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摘 要：流量调节模块是霍尔电推进系统的关键模块，用于精确控制霍尔推力器的推进

剂流量。上海空间推进研究所在多年研究工作的基础上，针对国内首次霍尔电推进空间飞行

任务，选用金属多孔材料作为节流器件，成功研制了小型化微流量控制器及具有主备份支路

的流量调节模块。本文介绍了流量调节模块设计思路、研制过程中的重要试验和在轨飞行验

证情况，并针对后续电推进发展需求，提出流量调节模块的后续发展思路。
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DeVelopment and in—orbit night Verification for

now control module of Hall electric propulsion system

HANG Guallrong，YU Shuilin

(Shan曲ai IIlstimte of Space Propulsion，Shan曲ai 20 11 l 2，China)

Abs臼隐ct： The flow contr01 module，one of the key modules of HaU electric propulsion system，is

印plied to precise propellant flow control of HaU thmster．After years of research and practical worl【，

Shanghai IIlstitute of Space Propulsion deVeloped a miniaturized micro now con廿oller wi廿l metal

porous material restrictor and a now control module with prima叮back—up branches success如11y for

the first space ni曲t mission of Chinese HaU electric propulsion system．The desi伊ideas，important

experiments during deVelopment and in—orbit flight Verification of the now control module are

introduced．According tO the succeeding deVelopment of electric propulsion systems，the follow—up

deVelopment concepts of now controlmodule are put fo州ard．
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霍尔电推进是目前空间应用最广泛的电推进 需向其提供稳定的微流量推进剂，目前一般采用
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分子量较大、电离能较低、无毒的惰性气体氙气

作为推进剂。作为霍尔电推进系统重要组成部分

的流量调节模块，其功能是为霍尔推力器提供稳

定、可控的微流量推进剂。上海空间推进研究所

针对国内首次霍尔电推进空间飞行试验任务，在

多年研究工作的基础上，采用金属多孔材料作为

节流器和精细过滤器，成功研制了小型化的流量

控制器及具有主备份支路的流量调节模块。

本文介绍了流量调节模块设计思路、研制过

程中的重要试验和在技术试验卫星上的首次空间

飞行验证情况，并针对后续霍尔电推进发展需

求，提出流量调节模块的后续发展设想。

1霍尔电推进首次飞行试验的基本

情况

搭载霍尔电推进系统进行首次飞行试验的是

一颗太阳同步轨道卫星。卫星的轨道高度约为

“5 km，在轨考核寿命2年，设计寿命3年。霍

尔电推进试验项目是卫星的几个核心试验项目之

一，用于开展电推进空间飞行验证试验。

霍尔电推进系统空间飞行试验的目的：

1)空间环境适应性验证

包括发射环境和空间轨道环境。通过霍尔电

推进系统空间多次点火试验，验证系统在空间环

境工作的可靠性和系统配置的合理性，并发现一

些与应用相关的地面上难以预料的情况。

2)空间工作效果验证

利用霍尔电推进系统工作改变卫星轨道，同

时通过携带的相关测试仪器的实时测量，验证霍

尔电推进系统的工作效果和相关的地面测量参数

的有效性。

3)飞行应用相关经验和数据摸索

包括在空间环境下电推力器工作时可能的扭

矩对航天器姿态的影响情况，微流量调节的有效

性问题，等离子体羽流对航天器的影响情况(包

括热影响、对卫星通信的影响、表面电位和污染

影响等)。

霍尔电推进系统主要技术指标为稳态输入功

率≤800 w，推力40±4 mN，比冲1 600±160 s，

在轨试验次数≥200次。

霍尔电推进系统由霍尔推力器、贮供单元

(含贮供模块和流量调节模块)、功率处理单元和

滤波模块等组成。贮供模块负责推进剂的贮存和

压力调节。流量调节模块负责将约0．2 MPa人口

压力的推进剂调节为霍尔推力器1路阳极、2路

空心阴极(主备份设置)所需流量的推进剂。

首飞霍尔电推进系统于2008年立项并启动，

先后经历了模样、初样、正样3个阶段的研制工

作，于2011年8月5日交付总体，2012年10月

14日随卫星发射升空，并于2012年11月7日成

功在轨点火，于2013年12月完成所有预定的空

间飞行试验任务。

2流量调节模块设计与研制

2．1 流量调节模块主要技术指标

流量调节模块从功能上分为两部分，一是推

进剂流量供给的导通和切断隔离功能，二是推进

剂流量的调节和控制功能。主要技术指标见表1。

表l流量调节模块主要技术指标

Tab．1 Maill specm蚀60瞄of now contml modllle
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推进剂流量供给的导通和切断可由开关工作

模式的电磁阀或自锁阀实现，推进剂流量的调节

和控制可由流量控制器实现，流量控制器可和阀

门组成不同功能的流量调节模块。

2．2流量控制器方案选择

2．2．1节流方式选择

选择合适的节流方式，是流量控制器方案设

计的关键。节流方式可分为固定结构节流和可变

结构节流。固定结构节流利用微小尺寸的孔或流

道实现节流，需要采用电加热或改变人口压力等

方式实现流量的调节，并由阀门配合实现推进剂

的导通和关闭。可变结构节流【，-2】可在没有其他阀

门的条件下，直接实现推进剂的导通、切断和流

量调节，对阀门设计和控制系统的要求较高。

固定结构节流方式相对简单，为了降低研制

难度，提高产品可靠性，决定选用该类节流方式。

常用的节流方式有多孔材料嗍、节流孑L板醐、毛细

管用等，这几种方式各有优缺点，在国外均有应

用，其中美国深空一号探测器离子电推进系统采

用的多孔材料芯体，空间工作时间和地面试验时

间分别超过16 000 h和30 350 h。

在之前的预先研究中，对节流孔板、毛细管

和多孔材料等节流方式进行了详细比较研究，具

体如下。

1)2000年起，针对20 mN霍尔推力器，进

行了节流孔板流量控制器研究。流量控制器由很

多开小孔的节流孑L板重叠而成(每个片上开l或

2个直径很小的孔，若开2个孔装配时相邻2片

的小孔错开900)，中间以垫圈保持一定距离。节

流孑L板流量控制器流量对温度变化不敏感，可通

过调节入口压力来调节流量。实测的阳极和阴极

流量控制器流量随人口压力的变化情况特性表

明，孑L板节流良好的压力一流量变化特性。

2)2001年起，针对40 mN霍尔推力器，进

行了毛细管流量控制器研究。毛细管流量控制器

优点是流量随温度的变化明显，电加热调节响应

快，缺点是对人口压力波动敏感、工艺复杂、容

易堵塞、焊接部位容易断裂漏气等。图1为研制

的采用电加热调节方式的毛细管流量控制器(同

时具备阳极和阴极节流功能)及其毛细管。图2

(a)为入口压力0．2 MPa，出口压力0．1 MPa，环

境温度20℃时，阳极支路毛细管流量控制器流

量随毛细管温度的变化情况，可见毛细管流量控

制器具有较宽的流量调节范围。图2(b)为出口

压力为约1 000 Pa时，阳极和阴极支路毛细管流

量控制器流量随压力变化情况。

图1毛细管流量控制器及其毛细管

Fig．1 Capnlary now controller and its capmary tube
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(b)阳极和阴极支路流量随入[1压力变化

图2毛细管流量控制器流量随温度和入口压力的变化

Fig．2 110w Varia60n of∞pmary now controuer

with temperatIlre and iIllet pre跚re

3)针对40 mN霍尔推力器，还进行了多孔

材料流量控制器的研究。该类流量控制器体积小

巧，结构简单，其关键为多孔材料芯体，该芯体

由金属粉末高温烧结而成，由形成的微细流道实
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现气体的节流。图3为研制的多孑L材料流量控制 综上，多孔材料流流量控制器具有体积小、

器(同时具备阳极和阴极节流功能)及其节流芯 重量轻、结构简单，采用温控调节时流量调节范

体。进行的流量与芯体温度(图4(a)，入口压力 围宽，且流量对人口压力不敏感等优点。虽然存

0．2 MPa，出口压力0．1 MPa，环境温度20℃) 在电加热调节响应速度较毛细管流量控制器慢、

和入口压力(图4(b))的变化试验表明，多孔材 产品一致性差、多孔材料存在掉渣隐患等缺点，

料流量控制器相对于毛细管流量控制器，流量调 但通过采取合适功率的加热器、芯体流量筛选，

节范围相接近，但流量受人口压力影响较小。 以及优化芯体制备工艺，超声清洗芯体和在芯体

I它 ，、r峄。l
图3多孔材料流量控制器及其节流芯体

Fig．3 POrous metaI now controUer and

its porous metal core
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(a)流量随芯体温度的变化
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fhl流量随入口压力的变化

图4多孔材料流量控制器阳极和阴极支路

流量随芯体温度和入口压力的变化

Fig．4 Flow varia6佣of加ode b腿眦h粕d ca也0de

b例袖in po删琏metal now c咖咖Uer wim com
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两侧设置过滤器等措施，可避免其不利影响。因

此，最终选用了多孔材料节流方案，并采取措施

确保其性能和可靠性。

2．2．2 多孔材料流量性能考核

多孔材料节流芯体没有在国内空间推进系统

中应用的先例，属于新材料，对多孔材料流量控

制器与霍尔推力器的联合闭环工作能力，以及抗

力学环境能力和可靠性进行了进一步的考核。

2．2．2．1与霍尔推力器的闭环控制试验

采用多孔材料的流量控制器与霍尔推力器进

行了闭环控制试验。试验表明，在0．19加．26 MPa

的宽范围人口压力下，通过热节流调节和闭环控

制，40 mN霍尔推力器的放电电流为2．15—

2．25 A，始终保持在额定值2．2 A附近，满足工

作要求。

2．2．2．2力学环境考核

按照卫星力学环境试验要求，对流量控制器

及节流芯体开展了鉴定级正弦、随机和冲击力学

环境试验。试验后流量控制器和芯体性能均正

常，芯体也未发现掉渣现象。

2．2．2．3可靠性试验

为考核节流芯体的可靠性，进行了1 120 h

的寿命试验和3 360次启动试验。试验过程中未

发现流量控制器的流量有明显改变，证明了方案

的有效性和工艺的可靠性。

2．3流量调节模块方案设计

流量调节模块由A、B两个相同的支路组成，

原理图见图5。每个支路按上下游顺序，分别为

1个入口过滤器、1个入口电磁阀、1个流量控制

器和1个阳极电磁阀、1个阴极电磁阀。其中A

路为主份支路(包括SVA，SVaA，SVcA电磁

阀)，B路为备份支路(包括SVB，sVaB，sVcB

电磁阀)。
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接贮供模块

接推力器阴极A 接推力器阳极 接推力器阴极B

图5流量调节模块原理图

Fig．5 Schematic of now control module

流量控制器集成了阳极和阴极节流芯体，具

有一路输入，两路输出，分别输出给推力器的阳

极和阴极。流量控制器内有加热器和温度传感

器，用于调整推进剂流量和监测流量控制器温

度。

图6流量调节模块正样产品

Fig．6 Formal product of now contrOl module

电磁阀用于接通，关闭霍尔流量调节模块各支

路的推进剂气体供给。

2．4流量调节模块正样产品实测指标

流量调节模块正样产品(图6)实测数据表

明，技术指标满足要求，具体见表2。

表2流量调节模块正样产品实测数据

!皇垒：兰丝竺竺坚型型竺箜垡鱼翌!苎!壁型!!垒垡坐!竺垒型型坐
实测数据

项目 设计指标
主份 备份
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3流量调节模块在轨飞行验证情况

流量调节模块随技术试验卫星于2012年10

月14日11时25分发射升空。11月5日上午，

通过遥测数据判定，流量调节模块状态正常。当

日进行了贮供单元排气，流量调节模块主份支路

工作2次，每次2 h，使低压缓冲罐压力低于预

期值0．04 MPa，成功完成了排气任务。通过在轨

标定霍尔电推进系统的工作参数，获得了流量调

节模块在轨工作性能。

11月7日10时50分，霍尔电推进系统成功

在轨点火，完成了180 s首次点火时长，各参数满

足工作要求。11月9日，西安卫星测控中心通过

对4次精确测轨，标定霍尔电推进性能．，在轨标

定结果为系统稳态输入功率734 w(推算霍尔推

力器功率621 W)，推力38．32 mN，比冲1 495 s。

数据表明，霍尔电推进系统指标正常，在轨工作

性能与国外同类产品性能相当。

4次在轨标定期间，霍尔推力器平均电流为

2．07 A，根据正样产品的流量一阳极电流一推力的

试验数据，可知阳极和阴极平均流量为2．37和

0．247 m幽，均在指标范围之内。

之后霍尔电推进择机进行了点火次数试验，

至2013年12月16日完成了预定的200次点火

试验，至2014年1月5日累计点火212次，霍

尔电推进系统性能稳定。这表明流量调节模块工

作正常，性能稳定。

4流量调节模块后续发展考虑

流量调节模块在国内首次霍尔电推进飞行验

证中的成功应用表明，金属多孔材料节流、流量

调节模块设计、生产工艺和产品保证措施等均正

确、有效。随着高承载、长寿命卫星平台、无人

深空探测、载人深空探测等的不断发展，对长寿

命、高可靠和多模式霍尔电推进的需求越来越

高，要求流量调节模块具备如下能力：

1)大推进剂处理量：对于大型GEO卫星和

无人深空探测任务，单台流量调节模块的推进剂

处理量将达到200 kg量级，对于载人深空探测任

务，则将达到数吨。这对流量调节模块的洁净

度、稳定性和可靠性提出了很高的要求，不允许

节流器件发生堵塞、掉渣等现象。

2)大范围调节能力：大型GEO卫星、全电

推进卫星和深空探测器，对电推进系统的调节能

力提出了较高要求，从而要求流量调节模块能够

在数倍甚至超过10倍的范围内精确调节流量。

目前常用的多孔材料、毛细管等流量控制器，在

入口压力保持不变的前提下，均采用热阀调节原

理，流量调节范围一般在3倍以下，难以用于更

大调节范围的任务，这些场合可使用新型的比例

流量阀，如电磁比例阀、压电陶瓷比例阀等。

3)小型化：轻量化、易于集成等需求要求

流量调节模块不断小型化。主要通过减小流量控

制器、阀门，改变连接形式(如采用毛细管路)

及改变节流方式(如固定节流变为可变节流)等

来实现，小型化对焊接等工艺也提出了新要求。

4)快响应：抑制电推力器开机振荡、减小

电推力器稳定工作时的放电电流波动、减小

Bang—Bang阀出口压力波动对流量的影响等，需

要快响应的流量控制模块，以快速调节流量，提

升霍尔电推进系统工作的稳定性。

针对后续发展的迫切需求，有重点、有步骤

地开展新型流量调节模块的研制工作，建议：

1)针对GEO卫星南北位保、空间站阻力补

偿任务等对单工况霍尔推力器的需求，开展提升

流量调节模块的洁净度、可靠性以及小型化的工

作，重点对没有掉渣隐患的毛细管微流量控制器

和小型化的电磁阀进行攻关；

2)针对GE0卫星轨道提升和在轨位保、深

空探测任务等对多模式霍尔推力器的需求，开展

可大范围流量调节的比例流量阀技术研究，在1～

2年内突破关键技术，3—5年内实现工程化。

5结束语

针对我国首次霍尔电推进空间飞行任务，在

多种流量控制器研究的基础上，研制了以金属多

孔材料节流器件为核心的流量调节模块，成功支

撑了霍尔电推进在轨试验，为后续流量调节模块

的研制摸索了工程研制和在轨应用的经验。
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针对后续电推进发展的需求，将开展毛细管

和比例阀流量控制器，以及小型化电磁阀的研

制。
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