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主带小行星采样返回任务中的离子电推进应用方案
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  摘 要:由于离子电推进的高比冲特性,采用它执行小行星探测器巡航阶段轨道机动任务时,将使探测器在同

样的有效载荷下的发射重量大大减轻。针对我国规划中的主带小行星采样返回任务,调研了国外离子电推进在深

空探测任务中的应用情况,在借鉴国外成功经验和任务需求分析的基础上,设计了主带小行星探测器离子电推进

系统方案和应用策略,计算了在目前离子推力器寿命水平下,既定探测任务对离子电推进推力、比冲、推进剂量以

及功耗需求。研究表明,目前研制的离子推力器可以满足规划中的主带小行星探测任务需求。研究成果对探测器

的方案设计有参考价值。
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0 引 言

迄今为止,人类利用航天器对太阳系的大行星

和小行星均开展了不同程度的探测。如果用传统的

化学推进完成更复杂和更远的深空探测主推进任

务,航天器需要携带巨大的推进剂量,发射重量变得

很大。所幸的是,近年来国内电推进技术得到了快

速发展,并且取得了空间飞行试验的成功[1]和通信

卫星平台的应用[2]。兰州空间技术物理研究所正在

研制 用 于 深 空 探 测 的 40cm 口 径 离 子 推 力 器

(LIPS-400)。这为深空探测航天器采用电推进执

行巡航阶段轨道机动任务奠定了良好基础。众所周

知,离子电推进具有高比冲(≥3000s)、长寿命(≥
15000h)和高度自主巡航等特点。采用离子电推

进执行巡航阶段轨道机动任务,将使航天器在同样

的有效载荷下的发射重量大大减轻。离子电推进在

几次深空探测任务(如“深空1号”“黎明号”以及

“隼鸟号”等)中的应用,表明了其显著的优越性。
本文在分析我国未来主带小行星探测采样返回

任务的基础上,提出了离子电推进担任采样返回探

测器往返全程主推进任务的系统方案设想,并对系

统配置、应用策略、关键技术等进行了研究和分析。

1 国外深空探测离子电推进应用

1.1 美国“深空一号”(DS-1)离子电推进

DS-1航天器于1998年10月24日发射,目的

是验证一些新的空间技术。其中最主要的验证技术

之一就是离子电推进系统[34]。

DS-1的既定目标是对1992KD小行星的接近

探测。扩展任务是对107PBorreiiy和19PWilson-
Harrington彗星的探测。离子电推进系统的主要

使命就是完成在航天器巡航阶段的主推进,同时承

担部分时期内的俯仰和偏航控制任务。离子电推进

系统设计计划使航天器总速度增量达4.5km/s。

DS-1离子电推进系统(NSTAR)由1台30cm
离子推力器、1台电源处理单元(PPU)、1套氙气供

给子 系 统(XFS)和 1 台 数 字 控 制 与 接 口 单 元

(DCIU)组成。单台推力器最大推力93mN,最大

比冲3100s,最大输入功率2300W。推力器安装

在探测器-Z面。
在经过1个多月入轨后的测试后,从1998年

12月开始,离子电推进系统在星上导航系统的自主

控 制 下 推 进 航 天 器 向 第 一 个 探 测 目 标

1992KDBraille小行星前进。1999年7月,DS-1与

小行星相遇,最近距离达到了26km。随后DS-1对

小行星进行了观测。在该阶段离子电推进系统累计

工作了3000h左右。

2001年9月,在离子电推进系统推进下,DS-



1航天器飞临Borrelly彗星,在距离Borrelly彗星

2170km的轨道上对其进行了观测,获得了该彗星

详细的照片和收集了它喷射出的气体和尘埃信息。

2001年12月18日,地面控制人员发送最后一条指

令关闭了离子电推进系统。在整个飞行任务中,离
子电推进系统累计工作16246小时,开关机200多

次,共消耗氙气72kg。

1.2 日本“隼鸟号”(HAYABUSA)离子电推进

“隼鸟号”(Hayabusa)探测器的任务是探测近

地小行星25143Itokawa并获取样本返回。探测器

重量510kg。
发射“隼鸟号”探测器的主要目的是验证离子电

推进性能[56]、自主航行和控制技术、小行星表面取

样和返回技术。离子电推进系统承担的任务主要是

巡航阶段主推进,此外,在某些阶段还承担轨道偏心

修正、姿态控制和位置机动保持等任务。

Hayabusa于2003年5月9日发射。发射后的

第一年在地球同步轨道上飞行,一年地球同步轨道

补给了航天器足够的太阳能、温和的温度环境和足

够的加速时间。航天器于2004年5月19日从

4000km高 度 上 空 经 过 太 平 洋,当 速 度 增 加 到

4km/s时,进 入 飞 向 目 标 小 行 星 的 转 移 轨 道。

2004年8月底,在距离目标小行星4800km的位

置,机动任务交由双组元化学推进完成,航天器以

9m/s的速度接近目标。9月12日,Hayabusa到达

目标并保持在其上空20km 的点上对小行星进行

观测。2005年12月,Hayabusa在小行星Itokawa
上着陆并取样返回。在着陆和返回过程中,由于动

量轮失效造成探测器姿态控制失效。最后,利用Z
轴的反作用轮、离子电推进系统推力矢量控制和光

压力矩重新建立了姿态控制方案,使得探测器得以

挽救,并顺利返回地球。2010年6月13日结束

7年的太空旅行返回地球。全部航程约60亿km。
离子电推进系统累积工作4万多h。

Hayabusa离子电推进系统由4台μ10微波放

电离子推力器、4台微波功率放大器、3台电源处理

单元(IPPU)、一套推进剂供给子系统、一台推力矢

量指向机构(IPM)和一台离子推力器控制单元

(ITCU)组成。4台离子推力器以阵列形式安装在

同一个推力指向机构上,每次最多有3台推力器工

作。离子推力器安装在航天器的-Z面上。

1.3 美国“黎明号”离子电推进

“黎明号”(Dawn)深空探测器于2007年9月

27日发射,探测器初始重量1218kg,这是 NASA
第一次真正意义上利用离子电推进的科学探测任

务。离子电推进提供发射后需要的全部ΔV,将近

11km/s。这项任务的目的是对太阳系主行星带中

质量最大的小行星女灶神星Vesta和罗神星Ceres
进行科学探测,以研究太阳系早期的形成条件和演

变过程。

Dawn与两个小行星Vesta和Ceres交会,并进

入它们的轨道,这是在太阳系内沿两个不同星体轨

道飞行的首次任务,这个任务的推进由离子电推进

系统来完成。离子电推进系统提供发射后的速度增

量,以满足转移到 Vesta、Vesta轨道捕获、变轨到

Vesta科 学 探 测 轨 道、脱 离 Vesta轨 道、转 移 到

Ceres、Ceres轨道捕获、转移到Ceres科学探测轨道

等各个阶段的任务要求。

Dawn离子电推进系统[78]由两台数字控制与

接口单元(DCIU)、2台电源处理单元(PPU)、一套

氙气 供 给 系 统(XFS)、三 台 推 力 矢 量 调 节 机 构

(TGA)和3台30cm离子推力器组成。2台控制单

元互为备份,2台PPU向3台推力器供电,PPU1和

PPU2交叉备份。PPU1可为 T1或 T3推力器供

电,PPU2可为 T2或 T3推力器供电。每台PPU
通过一组高电压继电器开关在两个推力器之间进行

切换供电。离子电推进系统每次只有1台推力器工

作,单台推力器工作参数与DS-1任务中的相同。

Dawn离子电推进系统工作功率范围设计在

470~2500W,在这个功率范围内设计了16个独立

的推进剂主流率设定点(工作点),使推力器在功率

变化时能匹配工作,标记为 TH0~TH15,每一个

TH又被细分为7个功率等级,共有112个工作点,
标记为 ML0~ML111。

截止2012年4月,离子电推进系统已经成功地

将Dawn探测器推进到 Vesta小行星,并实现了

Vesta轨道捕获、变轨到 Vesta科学探测轨道以及

在科学轨道上的观测等活动。从2012年5月开始,
离子电推进系统正在将探测器向Ceres小行星推

进,计划于2015年8月实现与该小行星的交会。

1.4 日本“隼鸟2号”离子电推进

日本的“隼鸟2号”(Hayabusa2)计划对近地小

行星1999JU3进行岩石取样返回探测。要求离子

电推进系统产生的总速度增量约2.2km/s。已经

于2014年底发射。

Hayabusa2离子电推进系统[9]由4台μ10微波
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放电离子推力器、4台微波功率放大器、3台电源处

理单元(IPPU)、一套推进剂供给子系统、一台推力

矢量指向机构(IPM)和一台离子推力器控制单元

(ITCU)组成。与 Hayabusa相同。离子电推进系

统总工作时间约41100h。

2 任务分析

假定我们对主带小行星的女灶神星Vesta开展

取样返回探测任务,探测器任务指标估算如下:

1)全程往返轨道控制的速度增量 ΔV≥12
km/s;

2)探测器干重1500kg;

3)探测器能提供的最大功率8000W。
基于上述要求,若采用化学推进系统作为主推

进,经计算燃料量将达到8万kg以上,占到探测器

总湿重的90%以上。干重为10%比例的飞行器在

工程上几乎是不可能实现的。
小行星质量小、重力加速度在10-4 m/s2 左右

量级,相比火星、金星等大行星探测不会形成引力加

速,在靠近小行星时不需要在短时间内提供较大的

速度增量用以刹车制动。小行星探测[10]的这些特

点非常适合利用小推力、高比冲的电推进作为主推

进。对于姿态控制、着陆阶段和返回上升阶段的轨

道控制任务可由化学推进完成。
采用电推进系统则燃料量只占探测器总重的

25%(离子)或40%(霍尔),在探测器规模一定的情

况下,可以大大减少燃料携带量,增加探测器干重,
可以使整个工程方案更加合理。

巡航飞行期间探测器与太阳之间距离变化在几

亿千米范围内,太阳常数变化范围较大,因此太阳阵

功率密度变化达几倍之多。由于电推进工作需要的

功率大,因此需要对探测器电源系统的方案和工作

方式进行专门分析和设计,使电源系统满足电推进

要求。同时,为了适应探测器与太阳距离变化而导

致的太阳帆板输出功率下降,离子电推进系统可采

用多种推力模式的工作方式。
电推进产生的推力与化学推进相比要小得多,

因此对应用电推进的探测器必须在轨道控制策略上

进行较大的调整,需对其发射轨道、中间飞行轨道进

行重新反演计算。
电推进系统在巡航飞行时,一般都采用连续推

进方式,一次工作几百上千小时。为了缩短到探测

目标的飞行时间和节省推进剂,大多采用电推进系

统推进与其它行星引力辅助作用相结合的轨道转移

方式。

3 离子电推进系统应用方案

3.1 离子电推进系统推进剂与功率预算

离子电推进系统提供的探测器总速度增量按

12km/s计算,探测器干重按1500kg,离子推力器

平均比冲按照4000s,推进效率按0.95计算,利用

火箭方程[11]可以得到氙气需求量为555kg,再考虑

全程泄漏5kg、剩余不可用5kg、初期在轨测试用

量5kg和5%裕度,实际需要装载氙气597kg。
离子电推进系统采用40cm 口径的离子推力

器,单台工作时最大推力220mN对应的输入功率

为6850W,该功率由电源处理单元提供。电源处

理单元的效率按92%计算,其输入功率为7445W。
此外,离子电推进系统控制单元功耗不大于50W,
贮供单元功耗不大于80W,单台矢量指向机构功耗

不大于50W。由于矢量指向机构一般在离子电推

进系统不工作时开启,因此最终离子电推进系统工

作时最大总功率需求为7575W。

3.2 离子电推进系统组成方案

提供探测器总速度增量达到12km/s的离子

电推进系统实际消耗推进剂为555kg,输出推力为

220 mN 时,单 台 离 子 推 力 器 的 工 作 流 率 为

5.0mg/s,经计算推力器总工作时间为3万h。离

子推力器的工作设计寿命为2万h。由此可见,不
考虑备份的话,系统配置2台LIPS-400离子推力

器就可完成使命。
从简化配置和提高系统可靠性等不同角度出

发,离子电推进系统考虑以下两种组成方案。

3.2.1 方案Ⅰ
该方 案 由 1 台 离 子 电 推 进 系 统 控 制 单 元

(DCIU)、2台LIPS-400推力器(T)、1个贮气单元

(包括2个氙气瓶)、1台推进剂调压单元、2台电源

处理单元(PPU)、2台推进剂流量调节模块和2个

矢量调节机构(TGA)组成,如图1所示。PPU1和

PPU2交叉互为备份,每台PPU通过一组高电压继

电器开关在两个推力器之间切换供电。离子电推进

系统每次只有1台推力器工作。
系统工作时,由上位机发出工作指令到离子电

推进系统控制单元。控制单元通过选择可以控制

1台PPU向2台推力器中的一台供电。同时控制

单元控制贮气单元、减压单元和流量调节模块向对
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应的离子推力器供气。离子电推进系统每次只启动

1台推力器工作。每台推力器配1个推力矢量调节

机构,可以实现两个方向的推力矢量指向调节。

图1 离子电推进系统组成方案Ⅰ示意图

Fig.1 SchematicdiagramoftheionpropulsionsystemdesignⅠ
 

3.2.2 方案Ⅱ
方案Ⅱ从提高系统可靠性角度出发,考虑关键

单机的适当备份。离子电推进系统包括3台LIPS-
400推力器、1台离子电推进系统控制单元、3个矢

量调节机构、1个贮气单元(包括2个氙气瓶)、1台

减压单元、2台电源处理单元、3台流量调节模块,组
成示意图如图2所示。

图2 离子电推进系统组成方案Ⅱ示意图

Fig.2 SchematicdiagramoftheionpropulsionsystemdesignⅡ
 

如图2所示,PPU1可为 T1或 T2推力器供

电,PPU2可为 T3或 T2推力器供电。每台PPU
通过一组高电压继电器开关在两个推力器之间进行

切换供电。离子电推进系统每次只有1台推力器

工作。

3.2.3 方案的优选

方案Ⅰ的优点是系统组成相对简单,缺点是推

力器没有备份,系统可靠性较低。
方案Ⅱ的优点是可靠性得到提高;缺点是系统

较复杂。
方案Ⅱ中的控制单元、压力调节模块和流量控

制模块单机不备份,但是内部电路或关键组件可以

进行备份冗余设计。这样既提高了系统的可靠性,
又使得系统干重和体积的增加不太明显。

综上所述,从保证任务成功的角度考虑,建议主

带小行星探测器采用方案Ⅱ的离子电推进系统。

3.3 离子电推进系统工作模态

为了与不同太阳距离条件下太阳帆板输出功率

的变化相匹配,离子推力器的工作功率范围设计在

1100~6850W 之间可调节,在这个功率范围内可

设计10个独立的工作模态,使推力器在输入功率变

化时能匹配工作,标记为 TM1~TM10。每一个

TM又可以细分为5个功率等级,共有50个工作

点。对于独立工作模态TM1~TM10,除了功率不

同,每个工作点的流率也根据推力器性能匹配的需

要不同。但是在每个独立的工作模态之间的细分工

作点,流率与其对应的独立工作模态 TM 保持一

致,只是对功率进行调节。根据对任务的分析,在主

带小行星取样返回探测任务中,离子电推进系统的

工作模态设计如表1所示。当探测器和太阳之间的

距离变化,探测器的轨道机动推进可根据表1选择

相应的离子推力器工作模态。

表1 离子推力器工作模态

Table1 Operatingmodeslistoftheionthruster

模态
推力
/(mN)

推力器输
入功率/W

比冲/s
流率

/(mg·s-1)

1 220 6850 4500 4.89
2 200 6300 4500 4.44
3 180 5680 4500 4.00
4 160 4600 4000 3.81
5 140 4100 4000 3.50
6 120 3500 4000 3.00
7 100 2930 4000 2.50
8 80 2100 3000 2.28
9 60 1600 3000 2.14
10 40 1100 2000 2.00

3.4 星上布局与安装考虑

由于离子电推进系统主要承担主推进任务,因
此推力器安装在探测器的-Z面上,为了变轨的需

要离子推力器均配有推力矢量调节机构,以便根据

需要随时调整推力矢量,同时使探测器的耦合力矩

尽量小。此外,推力器布局还要考虑推力器的羽流,
使安装在星体上的敏感设备和太阳帆板等尽量不受

羽流的污染损害。离子电推进工作消耗的氙气占探
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测器重量的比例较大,因此氙气瓶一般布置在探测

器飞行轴上靠近质心的位置。由于电源处理单元功

效率较大,工作时的热耗较大,在安装布局时,需要

重点关注其散热措施,一般均采用主动加被动的散

热方式。

4 离子电推进关键技术

深空探测离子电推进系统由于其承担的任务和

系统应用方案的特殊性,有其自身的技术特点。需

要进行一些关键技术的攻关。主要关键技术有:系
统集成技术和长寿命技术。

4.1 系统集成技术

由于主带小行星采样返回任务的特殊性,在离

子电推进系统应用方案、指标、组成和配置等方面需

要全新设计,几个重点需要解决的问题包括系统的

组成关系、各单机设备在探测器上的布局和安装关

系、系统主备份切换关系、系统工作时序和工作策

略等。

4.2 长寿命技术

主带小行星采样返回任务对离子电推进系统的

寿命要求较高,根据最大推力工作点的推力计算,完
成10km/s的速度增量需要单台推力器工作2万h
左右。但是如前所述,由于探测器与太阳之间的距

离变化,当探测器与太阳之间的距离较远时,太阳帆

板输出功率下降,离子电推进有相当的时间工作在

低推力,离子推力器实际工作寿命会更长。因此,系
统长寿命尤其是离子推力器长寿命技术成为最关键

的技术,需要对关键单机和部组件进行长寿命设计

和验证。

4.3 推力(工作点)调节技术

离子电推进系统的工作点达50个之多,对于不

同推力和比冲要求,需要进行推力器工作点优化研

究。为了与推力器输入参数相匹配,需要研究解决

电源处理单元参数和流率参数的大范围调节技术、
离子推力器推力变化适应性技术和离子电推进系统

匹配性技术。

4.4 地面验证试验技术

针对主带小行星采样返回任务特点,离子电推

进系统需要在地面开展充分的系统集成试验和寿命

试验,目的是验证离子电推进系统的集成性能和寿

命指标,使系统满足任务应用要求,最终具备飞行条

件。离子电推进系统集成试验的验证项目要覆盖系

统设计功能和性能以及与整星相互效应。寿命试验

主要对关键单机的设计寿命按照空间飞行条件进行

验证。

5 结束语

主带小行星采样返回任务的工程实现,使得采

用电推进作为巡航阶段主推进成为必然的选择。
近年来,随着离子电推进在航天器上的应用,离

子电推进技术和产品成熟度大大提高,再加上针对

深空探测应用离子电推进技术的研究和产品的研

制,使得深空探测器选择离子电推进系统作为主推

进成为现实的可能。
本文研究表明主带小行星探测器采用 LIPS-

400离子电推进系统方案完全能够满足任务需求。
纵观国外深空探测离子电推进发展历程,第一

阶段的应用已经取得成功,离子电推进作为深空探

测航天器主推进的优势得到充分体现。针对深空探

测的新一代离子电推进研制在美国、日本和欧洲已

经取得较大进展,有些已经列入深空探测实施计划。
在借鉴国外成功经验的基础上,结合我国深空探测

规划目标,及早开展更远深空探测使离子电推进的

研制势在必行。
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ApplicationSchemeofIonElectricPropulsionSystemfor
Main-BeltAsteroidSampleandReturnMission

YANGFuquan1,ZHAOYide1,LIJuan1,GENGHai1,ZHANGTianping1,ZHOUHaiyan2
(1.LanzhouInstituteofPhysics,Lanzhou730000,China;2.ShanghaiInstituteofSatelliteEngineering,Shanghai210000,China)

Abstract:Duetotheionelectricpropulsionhighspecificimpulsefeature,thelaunchweightofthespacecraft
willbegreatlyreducedunderthesamepayloadtoimplementtheorbitmaneuverofanasteroidexploration.The
applicationofionelectricpropulsionindeepspaceexplorationisinvestigatedinthispaper.Onthebasisofthe
successfulexperienceofforeigncountriesandtheanalysisoftherequirementsofthetask,theschemeand
applicationstrategyoftheionelectricpropulsionsystemaredesigned,anditsthrust,specificimpulse,propellant
weightandpowerarecalculatedforthemain-beltasteroidexploringspacecrafttomeetthepresentlifelevelofion
thruster.Theresearchresultsshowthatthedevelopingionthrustercanmeettherequirementsofthemain-belt
asteroidexplorationmissionandhavereferencevalueforthedesignofthespacecraft.

Keywords:asteroidexploring;spacecraft;sampleandreturnmission;ionelectricpropulsion;application
scheme 
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