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SJ-17卫星LHT-100霍尔电推进系统
飞行试验工作性能评价 *

田立成，赵成仁，张天平，顾 左，郭 宁，高 俊，

张保平，胡向宇，程 彬

（兰州空间技术物理研究所，真空技术与物理重点实验室，甘肃 兰州 730000）

摘 要：为了验证霍尔电推进系统的空间环境适应性、与航天器的相互兼容性、空间工作特性及空

间飞行性能与地面数据的差异性，LHT-100霍尔电推进系统搭载SJ-17新技术验证卫星开展了在轨飞行

试验，对霍尔电推进系统在轨飞行试验结果进行了详细评价。结果表明：在整个飞行试验期间LHT-100
霍尔电推进系统各项工作性能参数符合设计指标要求，其中推力 79.5mN，比冲 1531s，系统功率低于

1.527kW，单次长时间工作8h，在轨系统开关机次数大于24次，在轨累计点火时间超过3028min，在轨

飞行试验数据与地面试验数据具有很好的一致性。
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Flight Test Performance Evaluation of LHT-100 Hall Electric
Propulsion System on SJ-17 Satellite
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Abstract：In order to obtain the space flight experiment data to verify the space environmental adaptabili⁃
ty，compatibility with the spacecraft， space working characteristic，and the difference of space flight perfor⁃
mance and ground data of hall electric propulsion system，the flight test of LHT-100 hall electric propulsion sys⁃
tem was conducted on SJ-17 satellite. The flight test results of the LHT-100 hall electric propulsion system are
evaluated in detail. The results indicate that the each operation parameter satisfies the corresponding design re⁃
quirements of the LHT-100 hall electric propulsion system in the entire flight test period，in which its thrust is
79.5mN， the specific impulse is 1531s， the power is below 1.527kW， the time of single longest ignition is 8
hour，the orbital system switch times are greater than 24，the cumulative ignition time is greater than 3028 min⁃
utes. The flight test data are comparatively consistent with the ground data.

Key words：Satellite；Hall electric propulsion system；Flight test；Operation performance evaluation

* 收稿日期：2017-02-15；修订日期：2017-04-08。
基金项目：重点实验室基金（9140C5504041001）。
作者简介：田立成，男，硕士，高级工程师，研究领域为空间电推进技术、航天器充电及电位主动控制技术等。

E-mail：tlc1676@163.com



2412 推 进 技 术 2017年

1 引 言

霍尔电推进系统具有推功比高、推力密度大、工

作电压低、系统全备份带来的可靠性高、在适当电压

（300V）条件下的最佳比冲和效率、长寿命和性能优

异等优点［1，2］，使用霍尔电推进系统可减少卫星携带

推进剂的质量，提高卫星的有效载荷比，降低发射费

用［3］，在中高轨卫星南北位置保持、东西位置保持、动

量轮卸载、轨道转移、深空探测主推进等领域得到了

普遍应用［4，5］。SPT-100霍尔电推进系统已在俄罗斯、

美国和欧洲实现了空间应用［6］。兰州空间技术物理

研究所研制的 LHT-100霍尔推力器额定推力 80mN、

比冲 1600s、功率 1350W、总效率 46％［2］。

俄罗斯 Fakel，美国 SS/L，法国 SNECMA公司等对

SPT-100，PPS-1350 等霍尔推力器的基本原理、工作

性能、与航天器相互作用及鉴定等进行了详细研

究［7～15］，Pidgeon对 SPT-100霍尔电推进系统在轨两年

期间的性能变化进行了研究［16］，Darnon F 及 Nadi⁃
radze A B 对 SPT-100霍尔电推进系统羽流与航天器

相互作用进行了研究［17，18］，国外研究表明 SPT-100霍

尔推力器在轨应用表现良好，推力、比冲等性能变化

满足在轨卫星南北位置保持等应用需求，霍尔电推

进系统与航天器相互作用效应在可接受范围内。国

内在 LHT-100霍尔电推进系统飞行产品研制过程中

开展了充分的理论分析和试验验证［2，19～24］，建立了

LHT-100霍尔推力器放电通道鞘层模型、束流模型及

应用于卫星时的沉积污染模型，对 LHT-100霍尔推力

器研制及其在卫星上的正式应用奠定了理论基础。

并从实验角度对 LHT-100霍尔电推进系统宽功率范

围工作特性进行了研究，表明其能在较宽的功率范

围内稳定工作，并对 LHT-100自励磁霍尔推力器热特

性与热真空环境适应性进行了实验研究，表明其具

有较好的空间热环境适应性。

兰州空间技术物理研究所研制的 LHT-100霍尔

电推进系统包括控制单元、贮供单元、电源处理单

元、滤波单元及霍尔推力器共五台单机，为了验证

LHT-100霍尔电推进系统的空间环境适应性、与航天

器的相互兼容性、空间工作特性及空间飞行性能与

地面数据的差异性，在 2016年 11月 3日发射的 SJ-17
新技术验证卫星上开展了 LHT-100霍尔电推进系统

空间飞行试验，SJ-17卫星运行轨道为地球同步轨道，

LHT-100霍尔电推进系统在轨试验内容包括系统预

处理试验、在轨推力标定试验、单次长时间点火试

验、系统开关机次数考核试验等，2016年 11月 21日，

LHT-100霍尔电推进系统在轨首次点火成功，并顺利

完成了霍尔电推进系统在轨推力标定试验，截止

2016 年 12 月 5 日，依次顺利完成了 LHT-100 霍尔电

推进系统单次长时间点火及系统开关机次数考核试

验，最终圆满完成了 LHT-100霍尔电推进系统在轨点

火试验，各项性能指标满足系统设计指标要求。

本文对 LHT-100霍尔电推进系统飞行产品在轨

试验数据进行了详细分析，对在轨飞行试验数据与

地面试验数据的差异性进行了对比分析，对系统工

作性能开展了系统性评价。

2 霍尔电推进系统概述

在轨飞行试验 LHT-100霍尔电推进系统配置如

图 1所示，系统包括 LHT-100霍尔推力器、电源处理

单元（PPU）、滤波单元（FU）、贮供单元（PSFU）和控制

单元（DICU）等五台单机。其中霍尔推力器是系统功

能的核心，是产生推力的核心单机，贮供单元由推进

剂高压贮存模块、压力调节模块和流量控制模块组

成，控制单元是霍尔电推进系统的电控中心，通过时

序控制电源处理单元各模块电源的通断完成霍尔推

力器供电需求，通过对贮供单元进行压力调节和流

量调节实现霍尔推力器额定工作供气需求，最终实

现霍尔电推进系统的推进功能。LHT-100霍尔电推

进系统各单机飞行产品实物图见图 2所示，系统主要

技术指标见表 1所示。表 1中 LHT-100霍尔电推进系

统的推力通过激光推力测量装置进行实测［2］，在轨通

过喷气标定方法及动量轮标定方法进行推力实测，

比冲为单位推进剂的量产生的冲量，系统功率为 PPU
及 DICU一次母线功率之和，束流发散半角定义为包

含了 90％总束流的立体角对应的平面半角，通过法拉

第探针测试获得霍尔推力器出口一定距离的束流密

度分布计算得到［20］，寿命则是通过建立物理模型结合

短期试验进行预估，开关机次数主要由中和器阴极的

开关机次数决定，在轨累计工作时间、在轨单次工作

时间、在轨开关机次数通过系统在轨试验累计计算得

到，系统重量通过对各单机进行直接称重得到。

Fig. 1 LHT-100 hall electric propulsion system block

diagram for flying experiment
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Fig. 2 Sketch of LHT-100 hall electric propulsion system

for flying experiment

3 飞行试验项目与测试方法

SJ-17卫星 LHT-100霍尔电推进系统在轨飞行试

验项目包括系统预处理试验、在轨推力标定试验、单

次长时间点火试验、系统开关机次数考核试验等。

3.1 系统预处理试验方法

SJ-17卫星 LHT-100霍尔电推进系统在轨预处理

试验包括主备份系统气路预处理试验、主备份系统

阴极预处理试验及系统放电室预处理试验，系统预

处理试验在卫星入轨后霍尔电推进系统在轨首次额

定点火工作前开展。其中，主备份系统气路预处理

各工作 2h，控制单元控制贮供单元压力闭环和温度

闭环实现系统额定供气，电源处理单元和滤波单元

不工作，系统气路预处理的主要目的是在系统首次

点火前对整星系统所有管路进行氙气置换以保护霍

尔推力器空心阴极工作稳定正常。主备份系统阴极

预处理是在系统气路预处理后开展，主备份系统各

工作 1h，控制单元控制贮供单元压力闭环和温度闭

环实现系统额定供气，电源处理单元阴极加热电源

模块实现小功率工作，系统阴极预处理的主要目的

是对发射入轨前霍尔推力器阴极暴露大气吸附的杂

质进行加热挥发处理，以保护阴极实现首次点火成

功。最后开展系统放电室预处理试验，工作 0.5h，系
统工作在低功率束流引出工况下，以实现对霍尔推

力器放电室暴露大气吸附的大气等成分的出气预处

理，避免系统首次额定点火时放电电流过大导致系

统电源处理单元阳极电源模块保护，实现系统首次

额定点火工作稳定及性能正常。

3.2 系统在轨推力标定试验方法

LHT-100霍尔电推进系统在轨推力标定前热控

分系统确认霍尔电推进系统点火允许工作温度满足

要求，即霍尔推力器底板温度不低于-40℃，贮供单

元、电源处理单元、滤波单元及控制单元温度满足要

求，等待控制分系统确认后执行霍尔电推进系统点

火操作。LHT-100霍尔电推进系统在轨推力标定采

用两种方法，即喷气标定方法及动量轮标定方法。

喷气标定方法实现霍尔电推进系统在轨推力粗测，

在 IPM0模式即姿控模式为惯性指向模式，姿控方式

为星敏陀螺定姿与喷气组合控制，根据 10N 发动机

的安装效率计算霍尔电推进系统稳定工作后的推

力。动量轮标定方法实现霍尔电推进系统在轨推力

精测，即通过测量补偿卫星姿态偏差的反作用轮旋

转速度的变化来实现霍尔电推进在轨推力标定，在

IPM1模式即动量轮控制模式，禁止动量轮卸载进行

短时间推力标定，待动量轮转速超过 4kr/min后切换

为 IPM0 模式，共进行两次动量轮标定，每次标定时

间约 5min，通过统计动量轮三轴合成角动量变化量

以及卫星角动量变化量进行分析计算，根据 LHT-100
霍尔推力器在卫星上安装位置计算其力臂，角动量

对时间微分得到力矩计算得到霍尔电推进系统额定

Parameter
Thrust F/mN

Specific Impulse Isp/s
System power P/W
Plume half angle/(°)

Lifetime/h
Cycle

Accumulating operation time in orbit/min
Operation time per cycle in orbit/min

Duty cycle in orbit/cycles
System mass/kg

Specification
83

1600
Nominal power≤1536, Maximum power≤1568

36.2°(90％ plume, half angle)
≥8000
≥7500
≥3070
≥360
≥20
≤35.9

Basis
Measured
Measured
Measured
Measured
Calculated
Calculated
Measured
Measured
Measured
Measured

Table 1 Characteristics of LHT-100 hall electric propulsion system for flying experiment

SJ-17卫星LHT-100霍尔电推进系统飞行试验工作性能评价
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工况下的推力值。

根据 LHT-100霍尔电推进系统在轨推力标定结

果，以及系统在轨工作期间的推进剂供给总流率，计

算得到霍尔电推进系统在轨比冲，即 Isp =F/ṁg ，式中

Isp 为比冲，s；F为推力，mN，由在轨推力标定得到；ṁ

为推进剂在轨总流率，mg/s，利用在轨试验过程中低压

压力变化量、对应时间及贮供单元缓冲罐容积、氙气

密度等参数计算得到；g为重力加速度常数，取 9.8m/s2。

LHT-100霍尔电推进系统在轨飞行试验过程中额定

工况下，依据供配电输入功率的变化数据结合地面

数据比较，计算得到系统额定工作功率。

3.3 系统单次长时间点火试验方法

LHT-100霍尔电推进系统单次长时间点火试验

时使主份系统工作在自主运行模式额定工况，进行

地面配置参数即上传的数据指令的配置，包括阳极、

阴极热节流器目标温度值 Ta ，Tc ，缓冲罐目标压力值

p，推进时间 L，推进时间 L设置为 8h，共进行 6次系统

长时间点火试验，霍尔电推进系统的路径以霍尔推

力器主备份阴极选择为主体，霍尔推力器主份阴极

由贮供单元的主份阴极流量控制支路供气，由 PPU
主份阴极电源支路供电。在系统在轨单次长时间点

火试验过程中，详细记录系统工作全程的电气参数，

包括阳极电流、低压压力传感器压力及流量控制器

温度传感器温度的遥测值，以及系统各单机的工作

温度遥测值，以对霍尔电推进系统在轨单次长时间

点火试验过程中工作性能变化进行判断分析。

3.4 系统开关机次数考核试验方法

LHT-100霍尔电推进系统在轨开关机次数不少

于 20次，系统在轨每次点火工作不少于 10min，对霍

尔电推进系统工作过程中的阴极加热触持电流、阳

极电流、阳极电压、各单机产品温度等进行遥测，以

对霍尔电推进系统在轨开关机次数考核工作性能变

化进行判断分析。

4 飞行试验结果与分析

4.1 系统预处理试验结果与分析

2016 年 11 月 19 日 上 午 9:01～11:01，进 行 了

LHT-100霍尔电推进系统全主份支路气路预处理试

验，11:11～13:11进行了霍尔电推进系统全备份支路

气路预处理试验。表 2 给出了 LHT-100 霍尔电推进

系统首次开机后主备份支路供电、压力及温度等参

数遥测值，数据表明 LHT-100 霍尔电推进系统控制

单元 5V，13.5V，28V监测结果正常，贮供单元氙气贮

存气瓶高压压力 HPV，缓冲罐三路低压压力传感器

采集的低压压力 LPV1/2/3，主份阴极和阳极热节流

器及备份阳极和备份阴极热节流器的主备份温度

TT2～9，系统各单机温度监测结果正常，满足系统设

计指标要求。

图 3 给出了 LHT-100 霍尔电推进系统主备份支

路气路预处理试验过程中压力闭环控制曲线图和流

量控制器温度闭环控制曲线图。设置贮供单元缓冲

罐目标低压压力 0.35MPa，待系统主份支路输出稳定

测 得 缓 冲 罐 压 力 最 大 值 为 0.3549MPa，最 小 值 为

0.34684MPa，计 算 得 到 控 制 精 度 为 + 1.40% 和 -
0.90％，待系统备份支路输出稳定测得缓冲罐压力最

大值为 0.35478MPa，最小值为 0.34672MPa，计算得到

控制精度为+1.37%和-0.94％，满足±2%的系统压力

控制精度要求。以系统主份支路气路预处理为例来

Parameter
VDICU /V
VDICU /V
VDICU /V

HPV/MPa
LPV1/2/3/MPa
TT2～TT9/℃

TMounting surface of Hall Thruster /℃
THollow cathode 1/2 /℃

TDICU /℃
TPPU /℃
TFU /℃
TPSFU /℃

Main system
4.99216
13.38830
29.41521
4.57122

0.34785/0.34466/0.34693
82.93/80.70/76.26/76.19/26.39/25.91/23.79/23.58

37.72
42.76/15.58

8.50
9.17
7.83
16.89

Backup system
5.00687
13.38022
28.50650
4.62060

0.35341/0.35103/0.35262
29.74/28.83/28.32/28.41/75.38/74.81/102.28/101.11

56.02
60.16/13.81

9.17
9.17
7.83
19.80

Table 2 Monitoring parameters of LHT-100 hall electric propulsion for flying experiment
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研究流量控制器温度闭环控制精度，当控制单元设

定贮供单元主份阳极热节流器目标温度 76℃，主份

阴极热节流器目标温度 85℃，系统进入“气路预处理

模式”，以常温为初始值，阳极热节流器和阴极热

节 流器达到目标温度均为 270s，未超过 600s 的要

求 ，达 到目标温度后，主份阳极热节流器温度最大

值为 77.12℃，最小值为 74.58℃，计算得到控制精度

为 +1.47%和 -1.87%，主份阴极热节流器温度最大

值为 85.82℃，最小值为 83.91℃，计算得到控制精度

为+0.96%和-1.28%，满足±2%的系统温度控制精度

要求，经过对在轨数据进行分析，系统备份支路气路

预处理流量控制器温度闭环控制精度亦满足±2%的

系统温度控制精度要求。

2016年 11月 20日上午 9:01～10:01，进行了霍尔

电推进系统全主份支路阴极预处理试验，11:11～12:
11进行了霍尔电推进系统全备份支路阴极预处理试

验。图 4 给出了 LHT-100 霍尔电推进系统主备份阴

极预处理试验过程中阴极加热电流随时间的变化曲

线，系统主备份阴极加热电流 4A 各自工作了 1h，系
统工作正常。

Fig. 3 Schematic of pressure and temperature closed-loop control of main（up）and backup（down）system

Fig. 4 Schematic of main（left）and backup（right）hollow cathode heater current

SJ-17卫星LHT-100霍尔电推进系统飞行试验工作性能评价
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2016年 11月 21日上午 10:45～11:25进行了霍尔

电推进系统全主份支路放电室预处理试验，为霍尔

电推进系统首次在轨正式点火，系统引束流成功且

工作在低功率工况，引束流工作 0.5h 过程中系统电

气参数正常。图 5 给出了 LHT-100 霍尔电推进系统

放电室预处理即系统首次点火阳极电压、阳极电流、

阴极加热及触持电流随时间的变化曲线，从图中可

以看出，阴极加热 5min后点火成功，待霍尔电推进系

统监测到阴极点火成功后，开启阳极电源，阳极电压

经过 7s左右的时间软启动稳步达到 310V，在阳极电

源开启后的 10s时间后，关断阴极触持电源，系统阳极

电压恒压在 310V不变，初始阳极电流达到峰值 4.66A
后快速降低，经过半小时放电室预处理，系统阳极电

流稳定至 3.8A。经过系统放电室预处理，有效消除

了霍尔推力器暴露大气时陶瓷腔吸附的大气等杂

质，规避了霍尔电推进系统首次额定工况点火时阳

极电流偏大导致系统阳极电源模块关断的风险。

图 6给出了霍尔电推进系统在轨放电室预处理

过程中贮供单元压力闭环和温度闭环控制曲线，

LPV1/2/3代表霍尔电推进系统贮供单元缓冲罐三路

低压压力传感器采集的低压压力值，TT2～TT5代表

霍尔电推进系统贮供单元主份阴极及主份阳极热节

流器的主备份温度传感器采集的温度值。从图中可

以看出，系统主份阳极供气流量控制器目标温度跟

踪值较系统气路预处理过程高，属于阳极供气低流

量工况即系统工作在低功率工况。根据系统在轨压

力控制闭环控制曲线，系统阳极电源模块加电瞬间

存在低压压力遥测值的叠加，待关机系统回到待机

Fig. 5 Schematic of discharge chamber pretreatment

Fig. 6 Schematic of pressure and temperature closed-loop control for discharge chamber pretreatment
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模式后压力遥测值下降到较低值，压力遥测叠加值

较为稳定为 14kPa，这与整星 AIT 阶段 B 状态测试时

现象一致。对此现象在整星测试阶段进行了研究，

制定了技术解决措施并进行了整星测试专项验证，

阳极电源模块加电前压力控制闭环目标压力跟踪值

设置为原压力目标值与叠加值之和，以对阳极电源

模块加电造成的压力叠加值进行补偿，即阳极电源

模块加电后系统正常工作过程中压力闭环控制实际

跟踪值为系统额定工况，在后面的系统在轨推力标

定试验、系统单次长时间点火试验及系统开关机次

数考核试验过程中均通过对压力进行合理有效补偿

使系统工作在额定工况。

4.2 系统在轨推力标定试验结果与分析

2016年 11月 21日下午 15：10～15：53进行了霍

尔电推进系统全主份支路首次在轨额定工况点火，

设置霍尔电推进系统压力控制闭环目标跟踪值为

0.364MPa，系统额定工况引束流工作 40min，期间进

行了霍尔电推进系统在轨推力标定试验。图 7给出

了霍尔电推进系统在轨推力标定期间阳极电流随时

间的变化曲线，从图中可以看出，阳极电流初始最大

值为 5.47A，点火 20min后系统阳极电流趋于稳定，系

统在轨推力标定期间阳极电流平均值为 4.2A，故霍

尔电推进系统在轨推力标定是在系统阳极电流稳定

后开展的。图 8为霍尔电推进系统在轨推力标定试

验获得的动量轮转速变化曲线，通过数据分析得知，

动量轮推力标定结果为 76mN，喷气推力标定结果为

81.4mN，取动量轮推力标定方法得到推力为在轨推

力标定结果，即 76mN，对应的系统阳极电流为 4.2A，

低于地面额定工作点。

图 9给出了霍尔电推进系统在轨推力标定期间

压力闭环控制曲线，从图中可以看出，霍尔电推进系

统在轨推力标定期间仍存在阳极电源启动瞬间的压

力遥测叠加现象，待系统关机后压力遥测值变为

0.345MPa，即阳极电源开启后压力闭环控制实际跟

踪值为此值，小于额定的 0.35MPa，则可得到系统压

力遥测叠加值为 0.02MPa，即造成的系统在轨推力标

定期间实际供给流率低于额定值，造成系统在轨推

力标定期间阳极电流平均值为 4.2A，小于地面试验

阳极电流平均值 4.4A，从而在轨推力标定结果小于

地面推力实测结果。通过对系统在轨推力标定时间

Fig. 7 Variation of discharge current for orbital thrust calibration

Fig. 8 Variation of MW rotation rate for orbital thrust calibration

Fig. 9 Schematic of pressure closed-loop control for orbital thrust calibration

SJ-17卫星LHT-100霍尔电推进系统飞行试验工作性能评价
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段内采集的压力控制闭环曲线进行分析，霍尔电推

进系统贮供单元缓冲罐压力在一个 Bangbang周期内

用时 22s 压力从 0.357MPa 降至 0.353MPa，缓冲罐温

度为 19.5℃，通过查询氙气特性表得知对应的氙气密

度 分 别 为 19.652g/L 和 19.4275g/L，缓 冲 罐 容 积 为

0.5L，计算得到霍尔电推进系统在轨推力标定期间氙

气流量为 5.05mg/s，则霍尔电推进系统比冲为 1535s，
霍尔推力器在轨推力标定期间功率不超过 1.3kW，则

霍尔推力器的总效率为 45％。霍尔电推进系统在轨

阳 极 电 流 低 于 地 面 值 导 致 霍 尔 推 力 器 功 率 低 于

1.35kW，从而造成在轨推力标定值低于地面联试额

定工作推力实测值。

地面试验真空系统真空度低于在轨真空度，真

空室内的中性气体返流到霍尔推力器放电室，从而

增加了放电室流率，这部分返流中性气体参与了放

电导致地面实测阳极电流高于在轨推力标定值。从

真空室返流到霍尔推力器放电室的中性气体流率计

算公式为［25］

ṁen = m1 2AP
( )2πkT 1 2 （1）

式中 ṁen 为真空系统返流至霍尔推力器放电室

的中性气体流率，m 为中性气体原子质量，A 为霍尔

推力器放电室出口有效面积，P 为真空系统真空度，

T 为返流中性气体温度。从式（1）可看出 ,当真空室

真空度较低时，返流至霍尔推力器放电室的中性气

体流率不可忽视，结果会导致霍尔推力器阳极电流

增加。SJ-17卫星飞行轨道为 GEO轨道，该轨道对应

的真空度优于 10-12Pa［26］，在轨工作时霍尔推力器的返

流流率可忽略不计。SJ-17卫星 LHT-100霍尔电推进

系统地面真实点火联试真空系统压强约为 5.2×10-3Pa，
计算返流中性气体流率为 0.06mg/s，则地面真空系统

对推力器的影响不可以忽略。考虑到这部分中性气

体返流参与放电室放电，LHT-100霍尔电推进系统地

面宽功率范围工作测试对应的推力与总流量的关系

见图 10 所示，从图 10 可以看出，推力与总流量呈现

出线性关系。

对图 10中的试验数据进行线性拟合得到地面实

测推力与实际流量之间的关系式为

F = 19.57ṁ t - 22.55 （2）
式中 F为 LHT-100霍尔电推进系统的推力，mN，

ṁ t 为系统工作的总流量，mg/s。根据式（2），代入霍尔

电推进系统在轨推力标定期间贮供单元供给流率

5.05mg/s，得到推力值为 76.3mN，这与通过动量轮标

定方法得到的在轨推力值 76mN 一致性较好。根据

系统在轨阳极电压和阳极电流等电参数遥测值计算

推力值为［19］

F = 1.027610Id V t - 1.2Id = 75.4mN （3）
综合比较来看，LHT-100霍尔电推进系统在轨推

力标定结果与地面实测结果一致性较好。利用推力

电参数计算方法结合在轨动量轮推力标定数据得到

霍尔电推进系统在轨额定阳极电流 4.4A对应的推力

为 79.5mN，利 用 地 面 额 定 工 况 流 率 计 算 比 冲 为

1531s，系统功率 1.527kW。

Fig. 10 Schematic of thrust versus total flow rate of LHT-

100 hall electric propulsion system

4.3 系统单次长时间点火试验结果与分析

2016年 11月 23日 9：01～17：28进行了霍尔电推

进系统在轨首个单次长时间 8h点火试验，截止 2016
年 12 月 5 日，霍尔电推进系统单次长时间考核共计

进行了 6次，每次系统额定点工作 8h，累计长时间在

轨工作 48h，6次试验中系统电气参数正常，性能指标

满足设计要求。图 11给出了霍尔电推进系统首个单

次长时间点火试验过程中阴极加热电流、触持电流、

阳极电流及阳极电压随时间的变化曲线，从图中可

以看出，系统引束流成功后关闭阴极触持电源，系统

阳极电流初始最大值为 5.55A，系统工作稳定后阳极

电流稳定在 4.4A 左右，霍尔电推进系统在轨推力稳

定在 79.5mN，8h点火期间霍尔电推进系统工作稳定

正常，满足系统设计指标要求。

图 12给出了霍尔电推进系统在轨首个单次长时

间点火试验期间霍尔推力器，PPU，FU，DICU及 PSFU
推进管路等单机特征点工作温度随时间的变化曲

线，从图中可以看出，霍尔推力器底板工作温度从

25.66℃升至最高温度 124.16℃，霍尔推力器在轨工作

温度与地面试验数据一致性很好［19］。PPU 工作温度

由 8.63℃随时间逐渐上升至 15.87℃，FU 工作温度由

6.55℃随时间逐渐上升至 8.5℃，DICU 工作温度由

6.81℃随时间逐渐上升至 8.16℃，PSCU推进管路工作
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温度由 16.34℃随时间逐渐上升至 24.87℃。霍尔电

推进系统各单机在轨工作温度均在设计指标范围

内，系统各单机长时间 8h工作稳定正常。

4.4 系统开关机次数考核试验结果与分析

2016年 11月 21日 8：15～16：58进行了霍尔电推

进系统在轨开关机次数考核试验，图 13给出了霍尔

电推进系统在轨开关机次数考核试验阴极加热电

流、触持电流、阳极电流即阳极电压随时间的变化曲

线，从图中可以看出，当天共计进行了 14次开关机次

数考核试验，加上之前开展的试验，系统累计完成在

轨开关机次数达到 20次，满足在轨试验任务要求，截

止 2016 年 12 月 5 日，系统在轨开关机次数达到 24
次，系统开关机表现稳定正常。

4.5 系统在轨试验结果与分析

表 3 给出了 LHT-100 霍尔电推进系统在轨飞行

试验结果，系统在轨飞行试验圆满完成，在轨推力、

比冲、功率、单次长时间点火试验、开关机次数考核

试验及累计点火时间等满足飞行试验任务要求，

LHT-100 霍尔电推进系统在轨飞行试验取得圆满

成功。

Fig. 12 Temperature changes of LHT-100 hall electric propulsion system of the single long time ignition test

Fig. 11 Schematic of the single long time ignition test

SJ-17卫星LHT-100霍尔电推进系统飞行试验工作性能评价
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Table 3 Performance test results on orbit of LHT-100 hall

electric propulsion for flying experiment

Parameter
Thrust/mN

Specific impulse/s
System power/W

Single long time ignition test/min
System switch times

Total operating time/min

Value
80±8

1500±150
≤1650
≥300
≥20

≥3000

Test value on orbit
79.5
1531
1527
480
24

3028

5 结 论

（1）SJ-17卫星 80mN量级 LHT-100霍尔电推进系

统圆满完成了国内首次高轨飞行试验，在轨飞行试

验成功验证了霍尔电推进系统的空间环境适应性、

与航天器的相互兼容性、空间工作特性及空间飞行

性能与地面数据的差异性，为霍尔电推进系统在中

高轨道卫星轨道转移、位置保持、深空探测主推进等

任务正式应用奠定了坚实的基础。

（2）LHT-100霍尔电推进系统在轨工作各项性能

指标满足设计要求，推力 79.5mN，满足设计值 80±
8mN，比冲 1531s，满足设计值 1500±150s，系统功率

1527W，满足设计值≤1650W，在轨测试性能满足系

统设计指标要求，系统在轨各项工作性能指标与地

面试验结果具有很好的一致性。

（3）圆满完成了 LHT-100 霍尔电推进系统在轨

预处理试验、系统在轨推力标定试验、系统单次 8h额

定工况长时间点火试验、系统 24次开关机次数考核

试验等飞行试验项目，系统在轨累计点火 3028min，
系统在轨状态正常，工作性能稳定，在轨飞行试验取

得圆满成功。
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