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“长征五号”火箭总体优化与设计
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摘    要： 介绍了“长征五号”（CZ-5）火箭总体关键技术，包括大型低温火箭气动布局优化设计、摆动助推器发动机姿

态控制设计、大型捆绑火箭力热环境预示等，提出总体优化技术方案，采用设计与仿真新技术并利用大型地面试验进行验

证，实现地球同步转移轨道14 t级的运载能力跨越，整体技术达到同类火箭国际先进水平。为满足深空探测任务需要，对

“长征五号”火箭的总体技术进行了优化和改进。
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引　言

“长征五号”（CZ-5）运载火箭是为满足中国航天

发展对大运载能力的迫切需求而研制的新一代大型运

载火箭，于2006年正式立项，2016年11月3日首飞取得

圆满成功，填补了中国大推力无毒无污染液体火箭的

空白，使中国火箭技术水平和运载能力进入世界前

列，是中国由航天大国迈向航天强国的重要标志[1]。

“长征五号”运载火箭在研制阶段开展了二百余项

关键技术研究，形成了一系列技术成果，其中总体技

术方案设计及优化是整个火箭研制的重中之重，通过

总结吸取国内外运载火箭总体设计经验，广泛采用先

进的设计仿真手段，策划实施多项大型地面试验，获

取相应试验数据，对总体设计关键技术进行必要验证[2-3]，

推动了中国大型氢氧运载火箭总体设计技术的进步与

发展。

本文首先介绍“长征五号”运载火箭的研制背景、

研制目标和总体关键技术；其次介绍“长征五号”运载

火箭在总体优化设计技术方面取得的突破性进展；在

此基础上，介绍了“长征五号”运载火箭为进一步满足

深空探测任务的需要，在轨道设计、飞行热环境预

示、器箭接口设计等总体设计技术方面采取的优化与

改进措施；最后介绍了运载火箭总体技术的发展趋势。 

1    火箭概况
 

1.1    研制背景

世界上各航天大国均将大力发展先进的航天运载

技术确立为保持其航天技术领先地位、巩固和加强其

国际地位的首要战略部署之一。进入21世纪，世界主

要航天大国先后研制成功了新一代运载火箭，2002年

美国的“宇宙神5”（Atlas Ⅴ）、“德尔塔4”（Delta Ⅳ）

系列火箭先后首飞成功，基于模块化设计理念，其近

地轨道（Low Earth Orbit，LEO）运载能力达到20 t

级、地球同步转移轨道达到13 t级；欧洲的“阿里安 5”

（ArianeⅤ）火箭也于1995年实现首飞，改进型的“阿

里安 5 ESC-A”（ArianeⅤ ESC-A）和“阿里安 5 ESC-B”

（ A r i a n e Ⅴ E S C - B ） 的 地 球 同 步 转 移 轨 道

（Geostationary Transfer Orbit，GTO）运载能力分别为

10.5 t和12 t；俄罗斯正在研制一种新型火箭——“安加

拉”（Angara）系列，其中“安加拉 5”（Angara Ⅴ）火

箭的近地轨道运载能力达28 t，地球同步转移轨道运载

能力为15 t；日本的H-2A于2003年8月正式投入使用，

其近地轨道运载能力最大可达到23 t，地球同步轨道运

载能力达到9.5 t。图1是2006年世界主要火箭运载能力

比较（LEO）。
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中国虽然独立自主地研制了14种不同型号的“长

征”系列运载火箭，适用于发射近地轨道、地球同步转

移轨道和太阳同步轨道卫星，但与世界先进的运载火

箭相比，在运载能力、可靠性、成本以及环境保护与

航区安全等方面还存在着较大差距。

国际新型运载火箭在设计过程中都采用了通用

化、组合化、系列化的发展模式来降低生产成本，提

高适用性。而中国“长征”系列运载火箭型号偏多，型

谱重叠；采取单件小批量生产方式，生产成本高居不下。

“长征”系列运载火箭的一、二子级和助推器均使

用四氧化二氮和偏二甲肼推进剂，这些推进剂有一定

的腐蚀性和毒性。由于历史原因，中国的发射场均在

内陆，存在航区和人员安全以及环境污染问题。环境

保护已成为国际发展趋势，也是中国的一项基本国

策。国外新一代运载火箭均使用液氢、液氧、煤油等

无毒、无污染推进剂。中国运载火箭如果继续使用四

氧化二氮和偏二甲肼推进剂等有毒推进剂，将直接影

响今后参与国际竞争。运载火箭发展面临的环境保护

问题越来越严峻。

综上所述，中国现役的运载火箭与国际先进火箭

水平在运载能力、可靠性、成本和环境保护等方面的

差距较大，研制无毒、无污染、大运载能力、高可靠

性、低成本的新型大推力火箭成为中国航天事业可持

续发展的当务之急[4-8]。 

1.2    研制目标

“长征五号”运载火箭以提升中国进入空间的能力

为目标，瞄准国际主流运载技术的发展水平，提升国

际航天发射市场竞争力，标准GTO运载能力达到14 t，
LEO轨道运载能力达到25 t，比现役运载火箭能力提升

2.5倍以上，同时坚持“无毒、无污染、低成本、高可

靠、适应性强、安全性好”为原则。以“1个系列、2种
发动机（后续增加至3型新发动机）、3个模块”为技术

途径。采用冗余等措施，飞行可靠性设计值达到

0.98。

在研制工作中，总体技术方案设计及优化是整个

火箭研制的重点。 

1.3    总体关键技术

针对“长征五号”运载火箭的总体设计与验证工

作，需要开展的技术研究内容包括：

1）基于提升运载能力的火箭总体优化设计技术；

2）摇摆助推发动机姿态控制总体设计技术；

3）理论仿真与试验结合的大型捆绑火箭力、热学

环境预示技术；

4）新型氢氧低温火箭测试发射模式及流程优化设计。 

2    基于提升运载能力的火箭总体优化设
计技术

 

2.1    气动优化设计

在总体方案和几何约束的情况下，“长征五号”运

载火箭确定采用冯·卡门整流罩外形和助推器斜头锥的

气动外形方案，通过对整流罩球头半径和卡门曲线长

度优化，开展斜头锥外侧母线当地物面角优化，减低

火箭的跨声速脉动压力环境[9]，助推器与芯级间连接距

离优化，减低全箭的零攻角阻力，以满足静稳定性需

求；开展气动布局方案优劣势对比，确定采用安定翼

正常式气动布局，并进行了几何外形尺寸优化设计。

建立的卡门头–捆绑斜头锥助推器–安定翼面捆绑火箭

气动布局方案，满足了低零攻角阻力、较高静稳定

性、较低脉动压力环境的总体要求，经过多次缩比风

洞试验验证，证明本方法形成的气动布局在大型运载

火箭气动布局设计范围具有先进性。 

2.2    轨道优化设计

在进行“长征五号”运载火箭轨道设计过程中，完

成多轮次百余条轨道优化计算，确定了任务最优轨

道，基于蒙特卡罗打靶方法，计算了10万余条偏差轨

道，预估出火箭运载能力；通过对7千多个风修正轨道

的计算和分析，确定了风修正轨道方案。通过采用

横、纵全向风修正和主动减载方法，可以使火箭对发

射场气象条件的适应能力进一步增强。除热带气旋等

极端天气外，“长征五号”运载火箭满足高空风发射条

件的概率提升至98%以上。

发射时的高空风场条件对气动载荷的大小有很重

要的影响。“长征五号”运载火箭轨道设计过程中，根

据发射前测量的风速和风向进行载荷估计，适时对轨

道进行修正，并与设计载荷条件进行比较，以满足火

箭能够承受的载荷条件。通过上述方法提升不同风场

条件下火箭准时发射的概率。
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图 1    2006年世界主要火箭运载能力比较（近地轨道）

Fig. 1    Comparison of the world’s major rocket launch capabilities in
2006（LEO）
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为满足深空探测任务的需要，“长征五号”运载火

箭采用了“满足探测器复杂分离姿态约束的末端调姿优

化技术”，在末级发动机关机后，通过设置专门的末速

修正工作段，对发动机推力后效进行精确控制，以满

足探测器高精度的轨道需求；通过设置姿态调整段，

在时间和天线指向等多约束条件下，实现火箭与探测

器组合体姿态的精确调整，满足地月转移轨道/地火转

移轨道的器箭分离姿态要求。 

2.3    推进剂混合比偏差优化设计

“长征五号”运载火箭采用两对液体推进剂助推

器，每个助推器包括两台YF-100发动机，每台发动机

可以分别独立关机。由于每个助推器的加注量、推进

剂流量存在偏差，采用耗尽关机方式会导致助推器耗

尽关机信号到达时，其它助推器推进剂剩余量较大，

从而降低运载能力。因此提出一种适用于“长征五号”

运载火箭技术特点的液体推进剂助推器的预测关机方

法，通过在助推器贮箱内安装预测关机传感器，预测

推进剂消耗较快的一对助推器各关闭一台发动机的时

间，使两对助推器推进剂同时到达耗尽关机液位，从

而减小助推器推进剂剩余量，提升火箭的运载能力。

为了尽可能减少飞行过程中由于两种推进剂加注

量偏差、飞行过程中的干扰因素、发动机自身性能散

差等因素带来火箭两种推进剂消耗混合比的偏差，避

免造成推进剂剩余量增加、影响火箭的运载能力，同

时考虑一级半构型火箭[“长征五号乙”（CZ-5B）]对一

级推进剂混合比偏差调节的需求，“长征五号”运载火

箭成为中国首个在芯一级飞行过程中采用“利用系统”

的运载火箭型号。

利用系统控制器接收贮箱内的液位传感器实时测

得剩余推进剂信息，根据预定的控制目标，输出控制

指令给发动机上的利用调节阀门。发动机上的利用调

节阀门作为控制剩余推进剂混合比偏差的执行装置，

对混合比偏差实时进行调节。

在利用系统设计过程中，通过开展芯一级、芯二

级利用系统仿真分析和自动判读软件设计，使用低温

推进剂利用系统仿真平台，确定了发动机阀门动作次

数等性能指标要求，提高了测试判读效率和质量[10-11]。 

2.4    载荷优化设计

“长征五号”运载火箭飞行载荷设计中，根据火箭

实际飞行状态，即火箭飞行中俯仰方向和偏航方向的

攻摆角等情况进行全箭载荷设计以全面覆盖火箭飞行

载荷，尤其是对捆绑火箭，能真实反映不同象限的助

推器载荷和捆绑连接件等集中载荷，避免了漏工况的

可能性，使全箭载荷设计更合理。基于力学等效原

则，提供飞行全程各时刻各贮箱的晃动频率、晃动质

量、晃动质心位置和晃动阻尼。防晃设计通过在箱壁

布设环形防晃板、在箱底布设十字隔板实现。针对火

箭竖立时可能发生的侧翻，计算了各加注状态下使火

箭发生翻倒的最低风速。依据计算结果，优化了发射

场操作流程，有效降低了助推器尾段的剪力载荷。

“长征五号”运载火箭为中国首个研究实施主动载

荷控制技术的火箭，通过分析和全箭模态试验结果，

选取在火箭箭体一阶弹性波节点位置安装单独的横、

法向加表，实时敏感横、法向过载信息，输入控制回

路实施反馈控制，以降低飞行攻角，进而降低飞行载

荷。采用主动减载控制技术后的芯级弯矩可以减少

49%，助推弯矩可以减少18%，取得了明显的减载效果。

针对“长征五号”运载火箭芯级和助推器推力相差

悬殊（约为1∶9）、芯一级工作时间长的技术特点，

采用助推支撑、前捆绑点传力的全新布局形式，优化

了传力路径，如图2所示。这种传力路径使得“长征五

号”运载火箭近地轨道运载能力提升约1.2 t，地球同步

转移轨道运载能力提升约400 kg；前捆绑传力使助推

器刚度提高，有利于改善火箭局部模态、降低火箭稳

定系统设计难度，并且前捆绑主传力使全箭纵向一、二

阶频率窗口较宽，有利于火箭纵向耦合振动的抑制设计。

 

（a）前支点传力 （b）后支点传力
 

图 2    前支点传力与后支点传力方案对比

Fig. 2    Comparison of fore and rear strap-on force transfer schemes
 

以助推器尾段支撑载荷最小、结构重量最轻为设

计目标，对“长征五号”运载火箭射前操作流程进行了

优化设计，并进行了多方案比较分析。把传统载荷计

算变为载荷设计，开展载荷、结构迭代设计，通过载

荷优化的方法确定射前操作程序。具体方案为针对助

推尾段与支腿载荷集中问题，在完成助推煤油箱加注

之后，撤去主支点与发射台之间的连接螺栓，使由主

支点单独承受剪力、弯矩的情况变为由三支点共同承

剪；通过优化射前操作程序，将防风螺栓的卸除时刻

由液氧加注之后调整为液氧加注之前。按照新的约束
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方式对助推器尾段与支腿载荷重新计算，满足地面风

速的发射条件要求，并能够有效降低全箭翻倒力矩，

大大减少了助推器尾段支撑载荷，尾段截面剪力载荷

降低70%，减载效果明显。 

2.5    结构优化设计

“长征五号”运载火箭的Ф5 m液氢贮箱，工作在20 K
超低温区，容积是上一代氢箱的8倍。随着直径增大，

高承载与轻质化矛盾突出。针对箱底与圆柱段结合部

位刚度突变带来的大附加载荷，“长征五号”运载火箭

采用低附加弯曲应力的三心球冠底方案，优化关键焊

缝位置，解决了复杂载荷下低温贮箱变形协调与应力

突变难题，贮箱容积与结构重量比相比中国上一代火

箭大幅提高。

“长征五号”运载火箭通过薄壳结构将助推器近千t
推力在有限空间内均匀扩散，并安全传递到芯级。采

用传力与布局两级变构型拓扑优化、力与力矩定向解

耦等技术，研制了国际上承载能力最大的400 t级钛合

金3D打印捆绑接头，攻克了千t级集中载荷在薄壳结构

的有限空间内均匀扩散和传递的难题。

“长征五号”运载火箭二级氧箱采用悬挂贮箱方

案，在一级飞行段，受轴向惯性载荷、箱压的影响，

轴向拉载荷成为二级氧箱的设计工况。若在一级飞行

段降低二级氧箱的增压压力，能够减少贮箱的设计载

荷，减少结构质量。为满足助推器分离前芯二级氧箱

的增压压力要求，采用射前小量级增压方案，在助推

分离后开始箭上补压，可以降低芯二级氧箱结构质量

约60 kg。 

3    摇摆助推发动机姿态控制总体设计技术

“长征五号”运载火箭按照系列构型思想研制，对

6个构型开展控制力分析。由于其芯级推力较助推器偏

小，深入论证显示需要采取“芯级与助推发动机联合摇

摆”的控制策略才可以满足飞行姿态稳定的需要。“长

征五号”运载火箭提出了一套适用多种捆绑助推构型，

多台发动机、多伺服联合的摇摆布局方案，并制定了

中国首个助推与芯级发动机联合摇摆的控制力分配策

略。“长征五号”运载火箭与传统火箭相比具有显著特

点：助推发动机摆动参与姿态控制；全箭弹性特性复

杂，弹性模态呈现空间分布的特点，纵、横、扭模态

耦合现象突出，存在低频、密集的助推器局部模态，

且助推器局部模态通过助推发动机摇摆引入控制回

路；助推发动机存在严重质量偏心，“助推发动机–伺
服系统”谐振频率低，存在伺服回路与全箭姿态控制回

路耦合共振的风险。

围绕摆助推姿态控制方案，开展运载火箭纵横扭

大回路耦合动力学研究，采取理论与试验结合、多种

手段交叉使用的方式展开攻关[12-14]。

1）根据控制力论证结果，明确发动机–伺服机构

摇摆局部方式，制定多台发动联合摇摆策略。

2）开展多轮共一千余个姿态动力学模型参数计

算，建立体现火箭刚体、晃动、弹性运动耦合关系、

符合联合摇摆控制特点的火箭飞行力学模型；建立“发

动机–伺服机构”小回路局部动力学模型；建立脉动压

力等随机干扰力学模型。

3）利用多项大型地面试验与理论计算结合，精细

化设计姿态动力学模型参数。设计并实施带惯组仪器

舱角振动试验，获取“惯性组合+支架”的综合传递特

性；设计并实施带横法向加表与速率陀螺支架的舱段

振动试验、结合模态试验等，获得支架特性，优化敏

感元件安装位置，改进滤波设计；设计并实施带箭体

边界的伺服机构动静态特性测试试验，获取真实边界

下机架变形角与伺服机构动态特性等，改进设计；模

态试验后，采用多体虚拟样机仿真手段等全面校核弹

性数据处理方法的正确性、控制参数设计结果的正确性。

4）开展对包括助推器局部模态对控制与载荷的影

响、“发动机–伺服机构”局部动力学特性（含谐振与偏

心）对控制的影响、“POGO-姿态控制”大回路耦合影

响、复杂空间模态排列与仿真算法、大型液体贮箱防

晃板布局优化、脉动压力、阵风等随机干扰对控制与

载荷的影响等动力学与控制耦合分析与研究工作，确

保全箭动力学稳定的同时实现控制品质最优 [ 1 5 - 1 8 ]。 

4    理论仿真与试验结合的大型捆绑火箭
力、热学环境预示技术

“长征五号”运载火箭采用全新的动力系统、结构

设计和运输方案，从环境激励源到结构传递关系均与

现役运载火箭型号有较大差异，无法使用现役火箭遥

测试验数据作为直接依据。

利用相似外推法，基于对现役“长征”系列火箭飞

行试验数据的统计分析，建立全箭力学环境与发动

机、箭体结构之间的映射关系，搭载发动机试车等大

型地面试验，利用试验实测数据，外推预示得到全箭

低、高频振动以及噪声环境；通过在有限元模型上加

载外力的有限元分析法，分析关键位置节点在外力下

的响应实现对全箭低频振动环境的预示结果修正；通

过统计能量法，对噪声环境及由声激励引起的高频振

动环境进行预示，辅助进行了“长征五号”运载火箭仪

器舱及整流罩内噪声环境与随机振动环境的预示。
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上述力学环境预示方法经过了动力系统试验验证

考核，证明了“长征五号”运载火箭力学环境条件制定

的正确性与合理性。在此基础上，开展仪器舱声振联

合试验、级间段振动试验、地面机柜振动噪声试验等

多项整舱级力学验证性试验，研究试验边界的影响，

暴露薄弱环节，为优化设备布局、改进设计提供依

据。与此同时，策划实施并开展了包括一级及助推器

底板、后过渡段、助推尾翼等5项热振试验为代表的整

舱级综合环境试验考核，验证系统间接口和产品对力

热综合环境的适应性。

“长征五号”运载火箭多喷管底部热环境复杂，5 m
直径芯级+3.35 m直径助推、8台液氧煤油发动机和2台
氢氧发动机的构型无成熟计算方法和设计标准可参

考，全新发动机，喷管排列、喷流参数、尾段结构与

在飞火箭差异很大，无现役火箭飞行遥测数据参考；

低温发动机和推进剂使用规模前所未有，舱段低温环

境预示及控制难度大。受气动加热、高低温组件等耦

合影响，热环境理论预示难度大；采用新卡门头、斜

头锥外形，气动加热预示精度未经飞行试验验证；固

有的天地差异性使地面试验无法全面验证设计的正确

性，产品或系统间接口的环境适应性缺乏验证，难以

开展有效的地面羽流膨胀试验。

从机理分析、飞行遥测反算、工程计算、搭载发

动机试车测量、搭载飞行遥测、热流考核试验、数值

仿真计算7个方面开展技术攻关。

搭载发动机单/双试车，精细设计热流测量方案，

直接测量地面喷流辐射热环境，修正辐射热预示的无

限长半圆柱法，建立单–多台发动机热递推关系。

成功探索运载火箭轨道属性的空间外热流预示方

法，将轨道程序角同轨道六要素一并引入空间外热流

预示，对全年、全天可能的任务轨道进行预示与分

析，完成多种轨道方案空间外热流研究，获得飞行器

轨道、飞行姿态等对太阳辐射、地球红外、地球反照

等空间外热流的影响；全面分析了不同发射时间对轨

道地影持续时间的影响，确定了箭体各个部位所接收

到的空间热流随飞行时间的变化。

针对发动机真空羽流复杂干扰流场预示，成功实

现发动机真空复杂干扰羽流场的CFD/DSMC联合仿真

预示：为应对流场中气体密度变化较大的特征，采用

了网格自适应算法，提高了流场计算精度；采用静态

随机负载平衡（Load Balance，LB）技术，在预处理

阶段将计算区域的网格以随机的方式平均分配给所有

的处理器，成功解决DSMC并行计算等工程应用问题，

实现了理论研究向工程应用的成功转化以及复杂外形三

维复杂干扰流场的CFD/DSMC耦合求解，获得了“长征

五号”运载火箭二级尾舱喷流热流条件，如图3所示。
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图 3    “长征五号”火箭二级尾舱流场

Fig. 3    2nd core-stage engine plume of LM-5
 

建立节点热网络模型，进行低温舱段吹除热环境

预示，合理设计吹除管路布置。精细设计动力系统试

车搭载热环境测量方案，通过试车结果验证并修订舱

段热环境预示。

通过工程计算与数值仿真的方法对全箭小火箭喷

流影响进行技术攻关机理分析，搭载地面火工品试

验、助推器分离试验、真空舱点火试验等多次侧推火

箭试验，对全箭正、反、侧推火箭制定细化局部的热

环境条件，为热防护提供依据。 

5    新型氢氧低温火箭测试发射模式及流
程优化设计

多氢氧模块动力系统、天气多变的发射条件都对

火箭测试发射方案的总体设计提出了前所未有的挑

战，不仅需要在满足使用环境的同时为地面测试发射

设备提供环境防护，还需要结合可量化的测试性分析

方法制定发射场测试项目，结合发射时间、安全性及

后处理等综合因素设计合理可靠的测试发射模式及对

应的地面测试控制发射系统总体方案，在缩短发射周

期的同时确保产品测试覆盖，提高发射可靠性。

针对海南发射场高温高湿、天气多变的复杂发射

环境和火箭规模大、发射场流程复杂的特点，国内首

次提出了“新三垂”测发模式，采用地面测发设备与活

动发射平台集成布局方式，提出了适应大型箭体结构

的吊装、全方位瞄准方法，实现了火箭在技术区完成测

试后，转场过程中箭体与发射台电、气、液连接状态

不变，有效地保留了技术区测试的完整性，将大型低

温氢氧火箭发射区测试时间大幅缩短，突破了沿海发
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射场台风等极端天气预测的瓶颈，提高了发射可靠性[19-20]。

图4是“长征五号”火箭转运时的场景。

 

 
图 4    “长征五号”火箭转运

Fig. 4    Transportation of LM-5
 

针对火箭复杂的动力系统及全新基于1553B总线

传输体制的电气系统，采用基于功能覆盖的量化矩阵

分析方法，有效辨识测试不覆盖项，首次提出并实现

了惯性器件安装及小转台极性检查测试，去除了仅靠

人员保障的单点环节，杜绝了曾多次导致飞行失利的

极性隐患，提高了飞行可靠性；采用全工况测试覆盖

的先进理念，通过低温浸泡、立体式台架测试等手段

在实现功能测试的同时确保覆盖真实工况；同时针对

人工判读效率低、正确性无法保障的薄弱环节，实现

了测试数据自动判读技术，确保火箭飞行前测试的有

效性。

针对新一代大型氢氧火箭动力系统射前流程复

杂、操作风险高的难题，为了确保无法正常发射时后

处理的可靠性和安全性，首次提出零秒脱落的整流罩

空调及箭地气液连接方案，设计了可以满足二级氢排

连接器脱落后处理要求的氢紧急排气连接器，提高了

二级加排连接器重新对接前的安全性，有效提高了火

箭射前故障状态下的推迟发射及应急处理能力；同时

创新性地提出了通过发动机预冷路的推进剂泄出方

案，实现了贮箱内推进剂在加泄连接器脱落后高效、

可靠的泄出，有效避免了塔上排氢的风险，提高了整

个加泄系统的安全性，达到低温动力的国际先进水平。

“长征五号”运载火箭液氢总加注量超过400 m3，

针对液氢推进剂着火能量低、在空气中极易点燃的风

险，首次提出并实现了液氢加注开始后前端无人值守

的全新测发模式，攻克了前后端双闭环增压控制、连

续液位前后端控加注等多项技术难题，采用多冗余策

略、多备份通道的远距离测发控方案，提高了射前加

注、增压、连接器控制等各项操作的可靠性，实现了

液氢推进剂风险的有效控制，提高低温火箭发射的安

全性，达到了氢加注后无人值守的目标。 

6    适应深空探测任务的总体技术优化

为满足深空探测任务要求，“长征五号”运载火箭

需实现窄窗口发射和可靠性的全面提升。为此，“长征

五号”运载火箭在基本型火箭的技术状态基础上进行适

应性改进设计与试验，开展关键技术攻关工作，地月

转移轨道运载能力达到8.2 t，地火转移轨道运载能力

达到5 t。 

6.1    奔月/奔火轨道设计及优化技术

由于月球/火星探测器系统、运载火箭系统、发射

场系统、测控系统等规模庞大，系统复杂，发射延迟

的概率较大，为了节省月球/火星探测器系统用于轨道

中途修正的推进剂消耗，需要“长征五号”运载火箭在

30～50 min的发射窗口内，预先装订连续3～5条的发

射轨道，每条轨道发射窗口宽度为10 min，增加发射

机会，满足月球/火星探测器发射窗口要求。

针对多轨道控制技术，开展了适应多轨道发射的

姿控和制导方案设计，包括多轨道箭体模型特性分析

技术研究、提高冗余信息管理适应性的在线健康管理

技术研究，结果表明姿控和制导系统可以适应发射窗

口不同引起的参数偏差，满足发射任务需求。

针对月球探测轨道设计，“长征五号”运载火箭按

照近月约束展开轨道设计的方式，建立了完整的地球

出发主动段轨道直到近月轨道的精确地月转移轨道设

计方法，考虑了火箭及探测器对地月转移轨道的特定

约束要求，满足运载火箭运载能力、穿越大气段可靠

飞行、航落区安全、测控系统约束等限制条件，设计

出满足探月三期近月轨道根数要求的地月转移轨道

（Lunar Transfer Orbit，LTO）。开展了多约束LTO多

轨道数学模型设计研究，将多约束LTO近月点轨道约

束转化为对火箭射向、滑行时间、等间隔发射时刻约

束的计算模型设计。开展地月转移轨道射向与发射时

间的关系研究、地月转移时间与发射时间的关系研

究、地月转移轨道窗口搜索技术研究、月球探测摄动

力模型建模技术研究等，完成2020年11月连续2 d、每

天50 min窗口的奔月轨道设计，每天5条轨道的射向固

定，满足探测器、残骸落区及航区测控的要求。

针对火星探测轨道设计，开展地火转移轨道优

化，“长征五号”运载火箭以运载能力（不低于5.0 t）、

滑行能力（不超过1 000 s）、射向及航落区等约束条

件为输入，通过多轮发射方案优化，寻找出连续14 d、
每天30 min的发射窗口。通过迭代优化将连续14 d发射

轨道的射向、滑行时间、分离姿态统一，实现42条轨

道的助推和一级飞行段理论轨道统一，通过42套二级
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迭代制导目标诸元实现了连续14 d、每日10 min发射窗

口覆盖。 

6.2    多轨道自动装订及发射技术

为了节省探测器用于轨道中途修正的推进剂消

耗，“长征五号”运载火箭实现了窄窗口多轨道发射方

式，根据发射时间自动切换不同轨道，如图5所示。

窄窗口多轨道的发射方式在“嫦娥五号”月球探测

器、“天问一号”火星探测器发射任务中已成功应用。

 

第一条弹道 第二条弹道 第三条弹道 第四条弹道 第五条弹道

预计
点火时间1

预计
点火时间2

预计
点火时间3

预计
点火时间4

预计
点火时间5

窗口
前沿

0 min 10 min 20 min 30 min 40 min 50 min

窗口
后沿

飞行弹道选择、确认

北京时间

X h X min

北京时间

X h X+10 min

北京时间

X h X+20 min

北京时间

X h X+30 min

北京时间
X h X+40 min

北京时间
X h X+50 min

 
图 5    “长征五号”火箭多轨道自动选择

Fig. 5    Multi-orbit choice of LM-5
 
 

6.3    长时间滑行热环境预示与管理技术

相比GTO任务，深空探测任务对二级滑行时间提

出更长的要求，由600 s延长到1 000 s。
二级大气层外飞行期间，箭体受太阳直接辐射、

地球红外辐射、地球反照、真空、冷黑空间背景的共

同作用时间加长。

对二级飞行段的换热方式和热源影响因素进行了

详细分析，提出了二级长时间滑行的热环境条件，并

通过仪器舱和二级尾段典型设备的热真空试验验证，

如图6所示。开展了各分系统对二级1 000 s长滑状态的

适应能力的分析研究。经确认，“长征五号”运载火箭

芯二级可以适应1 000 s长时间滑行，部分潜在风险已实

施相应的适应性改进措施，满足深空探测任务的需要。

 

 
图 6    “长征五号”火箭箭载设备热真空试验

Fig. 6    Thermal vacuum test of LM-5’s equipment
  

6.4    器箭接口总体优化设计技术

通过开展探测器与火箭接口电磁兼容预测分析

（如图7所示）、探测器与火箭动力学耦合分析技术研

究（如图8所示），并与地面原理性验证试验数据进行

对比，提高器箭电磁兼容环境、低频振动环境的预示

精度[21]。

XYZ方向电场强度/(V·m−1)
10
9
8
7
6
5
4
3
2
1
0

 
图 7    探测器与火箭电磁环境仿真

Fig. 7    EMC simulation of detector and launch vehicle
 

 

EMC接收天线

探测器无线设备

 
图 8    探测器与火箭电磁兼容试验

Fig. 8    EMC test of detector and launch vehicle
 
 

7    总体技术发展展望

随着以“长征五号”为代表的新一代运载火箭研制

成功，中国运载火箭型谱不断完善，进入空间能力不
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断提升，然而与世界先进水平仍有差距。

从任务需求角度看，以国际空间站为代表的近地

轨道载人飞行任务需求旺盛；美国国家航空航天局

（National Aeronautics and Space Administration，
NASA）提出的“阿尔忒弥斯”（Artemis）载人登月项

目获得拜登政府的继续支持；除此之外，美国还将载

人飞行的目光投向了月球以远的深空。SpaceX公司提

出火星移民设想，计划2 0 2 4年采用“超重–星舰”

（Super Heavy Starship）首次载人飞往火星[22-27]。中国

在深空探测领域还将继续开展科学探测活动，“十四

五”规划纲要中明确提出，要开展星际探测、发展新一

代重型运载火箭和重复使用航天运输系统。这些任务

的实施，均对火箭的运载能力、可靠性、智能化水

平、研制模式提出了更高要求[28-33]。 

7.1    适应典型故障的制导控制律重构技术

基于在线任务切换，在设计过程中根据发动机等

关键设备故障程度分级，提前装订多套飞行诸元，在

飞行过程中根据故障诊断的结果切换至对应的飞行诸

元。结合火箭的有效载荷自身变轨能力，在不满足目

标轨道要求时，将有效载荷送入一个预设的应急轨

道，通过有效载荷自身变轨实现工程目标，后期再通

过在轨加注技术保证有效载荷原有性能不受影响。 

7.2    在线轨迹规划技术

随着迭代制导技术的成熟、基于总线架构的箭上

硬件水平提升，开展在线轨迹规划设计已成为可能。

在线轨迹规划其核心技术在于构建多约束快速规划动

力学优化模型，采用非线性优化算法，针对故障状态

在线生成最省能量的全新轨迹[34-35]（如图9所示）。这

种途径的适应性更好，能够充分发挥火箭的剩余能

力。通过飞行搭载验证等技术途径，提前验证相关关

键技术，实现快速迭代，可及早进入工程实施阶段。

 
在线完成任务决
策，当目标轨道
不可达，任务降
级至当前任务轨
道，并重新规划
上升段轨迹

起飞后，预
设轨迹比实
际飞行轨迹
高，持续在
线规划新的
上升轨迹

一二级
分离

整流罩
分离

任务降级目标轨道

原目标轨道

残骸落区
调整

起飞
 

图 9    飞行轨迹在线规划示意图

Fig. 9    General view of projected trajectory reconfiguration 

8    结　论

“长征五号”运载火箭的成功研制，大幅提升中国

进入空间能力、推动中国运载火箭全面升级换代。近

年来，“长征五号”运载火箭在中国深空探测领域重大

工程任务中发挥了关键作用。本文对“长征五号”运载

火箭总体优化与设计相关技术进行系统总结，以更好

地满足深空探测任务的实际需求，同时分析了运载火

箭总体设计技术的发展趋势。

“长征五号”运载火箭还将继续承担探月工程四

期、载人空间站工程空间实验室舱段发射、行星探测

等重大科技专项任务的发射，在未来大载荷地球同步

转移轨道、中高轨道等发射任务中担当主要角色，为

航天强国建设做出贡献。
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The Overall Optimization and Design of the Long March 5 Launch Vehicle

LIU Bing1,2
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Abstract：The overall key technical research of the Long March 5 launch vehicle is introduced, such as the optimization design

of large low temperature launch vehicle aerodynamic shape, attitude control design of swing booster engine, and large strap-on

launch vehicle force and thermal environment analysis method, etc. The overall optimization technology scheme is advanced. New

design and simulation technology are adopted and verified through the large ground test. Long March 5 achieves the 14-ton carrying

capacity of GTO, and the overall technology reaches the international advanced level of similar launch vehicles. To meet the needs of

deep space exploration missions, the overall technical research level of Long March 5 has been optimized and improved.

Keywords：Long March 5 launch vehicle；key technology；overall design；optimization design

Highlights：
●　large strap-on launch vehicle force and thermal environment analysis method.
●　large law temperature launch vehicle aerodynamic shape optimization.
●　Long March 5 achieves the 14-ton carrying capacity of GTO，and the overall technology reaches the international advanced level
of similar launch vehicles.
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