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摘要 低温、弱光照、低密度风场火面环境对祝融号火星车热控设计与验证提出严峻挑战. 祝融号火星车热控

设计采用“开源节流”思路, 构建了基于火面太阳能原位利用技术的太阳能光-热转换与蓄能系统, 及基于纳米气

凝胶隔热技术的组合隔热系统, 解决了无核源供热条件下火星车保温用能源供给及系统保温设计难题. 采用以热

分析仿真为主验证热设计的思路, 开展了低气压静态热平衡试验、低气压风场热平衡试验及热控产品性能测试

等专项试验, 验证了热分析模型的正确性, 实现了火星车热设计地面充分验证, 解决了因地面难以综合模拟火面

热环境造成热设计验证困难的问题. 祝融号火星车热控系统的成功设计与充分验证为探测器完成使命任务奠定

了基础.
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1 引言

探索是文明发展和社会进步的推动力, 在人类探

索历程中, 太空活动最能直接扩拓展人类认知的疆界,
极其富有挑战性

[1]. 火星作为地球近邻, 已成为继月球

之后人类探索的最大热点. 自1960年开始火星探测以

来, 人类先后开展了47次火星探测, 已有6辆火星车成

功着陆火星并开展巡视探测 , 包括美国的“索杰纳

号”(Sojourner)、“勇气号”(Spirit)、“机遇号”(Opportu-
nity)、“好奇号”(Curiosity)、“毅力号”(Perseverance)及
中国的“祝融号”, 这些火星车经受住火面低温、低气

压、弱光照及沙尘等严酷环境考验, 实现了火面长期

生存, 并开展了大量的巡视勘察活动, 获取了丰富的

科学数据
[2,3]. 其中索杰纳号、勇气号及机遇号火星车

作为美国第一代火星车, 使用太阳电池供电加多个小

功率同位素核热源的联合供热方式实现火星车保温用

能源供给, 使用纳米气凝胶隔热材料进行火星大气环

境的热隔离, 成功实现了火面环境下火星车的热控

制
[4~6]. 好奇号和毅力号火星车作为美国第二代火星车

的代表, 则取消了太阳电池阵, 使用同位素核电源实现

热电联供, 泵驱单相流体回路实现热量收集、利用与

排散, 纳米气凝胶隔热材料及滞止气体夹层隔热的方

式实现大气环境的热隔离, 成功实现了火面环境下火

星车的热控制
[7]. 祝融号火星车作为我国第一辆火星
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车, 在国际上首次采用了太阳能原位收集、存储与利

用技术, 在无核源供热情况下, 实现火星车保温用能

源供给, 为祝融号火星车实现火面生存奠定基础.
本文结合祝融号火星车总体构型布局特点, 介绍

其热控系统设计约束、设计思路、设计方法和验证结

果, 总结了祝融号火星车热控分系统的设计特点.

2 火星车总体特点

2.1 火星车构型特点

祝融号火星车总体构型为车辆结构, 采用六轮独

立驱动. 车体为箱式结构, 箱内设置设备安装板, 设备

安装板与顶板、侧板隔热安装, 设备安装板上表面安

装有太阳能集热器吸热板, 设备安装板内部预埋有相

变储能装置, 设备安装板下表面安装电子设备; 车体

顶板上表面安装体装太阳电池片、太阳能集热器集热

窗、太阳敏感器、表面成分探测仪和桅杆等设备; 顶

板两侧安装有4块太阳电池板; 车尾处顶板下表面安

装有定向天线. 祝融号火星车标称状态下的构型布局

见图1所示.

2.2 着陆点及分离姿态

祝融号火星车和进入舱组合成天问一号着陆巡视

器系统, 一起着陆在火星北半球乌托邦平原预选着陆

区(25.1°N, 109.7°W). 着陆姿态为: +X轴指向天顶; +Y
轴与当地纬度方向垂直, 并指向赤道一侧, 即火星车车

头(+Z轴)指向东方; 着陆区域与当地水平面的夹角≤
8°(10 m基线).

2.3 火星车工作模式

在火面巡视探测过程中, 火星车的工作模式受制

于太阳电池阵的供电能力. 当火星天气晴朗时, 火星

车能源充足, 采用正常工作模式, 包括: 待机、太阳翼

运动、感知、图像压缩、移动、探测及通信等. 当出

现沙尘天气时, 火星车能源供给紧张, 将减少工作甚

至休眠, 采用的工作模式包括: 最小工作模式、休眠

模式及唤醒模式.

3 主要环境约束条件

火面复杂、恶劣的环境条件对祝融号火星车的热

控分系统设计有重要影响. 火面环境主要包括重力

场、大气、火面低温、太阳辐射、大气红外辐射、火

星尘等
[8,9]. 在这些环境约束条件中, 火面太阳辐射环

境、火面低温环境、火面大气环境、火面风环境、火

星尘环境、重力场环境等对祝融号火星车热控系统设

计影响大, 需重点考虑.

3.1 火面弱光照环境的影响

火面弱光照环境影响火星车的能源获取. 火星大

气层顶的太阳辐射强度为492~717 W/m2, 一个火星年

中太阳辐射强度变化±19%. 太阳辐射通过火星大气层

时, 被大气吸收、散射、反射等, 最终到达火星表面的

太阳辐射强度小, 且变化大. 光学深度(简称光深)是描

述大气尘埃空间分布的关键物理参数, 它反映的是对

特定波长的太阳光在穿过大气层时由于尘埃的吸收和

散射等作用造成的辐射衰减. 随着火星大气光深增大,
到达火面的太阳辐射强度大幅度减小, 比如当大气光

深为2时, 到达火面的太阳辐射强度仅有约400 W/m2.

3.2 火面低温环境的影响

火面低温环境影响火星车保温系统设计. 火星自

转周期24.62 h, 因此一个火星日时间与一个地球日相

当. 由于火星表面大气稀薄, 且太阳辐射强度小, 因此

火星全球平均温度仅有−62℃, 远低于地球的全球平

均气温−23℃; 火面全球温度变化范围为−123℃~
+27℃, 日下点处温度最高, 极区温度最低.

3.3 火面低气压环境

火星低气压环境影响火星车热控隔热材料的选
图 1 (网络版彩图)祝融火星车构型布局示意图
Figure 1 (Color online) The general layout of Zhurong rover.

向艳超等: 祝融号火星车热控系统设计与验证

246



择. 火星大气成分主要是CO2, 约占95.3%, 另外还包括

少量的N2, Ar, O, H2O等. 火星大气压在海拔高度为0
时(参考基准)的气压为600 Pa, 变化范围为100 Pa
(Olympus)~900 Pa (the deepest basins). 火星表面存

在大气, 使得传统航天器常用的多层隔热组件的隔

热性能大幅下降. 在真空环境中, 15单元多层隔热组

件的有效热导率约1×10−5 W/(m K); 当环境压力增大

到1000 Pa时 , 多层隔热组件的有效热导率增大到

0.064 W/(m K).

3.4 火星风的影响

火星表面风速影响火星车的散热方式. 根据探测

数据, 火星表面夜晚风速一般小于2 m/s, 白天风速约

6~8 m/s; 对于上或下坡的地形, 风速会大幅增强, 风速

可以达到20~30 m/s; 火星尘暴时, 平均风速50 m/s, 最
大风速可达150 m/s. 火星表面风速变化大, 风速大

(>4 m/s)时, 火星车表面将产生强制对流效应, 使得

火星车表面将以对流散热为主, 辐射散热为辅; 在风

速小或无风时, 火星车表面仅产生自然对流效应, 此

时火星车表面散热则以辐射散热为主 , 对流散热

为辅.

3.5 火星尘暴与沙尘的影响

火星尘暴影响火星大气温度、火面温度、大气光

深及污染探测器的热控涂层. 火星表面大气受热及火

星表面CO2气体的凝结和升华, 导致火星表面出现较

为频繁的尘暴现象. 火星尘暴会阻挡太阳辐射, 使得

火星大气平均气温和最高气温降低, 同时也阻挡火星

表面红外辐射, 使得火面最低温度升高. 火星尘暴会

扬起火星尘, 使大气光深增大, 同时火星尘沉降在热

控涂层表面, 会改变热控涂层的热物性参数. 根据索

杰纳号火星车的实测数据, 其太阳翼由于被火星尘覆

盖导致太阳电池每天损失0.3%的发电功率
[8].

3.6 火星重力场环境的影响

火星表面重力加速度环境影响热管的使用方式.
火星表面存在约3.71 m/s2的重力加速度, 极大限制了

传统的用于等温化设计和传热设计的热控产品——槽

道热管的使用方式. 受重力加速度影响, 热管只能用在

热端高度低于冷端的场合, 或者将热管应用于较小的

逆重力环境.

4 热控系统设计

4.1 热控设计思路

依据火面低温、低气压、弱光照及大风的环境特

点, 以及无核热源/电源供热的工程约束, 以控制能量

传递为目标, 提出“开源节流”的基本设计思路, 即以太

阳能原位收集、存储与利用技术解决火星车舱内设备

保温用能源供给难题, 实现能量“开源”; 以纳米气凝胶

隔热为基础的组合隔热技术解决火星车舱体内外热隔

离难题, 实现能量“节流”. 具体描述如下:
(1) 根据火面环境温度低、火星车保温需求突出

的特点, 火星车舱内电子设备实行统一热管理, 舱内

电子设备统一安装到设备安装板上, 同时设备安装板

与其他舱板热隔离;
(2) 面对无核热源/电源供热的工程约束, 采用分

体式太阳能集热器原位收集太阳能, 使用预埋在设备

安装板中的相变储能装置存储能量;
(3) 根据火面低气压、低温及有风的环境条件, 采

用“减小导热、抑制对流、削弱辐射”的思路进行火星

车舱内外的组合式热隔离设计;
(4) 鉴于地面同时模拟火面低温、低气压与有风

的环境, 以及太阳辐射、大气红外辐射、火面红外辐

射等外热流条件存在困难, 祝融号火星车热控系统验

证采用以热分析模型验证为主, 以火星车热控功能性

能直接验证为辅的验证思路.

4.2 太阳能原位获取、存储与利用系统设计

火星车能源获取、存储与利用系统包括太阳能集

热器和相变储能装置两部分, 其功能是火昼时高效收

集太阳能, 使其转化为热能并存储到相变储能装置中,
火夜时释放热量给设备进行保温, 同时不能显著增加

火星车舱内向环境的漏热量.
基于上述功能及约束, 太阳能集热器采用分体式

设计, 利用光线直线传播特点, 既实现太阳收集, 又实

现集热器漏热控制. 太阳能集热器包括集热窗a/b和吸

热板a/b, 其中太阳能集热窗安装在火星车顶板上, 既

保证太阳光高效透过, 又确保火星地表风不能吹入火

星车舱内; 吸热板与设备安装板+X面铝合金蒙皮复用,
以极小的质量代价实现太阳光的高效吸收. 太阳能集

热器集热窗总的有效透光面积为0.44 m2.
火星车采用相变储能装置实现热量储存与再利
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用. 为便于相变储能装置接收太阳能集热器收集的能

量, 相变储能装置预埋在设备安装板结构中, 可以直

接从太阳能集热器吸热板获取热能. 根据电子设备最

低工作温度要求不低于−40℃, 故相变材料选用正十

一烷, 其相变点为−25℃.
火昼时, 太阳光透过集热窗, 到达吸热板, 被吸热

板转化为热能传递给相变储能装置和设备安装板下方

的电子设备, 一部分热能用来提升设备的温度, 其余热

能存储在相变储能装置中, 转化相变材料的潜热和显

热. 火夜时, 随着舱内电子设备温度的降低, 存储在相

变材料中的热能释放出来给电子设备, 实现电子设备

保温能源供给. 图2给出了太阳能光-热转换与蓄能系

统布局图.

4.3 火星车组合式隔热系统设计

火星车隔热系统按照“减小导热漏热、抑制对流

漏热、削弱辐射漏热”的思路开展设计, 综合采用多种

热控措施在舱内电子设备与外界环境之间筑起“热隔

离墙”.
“减小导热漏热”设计主要针对结构导热漏热控制

和气体导热漏热控制. 在结构导热漏热控制方面, 为减

小设备通过结构连接向外界的导热漏热, 设备安装板

与顶板之间采用导热率低的钛合金拉杆连接, 设备安

装板与其他侧板之间通过带有隔热垫的角盒连接, 舱

内设备集中安装在设备安装板上, 从而最大程度上减

小了设备通过结构连接而产生的导热漏热. 在气体导

热漏热控制方面, 采用纳米气凝胶代替传统的多层隔

热组件, 利用纳米气凝胶中的纳米孔束缚气体分子,
从而降低气体导热漏热.

“抑制对流漏热”设计主要是确保舱内空间的对流

换热效应小, 可忽略. 根据小空间内气体流动特性, 在
火星车舱内构型布局设计时, 确保气体空间沿温度梯

度方向的尺寸不超过50 mm, 使其中的气体无法形成

对流流动, 从而实现滞止气体夹层状态. 具体设计上,
设备安装板与顶板之间留有20 mm间隙, 舱内电子设

备和侧板之间留有40 mm间隙, 在火星表面, 这些间隙

将充满CO2气体. 滞止的CO2气体具有良好的隔热性

能, 0℃时其热导率约0.015 W/(m K). 舱内电子设备与

底板之间的间隙虽然大于50 mm, 但此处是热面(电子

设备)在上、冷面(底板)在下的情况, 无法形成对流

现象.
“削弱辐射漏热”设计主要是消减表面辐射能力.

消减表面辐射能力设计是通过在结构、设备表面粘贴

镀金聚酰亚胺膜来实现. 镀金聚酰亚胺膜镀金面的半

球发射率范围为0 .02~0 .05 , 太阳吸收率范围为

0.15~0.23. 在火星车舱板外侧、舱内舱板朝向设备的

一侧、设备朝向舱板的一侧均粘贴单面镀金聚酰亚胺

膜, 最大程度消减火星车向外界环境的辐射漏热能力.

5 热设计验证

5.1 热设计验证思路

近地轨道航天器及月球航天器热控系统验证都是

利用空间环境模拟器, 在地面模拟空间真空、低温环

境, 以及真实太阳辐射、行星反照、行星红外辐射等

外热流环境和设备工作状态, 直接验证热控分系统的

功能和性能
[10]. 对于火星表面探测器, 要直接验证热

控分系统的功能和性能, 需要同时模拟火面低温、低

气压及风场等火面环境, 以及太阳直射辐射、太阳散

射辐射、大气红外辐射、火面红外辐射、火面反照等

外热流环境, 目前面临比较大的困难, 工程上难以实

现. 鉴于此, 参考国外火星车热设计验证经验, 结合我

国现有地面试验设备实际状态, 祝融号火星车的热设

计验证采用热分析验证为主、热试验验证为辅的总体

思路; 火星车热试验安排及试验工况设置以验证火星

车热分析模型为主要目的
[11,12]. 根据热分析模型中各

参数验证需求, 在火星车热控分系统研制过程中安排

图 2 (网络版彩图)太阳能光-热转换与蓄能系统布局图
Figure 2 (Color online) General layout of solar photo-thermal
conversion and energy storage system.
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了静态热平衡试验、有风场热平衡试验、气体夹层隔

热性能试验、气凝胶隔热装置隔热性能试验、自然对

流换热系数测试试验等, 分别对热分析模型中的相关

参数进行验证, 确保热分析模型的正确性. 热分析模

型验证用数据来源见图3所示.

5.2 热分析验证

选取半径为24 m的球形远场, 采用Fluent软件进

行火星车周围流场分析, 获取火星车表面气体流动换

热系数; 然后将换热系数传递给热分析软件Sinda/
Fluint进行温度场分析, 获取温度场. 祝融号火星车飞

行热分析模型见图4所示.
火星车飞行热分析模型能够真实反映火星车在火

面任务阶段的真实状态, 包括了火星车模型、大气模

型和火面模型等. 火星车飞行热分析模型不仅反映了

不同天气下太阳直射光、散射光的变化, 还反映了火

面温度、大气温度等随时间的变化, 以及不同风速产

生的对流换热效应. 根据祝融号火星车任务规划及任

务约束, 对任务过程中的典型工况进行分析, 具体包

括: 着陆高温瞬态工况、着陆低温瞬态工况、驶离高

温瞬态工况、晴朗天气高温瞬态工况、晴朗天气低温

瞬态工况、沙尘天气低温瞬态工况、休眠唤醒瞬态工

况等共计12个工况. 分析工况覆盖了着陆点纬度位

置、着陆时刻、着陆姿态、火星大气光深(火星天气

情况)、火星表面风速、太阳辐射、火星大气红外辐

射、设备工作模式、地形地貌、火星尘污染、热控涂

层热性能退化等因素的影响.
火星车飞行热分析模型经过火星车初样阶段、正

样阶段热平衡试验数据及多个专项试验数据的修正,
确保了热分析模型的正确性和准确性.

5.3 热平衡试验验证

与传统航天器热平衡试验目的不同, 火星车热平

衡是用来验证热分析模型的. 根据火星车热分析模型

参数验证需求, 火星车整车开展了静态热平衡试验和

有风场热平衡试验. 静态热平衡试验在KM6F空间环

境模拟器内进行(图5), 模拟火面低温、低气压CO2和

N2气氛环境, 主要验证火星车热分析模型中的辐射热

阻、结构导热热阻、气体导热热阻、结构与设备的热

容、车体外部的自然对流换热系数等. 有风场热平衡

试验在KM3C空间环境模拟器内进行(图6), 同时模拟

火面低温、低气压、CO2气氛环境及最大风速15 m/s
的均匀风场, 主要验证火星车热分析模型中车体外部

强迫对流换热系数及外部风场对车体内部气体滞止状

态的扰动影响.
根据试验状态, 建立火星车试验热分析模型, 见

图7所示. 使用试验获取的温差场、流场数据对试验

热分析模型参数进行修正, 待热分析结果与试验结果

之间的标准偏差小于3℃后, 将针对试验热分析模型

的修正内容移植到飞行热分析模型中, 利用飞行热分

图 3 (网络版彩图)热分析模型修正用数据来源
Figure 3 (Color online) Data sources for thermal analysis correction.

图 4 (网络版彩图)祝融号火星车飞行热分析模型
Figure 4 (Color online) Zhurong rover thermal mathematical mode
for flight.
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析模型对在轨温度场进行预示. 图8给出了系统管理试

验温度与试验热分析模型预示温度的比对曲线, 结果

一致性良好.

5.4 飞行验证

自2021年5月15日着陆火面后, 祝融号火星车已在

火面上完成了180多个火星日的巡视探测任务, 成功实

现了火面生存, 正在进行拓展任务. 在此期间, 火星车

热控系统各项功能和性能指标正常, 有效保障了各设

备的正常工作和有效探测. 火星车上主要设备在火面

工作阶段的温度遥测见表1所示.
需要说明的是, 由于当前祝融号火星车着陆区处

图 5 (网络版彩图)祝融号火星车静态热平衡试验
Figure 5 (Color online) Zhurong rover static thermal balance test.

图 6 (网络版彩图)祝融号火星车有风场热平衡试验
Figure 6 (Color online) Zhurong rover thermal balance test with
wind.

图 7 (网络版彩图)祝融号火星车试验热分析模型
Figure 7 (Color online) Zhurong rover thermal mathematical model
for thermal test.

表 1 第88火星日内设备遥测温度数据(单位: ℃)
Table 1 Equipment temperature of the rover on Sol. 88 (unit: ℃)

序号 设备名称 最大值 最小值 温度指标

1 电源控制器 43.9 10.2 −40~+55

2 锂离子蓄电池组 32.4 16.3 −20~+55

3 系统管理单元 52.0 15.9 −40~+55

4 X频段固态放大器 29.1 2.2 −40~+55

5 X频段应答机 33.7 0.5 −40~+55

6 UHF频段收发信机 35.2 0.3 −40~+55

7 导航控制单元 30.7 −4.5 −40~+55

8 惯性测量单元 35.8 −0.3 −40~+40

9 有效载荷电控箱 30.6 −4.7 −40~+55

10 光谱仪 29.3 −4.6 −40~+55

图 8 (网络版彩图)系统管理单元试验温度与预示温度对比
Figure 8 (Color online) Comparison between test temperature and
predicted temperature of system management unite.
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于火星的夏季, 火面环境温度较高, 导致火星车设备最

低温度高于相变材料的相变点温度−25℃, 相变材料

的潜热蓄能作用未充分展现. 这是设计结果的一种正

常预期状态.

6 总结

祝融号火星车是我国第一个火面巡视探测器, 也

是我国第一个完成火面巡视勘察和火面生存的探测

器, 面临低气压、低温、弱光照等特殊新环境考验和

太阳能原位利用等新技术挑战. 作为火星车的关键基

础支持系统, 热控系统在继承传统的设计思想的基础

上, 更重视系统设计的理念, 将热控设计融入总体构

型布局之中; 在对新环境充分识别与认识的基础上,
大胆使用新技术和新的试验验证方法, 确保了祝融号

火星车热控系统性能满足总体要求. 祝融号火星车热

控系统设计的理念和相关技术为我国后续深空探测器

的热控设计奠定了基础.
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Design and verification of the thermal control system for the
Zhurong rover

XIANG YanChao1,2, ZHANG BingQiang1,2, XUE ShuYan1,2, ZHENG Kai1,2, DAI ChengHao1,2,
YANG HuNing1,2 & LIU GuoQiang1

1 Beijing Institute of Spacecraft System Engineering, Beijing 100094, China;
2 Beijing Key Laboratory of Space Thermal Control Technology, Beijing Institute of Spacecraft System Engineering, Beijing 100094, China

The conditions of low temperature, weak sunlight, and low-density atmosphere on Mars pose severe challenges to the thermal control
design and verification of the Zhurong rover. The thermal control system adopts the idea of broadening sources of incoming energy
and reducing energy expenditure. This is accomplished by an energy conversion and storage system based on in-situ solar energy use
combined with a nano-aerogel insulation system, which solves the problems of energy supply and heat loss without a nuclear source.
The thermal design has been verified by thermal analysis simulations. Low-pressure static thermal balance tests, low-pressure
atmosphere thermal balance tests, and thermal control product performance tests were carried out to validate the thermal model. The
testing was successful, and the thermal control verification problem, caused by the difficulty of comprehensively simulating the
thermal environment on Mars, was solved. The successful design and full verification of the thermal control system laid the
foundation for the spacecraft to complete its mission.

Mars rover, thermal control system, solar collector, nano aerogels
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