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摘 要：为获得电推进系统准确的工作性能，验证其在轨工作稳定性，国内首台空间用

氙离子电推进系统于2012年11月～2014年2月在我国新技术试验卫星——实践九号A卫星

上开展了首次在轨飞行试验。本文简要介绍了40 mN／3 000 s氙离子电推进系统的设计方案和

主要性能指标，重点阐述了所开展的系统性能在轨测试内容、测试方法及获得的测试结果，

并对测试结果进行了分析，最后给出了在轨测试结论。
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Abs咖lct： To achieVe accurate operating perfo珊ance of electric propulsion system(EPS)and

demonS溉te低operating sta_：bility in orbit，ni曲t tests of Chinese丘rst xenon ion EPS used i11印ace
were carried out for the first time at tlle SJ．9A satellite丘om NoⅦmber 2012 to FebmaⅣ2014．The

design scheme and primaIy perf．omance index of the 40 mN／3000 s xenon ion EPS are in仃Dduced

briefIy in this paper．The in—orbit perfb锄ance test coments，methods and results of the system are
described emphatically．The achieved test results are analyzed．The conclusions of in—orbit test are

brou曲t out．
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O引吾

随着电推进系统在国外各类航天器上的广泛

应用11{】以及国内用户对卫星有效载荷承载能力和

工作寿命要求的不断提高，我国卫星平台，尤其

是大型、长寿命GEO卫星平台对电推进系统提

出了非常迫切的应用需求。离子电推进系统作为

国际主流电推进类型，更高的比冲、效率和更长

的寿命特性决定了在这一领域具有非常显著的应

用优势。中国空间技术研究院兰州空间技术物理

研究所作为国内最早从事电推进技术研究和电推

进产品研制的单位，针对我国GEO卫星南北位

保应用需求，于2006年成功研制出了推力

40 mN、比冲3 000 s的氙离子电推进系统工程产

品。2008年，该系统被遴选为我国新技术试验卫

星——实践九号A卫星在轨试验项目，作为关键

试验载荷，开展在轨飞行试验，为我国离子电推

进系统早日实现空间应用进行技术验证和飞行数

据积累，这也是我国自主研制的电推进系统首次

开展在轨飞行试验，意义重大，影响深远。在经

过4年多反复的设计改进和充分的地面测试与试

验验证后，40 mN／3 000 s氙离子电推进系统于

2012年10月14日随SJ一9A卫星顺利发射升空。

2012年11月5日，系统在轨飞行试验正式启动，

截至2014年2月26日，完成了预定的全部在轨

飞行试验内容。飞行试验过程中，择机对系统推

力、比冲和功率等性能进行了在轨测试与标定，

测试与标定结果全部满足设计指标要求；同时，

利用本次在轨飞行试验机会，通过反复的开、关

机工作循环试验，对氙离子电推进系统工作性能

的稳定性开展了在轨验证。

1氙离子电推进系统简介

1．1系统技术方案

考虑到任务的试验性质，本次飞行试验氙离

子电推进系统采用最简单的单弦系统方案，以氙

气(纯度≥99．99％)作为推进剂，系统由一台氙

离子推力器、一台电源处理单元(PPU)、一台氙

气瓶、一台氙气供给单元、一台电推进控制单元

(DICu)和一台供电转接盒共6台单机，以及若

干钛合金管路组成。图1为氙离子电推进系统组

成框图。氙离子推力器是系统核心设备，负责对

氙气进行电离、加速并聚焦引出，从而产生推

力；PPU负责向推力器提供所需要的8路供电；

氙气瓶用于贮存氙气；氙气供给单元负责对贮存

在氙气瓶内的高压氙气进行压力调节和流量控

制，确保输送到推力器内部的各路氙气满足流量

指标要求；DICu用于控制PPu中各电源模块的

开、关及氙气供给单元中各类阀门的通、断和热

节流器加热器的开、关，并负责采集PPU和氙气

供给单元中的各种电压、电流、温度和压力参

数；供电转接盒主要用于PPU和推力器之间高压

供电电缆的转接。氙离子推力器为电子轰击式

(Kaufman)类型，束流口径20 cm，主要由空心

阴极、中和器、放电室和栅极组件4部分组成。

图2为氙离子推力器结构示意图。

图1氙离子电推进系统组成框图

Fig．1 Composi6蚰M∞k diag删m of xe舯n ion EPs

栅极

图2氙离子推力器结构示意图

Fig．2 Schematic diagram of xenon ion thruster
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1．2系统主要性能设计指标

40 mN／3 000 s氙离子电推进系统主要性能设

计指标如下：

1)推力：(40±4)mN；

2)比冲：(3 000±300)s；

3)输入功率(PPu母线功率)：≤1 350 w。

2测试内容与测试方法

2．1测试内容

根据在轨飞行试验目的，氙离子电推进系统

首次在轨飞行试验期间，拟开展的系统性能测试

与验证内容主要包括3个方面：

1)系统工作性能在轨测试。

2)系统推力在轨标定。

3)系统性能稳定性在轨验证。

2．2测试方法

2．2．1系统性能在轨测试方法

氙离子电推进系统主要性能指标共3项，即

推力、比冲和功率。在轨飞行试验期间，择机选

择卫星连续飞行若干圈次，按照1次／圈的频度开

展系统在轨点火试验，利用下传到地面的系统工

作参数遥测数据，通过理论计算，对系统在轨工

作期间的推力、比冲和功率等性能进行测试。各

项性能具体的在轨测试方法如下：

1)推力

利用氙离子电推进系统在轨工作过程中屏栅

电压和屏栅电流遥测数据及修正系数，按照离子

推力器推力理论计算公式【4】，即公式(1)计算

系统在轨推力：

一1 一F_1．651×10僦、／yh (1)

式中：F为推力，mN；d为束发散修正系数，由

地面测试获得，飞行产品地面测试结果为d=

O．976；p为多荷离子修正系数，由地面测试获

得，飞行产品地面测试结果为卢=0．977；^为屏

栅电流，A，由在轨遥测数据获得；y。为屏栅电

压，v，由在轨遥测数据获得。

推力的这种测试方法简称为“电参数计算

法”。

2)比冲

利用系统推力在轨测试结果，以及系统在轨

工作期间的推进剂供给总流率，按照电推力器比

冲理论计算公式(4】，即公式(2)计算系统在轨

比冲：

忙聃楞 (2)

式中：，s为比冲，s；F为推力，mN，由电参数

计算法或测轨法计算得到；q。为推进剂在轨流

率，mg，s，利用在轨试验过程中低压压力变化

量、对应时间及低压容器(缓冲罐)容积、氙气

密度等参数计算得到；g为重力加速度常数，取

9．8 m／s2。

3)功率

利用在轨飞行试验过程中，系统在推进模式

工作状态下，由卫星电源分系统输入到PPU输入

端的母线电压和电流遥测数据，按照公式(3)

计算系统在轨功率：

肚U·， (3)

式中：P为功率，w；U为PPU输入端母线电压

遥测数据，y；，为PPu输人端母线电流遥测数

据，A。

2．2．2系统推力在轨标定方法

在轨飞行试验期间，选择适当的卫星飞行圈

次，暂停星上其它载荷在轨试验和可能对卫星轨

道高度产生影响的各种控制与操作，开展氙离子

电推进系统点火工作试验；利用点火试验前后，

卫星轨道高度的变化，按照卫星轨道模型，计算

氙离子电推进系统在轨推力，完成对系统推力的

在轨标定。

2．2．3系统性能稳定性在轨验证方法

系统性能测试与推力标定完成后，对氙离子

电推进系统进行累计总次数(包括在轨首次点火

试验和性能测试与推力标定试验)不少于200次

的点火工作循环试验，单次试验中的系统推进时

间一般为10 min。根据历次在轨飞行试验过程中

系统工作参数遥测数据，以及所对应的推力、比

冲和功率等性能电参数法计算结果，分析系统工

作性能随开、关机次数的变化情况，对系统在轨

工作性能的稳定性做出评价。
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3测试结果与分析

3．1性能测试结果与分析

氙离子电推进系统在轨预处理和首次点火试

验完成后，于2012年11月8日，共选择卫星的4

个连续飞行圈次，按照1次／圈的频度，对离子电

推进系统开展了4次在轨点火工作试验。每次试

验中系统推进时间为10 min。4次在轨试验均顺利

完成。表1列出4次在轨试验中氙离子电推进系

统主要工作参数遥测结果及利用压力方法计算得

到的推进剂在轨流率数据。表2是根据表1中系

统工作参数遥测数据平均值，按照2．2．1中的测试

方法计算得到的系统推力、比冲和功率在轨测试

结果，表中同时给出了系统性能地面测试结果。

表1氙离子电推进系统在轨主要工作参数遥测结果与推进剂流率数据

!璺垒：! !!堡型竺兰翌塑塑垡里堕竺翌竺壁翌塑竖塑!璺翌!!!竖婴璺巳!竺壁望璺堕!!竺!!苎堡!垒!兰竺里竺!竺垦堕堕竺!垒!!

序号卫嚣累嚣试⋯脚～龇舭脚⋯龇戕篙警莉

表2氙离子电推进系统工作性能在轨与地面测试结果

Tab．2 I'erfbrmance test resllIts iII space and on g阳und for xenon ion EPS

从表2可看出，氙离子电推进系统推力、比

冲和功率三大工作性能在轨测试结果全部满足设

计指标要求。与飞行产品地面测试结果相比，系

统性能在轨测试结果均偏小，造成这种结果的原

因主要是天、地之间的环境差异。地面测试所采

用的模拟环境是一个真空度相对较低(10。Pa量

级)有限空间，背景气体成分主要为氮气、氧气

和油分子(真空系统为油扩散泵真空系统)，而

卫星轨道则是一个真空度很高(10。8 Pa量级)的

无限空间，基本上无背景气体。地面测试中，模

拟环境(真空罐)中的一部分背景气体会通过扩

散方式进入推力器放电室，参与电离并被加速后

引出，增加了离子束流密度，从而使氙离子电推

进系统在地面模拟环境中的推力、比冲和功率测

量结果较在轨测试结果略高一些。

3．2推力标定结果与分析

在飞行试验前期的2012年11月8日和后期

的2014年2月25。26日，先后两次采用测轨法

万方数据
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对氙离子电推进系统在轨推力进行了标定。第

一次标定结果为36．2 mN，第二次标定结果为

37．3 mN，两次标定结果均满足系统推力设计指

标要求。考虑到第二次推力标定中对卫星轨道

高度的测量是采用星上自带的GPS系统完成的，

其测量精度很高。因此，相对而言，第二次标

定结果更为准确。

对比系统推力在轨测试与标定数据，可以看

出，推力在轨标定结果较测试结果略小，偏差率

为一4．8％，其主要原因是这两种不同方法的测量

误差所致。经分析，电参数计算法对应的系统推

力测试误差约为±4．4％，GPS测轨法的测量误差

为±5％，两种方法得到的推力结果间的偏差率未

超出最大误差范围。

3．3性能稳定性验证结果与分析

氙离子电推进系统工作性能在轨测试与标定

完成后，从2012年11月12日开始，断续性地

开展了系统在轨开、关机工作循环试验。截至

2014年2月26日，系统在轨累计共完成开、关

机试验次数226次，整个飞行试验过程中，氙离

子电推进系统状态正常，各项工作参数遥测数据

正确、稳定。

根据下传至地面的系统工作参数遥测数据，

对系统所完成的226次在轨飞行试验中的推力、

比冲和功率性能进行了计算与统计，分布范围分

另0为37．91～39．28 mN，2 841—3 235 s和1 132—

1 155 w，结果全部符合指标要求；另经分析，

226次在轨飞行试验中，系统推力、比冲和功率

在轨测量数据的离散度分别为±2．1％、±8．7％和

±1．3％，均未超出±10％的指标容差(仅推力、比

冲)幅度，表明系统在轨工作状态正常、性能稳

定性良好。

通过数据比较也可以看出，三项性能数据

中，比冲数据的离散度相对较大，分析认为其原

因主要有两个方面：一是系统中低压压力的测量

精度较低，二是星上压力遥测数据下传周期较长

(1次／32 s)，两方面因素造成系统在轨推进剂流

率计算误差较大，最终影响比冲性能测试结果。

整个在轨试验期间系统推力、比冲和功率随试验

次数变化曲线见图3。图5。

40?——，，—，—．，。．，——————、—．———．。。。、．—，，—．—，～

兰 30

o

晕20-

l。!

o L———————————————．．———————————————一0 50 lOO l 5U ZUU

试验次数／次

图3系统推力随试验次数变化曲线

Fig．3 Variation of system thrllst with test times

×10二

O 50 100 1 50 200

试验次数，’次

图4系统比冲随试验次数变化曲线

Fig．4 Variation Of system specific impulse

with test times

图5 系统功率随试验次数变化曲线

Fig．5 Variation of system power with test times

4结论

综合上述在轨测试与分析结果，可以得出如

一

一

如

加

如

加
∽≥R丑
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下结论：

1)利用新技术试验卫星，完成了40 mN／

3 000 s氙离子电推进系统工作性能在轨测试，实

现了我国离子电推进系统工作性能在空间真实环

境中的首次测试。

2)氙离子电推进系统推力、比冲和功率等

工作性能在轨测试结果满足设计指标要求。

3)已完成的226次在轨飞行试验结果及性

能数据表明，氙离子电推进系统在轨状态正常，

工作性能稳定。

4)通过在轨性能测试，发现氙离子电推进

系统在空间与地面不同环境中存在性能差异，在

轨测试结果略小于地面测试结果，该成果为今后

离子电推进系统空间应用提供了宝贵的飞行实测

数据支持。

5)在轨测试结果验证了氙离子电推进系统

设计方案的正确性，为离子电推进系统在后续航

天型号中的空间应用奠定了工程基础。
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