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离子推力器羽流沉积对卫星热控影响研究
林骁雄，陶家生，温正

(中国空间技术研究院通信卫星事业部，北京100094)

摘 要：离子推力器的羽流是等离子体，等离子体的组成是带电粒子，这与传统的化学

推进系统的羽流成分有很大不同，带电粒子有在卫星表面吸附的倾向，会形成羽流沉积污染。

这种羽流沉积会改变卫星表面的吸收率和发射率，从而影响卫星的热控性能。为了预测离子

推力器的羽流对卫星的热控性能的影响，建立了离子推力器羽流模型。所建模型采用了工程

化离子推力器的在卫星上的布局位置和离子推力器的工作参数，模拟了离子推力器的正离子

与中和电子束在工程化中分置的实际情况，使模型更为符合实际。通过数值模拟得到了离子、

电子、中性粒子的空间分布，电场分布，得到了钼粒子在卫星表面的分布及沉积厚度，比较

了模型计算的离子分布与实验获得的离子分布情况，说明了模型分析的正确性，给出了卫星

表面热性能的变化及局部区域温升的最大包络可达二十多度的结果。
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Influence of plume deposit of ion thruster

on thermal control properties of satellite

LIN Xiaoxiong，TAO．Jiasheng,WEN Zheng
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Abstract：The ion electric thruster plume is plasma that consists of charged particles，which has a

tendency to be adsorbed onto satellite surface．The deposition of the plume can change the absorptivity

and emissivity ofthe satellite surface，which has anegative influence on thermal control property ofthe

satellite．In order to predict this influence，a ion thruster plume model was built．The layout position and

working parameters of an engineering ion thruster are adopted in the model to simulate the actual

conditions ofpositive ion and electron beam，which makes the model more in accord with reality．The

spatial distribution and electric field distribution of ions，electrons and neutral particles，and deposition

distribution ofmolybdenum particles on satellite surface were obtained with numerical simulation．The

ion distributions got by simulation calculation and experiment was compared，which validated the

correctness of the model analysis．The thermal property of the satellite surface and the maximum

收稿日期：2016—04—15；修回日期：2016—12—22

作者简介：林骁雄(1990一)，男，硕士研究生，研究领域为电推进总体技术

万方数据



10 火箭推进 2017年4月

envelope oftemperature increase in local region ofthe satellite surface are given in this paper
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0引言

电推力器在卫星上作为主推力器在国外已经

在轨应用旧，国内已有化学推力器与电推力器混

合应用的卫星，全电推进卫星也已在研[31。总之

电推力器应用于卫星，对卫星在轨工作环境的影

响情况仍需研究，这是因为传统的化学推力器燃

烧产物在理论上是电中性的气体和水[4]，它们没

有在卫星表面易于吸附的理论基础，但电推力器

的羽流产物是等离子体，是电离态的带电粒子，

理论上有在卫星表面吸附的倾向。尤其工程实际

的离子电推力器正离子束与电子束是分立设置，

工作时通过分立的电子束与离子束的汇聚形成宏

观电中性的等离子体，汇聚的过程及结果有待研

究【5_司。离子推力器的离子束是在束流系统的引导

下射出的，如果离子束流不能完全聚焦，离子束

流将侵蚀离子推力器的钼栅极组件而溅射出钼粒

子[71，在羽流中携带有钼的中性粒子，这些中性

粒子一部分通过离子交换电荷碰撞生成钼离子，

一部分通过与电子直接碰撞离化形成钼离子【8]。

在各种粒子碰撞和推力器羽流局部电势的作用

下返流到卫星表面形成污染而影响卫星热控性

能【9】。羽流的等离子体不仅可以在卫星表面吸附，

它的离子在卫星表面也可能激发出二次溅射，更

为有害。文献[8]中通过数值模拟得到了钼原子

的空间分布，文献[13]中研究了均匀厚度钼膜

的光学特性，文献【7】结合试验并根据经验模型

得到了栅极材料的原子溅射率，但是没有实现从

钼原子的出射到钼原子的沉积直到对卫星OSR

(Optical Solar Reflector)片热控性能影响的完整

分析。为了研究离子电推力器羽流中各种成分的

相互作用和各种粒子的空间分布情况、电场分布

情况，本文以某实践卫星的LIPS一200氙离子推

力器应用为研究对象，结合离子推力器在卫星中

的布局参数和工作参数建立了离子束与电子束分

立设置的工程模型，研究包含电子束与离子束的

汇聚并形成宏观电中性的等离子体的过程，得到

离子、电子、中性粒子的空间分布和电场分布，

以及钼粒子在卫星表面的分布及沉积厚度，预示

卫星表面热性能的变化，从而使模型的建立更加

贴近工程实际，得到客观的分析结果。

1离子电推力器羽流场实验研究的

难点

卫星的热性能在地面要通过热真空实验加以

确定，电推力器羽流中钼原子沉积对卫星热控性

能的影响也可以通过地面热真空实验加以研究确

定，但是这种地面热真空实验很难测得准确的结

果。原因是，要想实验模拟太空中的真空环境需

要至少10‘3 Pa的真空度，热真空实验要在密闭

的真空罐内进行，空罐内体积有限，一旦电推力

器点火喷出羽流，真空罐内的真空度难以维持，

而电推羽流打到罐壁上产生的溅射对类似OSR

片这种光学表面性能的影响无法回避[101，因此，

通过地面实验准确确定电推羽流对OSR片光学

表面性能的定量影响难于实现。所以：本文拟采

用数值建模模拟的方法，辅以实验结果在一定程

度上考察模型的正确性，来研究电推羽流对卫星

热控性能的影响。

2卫星表面的光学性质

为了建立卫星内部仪器的工作环境，需要对

卫星进行热控。一般卫星热控是以被动热控为

主，主动热控为辅，即通过调控卫星表面对阳光

的吸收率和其红外发射率来建立起卫星内部温度

与卫星在轨的空间低温环境的平衡【11】，这就是被

动热控的基本思想。主动热控是在被动热控的基

础上，提高或降低局部温度。可见，卫星表面的

发射率和吸收率的改变，将是对卫星热控基础的

改变，其影响是长期的和单向的，需要给予足够

重视。

现有卫星的热控表面主要有两种，一是热控
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多层材料，二是OSR片。OSR片(光学太阳反

射镜)是一种以玻璃为透明薄膜表面层的第二表

面镜型热控涂层，其薄膜表面层可用石英玻璃或

铈玻璃，金属底层由玻璃背面真空蒸发一沉积得

到，通常为银或铝。热控多层主要是绝热作用，

OSR片是一种发射率和吸收率可设计的光学表

面，是通过发射率和吸收率的设计来改变卫星内

部热的流出和外部热的流人，来调节卫星的内部

温度。如果热控涂层性能退化，卫星入轨后温度

升高，用于卫星温度场数值计算的参数设计初值

与参数的实际值之间就会存在一定程度的偏差，

以致卫星不能正常工作[9]。发射率和吸收率是在

OSR片制造中即确定了的，卫星热控则通过改变

OSR片的铺设面积调节卫星的内部温度。可见，

OSR片是卫星内部温度调节的热通道，而电推力

器的安装位置一般也恰好在OSR片附近，这也

在一定程度上加重了电推力器羽流对卫星热控性

能的影响。

随束流飞出的钼粒子，部分沉积在卫星表面

及太阳翼表面，成为电推进羽流沉积污染的主要

因素。从对电推力器羽流的初步分析可知【12]，电

推力器羽流的钼粒子沉积厚度为几纳米到几百纳

米，恰和光学膜系厚度的量值相当，可能会改变

光学膜系的性质。因此，需要深入研究热控涂层

性能在电推力器羽流钼原子沉积的影响下的退化

规律。

3 电推力器羽流模型的建立

3．1 羽流建模的理论基础

推进剂在离子发动机电离室中电离，在栅极

的加速作用下高速喷出，并由中和器发射电子中

和，以保持整体电中性，因此离子发动机羽流为

等离子体射流[14-16]。部分未电离的推进剂以自由

分子流的形式从栅极流出，在束流区域与相对高

速的束流离子会发生交换电荷碰撞，产生低速交

换电荷离子。同时由于交换电荷离子会撞击栅极

造成栅极溅射腐蚀，产生非推进剂粒子。

离子发动机的羽流中，推进剂电离形成的束

流离子在栅极加速作用下喷出速度一般在20 000。

40 000 m／s，是羽流的主要组成部分，其运动轨

迹呈射流状，受电磁场的影响很小。下游区域的

束流扩张主要由航天器的电势与空间电磁场环境

决定，实验测试的数据结果表明，大部分束流离

子都集中在扩张半角为15～20。的范围内[17】。为

了保持总体准电中性，束流离子会产生一个径向

的电场，防止电子离开束流区。尽管这个电场对

于高速束流离子的运动没有影响，但是会对低速

的交换电荷离子产生径向加速作用并形成交换电

荷离子回流效应，从而对航天器和太阳能电池帆

板产生影响。

带电粒子在电磁场中的受力根据洛伦兹方程

得：

F=q(E+vxB)

式中：F为电磁力；q为粒子电荷；口为速度；B

为感应磁场。

磁场较弱时，忽略磁场的影响，则受力方程

简化为：

mT而，：gEm
tt
29E

引入电位西，由于E=一V cI)，E可由泊松方

程V一函=一生求得，其中s。为真空介电常数，P
S0

为空间电荷密度。关于电推力器羽流的碰撞模

型、人口分布等问题可参见文献[14—16]等。

钼的电离能fMo-，Mo+)是7e V左右，羽流

中的电子和离子的动能可以用上述理论方程通过

建模运算得到，并建立起钼的电离条件。

3．2羽流模型的程序化实现

分析计算的时问框架分为如图1所示的六个

部分：

1)导入控制文件：相关控制参数导人计算

空间；

2)导入网格文件：梳理“料．msh”文件的

数据格式，把相关原始数据导人计算空间；

3)网格文件预处理，产生各级网格链接关系；

4)粒子初始化：基于粒子存储的数据结构，

初始化分析计算所用的各类粒子链表；

5)主循环：在前期各种控制参数和网格数

据准备好后，进入主循环。在每个时间步中，更

新粒子的位置，计算电势和电场，计算粒子的碰
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撞，并处理边界条件。

6)结果输出：根据控制参数要求的输出种

类，逐个输出结果文件。

导入网格文件

导入控制文件

网格文件预处理产生

各级网格链接关系

粒子初始化

主循环
粒子运动
粒子碰撞

方程求解

结果输出

图1数值模拟的时间框架

Fig．1 Time frame of numerical simulation

分析计算的逻辑框架如图2所示：

厂———]
l粒子模拟程序I
I．．．．．．．．．．．．．．．一

囱{嚣

5习
1．．．．．．．．．一

广]I臣圈鬯型1_网
o 堕塑垫塑
r厂—五丽r]

圈{垮剿
图2数值模拟的逻辑框架

Fig．2 Logical frame of numerical simulation

3．3羽流建模中的工程化参数

建立离子推力器在某实践卫星中的配置模型

(图3)。图中显示了推力器与OSR片的相对位

置，推力器轴线指向卫星质心。推力器为双栅极

系统，栅极表面向外凸出。

推力器轴线方向

图3电推力器在某卫星中的空间位置

Fig．3 Position of thruster in a satellite

按照离子推力器在某实践卫星的空间位置，

建立了离子推力器卫星的局部模型(图4)，在该

模型的建立中主要位置关系参数是离子推力器与

卫星表面的位置、角度关系。

图4电推力器与OSR片的模型

Fig．4 Model of electric thruster and OSR

在卫星离子推力器的建模参数中除了空间位

置关系外还有推力器的主要工作参数(如表1所

示)。模拟区域的边界采用等电势的固定电势边

界，为了弱化等电势边界对模型运算结果的影

响，模型中加大了计算的空间区域。
表1离子推力器工作参数

Tab．1 Working parameters of ion thruster

参数 数值

推力器半径／cm

额定推力／mN

额定输入功率研

额定比冲／s

束流扩展半角／(。)

圈团一一一一一

一一一一一一一

)

0

o

也

似

∞

，

2

O

l

3

1

4

≤

≥
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3．4羽流模型的运算结果

在上述模型和初始参数和边界条件的情况

下，钼原子生成钼离子有两种方式，一种为电子

碰撞电离，一种为和高速运动的氙离子发生电荷

交换碰撞。由于电子的能量相对较高，而钼原子

流的粒子数密度相对较小，后者生成的钼离子远

小于前者。本文采用质点网格法(PIC，Paritcle

In Cell)和直接蒙特卡洛方法(DSMC，Direct

Simulation Monte Carlo)自编软件进行计算，得

到如下结果。

图5是推力器近场局部电势分布图，图中

最高电势位于推力器喷口前方为21．5 V，最低

为一2 V。

舱板

电

j．_!。《|一‘●_．∞。。。i|一

图5推力器局部电势分布图

(左图为侧视，右图为俯视，下同)

Fig．5 Partial potential distHbufion around thruster

q：c“ 21fI‘ t)bc1 ⋯o
●●●■峰}善■■I■■■_●●日爿—■_

图6电推力器羽流离子数密度分布图

Fig．6 Plume ion number density distribution

around thruster

最低为0。图7为钼离子数密度的空间分布，最

高为1．09x10n个／m，生成的钼离子在径向电场的

作用下向推力器背部扩散，具有很大的返流倾

向。由于采用四面体非结构网格进行计算，粒子

流边缘处数值变化差异较大，粒子数在统计过程

中也会有一定涨落和随机性，所以出现了锯齿

状，下同。

■--嗨i蠹糍；；薹 E釉__-ij---㈣。毫荽l ，崔疆_

图7钼离子数密度空间分布

F蟾．7 Spafial mstHbufion of no ions

图8是钼原子数密度的空间分布，最高为

2．32x1012个，m3，集中在推力器喷口前方区域，

最低为0。由于是中性粒子，仅受粒子碰撞扩散

的影响，趋于与推力器羽流的方向一致。结合目

前的分析，到达卫星的表面极少为钼原子，更多

的是钼离子。

-——畦 。”“§l一“6-__—陌 墙。蛋—_

图8钼原子数密度空间分布

Fig．8 Spatial distHbufion of Mo atoms

图9是OSR片附近钼离子数密度分布，最

图6为离子数密度的空间分布，最高为 高为4．19xlOs个／m。，集中在推力器附近的卫星

6．33x1015／i'／m3，集中在推力器喷I=1前方附近， 表面，最低为0。
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图9 OSR片附近钼离子数密度分布

Fig．9 Spatial distribution of Mo ions around OSR

4数值分析结果与实验结果的比较

与分析

由于钼粒子空间分布较准确的实验结果不易

得到，这里将电推力器羽流的离子分布模拟结果

与实验结果进行比较来检验模型的正确与否。

图10为离子数密度模拟结果与试验结果对

比，可以看出两者相当一致。由于实验在先，没

有建模分析的预示，实验中布置测点较少，所以

这里也引用文献[17]的结果给出一个较为细致

的比较。

图10离子数密度模拟结果与试验结果对比

Fig．10 Comparison between simulation results

and experiment results of ion density

在图11中可见离子浓度在不同径向距离处

的参数值都随轴向距离的增加而减小；在靠近推

力器中心线位置处，参数值的变化幅度较大，在

远离推力器中心线位置处，参数值的变化幅度较

小。在径向140 mIn曲线和径向180 mm曲线上

均出现了明显偏离主束流特征的参数值，说明这

些位置的点已经不在主束流区。模拟结果和试验

结果的趋势和参数值范围基本一致，在此环节证

明了建模分析的有效性。

4·5

4

。

3 5

1吕
3

呈2·5
萎 z
卜1．5
趟
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图11离子浓度的轴向分布的模拟结果和实验结果对比

Fig．11 Comparison between simulation and experiment

results of axial distributions of ion density

5卫星表面热性能改变预示

通过计算得到钼离子在电推力器附近卫星表

面10 000 h的沉积厚度如图12所示。可见，由

于推力器两侧与推力器出口轴线的夹角相对较

小，在推力器两侧会有较大量的沉积，沉积率最

大值量级为2．2x10。7埃／s，10 000 h沉积量最大

值为7．912埃，而在推力器安装位置的背面(即

图3中下部中心位置处)会有较少的沉积。
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4 5 3 1、 1、 ⋯ ⋯

图12 OSR表面钼离子10 000 h沉积厚度分布

(已取对数。埃)

Fig．12 Deposition thickness of Mo ions on

oSR surface in 10 000 h

参阅文献[11]得到钼膜玻璃数据，见表2。
表2钼膜玻璃的光学性质

Tab．2 Optical properties of molybdenum—film glass

结合上述分析，得到了基板的光学性质和钼

膜的光学性质，复合膜的光学性质为复合模型每

层膜的光学性质的组合。经过薄膜的光线会被薄

膜反射和吸收，同样也会发生在玻璃一薄膜界面

再次发射、透射、吸收。结合典型的OSR参数

(吸收率为0．12，发射率为0．78)计算钼的复合

膜特性，得到表3。

通过线性插值，得到OSR片复合膜吸收率

分布如图13所示。可以看到，散热板OSR片上

部分区域的吸收率有所上升，在推力器附近上升

最为明显，这将引起卫星散热板平衡温度的上

升。

表3钼的复合膜特性

Tab．3 Properties of molybdenum composite film

图13复合膜吸收率

Fig．13 Absorptance of composite film

结合已经得到的复合膜的光学性质对卫星的

热平衡进行分析。OSR表面接收到的外热流有太

阳辐射、地球红外辐射、地球反射辐射以及舱体

辐射4种热流。忽略地球红外辐射、地球反射辐

射以及舱体辐射，认为OSR表面接收到的外热

流只有太阳辐射，OSR发出的热流主要是对外的

热辐射。卫星南北板散热能力按照q=300 w／m2

计算。根据能量守恒定律，可以列出卫星舱板温

度计算表达式为

Q，+Q：=Q。

式中：传人的外热流量Q．=dJs，其中Ot为膜的吸

收率，太阳常数S为1 353 W／m2；内热源Q，=q；
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向深冷空间辐射散热量Q，=s盯r，其中s为膜的

发射率，斯忒藩一波尔兹曼常数盯为5．67x 10≈W／

(m2·K4)，T为平衡温度。

将各热量的计算式代人上式，整理后得电池

板能量守恒方程为

as+q=80"T4

代人8=0．78，a=O．12，得到卫星OSR片初始

平衡温度为320 K。

由于真实卫星还有辐射换热等热导途径，所

以实际结果会与这里的计算有差别，这里相当于

绝热情况下的温度，目的是揭示羽流对热控的影

响情况。

图14为离子电推力器工作10 000 h后卫星

舱板上钼粒子沉积之后的温度升高情况，可以看

到最高温度变化包络为25℃，绝大部分区域温

度升高不超过10℃。由于一般仪器设备的环境

温度设计余量为±11℃【1l】'可见电推力器羽流将

对卫星寿命末期的整星热控设计产生不利影响。

因此，对温度变化较为敏感的设备应避免安装在

推力器周围，另外通过采用局部加强导热等热控

措施可以缓解局部小区域的温度升高。

320 1Ⅵ} 340

图14 OSR片温度变化分布

Fig．14 Distribution of OSR temperature variation

6总结与讨论

为了研究离子推力器在卫星上的应用可能，

对卫星在轨热性能的影响进行了建模分析。建模

中尽可能采用了工程化参数，并且针对离子电推

力器的离子流和中和电子流分置的实际情况进行

了二者的分立式建模。建模中模拟了正负粒子流

汇流成羽流的过程，成功获得了离子推力器羽流

的工质离子、电子、中性粒子、钼离子的空间分

布，电场分布，得到了钼粒子在卫星表面的分布

及沉积厚度。比较了模型计算的离子分布与实验

获得的离子分布情况，说明了模型分析的正确

性，给出了卫星表面热性能的变化及局部区域温

升最大可达二十多度的结果。预示了离子推力器

卫星在寿命末期应关注羽流产生的对热控的不利

影响。由于推力器两侧与推力器出口轴线的夹角

相对较小，在推力器两侧会有较大量的沉积。此

区域的热平衡温度会有较大升高，最大温升包络

可能在二十摄氏度量级，一些对温度变化较为敏

感的设备应避免安装在推力器周围。通过采用局

部加强导热等热控措施可以缓解局部小区域的温

度升高。
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