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“长征五号”火箭助推器关键技术及方案设计

黄    帅，丁一凡，焦    震，王春林，张欣耀

（上海宇航系统工程研究所，上海 201109）

摘    要： “长征五号”（CZ-5）系列火箭是中国全新研制的新一代大型运载火箭，承担着中国探月工程、深空探测等国

家重点专项工程。“长征五号”火箭助推器是国内最大的助推器，为“长征五号”火箭提供90%的起飞推力。总结了国内外助

推器发展现状及对比指标，并基于“长征五号”助推器研制过程，从助推器总体方案、功能与组成、关键技术特点等方面展

开论述，最后展望了助推器的未来发展趋势。“长征五号”助推器的研发为“长征五号”火箭和大型低温火箭的任务实施奠定

了坚实的基础，积累了丰富的经验。截至目前，“长征五号”系列火箭助推器均圆满完成飞行试验，推动了后续助推器发展

及应用拓展。

关键词：长征五号；运载火箭；助推器；总体方案；关键技术

中图分类号：V421                     文献标识码：A                  文章编号：2096-9287（2021）04-0362-10

DOI:10.15982/j.issn.2096-9287.2021.20210012

引用格式：黄帅，丁一凡，焦震，等. “长征五号”火箭助推器关键技术及方案设计[J]. 深空探测学报（中英

文），2021，8（4）：362-371.

Reference format: HUANG S，DING Y F，JIAO Z，et al. General scheme and key technology of Long March 5

launch vehicle booster[J]. Journal of Deep Space Exploration，2021，8（4）：362-371.

 

引　言

2020 年11月24日，新一代大型运载火箭“长征五

号遥五”（CZ-5 Y5）火箭在中国海南文昌航天发射场

托举着“嫦娥五号”探测器，经过约2 184 s 的飞行成功

进入预定地月转移轨道，飞行试验取得圆满成功。截

至目前，“长征五号”系列火箭共完成7发飞行试验，

28个助推器均圆满完成飞行试验。

“长征五号”（CZ-5）火箭助推器与国内外主流火

箭助推器相比，在起飞推力、起飞质量、工作时间等

方面均达到国际先进水平。在研制过程中，“长征五

号”助推器攻克大型低温液体助推器总体优化及试验技

术、助推器偏置大集中力结构设计、液氧低温贮箱绝

热结构技术、高可靠贮箱全搅拌摩擦焊技术等8项重大

关键技术。这些技术的积累，为后续中国新一代运载

火箭的发展奠定了坚实的基础。国内外火箭助推器主

要指标对比如表1所示。 

1    助推器总体方案

助推器是“长征五号”火箭的重要组成部分，为全

箭提供竖立状态支撑和助推飞行段主要推力，提供全

箭90%以上的起飞推力[1]。

“长征五号”火箭助推器标称直径为3.35 m，尾部

最大宽度5.85 m，总长约27.7 m，头部为斜头锥形式，

尾段带有尾翼结构。助推器与芯级之间采用前捆绑主

传力，后捆绑径向、周向约束的捆绑方案，前捆绑为

中心爆炸螺栓式轴承支座的主传力接头，后捆绑采用

3根连杆式连接解锁装置。全箭采用助推主支撑的方

式，每个助推器尾段设置一主二辅共3个支撑点，即全

箭靠4个助推共12个支撑点竖立停放在发射台上。

每个助推器采用YF-100FHII液氧/煤油发动机（由

两台YF-100发动机和双机机架组合而成）为动力，双

机安装角6°（喷管轴线向外侧偏斜），外侧发动机固

定不动，内侧发动机安装一台伺服机构实现8°切向摇

摆，提供全箭控制力矩。伺服机构采用发动机煤油二

级泵后高压煤油作为能源，伺服控制器安装在芯级，

用于接收控制指令，控制伺服机构动作。

助推器液氧箱在煤油箱之上，通过煤油箱中间的

隧道管向发动机输送液氧。液氧箱采用常温氦气加温

增压方式，多个气瓶安装在头锥内部，氦气经发动机

氦加温器加温后进入贮箱增压；煤油箱采用常温氦气

增压方式，多个气瓶安装在箱间段。氧系统采用循环

预冷方式对发动机进行预冷，自低温加注起开始自然

循环预冷，射前采用氦气引射进行强制循环预冷。

第 8 卷 第 4 期 深  空  探  测  学  报（中英文） Vol. 8    No. 4
2021 年 8 月 Journal of Deep Space Exploration August    2021

 

收稿日期：2021-01-24    修回日期：2021-06-10

基金项目：长征五号专项工程资助项目



助推器采用遥附一体化的测量系统实现发射准备

阶段监测和飞行段遥测。助推器由芯级统一供电，并

将数据以脉冲编码调制（Pulse Code Modulation，
PCM）数据流的方式传给芯级，由芯级进行统一下

传。射前测量系统上电采集地面监测参数，单助推有

7路射前监测参数，为测发控系统提供液位、气枕压

力、点火条件等关键参数信息；起飞后助推测量系统

还采集各类飞行环境参数、时序控制等参数信息。

助推器与芯级分离采用横向分离方式。每个助推

器上安装10枚分离火箭（头锥安装4枚，后过渡安装

6枚），分离火箭接收到芯级发送的点火信号后点火工

作，随后前后捆绑装置解锁，助推器在分离火箭短时

间、大推力作用下实现分离。助推器示意图如图1
所示。

 

后过渡段
后过渡段反推火箭

整流罩

头锥反推火箭
整流罩

导管整流罩
（对侧位置电缆整流罩）

煤油箱 发
动
机

尾翼

尾段

箱间段

液氧箱

头锥

 
图 1    “长征五号”助推器示意图

Fig. 1    The sketch map of Long March 5 launch vehicle booster 

2    助推器研制历程

“长征五号”火箭2006年10月正式批复立项，助推

器开始方案阶段研制工作；2008年10月转入初样研制

阶段；2012年12月转入试样研制阶段。

方案阶段，助推器完成以低温缩比贮箱绝热结构

综合性能验证试验、增压输送系统循环预冷试验、测

量系统10 M码率数据传输桌面综合试验等原理性试验

为代表的6项关键试验，表明助推总体和分系统的主要

设计方案实现闭环，系统方案初步验证合理可行。

初样阶段完成以助推模块热试车、模态试验、

（参与）分离试验、结构各舱段静力试验、增压输送

系统氧/燃系统的冷流试验、测量系统综合匹配试验等

为代表的41项关键地面试验，同时完成一般性研制试

验968项，共计1 009项研制试验工作。验证各系统绝

大部分舱段、单机、设备设计方案和技术参数的正确

性，同时验证助推模块内部各系统间接口，以及与全

箭总体的电气、机械接口的协调匹配性。

试验阶段完成以头锥/氧箱常温组合静力试验、后

过渡/机架/尾段组合舱段静力试验、头锥整舱级（带设

备和气瓶管路）噪声试验、低温管路振动试验、发射

场合练等为代表的7项关键地面试验，以及全搅拌摩擦

焊贮箱低温内压静力试验为代表的630项一般性研制试

验，共计637项试验工作，标志着研制的关键技术全都

得到攻关突破，同时进一步验证产品的性能，开展可

表 1    国内外助推器指标对比

Table 1    Comparison of booster indicators at home and abroad

项目
“长征五号”

（CZ-5）
“长征二号F”
（CZ-2F）

“长征七号”

（CZ-7）
“联盟号”

（Soyuz）
“安加拉A5”

（ Angara A5）
“德尔塔4H”

（ Delta 4H）

技术

水平

研制

国家
中国 中国 中国 俄罗斯 俄罗斯 美国

起飞

质量/t 160 44.4 79 43 142 226
国际

先进

助推

长度/m 27.6 16.1 26.9 19.8 28 38

助推直径/m 3.35 2.25 2.25 2.68 2.90 5.0
国际

先进

起飞推力/kN 2 400 740 1 200 838 2 096 2 891
国际

先进

工作时间/s 173 136 171 120 173 150
国际

领先

首飞

情况
圆满成功 圆满成功 圆满成功 圆满成功 圆满成功 部分成功

国际

先进

推进剂 液氧，煤油
偏二甲肼，

四氧化二氮
液氧，煤油 液氧，煤油 液氧，煤油 液氢，液氧

增压

方案

Y：常温氦加温增压；

R：常温氦增压
自生增压

Y：常温氦加温增压；

R：常温氦增压
液氮加温增压 冷氦加温增压

Y：液氧加温增压；

R：氮气增压

助推是否摇摆 是 否 是 是 是 是

支撑传力方式

助推支撑全箭：

前捆绑点主传力，后

捆绑点辅助传力

芯级支撑全箭

后捆绑点主传力，前

捆绑点辅助传力

芯级支撑全箭

后捆绑点主传力，前

捆绑点辅助传力

芯级支撑全箭

前捆绑点主传力，后

捆绑点辅助传力

芯级+助推支撑；

前捆绑点主传力，后

捆绑点辅助传力

芯级+助推支撑；

后捆绑点主传力，前

捆绑点辅助传力

头锥

外形
斜头锥 正头锥 正头锥 圆锥形 正头锥 正头锥

尾翼

尺寸

（mm × mm）

4 000 × 2 500 2 250 × 780 2 600 × 1 500 900 × 900 无 无
国际

领先
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靠性增长试验，积累可靠性数据，填补遗留的试验充

分性的空白，也提升产品的环境适应性和产品的可靠

性，为首飞成功夯实基础。

助推器通过在方案阶段、初样阶段、试样阶段开

展的大型试验、专项试验，确保设计可靠、生产严

格、试验充分。 

3    助推器功能与组成
 

3.1    助推结构子系统功能与组成

“长征五号”火箭助推器箭体结构系统主要功能是

以足够的强度和刚度将助推器的各个系统连接成一个

牢固的整体，维持气动外形，承受热环境，同时贮存

推进剂，并为箭上各个系统提供安装空间和能够保证

其正常工作的内部环境，满足竖立状态为全箭提供支

撑、飞行状态将助推发动机推力传递给芯级的载荷要求。

助推结构子系统由以下产品组成：头锥、液氧

箱、箱间段、煤油箱、后过渡段、尾段、尾翼、导管/
电缆整流罩、底部防热裙，其中头锥上设置1个主传力

点，后过渡段设置3个辅助传力点，尾段上设置3个停

放支撑点。 

3.2    助推动力子系统功能与组成

助推器增压输送系统在总装测试、发射准备和飞

行阶段的用途为：

1）提供增压输送系统测试接口，满足测试要求；

2）在地面设备配合下实现贮箱加注（或泄出）推

进剂，增压气瓶充（或放）气，蓄压器膜盒充（或

放）气，满足贮箱推进剂加注量及气瓶、蓄压器压力

要求；

3）通过预冷系统工作，满足发动机起动氧路温度

要求；

4）为发动机提供推进剂，满足发动机入口推进剂

的温度、压力要求，以保证发动机正常起动和工作；

5）维持推进剂贮箱内一定压力，满足贮箱结构强

度和刚度要求；

6）助推器增压输送系统由贮箱增压系统、推进剂

输送系统、预冷系统、加泄与排气系统、供配气系

统、箭体纵向耦合振动抑制系统等组成，系统组成如

表2所示。
 
 

表 2    助推器增压输送系统组成

Table 2    Composition of booster pressurizing transmission system

分系统名称 组成 功能

贮箱增压系统 包括增压气瓶、箭上增压管、预增压管、电磁阀、安全阀等
给贮箱增压，保证发动机涡轮泵前压力，并保证贮箱内

压力不超过规定值

推进剂输送系统 包括液氧输送管、四通、煤油输送管等 将推进剂输送到发动机

加泄与排气系统
包括液氧加注管、液氧加注阀、氧排气管、氧排气阀、燃安溢阀、

煤油加注阀等
完成贮箱内推进剂的加注和泄出

预冷系统 包括预冷回流管、引射器、引射单向阀等
利用低温推进剂，预冷发动机，满足发动机进出口温度

要求。防止液氧主输送管内发生低温不稳定现象

供配气系统 包括箭上气封、吹除及阀门控制气的导管等 完成箭上气封、吹除及阀门控制气的输送和控制

箭体纵向耦合振动抑

制系统
主要指蓄压器 抑制输送管路与箭体轴向耦合振动

 
 
 

3.3    助推测量子系统功能与组成

根据总体要求，助推器测量系统测量参数191个和

射前监视7个，其中非电量参数154个，电量参数

44个。非电量参数包括液位、温度、压力、振动、过

载、脉动压力、热流和机械参数。电量参数包括时间

指令参数和电压参数。

“长征五号”火箭助推器测量系统主要由采编器、

换流器、信号转接器、直流变换器、时间指令变换

器、各类传感器和变换器等组成，主要对助推器总

体、环境、动力等参数进行采集和编码，数据经汇总

后以PCM流形式传送至芯一级测量系统数据综合器，

下传到地面后经处理和分析，帮助了解助推器在飞行

试验过程中的有关状态、性能、故障和原因，为完善

助推器和火箭的设计提供必要和有效的依据。

助推器测量系统功能框图如图2所示。 

4    主要技术特点

“长征五号”火箭助推器研制工作历时10年，研制

过程中突破大型低温液体助推器总体优化及试验技

术、偏置集中力设计分析与试验技术、液氧低温贮箱

绝热结构技术、高可靠贮箱全搅拌摩擦焊技术、大尺

寸/高厚度蜂窝结构尾翼设计/制造技术、大推力低温发

动机预冷技术、大直径低温输送及试验技术、超高压

大流量高精度氦气加温增压技术等重大关键技术为代

表的16项关键技术。 
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4.1    大型低温液体助推器总体优化及试验技术

助推模块总体从恶劣环境条件保证、总体结构布

局优化设计、材料性能优选、火箭自顶向下协同设计

方法、数字化协同研发管理平台建设、基于数字装配

的运载火箭总装设计方法等多角度开展助推模块优化

设计，全面提高助推模块各项性能[2-3]。同时，完成国

内首个最大推力火箭子级地面热试车试验、非对称结

构大型助推器模态试验等大型地面试验技术研究，突

破若干试验技术难点，为助推模块的研制顺利、成功

奠定坚实基础[4]。大推力低温液体助推器总体优化及试

验技术主要解决如下4个技术难点。

1）头锥外形优化设计难。国内首次采用斜头锥外

形的助推器，斜头锥与直筒段相贯复杂。创新性地提

出斜头锥与直筒段相贯过渡线外形优化设计方案，仅

通过一对椭圆框即实现头锥上下结构的连接过渡。经

全箭气动分析确认，该方案为最优方案，助推总长度

不变，头锥长度缩短220 mm，相应增加箱间段长度，

使得箱间段煤油增压气瓶的安装空间得到保障，提高

操作维护的便利性和加工制造性能。整体布局方案更

优化合理。

2）助推模块重量大，非对称结构，偏心大，与芯

级吊装对接精度要求高、难度大。提出助推模块吊点

偏心优化设计思路，创新性设计承受大剪切力的异形

吊挂附件，确保助推模块与芯级安全可靠对接。通过

与飞行试验火箭助推器称重结果对标，发射场与芯级

吊装对接过程表明，助推器吊装起竖姿态良好，对接

过程顺利高效。

3）火工品数量多，40个国内推力最大的侧推火

箭，推力高达31.5 kN，安装可靠性要求高。突破分体

式支架对分离火箭集中布局的限制，保证相邻侧推火

箭推力线轴线距离要求和火箭安装的方便紧凑性，大

大缩短火箭分离火箭在发射场的安装时间。飞行过程

中，助推模块分离正常，箭体姿态良好，充分验证一

体化支架的可靠性。

4）发射场环境恶劣，海南文昌发射场高盐高湿的

环境易对电气设备造成腐蚀，对箭体的防水要求高。

对箭体所有开口及电连接器和电缆均采取硅橡胶配合

涤纶胶密封，另外，转场后对助推器各仪器舱段均采

取舱段吹除措施。经合练试验和飞行试验2次中雨环境

考核，各项措施有效可靠，舱段环境良好，未发生漏

电现象，确保箭上电气产品的可靠工作。 

4.2    助推器偏置大集中力结构设计、制造及试验技术

“长征五号”运载火箭是国内首个助推器前捆绑点

主传力、助推器支撑的大型液体运载火箭。助推器前

捆绑点主传力、助推器支撑的结构方案，有利于降低

火箭芯级结构的重量，提高全箭的结构效率，但带来
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图 2    助推器测量系统功能框图

Fig. 2    Functional block diagram of booster measurement system
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的问题是助推器结构需要承受比较大的偏置集中力[5]。

国外火箭采用的前捆绑点主传力助推器通常为固体助

推器，国内以往的捆绑火箭均采用后捆绑点主传力[6]，

因此“长征五号”是首次采用前捆绑点主传力的液体捆

绑火箭。

针对这一技术特点，“长征五号”助推器首次提出

横梁式头锥结构承力方案，降低偏置集中力结构的局

部应力水平。同时提出一种复杂结构层级式仿真分析

方法，解决仿真过程中材料、几何、接触等非线性因

素耦合、连接件关系复杂等导致的分析难题[7]。助推器

偏置大集中力承载结构如图3所示。根据头锥结构，发

明一套从零件高精度加工、大型核心结构件组合加工

和高精装配的协调制造设备，实现偏置大集中力结构

的高质量、高可靠制造。同时提出一种偏置大集中力

组合结构地面静力试验技术，发明一套偏置大集中力

加载系统，实现400 t量级偏置集中力的高精度加载与

监测，头锥通过地面轴压静力试验，如图4所示。

 

 
图 4    轴压静力试验

Fig. 4    Axial compression static test
 

本项目技术水平达到国内领先、国际先进，具有

重大的经济和社会效益，对于“长征五号”运载火箭的

首飞成功以及后续的大型液体捆绑运载火箭的研制具

有重要意义。 

4.3    高可靠贮箱全搅拌摩擦焊技术

贮箱作为火箭的主结构产品，其制造质量的高稳

定性、高可靠性是保证火箭发射成功的重要因素之

一。焊接作为贮箱的关键制造技术，对结构承载能

力、可靠性等指标起到至关重要的作用。“长征五号”

助推液氧箱直径为Φ3 350 mm，为满足低温、高承

载、低重量的要求，Φ3 350 mm贮箱采用2 219高强铝

合金。搅拌摩擦焊技术[8]由于其优异的力学性能、低残

余应力与小变形特点、绿色高效制造特征等优势，成

为新一代运载火箭贮箱主结构焊缝制造的理想选择。

贮箱箱底主要由顶盖、瓜瓣和法兰焊接而成，如

图5所示，其中顶盖和瓜瓣环缝、瓜瓣纵缝均为三维空

间曲线，搅拌摩擦焊接难度大。提出一种大刚性

A/C摆焊接主轴技术、一种位移与压力双控反馈搅拌

头精度控制技术，解决了焊接三维空间曲线焊缝条件

下焊接主轴各向刚性变化带来的精度控制难题[9-10]，达

到三维空间曲线焊缝搅拌头运行精度 ≤ 0.02 mm的效

果，解决了贮箱箱底三维空间曲线高精度焊接难题[11-12]。

贮箱箱底和筒段最终通过环向焊缝焊接成一体，

大直径贮箱环缝搅拌摩擦焊接必须突破贮箱高精度装

配、大质量回转体运动的同步性、高可靠环缝匙孔处

理等难题，创新性采用多重独立径向可调及测量反馈
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（a）头锥整体受力图

（b）头锥轴向力扩散受力图

（c）局部弯矩受力图
 

图 3    助推偏置集中力承载结构

Fig. 3    Load-carrying structure of booster bias concentrated force
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控制技术以及“刚柔结合”的重载可拆卸轻质内支撑结

构，解决大直径、大长度贮箱装配圆度保证、焊接偏

扭、径向变形等问题，达到对接面圆度、平行度 ≤ 2 mm，

对接面平面度 ≤ 2 mm，对接面象限基准夹角偏差 ≤ 2′，
前后象限基准偏扭 ≤ 3′。
 

 
图 5    贮箱箱底

Fig. 5    The bottom of storage tank
 

创新性地提出基于“焊缝底部界面流动扩展”与背

面垫板的全焊透搅拌摩擦焊方法、基于“局部热力塑性

变形贴胎”的预处理方法，解决未焊透或弱连接缺陷、

孔洞及隧道或焊缝犁沟等问题。

提出基于电主轴控制的高精度搅拌针回抽无匙孔

处理方法，解决密封舱体总对接环缝的搅拌针退出匙

孔处理难题，达到环缝焊接回抽段无匙孔处理力学性

能与正常焊缝等强的效果。

“长征五号”助推液氧箱为国内首次采用全搅拌摩

擦焊技术并通过上天飞行考核的贮箱，如图6所示，实

现了中国运载火箭贮箱全搅拌摩擦焊接技术的突破，

对贮箱高可靠焊接具有重要意义。

 

 
图 6    全搅拌摩擦焊平台

Fig. 6    Friction stir welding platform
  

4.4    液氧低温贮箱绝热结构技术

首次提出防护层、隔热层和缓冲层复合的绝热结

构方案，如图7所示，外侧防护层承受气动冲刷和降低

隔热层低温吸湿，中间泡沫隔热层密度轻、隔热性能

优良，有效降低外界热量传递[13-15]，内缓冲层保证低温

条件下隔热层与贮箱舱体的连接强度。最终实现绝热

结构导热率不大于0.023 W/m·K的指标要求，整箱液氧

蒸发量降低至10～22 L/min，并且绝热结构通过气动

冲刷等试验考核，有效地解决了液氧低温贮箱隔热、

耐冲刷及吸湿等技术难题。

 

防护层

泡沫塑料层金属箱壁

低温缓冲层

 
图 7    低温绝热结构方案

Fig. 7    The scheme of low temperature insulation structure
 

针对手工喷涂和手工打磨工艺的导致绝热层质量

不稳定、产品一致性不高问题，研制一套绝热结构自

动喷涂打磨设备[16]，采用离线编程的人机交互平台实

现贮箱绝热结构机械喷涂和打磨，解决了贮箱绝热结

构自动化制造问题。通过理论计算优化设计喷涂设

备、打磨工具，提出一套可靠的喷涂打磨工艺方案，

提高了聚氨酯泡沫塑料喷涂精度和打磨精度，实现了

绝热结构 ± 2 mm的厚度精度要求，解决了贮箱绝热结

构厚度超差、外观差等问题。 

4.5    大尺寸、高厚度蜂窝结构尾翼设计、制造技术

“长征五号”尾翼是目前国内研制尺寸最大、承载

能力要求最高的尾翼，如图8所示。尾翼翼根弦长为

4 000 mm，翼展2 500 mm，剖面为6%弦长的变厚度型

面，其投影面积达到6.875 m2。与“长征四号乙”（CZ-4B）
火箭尾翼相比，“长征五号”尾翼翼展尺寸为现役型号

的约2倍，面积约3倍，载荷更是达到约9倍。为此提出蒙

皮、蜂窝、梁、肋通过胶铆结合的尾翼结构方案 [17]。
 

3.79e+001

mm

3.54e+001

3.28e+001

3.03e+001

2.78e+001

2.53e+001

2.27e+001

2.02e+001

1.77e+001

1.52e+001

1.26e+001

1.01e+001

7.58e+000

5.05e+000

2.53e+000

2.70e−004
 

图 8    尾翼结构设计及仿真分析

Fig. 8    Structure design and simulation analysis of tail wing
 

根据尾翼承受最大气动载荷，得到翼面压差分

布，通过对尾翼结构分布进行多轮迭代优化设计，提

第 4 期 黄　帅等：“长征五号”火箭助推器关键技术及方案设计 367



出传力最优的结构方案，解决翼面法向力传递扩散等

困难[18]。

“长征五号”火箭尾翼用铝蜂窝高度比现役型号增

大近1倍，结构更容易发生失稳破坏，制造难度大，通

过大量测试试验获得蜂窝夹层结构力学性能参数和蜂

窝面板皱损相关参数，并以此为基础优化工艺参数，

解决大尺寸、高厚度蜂窝结构尾翼的高精度制造，外

形尺寸精度达到 ± 2 mm，前缘挠度不大于4 mm，如图9
所示。

 

 
图 9    尾翼制造成形示意图

Fig. 9    The diagram of tail wing manufacture
 

在静力试验中，创新性地通过2点集中力加载模拟

分布气动载荷，如图10所示，使总法向力、翼根弯矩

和压心位置等满足总体载荷要求，解决尾翼气动载荷

加载的难题，顺利通过静强度和静刚度试验考核，试

验结果与仿真分析一致[19]。

 

 
图 10    尾翼设计载荷静力试验

Fig. 10    Static test of tail wing design load
  

4.6    大推力低温发动机预冷技术

“长征五号”助推针对低温大推力双台高压补燃液

氧煤油YF-100发动机提出自然循环与氦引射组合的预

冷技术，通过在发动机点火前的强效预冷手段进一步

加强发动机的预冷效果[20]，解决发动机预冷要求严苛

及一发火箭8台发动机需同时达到预冷好条件的难题，

提高发动机启动的可靠性；同时创新性地提出预冷回

流口的布局及液氧加注的位置，预冷回流口在贮箱上

部[21-22]，氧加注口在发动机入口处，实现高效率的自然

循环预冷能力，达到在过冷液氧加注后仅靠自然循环

预冷具备1 h的推迟发射能力，简化射前流程，提高火

箭推迟发射及故障情况下的应急处置能力[23-24]。

通过在发动机点火前的强效预冷手段进一步加强

发动机的预冷效果，提高发动机启动的可靠性，简化

靶场发射流程，减少地面设备，提高靶场发射的安全

性。创新性地提出预冷回流口和氧加注口的布局位

置，预冷回流口在贮箱上部，氧加注口在发动机入口

处，实现高效率的自然循环预冷能力。 

4.7    大直径低温输送及试验技术

“长征五号”火箭助推器首次研制Φ320 mm大直径

低温输送系统，解决大直径低温管路补偿、密封及疲

劳寿命预估的难题[25-26]；同时设计Φ320 mm大直径管路

低温振动试验系统，首次采用压力自平衡装置，解决

大直径低温柔性管路在加液及增压后的变形对振动台

附加力矩的难题。创新性地提出低温加速度传感器计

量校准方法，给出低温环境下加速度测量方法以及加

速度值的修正方案，填补了国内在低温传感器计量与

测试方法方面的空白。

“长征五号”助推研发多种系列化波纹管补偿器，

对其原材料在低温条件下的力学性能和收缩率进行专

项试验研究，解决现有补偿器漏热量大、不能单独在

低温下使用、轴向补偿能力限制较大的问题；同时研

发一种适用于低温管路的“U形”金属密封圈，密封圈

尺寸涵盖DN30～DN320多个管路通径系列，通过

“U形”圈内外的压力差促使“U形”金属圈变形，实现压

力作用式密封，解决了现有密封圈在低温下变形、漏

率增大以及钢铝法兰副在低密封比压条件下可靠密封

的技术难题，低温密封漏率可达到10-5 Pa·m3/s量级。

为模拟真实工况，“U形”助推制定合理的空间柔

性管路试验边界模拟平台的搭建方案，设计的液氮加

注、增压与稳压系统能够有效保证管路内时刻保持满

液状态且压力值稳定，从而准确模拟试验管路实际的

低温工作状态。在首次采用压力自平衡装置，解决大

直径空间柔性管路在加液及增压后的变形力矩对振动

台附加应力的难题；并创新性地提出低温加速度传感

器计量校准方法，有效准确地判读低温环境下的加速

度数据。 

4.8    超高压大流量高精度氦气加温增压技术

“U形”助推首次在大型液氧贮箱上提出超高压大

流量高精度氦气加温增压方法[27-28]，采用36.5 MPa超高

压、250 g/s大流量氦气减压、大流量氦气加温增压以

及主、副路双触点压力信号器控制的箱压控制技术，

实现高精度贮箱压力调节，解决增压系统及单机可靠

性要求高、系统结构重量要求高、发动机氦加温器承

压能力低、发动机入口压力要求高且需避免箱压大幅
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度波动的难题，实现液氧箱增压压力稳定控制和一度

故障容错功能。采用一种推进剂贮箱箱压冗余控制方

法，增压系统由增压主路和副路组成，两增压路组成

相同，单独工作均可满足发动机入口压力及贮箱承载

要求[29]。主、副路均设置双触点压力信号器，根据贮

箱压力的变化情况控制相对应的电磁阀打开和关闭，

从而精确控制贮箱的压力[30]。

为满足增压方案，“长征五号”助推首先发明一种

金属膜盒式双触点压力信号器。双触点压力信号器采

用波纹管组件感受工作压力，微动开关斜面按压的防

卡滞设计，具有调节精度高、调节裕度大、工作稳定

等特点，将压力信号器的接通和断开值分别设置，用

接通和断开值将箱压控制在一定的带宽范围内，以减

少主、副路电磁阀动作次数，降低电磁阀可靠性和减

压阀出口精度的要求；同时发明一种压力高、大流

量、高减压比减压阀。减压阀采用柱塞式结构，阀杆

采用一体式设计，具有流量大、减压比大、工作稳定

性高等特点。通过多轮减压阀动态特性仿真分析和设

计参数优化，提高减压阀出口压力稳定性。 

5    未来发展方向及应用拓展
 

5.1    提升发动机性能

将助推器的发动机更换成性能更高的发动机。目

前正在开展将助推器YF-100发动机更换为YF-100K的

论证工作，由于发动机结构质量减重以及性能参数的

提升，可极大地提高火箭的运载能力，并可按照弹道

及载荷优化需求调节发动机推力。但需要统筹考虑更

换发动机带来的影响，例如需进一步分析对助推器贮

箱增压方式的影响，综合比较目前较为成熟的自生增

压以及气瓶增压方案。另外由于100 K采用的是泵后摆

方式，减小伺服机构摆动力矩，可对伺服机构进行优

化设计。 

5.2    贮箱采用轻质材料

目前助推器贮箱主体结构材料为2 219铝合金，材

料强度相对较轻，结构效率不高。目前国外主流火箭

均采用强度更高的铝锂合金。目前国产铝锂合金研制

进展迅速，已达到稳定化提供高性能板材和锻件的能

力，3 350贮箱原理样机已通过3轮静力试验考核，性能

稳定，满足工程化应用的基本条件。更换铝锂合金

后，预计减重10%～15%，可显著提升运载能力。 

5.3    贮箱采用长筒构型

当前中国制造的单个贮箱筒段长度基本小于2 m，

对于大部分贮箱而言，需要通过多个筒段焊接才能达

到尺寸要求，一个助推器上就有上千条焊缝，焊缝质

量和数量直接影响结构的可靠性。国外某些型号火箭

均采用长度超过4 m的长筒段。中国也已突破以高筋结

构长壁板精密弯曲成形、长筒段装配及焊接为代表的

关键技术，成功研制出5 m级贮箱壁板、筒段。采用长

筒段，可以减少筒段壁板零件及环向焊缝数量，从而

提高制造精度、承载性能及产品可靠性。 

5.4    采用可控翼伞回收助推器

翼伞不仅具有普通降落伞折叠包装方便、体积

小、质量轻的优点，还具有良好的滑翔性、操纵性和

稳定性，可以实现助推器的落点控制及回收重复使

用。美国早在70年代就利用降落伞在海上实现对航天

飞机助推器的回收，欧洲航天局（European Space
Agency，ESA）于1998年利用降落伞实现对“阿里安5”
（Ariane 5）助推器的回收。中国于20世纪80年代开始

研究助推器回收技术，主要是概念和关键技术的研

究。对于翼伞回收方案，中国已完成缩比模型的空投

试验，可有效减少助推器自由坠落的风险，缩小落区

范围，从而实现助推器回收的目的[31]。 

6    结束语

“长征五号”火箭助推器的研制成功，为“长征五

号”系列火箭的成功发射奠定了坚实的基础，2016年
11月，“长征五号遥一”（CZ-5 Y1）火箭首飞；2017年
7月，“长征五号遥二”（CZ-5 Y2）火箭发射；2019年
12月，“长征五号遥三”（CZ-5 Y3）火箭发射；2020年
5月，“长征五号乙遥一”（CZ-5B Y1）火箭首飞；

2020年7月，“长征五号遥四”（CZ-5 Y4）火箭发射；

2020年12月，“长征五号遥五”（CZ-5 Y5）火箭发射；

2021年4月，长征五号乙遥二（CZ-5BY2）火箭发射。

截至目前，7发火箭、28个助推器均圆满完成飞行任

务。“长征五号”助推器突破了一大批具有完全自主知

识产权的全新技术，“长征五号”火箭代表了中国运载

火箭科技创新的最高水平，推动了新一代运载火箭的

技术进步，为国家后续小重型、重型火箭的研制打下

了良好的基础。
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General Scheme and Key Technology of Long March 5 Launch Vehicle Booster

HUANG Shuai，DING Yifan，JIAO Zhen，WANG Chunlin，ZHANG Xinyao
（Aerospace System Engineering Shanghai，Shanghai 201109，China）

Abstract：The Long March 5（LM-5） series launch vehicle is the new generation large launch vehicle of China，which

undertakes China’s lunar exploration project，deep space exploration and other national key projects. LM-5 series launch vehicle

booster is the largest booster in China. The booster provides 90% takeoff thrust for the LM-5 launch vehicle. In order to ensure the

successful development of the booster，the overall scheme and a number of key technologies of the booster are put forward. The

engineering and technical problems of these key technologies are overcome in the development process，which lays a solid

foundation and accumulates rich experience for the success of the LM-5 launch vehicle and the large cryogenic launch vehicle. Up to

now，LM-5 series launch vehicle boosters have successfully completed flight tests，promoting the development and application of

follow-up boosters.

Keywords：LM-5；launch vehicle；booster；general scheme；key technology

Highlights：
●　Compared with the mainstream launch vehicle boosters at home and abroad，the LM-5 launch vehicle booster has reached the
international advanced level in many aspects.
●　The engineering and technical problems of a number of key technologies are overcome in the development process.
●　Lay a solid foundation and accumulates rich experience for the success of the large cryogenic launch vehicle.
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