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摘    要：结合国际火星取样返回的发展历程及当前进展，开展了火星取样返回飞行任务分析，论述了环火交会的必要

性及地火转移飞行方案；在此基础上归纳了火星取样返回探测器的主要关键环节（火星进入/下降/着陆、火面取样/封装/转
移、火星表面起飞上升、环火轨道交会等）及技术难点；基于国内外典型设计方案，研究了各关键环节主要的技术解决途径。
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引　言

目前国际上已经实现了火星掠飞、环绕、着陆及

巡视探测，下一阶段目标是无人火星取样返回。这是

“阿波罗”（Apollo）登月计划以来，最具技术挑战性的

空间探索任务，在工程和科学上都具有重大意义。在工

程方面，实施火星取样返回将突破火星表面取样、起飞

上升、环火自主轨道交会等一系列关键技术，极大提升

深空探测技术能力。在科学方面，将火星土壤及岩石样

品带回地球，利用地球实验室丰富的研究手段，可以为

地球及太阳系演化等重大科学问题研究提供关键支撑。

自20世纪70年代以来，美国和欧洲独立或联合提

出过多轮研究方案及工程计划[1-3]，俄罗斯也在火卫一

取样返回任务基础上提出过火星土壤取样返回方案[4]。

但由于火星取样返回飞行环节多、系统构成复杂、技

术跨度大，迄今均未开展过工程实施。

本文开展了火星取样返回任务分析，归纳了火星

取样返回任务的主要关键环节与技术难点，论述了各关

键环节的技术解决思路与途径，可以为中国无人火星取

样返回探测器系统设计及关键技术攻关提供参考与借鉴。 

1    火星取样返回飞行任务分析
 

1.1    技术路线分析

根据国际火星取样返回技术发展，火星取样返回

任务分为采用环火轨道交会和火面取样上升后直接返

回两种技术路线。

1）路线一：采用环火轨道交会

探测器分为轨道返回组合体（以下简称轨返组合

体）和着陆上升组合体（以下简称着上组合体）。考

虑运载火箭能力限制，两个组合体分别发射至地火转

移轨道。

着上组合体包括巡航级、着陆器和上升器。巡航

级支持着上组合体在地火转移至火星进入前的变轨、

供电、对地通信等功能；着陆器与巡航级分离后，携

带上升器完成火星大气进入并软着陆至火星表面，随

后建立初始状态、开展火面取样。上升器则携带样品

容器实施火星表面起飞上升，进入环火轨道并释放样

品容器。

轨返组合体包括轨道器和返回器。轨道器地火转

移到达火星时，通过化学推进系统变轨进入大椭圆环

火轨道；轨返组合体借助火星大气或自身变轨进入低

高度圆轨道，为着上组合体火星进入/下降/着陆及火面

工作提供中继支持。上升器进入环火轨道后，轨返组

合体跟踪接近上升器及样品容器，最终完成容器捕获

并择机转移至返回器；等待火地入射窗口执行火地转

移，接近地球时轨道器和返回器分离，返回器执行地

球再入并实现回收。
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美欧正在联合推进的火星取样返回任务方案

采用的就是环火轨道交会路线。前期计划于2033年
左右实现火星样品返回地球，主要飞行方案[5]（参见

图1）如下（最终方案尚未确定）：
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图 1    美欧火星取样返回飞行任务方案[5]

Fig. 1    NASA-ESA Mars sample return mission architecture[5]

 

第一次任务是2020年发射的“毅力号”（Perseverance）
探测器，完成对火面样品分析、收集并放置在火面特

定位置。

第二次任务计划2027年发射轨返组合体。采用

1.5圈地火转移轨道（飞行约2年），到达火星后利用

化学推进系统完成近火捕获进入大椭圆轨道；随后分

离化学推进舱，利用电推进系统进入低高度圆轨道，

支持中继和交会；在环火轨道等待上升器入轨后释放

样品容器，捕获样品容器并转移至返回器。在火地转

移窗口通过电推进系统执行火地入射与转移，在地球

附近返回器分离，完成地球再入与样品回收。

第三次任务计划2028年发射着上组合体。采用

1.5圈地火转移轨道（飞行约2年），在火星北半球春

分附近直接着陆至“毅力号”采样区附近，通过“毅力

号”火星车或自身携带的两个小型样品回收直升机（基

于“毅力号”任务中的“机智号”（Ingenuity）直升机进行改

进）[6-7]获取已完成采样的火星样品管，并转移至上升

器。之后上升器发射进入环火轨道，释放样品容器，

由轨道器执行容器捕获。

2）路线二：火面取样上升后直接返回

只发射着上组合体，完成火星着陆、火面取样、

火星起飞上升、离开火星返回地球。着上组合体包括

巡航级、着陆器、上升器和返回器。

美国国家航空航天局（National Aeronautics and
Space Administration，NASA）的艾姆斯研究中心

（Ames Research Center）在1996年曾提出一次发射的

火星取样返回方案[8]。该方案中返回器置于上升器中。

在约一周内完成火面取样，直接将样品转移并封装在

返回器内。上升器携带返回器起飞上升后先进入环火

轨道，随后分离第一级推进系统，最后上升器第二级

将返回器送至火地转移轨道。该方案中上升器需要提

供进入火星环绕轨道和火地入射两个阶段速度增量

（约6 km/s，仅火星环绕约4 km/s）；同时，上升器质

量受运载发射和火星进入质量限制，还需轻小型化设

计。因此，该方案中速度增量需求与轻量化设计的矛

盾极为突出，工程实现难度过大。

综上，采用环火轨道交会在工程实现上的技术难

度相对较低，是当前主流的技术路线。 

1.2    地火转移飞行方案分析

由于地球发射窗口周期（约26个月）与火星公转

周期（约23个月）不同，每个发射窗口周期内，以能

量接近最优的地火转移轨道到达火星时季节存在差

异：如在2020年发射窗口（“天问一号”“毅力号”），

到达火星为北半球春分；而在2028年发射窗口，到达

火星则处于北半球秋分，将逐渐进入尘暴季节，着陆

器及上升器火面期间供电、热控等功能面临极大的资

源需求。对于2028年这类特殊的发射窗口，可以选择

的飞行方案包括：

1）方案一： 1.5圈地火转移。到达火星着陆时，

北半球仍可处于春分，可规避火星尘暴。该方案运载

能力相对较低，只能采用火星直接大气进入；且初始

进入速度大（约6～7 km/s），热流条件严酷，着陆器

防热及承力结构研制难度大。

2）方案二：接近能量最优的0.5圈地火转移。采

用先环绕火星再择机火星大气进入方式，类似“海盗

号”（Viking）、“天问一号”任务，着陆时机灵活，可
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选择北半球春季执行火星大气进入，且初始速度小

（小于5 km/s）。该方案巡航级系统规模较方案一更

大，需要携带着陆器完成火星捕获进入环火轨道；由

于可以采用能量最优地火转移，运载发射能力相对较

高，具备可实现性。

因此，综合运载能力、到达火星季节、初始火

星进入速度等因素对探测器设计影响，方案二更有

优势。 

2    关键环节技术难点分析

火星取样返回任务与月球取样返回（如“嫦娥五

号”）、火星环绕/着陆/巡视（“天问一号”）任务相比

差异显著，在火星进入/下降/着陆、火面取样/封装/转
移、火星大气/引力场条件下起飞上升、环火轨道全自

主交会和样品捕获等关键环节面临技术挑战。

1）火星进入/下降/着陆

着上组合体由于配置上升器、火面取样机构等设

备，系统质量相对火星着陆巡视任务进一步增大，而

气动外形又受运载包络与结构质量限制，使火星大气

进入弹道系数较单纯着陆任务明显增加，经历的气动

减速力/热环境、开伞高度/动压等条件更为严酷。同时

着陆火面质量增加，动力减速发动机、贮箱等推进方

案需要适应性设计；此外，为获取满足科学探测需求

的样品，火星取样返回任务对火星着陆精度也有一定

要求。

2）火星表面取样/封装/转移

由于国际上尚未实施过火星取样返回，已开展的

火星探测任务对火星表面土壤特性认知有限，因此火

面采样机构设计输入不确定性大；火面存在风沙环

境，对样品密封要求高；地火通信时延大，且只能依

赖有限中继通信窗口实现器地交互，对采样及样品转

移等动作自主执行要求高；质量约束严苛，对轻量化

要求高。

3）火星表面起飞上升

由于火面长期处于低温环境（–105 ℃～5 ℃）[9]，

而可供加热保温的供电功率又受到质量与布局约束，

使上升器面临火面温度保障难题（受加热功率限制，

仅能达到–40～–50 ℃）。目前常规的卫星双组元液体

推进系统无法直接使用。火面发射时还要适应火面大

气环境、着陆姿态及火壤支撑条件，满足起飞射向

需求。

火星重力加速度较月球更大，上升过程重力损耗

明显，火星起飞上升所需总速度增量达到4 km/s以
上，而“嫦娥五号”月面上升仅为2 km/s。同时由于火

星存在稀薄大气，上升过程还必须考虑气动阻力和热

环境影响，必须在严格受限的着陆器内部空间和火星

进入质量约束下，开展上升器气动外形减阻和防热设

计，实现大干质比。此外，上升器入轨精度还需要满

足后续环火轨道全自主交会要求。

4）环火轨道交会及样品交接

上升器受尺寸及质量约束，设备配置与设计上存

在困难：上升器入轨后不能直接对地通信，无法由地

面直接确定上升器轨道参数；上升器入轨不具备变轨

调整能力，入轨精度较低；上升器入轨后应尽快释放

样品容器，由轨返组合体接近、抓捕容器并转移至返

回器，以降低上升器环火长期飞行代价。其对交会系

统方案特别是交会导航敏感器测量能力提出了较高

要求。

5）大气辅助减速

轨返组合体全任务速度增量约5 km/s，受运载能

力限制，难以完成依靠常规化学推进系统实现变轨。

需要在有限时间内（着陆器着陆火星前，最短仅约

7～8个月），采用其它方式辅助降低轨返组合体速

度，进入低高度圆轨道。

6）地球再入返回

返回器需要以第二宇宙速度完成地球高速再入返

回。由于轨返组合体全任务速度增量需求大，大部分

质量集中在贮箱装填的推进剂，可分配的干重质量极

为有限，需要尽可能降低返回器质量代价满足地球再

入返回需求。

7）行星保护

根据COSPAR规定，火星取样返回任务的行星保

护需求为V级限制性返回，需同时考虑正向和返向防

护，特别是防止返回地球的物体（如地外天体土壤和

岩石样品）对地球造成污染[10]。目前国际上尚未实施

过火星取样返回任务，缺乏可参考的工程实施经验。 

3    关键环节技术解决途径分析
 

3.1    火星进入/下降/着陆

在继承火星着陆任务气动外形减速、伞系减速、

动力减速和着陆缓冲四级减速方案基础上，针对火星

进入弹道系数增大等难点，对各减速环节开展适应性

设计。 

3.1.1    气动减速

为了适应较大的火星进入弹道系数，需要采用耐

高温大承载能力的轻质防热和承力结构适应气动力/热
条件。针对传统的刚体外形减速，气动减速需要在采

用“弹道–升力式”进入方式 [11]的基础上进一步偏置质
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心，提高升阻比以改善开伞高度等条件。在调整质心

的方法中，通过优化舱内布局调整质心的能力有限，

仍需要以较大的配重代价来实现。

目前国内外研究的热点是以较小的质量代价增加

减速面积以改善弹道系数。具体技术形式包括充气展

开减速、半刚性机械展开式减速（见图2）等[12-13]。可

以同时改善气动力、热及开伞条件。
  

 
图 2    半刚性机械展开（左）、充气展开（右）减速方式示意图[14]

Fig. 2    Schematic diagram of deceleration methods: semi-rigid mechanical
deployment(left) vs. inflatable deployment(right)[14]

 

此外，为了提高着陆精度，在星下点光照条件满

足的前提下，从大气进入开始可以使用光学导航（见

图3）等手段，通过地形匹配提高着陆精度[15]。

  

相机
视场

背罩相机

 
图 3    气动减速配置光学导航敏感器示意图[3]

Fig. 3    Optical navigation sensor schematic for aerodynamic deceleration
pahse configuration[3]

  

3.1.2    伞系减速

该阶段主要通过降落伞减速达到分离前所需的稳

降速度，并完成大底分离、实现微波雷达相对火面导

航，可选的减速方案包括两级降落伞减速和一级伞减

速两种。一级伞减速方案的优势是系统简单，工作环

节少，可靠度高。两级降落伞减速方案的优势是作用

至着陆器结构的峰值开伞载荷小，一定程度上可降低

降落伞和结构设计难度；但降落伞减速工作时间短，

工作环节多，各项动作时间极为紧张。

根据目前已经成功实施的火星着陆任务，伞系减

速段均依靠一个单级“盘–缝–带”伞，两级减速方案尚

未在轨实施，只有欧洲和俄罗斯原计划2022年联合实

施的ExoMars 2022火星着陆巡视任务采用了两级减速

伞系统[16]，其在地面试验验证期间曾出现伞衣从伞包

拉出时撕裂问题，通过采取降低摩擦等措施进行了

改进[17]。

因此，综合技术成熟度和系统安全性，应设计更

大的单级“盘–缝–带”伞。同时相应增大弹伞筒和筒

盖、选择更高强度降落伞及吊带材料以应对更大的开

伞力条件。 

3.1.3    动力减速

为适应动力下降初始质量增大，需选用更大推力

主减速发动机，并能在后期实现变推力控制，满足匀

速接触火面进行着陆缓冲的要求。同时提高推进贮箱

装填量，适应推进剂消耗量增大。

针对着陆器精确着陆的任务需求，除在气动减速

段进行较好的位置控制外，考虑降落伞减速阶段不具

备位置和速度控制能力，该阶段结束时仍存在水平误

差（10 km以内），要求着陆器动力下降时需具备较大

的水平机动能力，需要设计相应的导航制导与控制策

略，且推进剂携带量满足机动要求[14]。 

3.2    火星表面取样/封装/转移
 

3.2.1    采样方式选择

方案一是将样品采集封装、转移分两次任务实

施。先由独立探测器着陆，针对火面岩芯和岩屑开展

采样并分装至多个独立样品管，再移动（或利用火星

飞行器采集火面存放的样品管）至着陆器旁由着陆器

上的机械臂末端机构交接，最终样品管转移至上升器

（见图1）。整个周期时间跨度大（约9年），实施风

险高。

方案二可以借鉴“嫦娥五号/六号”钻取、表取等复

合采样方案，并在地面有限决策下完成自主智能采

样，来缩短样品采集时间。 

3.2.2    采样及密封方案设计

结合国内外火星土壤、岩石等样品目标特性参数

分析，特别是“天问一号”在轨火面图像、车辙印记、

机构电流等关键遥测参数来确定火星土壤物理力学特

性包络，作为取样机构设计条件。为适应着陆点浅表

层地质条件，钻取机构应具备多点钻进能力。

针对采样返回任务，样品密封技术从最初非金属

密封（O形圈密封）发展到金属密封方案（金属挤压

密封、形状记忆合金密封和熔接密封）。

O形圈密封在早期“隼鸟1号”（Hayabusa 1）[18]、

“星尘号”（Stardust）[19]等任务中应用，其结构简单、

质量轻、但大温度变化下材料易老化引起密封性能退

化，漏率相对较高，而金属密封方案可以实现较好的

密封性能，具体介绍如下：

1）金属挤压密封一般为铝和银铟合金等软金属作

为密封材料，通过挤压发生塑性变形，填充密封端

面，“阿波罗”[20]、“隼鸟2号”（Hayabusa 2）[21–22]、“嫦

娥五号”[23]等任务采用了该方式，其结构形式简单，主
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要需关注火星尘影响，其中“阿波罗”和“嫦娥五号”任

务以金属密封为主，并以O形圈密封为辅来提高密封

性能；

2）形状记忆合金密封通过对镍–钛等形状记忆合

金加热变形实现样品管密封，需要配置加热装置，加

热后变形存在一定不确定性，“毅力号”[24]任务应用了

该技术；

3）熔接密封采用爆炸[25]或钎焊[26]方式：两者理论

密封性均较好，其中爆炸方式结构简单，但爆炸产生

的高能冲击可能对周边产品和组件带来损伤；钎焊方

式结构复杂，也需配置加热装置，对火星尘较为敏

感。目前熔接密封未有工程任务应用。

综合密封性能、结构复杂度、可靠性等因素，宜

采用金属挤压密封。 

3.2.3    样品转移

针对样品转移至上升器环节，一般利用机械臂实

施。在满足质量和空间布局约束下，为保证运动可

达，需设计合理的关节运动自由度（见图4），并采用

图像视觉闭环等手段实现末端到位精度。

  

 
图 4    美欧火星取样返回方案样品管转移至上升器[3]

Fig. 4    Sample tube transfer to ascent vehicle in NASA-ESA Mars sample
return architecture[3]

  

3.3    火星表面起飞上升
 

3.3.1    上升器系统设计

1）推进系统选择

上升器系统设计取决于推进系统方案。根据国际

上对火星上升器推进系统的论证情况，代表性方案包

括两级液体推进、两级固体推进、单级固液混合推

进、“一级固体 + 二级液体”推进共4种[27]，对比分析见

表1。
综合入轨精度、干质比与外形包络、技术成熟度

与可靠性等因素，“一级固体 + 二级液体”推进方案优

势最大。

 

表 1    火星上升器推进方案对比

Table 1    Comparison of Mars ascent vehicle
propulsion schemes

序

号
方案 优势 劣势

1 两级液体推进

入轨精度、比冲与可靠

性高，可以适应复杂力

学环境

干质比低，外形包络较

大，需适应火面低温

环境

2
两级固体推进

（见图5）
干质比高，外形包络

小，可靠性相对较高

入轨精度低，仍需配置

液体推进用于姿控，需

适应火面低温、飞行过

程力学环境

3
单级固液混合

推进
入轨精度高 成熟度低，可靠性不足

4
“一级固体 + 二
级液体”推进

干质比适中，相较于入

轨精度要求，可以较好

地适应质量与空间包络

约束

需适应火面低温、飞行

过程力学环境

 

2）制导导航与控制方案

为了满足入轨精度要求，上升器起飞前还需要实

现高精度导航与姿态对准，需要合理选择起飞窗口实现

起飞前星敏感器和IMU组合定姿，起飞上升段依靠

IMU开展自主导航。一级固体发动机采用闭环制导，耗

尽关机后，在滑行段进行一级/二级分离、二级发动机

开机最优点计算，实现固体发动机能量的有效管理[28-29]。

综合固体发动机点火过程和气动干扰力矩，在固

体发动机点火过程，需要采用发动机推力矢量控制实

现俯仰、偏航姿态控制，液体姿控系统实现滚动姿态

控制；而在一级固体发动机工作结束后，完全利用液

体姿控系统实现巡航飞行期间的三轴姿态控制。

  

二级

一级部分

头锥部分

样品容器

头部结构

二级固体发动机、起
旋/消旋发动机

级间段

冷气推力器及电子设备

一级固体发动机

载荷部分

 
图 5    两级固体推进上升器外形图[3]

Fig. 5    Two-stage solid propellant ascent vehicle configuration diagram[3]

  

3.3.2    火面发射

参考地面导弹及火箭发射，以发射推力来源可分

为冷发射和热发射：

1）冷发射：依靠辅助动力装置使上升器在极短时

间内加速，直至离开发射支持系统，在上升器到达一

定高度后再进行发动机点火。优点是发射羽流影响
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小，空间布局适应性好，系统质量轻；缺点是弹射角

度无法选择、不能重复执行发射动作、机构工作同步

性要求高等。图6是典型的火面冷发射方式。

 
 

 
图 6    火面冷发射方式[28]

Fig. 6    Martian surface cold-launch method[28]

 

2）热发射：使用上升器自带的发动机点火启动，

产生推动力，驱使上升器离开发射筒或发射架（见

图7）。优点是发射角度一维可调整，机构技术相对成

熟；缺点是发射时羽流影响相对较大，起飞后羽流在

一定程度上会影响上升器和着陆平台。此外，热发射

系统质量相对较大。

 
 

 
图 7    火面热发射方式[30]

Fig. 7    Martian surface hot-ejection method[30]

 

在发射方式选择上，需要综合质量约束、空间布

局限制、发射安全性、点火羽流影响、对着陆器适应

性等因素进行选择。 

3.3.3    火星上升器推进系统

重点对固体、液体推进系统的低温适应性、高性

能发动机和推进系统轻量化开展研究。

固体推进系统在轨贮存及工作过程要求固体药柱

整体温度控制在较高范围，并满足温度均衡性要求，

同时固体发动机需要采取内部缓冲方式，适应运载发

射、火星进入/下降/着陆、火面起飞上升等高过载、大

冲击力学条件。

火星上升器液体推进规模较小，其系统结构干重

占比大，必须尽可能开展轻量化设计，并兼顾结构承

载能力。由于在点火前需要经历火面低温环境，必须

选择耐低温推进剂，并关注长期高低温交变条件下，

阀门、发动机中非金属材料的可靠性。

为保证固体发动机火面贮存和工作温度，在隔热

措施上需要采用“减小导热漏热、抑制对流漏热、削弱

辐射漏热”的组合热控思路，并对上升器发动机关键区

域进行主动控温[31]。该技术方式在中国“祝融号”火星

车上已成功应用[32]。 

3.4    环火轨道交会及样品交接

以“嫦娥五号”任务为例，无人月球轨道交会及样

品交接划分为调相段、远距离导引段、近距离自主控

制段与对接组合体运行段（样品转移）[33]。

在调相段，由轨返组合体在地面引导下实施多次

轨控进入目标轨道。在远距离导引段，地面基于测定

轨结果引导上升器轨控，高精度进入近距离自主控制

段的初始轨道（相对距离约50 km）。在近距离自主控

制段，轨道器GNC（Guidance，Navigation，and
Control）系统自主实施相对测量与轨道控制，逐步接

近上升器直至完成对接。在对接组合体运行段，由对

接转移机构将上升器中的样品容器转移至返回器，并

恢复至对日巡航飞行姿态。

而对于火星轨道交会及样品交接，根据3.3节分

析，受质量与布局限制，火星上升器及样品容器存在

入轨散布大、轨道无法调整、无地面测定轨条件且生

存时间短等特点；特别是样品容器，只能满足一定的

表面反/散射特性，因此其合作能力极为有限。根据目

前国内外研究进展，阶段划分为调相段、交会自主控

制段、样品捕获及转移段。

其中调相段与月球轨道交会类似，而交会自主控

制段起始点从上升器起飞开始至满足样品容器捕获条

件结束。上升器入轨后，与轨返组合体初始相对距离

达到约900 km，需要轨返组合体具备较强的全自主快

速交会能力。样品捕获及转移则需要实现将样品容器

可靠捕获、消速及正姿，最终转移至返回器内完成返

回器防热密封。

火星交会与月球交会综合对比见表2。 

3.4.1    交会自主控制段

该阶段的关键是通过合理配置敏感器建立适应大

动态范围的远距离相对导航、近距离相对位姿测量的

组合导航体系。
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表 2    火星交会与月球交会对比

Table 2    Comparison of Mars rendezvous and lunar rendezvous
序

号
项目 月球交会（嫦娥五号） 火星交会

1
目标

特点

1）上升器具备测定轨能力；

2）交会前上升器具备轨控能力

1）上升器不具备可测

定轨能力；

2）上升器入轨后不具

备轨控能力；

3）样品容器目标小、

自旋、不确定性大

2

阶段

划分

及相

对距

离

1）调相段；

2）远距离导引段；

3）近距离自主控制段；

4）对接组合体运行段（含样品

转移）

1）调相段；

2）交会自主控制段；

3）样品捕获及转移段

3

敏感

器配

置及

作用

距离

1）微波雷达（75 km~几m）；

2）激光雷达（20 km~抓捕点）；

3）光学敏感器（100 m~抓捕点）

1）微波雷达（可选，

1 000 km~几 m）；

2）光学敏感器:
窄视场（NAC）：

3 500 km～10 m；

中视场（MAC）：

1 000 km～1 m；

宽视场（WAC）：

1 km～容器捕获
 

针对远距离相对导航，目前有微波雷达和光学设

备两种配置方式：

1）光学导航[34]：需配置窄视场相机和中视场相机，

考虑上升器/样品容器入轨精度，其对目标表面反/散射

特性、环火轨道光学条件、远距离捕获跟踪要求高，产

品实现难度大；考虑器上自主识别能力有限，需要地面

根据下传的光学图像获取相对导航信息，制定轨道器

逐渐接近的交会变轨策略，实施任务周期长（见图8）。

2）微波雷达导航：在上升器满足一定入轨精度条

件下，远距离通过微波雷达测量，有利于自主快速建

立相对导航，提高交会可靠性；但在上升器端需配置

合作的微波应答机，有一定质量代价。目前国内在近

地及月球交会任务中远距离均基于微波雷达测量[35-36]，

成熟度较高。

此外，还需要轨道器具备较高精度的绝对导航能

力，等效月球交会远程导引期间地面测定轨功能。目

前绝对导航的方法包括中继导航、天文导航、图像导

航等[37]。中继导航受限于环火中继卫星不足；天文导

航可用于光学观测的目标包括火星、火卫一/火卫二

等；图像导航可基于火面局部地形图像[38]等。

针对近距离导航，由于在样品容器端配置有源微

波设备的质量代价大、直接影响上升器和返回器规

模，因此主要采用被动合作方式，使容器表面反/散射

率满足光学导航需求，实现对样品容器相对姿态、位

置/速度的测量。
 
 

阶段0：上升器发射段阶段1：初始捕获和轨道匹配段
敏感器：NAC（备用MAC）

时间：<1个月
机动：电推进
地面参与交会控制

阶段2：监视与接近段
敏感器：NAC+MAC

机动：电推进
地面参与交会控制

阶段3：末端交会段
敏感器：MAC→WAC

机动：化学推进（姿控
模块）
器上自主控制

100 m10 km

MAC

NAC

1 km

~30 k
m

WACs

容器捕获

近
火
轨
道

机
动
和
观
测

仅观
测

距离：3 300 ~10 km

距离：10 km~100 m 距离：100~0 m

时间：约2星期 时间：约1 h

 
图 8    基于光学导航的火星交会示意图[34]

Fig. 8    Conceptual diagram of optical-relative navigation for Mars orbital rendezvous[34]

 
 

3.4.2    样品捕获及转移段

受质量、布局等资源限制，样品容器不具备轨道

和姿态调整，进入捕获机构前相对距离、速度和姿态

等存在较大散布，轨道器需要设计大容差捕获机构进

行抓捕收纳，再进一步通过校正及转移机构完成样品

容器位置和姿态调整来转移至返回器。

目前空间目标捕获包括主动和被动两种方式，其中

主动方式一般依靠机械臂在较大范围内跟踪并捕获样
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品容器；被动方式需要通过轨道器GNC系统达到被动

机构的初始捕获条件。后者较前者质量更轻、容器捕获

与转移可靠性更高，以下重点对被动捕获方案进行介绍。

图9是美欧采样返回方案采用的捕获与转移机

构[39-40]。样品容器进入外形固定的腔体后，由内部2组
转位机构将样品容器以特定指向转移至返回器。经分

析，捕获成功率满足要求 [41]。该方案整体配置复杂，

质量代价大（约625 kg）。

 
 

地球进入系统

密封的样品容器

电子系统

微流星保护系统

自旋喷射机构

机械转移
装配系统

装配舱

地球进入系统减速伞

轨道器

窄视场相机

捕获锥

捕获舱

光学探测和测距

定位敏感器

无菌转移
封装系统

 
图 9    美欧火星取样返回方案的容器捕获与转移机构[39-40]

Fig. 9    Sample container capture and transfer mechanism for NASA-ESA Mars sample return architecture[39-40]

 

文献[42]给出了一种多功能复用的捕获与转移机

构设计方案（见图10），由捕获盖、扇面机构、传送

带、扇面锁定机构、驱动机构及各类传感器组成。通

过外部扇面机构运动对内部样品容器进行捕获、限位

和姿态校正。整个方案质量较轻（≤20 kg）。
  

捕获盖
扇面机构 传送带 

激光传感器 

扇面致动器

传送带驱动 

扇面锁定机构

 
图 10    容器捕获/正姿/转移一体化机构[42]

Fig. 10    Integrated mechanism for container capture，attitude adjustment，
and transfer[42]

 

此外，在样品容器转移至返回器过程中，需要同

步完成密封封装，以满足返向行星保护的要求。 

3.5    大气辅助减速

为使轨返组合体减速至用于环火交会和火面中继

的低高度圆轨道，可采取的措施包括借助火星大气辅

助减速或提高推进系统比冲以显著降低推进剂消耗。

针对大气辅助减速目前有如下两种方式：

1）大气制动：在大椭圆轨道近火点（高度90～
120 km）多次穿越火星大气，逐渐降低远火点高度，

最终到达目标轨道。该方法已经在麦哲伦、火星全球

勘探者、ExoMars 2016等美欧金星及火星遥感探测任

务中实现了工程应用[43-44]。该方案系统配置资源代价

小，易于工程实现。但进入目标轨道周期长（一般在

3个月以上），为实现在有效时间内减速到达目标轨道

并满足气动力/热约束，在轨实施需要定期开展近火点

高度预计及轨道控制，并将太阳翼背面进行热控包覆

（和探测器本体一同作为主要减速面）。

2）大气捕获：以双曲线轨道速度进入50～60 km
高度火星大气，利用一次大气减速和姿态控制，实现

约1 km/s以上的减速量，随后圆化后进入[45-46]。该方案

面临变构形复杂结构设计、气动热防护、火星捕获前

轨道预报精度低等难题，技术跨度大，且额外配置的

减速系统质量大，尚无工程应用先例。主要优点是进

入目标轨道周期短（一般约几天）。

针对提高推进系统比冲，可以配置电推进系统。

该方案中轨返组合体需要同时配置化学推进与电推进

两种推进系统[3,47]。化学推进用于近火捕获短时大速度

增量变轨以进入环火轨道，并择机分离化学推进模块

来降低后续变轨推进剂消耗。而电推进系统用于执行

长时间累计速度增量较大的变轨，如由火星大椭圆轨

道最终降低至低高度圆轨道，以及火地返回窗口进入

火地转移轨道（两者合计速度增量在3 km/s以上）。

由于电推进系统功率需求高，需要配置大面积太阳翼

（144 m2），轨返组合体质量规模较大；电推进推力
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小，完成火地入射的时间长（约1 年）。同时该方案

由于配置两种推进系统，复杂度高，供电等资源需求

大，任务持续周期长，总体可靠性较低。

综合上述3种技术途径的配置复杂度、资源需求及

任务周期，大气制动方式工程实现性最好。 

3.6    地球再入返回

轨返组合体对变轨速度增量需求大，需要尽可能

降低系统干重。如要求返回器具备如“嫦娥五号/六号”

的“弹道–升力式”地球再入能力，质量将达300 kg以
上，难以满足运载发射能力约束，因此更适于采用质

量资源需求相对较小的弹道式再入。围绕是否配置降

落伞目前有两种技术途径：

1）“起旋进入 + 气动外形减速 + 结构缓冲”

与轨道器分离时起旋，以弹道式方式大气进入。

为回避降落伞故障因素，该方式在气动减速后不配置

降落伞减速，气动减速后由返回器结构直接接触地面

缓冲，着陆速度较大（约40 m/s），返回器经历的过载

较大（3 000 g以上），对缓冲结构抗冲击要求高[47]，

以保证样品容器密封不发生破坏，满足返向行星保护

要求。因此质量规模相对较大。

2）“起旋进入 + 气动外形减速 + 降落伞减速 + 结
构缓冲”

与前一方式主要区别是配置降落伞。该方式需要

优化样品容器及行星保护隔离质量、降落伞质量与防

热/承力结构质量，保证地球再入初始质量满足任务约

束。由于采用了降落伞减速，该方式需要在气动减速

结束时满足一定开伞条件，但对返回器结构缓冲要求

相对较低（着陆速度约为10 m/s），可以较好的控制

质量规模。该组合方式已经在国外小天体采样返回

器[48]中采用，返回器质量可以实现50 kg以下。

因此，需要根据质量约束、降落伞设计可靠性、

样品容器抗冲击能力等因素综合选择地球再入返回方案。 

3.7    行星保护

针对前向行星保护，重点是针对与样品接触部分

的产品加强微生物污染检测与防护。在地面产品研制

及总装环节，需要对与火星样品接触的硬件进行消杀

处理。在系统资源允许时，可以对取样机构增加局部

生物防护罩，实现与着陆器其它部件隔离[49]。

针对返向行星保护，需要探测器在轨飞行阶段，

样品容器转移至返回器前，进行必要的密封操作，使

样品容器与返回器舱体实现有效隔离；同时返回器着

陆地球表面经历冲击环境后，隔离措施仍满足密封要

求[50]。在地面回收阶段，需要将返回器整体置于满足

行星保护要求的环境下，对返回器及样品容器进行解

封，最后将样品转移至长期贮存环境。全过程需防止

样品容器直接与外界环境接触而污染地球[51]。 

4    结束语

开展火星取样返回，实现火星表面样品的实验室

分析，可以极大提升中国行星际空间探测的技术水

平，提高人类对太阳系起源与演化的科学认知。相比

月球探测及火星环绕/着陆/巡视任务，火星取样返回任

务面临特有的技术难点，尚无国内外成功经验。设计

上各关键环节具有极强关联性，面临较多苛刻的工程

约束，任务极具挑战。

本文对火星取样返回探测器飞行任务进行了系统

分析。针对采用环火交会的顶层技术路线，归纳了七

个关键环节技术难点、技术解决思路或途径：

1）火星进入/下降/着陆：需要在充分继承成熟的

火星四级减速方案上，针对大弹道系数气动减速、大

质量伞降与动力下降，研究耐高温大承载防热和承力

结构，充气或机械展开是未来的技术方向；同时采用

更大的一级降落伞系统、减速发动机推力等。

2）火星表面取样/封装/转移：需要在充分借鉴已

有月球采样技术基础上，针对火星环境特殊性，加强

火壤样品物理特性、采样方式多样性、有尘环境下低

漏率密封（如金属挤压密封）、自主高效采样及高精

度样品转移（如图像视觉闭环）等方面研究。

3）火星表面起飞上升：有效起飞质量与火星进入

质量的比例相对月面起飞更低，需要最大程度实现大

干质比、轻小型化设计，实现火面发射安全性并满足

高精度入轨，其中推进系统方案是核心。针对质量规

模较小的无人取样返回任务，“一级固体 + 二级液体”

推进方案最优；在此基础上，重点开展火面冷热发射

方式、制导导航与控制方案、火面低功耗热控方案等

方面论证。

4）环火轨道交会及样品交接：针对上升器和样品

容器目标特性，应立足已有地球与月球交会对接技术

基础设计全自主接力导航方案，并将远程导引纳入自

主交会控制过程，捕获机构需要尽可能以较小质量代

价实现对样品容器捕获/正姿/转移/封装功能（设计功

能复用的一体化被动捕获机构），同时为满足行星保

护隔离防护要求。

5）大气辅助减速：基于技术成熟度、质量代价与

任务风险，应采用大气制动方式，需要针对减速时间

周期、气动力/热约束开展飞行策略与热防护设计。

6）地球再入返回：需要根据质量约束、降落伞设

计可靠性、样品容器抗冲击能力等因素综合选择地球
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再入返回方案，优先选择轻小型的弹道式再入方式。

7）行星保护：需要在探测器研制流程中加强前向

防护实施，返向行星保护需要增加对样品容器的密封

隔离环节，并在地面回收时开展相应的样品隔离、解

封及贮存设计。
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Review of the Mars Sample Return Mission

SUN Zezhou1
，ZHOU Zuoxin2

，DONG Jie1

（1. Beijing Institute of Spacecraft System Engineering, Beijing 100094, China；

2. China Academy of Space Technology, Beijing 100094, China）

Abstract：Based on the developmental histroy and current advancements of international Mars sample return missions，an

analysis of flight mission was carried out，and the necessity of Mars orbital rendezvous and the Earth-Mars transfer flight plan were

discussed. On this basis，the key phases of the spacecraft for Mars sample return mission (Mars entry/descent/landing，sampling/

encapsulation/transfer，Mars surface take-off and ascent，Mars orbital rendezvous，etc.) and technical difficulties were

summarized. Based on typical design schemes home and abroad，the main technical solutions of the key phases were studied.

Keywords：Mars；sample return；entry，descent and landing；ascent vehicle；Mars orbit rendezvous

Highlights：
●　The design of Mars entry/descent/landing for high ballistic coefficient vehicle is carried out.
●　The martian surface sampling methods，container sealing techniques and sample transfer solutions are analyzed.
●　The ascent vehicle’s first-stage solid propulsion and second-stage liquid propulsion scheme is discussed.
●　The autonomous rapid Mars rendezvous is suggested based on long-range microwave radar cooperative navigation with the ascent
vehicle and short-range optical tracking of the container.
●　The passive integrated mechanisms for sample container capture，attitude adjustment, transfer and encapsulation are analyzed.
●　The Mars aerobraking method is chosen and thermal protection is employed for the two leeward sides of solar arrays which are the
aerodynamic deceleration surface.
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