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摘 要：随着太阳能电池阵列电功率的不断增长，高比冲电推进在深空探测主推进任务 

中的应用成为现实，且有明显增加趋势。在我国实施两次月球探测任务之后，深空探测将成 

为我国航天领域的重要组成部分。从 20世纪 90年代末开始，美国、日本和欧洲相继发射了 

四个由电推进执行主推进的深空探测器一深空一号探测器、隼乌号小行星探测器、智慧一号月 

球探测器和黎明号小行星探测器，极大地提升了深空进入能力，且获得了很多科学数据。本 

文分析深空探测主推进对电推进的需求，对电推进在深空探测主推进任务中的应用现状进行 

综述，分析关键技术和发展趋势，为我国深空探测推进技术发展提供参考。 
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Abslzact： With the continuing increment of solar array power，high specific impulse electric 

propulsion for deep—space primary propulsion was realized，and the application has been increased ev— 

idently．After two lunar explorations，the deep—space exploration will be an important part of Chinese 

space activities．Since the late 1 990s，USA，Japan and Europe have launched four deep·space probes 

propelled by electric propulsion：Deep—space 1 Probe，HAYABUSA Asteroid Probe，SMART一1 Lun ar 

Probe and DAW N Asteroid Probe．These activities significantly improved deep—space access capabili— 

ties，and a lot of scientific data were acquired．The requirements，application status，key technologies 
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0 引言 

20世纪90年代以来，太阳能驱动的电推进 

在深空探测器等航天器上得到广泛应用，且有明 

显增加的趋势。太阳能电池技术的进步使太阳能 

电池板电功率不断上升，三结砷化钾太阳能电池 

效率已达 28％以上，深空探测器太阳能阵列最大 

电功率已达 10 kW以上，为电推进的应用奠定了 

能源基础。高比冲的电推进执行深空探测主推进 

时可有效减少推进剂质量，提高探测器速度增 

量，使探测器执行更多的探测任务。从 2O世纪 

90年代末开始，美国、日本和欧洲相继发射了装 

备离子电推进、霍尔电推进的深空一号 (Deep— 

space 1)探测器、隼鸟号 (HAYABUSA)小行星 

探测器、智慧一号 (SMART—1)月球探测器和黎 

明号 (DAWN)小行星探测器 ，极大地提升了深 

空探测推进能力，且获得了可观的科学收益。实 

现深空探测应用的电推力器最大功率已达2．3 kW， 

推进剂处理量可达 165 kg以上，更大功率的电推 

力器正在研制过程中，为将来的深空探测创造条 

件。 

本文对电推进在深空探测主推进任务中的应 

用现状进行综述，分析关键技术和发展趋势，为 

我国深空探测推进技术发展提供参考。 

1深空探测对电推进的需求分析 

深空是指月球及月球以远的深层空间，深空 

探测器是人类对深空探测最直接、最有效的探测 

手段之一，可以不受地球大气和环境的影响，在 

近距离或零距离探测科学目标，记录飞行过程中 

的空间环境，以及把样品带回地球进行分析，为 

人类了解宇宙提供宝贵的科学数据。 

1．1 不同推进方式的比较 

要进行深空探测，深空进入能力是先决条 

件 ，推进系统则决定了探测器的深空进入能力。 

目前实用的深空探测主推进包括化学推进和电推 

进，这两种推进方式均是通过向后高速喷出推进 

剂来实现加速，推进剂的喷出速度和推进剂喷出 

量决定了航天器人轨后可获得速度增量。高比冲 

的电推进能够大大减少推进剂需求，从而增加有 

效载荷，图 1为采用化学推进和电推进时探测器 

组成对比示意图。 

化学推进 电推进 

图 1采用化学推进和电推进的探测器组成对比示意图 

Fig．1 Composition comparison of probes using chemical 

propulsion and electric propulsion 

深空探测器发射能量较大 ，限制了发射质 

量，对 自身推进系统提出了高比冲要求。表 1给 

出了在不考虑姿控推进剂消耗量的情况下，发射 

质量 1 500 kg，电功率 3 kW 的深空探测器采用 

双组元化学推进、霍尔电推进和离子电推进时的 

速度增量和折合成单台推力器的累计工作时间等 

参数。为与现有技术水平相匹配，给出了相应电 

推力器的功率和寿命，以估算任务所需的推力器 

台数。 

可见，采用比冲 315 S的双组元化学推进时， 

即使主推进剂消耗量一发射质量比为 0．8，所能提 

供的速度增量也仅为4．9 km／s，而采用高比冲的 

电推进时，速度增量明显提高，且比冲越高，达 

到某一速度增量的推进剂消耗量越少。然而，采 

用电推进时，推力为毫牛量级，推力器累计工作 

时间很长。为达到某一速度增量 ，电推力器功率 

相同时，比冲越高，推进剂越少，但推力器累计 

工作时间越长。由于大功率电推力器的寿命增 

加，有利于减小一定速度增量任务时所需的推力 

器台数。 

采用高比冲的电推进也是有相应代价的，如 

需要增加电源系统，电推进系统控制系统相应复 

杂，推力器累计工作时问较长，更高的比冲需要 

更高的工作电压等，因此需综合考虑推进方式对 

深空探测器的影响。 
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表 1双组元化学推进、霍尔电推进 、离子电推进比较 

Tab．1 Comparison of bipropellant propulsion，Hall electric propulsion and ion electric propulsion 

如对于表 1中的例子，若电推进功率进一步 

限制在 2 kW 以内时，为实现 6．5 km／s的速度增 

量，采用 1．35 kW的霍尔推力器和 1．1 kw的离 

子推力器，折合成单台推力器的累计工作时间分 

别达 27 767 h (3．17年)和 61 250 h(6．99年)， 

考虑推力器寿命，所需推力器最少数量分别为4 

台和 6台。如果仅考虑推进剂量，则离子电推进 

比霍尔电推进推进剂量少 150 kg，具有推进剂量 

的优势。但实际上，相对于离子电推进，霍尔电 

推进具有如下优势： 

1)累计工作时间短 ，有利于减小探测器寿 

命需求，缩短任务周期 ，由于深空探测器所处的 

环境复杂，通信延迟现象严重，探测器寿命需求 

的增加不利于整个任务成功； 

2)推力器数量少 ，在相同功率推力大，有 

利于简化系统，减小推进系统干质量，且便于推 

进系统的安装布局； 

3)推力功率比大 ，有利于减小轨道转移过 

程中弧段损失，从而减小达到任务目标所需的速 

度增量； 

4)推力密度高，推力器体积小，更有利于 

安装布局； 

5)推力器工作电压低 (一300 V，离子推力 

器工作电压约 1 100 V)，系统电压变换升压范围 

小，安全性好，功率处理单元效率高，重量小。 

综合考虑，上述例子中霍尔电推进更 占优 

势。因此，选择深空探测主推进系统时，需要综 

合考虑速度增量、推进剂量、累计工作时间、系 

统复杂程度和相容性等因素。 

1．2 采用电推进的优势 

采用电推进技术后 ，深空探测器推进剂量大 

大减小，可增加有效载荷，采用更小、更便宜的 

运载火箭，缩减任务费用。 

对于较远距离的深空探测任务，由于采用电 
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推进能达到较大的速度增量，空间飞行时间也可 

缩短。以罗塞塔 (Rosetta)探测器和规划中的 

NASA 彗 星 慧 核 样 品 返 回 (Comet Nucleus 

Sampler Return，CNSR)任务为例进行对比。采 

用传统化学发动机的罗塞塔探测器原计划 (后来 

探测 目标改变)需要花费 9年时间抵达沃塔南 

(Wirtanen)彗星，而采用离子推力器的 CNSR探 

测器仅用 2年半即可到达，并在罗塞塔探测器到 

达该彗星之前将样品返回地球⋯。飞行时间的缩 

短还能有效减少探测任务的日常操作费用。 

2深空探测主推进中电推进应用现状 

目前，采用电推进执行主推进并已完成的深 

空探测器有美国的深空一号探测器、日本隼鸟号 

小行星探测器和欧洲智慧一号月球探测器，正在 

任务执行中的深空探测器为美国黎明号小行星探 

测器。下面分别对各探测器电推进系统进行论 

述。 

2．1深空一号探测器 

深空一号探测器 (图2)于 1998年 10月 24 

日发射升空 ，于 2001年 12月 18日完成任务。 

该探测器由美国Spectrum Astro公司 (2004年被 

General Dynamics公司收购)和 NASA喷气推进 

实验室 (Jet Propulsion Laboratory，JPL)联合研 

制，以验证太阳能驱动的电推进和聚光太阳能电 

池阵列等 12项新技术为主任务 ，而以科学探测 

为第二任务 。 

图2深空一号探测器 

Fig．2 Deep—space 1 Probe 

离子电推进系统的成功应用是本次探测任务 

的重要保障，使深空一号在完成技术验证主任务 

之后，两次扩展任务，实现 9969小行星布雷尔 

(Braille)和博雷林彗星 (19P／Borrelly)飞越探 

测，获得大量科学数据。 

深空一号基于 SA一200HP卫星平台研制 ，发 

射质量 486．3 kg，基本情况见表 2。深空一号采 

用了电液混合推进系统，以离子电推进执行深空 

探测主推进任务，落压式单组元推进执行姿态控 

制任务，推进剂质量分数 23．2％。 

表 2深空一号探测器基本参数 

Tab．2 Specifications of Deep—space 1 Probe 

项 目 参 数 

尺寸 

质量 

太阳能阵列功率 

主推进系统 

姿控推进系统 

长 2．1 m，宽 1．7 in (帆板折叠)、11．8 

in (帆板展开)，高 2．5 m 

发射质量486．3 kg，干质量 373．7kg 

2 500W@1AU 

离子电推进系统 ，干质量 48 kg，xe推 

进剂 81．5 kg，采用 1台 NSTAR离子 

推力器 

落压式单组元化学推进系统，干质量 

9．6 kg，增压气体 0．01 ，肼推进剂 

31．1 kg，采用 8台 MR一103C单组元 

推力器 

离子电推进系统由 Xe供应系统、功率处理 

单元 (Power Processing Unit，PPU)、数字控制与 

接 口单元 (Digital Control Interface Unit，DCIU) 

和 NSTAR离子推力器等构成。 

NSTAR电子轰击式离子推力器是美国第二种 

成功飞行的一种氙离子推力器 ，由休斯公司电子 

动力部门 (现为 L一3通信电子技术公司)研制。 

NSTAR离子推力器栅极的直径为 30 cm，质量为 

8．33 kg，工作模式共有 l6个调节级别 ，功率 

0．5～2．3 kW，推力 20～92 mN，比冲 1 900～3 100 S， 

总效率 47％～63％。 

NSTAR离子推力器空间累计工作时间超过 

16 246 h， (合 677天)，远超过累计工作 365天 

的任务目标，创造了电子轰击式离子推力器的工 

作记录，地面累计寿命试验时间超过 40 000 h。 

在 JPL进行的 NSTAR离子推力器飞行备份产品 

扩展寿命试验达到 30 252 h，为了为后续的 “黎 
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明号”深空探测任务提供推力器寿命状态和数 

据，研制单位主动停止了推力器寿命试验。 

深空一号成功验证了电推进系统用于深空探 

测的可行性和长寿命能力，为电推进技术在深空 

探测中的应用扫平了障碍，具有里程碑意义。但 

电子轰击式离子推力器工作需要上千伏高电压 ， 

离子光学系统精度要求较高，导致技术难度较 

大。 

2．2隼鸟号小行星探测器 

隼鸟号探测器 (图3)是 日本宇宙航空研究 

开发机构 (Japan Aerospace Exploration Agency， 

JAXA)研制的、用于探测 25143号近地小行星 

糸川 (Itokawa)并取样返 回的近地小行星探测 

器，其基本参数见表 3。 

图 3隼鸟号探测器模型 

Fig．3 Model of HAYABUSA Asteroid Probe 

表 3 隼鸟号探测器基本参数 

Tab．3 Specifications of HAYABUSA Asteroid Probe 

项 目 参 数 

基体尺寸 1．0 mx1．6 mx2．0 m 

质量 

太阳能阵列功率 

主推进系统 

发射质量 510 kg，干质量 380 kg，有效 

载荷 33 kg 

2．6kW@1AU 

微波离子电推进系统，干质量 59 ， 

xe推进剂 66 kg，采用 4台 I,~10微波 

离子推力器 

肼、四氧化二氮双组元化学推进系统 ， 

姿控推进系统 化学推进剂 67 kg，采用 12台20 N双 

组元推力器 

隼鸟号于 2003年 5月 9日发射 ，2005年 9 

月 12日到达糸)lid,行星，11月实施软着陆和采 

样，2007年 4月开始返航 ，其返回舱于 2010年 

6月 13日成功返回地球，使其成为人类历史上首 

次到达小行星并带回小行星样品的探测器。该小 

行星探测器行程约 60亿 km，其主推进采用 xe 

微波离子电推进系统 (有 4台 10微波离子推力 

器)。微波离子推力器 (也称为电子回旋共振离 

子推力器)是首次用于深空探测主推进，4台离 

子推力器累计工作时间约 40 000 h，其中用得最 

多的离子推力器的工作时间达到 15 000 h。 

微波离子推进系统由JAXA和 NEC公司共同 

研制l 6l。该系统由4台离子推力器和相应的离子 

推力器控制单元 、微波供应单元 、功率处理单 

元 、推进剂管理单元 、指向机构等构成 ，具有 

100％、90％、80％和 65％四档调节档位，以调节 

离子推力器的推力。 

lxl0微波放电离子推力器静电栅极的有效直 

径为 10 cm，额定推力 8 mN，比冲 3 200 S，功 

率 350 W，推力功率比23 mN／kW，推进剂流量 

0．255 g／s，推进剂利用率 87％t I。 

隼鸟号从糸川小行星上起飞后 ，化学燃料发 

生泄漏，利用离子电推进系统、z轴动量轮和太 

阳光压实现了姿态稳定 ，最后利用一台完好的离 

子推力器和交叉重组的离子推力器成功返回地 

球。 

l0微波离子推力器与 NSTAR电子轰击离 

子推力器的区别是采用处于磁场中的微波来产生 

等离子体，这种方式不需要放电阴极，在放电室 

中也不需要施加直流电压，避免高压带来的风 

险，但同样存在离子光学系统技术难度较高等问 

题。隼鸟号任务的成功完成检验了日本在深空探 

测方面的技术实力，为今后更大规模的样品返回 

任务探索了道路。 

2_3智慧一号月球探测器 

智慧一号 (图 4)是欧洲第一个月球探测器， 

于 2003年 9月 27日发射，2004年 11月 16日被 

月球引力捕获进入月球轨道，2006年 9月 3日以 

撞击月球的形式结束任务【 。智慧一号在进行月 

球探测的同时，承担着为欧洲空间局将来的 “基 

石”科学任务试验新技术，以及欧洲仅有的一次 

霍尔电推进系统空间验证的重任。 

借助于由落压式单组元肼推进系统 (姿控) 
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言，虽然比冲低，但结构和系统构架较为简单， 

推力器推力密度高，工作电压较低 ，可靠性高。 

2．4黎明号小行星探测器 

黎明号探测器 (图 6)于 2007年 9月 27日 

发射，寿命 10年，采用的离子电推进系统可为 

其提供约 10．6 km／s的速度增量。黎明号的基本 

情况见表 6，主要任务是对灶神星 (vesta)和谷 

神星 (Ceres)两个主带小行星进行探测。该探测 

任务由加利福尼亚大学洛杉矶分校负责，探测器 

的安装 、测试以及发射均由轨道科学公司负责 ， 

推进系统由JPL研制。 

伽马射线和中子 

IIIiiiiiiii ＼、探测 分幅照相机 

z 天线 

f 入  

， 。／ 绘 图光谱仪 

■ 阵 
离子推力器(共3台) 

图6 黎明号探测器旧 

Fig,．6 DAWN Asteroid Probe 

表 6黎明号探测器基本参数 

Tab．6 Specifications of DAWN Asteroid Probe 

项 目 参 数 

质量 发射质量 1 218 kg，干质量 747 kg 

太阳能阵列功率 10．3kW@IAU 

离子电推进系统，干质量 129 kg，Xe推 

主推进系统 进剂 425 kg，采用 3台NSTAR离子推 

力器 

姿控推进系统 单组元化学推进，肼推进剂 46 kg 

黎明号的离子推进系统提供探测器从地球到 

灶神星轨道，再到谷神星轨道的动力ll4]。离子推 

进系统包括 2台 DCIU，3台离子推力器 ，2台 

PPu，1套 xe供应 系统 (Xenon Feed System。 

XFS)以及 3台万向架【l5]。DICU A和 DICU B分 

别控制 PPU A和 PPU B，但两个 DICU均可控制 

所有万向架和 XFS的阀门。PPU A可控制推力器 

1和 3，PPU B可控制推力器 2和 3。每次仅 1台 

推力器工作。 

黎明号发射后 80天内的初始验证表明电推 

进系统运行正常㈣。2007年 12月 17日黎明号开 

始飞往火星 ，到 2008年 1O月 31 13开始火星引 

力辅助加速，期间离子推进系统在满功率状态工 

作约 6 500 h，共消耗 71．7 推进剂，速度增量 

约为 1．8 km／s。接下来的 3．5个月时间内，探测 

器主要是处于唳性飞行状态，其问包括 2009年 2 

月经过火星穿越点，火星穿越点为探测器提供了 

引力加速，增加了 1 km／s的速度增量，在此期间 

离子推进系统仅进行轨道修正机动以及工程测 

试 ，探测器于 2009年 2月 17日达到火星最近 

点。接下来 4个月跟随火星飞行，期间离子推进 

系统仅进行 13常动力学维持以及工程测试。2009 

年 6月 8日，离子推力器点火并将工作 2年时 

间。黎明号于 2011年 7月 16日进入灶神星轨 

道，探测工作将持续到 2012年 8月 26日，然后 

将奔向谷神星，预计 2015年 2月到达。 

黎明号任务的开展表明美国电推进系统在深 

空探测器上的应用已经成熟，可为更大规模的深 

空探测任务创造有利条件。 

3关键技术和发展趋势分析 

目前深空探测应用的电推进技术主要是霍尔 

电推进和离子电推进，深空探测对电推进的需求 

可概括为：高比冲，高调节比，高效率和高可靠 

性。电推进关键技术主要为： 

1)长寿命高可靠空心阴极技术。深空探测 

的大速度增量对推力器长寿命提出了较高要求， 

无论霍尔推力器还是离子推力器，点火和羽流中 

和均需要空心阴极，空心阴极是电推力器的可靠 

性和寿命的决定因素之一，需要重点研究的是空 

心阴极发射体和加热器。 

2)大发射电流变比空心阴极技术。深空探 

测电推力器需要多模式工作，调节比大，这就要 

求空心阴极必须具有大发射电流变比能力，如2～ 

5 kW 工作的多模式霍尔推力器空心阴极电流调 
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节能力需达到 1：9，需要对空心阴极发射体、推 

进剂流道、结构设计和热设计进行研究。 

3)高电压大功率电源技术。电推力器实现 

高比冲大推力需要高电压大功率电源的支撑，离 

子推力器栅极电压高达 1 100 V，正在研制的新 

型 2 800 S比冲霍尔推力器电压也达 800 V，正在 

开发的NEXT离子推力器功率达 6．9 kW，高电压 

大功率的需求对电源拓扑结构设计、效率优化、 

高效磁芯、高压大功率器件提出了需求。 

4)多模式微流量控制技术。推力器高调节 

比需要推进剂流量能在大范围内变化，深空一 

号、隼鸟号、智慧一号均采用热阀调节原理的流 

量控制器，可实现一定范围的流量调节 ，但响应 

速度较慢，更快响应速度的流量调节需要采用比 

例流量调节阀等不同原理的调节技术。 

5)电推进系统长时 自主工作技术 ，深空探 

测器不同于地球卫星，通讯时延较长，且电推进 

系统较为复杂，指令和信号较多，不可能完全依 

靠地面指令来进行电推进系统操作 ，发生故障 

时，即使通过地球遥测发现故障，也很可能错过 

故障处理时问，造成任务失败，因此，电推进系 

统需要具有长时自主工作能力，执行遥控指令序 

列和进行故障检测、处理等。 

6)微推力轨道设计技术。与传统化学推进 

轨道控制时脉冲或短时的大推力工作模式不同， 

电推进执行轨道控制时是小推力持续工作，且由 

于深空探测器与太阳距离在较大范围内变化，电 

推进功率随之变化，推力和比冲会发生变化，进 
一 步增加了微推力轨道设计的难度。此外，由于 

推力较小，星体引力与推力量级相差较小，需要 

引入星体引力等因素。 

电推进在深空探测领域的发展将朝着多模式 

工作能力、大推进剂处理量、高电压大功率和组 

件模块化、通用化的趋势发展。特别是组件模块 

化 、通用化，可规范电推进组件和系统的设计 ， 

有利于标准化和型谱化，最终提高电推进系统设 

计的灵活性和产品的可靠性，促进电推进技术的 

发展。 

4 结论 

美国、俄罗斯、欧洲、日本和印度等都在大 

力发展电推进技术并进行空间试验和应用，适合 

于深空探测的大功率多模式电推进系统更是研究 

的重点，后续采用电推进的深空探测器如欧日合 

作的贝皮·哥伦布探测器、隼鸟二号探测器等也 

在研制中。电推进在深空探测领域的成功应用已 

证明了技术优势、可行陛和长寿命特性，大大提 

高了深空进入能力，为人类提供了更快 、更远、 

更省的深空探测途径。我国已实施两次月球探测 

任务 ，深空探测将成为我国航天领域的重要课 

题，电推进必将大有用武之地。在我国，电推进 

尚有一些关键技术需要攻克。相信在不远的将 

来，深空探测电推进队伍中会出现中国的身影。 
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料与氧化剂的混合极为有利； 

2)通过局部供油 ，使稳定器尾缘出油气， 

可保证回流区气态燃油浓度较高，对于点火、组 

织燃烧比较有利； 

3)局部供油 10％时对应的稳定器后部高温 

区峰值最高，火焰后方各轴向截面温度分布更为 

均匀； 

4)除主燃区供油分布按 20％一60％一20％给 

定外，其余主燃区供油方案的温度分布与给定均 

匀燃油分布时相差不大，均可用均匀燃油分布简 

化近似模拟。 
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