
新一代小型运载火箭总体方案选择

            程堂明

(国防科技大学航天与材料工程学院)

王小军

(中国航天科技集团公司一院一部)

    摘要 经济、可靠、快速、灵活的小型运载火箭是空间运输系统的重要组成部分.根

据小卫星市场的需求，基于新一代运载火箭的总体发展思路，论证了我国液体小型运载火

箭的几种方案，并进行了综合分析比较，提出了优选方案.
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1 前言
    近年来，在传统的大型通信、侦察卫星不断发展完善的同时，由于军事应

用以及空间环境监测、对地观测等科学研究的需要，小卫星市场异军突起，发

展势头迅猛，对经济、可靠、快速、灵活的小型运载工具的需求日益旺盛。

    根据小卫星市场的需求以及我国小型运载火箭的现状及论证情况，对近期

以及未来的小运载总体规划提出以下思路。

    1)近期主要以CZ-2C系列、CZ-2D进行单星或多星发射，并根据需要进行

适应性改进 (提高可靠性)，以满足当前以及未来几年的小卫星发射需求，不再

研制有毒推进剂的小型运载火箭。

    2)结合液氧煤油发动机的研制进展，加快新一代小型运载火箭研制工作，

采用双星或多星发射技术，满足未来100.1000kg太阳同步轨道小卫星的发射
需求，力争2009年完成首飞并投入商业运营。

    3)积极开展空射小运载的研制工作，力争“十五”末期突破空射运载火箭

的关键技术并实现空射运载火箭系统的首次飞行，以适应 100kg以下小卫星的

发射需求。

    4)适时发展固体小运载技术，以满足战时军用小卫星快速、机动的发射需

求。

    另外，根据我国新一代运载火箭的发展思路，研制新一代运载火箭应坚持

无毒无污染、低成本、高可靠、适应性强、安全性好的发展原则形成的“一个

系列、两种发动机、三个模块”的总体发展思路。新一代运载火箭系列中规划

的小型运载火箭，可以满足小型有效载荷的发射需求，也符合小型运载火箭的

总体规划。



2 设计原则
2.1发展目标
    小型运载火箭的研制主要是满足小卫星的发射需求。从国内外卫星的发射

市场分析与预测可以看出，500kg级太阳同步轨道卫星的发射需求占有相当大的
比例，因此新一代运载火箭系列中规划的小型运载火箭要能够满足500kg级
  (700km SSO)小卫星的发射需求，同时具备双星或多星发射更小重量级卫星的

能力。

2.2 设计原则
    根据上述发展目标以及新一代运载火箭的设计原则，确定小运载的设计原

则如下:

    1)低成本。
    降低成本是提高运载火箭在国内外卫星发射市场上竞争能力的重要条件，

小型运载火箭研制的关键是降低成本。一方面，充分利用新一代运载火箭基本

型的技术以降低研制成本，设计过程中要始终贯彻低成本设计思想，在保证可

靠性的前提下尽量简化系统配置;简化发射操作，降低发射成本。

    2)高可靠性。
    高可靠性是火箭的生命之本。遵循“简单即可靠”的可靠性设计原则，在

单机或系统设计时力求简单;通过严格的质量保证体系和质量管理制度，控制

产品的设计、生产质量。

    3)适应性强。

    满足用户多种多样的需求，既能够适应发射各种轨道的小卫星，也可以进

行双星或多星发射;既能够适应新发射场，也能够在现有的发射场进行发射。

    4)周期短。
    充分应用新一代运载火箭基本型的技术，研制周期短;简化发射方式，缩

短发射周期，满足快速发射的要求。

    4)“三化”。

    贯彻“三化”(通用化、系列化、组合化)设计思想，小运载总体和分系统

方案在低成本的前提下尽量与新一代运载火箭基本型进行 “三化”设计。

2.3 总体技术指标及要求

    为了满足小卫星的发射需求，初步制定小运载的总体技术指标及要求如下:

    1) 700km太阳同步轨道运载能力不小于500kg;
    2)飞行可靠性:0.95;

    3)入轨精度不低于现有长征火箭水平;

    4)飞行中轴向过载系数不超过7g;



5)具备双星或多星发射能力;

6)具备有效载荷调姿定向功能;

7)具备末级离轨功能;

8)发射周期不超过7个工作日;

9)可以在现有发射场发射。

3 小型运载火箭总体方案选择
    在早期论证时，新一代小型运载火箭基于3个新研制模块中的2.25m直径

模块，有两级和三级构型两种方案。论证的过程中发现该方案存在一些问题，

因此提出了其它几种方案，可供选择的方案见图1。这些方案均基于YF-100液

氧煤油发动机和YF-115液氧煤油发动机。

方案A 方案B

            图 1

方案C 方案D 方案E 方案F

新一代小型运载火箭方案

3.1 方案A(二级构形、直径2.25m)

    1)一子级为新一代运载火箭2.25m模块，发动机单摆改双摆，推进剂质量

为61t，滚控采用4 X l 000N过氧化氢/煤油辅助动力系统;

    2)二子级采用一台15t级液氧煤油发动机，双摆、两次启动，推进剂质量

为13.15t;滚控、滑行过程姿控及推进剂管理采用10 X 25N, 4 X 100N, 2 X 300N



过氧化氢/煤油辅助动力系统;

    3)整流罩直径为2.25m或2.6m，整体或分体吊装;

    4)火箭全长为35.07m，直径为2.25m;
    5)起飞质量为84.537t，起飞推重比为1.467，最大动压为33.8kPa，最大轴

向过载为5.8g;
    6) 700km SSO运载能力约为650kgo

3.2 方案B(三级构形、直径2.25m)

    1)一子级同方案A;

    2)二子级基本同方案A，发动机一次启动;

    3)增加三子级，采用4 X 1000N变轨，采用4 X 25N, 8 X l 00N用于二级滚

控和三级姿控。和方案A相比增加了4 X 1000N推力室、4 X WON推力室，减少

6X25N推力室、2 X 300N推力室，加注量增加;

    4)整流罩直径为2.25m或2.6m,整体或分体吊装;

    5)火箭全长为35.87m，直径为2.25m;

    6)起飞质量为85.027t，起飞推重比为1.459，最大动压为36.9kPa，最大轴

向过载为5.7g;

    7) 700km SSO运载能力约为870kga

    方案B与方案A比较:

    1)适应性:三级方案 (方案B)运载能力显著增加(700km SSO从650kg

增加到870kg，增加T 34%; 1200km SSO从200kg增加到670kg，增加了235
%)，见图2。而且具备离轨能力，大大增加了对不同卫星的适应性。
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    2)复杂性:三级方案增加了第3级，辅助动力系统复杂程度略有增加，增

加了一次分离，但YF-115发动机改为一次启动，增压系统简化，因此三级方案

复杂性未增加。

    3)经济性:运载能力增加后，单位有效载荷的火箭成本大幅度下降。因此，

小型运载火箭应立足于三级方案。

    但方案B存在以下问题:

    1)长细比达到15.9,箭体高度限制，无法发射双星或较大的卫星;

    2)起飞推重比达到1.459，最大动压达到36.9kPa，导致载荷比较严重。

    上述问题可以用下列途径解决:

    1)将YF-100发动机推力降低到110t，可以解决最大动压问题，但运载能

力降低约130kg(见图3)0
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    2)其它途径:采用优化贮箱底形、适当降低发动机高度、仪器舱与有效载

荷支架一体化设计、结构优化等手段可以部分解决问题，但不能彻底解决。

    3)增大箭体直径，增加推进剂、减小长细比，同时解决了运载能力小和最

大动压大两个问题。

3.3 方案C(三级构形、一级直径3.35m)

    1)一子级采用3.35m直径，增加15t推进剂;滚控采用4 X 1000N过氧化

氢/煤油辅助动力系统。



    2)二子级基本同方案B，增加2t推进剂。

    3)三子级同方案Bo

    4)整流罩直径为2.25m或2.6m,整体吊装。

    5)火箭全长为29.237m.
    6)起飞质量为103.217t，起飞推重比为1.20，最大动压为22.3kPa，最大轴

向过载为5.0g.
    7) 700km SSO运载能力约为1080kg，在满足国内测控的要求下运载能力为

500kga

    方案C的主要优点:

    1)直径增加、高度降低，长细比为 8.7，解决了长细比大的问题，双星发

射不受箭体高度的限制。

    2)起飞质量增加后，最大动压降低了39%.

    3) 700km太阳同步轨道运载能力提高25%，单发成本与方案B相当，单位

有效载荷入轨成本降低。
    4)全箭一、二、三级总长24.2m，干重9.02t，可在总装车间组装好以后出

厂，直接在发射工位起竖，测试、加注后发射，从而实现小卫星的快速发射。

    5)可以适应现有的发射台。方案C存在的主要问题是:同新一代3.35m模

块相比，由于一级使用一台发动机，与总体的接口关系需重新协调。

3.4 方案D(三级构形、一级直径3.0m)

    1)一子级采用3.0m直径;

    2)二子级同方案C; 3)三子级同方案C; 4)整流罩直径为2.25m或2.6m,

整体吊装;

    5)火箭全长为31.53m，长细比为10.51;
    6)起飞质量为103.167t，起飞推重比为1.202，最大动压为22.OkPa，最大

轴向过载为5.0g;

    7) 700Km SSO运载能力约为1100kgo
    该方案与方案C相比没有优势。

3.5 方案E(三级构形、直径3.0m)

    1)一、二、三子级采用3.0m直径，推进剂工作量同方案C;

    2)二子级煤油箱采用悬挂贮箱，直径为2.25m;

    3)整流罩直径为3.0m，整体或分体吊装;

    4)火箭全长为31.19m，长细比为10.4;

    5)起飞质量为103.677t，起飞推重比为1.196，最大动压为21.8kPa，最大

轴向过载为4.9g;



    6) 700km SSO运载能力约为780kg.
    该方案与方案D相比，由于二、三级直径加大后结构质量增加，影响运载

能力;二级煤油箱采用悬挂贮箱造成级间段过长，增加分离难度。

3.6 方案F(三级构形、直径2.5m)

    1)一、二、三子级采用2.5m直径;

    2)一级推进剂质量为71t，二、三级加注量同方案C;

    3)整流罩直径为2.5m，整体吊装;

    4)火箭全长为34.46m，长细比为13.8;

    5)起飞质量为98.105t，起飞推重比为1.264，最大动压为25.8kPa，最大轴

向过载为5.0g;

    7) 700km SSO运载能力约为910kg.
    该方案2.5m直径是经过优化后确定的，可以替换原系列中的2.25m模块，

作为5m. 3.35m直径火箭的助推器。新一代系列的3个模块变更为:5m, 3.35m,

2.5m模块。但新直径模块带来新的生产、工艺设施问题。

3.7 初步结论
    方案综合比较列于表to

表1 方案综合比较

方案A 方案B 方案c 方案D 方案E 方案F

构型

一子级

2.25m/

  61t

2.25m/

  61t

3.35m/

  76t

3.00m/

  76t
3.0m/76t 2.5m/71t

单台YF-100双摆，加滚控 4 * l 000N

二子级

2.25m/

  13.15t

2.25m/

  13.15t

2.25m/

  15.15t

2.25m/

  15.15t

3.0m/

15.15t

2.5m/

15.15t

YF-115两次

启动，辅助

动力系统

YF-115一次启动、双摆，贮箱不共底

三子级
2.25m 2.25m 2.25m 3.0m 2.5m

主动力4 * 1000N，辅助动力系统兼顾二子级滚控

火箭总长/m

  长细比

35.07

15.6

35.87

15.9

29.24

  8.7

31.53

10.5

31.19

10.4

34.46

13.8



续表 1

方案A 方案B 方案c 方案D 方案E 方案F

最大动压/kPa 33.8 36.9 22.3 22.0 21.8 25.8

运载能力/kg

(700km SSO)
650 870 1080 1100 780 910

主要优点
构型简单三

化程度较好

降低二级动力研制难度;适应性好;离轨容易;单位质量入轨成本较低

三化程度较

好;现有地

面设备适应

性好

动压小;能

够实现快速

发射;现有

地面设备适

应性好

动压小;长

细比合理

动压小;长

细比合理

动压较小;

长细比合理

主要问题

二级动力系

统研制难度

大;长细比

超常规;运

载 能 力 偏

低、适应性

差;离轨困

难

多一次分离，构型稍显复杂

动压偏大;

长细比超常

规

一级 3.35m

直径使用一

台发动机，

对三化程度

有影响

系列中多一

个模块

系列中多一

个模块;运

载能力较小

现有地面设

备 适 应 性

差;三个模

块需调整;

新直径模块

带 来 的生

产、工艺问

题

    结论是:

    1)三级方案与二级方案相比有明显的优越性，降低了二级发动机研制难度，

减轻了增压系统重量，运载能力大、适应性好;因此不采用方案A;

    2)方案E(全3.0m直径)方案存在问题较多，不予考虑;

    3)方案F (2.5m直径方案)牵涉到新一代系列3个模块的调整，而且新直

径带来新的生产、工艺设施问题，建议不予考虑;

    4)从适应性、单位发射成本、技术风险等方面考虑，增加一级直径是合理

的。经过综合比较，一级采用3.0m直径 (方案D)与一级采用3.35m直径 (方

案C)比较没有优势，方案C是最优的方案，因此方案C应作为首选方案;

    5) 2.25m直径三级方案 (方案B)通过降低推力和优化，可以解决最大动

压过大的问题，但运载能力达到1000kg比较困难，作为第2方案。



4 结束语

    优选后的小型运载火箭采用方案C符合新一代运载火箭“一个系列、两种

发动机、三个模块”的发展思路以及我国小型运载火箭的总体规划，火箭总体

方案合理、可行，适应性强，综合技术经济性能好。分系统方案可在新一代基

本型火箭的基础上进行简化，系统简单，成本低、可靠性高。

    新一代小型运载火箭可满足未来我国军用和民用小卫星发射市场的需求，

具有良好的应用前景，并能够对新一代运载火箭基本型的部分新技术和关键技

术进行演示验证。


