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系列化构型运载能力设计余量留取方法研究

容 易,王俊峰,宋 强

(北京宇航系统工程研究所,北京100076)

摘 要:调研了美国航天型号研制中设计余量留取的情况,结合系列化构型论证工作,对运载

能力设计余量留取问题进行了初步研究,分析了关键参数对运载能力的影响,针对不同目标轨

道、系列化构型的差异,探索得到了运载能力设计余量差异化留取的方法。
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0 引言

运载火箭从方案论证阶段到工程实施,通常

由于结构质量超重、发动机推力下降以及发动机

比冲降低等因素导致运载能力降低,无法满足用

户需求。因此在运载火箭研制初期,合理的预示

运载能力是一项富有挑战性的工作。由于在概念

研究阶段面临各种各样的不确定因素,这种预示

往往有很大难度。过于乐观的估计会导致项目后

期运载能力下降、代价高昂的减重措施甚至导致

项目下马。传统型号论证时,由弹道专业将运载

能力计算结果直接提供给型号总体,总体视具体

情况留取10%~20%的设计余量,这是一种沿袭

下来的传统经验做法。

新型火箭论证时往往采用模块化、系列化的

设计思路,同时每种火箭要适应如近地、奔月、
奔火等不同目标轨道的任务需求。为降低新型火

箭未来工程实施过程中出现运载能力下降的风险,
有必要在火箭论证阶段,对运载能力余量的留取

方法开展更精细的研究,分析结构质量、发动机

推力、发动机比冲等性能下降与不同构型、不同

轨道运载能力下降的对应关系,进而在工程研制

过程中对以上因素进行严格控制,确保火箭运载

能力满足工程总体需要[1]。

1 国外典型宇航型号设计余量留取

由齐奥尔科夫斯基公式可知,运载火箭的理

论速度增量主要取决于质量效率和推进效率,即

运载火箭结构质量、发动机性能[2]。
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ΔV=Ispg0ln
m0

mf
(1)

结构质量超重影响到几乎所有的航天项目,
而具体超重程度与各个项目所面临的具体情况有

关。历史数据表明,各种航天项目所经历的超重

程度差异很大。图1给出了美国部分航空航天型

号研制中超重的情况。较为典型的案例是航天飞

机 (STS),其各子系统设计中都不同程度地存在

超重的情况:惯性上面级 (IUS)机载支持设备

的质量成倍增长,固体助推器 (SRB)增重40%
以上;其他部段的超重情况略低,但也存在增长

20%以上的情况。通过比对早期土星系列运载火

箭的超重情况可知,在航天飞机研制中,质量超

重的情况并未得到大幅改善。美国在运载火箭研

制上所采取的策略为:新研结构部段留取15%的

余量,继承性好的部段留取5%的余量[3]。图1
记录了各型号主要部段或整体的增重情况。

图1 美国航空宇航型号研制过程中的增重情况 (百分比)

Fig.1 U.S.aerospaceproducthistoricalmassgrowth (percentage)

  美国洛克达因公司研制的几型发动机也存在

严重的增重情况,J-2和F-1发动机最初是独立于

箭体开展研制的,经历了设计要求变化、箭体集

成等因素导致的超重问题。这些发动机后续都采

用了相关的减重措施,以期达到13%~16%的减

重目标。相比最初方案中的发动机质量,最终的

增重比例见表1[4]。

表1 洛克达因公司几型发动机超重的情况

Tab.1 HistoricalmassgrowthofRocketdyneengines

序号 发动机 增重比例

1 F-1 59%

2 J-2 69%

3 SSME 14%

4 RS-68 13%

发动机性能对运载能力的主要影响项是比冲、
推力。比冲影响到所产生的理论速度增量;推力

影响到主动段,尤其是飞行初段的重力损失。航

天飞机主动力系统SSME、固体助推的比冲相比早

期预估值分别下降了2.5s和1.5s。
为了处理由于不确定性带来的超重问题,设

计师将在预示出的运载能力上扣除一定比例———
这部分质量被称为设计余量。如何决策设计余量

是一个重要的设计策略;设计余量应合理留取,
以覆盖研发过程中的超重、技术成熟度欠缺以及

其他未知因素。过多的余量将导致系统规模过大,
而过少的余量将可能导致许多问题的发生,最终

无法满足性能要求。在航天飞机设计流程以及首

飞中,由于设计余量不足、工程方法等因素导致

运载能力缺口约45000磅,首飞 运 载 能 力 仅 为

20000磅。在初始论证阶段,轨道器留取10000磅

设计余量,这些余量在1975年就因系统超重等原

因消耗殆尽。后续,航天飞机为了提高运载能力,
对固体助推器、外贮箱、氢氧发动机以及轨道器

等部段采取了许多减重措施及改进方案,这些措

施导致操作流程更加复杂,给系统研制带来很大
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困难。航天飞机28.5°倾角、100海里近地轨道的

原设计能力为60000磅,最终实现的运载能力为

55250磅。航天飞机运载能力演变情况见图2。

图2 航天飞机运载能力的演变过程

Fig.2 Spaceshuttleperformanceevolution

相关资料记载[1],美国运载火箭的研制,在

前述结构部段余量的基础上,额外考虑15%的运

载能力余量,以应对其他潜在风险和不确定因素。
在我国的运载火箭研制中,会考虑运载能力

设计余量留取问题,但通常是借鉴以往研制经验,
结合对载荷设计、结构部段、仪器设备、动力系

统等系统 (专业)的发展水平认知,进行主观的

判断与估计,未见有对研制初期尤其是立项论证

阶段设计余量留取进行详细、明确规定或建议的

资料。
运载火箭研制遵循 “模块化、通用化、系列

化”的设计思想,是业内发展的主流方向。我国

现役CZ-3A 系列、CZ-5,美国德尔塔、宇宙神、
俄罗斯安加拉等运载火箭均是系列化运载构型的

典型代表[5]。系列化构型的总体参数和参数变化

有很大的相似性或关联性,如何针对系列化构型

科学合理留取运载能力设计余量是一个值得研究

的问题。
本文对运载能力设计余量问题进行了初步的

探索,主要研究方向如下:

1)研究关键参数变化对运载能力设计余量留

取的影响;

2)研究不同目标轨道任务的运载能力设计余

量留取差异性;

3)研究系列化构型中的运载能力设计余量留

取差异性。
设计余量的范畴还可包括:对实施特定重大

任务,运载器有足够的运载能力应对故障条件下

自适应控制发生的能量损失,但本文不对此进行

讨论[6]。

2 关键参数对运载能力影响研究

2.1 研究对象与方法

本文构建 A、B、C、D 这4种火箭构型作为

研究对象。A、B、C这3种构型均为三级构型,
芯级状态完全相同,A构型无助推器,B构型捆绑

2个助推器,C构型捆绑4个助推器。D构型为在

C构型基础上,取消三级之后形成的两级半构型。
助推器、芯一级采用液氧煤油发动机,二级、三

级采用液氢液氧发动机。结合我国未来开展空间

活动的规划,选择近地轨道 (LEO)、地月转移轨

道 (LTO)、地火转移轨道 (MTO)作为目标轨

道开展分析研究[7]。
通过助推器数量变化和级数变化是实现构型

系列化的主要途径。因此,2.2节以级数相同的

A、B、C这3种构型为例,分析关键参数变化对

运载能力的影响;2.3节以级数不同的C、D 这2
种构型为例,分析关键参数变化对运载能力的

影响。
运载能力P 可用与n 个总体参数αi(i=1,

2…n)有关的函数来表征

P=P(α1,α2,…,αn) (2)
通过计算总体参数变化量dαi 对运载能力的影

响,得到运载能力偏导数∂P
∂αi
。

当n个总体参数发生变化时,运载能力受到的

影响dP 可按几何相加的关系得到

dP=
∂P
∂α1
dα1+

∂P
∂α2
dα2+…+

∂P
∂αn
dαn =∑

n

i=1

∂P
∂αi
dαi

(3)

2.2 级数相同构型关键参数影响分析

在我国现有运载火箭的研制中,通常在方案

阶段结合原始数据、典型目标轨道,对各级结构

和整流罩质量、发动机性能参数进行摄动计算,
评估对运载能力影响,形成运载能力偏导数[8]。本

节选择各级结构质量、推力、比冲作为关键参数,
研究对运载能力的影响。

本节以A、B、C这3种构型为研究对象,虽

然得到的具体分析结果仅对所构建的三型火箭有

效,但所反映的基本规律对于新型火箭论证研制
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具有指导意义。

2.2.1 结构质量对运载能力影响

表2~表4分别为一级结构质量、二级结构质

量、三级结构质量每减少1t对运载能力影响 (与
原运载能力相比增加的比例)。从表2~表4中可

以看出,同一构型随着目标轨道能量的增加,对

运载能力影响占比逐渐加大;同一轨道随着构型

规模加大,对运载能力影响占比逐渐减小;同一

构型同一轨道中,三级结构质量影响最大,二级

结构质量影响次之,一级结构质量影响最小。

表2 一级结构质量影响分析结果

Tab.2 Theimpactanalysisof1ststagestructuremass

项目 LEO LTO MTO

A构型 0.18% 0.24% 0.31%

B构型 0.14% 0.19% 0.20%

C构型 0.10% 0.14% 0.15%

表3 二级结构质量影响分析结果

Tab.3 Theimpactanalysisof2ndstagestructuremass

项目 LEO LTO MTO

A构型 0.59% 0.91% 1.16%

B构型 0.43% 0.66% 0.76%

C构型 0.33% 0.50% 0.56%

表4 三级结构质量影响分析结果

Tab.4 Theimpactanalysisof3rdstagestructuremass

项目 LEO LTO MTO

A构型 1.36% 3.94% 6.12%

B构型 0.88% 2.35% 3.33%

C构型 0.65% 1.62% 2.24%

图3的柱状统计图可更直观地表现上述规律。

2.2.2 比冲对运载能力影响

表5~表7分别为一级发动机比冲、二级发动

机比冲、三级发动机比冲每提高1s对运载能力影

响与原运载能力的比例。从表5~表7中可以看

出,同一构型随着目标轨道能量增加,对运载能

力影响占比逐渐加大;同一轨道随着构型规模加

大,对运载能力影响占比逐渐减小。

图3 结构质量减少1t对运载能力的影响对比

(由上到下:一级、二级、三级)

Fig.3 Impactcontrastononetonstructuremass

reduction,fromtoptobottom:1st,2nd,3rdstage

表5 一级比冲影响分析结果

Tab.5 Theimpactanalysisof1ststagespecificimpulse

项目 LEO LTO MTO

A构型 0.71% 0.89% 1.07%

B构型 0.44% 0.56% 0.58%

C构型 0.27% 0.37% 0.38%

表6 二级比冲影响分析结果

Tab.6 Theimpactanalysisof2ndstagespecificimpulse

项目 LEO LTO MTO

A构型 0.35% 0.49% 0.61%

B构型 0.28% 0.38% 0.43%

C构型 0.24% 0.31% 0.33%

表7 三级比冲影响分析结果

Tab.7 Theimpactanalysisof3rdstagespecificimpulse

项目 LEO LTO MTO

A构型 0.46% 1.03% 1.44%

B构型 0.35% 0.37% 0.48%

C构型 0.16% 0.30% 0.36%

图4的柱状统计可更直观地表现上述规律。
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图4 不同构型比冲增加1s对运载能力影响对比

(由上到下:一级、二级、三级)

Fig.4 Impactcontrastononesecondspecificimpulse

growth,fromtoptobottom:1st,2nd,3rdstage

2.2.3 推力对运载能力影响

表8~表10分别为一级发动机推力、二级发

动机推力、三级发动机推力每增加1t对运载能力

影响与原运载能力的比例。从表8~表10可以看

出,对于一二级而言,发动机推力的影响随构型

规模加大而减小,与目标轨道能量无关;对于三

级而 言,LEO 轨 道 符 合 上 述 规 律,而 LTO、

MTO轨道规律性较差。经初步分析,推力与飞行

过程中的重力损失、攻角损失、末级两次工作模

式等都有关系,有待后续开展细化研究。

表8 一级推力影响分析结果

Tab.8 Theimpactanalysisof1ststagethrust

项目 LEO LTO MTO
A构型 0.20% 0.23% 0.28%
B构型 0.08% 0.10% 0.10%
C构型 0.01% 0.01% 0.01%

表9 二级推力影响分析结果

Tab.9 Theimpactanalysisof2ndstagethrust

项目 LEO LTO MTO
A构型 0.26% 0.20% 0.23%
B构型 0.15% 0.10% 0.10%
C构型 0.07% 0.04% 0.03%

表10 三级推力影响分析结果

Tab.10 Theimpactanalysisof3rdstagethrust

项目 LEO LTO MTO
A构型 1.03% 0.30% 0.40%
B构型 0.71% 0.01% 0.15%
C构型 0.41% 0.17% 0.40%

图5的柱状统计可更直观地表现上述规律。

图5 不同构型发动机推力增加1t对运载能力影响对比

(由上到下:一级、二级、三级)

Fig.5 Impactcontrastononetonthrustgrowth,

fromtoptobottom:1st,2nd,3rdstage

2.3 级数不同构型关键参数影响分析

为研究同一因素对不同级数构型的影响,在C
构型基础上去掉三子级构建两级半的D构型,分

析LEO任务影响差异性。相关情况见表11。

表11 火箭级数影响

Tab.11 Impactanalysisofstagequantity

项目 C构型 D构型

一级结构 0.10% 0.16%

二级结构 0.33% 0.64%

三级结构 0.65% —

一级推力 0.01% 0.01%

二级推力 0.07% 0.02%

三级推力 0.49% —

一级比冲 0.27% 0.40%

二级比冲 0.24% 0.35%

三级比冲 0.31% —

由表11分析可知,对于同一目标轨道,火箭的

级数越少,相同的性能参数将导致更多的能力损失,
结构质量、比冲的变化对级数少的火箭影响更大,
推力变化对不同级数火箭的影响没有明显规律。本

例最极端的情况是单级入轨运载器,那将对各系统、
各种性能参数提出更为苛刻的要求。这也说明级数

少是运载火箭先进性的一个重要体现,但由于运载

能力对各因素的影响更为敏感,相对于级数多的火

箭在研制初期留取的运载能力设计余量要适当大一
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些,在研制过程中要充分关注并更为严格控制结构

质量增重和发动机性能下降的情况。

2.4 小结

通过上述研究获得如下结论:

1)同一构型随着目标轨道能量的增加,结构

质量、比冲对运载能力影响占比逐渐加大;同一

轨道随着构型规模加大,结构质量、比冲对运载

能力影响占比逐渐减小;同一构型同一轨道中,
三级结构质量影响最大,二级结构质量影响次之,
一级结构质量影响最小。推力对不同构型、不同

轨道运载能力影响没有明显规律,这可能因为推

力与飞行过程中的重力损失、攻角损失、末级两

次工作模式等都有关系,需要具体问题具体分析。

2)对于同一目标轨道,火箭的级数越少,运载

能力受各因素的影响更为敏感,相同的性能参数将

导致更多的能力损失,结构质量、比冲的变化对级

数少的火箭影响更大,推力的变化对不同级数火箭

的影响没有明显规律。级数少的火箭相对于级数多

的火箭在研制初期留取的运载能力设计余量要适当

大一些,在研制过程中要充分关注并更为严格控制

结构质量增重和发动机性能下降的情况。

3 运载能力设计余量差异性分析

在不同阶段,运载能力设计余量的留取旨在

应对非预期偏差所造成的性能损失,即关键参数

设计名义值降低带来的影响,本节以前述系列化

构型为例并结合有关机理开展研究。

3.1 系列化构型运载能力设计余量分析

由于末级结构质量对运载能力影响最为显著,

在实际研制工作中,对末级的结构质量控制更为

严格。因此,假设一级、二级、三级结构质量增

重比例依次递减,分别取为15%、12%、8%。在

新一代运载火箭研制过程中,曾经出现发动机推

力比研制初期降低大约1%的情况。因此,假设各

级发动机推力可能降低1%。根据国外发动机研制

过程中比冲性能曾经出现过降低约2s的情况,假

设各级发动机比冲下降2s。针对A构型 (无助推

器),在一级结构质量增重15%,二级结构质量增

重12%,三级结构质量增重8%,各级推力降低

1%,各级比冲降低2s的情况下,LEO、LTO、

MTO运载能力损失比例依次为12.7%、19.6%、

26.3%。相关情况见表12。

表12 A构型运载能力设计余量分析用表

Tab.12 DesignmarginanalysisforconfigurationA

项目 LEO LTO MTO

一级 6.0% 7.5% 9.7%

二级 4.2% 6.0% 7.5%

三级 2.5% 6.1% 9.1%

合计 12.7% 19.6% 26.3%

针对C构型 (四助推器),在助推器和在一级

结构质量增重15%,二级结构质量增重12%,三

级结构质量增重8%,各级推力降低1%,各级比

冲降低2s的情况下,LEO、LTO、MTO运载能

力损失比例依次为9.2%、13.3%、14.3%。相关

情况见表13。

表13 C构型运载能力设计余量分析用表

Tab.13 DesignmarginanalysisforconfigurationC

项目 LEO LTO MTO

助推器 2.9% 3.8% 4.0%

一级 2.6% 3.5% 3.7%

二级 2.3% 3.2% 3.5%

三级 1.4% 2.8% 3.1%

合计 9.2% 13.3% 14.3%

上述结果表明,对于系列化构型,在相同偏

差影响下,运载能力越大的构型,运载能力损失

占比越小;对同一构型,在相同偏差影响下,轨

道越低,运载能力损失占比越小。即系列化构型

中运载能力越小的构型,在留取余量时所取比例

应适当大一些;同一构型针对能量更高的目标轨

道,在留取余量时所取比例应适当大一些。

3.2 机理分析

对于同一构型而言,目标轨道能量越高则运

载能力越低,即运载能力LEO>LTO>MTO,而

越接近入轨的子级 (结构部段),其结构增重对运

载能力的影响越大,末级结构质量偏差对运载能

力的影响为1∶1;在取相同偏差水平时,影响的

百分比LEO<LTO<MTO。
其他参数对运载能力的影响要结合具体构型

的情况来分析,但和级间比的配置有很大关系。
按理想速度公式折算各个部段所提供的理论速度

增量,这种方法虽然弊端明显,即无法详细考虑

气动损失、重力损失、攻角损失等与弹道计算有

关的细节,更无法考虑航落区、测控等详细的设
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计约束条件,但对于概念研究有操作简便的优势,
尤其是半定量的规律性研究能发挥一定作用。

根据LTO轨道对应的总体原始参数计算A、B、

C三型系列化构型的理想速度增量占比,见图6。

图6 3种构型的速度增量分布占比

Fig.6 Velocityincrementdistributionfor

threeconfigurations

对3种构型各模块总体参数取同等偏差 (比冲

降低取值、结构质量增重取值与2.3节一致,忽略

推力偏差),通过减少有效载荷质量以获得与标称

状态同等的速度增量,最后比较运载能力减少的

百分比。计算结果表明:A构型损失占比12.9%,

B构型损失占比11.0%,C构型损失占比10.4%;
虽然与前述根据弹道计算偏导数分析合成的结果

有所差异,但得到了类似的规律。

4 结论

设计余量在航空航天领域是一个重要的研究

方向,在国外已有多年的研究,甚至形成了与项

目研制中部段质量控制相关的标准规范。本文只

是探讨了目标轨道及系列化构型差异对运载能力

设计余量留取的影响问题,通过研究发现在留取

运载能力设计余量时不能依靠统一的比例,必须

采取差异化的留取方法。主要结论如下:

1)系列化构型中运载能力越小的构型,在留

取余量时所取比例应适当加大;

2)同一构型针对能量更高的轨道,在留取余

量时所取比例应适当加大;

3)级数少的构型相对于级数多的构型,在留

取余量时所取比例应适当加大;在研制过程中要

充分关注并更为严格控制结构质量增重和发动机

性能下降的情况。
后续可结合国内火箭研制经验,开展各研制

阶段设计余量留取方法、准则研究,探索合理预

示超重、控制性能降低的方法。
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