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摘 要 ： 针对可重复使用运载火箭垂直 回收软着陆问题 ， 提出 了
一种运载火箭垂直 回收着陆支腿的基本设

计方法 ，该设计方法 以运载火箭 的着陆动力学为基础 ，
推导 出 了火箭垂直 回 收支腿的构型设计公式 ， 在此基

础 ，
研究了可重复使用运载火箭垂直 回 收着陆支腿的着陆缓冲 系 统设计的基本原理 。 在此基础上 ， 针对具体

的工程案例 ，
开展了着陆支腿设计和有 限元仿真 ，验证了所提 出 的设计方法的正确性 。 该设计方法未来可用

于运载火箭垂直 回收着陆支腿的设计与优化 。

关键词 ： 运载火箭 ； 火箭垂直 回收 ； 软着陆缓 冲
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Ａ

０ 引 言

美 国太空探索技术公司 （
ＳｐａｃｅＸ ） 成功发射

Ｆａ ｌｃｏｎ
－

９ 火箭并实现一子级垂直回 收 ， 成为世界上

第一家掌握入轨可童复使用火箭的商业 公 基

乎可重复使用 火箭技术 ，
Ｓ
ｐ
ａｃｅＸ 大

＇

幅降低火箭发

射成本 ｆ 突破了火箭产能 限制 ，实现 了 火箭 的禽频

发射 ， 引 领了 低轨星座互联 网 的建设浪潮 《 作为火

箭實复使用 的关键技术之一 ，

ＦａｌＣ〇ｎ
－

９ 的着陆支腿

技术也遥遥领先 ；其所采用铰链￡５角形着陆支腿方

案 ， 电主支撑腿 、副支撑腿 、■冲装置和动力驱动装

董组成 。 在上升段 ， 垂直回 收着陆支腿收缩于箭体

晃部 ， 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ｅ 變陆过程 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

结构完整和稳定着陆气 对 比传统火箭 奢陆支腿的

：螯釐被视为
“

死
，最直接影响到火箭运载能力 的

关键＃数 ， 因 此 ， 运载火箭着菇支腿设计的基本要

求是合理地设计着陆支腿 的构 型 、 刚 度 、 强度 和缓

冲 能力 Ｍ
，
以最小 的 质量代 价实现总体设计约束下

的火箭壤貪着陆功能 ， 如 图 １ 所示 ｅ

图 １Ｆａ ｌ ｃｏ ｎ
－

９ 的 回 收支腿

目前 ， 酉 内可童复使用火箭技术 尚 处于研制 阶

段
，其中关键技术之

一

的着陆技术 仍在深人探索和

．工程化研制阶段 。 本文以 Ｆａｌ？ｍ
－

９ 的铰链兰角形費

陆支腿为例介绍＾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 ：ＩＬ？ 收着陆支腿

的设计与优化 。

１ 火箭着陆支腿设计基础

为保证可重复使用火箭安全稳定着陡 ，
运载火
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箭垂直 回 收曹陆系统在上升段应能收拢 、 压紧 ， 满

足 火箭飞行气动暴求 ， 在返 回段可顺利解锁展 ｓ着

陆肘 ＾应避免 出现倾倒 、翻滚和触地反 弹等问题 ，缓

冲器坷有效吸 收 、消耗大部分冲击能儀 ，
确 保最大

过载低于规定值 ＾ 保怔火箭结构 以 及重要设备安

全 ８ 此外 ， 支腿还应该具有足够的 刚度和强度 ， 防止

碰撞过程损坏

２ 着陆稳定性

２ ． １ 概述

如 图 ２ 所示 ， 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

箭体则不会翻倒 ＾ 当支腿跨度一定时 ， 支腿数量越

多
， 变腿连线的 内 切 圓 的 面积将越大 ， 箭体 的着陆

稳定性就越好 ４ 由几何拓扑可知 ， 当支腿数簸超过

四个时 ， 支腿连线 的 内 切 圆 的？积増貴减小 ， 支腿

的机构 复杂度和质量将大幅增加 《 诨 此 ， 四腿式着

陆方案是火箭垂直回 收的最优方案 Ｂ

２ ． ２ 着 陆稳定性判据条件

四腿式 铰链Ｈ■角 形着陆支腿 的展开支腿半径

对结构 的蓍陆稳定性有直接关系 ， 在不考虑缓冲吸

能 、尺寸变形 和 侧滑 的前提 由能暈法得到满足

着贿稳定的条件见公式 （
１ ） ９

图 ３ 着 陆 支腿 稳定 半径

即 为箭体最小稳定半径 ， 假设箭体以倾角 设 着陆 ，

可 以达到稳定半径为 ：
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式 中 ：
谢 为 质 心 Ｊｈ 升 商

度 ， 为箭体 质 心 栢 对 于

支腿底部的高度 ３ 如 图 ４

所Ｓ ｏ

假定初始状态下
＇

Ａｉ

腿与 ，着陆平面夹角 为 ／
？

， ＿

支 腿 与着爾平 面夹 角 为

〇 ：

５意副支腿连线鲂蓟畫腿

夹 角 为 ＜

？ ， 支腿着贿示意

如 图 ５ 所示 ｓ 其 中主支腿

和辅助支腿长 度可按公式

（
３ ＞计算得 出 ９

▲ 保心

參 着
？

丨 的 笼 体？ 心

图 ４ 双 腿着 陆倾 覆 几 何

状态

■１

＼

Ｗ
Ｈ

＝
ｍｇＳＨ

式 中 ：
ｍ ． 为垂直返 回级着陆质量 ，

Ｆ ，
＝Ｖ Ｆ

ｔ

２

＋Ｆ
／ 为垂

直返 ］
１

１级着陆速度 ， １ 为试验垂 向速度 ， 匕 为水平

遽度 ｂ ？／ 为转动愦遽ｉ ，

￣ 为箭体的转动角 ．逮度 为

績鸾返 回银具有 的 初始动 能 ，
Ｆｆｆ 为危脸ｉ况下垂

＇

Ｊ：返Ｈ级着陆重心上升到最高处増加 的势能 ＾好 为

垂直返回级童．心最大上升髙度 ｓ

如图 ３ 所示 ， 为避 免箭体倾覆 ，着陆时箭 体 质

心应在半径为 五 的稳定多边形 内切 ＿内 《

为着陆过程中 ， 双腿着陆为箭体最严酷工况 ，

图 ５ 着 陆 几何 尺寸
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３ 着陆支腿缓冲器设计

火锜着插时 ， 会承受釋大 的 冲儀载荷 ｆ
为 了 保

证火箭最终实现平稳安全着陆 ， 降低冲击载荷对火

？

２９７
？
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箭 的影 响 ， 需要给支腿 内 安装缓 冲器 ， 从而实现着

陆缓冲吸能 ， 支腿缓冲器是火箭着陆支腿设计 中 的

关键组成部分 ， 是保证火箭 回收成功 的关键 。

３ ． １ 着 陆载荷

火箭着陆载荷可 由静力平衡方程计算得到 。 以

如 图 ６ 所示 的 １
－２－ １ 单腿着陆为例 ， 假定着陆点处

的摩擦力 为 ＾ ， 其力 的方 向 为水平 向 （落地 时 的姿

态和水平方 向 有关 ， 若摩擦力方 向 不在 面 内 ， 可投

影至水平 面参与计算 ） ， 着陆过程 中 ，
主支腿受压 ，

力 的大小为 ＆ ， 辅助支腿受拉 ， 力 的大小为 朽 。 陆面

对着陆支腿的法向载荷为 Ｆ
。 则根据力 的平衡公式有 ：

式 中 ：
Ｓ 为箭体 的下沉行程 ， ＾ 为缓冲着陆系统的等

效效率 ，
取 ０ ． ６５

； 

ｍ 为箭体结构 的重量 ，

Ｗ 箭体着陆

时箭体产生 的 过载 ， 为 总体设计参数 ，
匕 为箭体结

构 的合速度 ， 对于带倾角着陆时应考虑姿态高度势

能转化为动能的部分 。

根 据公式 （
６

）可求得下沉距离 Ｓ
，
进一步 ， 由 箭

体 的几何关系 可知 ， 在着陆过程 中 ， 副 支腿为 的 长

度不变 ，其与陆面夹角 ａ 逐渐变小 。 假设下沉到底

后 的夹角 为 ， 副支腿的长度为 ＆则有 ：

ｌ

ｆ 

ｓ ｉｎ
（
ａ
Ｍ ）

／

ｙ

ｓ ｉｎ
（
ａ

） 

＝
Ｓ （

７
）

由 公式 （
７

）可推导 出 ￣ ， 进
一步可 以得到 主支
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式 中 ：
Ｍ 为 当量质量 ， 为箭体质量 ， 为着

ｎ

陆支腿 的数量 。

着陆过程 中 ， 着陆支腿载荷是动态变化 的 ， 由

公式 （
４

）其传力 系数为 ：

９
＝

鲁
＝

［

１
－

亡 

ｔａｎ？
］  ［
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ｙ

５
］ （

５
）

当箭体 以 不 同 的姿态着陆时 ， 其载荷 的计算过

程相 同 ， 本论文不再赘述 。

３ ． ２ 缓冲器分类

运载火箭垂直着陆支腿 的缓冲器和优缺点 ， 如

表 １ 所示

腿的压缩 了 为 ：

／
＿
＝

／

ｇ
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ｇ
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ｃｏ ｓ
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） （

８
）

式 中 ４ 为 主 副 支腿连线 长度 乂 为 主支腿长度 ， Ｌ

为 主支腿压缩后长度 ，

ｃ

ｐ 主副支腿连线长度与 副支

腿投影线 的夹角 ，

Ａ ａ＝ａ
－

ａ
ｍ 。

由公式 （
８

）可推导 出缓冲器 的理论长度 Ａ Ｚ
。 缓

冲器的设计长度通常在理论长度増加 ２５ ． ４ｍｍ
，
Ｂ Ｐ ：

／
＝

Ａ ／ ＋２５ ． ４ （
９

）

３ ． ４ 运载火箭垂直着 陆过载设计

假设着陆时刻箭体 的重量为ｍ （
ｋ
ｇ ） ， 当量质量

为 Ｍ （
ｋ
ｇ ） ， 当量质量与着陆腿的数量有关 ， 假设着陆

时 《 只腿 同时着陆 ， 则有 ：

表 １ 可选 缓冲器 类 型 与优缺点

类型 优点 缺点

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 髙 、 重量 轻 、 变 形 大 、

良好 的耐热 性 、 耐腐蚀性 、

可靠性髙

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 、 重量易控

制

磁流变缓 冲器
变 形 可恢复 ， 安全可靠 性

髙 ， 缓 冲力 可控

但 目 前 还处 于 研 究 阶

段 ， 技术还不成熟

３ ． ３ 缓冲器工作行程设计

工作行程是缓冲器的重要设计指标 。 为获取该

指标 ， 首先基于能量方程获取箭体的下沉行程 ：

Ｓｎ
ｓ 

Ｎｍｇ

＝  ｍ Ｖ
ｚ

２

＋ ｍｇＳ （ 

６
）

Ｍ＝
１ （

１ ０
）

ｎ

箭体着陆速度 Ｆ ＃ ， 缓冲器的吸收着陆使用 功

量 乂 为 ：

Ａ
＝ － Ｍ － Ｖ

２

 （
１ １

）

２
＂

考虑功量储备 ， 缓冲器 的 最大功 为着陆使用 功

量的 １ ． ５ ６ 倍 ， 即缓冲器设计的最大功量为 ：

Ａ
ｍ

＝
ｌ ． ５ ６Ａ （

１ ２
）

由缓冲器的使用功量 曲线可知

Ａ

＝＝
Ｔ

ｊ 

’ Ｌ
ｈ

’ Ｆ
ｓ （

１ ３
）

式 中 ：
ｒ
？ 为缓 冲器使用 功量 曲 线效率 系 数 ， 取 ｒ

？

＝

０ ． ６５
￣０ ． ７

； 朽 为使用 功下 的垂直载荷 ， 缓冲 系统 总

压缩量 心 ， 可取缓冲器设计最大行程 ／ 的 ８４％
，
４＝

０ ． ８４ ／
；

联立 （
４

） 、 （
１ １

） 、 （
１ ２

）和 （
１ ３

）可 以得到 ：

？

２９８
？
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Ｎ ：

Ｖ
；

（ １ ４
）

ｌ ． ６Ｈｒ
ｊ
ｌｇ （ｐ

考虑缓冲器填充参数容羞的影 响 ， 放大系数取

ＫＦ １ ． １
，考處过载起转与屈弹引起支柱变形的影响 ， 取

放大系数 ＫｐＵ ，预示可以得到箭体的最大过载为 ：

Ｎ
ｍｓＫ

＝
Ｋ
ｒ
Ｋ

２

－ Ｎ （
１ ５ ）

由公式可知 ， 缓冲 的过载设计与缓冲器 的工 作

行程 、
ｒ
？ 为缓冲器使用功量曲线斌率系数芷相关 ， 获

得更小 的着陆过载 ， 就需要提升缓冲器的Ｘ作行程

或提裔缓冲器的效率^

３ ． ５ 缓冲器等效参数指标

在设计缓冲器刚度时 ，
无论几 只腿首先着陆均

按 四腿着赌考虑 ， 如 图 ６ 所示 ， 自箭体 以ｊ定姿态

角 度着陆时 ， 将在重力作用下将产生恢复力 矩 ， 使

箭体在较短的 时间实现二次触地 。 若按单腿考虑设

计刚度容易造成箭体在；ｉ次触地时会出现 刚度过

大的情况 ￥ 此外 ，着陆速度要考虑春陆过程中 的势

能增蕾ａ 即箭体将在重力作用下增加下沉高 蒙 ．为

ＡＫ
ｔ ；

ｍＶ
２

＝
ｍＶ

２

＋  ｍＶ
２

＋ ｍｇＡＨ （
１ ６

）

２
：

２
ｘ

２
ｙ＂

▲ 
Ｉ Ｓ体ｆｆｉ心

图 ６ 恢复 力 矩 示 意 图

考虑到 回 收火箭缓冲支柱压缩行輕最大时刻 ，

回 收火箭 的过载系数最高 。 在整个着陆缓冲过程 中

生要依靠阻尼耗散动能 ：

（
１ ７

）

式 中 ：
Ｋ 为等效刚度 上 为 四腿着陆时的载荷 ，

Ｆ
， ｔ 为

缓冲器的等效压缩速度 《

Ｃ
＝＾ （

１ ８
）

ｅ

ＶＪ

单个支腿上的缓冲器为 着陆支腿缓冲

器缓冲力特性为 ：

Ｆ
ｈ，

＝
ＣＪ 

＋ Ｋｌ （
１ ９ ）

４ 火箭着陆支腿设计与仿真验证

４ ． １ 输入参数

仿真验证案例 的火箭着陆参数如表 ２ 所示 ， 基

宁该参数 ，设计了支腿的基本构型并开展着陆动力

学仿真《

表 ２ 火箭 着 陆参数

名称 符号 单位 数值

垂直返 回子级质量 ７７１ ｋ
ｇ

２０００

横 向转动惯量 Ｊ ｋ
ｇ
／ｍ

２

３ ０００

着陆轴 向速度 ｖｘ
ｍ／ ｓ ４

着陆横 向速度 Ｋ ｍ／ ｓ １

横 向转动角逋度 ＣＯ ｒａｄ／ｓ ０ ．０ １

箭体质心高度 Ｈ ｍ １ ８

箭体半径 ｒ ｍ １ ． ８５

着陆最大倾角 ＃
０

＞ ５

着陆过载 Ｎ
ｇ

＞ ５

４ ． ２ 理论设计

箭体采用铰链三角形着陡变腿方案 ，
．由 聿支

腿 、副支腿和缓冲器彐大部分组成
：ｓ 由公式 （

２
）可 以

求得支腿的最大跨度应不小于 ２０ ． ５ｍ＆ 在此基础上

设计火箭支腿的墓本构塑为 Ｐ
＝４８

°

，

ａ＝ ３０
°

，
ｃ

ｐ
＝ ｌ ｌ 〇

°

，

Ｚ

ｇ

＝４ ． １ ５ｍ
， ４
＝ １ ２ ．４８ ８７ｍ ，

Ｚ

，

＝ １ ０ ． ４４４８ｍｊ ｎ
｛５ ７

，｜ｆ
ｆ ＾ｐｊ ｓ

翁餘支 腿着 陆 载

荷与箭体着 、

陆姿态 和

初始速度相关 ， 以 １
－

２ － １ 单腿 ５
°

倾 角 姿 态

着陣举例 ＾ 箭体设计最

大过载为 ｉＶ＝ ５
ｇ ， 摩擦

系数为 纟
＝０ ． １ ５

＾ 可求得

单腿 和 西腿 的理论载 图 ７ 铰链三 角 形着 陆支 腿 方 案

荷如表 ３ 所承 ｅ示 意 ？

表 ３ 火 箭着 陆 载 荷

载荷 单腿着陆 四腿着陆

当量质量 （
ｋ
ｇ ）

２０００ ５００

Ｆｓｍ ２３ ２５００ ６２７ １ ５

ＦＣ （
Ｎ

）
１ ５２８７０ ４４２ １ ３

ＦＭ １４７００ ３ ６７５

根据几何关系 ，

５
°

倾角着陆时 ，
质心下沉商度为

Ａ屯＝０ ． ８４ｍ
，结合表 ２ 中 的火箭着陆参数 ，容易求出

得到着脑速度 Ｋ＝５ ． ７ ８４ｍ／ｓ
Ｒ 下沆距离 Ｓ ＝０ ． ７ ５ ８ ６ｍ

，

缓冲器行程 Ｍ ＯＯｍｍ
， 对于单腿着陆工况 ， 箭体的

？

２９９
？



Ｔｈｅ１ ８ｔｈＣｈ ｉｎ ａＣＡＥＡｎ ｎ ｕａ ｌＣｏｎｆｅ ｒｅｎｃｅ

＿ ：釐廣量为 Ｍ＝２０００ｋ
ｇ ， 则设计缓冲器吸收着陆使

用功量 ４ ＝ ３ ３４５ ５
＿１ ，队？＾４ ．９２５ ７

８ ，设计满足要求 ， 假

设达到下沉到最低位时速度为 假设作用

时间 为 ＆ ，
可建立运动方輕 ：

（
２０

）

＼
ｖ： Ｑ

．
５ａｔ

２

ｙｓ

＝ Ｓ

推导 出压缩时 间 ｆｆ ｌ ． ７２２ １＾ 可计算 出弹黉的

平均压缩逮度为 Ｆ
＇

賴
＝〇 － １ ７４２ｍ／ｓ ？

Ｃ
．

ＶＪ

２
．
２ ＼ ３ ５ｅ５

（
Ｎｓ ／ ｍ

） （
２ １ ）

等效阻尼均分至 四个缓冲器上 ， 单个缓冲器 的

阻尼为 ： ０＝ ５ ． ５ ３４６４
（
１＊＾０ 。 此外 ，还求 出缓冲器刚

度为 
￡＝２ ．０９６５

（
１／０１ ） ^

４ ． ３ 着 陆动 力 学仿真

在开展运载火箭支腿设计时 ，需宴考虑 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？ 的时间 和精力 ｅ 随着有限元技术

的发展
，
ＪＣ本复杂的 问题变得 简举 ，通 过合理 的等

效、建模和仿真 ， 将大大节约优化设计时间 ．

６ 开展火

箭誉陆支腿 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 化和参数疋确

的设置《 ．建立如图 ８ 所示的火箭子级有限元模 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 ， Ｗ体的质

釐特性通过对

显式刚体的参

考点定义点质

羞点实现 。 箭

体 、 逍亥腿和

图 ８ 有 限 元模 型副支腿之间 的

铰接关系 ， 缓 冲器等效 刚 度为 尤＝２ ． ０９ｅ５Ｎ／ｍ和阻尼

Ｃ＾５ ． ５ ３４ｅ４Ｎ ｓ／ｍ。定义着陆支腿与地面的接触关系 ，摩

擦系数为 ０ ． １ ５
。在载荷设董中加载 ｌ

ｇ 韋力加速度场 ￥

通过 给定 初 始 速度 为 ｌ ＝ ４ｍ ／ ｓ
， ，

Ｆ
ｊ

＾ｍ ／ ｓ
，

ｗ 
＝

０ ． ０ １ ｒａｄ／Ｓ
ｔ Ｊ 箭体着菇过程的仿真结果如图 ９ 所示 ，从

运动过程可以看出 ，箭体着截平顺 ，无反弹无侧移 。

ｍｉｉｉ

明 支超雄碑 器

图 ９ 仿 真 着 陆 过程

０ ｝着珐过薇眷赛动 ｆｆｅ和 势ｆｔ趣势

如图 １ ０ 所示

箭体 的动 能先 降

低 ， 随后在童力场

的 作 用 下逐 渐将

势能转 化为动能 ，

四个 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

虽示 箭 体 落地平

稳、无反弹 。 四腿同

时鬢 陆財 的 速 ．度

为Ｐ＞５ ． ７ １ ８ｍ／ｓ
， 略

小 于 理 论计算结
（
ｂ

ｊ着 陆过 ：程翁雜着熟和像费聲ｆｔ翁势

祟 ， ，主響旗 ，因暴单 图 １ ０ 着 陆过 程箭体运 动 变 化趋势

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 １ １
（
ａ

）所示 ， 仿真结果 中

包括了丰富的高频加速度信息 ｓ 进行 ５ＨＺ 低通滤波

后可以得到 图 １ １
（
ｈ

） 的箭体质心过载加速度 ，箭体

过载加速度不大于 ５
ｇ ，与理论设计水平相当

（
ａ

） ＿波鍊廣 心
＊

加龜麾

〇 ：
）＊波右 Ｊｉ

■

心 加蓮歲

图 １ １ 质 心 加 速 度

？

３００
？
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滤波后 的 第一支腿轴 向 力 的结果 如 图 １ ２ 所

示 ， 首先支撑触地后压缩受力 ， 箭体在重力 作用下

箭体绕着陆点转动 ｓ 支腿受力逐渐减小 ，箭体

次触 时 ， 支腿再次压缩 ， 达到峰值后逐渐恢复至静

止状态。

如 图 １ ３ 所示 ， 动力李模型中主支腿采用 了粱

单元 ， 可 ：直接获取主支腿在落振过程 中 受到 的 应

力 ，
可 以用于并展结构优 化设计９

图 １ ２ 着 陆 载荷

－

９ ０ ． ０ ０ ０ ０
，  （

１
－

ｆ ｒａ ｃｔ ｉ ｏ ｎ  ＝  ０ ． ０ ０ ０ ０ ０ ０
， 
２

－

ｆｒａ ｃ ｔ ｉ ｏ ｎ  ＝ 
－

１ ． ０ ０ ０ ０ ０ ０
）

图 １ ３ 主支 腿应 力

５ 结论

本文给 出 了 推导 出 了 火箭垂直 回 收支腿 的构

型设计公式 ， 在此基础 ，
研究了可童复使用运载火

箭垂宣回 收着陆支腿 的着陆缓冲 系统设计的塞本

原理 ８ 在此基础上 ，
针对具体的工程案例 ，开展了着

陆支腿设计和有限元仿真 验^证了所提 出 的设计方

法的芷确性 ｃ 该设计方法未来可用于运载火箭垂直

回收着陆支腿 的设计与优化 ａ ，
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