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氙离子火箭发动机的羽流及其污染分析
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摘要：在国外，针对特定的航天器，开展了离子火箭发动机羽流对航天器影响的的专项

研究，国内还未开展氙离子火箭发动机的羽流分析及其对卫星太阳帆板的污染专题研究，受实

验条件所限，缺乏必要的实验数据，并且也未能建立完整的理论分析手段。为此，本文主要借

助于国外离子火箭发动机羽流的地面模拟分析和在轨实验结果，对氙离子火箭发动机羽流的污

染进行简单的定性分析，并根据国外的研究经验，提出今后在氙离子火箭发动机羽流研究中需

要进一步开展的研究工作。
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1 引言

离子火箭发动机羽流对航天器污染的研究，

是离子火箭发动机与航天器相互作用研究的重要

课题之一。从氙离子火箭发动机引出的束流经中

和之后，形成了由中性气体分子、离子、电子组

成的呈电中性的、高速喷射的混合流体。一般地，

由离子火箭发动机离子光学系统引出的离子能量

在1000eV左右，在离子火箭发动机的出口截面l

米之内，离子浓度在10”～1016 cm-3数量级范围

内，在离子火箭发动机的出口截面1米之外，离

子浓度在1013～1016 cm_3数量级范围内，同时，

从离子光学系统中逸出约10％的在放电室未被电

离的中性分子，这部分中性分子与高速运动的离

子流碰撞形成了交换电荷低能离子，交换电荷离

子浓度在1×104～l×106cmd数量级，其电流密度

在10-7～10．9～cm2数量级范围内。

氙离子火箭发动机羽流的主要组成是未被电

离的推进剂中性分子、中和器发射的电子、被电

离的离子、交换电荷离子以及由离子溅射产生的

非推进剂离子。在研究离子火箭发动机羽流对航

天器的污染中，主要是研究羽流中由交换电荷离

子产生的返流污染以及羽流与航天器表面的相互

作用。同时，还要对氙离子火箭发动机工作时诱

发航天器周围环境的变化及其影响进行研究，如

要开展对推力器部件溅射出的离子沉积进行实验

研究；对羽流中的等离子体的振荡及其影响进行

实验研究；在推力器羽流环境下，航天器表面充

放电的影响。

目前，国外对离子火箭发动机的羽流特性及

其对航天器的影响研究，主要集中在二个方面，

一是通过数理计算方法进行羽流的数值模拟，并

通过在地面环模设备中，对羽流中离子能量分布、

离子密度分布和多荷离子的实验测量，并与数值

模拟结果进行比较；二是进行空间飞行试验，进

行实际羽流污染的评价。

国际上主要的电推进技术研究实验室现已完

成了基于PIC／DSMC方法的二元或三元的羽流数

值模型的建立，并与试验测试相比较中，取得了

很好的一致性。如NASA—JPL实验室由Joseph J．
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W抽g完成的对30cm氙离子火箭发动机羽流的三

元数值模拟，该模拟方法选取了5×107个稳态粒

子数，采用并行计算机进行模拟计算，模拟结果

与其后的深空一号在轨测量结果极为接近。法宇

航对在2。。3年初发射的STENToR卫星和

SMAR■1的电推力器羽流进行了模拟分析。

在离子火箭发动机羽流的空问试验中，主要

有SERT—II卫星的在轨飞行试验；俄罗斯对

Express卫星的电推力器羽流的污染也进行了飞行

试验，并与地面模拟分析取得了较为一致的结果；

NAsA进行了深空一号氙离子火箭发动机羽流在

空问太阳风环境下对航天器表面影响的分析，在

轨试验测试表明：Xe+的浓度较太阳风离子浓度大

5～6个数量级。

在我国，此项专题研究还未开展，离子火箭

发动机羽流污染还未进行专项研究，受实验条件

所限，缺乏必要的实验数据，并且也未能建立完

整的理论分析方法。为此，本文借助于对深空一

号离子火箭发动机的地面模拟分析和在轨的实验

结果，对氙离子火箭发动机羽流的污染进行简单

的定性分析，并根据国外的研究经验，提出今后

在氙离子火箭发动机研制中需要进一步开展的研

究工作。

2氙离子火箭发动机的羽流计算分
析与测量

对氙离子火箭发动机的羽流污染分为近场羽

流污染和远场羽流污染。

对氙离子火箭发动机的近场羽流污染的研究

主要是对推力器束流中产生的交换电荷离子返流

污染的研究。当带正电荷的低温、高密度的氙离

子由离子光学系统引出后，与放电室未被电离的

氙气分子发生能量交换碰撞，产生如下式的过程：

xe++xeo——>xeo+xe+CEx

式中，xe+为加速喷出的氙离子，左边的xeo

为未被电离的低速氙气分子，右边的xeo为高能氙

气分子，xe+cEX为交换电荷离子。

由此产生的交换电荷离子xe+cEX能量较低，在

引出束流的束电位和航天器的表面电位的相互作

用下，向航天器的表面聚集，据国外的研究报道，

选择适当的中和器偏置电压，具有良好接地的氙

离子火箭发动机，相对于航天器表面，xe+cEX的势

能约在2eV以内。同时，受航天器周围特别是推力

器周围的磁场的作用，xe+cEx在向航天器表面聚集

时具有有一定的规律，推力器周围的磁场见图1。

图1 NSTAR推力器周围的磁场示意图

xe+cEx在向包括太阳帆板在内的航天器表面

聚集时，将会影响到航天器表面的电位分布，

Xe+cEx长期侵蚀，会对航天器表面产生污染。所

产生的等离子体振荡噪声，也会对航天器产生影

响。

对离子火箭发动机的羽流计算模拟，NASA、

法宇航、德国、日本宇宙事业开发团等针对特定

的航天器或飞行任务开展了深入的研究分析，可

参见文献l，2，7，8。

对氙离子火箭发动机的近场羽流污染的研究

的另外一个重要方面，是对推力器中溅射出的金

属离子在航天器表面沉积的分析。由于相当一部

分的xe+cEx受推力器加速极约一300V的电位吸

引，不仅对加速极产生轰击，影响加速极的寿命，

而且直接在羽流中产生了低能Mo+，同样，Mo+

离子受到与xe+cEX一样的作用力，向航天器表面

聚集。深空一号的30cm氙离子发动机在经过7300

小时的寿命考核后，在推力器出口截面附近沉积

了厚约35nm的钼层，在同期在轨试验中，同样位

置的在轨测试的钼层沉积厚度为3．5nm，这主要与

地面试验设备的真空度有关。图2是xe+cEX和

Mo+返流示意图，图3为加速极受轰击照片，加

速极有明显的深坑，引出孔形成了一定的倾角。
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圈2 Xe+cEx和Mo+返流示意图

图3推力器加速极受侵蚀情况

对氙离子火箭发动机的远场羽流污染的研

究，一般均对推力器束流5米之外羽流特性进行

分析，远场羽流主要是对太阳帆板产生影响，远

场羽流与推力器的束发散角、束电位有关，减小

推力器的束发散角，选择适当的束电位可以降低

羽流对太阳帆板产生的影响。

对离子火箭发动机的羽流测量，NAsA在

1995年以前均在长约12m的真空试验设备上进行

测试，近期对氙离子火箭发动机的羽流试验是在

刘易斯中心进行的，试验系统的真空度在有载情

况下为4．9×10。叶bⅡ(6．5×10‘4Pa)，真空罐体尺

寸为中2．2×7．9m，并取得了满意的结果。

3氙离子火箭发动机的羽流特性及
羽流污染防护的措施

3．1交换电荷特性

在离子火箭发动机推力器出口处的交换电荷

有两种，一种是从推力器放电室逃逸出的中性推

进剂分子(即xenon)与高速离子束流碰撞所产

生的交换电荷离子xe+，它的产生率可用下式表

不：

Nce=
2，62(1一％)吒。

巩仉q2K

式中：J厂束流密度，．『7厂推进剂利用率，
o。。一交换电荷碰撞截面，

％一束流直径，g一电荷量，K一推进剂逃

逸平均速度。

从上式可知，交换电荷的产生率主要与离子

发动机推力器的束流密度、推进剂利用率、推进

剂逃逸平均速度等因素有关。另～种是带电离子

轰击推力器组件所产生的交换电荷离子，这种交

换离子对KaufⅡ啪型离子火箭发动机来说，产生
率与交换电荷离子xe+相比要小的多。

交换电荷离子在推力器出口处由于离子束流

的磁场作用，具有径向速度，在推力器电场的作

用下，形成返流。交换电荷离子在推力器出口附

近的运动状态见图4。

图4交换电荷离子的运动图
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污染防护：从交换电荷的产生率来看，提高

工质利用率，降低束流密度可降低交换电荷的浓

度(深空一号试验表明，降低束流密度可以降低

交换电荷浓度，20cm氙离子火箭发动机是有利

的)。此外，还可在推力器出口处，加装屏蔽罩吸

收交换电荷离子，以减小返流对航天器的污染。

3．2束流密度分布特性

E三习

一10 —5 0 5 1日

束流直径(cm)

图5 20cm氙离子火箭发动机离子束流的轮廓图

束流密度在推力器出口外的轴向切面上的径

向分布是随着与轴距离的增加而减小；沿轴向方

向，随距推力器出口平面的距离而呈发散状。图5

出了20cm氙离子火箭发动机在出口10cm处离子

束流的轮廓图。

图中纵坐标是用法拉第筒探针采集的电流，

横坐标是引出束流直径，测试时，推力器的工作

条件是：屏栅极电压1000V、加速栅极电压一

500V、推进剂利用率为80％、放电电压40V、放

电损耗250W／A、法拉第筒探针距推力器出口平面

为10cm。束流中离子束含量为90％时，

污染防护：降低推力器束流的发散角，可改

善束流离子对航天器的污染程度，特别是对于用

作航天器南北位保的推力器，可降低其对太阳帆

板的污染。此外，选择推力器安装倾角，也可降

低对航天器的污染程度。

3．3束电位特性

束电位的大小，反映了离子束流中和的程度，

一般来说，束电位越小，中和程度越好。这样，

在中和后的等离子体中，离子浓度也就越小，对

航天器的污染也将减小。

污染防护：一是选择最佳的中和器位置，使

束流离子中和最佳，束电位达到最低，从而减小

推力器羽流对航天器的污染。其次是推力器接地

通过二极管接地，使得束流电位随中和程度调整

到最佳。对于20cm氙离子火箭发动机，要求束电

位在20V以内。

4开展氙离子火箭发动机的羽流研究

4．1数值模型的研究

建立较为完善的羽流数值模型，定量研究交

换电荷离子的生成，以及交换电荷离子向航天器

和太阳帆板的输运，为控制污染提供定量数据。

通过对数值模型的研究，还可定量分析羽流的各

项成份，不但为推力器羽流污染的分析提供数据，

也为离子火箭发动机性能的改善提供了技术数

据。此外，利用计算机技术和先进的计算方法(如

monte calor方法)，根据离子火箭发动机的工作参

数，模拟羽流的分布及其对航天器的污染程度。

4．2羽流测量技术的研究

羽流是分子、电子、高能及低能离子的混合

流体。在测量时，不但要测量分子浓度，还要测

量电子和高能离子形成的等离子体浓度，以及由

交换电荷而产生的低能离子的浓度。由于分子、

电子和离子在羽流中是动态过程，同时，它们由

于受离子火箭发动机工作条件和周围环境的影

响，这就给准确测量带来一定的难度，特别是交

换电荷离子的浓度更难测量，在地面模拟环境中

测量时，要受到真空环境本底压力和边界条件的

限制，由于离子流与真空系统壁碰撞，也会产生

交换电荷离子，一般来说，交换电荷离子测不准

确。因此，羽流测量技术是羽流研究的一个重要

课题。

4．3离子对太阳帆板影响的实验研究

开展离子对太阳硅片产生寄生电流及其对太

阳帆板电效率影响的实验研究，同时研究离子使

太阳硅片间产生短路电流后，对太阳帆板功率输

出效率的影响，为防护离子对太阳帆板产生影响，
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提供基础数据，寻找最佳的防护措施，使太阳帆

板高可靠的正常工作。

5结束语

通过对国外离子火箭发动机羽流对航天器污

染的研究和分析，根据离子火箭发动机羽流及其

工作特性，认为，离子火箭发动机对航天器造成

污染的主要是交换电荷离子，束流经中和后形成

的等离子体对航天器的污染，可通过安装布局的

优化降到最小。在离子推力器出口交换电荷离子

的浓度与束流浓度相比，要小9～10个数量级，

交换电荷产生的污染也就比较小。对离子火箭发

动机对航天器的污染，还需要进行深入的实验研

究，以便能对羽流进行定量分析，为羽流防护提

供基础数据。
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