度为夂 ＝ ２ ．０９ ｘｌ ＯＷ／ｍ和阻尼

Ｃ
＾
Ｕ Ｓｄ ｘ ｌ Ｏ＾ ｓ／ｍ 。 定义着陆支腿与地面的接触关

１ ８ ， 辑航 天 ２０２２年 第 １ １ 期
，



系 ， 摩擦系数为 ０ ． １ ５ 。 在载荷设置中加载 １君重力加速度

场 。 通过给定初始速度为匕
＝
４ｍ／ｓ（箭体水平速度 ） ，

［
＝

ｌｍ／ｓ（箭体垂向速度 ） ， 》 ＝ ０ ．０ １ｒａｄ／ｓ（箭体转动

角速度 ） 。

箭体着陆过程的仿真结果如图 ８所示 ， 从运动过

程可以看出 ， 箭体着陆平顺 ， 无反弹无侧移 。

副支腿 缓冲器

图 ７ 有限元模型

Ｔ＝ ０ ． ０４ ｓ Ｔ ＝ ０ ． １ ２ ｓ Ｔ＝ ０ ． ２ ｓ

图 ８ 仿真着陆过程

仿真结果如图 ９所示 ， 箭体的动能先降低 ， 随后

在重力场的作用下逐渐将势能转化为动能 ，
４个支腿

同时着陆 ， 缓冲器的阻尼力快速做功消耗动能 。 箭体

质心 的位移和速度结果显示箭体落地平稳 、 无反弹 。

４腿同时着陆时的速度为 ５ ．７ １ ８ｍ／ｓ
， 略小于理论计算

结果匕
＝

５ ．７８４ｍ／ｓ
，
主要原因是单腿触地过程中缓冲

器会作动消耗部分能量 。 箭体质心加速度如图 ９（ Ｃ ）

所示 ， 对其进行 ５Ｈｚ低通滤波后可以得到图 ９（ ｄ ） 的

箭体过载加速度 ， 箭体过载加速度不大于％ ， 与理论

设计水平相当 〇

专题报道

１ ９

（ａ） 动能与阻尼耗散

（ｂ） 质心速度和位移

（０ 滤波前质心加速度

（ｄ） 滤波后质心加速度

图 ９ 着陆过程箭体动能和势能变化趋势

四 、结束语

本文提出 了一种运载火箭垂直回收着陆系统的理

论设计原理 。 通过开展动力学数值仿真分析验证了该

原理的合理性 ， 后续将应用到可重复使用运载火箭垂

直着陆系统的设计和优化中 ｃ 十 ＿ 猇 天

＾Ａｅ ｒｏｓｐａｃｅ Ｃｈ ｉ ｎａ２０２２ ． １ １ ｋ ．


