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摘 要：深空探测任务是航天发展的前沿领域，其显著提高的速度增量需求使得电推进成为航天器

主推进的重要选项。本文从深空探测任务、任务配套电推进、质量比特性、功率比特性、推进效能、自

主运行等方面，对已经工程实施的9次深空探测任务进行了应用电推进的经验总结；从速度增量需求、主

要工程约束、更高性能和自主运行能力等方面，对未来深空探测任务发展应用电推进的需求进行了展望。
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Engineering Experience and Prospect of Applying Electric 
Propulsion to Deep Space Missions

ZHANG Tian-ping，LI Xuan，ZHANG Xue-er
（Lanzhou Institute of Physics，Lanzhou 730000，China）

Abstract： Deep space exploration is the frontier of space development， and its significantly increased 
speed increment demand makes electric propulsion （EP） an important option for the main propulsion of the 
spacecraft. The experience of applying EP in 9 deep space missions has been summarized from the aspects of the 
missions， the EPs applied in missions， mass ratio characteristics， power ratio characteristics， propulsion effi⁃
ciency， autonomous operation， etc. The further development and application of EP for deep space exploration are 
prospected from the aspects of speed increment demand， major engineering constraints， higher performance， and 
autonomous operation capability.
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1 引 言

人们通常以地球为中心来定义深空，广义深空

为月球及以远距离的空间，而狭义深空为脱离地球

引力束缚范围的外部空间。深空探测是航天技术发

展水平的重要体现，更是满足人类了解未知世界和

宇宙奥秘强烈愿望的必由之路［1-2］。1958 年以来，美

国、苏联/俄罗斯、欧洲、日本、中国、印度等开展了累

计 260 多次的深空探测任务工程实施［2-3］，从发展趋

势来看，深空探测领域将长期成为各国航天创新活

动的前沿阵地和竞技场［1-3］。相对地球轨道航天任务

而言，深空探测任务的显著特点是轨道转移所需要

*　收稿日期：2022-08-01；修订日期：2022-12-27。
基金项目：国防科工局基础研究与前沿技术重点突破项目（JCKY2018203B030）；中国航天科技集团有限公司自主研发项

目（YF-ZZYF-2021-132）。
作者简介：张天平，博士，研究员，研究领域为空间电推进技术与工程。

通讯作者：张雪儿，博士，工程师，研究领域为空间电推进技术与工程。E-mail：xueerzh@sina.com
引用格式：张天平， 李 璇， 张雪儿 .  电推进用于深空探测任务的工程经验总结与展望［J］.  推进技术， 2023， 44（6）：

2208002. （ZHANG Tian-ping， LI Xuan， ZHANG Xue-er.  Engineering Experience and Prospect of Applying Electric 
Propulsion to Deep Space Missions［J］.  Journal of Propulsion Technology， 2023， 44（6）：2208002.）



推　进　技　术 2023 年第 44 卷  第 6 期

2208002-2

的航天器速度增量显著提高，从而对运载火箭和空

间推进技术提出了更高要求［3-8］。随着电推进技术的

不断成熟和持续应用，电推进以其高比冲优势正在

成为深空探测任务的空间推进优选［9-12］。

已经工程实施的基于电推进的深空探测任务

包 括 ：美 国 的 深 空 一 号（DS-1）［13-15］ 、黎 明 号

（DAWN）［16-19］、双小行星重定向试验（DART）［20-23］和

普赛克（Psyche）［24-26］，欧洲的 SMART-1［27-29］、贝皮·科

伦 布（BepiColombo）［30-33］，日 本 的 隼 鸟 号（Hayabu⁃
sa）［34-36］ 、隼 鸟 二 号（Hayabusa-2）［37-39］ 和 PROCY⁃
ON［40-41］。中国目前正在计划实施天问二号（TW-
2）［42］，各国分析论证的基于电推进的深空探测任务

还包括：月球探测及货运［43-47］、火星探测及货运［47-49］、

近地小行星探测及采样返回［50-53］、主带和特洛伊小行

星探测及采样返回［54-57］、木星系统探测［58-59］、太阳系

更远目标［60-61］。

本文对国外已经实施的深空探测任务中应用电推

进工程经验进行全面分析与总结，针对未来深空探测

任务发展进行了更高需求应用电推进的论证与展望。

2 深空探测任务应用电推进的工程实践及经

验总结

2.1 应用电推进的深空探测任务

截至 2022 年 6 月，国外已实施的以电推进为主

推进的深空探测任务总计 9 次，相应航天器如表 1 所

列，其中 DS-1，SMART-1，PROCYON 和 DART 为工

程试验性质任务；DAWN，Psyche，Hayabusa，Hayabu⁃
sa-2，BepiColombo 为真正科学探测工程任务。另外，

BepiColombo 航天器整体为三模块组合结构，电推进

在水星转移模块（MTM）上，MTM 在航天器组合体到

达水星后被分离和抛弃［33］。

表 1 给出了这 9 个航天器的研制周期、探测目

标、探测方式、任务周期、任务状态、应用电推进类型

等基本情况。由此可见：①基于电推进的深空探测

航天器，最早研制于 1995 年、发射于 1998 年、完成于

2001 年，研制周期最短 1 年、最长 9 年，任务周期最短

1 年、最长 10 年以上；②工程实施为航天技术发达国

家，包括美国、日本、欧洲等；③探测目标距离最近为

月球、最远为主带小行星；④探测方式包括交会（飞

掠）、环绕、着陆（撞击）、采样返回等；⑤应用电推进

的类型为成熟度高的离子和霍尔，且以离子为主；

⑥在已经结束的 7 次探测任务中，6 次获得成功、1 次

（PROCYON 任务）失败；⑦探测任务在整体上呈现出

数量和密度的缓慢上升趋势。

2.2 航天器应用的电推进

表 2 为航天器应用电推进（推力器）的基本情况，

主要包括：电推力器（代号）、工作模式、功率、推力、

比冲、配套数量、辅助推进等。由此可见：①航天器

除了电推进作为主推进外，都配置了化学或冷气辅

助推进，以满足大推力快速机动、姿态控制等需求；

②电推进均为多模式工作，以适应太阳阵输出功率

随距离变化的深空探测任务实际；③除了试验性质

的航天器外，科学任务工程航天器均采用了带备份

的多台推力器电推进系统；④单台推力器功率最小

27W、最大 6.9kW，比冲最低 700s、最高 4200s，推力最

小 0.2mN、最大 250mN；⑤随着航天器发射质量增大

和探测目标距离延伸，应用更高功率、更高比冲电推

进的发展趋势明显。

Table 1 Deep space missions applying electric propulsion

Spacecraft
DS-1

DAWN

DART
Psyche

SMART-1
BepiColombo

Hayabusa
Hayabusa-2
PROCYON

Development
1995~1998

2001~2007

2015~2021
2017~2022
1999~2003
2001~2018
1996~2003
2011~2014
2013~2014

Target object
Braille/1992KD

comet19P/Borrelly
Vesta
Ceres

Ceres+
Dimorphos

Psyche
Moon

Mercury
Itokawa/25143

1999JU3/162173
+1998KY26
2000 DP107

Approach
Flyby
Flyby

Around
Around
Around
Crash

Around
Around
Around

Sample return
Sample return

Flyby
Flyby

Mission duration
1998/10~1999/09
1999/09~2001/12
2007/09~2012/07
2012/08~2016/06
2016/07~2018/10
2021/11~2022/12
2022/08~2027/10
2003/09~2006/08
2018/10~2027/05
2003/05~2010/06
2014/12~2020/12

2022~2031
2014/12~2015/03

Status
Completed
Completed
Completed
Completed
Completed

Ongoing
To launch
Completed

Ongoing
Completed
Completed

Ongoing
Failed

Propulsion type
Ion

Ion

Ion
Hall
Hall
Ion
Ion
Ion
Ion
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2.3 电推进的主要任务

表 3 为航天器上电推进所承担的主要任务，包

括：脱离地球轨道转移、星际轨道转移、科学探测轨

道机动、航天器姿态控制、航天器动量轮卸载、是否

返回地球、星体引力辅助等。由此可见：①电推进的

主推进任务为轨道转移，包括地球轨道转移、星际轨

道转移、探测目标轨道转移等，对采样返回任务电推

进还要完成返程的轨道转移；②电推进的辅助任务

包括了双轴或三轴姿态控制，动量轮卸载；③借助星

体引力辅助技术，可以显著降低任务的速度增量需

求，但要以延长任务周期为代价；④发挥电推进的综

合应用效益，正在成为新一代深空探测任务设计时

的必要考虑。

2.4 航天器及电推进的质量比特性

表 4 为航天器及电推进系统的质量比特性，主要

包括：航天器发射重量、电推进系统干质量、电推进

推进剂质量、电推进质量总占比（相对航天器发射质

量）、推进剂质量总占比、推进剂质量分占比（相对电

推进系统质量）等。由此可见：①航天器发射质量最

小 68kg、最大 4100kg；②电推进系统的干质量最小

5.0kg、最大 365kg，推进剂量最小 2.5kg、最大 1030kg；
③ 电 推 进 系 统 质 量 总 占 比 为 11.2%~45.5%，平 均

29.1%；④ 推进剂质量总占比为 3.7%~36.8%，平均

19.0%；⑤推进剂质量分占比为 33.3%~83.6%，平均

60.7%。

2.5 航天器及电推进的功率比特性

表 5 为航天器及电推进的功率比特性，主要包

括：航天器总功率（均指航天器距离太阳 1 个天文

单位的功率）、电推进系统最大功率、电推进系统

功率占比、航天器比功率、电推进比功率、太阳最

远距离等。由此可见：①航天器的最大功率为 0.24~
20.0kW；②电推进系统最大功率为 0.03~10.5kW；③电

推进最大功率占比为 12.5%~84.0%，平均 50.8%；④航

天器比功率为 3.2~10.3W/kg，平均 5.7W/kg；⑤电推进

系统比功率为 1.1~19.8W/kg，平均 8.8W/kg；⑥航天器

与太阳最远距离为 2.98AU（天文单位）。

Table 2 Electric propulsion applied to spacecraft

Spacecraft
DS-1

DAWN
DART
Psyche

SMART-1
BepiColombo

Hayabusa
Hayabusa-2
PROCYON

Thruster
NSTAR
NSTAR

NEXT-C
SPT-140

PPS-1350G
T6

μ-10
μ-10
MIPS

Mode
M
M
M
M
M
M
M
M
M

Power/kW
0.47~1.94

0.5~2.3
0.5~6.9
0.9~4.5

0.46~1.2
2.5~4.0

0.28~0.38
0.38~0.41

0.027~0.034

Thrust/mN
20.6~78.2

19~91
25~236
60~250
35~68

75~125
4.4~7.6
6.3~9.0

0.21~0.30

Specific impulse/ks
1.97~3.17

1.7~3.1
1.4~4.2

1.35~1.98
1.3~1.6
3.7~4.0

2.76~3.0
2.74~2.89
0.74~1.1

Number
1

3（2+1）
1

4（3+1）
1

4（3+1）
4（3+1）
4（3+1）

1

Auxiliary propulsion
31kg-N2H4
45kg-N2H4
27kg-N2H4

46kg-N2
12kg-N2H4

156kg-N2H4
67kg-MMH/NTO
40kg-MMH/NTO

Xenon

Table 3 Main tasks of electric propulsion

Spacecraft

DS-1
DAWN
DART
Psyche

SMART-1

BepiColombo

Hayabusa
Hayabusa-2
PROCYON

Earth orbit 
transfer

√
√
√
-
√

√

√
√
√

Planet orbit 
transfer

√
√
√
√
-

√

√
√
√

Exploration orbit 
maneuver

-
√
√
√
√

-

√
√
-

Attitude 
control

√
√
√
√
-

√

√
√
-

Momentum wheel 
unloading

-
√
√
√
-

√

√
√
-

Gravitational assist
Planet

-
Mars
Earth
Mars

-
Earth
Venus

Mercury
Earth
Earth
Earth

Speed increment/
(km‧s-1)

2.6
-
-

5.6
3.25 (2 times)

- (6 times)
4.0
1.6

0.04
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2.6 电推进的推进效能

表 6 为电推进的推进效能，主要包括：电推进

任务速度增量、航天器初始加速度、电推进累计工

作时间、工作占空比、完成任务增量等。由此可见：

①电推进任务的速度增量为 0.24~11.5km/s；②航天

器 初 始 加 速 度 为 3.7×10-6~1.8×10-4m/s2，跨 两 个 量

级 ，平均 8.7×10-5m/s2；③ 电推进累计工作总时间为

3400~55000h；④ 电 推 进 工 作 占 空 比 为 25%~90%；

⑤绝大多数电推进都实现了预期或非预期的任务

增量。

2.7 航天器自主运行能力

电推进深空探测航天器都具有较强的自主运行

能力，包括航天器自主运行和电推进自主运行，代表

性的航天器自主运行能力包括：DS-1 航天器自主星

Table 6 Propulsion efficiency of electric propulsion

Spacecraft

DS-1
DAWN
DART
Psyche

SMART-1
BepiColombo

Hayabusa
Hayabusa-2
PROCYON

Speed 
increment/
（km‧s-1）

4.3
11.5
2.9
-

3.7
4.4~5.8

2.2
2.0

0.24

Initial 
acceleration/
（m‧s-2）

1.61×10-4

7.5×10-5

2.14×10-4

8.9×10-5

1.84×10-4

7.0×10-5

4.7×10-5

4.6×10-5

3.7×10-6

Cumulative 
operating 

time/h
16265
55000

-
23000
4958

37970*
39637
41000

223（3400）

Duty ratio of 
electric 

propulsion/%
-

69.5
90
74
-
25
90
-
70

Mission increment

New technologies extended verification
1.5 years extended for Ceres mission

-
Extendable to August 2028

Lunar exploration extended by more than 1 year
Plan to expand for 1 year

Attitude adjustment by cold xenon
1998KY26 exploration extended

Early failure

Table 5 Power ratio characteristics of spacecraft and electric propulsion

Spacecraft
DS-1

DAWN
DART
Psyche

SMART-1
BepiColombo

Hayabusa
Hayabusa-2
PROCYON

Spacecraft 
power/kW

2.5
10
6.6
20

1.85
13.3
2.6
2.6

0.24

Max. Power of 
EP/kW

2.1
2.6
4.0
5.5

1.42
10.5
1.15
1.23
0.03

Power ratio of EP 
to spacecraft/%

84.0
26.0
60.6
27.5
76.7
78.9
44.2
47.3
12.5

Spacecraft specific 
power/（W‧kg-1）

5.1
8.2

10.3
7.1
5.0
3.2
5.1
4.3
3.5

EP specific 
power/（W‧kg-1）

14.4
4.7

19.8
4.5

12.7
1.1
9.2
9.3
4.0

Farthest distance 
from the sun/AU

1.36
2.98
1.1
2.7
1.0
1.2
1.7
1.4
1.5

Table 4 Mass ratio characteristics of spacecraft and electric propulsion

Spacecraft
DS-1

DAWN
DART
Psyche

SMART-1
BepiColombo

Hayabusa
Hayabusa-2
PROCYON

Launch 
weight/kg

486
1218
640

2800
370

4100
510
609
68

Dry mass of 
EP/kg

64
129
81#

202#

29
365
59

66.4
5.0

Propellant 
mass/kg

81.5
425
121

1030
82.5

581.5
66

66.5
2.5

Mass ratio of EP to 
spacecraft/%

29.9
45.5
31.5
44.0
30.1
23.1
24.9
21.8
11.2

Mass ratio of propellant 
to spacecraft/%

16.8
34.9
18.9
36.8
22.3
14.2
13.0
10.9
3.7

Mass ratio of propellant
to EP/%

56.0
76.7
59.9
83.6
74.0
61.4
52.0
50.0
33.3

注：#-Calculated from the mass of single machines.
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载光学导航和自主姿态控制系统一起实现航天器自

主运行，其中的光学导航基于 CCD 相机或小型化集

成相机和光谱仪。主要软件包括负责工作时序的执

行模块、提供航天器实时星历信息的模块、更新基本

导航的计算模块，其中的计算模块主要完成轨道确

定、机动计划、目标追踪等［13］；DAWN 航天器指令和

数据处理子系统、姿态控制子系统、电推进系统，指

令和数据处理飞行软件、姿态控制（ACS）飞行软件，

其中 ACS 控制电推进工作，包括推力器选择、工作启

动时间和周期等，故障管理支持 ACS 工作。支持最

长 56 天、一般 1 周的自主运行［17］；DART 航天器撞击

前的自主终端制导，通过比例导航确定和实施修正

机动［22］；Psyche 航天器指令和数据处理子系统及其软

件为高度自主化，故障防护与之配套和协同。巡航

阶段指令时序每 4 周更新上传一次；抵达和任务阶段

尽管还是 4 周更新指令时序，但电推进工作采取多次

迭代逼近方式，即轨道确定、工作弧段 1、轨道再确

定、工作弧段 2 的循环迭代［25］；SMART-1 航天器数字

接口和指令系统包括 32 位 CPU ERC32 单片机、遥测

终端单元，主要软件包括姿态控制、故障探测隔离与

恢复（FDIR）、电推进管理、电源管理、热管理和数据

处理等，4 天一次的地面指令上行注入。自主运行最

少 10 天，安全模式生存 2 月。自主运行期间，探测到

失效时自动决定切换备份，对有些失效电推进连续

工作，对有些失效航天器进入安全模式［28-29］；BepiCo⁃
lombo 航天器配置在轨计算机、失效修正电路和遥测

接口单元，软件在轨计算机处理模块运行，采用分层

FDIR 方案，正常模式和安全模式之间转换在轨自动

计算完成并实施，自持自主运行 12 周［30］；Hayabusa 航

天器巡航阶段用双路 X 波段测距和多普勒数据确定

航天器轨道，抵达目标阶段用星敏器和光学导航相

机数据确定轨道，着陆阶段用特征点匹配光学数据

导航，激光高度计测量相对目标距离、用四个激光测

距仪调整着陆时的姿态［36］；Hayabusa-2 航天器基于

数字电路和光学导航相机，配套第二代人工智能图

像 处 理 单 元［39］。 典 型 的 电 推 进 自 主 运 行 能 力 包

括［13，17，22，25，28-30，36，39］：（1）电推进工作期间在轨监测电

推进系统；（2）出现硬件的任何异常或失效时，电推

进系统进行安全容许下的自动重组和重启；（3）电推

进系统重组相应地需要航天器重组（主要为姿态及

姿态控制）。

由此可见：①深空探测航天器都具有自主运行

能力，自主运行能力从最短 1 周到最长 2 月；②支持

航天器自主运行的星载支撑系统包括姿态控制、自

主导航、指令与数据处理、推进系统和相应的配套软

件；③实现航天器自主运行的设计包括备份硬件（可

重组）、故障处理（隔离）和工作恢复（FDIR）、软件可注

入、安全模式等；④电推进系统自主运行具有共性，即

故障监测、故障处理（隔离）和工作恢复；⑤航天器自

主运行和电推进自主运行相互耦合和互为支持。

3 深空探测任务电推进应用需求分析与展望

3.1 深空探测任务速度增量需求

为分析计算方便，工程上往往把对推进系统的

能力要求用航天器的等效速度增量 Δv 来表示。从地

球 LEO 出发的太阳系内主要探测目标（任务）及其对

应的太阳距离、速度增量需求、飞行周期等情况见

表 7，其中的速度增量需求均对应于大推力下的近似

霍曼轨道转移情况［62-64］。实际工程中，深空探测航天

器的速度增量往往要受到运载发射轨道、航天器加

Table 7 Speed increment requirements of typical deep space missions

Mission
Pluto flyby

Europa orbiter
Pluto orbiter
Jupiter tour

Neptune orbiter
Kuiper belt objects

Mercury sample return
Neptune sample return
Interstellar precursor

Oort cloud
Slow interstellar
Fast interstellar

Distance from the sun/AU
39.4
1.5

39.4
5.2

30.0
30~50
0.39
30.0

100~1000
1000

284585
284585

Speed increment/（km‧s-1）
22~32
30~45
40~55
41~57
47~60
47~64
55~75
80~95

100
1000
3×104

1.2×105

Mission period/year
9~11

4.5~5.5
8~10

4.5~5.5
8~10
8~11
4~6
>12
>10
>15
40
10
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速度、是否用引力辅助、轨道优化设计、目标探测方

式（飞掠、环绕、着陆、采样返回）、发射窗口等众多因

素影响［48，50，53，57，60，65-68］。

如果用电推进完成轨道转移任务，低推力轨道

转移的优化轨道设计与大推力情况存在显著差别，

表 8 列出了典型电推进深空探测任务的速度增量需

求。由此可见：①同一探测目标任务下，低推力轨道

转移的速度增量比准霍曼转移的速度增量要高出

1.25~2.0 倍；②如果借助星体引力辅助方式，可以显

著降低对电推进系统的速度增量需求。

3.2 深空探测任务应用电推进的主要工程约束

3.2.1 航天器电功率约束       
空间电源功率水平始终是电推进深空探测任务

的最关键约束：一方面航天器具有的电功率水平，直

接决定了应用电推进系统的性能，进而在很大程度

上决定了完成任务所需的周期和载荷能力；另一方

面空间电源功率水平直接受到空间电源技术发展水

平的制约，同时空间电源重量和体积对航天器设计也

有重要影响。因此，航天器电功率水平是电推进深空

探测任务设计分析的基础，为此定义表征航天器和电

推进系统电功率特性的三个参数：一次电源质量系数

λ pp、航天器比功率 Kws和电推进功率占比 Kwp。

λ pp = M pp
W 0

, Kws = W 0
M 0

, Kwp = W P
W 0

（1）
式中 Mpp 为一次电源质量，W0 为航天器总功率，WP 为

电推进系统可用功率。深空探测航天器的电源包括

当前广泛应用的太阳能电池阵和未来发展应用的核

电源，对应质量系数 λPP的取值分别为［69］：太阳能电池

阵 20kg/kW、核电 40kg/kW。

3.2.2 电推力器工作寿命约束       
离子和霍尔电推进系统的工作寿命主要决定于

推力器寿命，而推力器的实际工作寿命决定了其能

够提供的总冲量能力，可以推导出 2 台推力器同时工

作、恒定推力 FTH 和比冲 ISP下推力器满足任务速度增

量 Δv的工作累计时间 T0为

T0 = ISP g02FTH
M 0 (1 - e- Δv

η s ISP g0 ) （2）
式中 M0 为航天器初始质量；ηs 为推力器推力矢量利

用效率；g0为重力加速度常数，取值 9.80m/s2。

如果推力器工作寿命无法满足任务需求，则需

要采取推力器接力的工作方式完成任务，接力次数 m

通过任务需求工作累计时间 T0与推力器实际工作寿

命 Tt之比的取整来计算，即

m = T0
T t

（3）
3.2.3 电推进系统可靠性设计准则约束

电推进系统设计的可靠性准则为［10，18，70-71］：当电

推进系统开始工作时发生 1 台推力器失效，不应当影

响系统完成工程任务。为此在电推进系统设计时，

至少保留 1 台备份推力器，电推进系统中的推力器配

置总数量为

NT0 = m ( NAC + 1) （4）
式中 NT0为推力器配置总数量，NAC为任务需要同时工

作的推力器数量。

3.2.4 电推进功率、推力和比冲内在关系约束

电推力器的推力 FTH 和比冲 ISP 之间存在如下关

系［65，72］，式中 ηTH 为推力器总效率。可见在推力器输

入功率 WTH一定的情况下，推力越大、比冲越小，也就

是大推力和高比冲不可兼得。

FTH = 2W TH ηTH
ISP g0

（5）
3.3 深空探测任务对电推进的应用需求分析与展望

3.3.1 更高比冲需求

由火箭方程容易推导出电推进系统比冲与深空

Table 8 Speed increment requirements of typical deep space missions applying electric propulsion

Mission
LEO-GEO

Moon （LEO-MEO）
Mars orbiter （LEO-Mars）

Mercury orbiter （LEO-Mercury）
Near-earth asteroids and sample return
Main-belt asteroids and sample return

Trojan asteroids and sample return
Jupiter orbiter

Solar system beyond Jupiter

Homan
Δv/（km‧s-1）

3.8
4.1
5.7

13.0
-
-
-

24.0
-

Low thrust
Δv/（km‧s-1）

6.0
3.7～8.0

13.0～16.0
6.7

3.5～13.0
7.0～14.0
9.0～16.0

38
15～55

Reference
［43］

［28，44-47］
［47-49］
［30-32］
［50-52］
［18，56］
［54-55］
［58-59］
［60-61］

Remark
No gravity assist
No gravity assist
No gravity assist

Earth and Venus gravitational assists
Earth gravitational assist

Earth and Mars gravitational assist
Earth and Mars gravitational assist
Earth and Mars gravitational assist
Earth and Mars gravitational assists
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探测任务速度增量和航天器干质量占比之间的关

系为

ISP = - Δv

η s g0 ln ( M d
M 0

)
（6）

式中 Md为航天器干质量（扣除推进剂）。

图 1 为 ηs取值 90%、Δv 分别为 5km/s 和 20km/s 的
深空探测任务中，电推进系统比冲与航天器干质量

占比之间的关系。由此可见航天器干质量占比达到

70% 需要的比冲分别达到 1586s和 6345s。

对速度增量分别为 33km/s 和 100km/s 的未来太

阳系内和跨星系深空探测任务，利用式（1）同样计算

得到：对 33km/s 深空探测任务，如果要求干质量占比

达到 60%，则需要比冲达到 6585s，而对 100km/s 深空

探测任务，即使干质量占比降低到 30%，也需要比冲

达到 8466s，显然只有更高比冲的电推进才能满足。

3.3.2 更长寿命需求

以木星以远的核能离子和霍尔电推进深空探测

任务为例，相关各参数取典型值，即：M0=1000kg，Kws=
6.5W/kg，Kwp=55%，NAC=2，ηs=0.9，2 台推力器同时工

作，离子和霍尔推力器的性能模型采用文献［73］的

结果，即

FTH1 = 33.07PTH1 + 2.677 （7）
ISP1 = -0.01025P 2

TH1 + 0.2622PTH1 + 2.7875 （8）
FTH2 = 48.697PTH2 + 13.303 （9）

ISP2 = -0.00733P 2
TH2 + 0.1957PTH2 + 1.277 （10）

注意到关系 PTH=Wp/NAC，则基于式（1）和式（7）~
（10），计算得到离子电推进的推力和比冲分别为

61.8mN，3223s，霍 尔 电 推 进 的 推 力 和 比 冲 分 别 为

100.3mN，1603s。将这些结果代入式（2）可得到任务

速度增量与推力器工作累计时间的关系，即

T01 = 7.101 × 104 (1 - e -Δv
2.843 × 104 ) （11）

T02 = 2.174 × 104 (1 - e -Δv
1.414 × 104 ) （12）

基于式（11）和式（12）的计算结果如图 2 所示，可

见：①对霍尔电推进，速度增量 10km/s 的工作时间需

求为 11kh，已达到现有霍尔推力器产品寿命验证上

限，30km/s 的工作时间需求为 19.1kh，40km/s 的工作

时间需求为 20.5kh，相对现有寿命至少提高一倍以上

才能满足；②对离子电推进，速度增量 10km/s 的工作

时间需求为 21kh，30km/s 的工作时间需求为 46.3kh，
已接近现有离子推力器产品寿命验证上限，40km/s
的工作时间需求为 53.6kh，相对现有寿命只需提高

10% 即可满足；③如果寿命不能满足，则需要推力器

接力方式工作。例如对于 11kh 寿命霍尔电推进，完

成速度增量 11~40km/s 任务需要配置 6 台推力器，其

中备份 2 台，同时工作 2 台，需要另外 2 台进行一次接

力。但如果寿命达到 22kh 以上时，只需配置 3 台推

力器，其中备份 1 台，同时工作 2 台，电推进系统大大

简化。

3.3.3 更高功率或更大推力需求       
基于电推进的深空探测任务，绝大多数都需要

在任务周期和航天器有效载荷比之间进行优化，如

果存在发射窗口约束时，对任务周期的满足性成为

首要条件。为了保证深空探测任务能够在预定周期

内完成，对航天器的初始加速度水平最小阈值存在

限制，也就是要求电推进的推力或功率不能低于最

小阈值。这里以已实施工程经验中的航天器最低加

速度水平 4.5×10-5m/s2作为下限阈值进行讨论。

离子和霍尔推力器的性能模型仍然采用式（7）~
（10），其他相关各参数取典型值，即 M0=1000kg，Kws=
6.5W/kg，Kwp=55%，NAC=2，ηs=0.9，2 台推力器同时工

作，经过简单推导可得到航天器初始加速度与航天

器比功率和发射质量之间函数关系为

a1 = 1.819 × 10-5 Kws + 5.354 × 10-3

M 0
（13）

Fig. 1　Specific impulse represented against spacecraft dry 

mass ratio in deep space missions

Fig. 2　Electric propulsion life requirement represented 

against mission speed increment
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a2 = 2.678 × 10-5 Kws + 2.661 × 10-2

M 0
（14）

基于式（13）和（14）的计算结果如图 3 所示，可

见：①提高航天器比功率是增大电推进功率或推力、

进而提高航天器初始加速度的最有效方法，两者基

本呈线性关系；②同样比功率和航天器质量下，霍尔

电推进的加速度明显大于离子电推进的加速度，所

以选用霍尔电推进更有利于缩短任务周期；③同样

比功率下，航天器加速度随航天器初始质量增大而

减小，且霍尔电推进的相对减小幅度要大于离子电

推进的相对减小幅度；④如果以 5.0×10-5m/s2 作为初

始加速度下限阈值，则离子电推进对应的比功率下

限在 3W/kg 左右，霍尔电推进在 1.5W/kg 左右；⑤在航

天器比功率 1~10W/kg 内，离子电推进加速度提高幅

度可达 9 倍左右，霍尔电推进提高幅度可达 6 倍

左右。

电推进的推力或功率越大，航天器的加速度越

大，完成任务的周期就越短，但功率越大时，包括一

次电源在内的电推进系统的干质量越大，应用电推

进的质量效益遭受损失，因此实际工程中不能仅靠

增大功率的方式。所幸电推进本身还存在比冲与推

力之间内在调节关系，针对具体任务进行电推进比

冲和推力的优化折中，以实现降低推进剂需求的同

时兼顾任务周期，甚至在保证有效载荷比的前提下

适当延长任务周期。

3.3.4 航天器自主管理运行能力要求

由于电推进推力小，执行深空探测任务时不仅

工作时间长，而且需要频繁安排工作时序，但航天器

与地球之间的遥远距离极大限制了通过地面测控实

施的及时性和可行性，因此需要在最小化地面支持

条件下，电推进系统具有可靠自主运行能力，航天器

具有可靠自主导航能力。主要包括了三方面的技术

支持：一是获取足够精度的航天器姿态和轨道测量

信息；二是航天器上具有姿轨控算法的自主运行和

处理能力；三是能够对电推进系统运行情况进行监

测，且制定了电推进故障模式下的姿轨控策略。自

主运行时间需要从目前的最长 2 月提升到常规 3 月、

最长半年以上。

4 结 论

深空探测任务已成为航天发展前沿领域，其显

著增大的速度增量需求使得电推进正在成为航天器

主推进的重要选项。已经实施的基于电推进的深空

探测工程实践经验和未来发展的电推进深空探测任

务需求分析表明：

（1）以电推进作为主推进，并耦合相关的低推力

轨道优化、星体引力辅助、化学辅助推进、多模式工作

等技术，能够对深空探测任务带来显著的工程效益。

（2）电推进的比冲是深空探测任务匹配的关键

性能参数，最小比冲要求由航天器完成任务的推进

剂最大质量占比决定。已经工程应用的电推进比冲

为 700~4200s，针对未来更大速度增量（10km/s 以上）

探测任务，需要开发更高比冲（5×103~1×104s）的电推

进产品。

（3）电推进的推力是深空探测任务匹配的重要

性能参数，推力大小直接决定深空探测任务的周期

长短，最小推力要求由航天器的初始加速度最小阈

值决定，提高航天器的比功率水平是提高电推进推

力的最有效方法。已经工程应用的电推进推力为

0.2~250mN，航天器太阳能电池比功率为3.2~10.3W/kg，
针对未来更大速度增量（10km/s 以上）和更远距离

（木星以远）探测任务，需要开发更高比功率水平（相

对目前水平至少提高一倍以上）的空间核电源系统，

使得航天器的比功率水平能够维持在 3.0W/kg 以上。

（4）电推进的寿命是深空探测任务匹配的一般

性参数，当推力器寿命不能满足需求时可以通过接

力方式完成任务，但要以电推进系统组成显著复杂

化为代价。已经工程应用的电推进推力器寿命为

10~30kh，针对未来更大速度增量（30km/s 以上）探测

任务，需要开发更长工作寿命（40kh 以上）的电推力

器，包括非离子和霍尔类型电推进。

（5）深空探测任务对航天器自主运行能力提出

明确要求，包括电推进系统的自主运行。已经工程

应用的航天器自主运行时间为 7~60 天，针对未来更

大速度增量（10km/s 以上）和更远距离（木星以远）探

测任务，航天器和电推进的自主运行能力要求提高

到 100 天以上。

Fig. 3　Initial acceleration represented against specific 

power of deep space spacecraft
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