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脉冲等离子体推力器研究综述
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摘要：简要介绍了脉冲等离子体推力器(PPT)的基本工作原理；回顾了国内外脉冲等离子

推力器的发展历史；阐述了它的优势与面临的挑战；分析了需要研究的关键技术与发展方向。
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ReView of pulsed plasma thmster
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Abstract： ne operation principle of pulsed plas呦thmster(P卵)was in咖duced in tllis

paper．The deVelopment history of PPT at home and abroad was reViewed．Its adVaIltages and

challenges were discussed．The future key technologies and tlle deVelopment trends were analyzed．
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1 引言

自20世纪80年代以来，国际上微小卫星的

发展十分迅速，目前已有20多个国家和地区开展

了微小卫星的研究工作【l】。对于微小卫星的轨道提

升和维持、阻力补偿和位置保持、姿态机动和稳

定、星座相位控制等任务，所用的推进系统重量

占整星重量之比为百分之十几到百分之三十几；

对于执行行星探测任务的航天器，推进系统的比

重甚至达到百分之五十到百分之六十以上。因而

要求应用于微小卫星的推进系统具有质量轻、体

积小、比冲高、成本低’、易于控制且对环境污染

小等特点。

对于微小卫星而言，脉冲等离子体推力器

(Pulsed P1asma Thruster，PPT)是一个有前途的

电推进装置。PPT因比冲高、体积小、质量轻、

结构简单和耐用，以及所需星上电源功率小等优

点，在微小卫星研究领域得到了越来越多的重视。

它可用于微小卫星的位置保持、阻力补偿和姿态

控制，实现微小卫星的精确编队飞行【2】，也能作为

小航天器的主推进系统，用于轨道提升和近地轨
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道任务的寿命延长‘31。

2脉冲等离子体推力器的基本原理
与结构

根据所采用的推进剂，P阿可分为固体(一

般采用聚四氟乙烯)、液体(LP—P盯)和气体
(GF．P盱)三种；根据电极形状可分为平行板电

极式、同轴电极式、外展电极式三种：根据推进

剂供给位置，又可分为尾部馈送式和侧面馈送式

两种。较为常见的有固体推进剂平行板电极尾部

馈送PPT和同轴侧面馈送PPTl2J。

平行板电极尾部馈送PPT整个系统由推力器

本体、放电点火回路、控制逻辑电路和电源转换

装置组成【21。推力器本体基本结构(如图1所示)

是：两块平行的极板(阳极和阴极)组成放电通

道，推进剂置于两极中间，储能电容器的正负端

分别与相应的两极极板相连，在阴极上装有火花

塞。电源转换装置将卫星平台提供的低压直流供

电转换为高压直流，输送到储能电容器和放电点

火回路。放电点火回路按照一定的指令(或控制

信号)产生一个低能量的高压脉冲送到装在阴极

上、紧靠推进剂端面的火花塞，使火花塞点火。

推进剂的供应通过一个恒力弹簧，产生一个恒力

作用在推进剂上，保证推进剂能够在所需的速率

下被送到推力器喷口。

推力器工作时，首先将储能电容器充电至额

定的高压，此时正负极板间虽然存在一个强电

场，但在真空情况下不会自行击穿。当点火回路

发出一个触发脉冲时，火花塞点燃，产生少量粒

子(包括电子、质子、中性粒子和粒子团)，这

些粒子和推进剂表面碰撞，又从推进剂表面上烧

蚀出一定量的粒子。带电粒子在强电场作用下分

别向两极加速，同时与推进剂表面及在粒子之间

频繁碰撞，使推进剂表面烧蚀，然后分解并离子

化。随着带电粒子的增加，两极间逐渐成为等离

子体区。此时电容器、极板和等离子体区构成闭

合回路，并产生感应磁场。于是等离子体受到洛

伦兹力加速向外喷出，产生一个推力脉冲。如图

2所示。

图1 平行板电极尾部馈送型PPT基本结构图

Fig．1 Schematic of parallel elec廿ode breech-刷PPlr

图2 PPT工作过程示意图

Fig．2 Schematic of P王吓operation

3 国内外研究现状

最早的P阿出现在1934年的俄国。1962年，
前苏联首次将P明用于宇宙一14卫星，执行阻力补
偿任务，此后又在其向金星的星际空间发射的探

测火箭(Zond一2)上使用了6台脉冲等离子体推

力器【5】。1974年1月至4月，前苏联在其HAZA

探测器上对脉冲等离子体推力器进行了飞行试

验。飞行试验的目的，主要是验证空间运行产生

的推力与地面的是否一致，以及电磁干扰问题。

近年来莫斯科航空学院的应用力学与电动力学研

究所(RIAME)正在研制用于同步卫星南北位置

保持用的脉冲等离子体推力器。

1968年，美国MIT林肯实验室在LES一6地球

同步通讯卫星上成功应用了PPTloJ。1974年，一

种PPT部署在同步气象卫星(SMS)上¨J。20世
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纪80年代初，又研制了比冲达5．32kN．非g的海军
子午仪导航卫星用PPT【8J。1995年，为满足NASA

对推进剂效率和小冲量脉冲推进的要求，Glenn研

究中心启动了PPT项目【4J，初期目标是改进过去

20年的技术，并重新建立PPT的工业基础。然后

是寻求在显著提高推力器效率和降低成本的同时

缩小PPT尺寸的方法，开发PPT在近地轨道小卫

星轨道提升方面的潜力。

近年来有两项脉冲等离子体推进技术的飞行

演示验证获得很大成功。一项是美国NASA刘易

斯研究中心和奥林航空航天公司联合研制的新一

代实验型P盯，该推力器1996年已完成地面试验，

并在2000年7月发射的美国空军MightySatII—l

小卫星上进行了空间飞行鉴定试验，并检验其羽

流是否污染光学表面【9】。此后，该推力器将在

NASA‘‘新盛世”计划的第3个航天器DS一3上正式

使用。另一项是NASA地球观测一I(E0．1)卫星

上的脉冲等离子推力器【101。该PPT由Primex宇航

公司研制，G1enn研究中心负责研发管理，God(1ard

飞行中心负责飞行试验。E0—1卫星上的PPT于

2002年1月4日首次点火试验成功。演示验证的

控制精度优于10md／s(相当于或超过了反作用飞

轮的控制精度)。实验证明，PPT工作时对星上其

它仪器设备及工作均无不良影响。

另外，美国正在研制一种低功率GF—PPT，它

通过提高推力／功率比、改进放电指标来提高其性

能1111。美国俄亥俄州立大学开发了PPT的工作过

程数值模拟软件，该软件基于二维非稳态磁流体

动力学程序(MACH2)，能描述烧蚀、离子化和

加速过程。另外，该大学还研究了电源电路与放

电的匹配关系，以提高推力器的效率【l2|。为实现

PPT系统的小型化，Aubum大学正在进行新的能

量存储和释放装置的研究，研制小型化的轻质陶

瓷电容器。作为远期计划，还开展了用于微推力

器的超导储能以及与此有关的微开关技术研究【4】。

普林斯顿大学的ziemer提出了气体PPT的无量纲

分析模型【131。

1981年8月，日本在其“技术试验卫星4”

(ETS一4)上试验了脉冲等离子体推力器【l4|。近年

来，日本东京大学为开发用于位置保持、轨道提

升和姿态控制的高效微推力器，设计了一种采用

液体推进剂的脉冲等离子体推力器(LP．PPT)ll5l。

LP—PPT具有可间歇工作的喷注器，可以向两电极

间的区域喷射液体推进剂。试验测得的最小冲量

为57肚N-s'对应的比冲为14700N．s瓜g。日本九州

技术研究所采用二次放电方法对“延时气化”的气

体进行加速，从而提高了发动机的比冲。日本航

空航天科学学会研究和开发了一种同轴电极构型

的脉冲等离子体推力器，其外径为8mm，内径为

5mm；采用聚四氟乙烯作为推进剂。目前正在与

三菱重工合作研制一种平行电极构型的PPT。东

京都立科技大学联合NASDA启动了一项脉冲等

离子体推力器的研发项目【l61，其目标是用于

NASDA的uLabSatII(50kg)微小卫星，作为姿

态控制、离轨机动及编队飞行可行性评估的实验

装置。

澳大利亚RMIT大学正在研究一种平行板电

极构型的PPT。为达到所需的能量水平，该实验

室的PPT模型采用100个电容器，期望产生30uN

的推力，下一步将进行P丌微小推力测量技术研
究。

法国根据欧洲的发展计划，与俄罗斯合作对

10J～150J和100J～1000J PPT进行研究、试验和

模块化f5】o此外，阿根廷‘"】、印度㈣也都开展了

PPT研究。

在我国，目前仅有中国科学院空间科学技术

中心电推进研究室开展过PPT的研究。他们从

1970年开始研制脉冲等离子推力器，拟用于同步

卫星姿态控制及东西位置保持。1981年12月7日

用弹道式火箭进行了首次空间飞行试验，试验获

得成功【l9l。随后由于各种原因，他们中断该技术

研究很多年。目前，在中国科学院应用研究与发

展重大项目“现代微小卫星用电推进技术一高性

能脉冲等离子体推力器研究”的支持下，中科院

空间中心针对应用于微小卫星轨道控制的要求，

在原有推力器研究的基础上，开展了平行板电极

PPT的样机研制和性能研究【2叫以及微型同轴PPT

的研究¨¨。

4 PPT的优势与面临的挑战

PPT最大的优势是将无毒推进剂的供应与推

力器本体组合成一个模块，省却了复杂的推进剂
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储存和供应系统。其优点有‘2】’5，27】：

(1)小功率下的高比冲能力。运行功率低到

5W，比冲仍达2．94kN．s瓜g；功率在20w时，比冲

达7．84kN．s瓜g～11．76kN．s瓜g，其它电推力器则难

以达到。通过提高推进剂的利用率、采用磁场加

速等离子体等措施，其比冲还可以进一步提高。

(2)结构简单。使用固体推进剂时，具有推进

剂稳定且易储存、安全可靠、无泄漏、无需管路、

便于与飞行器集成的优点；固体推进剂能在高真

空和极低温度下长期存放，系统体积小、重量轻、

安全可靠。使用液体或气体推进剂时，具有推进

剂适应性好、比冲范围大、性能再现性好、绝缘

强度低、阻抗小、负载匹配性好等优点。

(3)脉冲工作(微秒到数十微秒量级)，无需

预热，控制(数字和自主控制)方便灵活。P门
的平均功率很小(1一150W)，可通过贮能电容器的

充电时间调节输入功率，无需复杂的电源处理器，

降低了对电源和结构的要求。

(4)推力很小(微牛级)，能提供单个推力脉

冲也可提供等效稳态推力，能在恒定的比冲和效

率下，通过调节脉冲重复频率实现大范围推力调

节，无需以降低性能为代价或采用复杂的节流方

法。

(5)PPT能产生离散的、小而精确的脉冲，其

冲量很小(50～200肚N．s)，比普通化学推力器的脉

冲宽度小两个量级，非常适于航天器精确姿、轨

控，尤其适合卫星星座的保持(精度可达0．1mm)。

尽管PPT经过了几十年的研究与开发，并且

已成功应用于空间飞行器，但对于这种装置目前

仍存在一系列的理论和应用问题有待研究解决。

脉冲等离子推力器存在的最明显的问题之一就是

其效率低。现有的PPT推进效率均小于10％，而

低的推进效率又与多方面的因素有关，例如放电

能量【22I，放电能量越低，其效率越低；此外，推

进效率还与电极构型㈣、推进剂表面温度㈣等有

关。

脉冲等离子推力器存在的另一个重要问题是

推力器羽流污染【2剐。PPT所排出的羽流中含有由

聚四氟乙烯中分解出的电子、中性粒子和离子所

组成的混合物以及从电极、火花塞和喷管上飞溅

出的材料。羽流与航天器的相互作用包括：由于

带电离子沉积在卫星表面从而导致的航天器充

电，中性粒子在航天器表面的沉积，由于高能羽

流粒子撞击航天器表面从而产生的卫星表面的腐

蚀，电磁干涉对于电子元件和通信信号的影响，

由于推力器工作导致的航天器的热量负荷，这些

都会影响航天器的性能和寿命。

此外，脉冲等离子体推力器产生的推力非常

小(10州～1000州)，测量如此小的推力是非常
困难的mJ。

5结论与展望

目前PPT技术的研究重点是提高电容器的寿

命和推进剂利用率，从而提高推力器的效率，减

少系统质量。为此需要研究的关键技术主要有

【2】【4l【271：

(1)采用先进的电源系统、电容器，以及高集

成度和一体化的电源处理系统。其中，高能量密

度和长寿命贮能电容器技术可减少电容的热损

失，提高电路效率；功率转化装置可提高集成度，

减小质量，并提高系统寿命。研制超导等新型储

能元件。

(2)研究具有推进剂利用效率高、电源功率

小、比冲高等优点的先进气体或液体推进剂PPT；

对烧蚀型固体PPT进行改进，减少未受电磁加速

的慢速成分的生成量，或加速慢速成分，以提高

排气速度。

(3)研制先进的试验设备和测试仪器系统。

PPT测试的关键是以足够的精度和分辨率直接测

得推力和冲量。需要发展PPT所需的高精度微小

推力(州量级)和极小冲量(10～1000¨N)测量
技术，尽量避免机械和电路连接对推力测量的影

响。开发再现性好、可控、精密、动态范围宽的

微推力标定系统。测试系统可灵活多用，具有多

分力测量系统，以能进行遥测为佳。为在地面模

拟PPT工作的低温真空环境，需在真空舱中对PPT

进行推力测量、冲量测量、羽流特征测试、热真

空试验和电磁干扰试验等测试。

(4)P阿工作过程的建模与仿真，其中包括

PPT非稳态、高密度、相互碰撞和部分电离的等

离子体羽流的试验研究、理论建模与分析。需要

对PPT内的等离子体流动进行磁流体动力学建模
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和分析，P肼的等离子体流动、推进剂传热、电
极烧蚀和电路分析的耦合计算。为增进对PPT羽

流的了解，提高P肌羽流和航天器相互作用的预
测能力，需要进一步研究羽流场中组分和能量的

分配，回流污染的测量和评估；羽流的三维特征；

离子化和再复合的机理；其他化学反应以及羽流

中电流的耦合作用。
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