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摘    要： 针对火星探测器空间环境特点和热控设计难点，提出了一种适用于火星环绕器的推进管路热控设计方法，通

过采用优化的加热功率、合适的多层层数和适宜的加热器分区实现地火空间复杂外热流下的管路控温。将该方法在“天问一

号”火星环绕器推进管路设计中进行分析与验证，对影响热控设计的因素如舱内外环境温度变化、管路是否有工质、是否受

太阳照射、包覆多层层数以及加热功率等进行了分析。研究表明，该方法具有高度环境适应性，在环绕器飞行全过程及变

轨条件下均能适应。未来需重点关注管路加热功率的设计和舱外多层包覆层数的影响，舱外管路受阳光照射影响大，设计

时应尽量避免阳光照射。以上研究结果可为后续深空探测推进管路热控设计提供一定的参考。

关键词：火星；推进管路；热控设计；影响因素

中图分类号：V47                     文献标识码：A                  文章编号：2096-9287（2023）01-0037-07

DOI:10.15982/j.issn.2096-9287.2023.20210086

引用格式：张玉花，杨金，盛松，等. “天问一号”火星环绕器推进管路热控设计与分析[J]. 深空探测学报（中

英文），2023，10（1）：37-43.

Reference format: ZHANG Y H，YANG J，SHENG S，et al. Research on the thermal design of the propulsion

pipeline on the Tianwen-1 Mars Orbiter[J]. Journal of Deep Space Exploration，2023，10（1）：37-43.

 引　言

火星探测举世瞩目，火星环绕器推进管路的温控

要求相比近地卫星指标更高、难度更大，主要体现

在：①国内目前仅有“天问一号”（Tianwen-1）火星探

测器前往火星，可参考的在轨温度数据有限；②探测

器从发射到环绕火星的整个过程中，外部热环境变化

剧烈，整星温度场波动频繁，对推进管路温度适应性

提出了高要求；③探测器变轨及姿态机动繁多，主发

动机点火时辐射温度高，推进管路热控需热防护，这

需要火星探测器推进管路采用定制化热控设计。

目前国内外直接研究火星环绕器推进管路热控设

计的文献较少，主要针对火星环绕器的概述性论述和

相关方案介绍，典型的有Paris等[1]对火星科学实验室探

测器的推进管路热控设计进行了介绍，指出影响推进

管路温差的因素主要为管路导热、接头漏热及向外辐

射。Bhandari[2]介绍了火星科学试验室中采用泵驱动流

体回路方案排散放射性同位素温差发电器约2 kW热

耗，并验证了该方案的可行性。Novak等[3]对“勇气号”

（Spirit）火星车的热控系统进行了介绍，受限于重量

且电源系统温度高指标要求，采用热开关进行控温，

达到了预期效果。Shaughnessy [4]介绍了“猎兔犬2号”

（Beagle 2）探测器的难点在于热控系统只能采用多层

隔热和充分利用太阳光的方法来实现低功率控温需

求。国内孙泽洲等[5]介绍了“天问一号”火星探测器关键

任务系统设计，并对着陆过程和火星表面巡视任务进

行了详细分析。朱新波等[6]对“天问一号”火星环绕器总

体设计进行了概述，主要阐述了任务要求、结构布局

及技术特点等。杨金等[7]研究了火星轨道上的外热流对

太阳帆板的影响程度，提出了受影响的临界轨道高

度。薛淑艳等[8]设计了“天问一号”火星车的纳米气凝胶

隔热装置，测试表明1 400 Pa、CO2气氛下，25 ℃时纳

米气凝胶隔热装置总导热系数低至0.008 W/mK。Meng
等[9]通过“天问一号”高分相机获得了9个最佳的火星着

陆点观测图片。另外也有对火星环境的研究，如

Yen等[10]介绍了 “好奇号”（Curiosity）火星车采集到的

16个岩石样品，进行了详细的矿物和化学分析，并获

得了钻孔剖面图。Pimenta[11]分析了不同火星经纬度下

大气的辐射特性等。

火星环绕器推进管路布局特点及热控难点主要

为：①推进管路穿舱频繁，推力器在舱外，而存储推

进剂的设备在舱内，管路需要从舱内穿出舱外，又由

于舱内布局紧凑，部分阀门等部件必须布置在舱外，

这样又会增加管路穿舱的频次；②推进管路多圈次环
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绕星体布局，环绕器舱内单机繁多，舱内已没有足够

空间供推进管路布局，大部分推进管路采用多圈次环

绕星体布局；③推进管路上的卡箍和三通频繁将管断

开导致不连续。为经受力学考验，推进管路需要采用

卡箍固定，推进管路长度长，需要较多卡箍固定，也

需要三通进行分流和变向，导致断开较多。本文设计

的火星环绕器推进管路布局图如图1所示。

 
管路

 
图 1    管路局部布局图

Fig. 1    Partial layout of the pipe
 

火星环绕器推进管路热控设计难度大：①环绕器

推进管路布局复杂、管路长，舱外管路多，要求热控

加热带数量大；②温度指标要求高，采用双组元的推

进管路分为燃/氧两个不同的分支，温度要求也高，如

液管路温度指标为–5～60 ℃，低压气管路指标为

5～40 ℃，加排阀指标为–5～60 ℃，主发动机工作时

气瓶温度需不低于20 ℃；③外热流环境复杂，环绕器

在飞往火星的过程中，太阳辐射从近地最大1 414 W/m2

逐渐减小到近火最大717 W/m2，直至火影期为0 W/m2，

期间姿态也变化繁多。地火转移姿态、深空机动姿

态、近火捕获姿态、轨道调整姿态、环绕火星科学探

测姿态等，会导致管路温差加大，进一步要求热控设

计具有更高的环境适应性。

文章针对火星环绕器推进管路的布局特点和热控

难点，提出了一种适用于火星环绕器的推进管路热控

设计方法，并在“天问一号”火星环绕器上进行了验

证，对影响推进管路热控设计的因素进行了分析，为

后续深空探测热控设计提供了一定的参考。

 1    数学模型

对于火星轨道上的探测器，其上任意节点，换热

方程如下[12]
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其中： 为节点j吸收的空间外热流； 为节点j的热

功耗； 为格布哈特系数； 为节点i与j之间的热传

导系数； 为节点j的热容量； 为与节点j有辐射换

热的节点数； 为与节点j有传导换热的节点数； 为

时间。

对于舱外推进管路，忽略管路径向的导热，仅考

虑轴向导热，认为同一截面处节点温度相同，导热方

程简化为有内热源的一维非稳态导热
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其中： 为节点i的温度； 为管路的导热系数； 为管

路的密度； 为节点i的热容量； 为时间； 为管壁等

效发射率。

 2    推进管路热控设计思路

火星探测任务具有以下特点：①飞行过程距离太

阳越来越远，受到太阳辐射逐渐减小，无地球反照和

红外辐射；②探测器环境温度比近地卫星更低；③部

分舱外管路受阳光直射；④推进系统为双组元，温度

指标各不相同。热控设计需采用与近地卫星不同的思

路，本文提出了一种适用于火星环绕器的推进管路热

控设计方法，具体为：①设计思路采用保温为主；

②探测器舱外管路的加热功率需比近地卫星更大，经

过试验摸索，对于直径为Φ14 mm的管路，建议舱内热

控功率为0.8 W/m，舱外功率为1.8 W/m；③舱外对日

面管路设置为一个单独加热回路；④探测器舱内管路

包覆5层多层隔热材料，舱外包覆25层多层隔热材料；

⑤探测器燃气管路与氧气管路加热器独立控温设计，

舱外阀门需采用单独一路加热器控温，阀门加热功率

为1 W/个；⑥探测器管路三通与三通直接焊接处虽无

管路，也需设计加热带加热，以达到热补偿均匀。

 3    热控设计及验证

 3.1    某环绕器推进管路热控设计

针对图1所示的“天问一号”火星环绕器推进管路布

局，开展推进管路热控设计及实施。推进管路总长约

150 m；液体管路温度指标为–5～60 ℃，低压气管路

温度指标为5～40 ℃，加排阀温度指标为–5～60 ℃，

主发动机工作时气瓶温度需不低于20 ℃。环绕器飞行

时，地火转移初期姿态为+X对日、地火转移中期

为+X偏置20°对日（环形管路受照）、深空机动时–Z偏
置对日（环形管路与–X管路同时受照）、近火捕获时

是–X指向飞行方向（–X管路和阀门同时受照）、捕获
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后有阴影期、环绕火星后近火弧段+Z对火远火弧段

–Z对日等。

推进管路加热带设计和实施时在卡箍和三通处断

开；其后缠绕多层，舱内包覆5层，舱外包覆25层。

图2是舱内外管路的实施图，图中的白色物质即为多层

材料，图2中的金黄色物质也为多层材料，仅多了一层

镀铝聚酰亚胺膜。

 

（a）舱内

（b）舱外
 

图 2    探测器舱内管路热控包覆状态与舱外管路热控

包覆状态

Fig. 2    The thermal control multilayer coating state of detector in the cabin
and out of the cabin

 

 3.2    推进管路在轨温度

基于上述思想进行了“天问一号”火星环绕器推进

管路热控设计及实施环绕器在地火转移空间飞行，外

热流由近地1 414 W/m2逐渐减小到近火最大717 W/m2，

直至火影期为0 W/m2，环绕器姿态为 + X对日定向。

探测器发射后在轨温度稳定，推进管路温度均满

足指标要求，且探测器推进管路在地火转移姿态、对

日偏置姿态、深空机动姿态、近火捕获姿态及环火姿

态等各项姿态中表现良好，温度适应性极强。以下是

推进管路在轨温度数据。

上述在轨数据表明该管路温度均匀性良好（除光

照管路外，其余可控制在0～35 ℃），见表1，经历各

种姿态变化时温度变化可控，该推进管路热控设计方

法合理有效，通过本方法设计的推进管路具有高度环

境适应性，以下将分析影响推进管路热控设计的因素。
 

表 1    推进管路温度统计

Table 1    Temperature of the pipe

推进管路测点 指标/℃ 指标/℃ 温度/℃ 温度/℃ 指标

名称 下限 上限 下限 上限 符合性

负X氧管壁温度2 –5 60 21.2 34.3 符合

正Z氧管壁温度1 –5 60 21.9 28.9 符合

正Z氧管壁温度2 –5 60 15.0 20.4 符合

负Z氧管壁温度1 –5 60 15.7 21.2 符合

负Z氧管壁温度2 –5 60 9.9 15.7 符合

负X燃管壁温度1 –5 60 3.8 13.7 符合

负X燃管壁温度2 –5 60 5.0 10.6 符合

正Z燃管壁温度1 –5 60 12.5 23.3 符合

正Z燃管壁温度2 –5 60 35.3 40.6 符合

负Z燃管壁温度1 –5 60 17.0 21.9 符合

负Z燃管壁温度2 –5 60 13.7 17.7 符合

氧化电动气阀测温 –5 60 13.7 18.4 符合

燃料电动气阀测温 –5 60 15.0 21.9 符合

负Z燃管壁温度3 –5 60 2.5 5.5 符合

正Z氧管壁温度3 –5 60 31.8 40.1 符合

正Z燃管壁温度3 –5 60 9.3 19.0 符合

负X氧管壁温度3 –5 60 0.5 3.2 符合

负X氧管壁温度4 –5 60 19.0 23.3 符合

负X燃管壁温度3 –5 60 0.7 5.0 符合

负X燃管壁温度4 –5 60 17.0 20.4 符合

自锁阀LVg9温度 –5 60 17.0 19.7 符合

自锁阀LVg10温度 –5 60 17.7 19.7 符合

加排MLVg4温度 –5 60 24.1 28.9 符合

加排MLVg3温度 –5 60 23.3 27.2 符合

单向DVg1温度 –5 60 8.1 9.3 符合

单向DVg2温度 –5 60 7.5 8.7 符合

加排MLVg5外壁温度 –5 60 23.3 25.6 符合
 
 

 3.3    影响因素分析

影响推进管路热控设计的因素主要有舱内外环境

温度变化、地面试验状态与在轨差异、推进管路多层

包覆层数、是否受阳光照射及推进管路加热功率等，

基于“天问一号”火星环绕器在轨数据，以下进行分别

详述。

 3.3.1    舱内外环境温度的影响

环绕器舱体内部平均温度高于舱体外部，推进管

路温度比较平稳。当舱体内部平均温度变化时，推进

管路上加热器的占空比（一个周期内加热器开的时间

占整个时间的比例）也会随之变化，表2是7月25日到

9月15日在轨的推进管路加热器的占空比变化情况，表

格显示受舱体平均温度变化影响不明显。
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表 2    推进管路加热器占空比统计

Table 2    Power ratio of the heater on the pipe
飞行

时间

管路加

热器1
管路加

热器2
管路加

热器3
管路加

热器4
管路加

热器5
管路加

热器6

2020.07.25 0.75 0.59 0.50 0.66 0.53 0.67

2020.08.15 0.90 0.75 0.50 0.79 0.42 0.71

2020.09.01 0.81 0.71 0.52 0.73 0.48 0.68

2020.09.15 0.87 0.73 0.52 0.74 0.55 0.82

占空比

增量
0.12 0.14 0.02 0.08 0.02 0.15

 
 

由表可知，7月25日，由于舱内单机开机多，整个

环绕器舱体温度稍高，推进管路加热器占空比整体上

低于后期数值。图3是与表2对应的数据。
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图 3    管路加热器占空比

Fig. 3    Power ratio of the heater on the pipe
 

推进管路加热器1和推进管路加热器4位于贮箱出

口管路，处于环绕器舱外，由于贮箱温度尚高于15 ℃，

贮箱向出口管路有一定的导热，因此两者在7月25日的

占空比低于后期数值。当贮箱温度稳定后，两者占空

比也基本没变，推进管路加热器1占空比变化16%，推

进管路加热器4占空比变化12%。

推进管路加热器2和推进管路加热器3也位于舱

外，但由于舱外温度环境未变（深冷空间，未被阳光

照射），因此占空比变化不大，推进管路加热器2占空

比变化24%，推进管路加热器3占空比变化4%。

推进管路加热器5位于舱内，其占空比在9月15日
相比于7月25日上升了0.02，变化仅4%。

对于推进管路加热器6，该测点位于舱外，且该路

加热器的控温点被阳光照射，导致加热器的占空比短

时下降，为保证该路加热器上的最低点温度能够满足

指标要求，将加热器阈值提升，因此加热器占空比增大。

综上所述，由于推进管路采用多层材料缠绕包

覆，舱内环境温度对推进管路加热器影响较小。

 3.3.2    推进管路工质的影响

环绕器在地面进行热平衡试验时推进管路内部

无工质，而在轨时存在工质。将地面热平衡试验的温

度与在轨有工质时的推进管路温度进行了比较，具体

结果如图4所示。由图4可知，地面无工质的推进管路

升温情况与在轨推进管路升温情况一致，加热器占空

比也一致，但有工质所需的加热时间要高于无工质状

态，这是由于有工质会增大推进管路热容。上述表

明，推进管路有无工质对推进管路的平衡温度影响

不大。
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图 4    探测器管路试验温度与在轨温度比较

Fig. 4    Comparison of test temperature and on-orbit temperature of the pipe
 
 3.3.3    太阳照射的影响

环绕器变轨时推进管路测点2被太阳照射，图5
示意了推进管路测点2的位置，研究推进管路测点2
的温度变化情况。查询上述时间段的环绕器在轨温度

数据。

 

推进管路
测点2位置

 
图 5    推进管路测点2#位置

Fig. 5    Position of temperature point #2 on the pipe
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由表3可知，推进管路测点2受太阳照射时，该测

点温度前期上升较快，升温速率约为2.3 ℃/h，后续逐

渐平缓，升温速率约为1.0 ℃/h，并且最终平衡在47.5 ℃。
 
 

表 3    推进管路测点2的温度变化

Table 3    Temperature of the point #2 on the pipe

项目 时间 温度/℃ 升温速率/（℃·h–1）

推进管路2
测温

2020.07.30.09:00 19.1 —

2020.07.30.16:00 35.3 2.3

2020.07.31.03:30 47.1 1.0
 
 

图6反映了推进管路测点2的温度变化情况。同一

根管路上的另外两个测点由于不受阳光照射，温度维

持稳定。
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图 6    推进管路测点2#温度曲线

Fig. 6    Temperature curve of point #2 on the pipe
 

上述表明推进管路虽然包覆多层材料（25层单

元），受太阳照射时温度也会上升，平均升温速率为

1.5 ℃/h，这是因为管路为钛合金材料，管路导热差，

热量来不及传导的缘故。受太阳照射时，管路温度升

温速率前期较快，后期逐渐平缓，最终稳定在某一温

度水平。

 3.3.4    多层材料包覆层数的影响

选取某段无太阳照射的舱外管路，比较了在同样

的加热功率和环境温度下，包覆不同多层层数的推进

管路的温度。具体为对负Z燃管壁温度3包覆状态温度

进行比较，地面试验时该管路温度前期包覆层数为

10层，后续将多层包覆增加到20层均进行了试验温度

测量，推进管路10层的包覆状态图，如图7（a）；推

进管路20层的包覆状态图，如图7（b）。

热试验时对上述两种状态进行了比较，测量结果

如图8所示，蓝色曲线代表包覆20层隔热材料的推进

管路温度，红色曲线代表包覆10层材料的推进管路

温度。

（a）推进管路10层的包裹状态

（b）推进管路20层的包裹状态
 

图 7    舱外管路热控包覆10层与舱外管路热控包覆20层
Fig. 7    Thermal control multilayer coating state of detector in the cabin and

out of the cabin
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图 8    不同多层层数温度比较

Fig. 8    Comparison of temperature under different numbers of layers
 

图8中，试验前期两者温差大的原因是对加热器阈

值进行了调整试验，推进管路温度在包覆多层材料层

数为20层时的最终平衡温度高于包覆多层材料层数为

10层时的温度，包覆20层时平均温度高约4 ℃。

 3.3.5    起飞过程及推进管路加热功率的影响

火箭起飞至星箭分离后这段过程的推进管路温度

变化曲线如图9所示。
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图 9    起飞过程管路温度曲线

Fig. 9    Temperature curve of the pipe in the process of rocket take off
 

火箭点火时，整流罩内环绕器管路温度均为17 ℃，

随着火箭的上升，直径为6 mm和8 mm的管路温度低于

加热器的阈值，因此加热器开启，管路温度处于上升

状态，最高温度分别为24.8 ℃和20.5 ℃，而直径为

14 mm的管路温度高于加热器阈值，加热器关闭，管

路温度处于降低状态，飞行高度越高，温度越低。三

者的不同特性详见表4。
  

表 4    不同管径特性比较

Table 4    Characteristics of different pipe diameters

项目 管径Φ6 管径Φ8 管径Φ14

管路加热功率/（W·m–1） 1.00 1.00 1.80

起飞过程升温速率/（℃·min–1） 0.33 0.25 –0.18

加热器占空比 0.45 0.25 0.18
 
 

由图9和表4可知：火箭起飞时，由于环境温度降

低，管路温度也会降低，将管路加热器设置为控温允

许状态，防止管路温度降低过快而冻结。同样都为

1 W/m的加热功率下，直径为Φ8 mm的管路和直径为

Φ6 mm管路加热器占空比均小于0.5，表明管路加热功

率设计合理且余量充足，能够承受主动段对流换热导

致管路温度降低的影响。

 4    结　论

本文提出了一种适用于火星环绕器的推进管路热

控设计方法，并对影响推进管路热控设计的因素进行

了分析，研究得到以下结论：

1）该推进管路热控设计方法采用优化的加热功

率、合适的多层层数和适宜的加热器分区实现，经在

轨验证具有温度均匀性好和环境适应性强的优点，可

为未来火星环绕器及深空探测器提供设计借鉴；

2）未来深空探测器普遍具有推进管路布局复杂、

管路指标要求高及温度适应性强的特点，要求热控设

计适应性更强，需重点关注管路加热功率的设计和舱

外多层包覆层数的影响，建议舱内加热功率为0.8 W/m，

舱外功率为1.8 W/m，舱外包覆25层多层；但舱外管路

即使包覆25层多层材料，仍然受阳光照射影响大，设

计时应尽量避免阳光照射。
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Research on the Thermal Design of the Propulsion Pipeline on
the Tianwen-1 Mars Orbiter

ZHANG Yuhua1
，YANG Jin2

，SHENG Song2
，YIN Xingfeng2

，XU Liang2

（1. Shanghai Academy of Spaceflight Technology, Shanghai 201109, China；

2. Shanghai Institute of Satellite Engineering, Shanghai 201109, China）

Abstract：In this  article,  a  method that  can solve the problems of  thermal design of  the pipe that  was suitable for  the

characteristics of space environment of the Mars Probe was proposed. By adopting optimized heating power, suitable number of

layers and suitable zone of the heaters, thermal control of the pipeline under complex external heat flow was realized. In the design of

propulsion pipeline of Tianwen-1 Mars Orbiter, this method was analyzed and verified, and influencing factors, such as the change of

ambient temperature, whether the propulsion pipeline had working fluid, whether it was exposed to the sun, the number of coating

layers and heating power, were also analyzed. Research shows that this method had high adaptability to the environment and could

adapt to the whole process of the orbiter flight and the conditions of orbit change; more attention should be paid to the number of

coating layers and heating power in the future; the extravehicular pipeline was greatly affected by sunlight, exposure to sunlight

should be avoided as much as possible in the design process. The research findings above can provide some reference for thermal

control design of the propulsion pipeline in subsequent deep space explorations.

Keywords：Mars；propulsion pipeline；thermal control；influcing factor

Highlights：
●　A thermal control method for propulsion pipeline of the Mars Orbiter is proposed.
●　The analysis shows that solar radiation had a great influence on the external pipeline.
●　The number of layers had a great influence on the external pipeline.
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