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摘要 天问一号火星着陆巡视器推进系统的结构质量和尺寸严格受限, 针对常规推进系统方案无法满足要求的

难题, 采用中压双组元推进系统和7055高强度材料壳体推进剂贮箱, 实现了轻质、小型化的目标. 发动机的室压

约2 MPa.相对于传统推进系统方案,重量减少约53 kg,高度减少约919 mm.这是中压双组元推进系统首次在宇航

领域应用. 本文结合天问一号火星着陆巡视器主要任务特点, 介绍了推进系统方案、组成、技术特点、关键技术

及攻关情况, 对飞行试验验证情况和推进系统性能进行了分析. 结果表明, 推进系统功能和性能满足要求, 工作可

靠, 关键技术得到了验证, 飞行试验取得圆满成功. 中压双组元推进系统的研制及应用可为后续深空探测任务提

供重要参考.
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1 引言

天问一号探测器着陆火星, 是我国航天事业发

展的新的里程碑. 天问一号首次成功实现了通过一

次发射任务完成火星环绕、着陆和巡视三大目标 ,
标志着我国在行星探测领域跨入世界先进行列. 天

问一号发射前, 全世界共实施了47次火星探测任务,

其中着陆任务22次, 只有10次成功, 成功率仅45.5%,
可见成功着陆火星难度之大. 文献[1~3]分别对海盗

号、凤凰号和好奇号的推进系统进行了介绍, 可见,
美国用于火星着陆前动力减速的推进系统均为挤压

式单组元(变推力)推进系统, 发动机真空比冲不超

过223 s.
天问一号火星探测器由着陆巡视器和环绕器组
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成. 根据任务需要, 两器采用了独立的推进系统. 着陆

巡视器火星大气进入、下降和着陆(简称EDL)采用

“气动外形+降落伞+反推发动机+缓冲支架”组合减速

着陆方式. 着陆巡视器推进系统为着陆巡视器提供动

力减速、悬停、避障、缓速下降及软着陆所需的控制

力, 以及着陆巡视器与环绕器分离后至火星表面着陆

全程的姿态控制力和力矩, 其工作直接影响火星表面

着陆任务的成败, 是着陆巡视器最重要的分系统之一.
为了满足严格的重量和尺寸要求, 采用了中压双

组元推进系统以及高强度7055铝合金材料壳体贮箱.
为确保发动机燃烧室压力提高后工作的可靠性, 采用

了耐高温抗氧化能力更强的硅化钼高温抗氧化涂层.
为确保系统工作压力提高后发动机变推力的可靠性,
流量调节器步进电机的驱动采用了“3-2-1升频启动控

制策略”. 此外, 推进系统还具有关键功能冗余和自主

管理能力, 提升了故障隔离能力和系统可靠性.
天问一号火星探测任务通过一次发射实现火星

“绕、着、巡”三大任务, 开展火星全球性、综合性的

环绕探测, 并在火星表面开展区域性巡视探测, 任务

起点高, 技术跨度大, 研制难度空前, 这也决定了推进

系统具有要求高、技术新、难度大、复杂度高、风险

高的特点, 研制期间攻克了一系列关键技术. 本文介绍

了推进系统方案、组成、技术特点、关键技术及飞行

情况, 可为新型推进系统的研制提供参考.

2 任务需求

着陆巡视器推进系统面临的主要任务有如下

需求.
(1) 轻质化、小型化要求高. 受进入舱重量、气动

条件约束的进入舱大底和背罩形成的内部空间尺寸、

背罩分离前需工作的发动机在背罩上的开孔尺寸限

制, 着陆巡视器推进系统的轻量化、小型化要求高.
(2) 着陆过程轨控发动机变推力可靠性要求高.

EDL过程时间短, 控制精度要求高, 需要轨控发动机

精准可靠变推力, 步进电机主、备份绕组能快速自主

切换, 并能在7500 N或5000 N工况短间隔热启动.
(3) 推进系统在轨长期贮存约10个月后可靠工作.

高压气路长期承35 MPa高压、贮箱满载推进剂以及

气路电爆阀/液路电爆阀等经历复杂在轨环境长贮后

应功能正常、性能无变化.

(4) 推进系统需适应器地通信大时延. 天问一号在

火星EDL时器地单程通信时延约18~20 min, 无法通过

地面进行实时测控, EDL过程中推进系统故障检测、

处置、工作模式切换及钝化均由器上自主执行.
(5) 飞行过程中, 特别是火星EDL过程中环境条件

复杂
[4]: 多次大量级冲击、火星稀薄大气高速来流等,

推进系统须适应该环境并能可靠工作.

3 推进系统简介

3.1 推进系统基本方案及组成

着陆巡视器采用了氦气恒压挤压式中压双组元统

一推进系统, 推进剂为绿色四氧化二氮和甲基肼. 高压

路初始工作压力为35 MPa, 发动机的室压约为2 MPa.
采用1只复合材料气瓶贮存增压气体, 4个金属膜片贮

箱来贮存和管理推进剂, 1台7500 N变推力发动机提

供轨控推力, 20台250 N发动机和6台25 N发动机完成

姿控和部分轨控任务. 推进线路盒负责与GNC和数管

通信, 并根据控制指令驱动变推力发动机步进电机和

阀门工作. 采取2项自主管理措施: 贮箱压力自主管理

和剩余推进剂自主钝化. 着陆巡视器推进系统干重不

超过98 kg, 标称推进剂加注量170 kg. 推进系统原理

图及总装构型见图1.

3.2 推进系统工作过程

器箭分离后, 择机进行液路管路真空排气.
在轨约10个月飞行期间, 氦气贮存在高压气路内,

由气路电爆阀与下游管路隔离; 推进剂贮存在金属膜

片贮箱内, 由贮箱的金属膜片与上游管路隔离, 由液

路电爆阀与下游管路隔离; 择机进行推进系统自检,
对变推力发动机流量调节器、自锁阀以及推进线路盒

状态进行测试, 确认产品状态.
和环绕器分离前, 着陆巡视器完成液路管路推进

剂充填和贮箱增压. 此后姿控发动机具备了工作状态.
为确保推进系统工作可靠, 在设定的贮箱压力范围内

采用落压模式工作, 大气进入前转为恒压模式.
7500 N变推力发动机点火前, 驱动气供应到推进

剂阀的导阀入口, 此后7500 N变推力发动机具备了点

火条件. 背罩分离后7500 N变推力发动机开机, 在

250 N发动机和25 N发动机的配合下, 完成动力减速、

悬停、避障、缓速下降和软着陆任务.
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因经历昼夜交替时火星表面温差大, 为确保着陆

巡视器的安全, 着陆后进行了剩余推进剂和增压气体

钝化: 将剩余推进剂采用250 N发动机对喷点火耗尽,
随后打开钝化电爆阀将增压气体排空.

4 推进系统技术特点

(1) 采用中压双组元推进系统, 轻小型化程度高

受进入舱空间尺寸和结构质量限制, 传统的低压

推进系统方案无法满足任务要求. 经多方案比较, 采

用发动机燃烧室压力约2 MPa的中室压双组元发动机

实现了轻小型化目标. 相对于传统推进系统方案, 重量

减少约53 kg, 高度减少约919 mm. 相对于传统的航天

器发动机, 着陆巡视器发动机的室压提高约2.5倍, 发

动机尺寸减小, 由此带来: 发动机热流密度增大, 紧凑

结构喷注器高性能设计、防热设计、选材、燃烧不稳

定抑制难度加大,常规涂层耐高温抗氧化裕度变小;变
推力发动机步进电机调节过程中阻力加大, 裕度变小;
推进系统水击量级更大, 对产品破坏性加大. 推进系统

通过技术攻关, 解决了上述问题.

图 1 (网络版彩图)天问一号火星着陆巡视器推进系统原理图及构型
Figure 1 (Color online) Propulsion system schematic and configuration of Tianwen-1 Mars Lander and Rover.
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(2) 轨控发动机可精准可靠变推力工作

针对任务约束和可靠变推力需求, 提出了步进电

机“3-2-1升频启动控制策略”, 轨控发动机可精准可靠

实现推力5:1调节, 步进电机主、备份绕组可快速自主

切换, 并能在7500 N工况或5000 N工况短间隔再启动.
(3) 在轨长期贮存约10个月后可靠工作

推进系统在轨贮存约10个月后再工作为国内首

次: 气瓶长期保持承约35 MPa高压状态(飞行过程中气

瓶压力还会因环境温度升高而升高), 氧/燃推进剂贮

箱保持满载推进剂状态, 气路电爆阀/液路电爆阀在轨

贮存约10个月后才起爆, 均不同于以往地球轨道卫

星、载人飞船和月球探测器, 对此, 在推进系统长期

密封性、推进剂与材料相容性及提高单机可靠性上采

取了相应措施.
(4) 适应器地通信大时延, 自主管理能力更强

EDL段器地单程通信时延长达18~20 min, 无法通

过遥测参数监视推进系统实时状态进行地面干预 .
EDL全程, 推进系统相关动作均通过程控指令、延时

指令和预案自主执行, 自主管理能力更强: 两器分离

后滑行段飞行时对贮箱压力进行自主管理, 保证发动

机性能同时提高系统可靠性; 采用双重策略自主结束

推进剂钝化点火, 确保推进剂钝化安全、可靠.
(5) 大量级冲击、火星大气等复杂环境适应性

更强

飞行过程中冲击环节多, 且部分冲击量级较以往

型号更高, 大质量电子器件、步进电机、贮箱、减压

阀、自锁阀和电磁阀等对冲击相对敏感的产品均进行

了适应性设计并通过了冲击试验考核.
着陆巡视器采用金属膜片贮箱贮存和管理推进

剂, 消除了推进剂晃动对整器飞行姿态的干扰.
三型发动机均通过了火星稀薄大气高速来流模拟

环境点火考核, 发动机可适应火星稀薄大气高速来流

环境.

5 关键技术及攻关情况

5.1 适应频繁启停的发动机变推力可靠驱动技术

7500 N变推力发动机可靠变推力是着陆巡视器成

功在火星表面软着陆的关键. 从7500 N发动机点火至

火面着陆时间短, 而此时器地单程通信时延大, 步进

电机绕组控制、状态确认和切换只能由探测器自主执

行, 因此必须确保变推力过程可靠. 为满足轻小型化要

求, 发动机入口压力提高到约3.7 MPa, 流量调节器所

受的负载力大幅增大. 而控制系统需要变推力发动机

步进电机在128 ms控制周期内具备行进最多120步的

能力, 即变推力工作过程中步进电机需要频繁启停. 经
理论分析和试验验证, 采用1000 Hz控制策略(即步进

电机行进1步用时1 ms) , 流量调节器入口压力约

3.7 MPa时, 存在步进电机失步导致发动机变推力不到

位的风险. 如果在变推力过程中发生步进电机失步, 发
动机的实际推力大于需求推力时, 存在推进剂消耗量

变大而提前耗尽的风险. 步进电机带负载再启动过程

复杂, 为确保发动机可靠变推力, 需开展攻关.
建立了步进电机-负载系统动态模型, 对不同负

载、不同驱动策略下步进电机启动的动态特性进行了

分析, 获得了典型工况下步进电机的启动裕度和失步

机理. 开展了推进线路盒与步进电机测试台/流量调节

器/发动机等多工况、多指令模式的砝码加载试验、

联合液流试验和推进线路盒与发动机匹配性验证热试

车, 对不同驱动策略进行了验证, 优选出了满足任务使

用要求的驱动策略——“3-2-1升频启动控制策略”(即
每个控制周期内, 走第一步时给步进电机绕组持续加

电3 ms, 走第二步时给绕组持续加电2 ms, 此后每步按

1 ms, 从而提高了步进电机动态启动时的力矩裕度),
并将推进线路盒中步进电机绕组供电改为热备份, 制

定了可靠的步进电机绕组切换策略, 实现了变推力发

动机可靠变推力的目标.

5.2 高性能中室压7500 N变推力发动机技术

采用发动机室压/结构参数优化及结构一体化设

计大幅减小了火星软着陆用7500 N发动机的结构尺寸

和结构质量(图2). 室压提高导致发动机的热流密度增

加, 头部结构紧凑, 加之隔热屏对发动机的加温作用,
发动机比冲性能提高、典型工况短间隔再启动和热防

护设计难度非常大. 因此, 需开展攻关, 在保证发动机

性能满足任务要求的同时, 兼顾可靠的冷却,控制发动

机喷注器和喷管温度, 还需验证发动机对火星稀薄大

气高速来流环境的适应性, 确保发动机工作可靠.
通过多台次地面热试车和高模热试车, 获得了发

动机比冲性能、短间隔热启动特性、带隔热屏点火特

性以及可靠性. 构建了火星稀薄大气高速来流模拟点

火试验环境
[5], 对发动机在稀薄CO2典型速度来流条
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件下7500 N工况和5000 N工况启动特性进行了考核.
经测试, 来流模拟系统能够形成100~200 m/s速度的稀

薄来流, 真空舱压力基本维持在1.6 kPa, 装置内部静压

约为4.7~5.28 kPa[5]. 结果表明在来流速度200 m/s条件

下, 7500 N变推力发动机能正常启动, 相同启动工况重

复性良好, 来流条件下发动机启动性能稳定
[5]. 攻关结

果: 7500 N工况真空比冲优于298 s, 可在7500 N工况

和5000 N工况间隔1 s再启动, 并且可在火星稀薄大气

来流环境下可靠点火工作.

5.3 高可靠中室压250 N发动机技术

通过提高发动机室压减小了250 N发动机的结构

尺寸和结构质量, 且减小了背罩开孔尺寸, 系统减重效

果显著. 任务要求的发动机单次最长工作时间、累计

工作时间和脉冲工作次数相对于基线产品均大幅增

加, 喷管周围设置导流结构的使用环境且高入口压力

工况(点火时喷管喉部最高温度超过1500℃), 且面临

火星稀薄大气高速来流的情况下仍须确保工作可靠.
然而发动机热流密度大, 喷注器小且结构紧凑, 验证难

度大. 因此需开展攻关,攻克高温抗氧化涂层技术、确

保250 N发动机稳定燃烧所需的特殊结构声腔技术、

降低头部及阀门温度, 并验证250 N发动机对火星稀薄

大气高速来流环境的适应性.
250 N发动机长寿命工作对喷管耐高温抗氧化要

求高, 攻克了硅化钼涂层制备工艺关键技术, 国内首次

将硅化钼(MoSi2)高温抗氧化涂层(图3)用于航天器, 可
保证发动机身部可靠工作温度达到1550℃以上, 提高

了涂层耐高温抗氧化裕度. 为解决因空间紧凑导致的

声腔面积占比不足、减少声腔结构带来的燃烧回流

区, 消除发动机燃烧不稳定隐患, 首创了组合式紧凑型

声腔结构, 采用头部上的声腔孔+身部上的锲形槽构

成声腔结构, 经试车验证, 该声腔结构有效抑制了发

动机不稳定燃烧. 250 N发动机头部喷注器法兰采用

十字交叉镂空结构有效增加了热阻, 减少了身部热量

向上游传递, 降低了头部及阀门温度, 并采用无摩擦

大行程电磁阀, 提高了发动机工作可靠性. 开展了火

星稀薄大气高速来流对发动机点火影响仿真分析, 模

拟火星CO2稀薄大气来流环境开展了250 N发动机点

火考核, 验证了该发动机对火星稀薄大气来流环境下

点火的适应性. 攻关结果: 发动机喷管耐受温度达到

1550℃以上, 单次最长工作时间、累计工作时间和工

作次数均满足任务要求, 可在火星稀薄大气高速来流

环境下可靠点火.

5.4 7055高强度铝合金壳体金属膜片贮箱技术

国内首次将7055高强度铝合金材料用于贮箱壳

体, 以满足着陆巡视器轻量化要求. 但7055材料在传统

的热熔焊接过程中存在晶粒快速长大、力学性能急剧

下降的问题, 因此采用何种焊接技术及焊接参数对贮

箱壳体进行合拢焊接, 以及对7055壳体与纯铝膜片进

行焊接是一个亟待解决的难题. 7055材料及其焊缝与

MON-1和MMH推进剂的长期相容性未知, 需开展有

图 2 (网络版彩图)火星着陆7500 N发动机(左)和月球着陆
7500 N发动机(右)示意图
Figure 2 (Color online) Diagram of 7500 N main engine for Mars
lander (left) and 7500 N main engine for Lunar lander (right).

图 3 (网络版彩图)250 N发动机硅化钼涂层喷管
Figure 3 (Color online) MoSi2 coated nozzle of 250 N thruster.
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效验证. 此外, 为最大限度实现轻量化, 需要进一步提

升贮箱的排放效率.
开展了7055材料贮箱壳体搅拌摩擦焊关键技术攻

关, 获得了7055铝合金搅拌摩擦焊的焊接参数, 密封性

检测及X射线检测结果等满足要求. 针对7055材料壳

体与纯铝金属膜片焊接, 进行了多种焊接方案比较,
优选出氩弧焊进行焊接, 密封性检测及X射线检测结

果等均满足要求. 开展了7055铝合金试片、7055-7055
铝合金对接焊缝试片(图4)、7055与纯铝对接焊缝试

片以及真实贮箱与推进剂长期相容性验证, 试验结果

表明, 7055壳体材料金属膜片贮箱与推进剂满足相容

性要求. 基于膜片翻转过程仿真结果对膜片设计参数

进行了优化, 相比相近容积的金属膜片贮箱, 排放效

率提高了1%以上. 攻关结果: 单个金属膜片贮箱结构

质量不超过6.5 kg, 相比常规方案金属膜片贮箱减重

25%, 排放效率提高了1%以上.

6 系统级试验验证

研制过程中开展了4轮推进系统冷流试验、2次着

陆巡视器推进系统热试车和7次火星着陆验证点火试

验等多项系统级试验.

6.1 着陆巡视器推进系统热试车

开展了着陆巡视器推进系统方案热试车和推进系

统可靠性热试车.
通过着陆巡视器推进系统方案热试车和推进系统

可靠性热试车, 验证了推进系统设计方案的正确性, 考
核了系统飞行程序设计的正确性, 获取了系统工作参

数、参数匹配性、接口协调性和典型工况下系统工作

性能;试车结果均满足总体要求.通过可靠性热试车还

验证了经过整器鉴定级力学环境和热环境试验后产品

的性能, 积累了可靠性子样. 推进系统可靠性热试车照

片见图5.

6.2 火星着陆验证试验

开展了着陆验证器着陆火星表面验证点火试验

(图6). 受模拟着陆火星时着陆器重量限制, 每次试验

中推进剂加注量精度要求高, 共进行了7次推进剂加

注和7次点火试验. 点火过程中, 推进系统均工作正常,
性能参数满足要求, 试验均取得圆满成功. 通过火星着

陆验证试验验证了火星表面悬停、避障、缓速下降及

软着陆方案的正确性, 验证了推进系统与相关分系统

的接口正确性, 积累了推进系统可靠性子样.

图 4 (网络版彩图)7055-7055材料搅拌摩擦焊缝
Figure 4 (Color online) Welding lines of FSW based 7055-7055
material.

图 6 (网络版彩图)火星着陆验证器点火试验
Figure 6 (Color online) Hot fire test of the Mars landing validator.

图 5 (网络版彩图)天问一号火星着陆巡视器推进系统热
试车
Figure 5 (Color online) Hot fire test of Tianwen-1 Mars Lander and
Rover propulsion system.
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7 飞行任务结果

2020年7月23日, 天问一号火星探测器成功发射.
2021年5月14日, 进行了两器分离前推进系统状态设

置. 5月15日7时18分, 着陆巡视器成功软着陆于火星

表面预选着陆区. 着陆后, 推进系统完成了推进剂和

增压气体自主钝化. 随后推进系统断电, 完成了首次

火星探测的使命
[6].

根据飞行遥测数据分析:
(1) 近10个月长期飞行期间, 气瓶压力下降约

0.05 MPa, 贮箱压力无变化, 7500 N变推力发动机的流

量调节器工作正常, 推进线路盒状态良好;
(2) 推进系统液路管路充填和贮箱增压过程正常,

参数符合预期;
(3) EDL全程, 7500 N变推力发动机、250 N发动

机以及25 N发动机入口压力均符合预期, 与地面调试

值一致性好;
(4) 火面着陆时, 气瓶末压满足使用, 裕度合理;
(5) 7500 N发动机额定工况火面推力与额定推力

的偏差为+1.07%, 优于指标要求;
(6) 7500 N发动机变推力工作正常(在轨推力曲线

见图7), 推力符合预期;
(7) 250 N发动机以及25 N发动机工作正常, 单次

最长工作时间、累计工作时间和累计工作次数均未超

过设计指标, 且裕度较大;
(8) EDL全程推进系统各测点温度均正常, 裕度

合理;
(9) 剩余推进剂和增压气体钝化执行正常.
综上所述, 本次飞行任务中推进系统指令接收和

执行正确, 所有功能均正常, 各项性能指标均达到或

优于要求值, 首次上天飞行的中室压7500 N变推力发

动机、250 N发动机硅化钼涂层、高强度7055铝合金

材料壳体金属膜片贮箱等表现稳定可靠.

8 结论

天问一号火星着陆巡视器成功实现了我国首次火

星表面软着陆. 着陆巡视器推进系统是最重要的分系

统之一. 推进系统采用了中压双组元推进系统以及

7055材料壳体金属膜片贮箱实现了轻小型化, 采用步

进电机“3-2-1升频启动控制策略”确保发动机可靠变

推力, 采用高可靠气、液路管理方案确保推进系统适

应了复杂飞行环境, 采用贮箱压力自主管理和自主结

束剩余推进剂钝化点火措施, 确保了器地通信大时延

下可靠、安全工作.
飞行试验数据表明推进系统功能正常、工作可

靠,各项性能参数均满足指标要求;系统设计方案、关

键技术得到了全面、有效验证. 推进系统有力支撑了

火星表面软着陆任务取得圆满成功.
中压双组元推进系统具有质量轻、尺寸小、易于

实现变推力等优点, 适用于中等总冲需求的航天任务.
天问一号着陆巡视器推进系统可为后续对结构质量和

尺寸严格要求的航天器的研制和应用提供重要参考.
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Characteristics and flight performance of the Tianwen-1 Mars Lander
propulsion system
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2 Shanghai Engineering Research Center of Space Engine, Shanghai 201112, China;
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The weight and size of the propulsion system for the Tianwen-1 Mars Lander are strictly restricted. Instead of a commonly used
propulsion system, a medium-pressure two-propellent propulsion system and tanks with a shell of 7055 high strength material are
used to realize the target of lightness and miniaturization. The chamber pressure is approximately 2 MPa. Compared with traditional
propulsion systems, the weight is reduced by approximately 53 kg and the height is reduced by approximately 919 mm. This is the
first application of a medium-pressure two-propellent propulsion system in the aerospace field. We analyze the system design,
components, technical characteristics, key technologies, and solutions, and finally describe the flight performance of the propulsion
system. The results indicate that all functional and technical indexes meet the target well, the propulsion system works reliably, key
technologies have been proven, and the flight of the Tianwen-1 was successful. This article provides important references and
guidance for the design and application of medium-pressure two-propellent propulsion systems for future complex deep space probes.

Tianwen-1, Mars, lander and rover, propulsion system

doi: 10.1360/SST-2021-0481

韩泉东等: 天问一号火星着陆巡视器推进系统特点及飞行分析

244

https://doi.org/10.1360/SST-2021-0481

	天问一号火星着陆巡视器推进系统特点及�飞行分析
	1�� 引言
	2�� 任务需求
	3�� 推进系统简介
	3.1�� 推进系统基本方案及组成
	3.2�� 推进系统工作过程

	4�� 推进系统技术特点
	5�� 关键技术及攻关情况
	5.1�� 适应频繁启停的发动机变推力可靠驱动技术
	5.2�� 高性能中室压7500 N变推力发动机技术
	5.3�� 高可靠中室压250 N发动机技术
	5.4�� 7055高强度铝合金壳体金属膜片贮箱技术

	6�� 系统级试验验证
	6.1�� 着陆巡视器推进系统热试车
	6.2�� 火星着陆验证试验

	7�� 飞行任务结果
	8�� 结论


