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摘 要：简要回顾长征五号运载火箭研制历程，结合国外运载火箭动力系统发展态势，系统梳理了

长征五号运载火箭动力系统的设计准则和总体方案，详细介绍了与长征五号有关的新型大推力发动机、

循环预冷、低温火箭POGO（液体运载火箭结构系统与动力系统动特性相互耦合而产生的纵向不稳定低

频振动）抑制、高可靠增压输送、直径5m液氧/液氢模块动力系统试车、无人值守测试发射等一系列具

有完全自主知识产权的动力系统关键技术。以长征五号运载火箭技术发展为牵引，提出了低温火箭发动

机、全流程自动化测试发射、动力系统故障诊断、先进POGO抑制等技术发展建议，对火箭的长期停放

及在轨的使用维护提出了改进建议。
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Abstract：The development history of CZ-5 launch vehicle has been briefly reviewed. Combining with the
development situation of the launch vehicle propulsion system abroad，the design criteria and overall scheme of
the propulsion system of CZ-5 launch vehicle have been summarized. Details of a series of new technologies of
propulsion system with independent intellectual property rights during the development led by CZ-5 have been
deeply included，including new generation powerful rocket engines，circulation precooling，cryogenic rocket
POGO（the longitudinal instability and low frequency vibration caused by the coupling of the dynamic characteris⁃
tics of the liquid launch vehicle structure system and propulsion system）restriction，high reliability of pressuriza⁃
tion transportation system，test run of 5m diameter LOX/LH2 propulsion system and unattended on-site operation
during test and launch stage. At the same time，the new expectations for the future requirements of CZ-5 propul⁃
sion technology and maintenance improvement have been suggested，such as continuous improvement of cryogen⁃
ic rocket engines，whole process automatic test and launch，propulsion system fault diagnosis，advanced POGO re⁃
striction and long-termed on standby and on orbit.
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1 引 言

2020年 7月 23日 12时 41分，长征五号运载火箭

（CZ-5）在海南文昌航天发射场点火起飞，成功将“天

问一号”火星探测器送入预定轨道，此次发射是长征

五号运载火箭首次应用性发射；11月 24日，又成功发

射了“嫦娥五号”月球探测器。2021 年 4 月 29 日 11 时

23 分，长征五号 B 运载火箭（CZ-5B）将“天和”核心舱

发射升空，准确送入预定轨道，标志着我国载人航天

工程空间站建造进入全面实施阶段。

长征五号运载火箭于 2006年正式立项，经过 10
年工程研制，型号突破了 12类 200多项关键技术，开

展了各类地面试验 2100余项、7000余次。2016年 11
月 3日，首飞并取得圆满成功［1-2］。其一级半构型长

征五号 B运载火箭也于 2020年 5月 5日首飞圆满成

功。长征五号系列运载火箭是我国运载火箭升级换

代的重大工程项目，以大幅提高我国自主进入空间

能力为目标，GTO轨道运载能力达 14t级，LEO轨道

运载能力达 25t级，比上一代运载火箭提高 2.5倍，位

于世界前列，是我国由航天大国迈向航天强国的显

著标志。

2 总体构型及动力系统设计

长征五号运载火箭总体构型采用“系列化、组合

化、模块化”的设计思路，以“一个系列、两种发动机、

三个模块”为技术途径，即基于液氧/煤油、液氧/液氢

两种低温发动机，箭体直径为 5m、3.35m和 2.25m三

个模块，构建出一个系列 6种构型，如图 1所示。

在构型论证中，对 1000多种总体方案进行了对

比，包括助推采用液氧/煤油+芯级采用液氧/液氢、助

推和芯级全液氧/液氢、助推和芯级全液氧/煤油等推

进剂组合方案。经过优化设计，确定了助推采用液

氧/煤油+芯级采用液氧/液氢的基础构型。该构型能

够充分发挥液氧/煤油发动机高密度比冲、液氧/液氢

发动机高性能的优点，以及直径 5m芯级箭体结构的

优势，实现箭体直径、火箭级数、发动机台数及推力

组合的工程最优。目前，型谱系列中运载能力最大

的两级半构型（CZ-5）、一级半构型（CZ-5B）均已完

成首飞验证。

运载火箭的发展不断牵引着动力系统的技术进

步，无毒、无污染、全低温主动力技术的大规模应用

是长征五号运载火箭的重要技术特点之一。为满足

长征五号运载火箭的总体性能要求，并提高火箭的

可靠性、安全性和使用维护性，长征五号运载火箭动

力系统的研制遵循如下理念和准则：

（1）发展性和继承性相结合：对标国际液体运载

火箭动力系统先进技术，不断牵引我国运载火箭技

术的发展，同时充分借鉴和利用国内现有的技术

基础。

（2）高可靠性设计：基于系统级、单机级、组件内

部级三个维度的冗余、容错、容差设计，以及单机组

件的高可靠设计，全面提高动力系统的可靠性、鲁

棒性。

（3）高安全性设计：实现动力系统在发射场技术

中心、发射中心的自动化测试操作，以及发射准备、

逆流程等各阶段近端和远端的自动测试发射；在液

氢推进剂加注开始后、泄出完成前，满足发射中心无

人值守。

Fig. 1 CZ-5 launch vehicle family
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（4）高适应性设计：基于 0s脱落气液连接器、统

一供配气、循环预冷等方案实现推进剂加注泄出、推

进剂输送、供配气系统的一体化设计，降低箭地连接

难度、简化测试发射工作程序；大幅提高全箭的任务

适应性，具备加注前任意阶段推迟等待，以及液氧、

液氢加注后长时间推迟发射能力。

（5）高使用维护性设计：动力系统方案设计以使

用维护简单、可靠为目标，满足自动化测试操作的需

求，利用实时故障判别、自动冗余切换等措施将对人

员的依赖降至最低；减少对火箭最低发射条件的制

约，放宽最低发射条件指标。

按照上述构型和动力系统设计准则，长征五号

运载火箭芯一级采用直径 5m液氧液氢箱自生增压、

循环预冷和 0s脱落气液连接器方案，设置两台地面

推力 50t级的 YF-77液氧/液氢发动机。助推器采用

直径 3.35m煤油箱常温氦增压、液氧箱氦加温闭式增

压与循环预冷和 0s脱落插拔供气连接器方案，设置 2
台地面推力 120t的 YF-100液氧/煤油发动机。芯二

级采用直径 5m液氢箱自生增压、直径 3.35m悬挂液

氧箱冷氦加温增压、一二级统一供配气和 0s脱落紧

急排氢连接器方案，设置两台真空推力 9t级的 YF-
75D发动机，可两次起动。芯二级同时设置一套常规

辅助动力系统用于滑行段姿态控制与推进剂管理、

末速修正和箭体钝化。

3 低温动力系统关键技术

动力系统以发动机为核心，为满足发动机预冷

段、起动段、稳态工作段和关机段的供配气、推进剂

连续供应、最小泵入口压力（NPSH）等需求，设置增压

输送系统。为避免动力系统与结构系统的纵向耦合

振动，需要开展 POGO（液体运载火箭结构系统与动

力系统动特性相互耦合而产生的纵向不稳定低频振

动）抑制设计。动力系统试车是系统性考核动力系

统内部及与外系统间接口匹配性、参数合理性的重

要试验。动力系统测试是运载火箭执行飞行任务前

必不可少的系统状态确定手段。

国外大中型运载火箭普遍采用高性能的低温动

力系统，并持续开展技术改进，典型发动机包括航天

飞机的 SSME发动机、SLS的 RS-25E［3］、Delta 4的 RS-
68［4］、通用型末级发动机 RL10系列［5］、阿里安 5的

Vulcain 2［6］、H-2A的 LE-7A［7］等液氧/液氢发动机和

联盟号的 RD-107系列、Atlas 5的 RD-180［8］、Falcon9
的 Merlin-1D+［9］、安加拉的 RD-191等液氧/煤油发动

机。相应的增压输送系统也呈现出简洁可靠、轻质

高效、使用维护性友好等特点，加注及发射测试技术

自动化程度高。文献［10］对相关内容进行了较为深

入、详尽的介绍、研究和总结。

我国低温动力系统研制始于长征三号运载火箭

（CZ-3），其改进型长征三号甲系列运载火箭（CZ-
3A，CZ-3B，CZ-3C）进一步突破了 8t级 YF-75发动

机、冷氦增压技术等关键技术。长征五号运载火箭

的研制突破了大推力发动机、循环预冷、低温火箭

POGO抑制等一系列关键技术（如图 2所示），推动了

低温动力系统在设计技术、关键单机研制、地面试验

验证、测试发射等方面的进步。图 3给出了长征五号

运载火箭的主要组成。

3.1 新型大推力发动机技术

3.1.1 120t级液氧/煤油发动机技术

120t级液氧/煤油发动机 YF-100以双机构型用

于直径 3.35m助推器模块，是中国首型自主研制的采

用高压补燃循环方式的大推力液体火箭发动机，采

用单推力室、同轴泵压式整体结构布局，依靠高压煤

油自身起动，化学点火，系统组成见图 4［11］。
YF-100发动机技术跨度大、创新性强，先后突破

了 73项设计、工艺和试验技术，新研制了 50余种材

料，关键技术主要包括：大推力液氧/煤油发动机总体

结构及布局技术，双机并联发动机起动、关机控制技

术，吹除气源装置一体化设计技术，高压大流量推力

Fig. 2 Propulsion system key technologies of CZ-5
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室冷却及稳定燃烧技术，重复使用后处理技术，大功

率同轴涡轮泵技术，富氧燃气发生器技术，高精度混

合比、推力调节与控制组件技术等［11-13］。截至长征五

号运载火箭首飞，发动机整机热试车超过 5.7×104s。
YF-100是我国当前单机推力最大的液体火箭发动

机，它的研制成功，使中国成为第二个掌握高压补燃

液氧/煤油发动机全部核心技术的国家。

3.1.2 50t级大推力液氧/液氢发动机技术

50t级液氧/液氢发动机 YF-77以双机构型用于

直径 5m芯一级模块，是中国首型自主研制的地面起

动型液氢/液氧火箭发动机，真空推力 70t、比冲 430s，
采用单推力室、并联双涡轮泵整体结构布局，系统组

成见图 5［14］。相比 YF-75（此前我国最大推力液氧/液
氢发动机）［15］，YF-77真空推力提高了 8倍，外廓尺寸

扩大了 4倍，推力室室压提高了 2倍，氧涡轮泵功率

提高了 19倍，氢涡轮泵功率提高了 14倍，工作过程

经历从海平面到真空的严酷飞行力热环境和高过载

条件。

YF-77发动机技术攻关难度大，在研制过程中先

后 突 破 了 10 大 类 43 项 设 计 、工 艺 和 试 验 关 键 技

术［15］，主要包括高性能稳定燃烧喷注器技术；高压、

大热流推力室热防护技术；整机动力学特性分析与

优化设计技术；高压大尺寸燃烧室高频不稳定燃烧

和冷却技术；高压、高速介质软管疲劳分析技术；氢

氧高压动密封技术；高压、高效液氧/液氢多级泵技

术；高可靠、大口径低温阀门技术等。截至长征五号

运载火箭首飞，发动机整机热试车超过 3.8×104s。

Fig. 4 System compositions of 120t thrust LOX/kerosene high pressure staged combustion engine

1）Firing；2）Payload；3）Payload support；4） Instrument compartment；
5） LH2 tank of the second stage；6） Inter-tank section of the second
stage；7）LOX tank of the second stage；8）YF-75D LOX/LH2 engine；9）Interstage section；10）LOX tank of the core stage；11）Inter-tank section
of the core stage；12）LH2 tank of the core stage；13）Post transition sec⁃tion of the core stage；14）Final segment of the core stage；15）YF-77
LOX/LH2 engine；16）Oblique nose cone of the booster；17）LOX tank ofthe booster；18） Inter-tank section of the booster；19）Kerosene tank of
the booster；20）Post transition section of the booster；21）Final segment
of the booster；22）Empennage；23）YF-100 LOX/kerosene engine

Fig. 3 Section view of CZ-5
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3.1.3 9t级膨胀循环液氧/液氢发动机技术

9t级液氧/液氢发动机 YF-75D以双机构型用于

直径 5m芯二级模块，是中国首款闭式膨胀循环发动

机，采用单推力室、串联双涡轮泵整体结构布局，真

空比冲超过 443s。YF-75D充分继承了 YF-75成熟

技术，取消燃气发生器系统以大幅简化系统，提升发

动机固有可靠性，具备二次起动和混合比调节功能，

系统组成见图 6。

YF-75D研制过程中突破了以膨胀循环发动机

高空二次起动技术，高空环境模拟试验技术，大转

速、高效率、长寿命氢涡轮泵技术，低流阻、高换热、

长寿命推力室冷却通道设计技术，小通径叶轮粉末

冶金成型技术等为代表的设计、工艺、试验关键技

术。截至长征五号运载火箭首飞，YF-75D发动机连

续无故障整机热试车超过 3×104s。
3.2 低温动力系统循环预冷技术

为保证低温动力系统正常起动工作，必须对发

动机及其增压输送系统进行充分预冷，使其达到设

计的起动温度范围（即“预冷好”），避免因不预冷或

预冷不充分导致推进剂以气相或气液两相流状态进

入管路和泵等组件，引起泵的气蚀、飞转，压力和流

量的波动，失速运行等现象。

长征五号起飞前涉及 2种、3型、12台低温发动

机，预冷需求极大，总消耗量达到 10t，为克服多台发

动机同时“预冷好”且可靠维持的难题，以及排放预

冷带来的地面处理难度大、测发流程复杂、推迟发射

适应性差等不足，助推器氧系统、芯一级液氧/液氢系

统均采用循环预冷方案，其中助推器和芯一级氧系

统为自然循环预冷+氦引射循环预冷，芯一级氢系统

为自然循环预冷+电动循环泵预冷；突破了大流量引

射循环预冷气液两相耦合、20K深低温电动循环泵等

关键技术，大幅提升了低温动力系统的使用维护性

和任务适应性［16-17］。自然循环预冷、电动循环泵预冷

和氦引射循环预冷系统原理如图 7所示。

3.3 大型低温火箭POGO抑制技术

POGO振动是液体运载火箭最为典型的流固耦

合振动，长征五号运载火箭 POGO抑制设计面临全低

温动力系统、两型新发动机、大尺寸结构低频模态密

集、安全频率窗口较窄等新问题，为此构建了基于状

态空间法的高压补燃液氧/煤油发动机动力学模型和

全箭 POGO抑制仿真分析模型（如图 8所示），创新性

地将模拟打靶、小波分析等工具应用于系统设计和

数据挖掘中［18］；进一步开展了 YF-100和 YF-77发动

机氧泵动态水力试验，助推器和芯一级氧管路低温

动态特性试验，YF-100氧泵间管路两相流原理性验

证试验，助推器、芯一级模块动力系统试车等地面试

验，突破了结构-控制-动力强耦合的大型低温液体

运载火箭 POGO抑制设计技术，确保 POGO抑制设计

的可靠性。

3.4 高可靠增压输送系统及新型阀门技术

长征五号运载火箭助推器煤油系统和氧系统、

芯一级氢系统、芯二级氧系统飞行过程增压和所有

模块射前增压均采用了高可靠的闭式增压方案，通

过基于三通道信息融合、增压气路多路冗余的增压

控制方法，使增压系统具备二度非共因故障下正常

工作、极端故障下控制模式可重构的能力，提升全任

务剖面增压系统可靠性和故障吸收能力。芯一级氧

系统、芯二级氢系统则采用了简单可靠的开式自生

增压方案。

为适应直径 5m贮箱推进剂出流消漩防塌需求和

最大程度减少推进剂不可用量，新研了出流装置，并

通过系统级仿真和全尺寸出流试验进行充分考核；

为满足全箭“可靠性高、适应性强、安全性好”的研制

要求，动力系统解决了大口径高精度阀门、高可靠冗

Fig. 5 System diagram of 50t thrust LOX/LH2 engine

Fig. 6 System diagram of 9t thrust LOX/LH2 engine
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余增补压、全箭统一供配气、配气台冗余控制等技术

难题。

3.5 5m级液氧/液氢模块动力系统试车技术

在早期运载火箭研制过程中，动力系统试车主

要用来验证运载火箭动力系统增压输送与发动机间

参数和接口的匹配性、工作协调性，考核多机并联、

增压、输送、预冷、排气、射前流程、后处理等一系列

关键技术。长征五号研制过程中，动力系统试车技

术的内涵获得拓展，参试系统几乎涵盖模块所有的

箭上和地面设备（如动力系统、电气系统、结构系统、

地面测发控、发射支持系统等），试车流程与射前流

程高度匹配，动力系统试车已经成为对模块各系统

技术状态验证、充分释放首飞风险的重要试验；同时

动力系统试车积累了箭上力热环境数据，考核箭上

设备对真实环境及工作时长的适应性，具备其他试

验无法替代的效果。

2015年 2月 9日至 8月 17日，长征五号相继圆满

完成芯一级、芯二级两个模块、5m级大尺寸液氧/液
氢模块四次动力系统试车，是我国时隔 20年再次开

展液氧/液氢模块动力系统试车，国内最大规模的液

氧/液氢低温动力系统地面试验；考核了系统间接口

匹配性、低温推进剂加注泄出及后处理方案与操作、

系统预案和指挥调度流程［19］。图 9为长征五号芯一

级动力系统试车台和试车现场。

3.6 无人值守测试发射技术

长征五号运载火箭全箭液氢加注量超过 430m3，

约为现役液氧/液氢模块的 10倍。低温液氢加注过

程中存在一定的危险性［20］，有可能发生推进剂泄漏

等意外情况，对现场操作人员构成安全隐患。

为了提高液氢加注的安全性，低温动力系统突

破了液氢自动加注泄出、0s脱落插拔供气连接器、0s
脱落液氢和液氧加注连接器、0s脱落紧急排氢连接

Fig. 9 CZ-5 core-one stage test run

Fig. 8 POGO analysis model based on state-space method

Fig. 7 System diagram of circulation precooling
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器、自动化冗余供配气等关键技术，首次实现我国运

载火箭液氧/液氢模块液氢无人值守加注、测试发射，

最大限度地确保人员的安全，整体提升了低温动力

系统测试发射的自动化水平。

4 低温动力系统后续发展方向

面向未来，长征五号运载火箭将不断推动以低

温动力系统为代表的技术改进和使用维护性持续提

升，实现从“满足当前任务急需”转化为“形成长远竞

争优势”，从“能力的迫切提高”升级为“效率的极致

追求”，不断满足国家重大科技工程对运载火箭的

需求［21-22］。

4.1 低温发动机持续改进

长征五号运载火箭三型低温发动机研制过程中

突破了大量关键技术，牵引了材料、机械制造、系统

仿真、试验等方面的长足进步。对标 RD-180，RS-
68，RL10C等国际一流发动机，YF-100，YF-77，YF-
75D的性能和可靠性验证子样仍显不足，推力较小、

推质比低、台数多、系统构成复杂，在支撑更大型火

箭研制方面潜力不足。同时，在比冲性能、推力调

节、泵入口压力需求、多次起动和使用维护性等方面

仍需持续改进，以更好地为全箭任务拓展、性能优化

和飞行可靠性提升提供支撑。

4.2 全流程自动化测试发射技术

长征五号运载火箭射前流程为 12h，其中最复杂

的为低温动力系统相关项目，主要包括推进剂加注、

停放、过冷补加、发动机预冷、气瓶充气等，且需要人

员现场干预的项目尚未完全取消。随着机电一体化

产品和先进测发控技术的不断发展，低温动力系统

全流程自动化测试、加注、发射已成为可能。一方

面，需要提高箭地接口的组合化和自动化水平、优化

加注流程、减少测发准备时间、推进射前全程无人值

守技术的研究和应用；另一方面，需要结合电气一体

化最新研究成果，开展地面供气、供液和供电设备小

型化、集成化与高可靠研究，有效支撑测发控技术

升级。

4.3 动力系统故障诊断技术

动力系统工作过程组件间耦合度高、力热环境

复杂、单点失效环节多、动态起动过程复杂、对飞行

可靠性影响重大。据不完全统计，世界范围内动力

系统是造成运载火箭故障的首要因素，比例超过

50%，是运载火箭实施故障诊断的关键系统。长征五

号运载火箭拥有长征系列运载火箭中最为复杂的动

力系统，开展动力系统故障诊断技术研究和工程应

用必要性强，研究的重点包括动力系统故障模式、故

障判据、处置策略等，同时，应融入全箭故障诊断

系统。

4.4 先进POGO抑制技术

长征五号运载火箭 POGO抑制采取了基于膜盒

式蓄压器的被动式方案，对膜盒的焊接工艺要求高，

空间布局需求大，且当前能量值已几乎达到膜盒式

蓄压器的能力上限，存在改进空间。半主动 POGO抑

制方案所用的装置通常是注气式蓄压器，和被动式

方案不同，注气式蓄压器有气源供应系统，高压气体

经过节流减压后，注入蓄压器维持一定的气液自由

面，蓄压器可以按预先设定的规律调节柔度，同时消

除了膜盒焊缝，空间布局也更为灵活。而主动 POGO
抑制技术基于消除或衰减振动的思想，可抑制动力

系统和多阶结构模态的耦合振动，进一步克服被动

式和半主动式 POGO抑制技术往往只能抑制少数几

阶结构模态和推进系统耦合振动的不足。半主动、

主动式 POGO抑制技术是后续改进的重要方向。

4.5 低温动力系统长期停放及在轨技术

长征五号运载火箭具备液氧加注后停放 24h、液
氢加注后停放 4h、在轨滑行 1000s的能力，大幅提升

了任务保障能力和适应性。随着窄窗口发射任务及

国家重要发射载荷的增加，对地面状态低温运载火

箭推迟发射需求已达到一周甚至更多。同时，面对

GEO直接入轨的巨大优势和深空探测任务需求，有

效载荷对运载火箭末级模块长时间在轨滑行提出了

更高的需求。低温推进剂沸点低、受热易蒸发、引发

箭体极低温环境等，是低温动力系统长期停放及在

轨的重大技术难题，有必要尽早开展低温动力系统

长时间推迟发射、长期在轨关键技术攻关工作，提升

运载火箭的发射适应能力、入轨和深空探测能力。

5 结 论

通过本文研究，得出以下结论：

（1）长征五号运载火箭基于液氧/煤油、液氧/液
氢两种低温发动机，箭体直径为 5m，3.35m和 2.25m
的三个模块，构建出一个系列 6种构型，GTO轨道运

载能力达 14t级，LEO轨道运载能力达 25t级。

（2）长征五号运载火箭动力系统研制过程遵循

发展性和继承性相结合、高可靠性、高安全性、高适

应性设计、高使用维护性等设计理念和准则，突破了

以新型大推力发动机技术、低温动力系统循环预冷

技术、大型低温火箭 POGO抑制技术等为代表的一系

列核心关键技术。

1447



推 进 技 术 2021 年

（3）长征五号运载火箭将牵引动力系统在低温

发动机性能改进、自动化测试、故障诊断、先进 POGO
抑制、长期停放及在轨等技术方向的持续发展。
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