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摘要：火星进入、下降与着陆技术(en仃y，descent and landing，EDL)是火星着陆探测最为关键的环节。火星与地

球再入返回过程相比，由于火星大气成分、物理性质与地球大气存在较大差别，且具有较大不确定性，使火星EDL过程历

经时间短、状态变化快，对减速性能要求高，时序紧张。从工程实现角度分阶段开展了任务分析，识别了火星EDL环节面

临的问题和挑战，提出了关键环节技术途径选择。
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O 引 舌

航天科技是一个国家综合国力的重要标志，以火

星为代表的深空探测是世界航天发展的前沿。2018年

前后，中国将完成探月工程重大科技专项“绕”“落’

“回”的发展目标，具备“探索太空的脚步迈得更大、更

远”的基础，火星将是中国深空探测任务的新目标”1。

火星探测距离远、环境复杂、技术难度高、风险

大，将在探月工程的基础上进一步突破一批新的核心

技术，对于推动我国航天技术跨越、促进科学技术发

展具有重要的意义。

本文针对火星着陆探测任务，主要梳理了任务技

术难点与特点，并对着陆过程各关键环节进行了技术

途径选择与探讨。

1 国际火星着陆技术分析

迄今为止国际上共实施了43次火星探测活动，在

火星表面(不含火星两个卫星)着陆的任务15次；美

国8次中7次成功，1次失败；前苏联6次中5次失败，

1次部分成功；欧空局1次失败。2016年3月发射的

“ExoMars”探测器正在奔火途中。从任务完成情况可

以看出，火星着陆的风险性极大，对航天器设计考验

极为苛刻，而着陆失败几乎都是发生在接近火星表面

的EDL过程中。

在火星探测软着陆方面，美国已经成功实现了7个

收稿日期：2016．03．15；修回日期：2016．04．08

无人火星探测器软着陆。这些成功实施的火星进入探

测器EDL关键参数如表1所示。

总结国际上己成功实施的7个无人火星进入探测器

的减速着陆系统特点如下：

1)迄今为止，成功的火星着陆和巡视勘察探测器

的发射质量都较大，最小的也有约600 kg。欧洲的“猎

兔犬一2”是国际上唯一实施的小型火星着陆器任务，但

着陆未成功；

2)由于火星大气密度极低(约为地球大气的

1％)，在火星表面实现软着陆，像地球卫星单靠气动

力减速方法来实现着陆是不现实的，也是不经济的，

需通过自身气动外形、降落伞、减速制动等综合减速

和缓冲方案来实现；

3)由于火星大气稀薄，探测器弹道系数较小，一

般小于100 k∥m2；

4)由于进入方式不同，探测器进入火星大气速度

在4．7～7．3 lCrll／s之间；

5)火星着陆与巡视勘察任务的降落伞均采用基于

“海盗”任务研制的“盘．缝一带”降落伞，单级开伞减

速；开伞马赫数在1．1~2．0间，动压在350～750 Pa间；

6)气动外形均采用“海盗”任务的70。半锥角的球

锥外形，尽可能获得高阻力系数，提高减速效率，进

一步降低开伞风险。

7)大部分火星进入探测器不具备“自主障碍检测
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与规避”能力。截至目前，只有美国2011年发射的火星

科学实验室采用“空中起重机”着陆方式，具备此项能

力。

2火星着陆任务技术难点

火星探测EDL技术是开展火星表面探测的关键技

术之一。与我国已有的返回式卫星、神舟飞船相比，

火星进入探测器的进入、降落与着陆过程有一定的相

似性，但是由于火星大气层的成分、物理性质与地球

的大气存在较大的差别，火星大气具有较大的不确定

性，并时常有狂风、沙尘暴等，火星进入探测器在如

此稀薄的大气里运动，使得整个EDL过程“历经时间

短、状态变化快，减速要求高，任务风险大”。

火星探测EDL系统设计有其自身特点和要求，需

重点解决以下技术难点：

1)针对不确定火星环境的EDL系统设计

地球返回着陆是探测任务的结束，而火星进入着

陆是探测任务的开始，对着陆可靠性和安全性理应要

求更高。为此，需准确识别关键的环节和设计的技术

难点。

由于大气稀薄，火星进入探测器经气动外形减

速、降落伞减速后，稳降速度仍达不到安全着陆要

求，必须再采用反推发动机、着陆缓冲机构等手段。

整个EDL过程一般包括气动外形减速、降落伞减速、

反推发动机动力减速和着陆缓冲4个阶段，需要合理的

系统设计将4个阶段构成一个有机整体，合理分配系统

指标和任务时序。

火星大气模型没有实测手段，与地球大气比，有

更大的不确定性，国内也没有经过飞行验证的数据。

此外，火星大气由于稀薄而不稳定(季节、夜昼、火

星风暴)，火星尘暴较地球更为严重。尘暴平均风速

约50 m／s，最大风速约150 m／s，这些环境特性对降落

伞稳定飞行和着陆稳定性设计有较大影响。

火星表面地形复杂，遍布岩石、斜坡、沟壑等障

碍物，能否自主检测并规避这些潜在的障碍对于安全

着陆火星而言是至关重要的。在工程应用中，最大的
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困难是缺少相应仿真环境与数据，难以开展真实的试

验，这些未知的环境因素均直接影响任务的安全着陆

和系统设计。

2)气动外形设计

合适的气动外形是确保火星进入探测器安全通过

高速高温飞行区，并最终实现火星软着陆的重要保

障。根据现有火星探测器的数据，从进入火星大气开

始，至降落伞开伞完成，探测器的速度由几千米每秒

迅速减小到几百米每秒左右，这个阶段主要是依靠探

测器自身的气动阻力进行减速。但是由于火星大气非

常稀薄，相比地球上减速着陆，同样的有效载荷需要

更大直径的外形结构和更好的防热材料。

3)超音速降落伞及开伞控制

在火星减速四级手段中，超音速降落伞是技术难

度最大的环节。由于火星的大气密度低，其透气性、

稳定性及充气性能都会发生很大变化，另外，仅依靠

探测器气动外形难以减速到亚声速条件，火星探测器

使用降落伞需要在超声速、低高度下打开，存在开伞

困难、开伞不稳定等问题。

由于火星大气成分、物理性质与地球的大气存在

较大差别，火星探测器着陆减速系统的降落伞开伞条

件、开伞控制方法都与地球上的回收与着陆不一样，

相关技术工作难度大，研制周期长，如美国“海盗号”

的降落伞研制花了10年时间。

4)进入制导及高精度避障控制

地火之间通讯时延最大约为20 min，而火星进

入、降落及着陆的整个过程只持续6～8 min，因此火星

进入探测器必须具备较强的设计余量和自适应能力。

火星距离下测定轨精度较地球差，再入初始条件误差

导致的散布相对较大，而散布精度是与落点安全问题

密切相关。

5)地面试验验证问题

在国内返回卫星和载人飞船的基础上，气动减速

和气动特性分析相关的理论和工具比较完备，目前的

主要困难在于火星大气模型的特殊性／不确定性影响相

关的理论分析和工程建模。

另外，由于火星环境与地球有较大的不同，有必

要在地面开展相关环境模拟试验，火星探测用降落伞

的研制试验与地球上回收航天器所用降落伞的研制试

验存在着不同，无论是从试验方法、试验条件的模拟

以及理论分析上都有较大差别，高空模拟试验虽然能

够模拟大气的密度环境，但是开伞马赫数、动压无法

同时模拟，试验验证难度大，这是研制过程中需要特

别注意和重点考虑的问题。

3 火星EDL过程关键环节技术途径分析

3．1 EDL过程阶段划分

火星探测器的减速着陆过程基本分为4个阶段。

第1阶段：大气减速段，进入段又称为高超声速

段，当探测器到达火星时，其相对火星速度在4~7 kIll／s

之间，探测器依靠气动阻力将速度减小到2 Ma左右，

消耗掉动能的99％。进入段大约从高度125 km处开

始，到降落伞完全展开位置，是整个EDL过程气动环

境最恶劣的阶段，期间经历峰值过载、动压并产生大

量的气动热。

第2阶段：伞系减速段，当探测器速度降低到一定

程度，到达一定高度时降落伞打开进一步消耗动能，

由于降落伞受材料和结构的限制，对开伞高度和速度

有一定约束，若开伞高度太低，探测器可能没有足够

时间将速度减小至可接受的范围，若开伞高度太高，

速度可能又不满足要求。通常，超音速伞要低于2 Ma

打开，亚音速伞要低于0．9 Ma。当速度低于0．65 Ma

时，防热大底抛掉，发动机预热为着陆段做准备。

第3阶段：动力减速段，由于火星大气稀薄，经过

气动外形和降落伞减速后，仍有约80 m／s的速度，此

阶段通常采用固体和液体反推发动机进行动力减速。

第4阶段：着陆缓冲段，为确保安全着陆在火星表

面，探测器相对火星的动能必须在触地前完全或几乎

完全消除掉。针对火星地面环境，最后末级的动能缓

冲通常有“气囊”和“着陆腿”方式，完成动力减速段后

残余速度的缓冲吸能，确保探测器软着陆。

3．2进入方式选择

基于目前技术能力，火星大气进入方式主要有“弹

道式”和“弹道．升力式”2种。不同的进入方案直接影响

进入探测器系统功能、配置、过载、防热、开伞高

度、落点精度等诸多方面设计状态。

1)弹道式：进入火星大气层后只产生阻力不产生

升力，升阻比为0。

2)弹道．升力式：在弹道式进入基础上，通过配

置质心方法，探测器进入火星大气层产生一定的升

力，升阻比一般不超过0．5，如图l所示。

调研分析目前国际上成功的7次火星着陆任务：

“探路者”(MPF)、“漫游者”(MER)和“凤凰号’

(Phoenix)均采用了“弹道式”进入方式。“海盗号’

(Viking)和“科学实验室”(MSL)采用了“弹道．升

力式”进入，但两者有本质区别。“海盗号”进入过程没

有制导，对升力的大小和方向不加以控制和利用，其
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图1 弹道．升力式进入示意

Fig．1 Illu刺ion of gIlided trajectory

采用升力式构型是由于作为美国首次火星着陆任务，

基于降低任务风险，使进入轨迹平缓，降低热流密度

峰值等提高生存能力，但代价是着陆精度降低。“科学

实验室”是国际上首个采用“弹道．升力式”进入和控制

的火星探测器，通过控制倾侧角实现了较高着陆精度

(与设计落点偏差仅2．4 km”1)。相比其它火星进入探

测器，其弹道跟踪精度和开伞点精度更高，减速高度

更低。

针对不同的进入方式，工程考虑要素主要包括系

统配置、气动特性、热环境、开伞条件和方案鲁棒性

等等，表2为不同进入方式的主要要素比对。

表2不同进入方式对比

Table 2 Compare of different entry methods

项目 弹道式进入 弹道．升力式进入

外形结构

着陆精度

气动特性

热环境

开伞高度

开伞动压

系统配置

大气环境偏

差适应性

气动参数偏

差适应性

简单 质心不配置在进入器中心轴线，相对复杂

落点散布大：进入轨道由离轨姿态确定，不能进行调l落点散布小：在进入段可通过滚动控制改变升力的方向，使得进入探测器

整，使得进入探测器着陆点有很大的散布 J有一定的机动飞行能力，减小进入探测器的落点散布

标称阻力系数较大 阻力系数略小，但有一定升阻比可提高减速效率和控制航程

一 相对弹道式进入，总加热量增大约25％

较低 具备更高开伞高度，可提高3 km以上

一 开伞动压散布区间小，有利于开伞

配置简单，重量轻 需增加制导控制系统配置，相对复杂

较敏感，对大气密度误差要求严 昙篆萎蓁应能力：同条件下，在大气密度偏差增大25％情况下，仍能满足
较敏感，对气动参数误差要求严 擎竺量应能力：同条件下，在气动密度偏差增大25％情况下，仍能满足开

综合上述，弹道式进入方式系统组成和系统配置

相对简单，但散布比较大，对于火星环境的不确定适

应能力较弱；“弹道．升力式”在保证着陆精度有优势，

对导航初值偏差、大气密度偏差、气动参数偏差有更

好的适应能力，有利于系统方案的鲁棒性。基于我国

在神舟飞船、“嫦娥5号”飞行试验器等任务实施已有的

技术基础，火星着陆探测任务可采用“弹道．升力式”进

入方式。

3．3气动外形选择

从进入火星大气开始，至降落伞开伞完成，探测

器的速度由几千米每秒迅速减小到几百米每秒，这个

阶段主要是依靠探测器自身的气动阻力进行减速。火

星探测器气动外形方案的确定是探测器防热系统设

计、进入轨道设计以及减速着陆系统设计的基础，是

减速着陆系统方案设计前须要解决的问题。

由于火星大气非常稀薄，火星进入探测器减速具

有较高的设计难度，合适的气动外形是确保火星进入

探测器安全通过高速高温飞行区，并最终实现火星软

着陆的重要保障，火星进入探测器外形设计需重点考

虑以下几个方面：

1)减速效率须具有高效的气动减速性能，进入探

测器的阻力特性是其外形设计的首要考虑因素，以便

探测器在进入过程中能够迅速有效地减速；减速后能

创造合适的开伞条件；

2)具有较好的减速装置质量比；

3)减速过载／气动加热：具有低效的气动加热性

能，从而减轻防热系统设计的负担，必须具有足够的

静稳定性以及良好的动稳定性，确保进入火星大气过

程中，能够维持小攻角，避免出现倒向稳定。

目前国外火星着陆外形方案一般采用半锥角较大

的球锥形，半锥角一般设计成700，弹道系数一般均小

于100 k∥m2，这是借鉴了“海盗号”成功的经验，之后

“探路者”“漫游者”“凤凰号”和“科学实验室”等都是采

用这种气动外形，如图2所示。对于火星的进入段，

选取半锥角为70。球锥形较合适，后体部分根据具体任

务需求进行设计和优化。
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图2 700半锥角气动外形”

Fig．2 Viking-he池ge 700 sphe咒-cone∞mshell

3．4伞系减速设计

己成功的无人火星探测减速着陆系统方案中，都

包含着一个超音速伞减速的部分。具体作用就是使用

超音速伞开伞减速，减小进入探测器的速度至亚音速

段，设计要素主要包括气动阻力和稳定性。

由于火星表面大气密度较低，在此种环境下工作

的降落伞，其织物的透气量可以忽略不计，因此为了

保证降落伞工作的稳定性，降落伞必须设计成一定结

构透气量的伞形，这是火星探测用降落伞的显著特

点。火星进入探测器的降落伞开伞环境有超音速、低

密度、低动压的特点，同时火星频繁的大气活动，如

尘暴等气象现象也可能对降落伞造成恶劣的开伞环

境。相比于地球回收用降落伞，火星进入探测器的降

落伞在工作过程中面临开伞困难、开伞不稳定、阻力

系数下降等问题。因此，在伞型选择过程中，需要对

各种伞型在超音速条件下开伞及工作性能进行考察。

在“海盗号”降落伞研制时期，美国进行了火星降

落伞选型研究：针对盘缝带伞、十字伞和改进的环帆

伞3种伞型，进行了大量的风洞试验、高空开伞试验，

在亚、跨、超音速条件下对降落伞充气特性、阻力特

性、稳定性能进行了考察、对比和验证，3种伞型结构

示意图如图3所示。

图3盘．缝．带伞、十字伞、环帆伞示意图

Fi吕3 D．G—B pmchutc、cross pa眦hute、血gsail p眦chute

早在1960—1970年，美国进行了大量的风洞试验、

空投试验，对盘．缝．带伞、十字伞和改进的环帆伞3种

伞型在超音速、跨音速、亚音速条件下的充气特性、

阻力特性、稳定性能进行了观察、对比和验证。从试

验结果及数据”“卿来看，十字型伞虽然具有最大阻力系

数，但随着开伞速度的增大，十字型伞呈现出较大的

振动现象，稳定性较差，而改进的环帆伞和盘缝带伞

在1．6 Ma范围内都能较好地工作，因此在其后试验中

只继续考察改进的环帆伞和盘缝带伞。图4所示为近

年来美国的研究成果，对比了环帆伞和盘缝带伞的阻

力系数随马赫数的变化，该曲线综合了风洞试验、高

空开伞、飞行试验的结果‘”“。

总体来讲，改进的环帆伞和盘缝带伞的基本性能

相近，“海盗号”进入型号研制后，选取了盘缝带伞作

为火星降落伞的伞型，在此后的7次成功任务中也均继

承使用了盘缝带伞，针对未来火星探测任务，国外也

设计了盘帆伞，目前正处于预研阶段。环帆伞和盘缝

带伞基本性能对比情况见表3所示。综合比较来看，

盘．缝．带伞在超音速、低密度开伞条件及工作环境中

稳定性好，可作为火星着陆探测任务首选。

万方数据



126 深空探测学报 第3卷

图4环帆伞和盘缝带伞阻力系数随马赫数的变化

Fig 4 Resist粕ce pa删meter ch如ging w油Mach n岫ber ofDGB、Ringsail
parachute

表3不同类型降落伞对比

Table 3 Compare of Different Parachute

环帆伞 盘缝带伞

降落伞摆角 相同量级：约为15。 相同量级：约为15。

动载系数 约为1．2 约为1．4

充气速度 相同量级 相同量级

工艺实现 复杂 简单

3．5防热系统设计

防热技术是火星进入减速着陆技术重要的一环，

能够防止进入探测器被高速气流产生的气动热损伤，

确保结构安全。通常防热结构的质量占整个进入质量

的10％～20％，因此须合理选择防热方案，恰当处理防

热结构与承载结构的关系，提高整个系统性能。

烧蚀防热是进入式航天器防热结构中重要的防热

形式，它是以防热材料热解、熔化、蒸发和对边界层

的质量注入为主要散热机理。典型的烧蚀材料包括石

棉．酚醛、玻璃．酚醛、高硅氧．酚醛等无机复合材料。

烧蚀防热结构的工作不受热流密度的限制，适应

流场变化能力强。随着烧蚀材料的低密度化，烧蚀防

热结构的质量面密度减小。因此，烧蚀防热结构特别

适合一次性进入航天器使用。烧蚀防热方案的优点是

许用温度高、结构质量轻、工艺性好，缺点是不能重

复使用。

我国返回式卫星回收、飞船返回舱等型号的防热

方案都采用烧蚀防热方式，其防热技术可用于火星进

入探测器进入时的防热结构设计。火星的大气密度远

低于地球，因此从防热角度分析，其环境参数优于地

球，设计难度相对较低，可采用烧蚀防热方案。

3．6缓冲系统设计

由于火星大气比较稀薄，一般火星探测进入探测

器经降落伞和动力减速后，仍需采用缓冲装置进行缓

冲着陆，需考虑着陆环境要求、初始速度、缓冲末速

度、最大许可过载、缓冲过程姿态和稳定性、缓冲系

统可靠性等。可选方案包括气囊缓冲、着陆腿缓冲、

压溃缓冲3种方式。

1)气囊缓冲：其优点是占用探测器的空间小；对

着陆点的环境要求低，适应性强：缓冲性能可靠，缓

冲效率高；缺点是气囊系统重量比例较大，并且随着

着陆规模的增加，实施难度更大，缓冲结束后需要扶

正展开才能工作。此种方式适用于着陆质量小于300

kg、包络直径小于1．5 m的较小着陆规模任务；对着陆

初始条件和着陆后姿态要求不严格。

2)着陆腿缓冲：通常是在着陆架内部安装有缓冲

器，在着陆过程中通过缓冲器的压缩变形而吸收冲击

能量。着陆缓冲速度一般不超过5 m／s，对着陆姿态和

着陆面的平整度有一定要求。其优点是着陆缓冲装置

重量较小，可通过悬停避障选择着陆点，着陆稳定性

好、不会产生翻滚，通过缓冲器的设计，可以避免着

陆过程的反弹；缺点是需要有姿态控制系统控制着陆

姿态。我国成功实施的“嫦娥3号”月球软着陆任务采用

此种方式。

3)压溃缓冲：压溃缓冲方式由蜂窝结构、泡沫结

构等构成，可将进入探测器防热大底内部充满，从而

在着陆过程中产生压缩，吸收冲击能量。优点是结构

简单，重量轻巧；缺点是吸收大的冲击能量需要很长

压缩行程。

从技术成熟度、环境适应能力、着陆姿态及对巡

视任务的影响、后续任务衔接性等角度综合考虑，缓

冲方案可采用着陆缓冲机构方式。

4结束语

火星EDL阶段是着陆任务中最为关键的阶段，决

定着整个火星着陆探测任务的成败。其过程涉及多个

关键环节，面临诸多技术难点。本文仅从主要设计要

素方面进行了分析比对，开展了相关关键环节的技术

途径初选和探讨，在工程任务实施中需充分借鉴国外

成功经验和失败教训，结合各方面约束条件开展系统

设计、优化各个环节衔接和指标匹配，并开展充分的

仿真分析与地面试验验证。
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Analysis and Design for the Mars Entry， Descent and Landing Mission

RAO Wei，SUN Zezhou，MENG LinZhi，WANG ChuaIlg，JI Long

(Be巧ing Instimte ofspacecmf【system Enginee血g，Be幻ing 100094，china)

Abstract：Entry，Descent and Landing(EDL)is the most pivotal phase f．or Mars landing exploration．Compared to the

Eanh reentry， EDL process of Mars has some similitudes．However，the composition and physical characteristics of Mars

a仃110sphere haVe much discrepancy wim earth a舡rlosphere，alld it has quite铲eat uncertainty．As a result，this makes tlle Mars EDL

process quite short and changeable，which requires hi曲deceleration ability and makes a tough scheduling．with considemtion of

project realization，the problems and challenges ofMars EDL process are identified，also the technical solutions ofthe piVotal

phase are proposed．

Key words： Mars； 1allding；mission analysis；technical solutions
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Analysis of Key Technologies for Unmanned Mars Sample Return Mission

MENG Lillzhil'DONG Jiel，xu Yingqia01，wANG Shu02

(1．Be巧ingInstitIlte ofspacecmR systemEngineering，Be巧ingl00094，china：2．chinaAcademy ofTechnologyBe幻ingl00094，china)

Abstract： U姗anned Mars sample retum mission is ofgreat significance to obtain scientmc results and improVe engineering
ability．The mission period is longer and tecllIlical risk is hi曲er compared with seVeral foreign Mars landing and mving missions．

The top—leVel system design is deteHnined by the mission flight mode．The rendezVous capture and salTlple仃ansfbr process should be

completed near the Mars orbit．Therefore，two probes with different fuIlctions are rcquired：one is used to perfbm Mars captIlre，

sample storage and Mars—Earth仃ansfer，the other to complete EDL process，Mars sllrface ascent and sample deliVery．Such key

issues as EDL mode，Mars ascent vehicle，Mars orbit rendezVous and capture，sample transfer，eanh entry Vehicle，system

scales， rocket selection， etc．are analyzed in this p印er．Tlle main tecllIlical difficulty aIld solution appmaches are discussed．

Key words：Mars： sample retum；scheme pla衄ing；mission analysis
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