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摘 要：美国先进极高频 (AEHF)项 目将采用4颗运行于地球同步轨道 (GEO)的AE— 

HF军事通信卫星。AEHF卫星的推进系统由远地点发动机、姿态控制发动机组和双模式霍尔 

电推进子系统组成。首发星AEHF一1是世界上首个采用霍尔电推进系统执行发射后轨道提升 

任务的GEO卫星。AEHF一1卫星星箭分离后，远地点发动机未能正常工作，因此只能采用其 

余两套推进子系统执行轨道提升任务，并提前启用霍尔电推进子系统，以确保卫星寿命。对 

AEHF项目、AEHF卫星及其推进系统，以及星箭分离后 AEHF一1卫星推进系统的应用情况进 

行论述，为我国GEO卫星采用双模式霍尔电推进系统执行轨道提升和在轨位置保持任务提供 

参考。 
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Propulsion system of USA AEHF military communication 

satellite and its application on AEHF--1 satellite 

HANG Guan—rong，KANG Xiao—lu 

(Shanghai Institute ot’Space Propulsion，Shanghai 200233，China) 

Abs~ t： Four GEO AEHF milita，ry communication satellites will be employed in USA AEHF 

program．The propulsion system of AEHF satellite consists of apogee engine，attitude control engine 

assembly and dual—mode Hall electric propulsion subsystem．The first AEHF satellite，AEHF-l，iS the 

first GEO satellite with Hall electric propulsion system for orbit raising after liftoiT．Because of the 

malfunction of the apogee engine on AEHF一1 after the propulsion rocket was separated from AE— 

HF一1，the other two propulsion subsystems were used for orbit raising，while Hall electric propulsion 

system started in advance to maintain the satellite life．AEHF program，AEHF satellite and its propul— 

sion system，and the propulsion system application of AEHF一1 satellite is introduced，SO as to provide 

a reference for using dual--mode Hall electric propulsion system for orbit raising and in--orbit position 

keeping of Chinese GEO satellites． 
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0 引言 

先进极高频 (Advanced Extremely High Fre— 

quency，AEHF)项 目是美国国防部的项目Ill，其 

目标是为美国及英国、挪威、加拿大提供可用于 

所有级别军事冲突中的准全球的、高保密性、高 

通讯容量和高生存能力的新一代战略和战术通信 

卫星以及地面匹配系统。AEHF一1军事通信卫星 

是首发星，也是世界上首个采用霍尔电推进系统 

执行发 射后 轨道 提升 任务 的地球 同步 轨道 

(Geosynchronous Earth Orbit，GEO)卫星。该星 

于 2010年 8月 14日早上由Atlas 5运载火箭于 

卡纳维拉尔角发射升空，然而星箭分离后，远地 

点发动机未能正常工作，无法按照原计划进行轨 

道提升。AEHF一1只能依靠星上的单组元化学姿 

态控制发动机组执行部分原来远地点发动机执行 

的前半段轨道提升任务，而原计划用于执行后半 

段轨道提升任务的双模式霍尔电推进子系统则提 

前接手轨道提升任务，以确保卫星寿命。 

本文对 AEHF项 目、AEHF卫星及其推进系 

统，以及星箭分离后 AEHF一1卫星推进系统的应 

用情况进行论述，为我国 GEO卫星采用双模式 

霍尔电推进系统执行轨道提升和在轨位置保持任 

务提供参考。 

1 AEHF卫星 

1．1 AEHF项目介绍 

AEHF项目将采用4颗运行于 GEO轨道的 

AEHF卫星，AEHF系统将替换美国现有的5颗 

卫星组成的Milstar军事通信系统，成为美国国防 

部门军事通信卫星的中坚力量，并提供Milstar系 

统 10倍以上的数据吞吐量和430 Mbps的保密通 

信能力。 

洛克希德·马丁公司是 AEHF项 目的主要合 

同商和系统管理商，进行AEHF系统的集成、测 

试和发射任务，并提供 4颗AEHF卫星和任务控 

制子系统。诺思罗普·格鲁曼公司空间技术部是 

AEHF卫星通信有效载荷的供应商。 

2010年 8月，美国空军称 AEHF项目合同金 

额已达 64．62亿美元 ，AEHF一4卫星合 同也于 

2010年 12月签订，合同价 14亿美元。AEHF一2 

和 AEHF一3卫星计划于201 1年和 2012年早期发 

射，AEHF一4计划于 2017年发射。 

1．2 AEHF卫星简介 

AEHF卫星 (图 1)基于 A2100M平台开发， 

其性能参数见表 1。首发星 AEHF一1的工作地点 

为GEO轨道上西经9O。，其质量比以前质量较大 

的 A2100平台卫星，如 2002年 l2月 17日发射 

的 NSS 6 (质量 4 700 kg)，还要大 1450 kg以 

上，以适应较高的军事需求。 

a)空间运行状态示意图 

b1 AEHF—l发射前位于整流罩内的状态 

图 1 AEHF卫旱 

Fig．1 AEHF satellite 
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表 I AEHF卫星性能参数 

Tab．1 AEHF satellite specifications 

发射质量 6 168 kg(AEHF一1) 

太阳能帆板 

工作轨道 

寿命 

平台 

稳定方式 

T作频率 

数据传输速率 

交叉链路 

卫星南北向各一组，两组太阳能帆板 

端到端距离超过 27 m 

GE0 

14年 

A2100M 

二三轴稳定 

上行极高频(EHF 44GHz)，下行超高 

频(SHF 20GHz) 

75 bps～8．192 Mbps 

1颗卫星 2个(双工)，与 Milstar和 

AEHF兼容 ，～60 Mbps 

2 AEHF卫星推进系统 

AEHF卫星的复合推进系统由远地点发动机、 

化学姿态控制发动机组和电推进子系统等三个子 

系统组成，具有组合优势。化学推进系统为双模 

式推进系统，降低了对氧化剂贮箱的要求。利用 

高比冲、高推力的双组元远地点发动机 ，AEHF 

卫星可实现快速轨道提升和轨道机动等功能。利 

用低推力、小脉冲冲量的单组元推力器： 行姿态 

控制和位置保持，可实现精确冲量控制。与之前 

采用电弧推力器的 A2100平台的卫星不同，AE— 

HF卫星电推进子系统采用了功能更强大、比冲 

更高的4．5 kW级双模式霍尔电推进系统 ，从而 

减少了AEHF卫星对化学推进剂的需求量，极大 

地增加了有效载荷。该子系统执行轨道提升和在 

轨位置保持、位置变动等任务。AEHF 卫星所有 

用于姿态控制和位置保持的推力器均采取了全功 

能冗余设计。下面对各子系统进行详细描述。 

2．1远地点发动机 

远地点发动机型号为 BT一4(图2)，由日本 

石川岛播磨重工株式会社空间开发部门 (IHI 

Aerospace，IA)研制，采用肼、N O 双组元推进 

剂，额定推力450 N，真空比冲329 S，混合比 

0．92~0．015，燃料额定人口压力 1．69 MPa，氧化 

剂额定入 口压力 1．62 MPa，辐射／液膜冷却，演 

示寿命超过32000 S，质量小于4 kg，高80 cm。 

之前多数 A2100平台卫星采用 AMPAC公司的 

LEROS 1远地点发动机进行轨道提升。 

BT一4发动机在 2001年完成鉴定，已用于多 

颗卫星，如美国Orbital Sciences公司的Star卫星 

平台和日本的一些通信卫星。 

图 2 AEHF一1采用的日本 IA的Brr_4远地点发动机 

Fig．2 IA BT一4 apogee engine employed by AEHF一1 

2．2 姿态控制发动机组 

姿态控制发动机组用于快速姿态定向、紧急 

情况机动等任务。AEHF卫星姿态控制发动机组 

有 6台 22 N单组元推力器和 l2台 0．9 N单组元 

推力器l 2l，均由Aerojet公司提供。22 N推力器用 

于远地点发动机工作时的卫星姿态控制。0．9 N 

推力器用于轨道提升和在轨时的姿态控制和东西 

位置保持。 

2．3霍尔电推进子系统 

2．3．1子系统简介 

AEHF一1卫星的 4．5 kW级霍尔电推进子系统 

是迄今为止在空间应用的最大功率的霍尔电推进 

系统，也是美国继在 2006年 l2月 16日发射的 

Tacsat 2卫星上采用的BHT一200霍尔电推进系统 

后在空问应用的第 2套国产霍尔电推进系统，具 

有双模式工作能力，即在轨道提升期间工作在大 

推力模式 (同时保持较高比冲)，在轨位置保持 

期间工作在高比冲模式 (同时保持足够推力)。 

需要指出的是，AEHF卫星上采用双模式霍 

尔电推进系统有其重要的技术原因。美国L0ral 
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公司在其 GEO卫星平台上采用电推进系统之前 ， 

对采用离子电推进系统、电弧推进系统和霍尔电 

推进系统执行 GEO卫星发射后轨道提升进行了 

对比研究，结果表明霍尔电推进系统优势最大 ， 

其大推力模式时的 1 600 S左右的比冲最接近于 

1 200 S左右的最佳比冲，且在 GEO卫星轨道提 

升方面的运输率 (采用电推进执行 1天轨道提升 

获得的卫星干质量增益)比离子电推进系统高 

30％～40％ 1，因此从 Telstar 8开始，在 LS一1300 

平台上采用了霍尔电推进系统执行在轨位置保持 

任务，并计划在将来采用霍尔电推进执行轨道提 

升任务 。A2100平 台原先采用 Aerojet公司 的 

MR一510电弧推力器执行在轨位置保持和姿态控 

制任务，这次在 AEHF卫星上改用 BPT一4000双 

模式霍尔电推进系统，是一次重要改进，也说明 

了霍尔电推进系统的优势。 

该子系统设计指标见表 2，原理图见图 3。 

该霍尔电推进子系统包括xe贮箱、1个xe供应 

系统 (Xenon Feed System，XFS)和 4个由 1台 

BPT一4000霍 尔推 力器 、1台功 率处 理单 元 

(Power Processing Unit，PPU)、1台 xe流量控制 

器 (Xenon Flow Controller，XFC)组成的支路。 

xe贮箱存储高压xe气，xe供应系统将xe贮箱 

的高压 xe气变为较低压力的 xe气 ，然后通过 

xe流量控制器精确调节 xe气流量，最后将 xe 

气输送到霍尔推力器。 

表 2霍尔电推进子系统设计指标 

Tab．2 Design requirements of Hall electric 

propulsion subsystem 

霍尔推力器 (4台) 空心阴极 (4个 ) 

图 3双模式霍尔电推进子系统原理冈 

Fig．3 Schematic of dual—mode Hall electric 

propulsion subsystem 

霍尔电推进子系统中，除了霍尔推力器通过 

万向架安装在卫星外侧之外，其余组件均安装在 

卫星内部的设备板上。 

PPU、霍尔推力器和XFC与卫星的指令通讯 

和遥测信号通过 MIL—STD一1553B数据链路实现。 

Aerojet公司负责研制和鉴定霍尔推力器 、 

PPU、XFC以及这些组件的相关集成 作。洛克 

希德·马丁公司负责 xe贮箱、xe供应系统和所 

有整星级的系统集成工作。 

2_3．2 BPT一4000霍尔推力器 

BPT一4000霍尔推力器 (图4)是 Aerojet公 

司在美国 Busek公司的许可技术基础上开发的， 

其主要参数为：比冲 1 769～2 076 S，推力 168～ 

294 mN，额定功率 3．0～4．5 kW，额定j二作电压 

300～400 V，效率 50％，质量<7．5 ，包络尺寸 

16 cmx22 cmx27 cYn，]一作寿命大于6 000 h。 

a1 BPT一4000工程样机 b1 BPT一4000]-作罔片 

图 4 BPT一4000大功率双模式霍尔推力器 

Fig．4 BPT-4000 high—power dual—mode Hall thruste r 

BPT一4000配套空心阴极基于 NASA寿命超 

过28000 h的空心阴极，关键材料和尺寸都保持 
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不变，如阴极管和孔板配置均不变，发射体材料 

也为浸渍了 4：1：1比例的 BaO、CaO、Al2O 材料 

的钨多孔材料。由于采用高可靠长寿命的空心阴 

极 ，BIYF一4000霍尔推力器只配备了一个空心阴 

极，这有别于应用广泛的俄罗斯的配备主备份两 

个空心阴极的SPT一70和 SPT一100等霍尔推力器。 

BPT一4000霍尔推力器于 1998年在美国密歇 

根大学等离子体动力学和电推进实验室： 行了一 

些早期性能评估和羽流特性测试。采用阻滞势 

分析器进行的羽流测试结果表明，离子流密度相 

对于推力器轴线呈现出高度的对称性。在相对于 

轴线 35。的范围内，粒子流中基本为高速离子， 

在此范围之外，低速离子的离子一中性原子的弹 

性散射和电荷交换占主导。 

2005年 BPT一4000完成了针对 GEO应用的 

5800 h鉴定寿命试验，期间验证了3．0 ～4．5 kW 

的功率调节和 300～400 V的输入电压的调节能 

力 ，每次试验持续时间从 5 rain到超过 200 h。 

之后，为了论证 BtrI'一4000的低功率工作能力， 

NASA进行了寿命鉴定扩展试验，至 2007年， 

BPT一4000又完成了 950 h的鉴定扩展试验，输 

入功率 1～2 kW。到 2009年，BPT一4000试验时 

间达 10 400 h，开关次数达 7 316次 ，总冲达 

8．7x10 N·s，消耗 xe气 452 kg。 

BPT一4000按照美军标 MIL—STD一461进行了 

电磁兼容实验，具体包括 4大类：空问辐射，作 

用到母线上的传导辐射，对辐射场的敏感性，以 

及对注入电流的敏感性。 

为了提升BPT一4000的性能，Aerojet对其功 

率损失机制进行了详细研究，并与 SPT一】 00霍尔 

推力器进行了效率对比试验。由表 3的对比结果 

可知，BPT一4000虽然在推进剂利用率和束流占 

放电电流的比例上差于Sl：q'一100，但由于离子加 

速效率很高，总效率较高。可以看出，BlUfF一4000 

的工作特性有别于 SPT一100。 

2-3．3功率处理单元 

PPU由洛克希德·马丁公司和Aerojet联合研 

制，提供了航天器与霍尔推力器、XFC之间的所有 

指令、遥测信号接收和供电接口，其主要参数为： 

输入电压为卫星70 V母线电压，质量 l2．75 kg，尺 

寸43 crux40 cmxl1 em，功率范围2 4．5 kW，电 

压 150～400 V，单步增量 5O V。 

表 3 BPT一4000与SPT一100效率对比结果 

Tab．3 Efficiency comparison of BPT一4000 and SPT-IO0 

霍尔电推进子系统的每个支路由约30路遥测 

信号来监控PPU、XFC和霍尔推力器工作状态。 

PPU的主要功能包括： 

1)提供给霍尔推力器所需的启动和稳态工 

作所需的稳定电压和电流； 

2)驱动 XFC的两个电磁阀； 

3)利用闭环控制驱动 XFC的比例流量电磁 

阀 (Proportional Flow Control Valve，PFCV)，调 

节xe气流量，使放电电流满足指令要求。 

PPU由输入功率继电器、电磁干扰滤波器、 

阳极供电电源、辅助电源、XFC电磁阀驱动器、 

流量控制电子设备等组成。2个并联的阳极供电 

电源每个可提供 2．25 kW 的功率。辅助电源提供 

内部电路和驱动 XFC的阀门所需的电能。 

2-3．4 Xe贮供系统 

xe贮供系统的基本方案为：该系统由 2个 

或4个复合材料缠绕的xe存储压力达2700psia 

(18．62 MPa)的贮箱和一个用于 xe推进剂隔离、 

过滤和流量调节的供应系统总成构成，供应系统 

总成还将用于压力测试和推进剂加注。 

xe贮箱容积可根据任务需要确定 ，最大装 

载能力足够满足 8台 BFF一4000的应用需求。供 

应系统总成的主要部件是 xe供应系统，XFS包 

括推进剂管路过滤器、隔离阀和减压器。在整个 

贮箱压力变动范围内，XFS出口压力维持在37+3 

psia(255_+21 kPa，绝压)，与下游 XFC相匹配。 

2．3．5 Xe流量控制器 

与BPT一4000相配套，Moog公司研制了XFC 

模块 (图5)，该模块由比例流量控制阀PFCV、 

阳极电磁阀等组成，阴极节流器安装在阴极电磁 
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阀下游，通过节流孑L实现空心阴极的精确流量控 

制。阳极流量约占入口流量的95％。 

阳极 电磁阀 

a)原理图 

节流器 

心阴极 

— 一-l阳极 

b)实物 

图5 Moog公司为BPT一4000研制的 

配套氙气流量控制器 

Fig．5 Xenon flow controller for BPT-4000 developed by Moog 

该 XFC的技术指标如表4所示。 

XFC的关键部件为 PFVC。PFVC执行流量 

调节功能，采用全焊接构造形式，其型号为 51— 

245A，其技术指标见表 5。由于霍尔推力器阳极 

电流和 xe流量成近似正比关系，PFCV通过霍尔 

推力器阳极电流反馈实现闭环控制。 

阳极和阴极电磁阀的型号分别为 51E244和 

51E248。电磁阀通过一个电 约 24 V、脉宽约 

50 ms的脉冲打开，然后由一个较低的电压维持 

阀的开启状态，以减小功耗。 

表4 XFC技术指标 

Fab．4 Specifications of XFC 

参数 指标 

PFCV入口 力 

阳极流量 

阴极流量 

最大功耗 

质量 

255kPa±21kPa 

8．4～14．8 rag／s(调节比 l：1．76) 

0．42～1．33 rag／s(调节比1：3．17) 

4．1 W 

~ 500 g 

表5 Moog公司的51—245A比例流量控制阀的技术指标 

Tab．5 Specifications of Moog 5 1-245A PFVC 

参 数 指 标 

T作流量范同 

入口压力范同 

出口控制压力范罔 

最大预期．12作压力 

验证压力 

爆破 力 

非j二作(保存)温度范围 

作温度范围 

外漏 

内漏 

1一作循环次数 

开启／关闭响应时间 

质量 

6～20 rag／s(氙气) 

35-40 psia 

0-40 psia 

900 psia 

1．5倍最大预期_r作 力 

2．5倍最大预期上作 力 

一 34～+7】 ℃ 

一 8～+7l ℃ 

<l×104 sec／s GHe 

(最大预期工作 力时) 

<8．3×10。4 scc／s GHe 

(30～900 psia时) 

6 635 

≤25 ms 

≤ 1 15 g 

2_3．6 万向架 

BPT一4000通过万向架安装在 AEHF一1卫星 

的侧板接边的中部。万向架用于改变霍尔推力器 

的推力方向，以提供所需方向的推力，以及减小 

霍尔推力器产生的干扰力矩。 

为了与 BPT～4000推力器兼容良好，万向架 

选择了 Moog公司的2轴电推力器万向架。该万 

向架于 2006年完成针对 GEO卫星的应用鉴定 ， 

具有步进电机驱动的2轴转动驱动器和用于推力 

器推进剂管路和导线的螺旋调节装置，技术指标 

为：2轴转动范隔+36．5。，精度优于 0．02。，额定 

转动速度 1。／s。 

3 AEHF一1轨道提升方案及其进展 

3．1原轨道提升方案 

AEHF一1卫星原轨道提升方案有 2个阶段。 

第一阶段，为高推力阶段。在星箭分离后， 

卫星进入近地点 220 km、远地点 50 000 km、倾 
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角 22。的超同步地球转移轨道 ，然后星上远地点 

发动机工作 3次，卫星进入近地点 19 000 km、 

远地点 50 000 km、倾角 6。的过渡轨道 第二阶 

段，为低推力阶段，由霍尔电推进子系统以大推 

力模式执行，耗时约 90天 ，进人 目标轨道。这 

种复合的化学一电推进轨道提升方式，既能使卫 

星在约 105天的时间内达到预定轨道，降低入轨 

过程的地面测控费用 ，又能大大增加人轨质量 ， 

提高卫星性能。卫星在轨期间的位置保持任务， 

由工作在高比冲模式的霍尔电推进子系统执行。 

3．2 实际轨道提升情况 

AEHF一1卫星由运载火箭送入近地点 225 km、 

远地点 50 212 km、倾角 22．2。的超同步地球转移 

轨道。当卫星利用其 BT一4远地点发动机进行到 

近地点 19 000 km的轨道提升时，远地点发动机 

未能正常工作。在确定远地点发动机无法恢复工 

作后，专家制定了四阶段的新轨道提升方案。 

第一阶段，3台22 N推力器在远地点同时工 

作，提升近地点以减小地球大气阻力，该阶段从 

8月 29日早 7点开始，9月 7日结束 ，实现轨道 

近地点 1156 km，倾角 19．9。，远地点维持不变。 

第二阶段，6台22 N推力器在远地点同时工 

作，继续提升近地点，减小轨道倾角，该阶段于 

9月 22日完成，实现轨道近地点 4712 km，倾角 

l5。，远地点维持不变。 

第三阶段，2台霍尔推力器在每一轨的远地 

点附近工作 12 h，提升近地点，减小轨道倾角， 

10月20日，霍尔推力器首次工作，该阶段将持 

续 7到 9个月。 

第四阶段 ，2台霍尔推力器近乎持续工作 ， 

将卫星送人目标轨道，该阶段将持续约 3个月。 

霍尔电推进子系统提前启用，将执行大部分 

轨道提升任务。与原方案工作于大推力模式不 

同，霍尔电推进子系统工作在高比冲模式，以节 

省推进剂，确保卫星的寿命。至 2011年4月 l5 

日，霍尔电推进子系统已累计工作超过 2 100 h。 

AEHF一1为军事通信卫星，应预留了 足够的 

推进剂，以满足军事需求所需的大速度增量。图 

6为至 2011年 6月 30 13 AEHF一1的轨道提升进 

展情况，数据来自http：／／www．calskv Ⅱl 
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b)轨道周期和轨道倾角 

图 6 AEHF一1实际轨道提升进展情况 

(更新至 2011年6月 30日) 

Fig．6 Actual orbit raising process of AEHF-1 

(Updated OU June 30th，201 1) 

4对我国霍尔电推进的启示 

一  

＼  

坚 

4．1开展双模式霍尔电推进需求分析研究 

霍尔电推进在俄罗斯、美国、欧洲等已经成 

熟应用多年，执行位置保持、姿态控制、阻力补 

偿、轨道提升、空间探测主推进等任务。目前国 

外除了波音702平台采用离子推进系统外，其余 

主要 GEO平台，如美国 A2100M平台、ES一1300 

平台，欧洲 Eurostar 3000平 台、Spacebus 4000 

平台和在研的 @bus平台，俄罗斯的 MSS～2500 

平台、UPS平台、US—KMO平台，都采用了简单 

可靠的霍尔电推进系统执行在轨位置保持任务。 

A2100M平台还采用双模式霍尔电推进系统扩展 

执行发射后的部分轨道提升任务，极大地增加了 

有效载荷重量，优势明显。因此，非常有必要结 

合我国新一代 GEO平台的研制，详细分析合适 
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功率的双模式霍尔推力器 (如 5 kW级)在 GEO 

卫星轨道提升和位置保持任务中的应用，并制定 

相应的研究规划。 

4．2开展双模式霍尔电推进关键技术攻关 

霍尔电推力器近年来技术迅速提高，工作模 

式从单模式变为双模式，功率从 20世纪 80年代 

的亚千瓦级增加到 BPT一4000的 5 kW级 ，地面 

验证寿命提高至 10000 h，这与俄罗斯 、美国、 

欧洲等重视基础研究、提前进行技术攻关是分不 

开的。双模式霍尔电推进系统要实现型号应用， 

需要突破长寿命空心阴极发射体材料、满足数千 

次启动要求的阴极加热器、宽电子发射能力空心 

阴极、双模式微流量调节技术、双模式霍尔加速 

器、双模式电源处理技术等关键技术。GEO卫星 

对霍尔电推进系统的寿命要求为数千小时，而霍 

尔推力器是整个系统的寿命瓶颈，目前检验其寿 

命最可靠的方法是进行 1：l长寿命验证试验，但 

此项试验周期较长，需花费约 2年时间。因此， 

为尽早实现双模式霍尔电推进的型号应用 ，必须 

做好基础研究，并及早进行关键技术攻关，打好 

提前量。 

43 针对我国实际情况开展霍尔电推进系统研制 

我国 GEO卫星国际竞争力有待提高，迫切 

需要装备合适的霍尔电推进系统以提升有效载荷 

重量。采用霍尔电推进系统需要基于我国现状 ， 

全新的 GEO平台设计周期较长，可采取在现有 

GEO平台上增加霍尔电推进系统的方式来满足日 

前迫切的实际需求，如 DHF一4 GEO平台功率可 

达 8 kW以上，可支持 2台 1．5 kW级霍尔推力器 

同时工作。针对我国新一代 GEO平台功率增长、 

有效载荷增加和电推进轨道提升的实际需求，应 

提前开展更大功率 (如 5 kW级)的双模式霍尔 

电推进系统的研制。 

4．4 进行空间验证试验，建立人才队伍梯队 

针对型号任务对霍尔电推进系统的需求，利 

用适当的空间试验摸索霍尔电推进系统的工作流 

程，检验与卫星平台的相容性以及电推进系统在 

空间工作的寿命特性。通过型号需求拉动，可增 

强对人才队伍的锻炼，提升霍尔电推进技术水平。 

实现霍尔电推进产品型号应用需要较长周期，如 

美国 1998年就开始 BPT-4000霍尔推力器的性能 

试验，到2005年完成寿命鉴定试验，整个周期超 

过 8年。因此必须在技术攻关和型号研制的同时， 

建立人才队伍梯队，实现可持续发展。 

5 结论 

AEHF一1由于 BT一4远地点发动机未能正常 

工作，入轨时间将延至 2011年 l0月左右，这将 

影 响 到美 国 AEHF系统 的部署 进 程 。作 为 

A2100M平台的最新装备之一，霍尔电推进子系 

统在 AEHF一1卫星轨道提升中发挥着重要作用 ， 

将大大降低推进剂的消耗量，确保其寿命 。届 

时，该霍尔电推进子系统将成为世界上第一套成 

功应用于 GEO卫星轨道提升的双模式霍尔电推 

进系统。我国正在发展新一代大型 GEO通信卫 

星，AEHF一1的实际应用情况可为我国GEO卫星 

采用双模式霍尔电推进系统执行轨道提升和在轨 

位置保持任务提供有益参考。 
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