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摘 要：我国的多个GE0卫星平台即将采用电推进系统完成轨道保持任务，其中比冲为

1 600 s的80 mN霍尔推力器是国际公认的最适合完成该项任务的推力器，也是目前国外卫星

和深空探测器应用最广的电推力器。为满足15年GEO卫星寿命要求，80 mN霍尔推力器必

须达到7 500 h和8 000次点火的寿命指标。空心阴极作为霍尔推力器的重要组件，其寿命和

点火次数必须达到相应的指标。为此，上海空间推进研究所开展了80 mN霍尔推力器空心阴

极的寿命试验，试验采用模拟推力器阳极的三极管工作方式进行。截止2013年8月上旬，试

验件1完成10 322 h寿命试验(含4 549次点火)，试验件2完成24 248次加热器热循环试

验。空心阴极的寿命已经达到任务要求，两个试验件的放电电压、触持极电压和点火时间等

性能指标变化很小，目前试验还在持续进行中。
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Life test of h0110w cathode for 80 mN Han tlⅡuster

Q认0 Cai-xia，ZHANG Yan，K ANG Xiao—lu，YU Shui—lin

(Shanghai Institute of Space Propulsion，Shanghai 20 1 1 l 2，China)

Abs臼mct： Electric propulsion(EP)system will be used for station keeping in seVeml

geosyncllronous earth orbit(GEO)satellite platfoms in China．The 80 mN Han thmster with specific

impulse of 1 600 s is recognized as the most suitable thmster for this mission．It is also the most

widely叩plied electric thmster for satellite and deep space mission abroad．To meet the seⅣice life of

l 5 years for GEO satellites，the Hall thruster must work for at least 7 500 hours& 8 000 times of

ignition．As an important component of t}lruster，the hollow cathode’s life and ignition time must meet

the con．esponding requirements．Therefore，the伊ound life test of two hollow cathodes of 80 mN Hall

thmster for Space印plication was conducted in Shan曲ai Institute of Space Propulsion(SISP)．The

test was perf-o衄ed in triode configuration mode simulating the thruster anode in order to simulate the

conditions in the real tImlster operation．By early August 20 l 3，the hollow cathode No．1 had been

叩erated for oVerl0 322 hours(including i印ition cycle of 4 549 times)，and the hollow cathode No．2

had endured 24 248 times of its heater themal cycles．The life of the hollow cathode meets the
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requirements．The Mo hollow cathodes haVe smaU changes in discharge Voltage，keeper Voltage and

ignition time during the tests．The test is still in pmcess．

Ke)啊ords：Hall thmster；hollow cathode；life test

0引言

空心阴极是霍尔推力器的电子源和中和器。

推力器工作时空心阴极首先预热产生电子，电子

在电场的作用下进入放电室碰撞氙推进剂并使其

电离为氙离子，氙离子经过高压电场的加速喷出

产生推力，同时空心阴极产生的另一部分电子中

和喷出的离子，保持推力器羽流的电中性。空心

阴极是推力器正常启动、可靠工作和羽流中和的

必要器件，它的寿命和可靠性直接影响推力器的

寿命和可靠性，所以国内外各电推进研制机构

对空心阴极进行单独的寿命和热循环验证试验，

以其结果作为霍尔或离子电推进寿命和可靠性的

一个标志。如美国的等离子体接触器空心阴极的

地面寿命试验超过28 ooo h，热循环32 000次；

深空一号离子推力器(包括阴极)地面寿命试验

超过30 000 h：

上海空间推进研究所从2011年9月开始至

今进行了80 mN霍尔推力器空心阴极的寿命验证

试验和加热器热循环试验：截止2013年8月初

试验件l完成了10 322 h寿命验证试验，试验件

2完成24 248次加热器热循环试验，目前试验还

在持续进行中：

1试验产品

图1为空心阴极结构示意图，由触持极、阴

极顶、加热器、发射体、阴极管和安装法兰组

成。空心阴极顶采用钨制作，主要用于气体工作

介质截流作用，同时保护发射体内部不受外部等

离子体溅射，可以延长发射体的寿命。阴极管采

用耐高温金属管，是阴极的主体支撑结构，同时

保护发射体：法兰用于空心阴极的安装固定。加

热器采用钨铼合金丝=空心阴极工作时通过加热

器预热发射体达到l 050 c|C左有的T作温度，同

时触持极上加高电压，实现放电点火。空心阴极

工作的温度很高，所用的材料必须能耐高温，还

要满足航天产品长寿命、高可靠和各种环境试验

的要求。

图l 空心阴极结构示意图

Fig．1 Structure diagram of hollow cathode

2试验设备及程序

2．1试验设备

空心阴极的寿命验证试验是在上海空间推进

研究所空心阴极长寿试验设备(VF一2)内进行

的，如图2所示。该设备直径0．6 m，长1．2 m。

主抽系统为2台低温泵，氙气抽速为3 000 I／s，

粗抽系统为4 L的机械直联泵。系统的极限真空

度可达到4×lo。Pa，工作真空度优于5×10。Pa

(阴极流量0．3 mg／min)。

工作介质为纯度大于99．9995％的高纯氙气，

输送系统由氙气瓶、减压阀、流量控制器和输送

管路组成。

试验电源包括3个电源，其中阴极加热器电

源和点火电源为稳压稳流电源，阳极电源为稳压

限流电源。

阴极壳体温度测量采用热电偶进行测量。

试验采用外接平板阳极的三极管工作方式，

图3为空心阴极寿命试验电路图。
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图2 空心阴极长寿试验设备(VF一2)

Fig．2 Experimental facility(VF一2)for life

test of hollow cathodes

图3空心阴极寿命试验电路图

Fig．3 Electrical wiring diagram of峨
test of hollow cathodes

2．2试验程序

本次试验采用2个试验件同时进行：试验件

1做长期稳定放电试验；试验件2做加热器的热

循环试验。

稳定放电阴极试验采用计算机控制的自动采

集控制程序。

空心阴极点火放电过程为：加热器电源、点

火电源、阳极电源、流量同时启动到设定值，加

热器缓慢预热达到发射体T作温度发射热电子，

在点火电压的高压触发下气体电离为离子和电

子，受阳极正电压的吸引，电子达到阳极板形成

回路，放电稳定后关闭点火和加热电源，阴极进

人稳定自持工作状态。图4为阴极稳态工作时的

照片。

图4空心阴极稳定放电工作情况

Fig．4 Stable discharge of hollow cathode

3试验结果

3．1寿命验证试验(试验件1)

根据80 mN霍尔推力器额定放电电流的需

求，将空心阴极的放电电流设定为4．5 A。发射

体温度是评估空心阴极健康状态的有效手段，由

于受真空和测试设备限制，无法在空心阴极放电

过程中测试发射体的温度，因此在触持极外壳顶

部增加了镍铬一镍硅热电偶，作为监测阴极工作

温度的一个间接手段：试验件l在lo 322 h寿命

试验过程中的主要性能数据见图5～10。

图5为点火时间随寿命时间的变化示意图。

试验件l一般保持连续一段时间后冷却重新点

火。正常情况下的冷却时间为20 min，点火时间

基本保持在300～350 s之间；如果冷却时问达到

8 h或以上(如低温泵需要再生或设备故障等情

况)，点火时间一般在400 s左右：

图5试验件1点火时间随寿命的变化

Fig．5 Variation of igIlition time of hollow

cathode No．1 with lifetime

图6所示为试验件l阳极电压随寿命时间的

变化。阳极电压是反映空心阴极性能变化的最直

接电参数，如果阳极电压大幅度升高(10 V以
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上)，表示阴极性能下降，寿命即将终结。由图

中可以看出，1 000 h以前，阳极电压稍高(17 v

左右)；l 000 h以后阳极电压保持在16～16．5 V

之间，标志着该试验件的性能稳定，状态良好，

寿命试验可以继续一

图7和图8分别为阳极电流和电压峰一峰值

随寿命时间的变化。阳极电流和电压的波动性也

是衡量空心阴极丁作是否稳定的重要标志之一，

如果电流和电压波动(峰一峰值)分别在1 A和

10V以内，表示空心阴极工作稳定，推进剂流量

参数与放电电流匹配合理。由图可看出，10 322 h

寿命考核试验过程中，阳极电流和电压的波动均

在合理的范同内，阳极电流峰一峰值范同为0．3～

0．6 A左右，阳极电压峰一峰值范围为5～6．6v，从

另一个侧面表示空心阴极的状态稳定。

图7试验件1阳极电流峰一峰值随寿命的变化

Fig．7 Variation of anode current peak—peak value of

hollow cathode No．1 with lifetime

图9为试验件l触持极壳体温度随工作时间

的变化j温度数据是空心阴极放电稳定状态时的

触持极壳体平衡温度。由图中可以看出在阴极工

作初期l 000 h触持极顶的温度较高，在380～

400℃之间，1 000 h以后触持极顶的平衡温度保

持平稳并逐步下降到345℃左右。触持极顶的温

度虽然不能直接表征阴极发射体的温度，可以间

接代表空心阴极10 322 h过程中工作稳定性，没

有出现发射体温度明显升高迹象。

∥分厅

图8试验件l阳极电压峰一峰值随寿命的变化

Fig．8 Variation of anode voltage peak—peak value of

ho儿ow cathode No．1 with lifetime
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图9试验件l触持极壳体温度随寿命的变化

Fig．9 Variation of temperature of keeper

of cathode No．1 with lifbtime

图10为试验件1触持极悬浮电压及其波动

峰一峰值随寿命时间的变化。由于空心阴极寿命

试验采用三极管结构(见图3)，只有在点火阶段

施加点火电压，点火成功后在参考地与阳级板之

间形成稳定等离子体放电后点火电源则关闭，这

时触持极上的电位为参考地与阳极板之间电位的

分压，会随着等离子体流的性能变化而变化。该

电参数波动范围可以间接反应空心阴极放电性能

是否稳定。由图中可以看出l 500 h以后触持极

悬浮电位及其波动值均在1．2～1．8 V之间，表示

l 500 h后空心阴极性能保持稳定。

试验件1在10 322小时寿命试验过程中点火

特性和稳定放电特|生都非常稳定。但是，随着寿

命时间的增加，阴极点火后的达到斑状工作模式

万方数据
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的时间出现变化。寿命试验前期，空心阴极点火

成功后阴极很快(不超过30 s)由高阳极电压

(22。26 V)大振荡的羽状模式转为低电压(16 V

左右)稳定的斑状模式。寿命试验累积到7 300 h

左右，发现放电成功后羽状模式持续很长时间

(≥2 min)才转到斑状模式，9 000 h以后如果流

量不调整则放电一直保持高震荡的羽状模式：根

据经验分析，阴极顶孔板小孑L的直径随着工作时

间增加逐步增大，影响阴极工作模式：因此

7 300 h以后，将流量增加了5％～10％，转为斑

状模式后再降低到原来流量值，这样可以保证点

火成功后放电可以在40～100 s范围内转变到稳

定的斑状工作模式，这种试验状态一直持续到完

成10 322 h的寿命时间：

图10试验件l触持极电压和触持极

电压峰一峰值随寿命变化

Fig．10 Variation of keeper Voltage and its peak—peak

value of cathode No．1 with Iifetime

3．2热循环试验(试验件2)

试验件2共进行了24 248次加热器热循环试

验，图11和12为试验过程数据～

图11为每次热循环过程中最大加热功率随

热循环次数的变化=由图中可以看出加热的最大

功率不超过60 w：试验过程中加热功率有逐步

增加的趋势，主要原因是加热器本身随着热循环

次数的增加，加热丝材料蒸发变细，加热器电阻

增加，导致加热功率增大：

图12为每次热循环过程中触持极壳体温度

随热循环次数的变化：由图中可以看到触持极壳

体温度在300～350℃之间：温度数据均为人[

采集，所以记录数据误差也较大，但是可以反应

出加热器的工作趋势比较平稳，没有大的起伏。
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图11试验件2最大加热功率随热循环次数变化

Fig．1 l Variation of heating power of hollow cathode

No．2 with heat cycle times of heater
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图12试验件2触持极壳体温度随热循环次数变化

Fig．12 Variation of keeper shelI temperature of hoUow

cathode No．2 with heat cycle times of heater

4结论

上海空间推进研究所为80 mN霍尔推力器研

制的4．5 A钡钨空心阴极2个试验件分别进行了

10 322 h寿命和24 248次加热器热循环试验，试

验结果如下：

1)试验件1产晶完成了10 322 h寿命(累

积点火4 549次)测试，目前阴极点火和工作正

常，但是需增加流量来保证点火后快速转为斑状

工作模式，其他性能未见衰减，目前试验还在继

续进行；

2)试验件2产品加热器进行了24 248次热

循环试验后性能稳定，循环试验还在继续进行。
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