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摘　　　要：使用热流传感器对氙离子推力器轴向距离为５００、７００ｍｍ和９００ｍｍ，径向角度为０°～１５°（推力

器出口平面中心为圆心，推力器出口轴线为０°）范围内羽流热流密度的分布进行了实验研究，获得了热流随

角度和半径变化的实验数据。采用ＰＩＣＤＳＭＣ（ｐａｒｔｉｃｌｅｉｎｃｅｌｌｄｉｒｅｃｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ）算法在不同

适应系数下对实验条件进行仿真分析，对比仿真结果和实验结果得到适应系数。结果表明：ｋｅＶ能量的Ｘｅ

粒子对热流传感器表面（铜）的适应系数接近１。
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　　离子推力器具有比冲高、推力小、寿命长、能

重复起动、推进剂利用率高等优点［１］，它的应用可

显著增加航天器的有效载荷、延长其使用寿命、降

低其发射成本，并且已经成功运用于姿态控制、位

置保持、阻力补偿和深空探测等任务［２３］。航天器

应用电推进技术以后，由于其特殊的羽流环境，会

改变航天器周围的等离子体环境，使航天器带来

电、磁、热等方面环境的改变，由此会造成诸如航

天器表面带电、电磁干扰、热敏感表面热性随之改

变等一系列影响。离子推力器热效应主要指束流

高能离子对航天器表面碰撞产生热量交换，使航

天器处在一个热环境中，造成航天器表面温度升

高和材料损坏［４］，进而使航天器的工作质量严重

下降，严重时将导致航天器整体无法工作，进而航

天任务失败。

对电推进热效应的研究主要有３种：在轨实

验研究、地面实验研究、仿真分析。在轨实验由于

存在的机会相对少，并且添加的测量设备给在轨

飞行任务增加载荷，造成实验成本加大，并且实验

测量设备的安装等还要受具体任务的限制；数值

模拟仿真虽然能够反映电推进羽流的相对真实的

面貌，比较灵活和计算成本比较低，但是需要与实

验结果进行对比验证，确定仿真模型的精度和可

信度；而地面真空舱羽流诊断实验是最直接有效

的模拟在轨飞行实验，方便控制，获取实验数据也

方便。为了解离子推力器羽流对航天器的热效应

情况，探究离子推力器羽流热效应具体的分布，需

要实验得到热流密度的大小为仿真分析提供数据

支持。然而关于电推力器羽流的热效应实验诊断

的正式发表的文献较少。可查文献中主要有美国

的密歇根大学［５６］对稳态等离子体推力器ＳＰＴ

（ｓｔａｔｉｏｎａｒｙｐｌａｓｍａｔｈｒｕｓｔｅｒｓ）１００霍尔推力器的

研究以及美国奥斯汀大学针以螺旋波等离子体［７］

为研究对象对氩放电过程进行了热效应诊断实验

的研究。

仿真分析是上述几种研究方法中最经济、方

便的手段，但是目前研究高能粒子对壁面相互作

用的模型还不成熟。目前还没有 Ｍａｘｗｅｌｌ模型

中的适应系数在ｋｅＶ能量的粒子轰击材料表面

的数据。为了了解２０ｃｍ离子推力器的羽流热效

应的分布情况，同时为仿真算法提供数据支持，本

文使用了热流传感器对羽流的热流密度进行了测

量。通过ＰＩＣＤＳＭＣ（ｐａｒｔｉｃｌｅｉｎｃｅｌｌｄｉｒｅｃｔｓｉｍｕ

ｌａｔｉｏｎｏｆＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ）算法在不同适应系数下的

热流仿真结果与实验结果进行对比得到ｋｅＶ能

量下的Ｘｅ粒子对热流传感器表面的适应系数。

１　２０犮犿离子推力器热流密度测量

１１　实验系统介绍

本次２０ｃｍ氙离子推力器羽流热效应实验在

北京航空航天大学真空羽流实验系统（ＰＥＳ）
［８１０］

中完成。整个实验系统由３部分构成：真空羽流

实验系统、离子推力器系统以及热流传感器测量

系统。

１．１．１　真空羽流实验系统（ＰＥＳ）

真空羽流实验系统主要由真空舱、干泵、罗茨

泵、分子泵、低温泵，液氮热沉组成的抽气系统、电

气控制系统以及储供系统构成。其中真空舱为圆

柱形卧式结构，主体结构材料为不锈钢最大外直

径为５．５ｍ，总长为１２．８ｍ，内有双层防溅射分子

屏［１１１２］。对于本次２０ｃｍ离子推力器羽流热效应

实验其动态真空度为８．１×１０－４Ｐａ。真空羽流实

验系统，如图１所示。

图１　真空羽流效应实验系统（ＰＥＳ）

Ｆｉｇ．１　Ｖａｃｕｕｍｐｌｕｍｅｅｆｆｅｃｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ（ＰＥＳ）

１．１．２　离子推力器

本次实验使用兰州物理研究所设计的２０ｃｍ

氙离子推力器，其主要性能有：推力为４０±４ｍＮ；

比冲为３０００±３００ｓ；功率为１３００Ｗ。其工作工

质为Ｘｅ气。表１
［１２］给出了推力器的工作参数，

推力器的更多参数可参考文献［１３］。

７１２２
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表１　２０犮犿离子推力器工作参数
［１２］

犜犪犫犾犲１　犗狆犲狉犪狋犻狅狀犪犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狋犺犲２０犮犿犻狅狀狋犺狉狌狊狋犲狉
［１２］

额定工作参数 数值

屏栅电压／Ｖ １０００

束电流／Ａ ０．８

加速栅电压／Ｖ －１８０

阴极Ｘｅ体积流量／ｓｃｃｍ １．４

放电室主Ｘｅ体积流量／ｓｃｃｍ １１．２４

中和器Ｘｅ体积流量／ｓｃｃｍ １．４

束发散角／（°） １６

１．１．３　热流传感器

热流传感器测量系统主要是热流计、信号转

换装置和电流信号采集系统组成。本文采用

ＳｃｈｍｉｄｔＢｏｅｌｔｅｒ热流传感器是基于空间温度梯

度的原理、利用热电堆测量温差的方法（有关热电

堆的基本原理读者可查阅文献［１４］）来测量通过

其的热流通量［１５１６］。ＳｃｈｍｉｄｔＢｏｅｌｔｅｒ传感器由

成螺旋状缠绕在一个电绝缘薄片上的康铜（铜镍

合金）丝制成，且薄片半边的康铜丝表面具有电镀

铜。这个工艺在薄片两面的电镀终端创建了一排

热电偶结点，这些热电偶可以测量通过由薄片构

成的热阻抗层的温度差。传感器具体参数如表２

所示。

表２　热流传感器工作参数

犜犪犫犾犲２　犗狆犲狉犪狋犻狅狀犪犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狅犳狋犺犲犺犲犪狋犳犾狌狓狊犲狀狊狅狉

参数 数值及详情

量程／（ｋＷ／ｍ２） １０

输出信号／ｍＶ １０（ＦＳ）

最高容许传感器温度／℃ ２０４

响应时间／ｍｓ ≤１００

超量程／％ １５０（ＦＳ）

最大非线性度／％ ±２（ＦＳ）

重复性／％ ±１／２

精度／％ ±３（ＦＳ）

注：表中ＦＳ表示满量程。

１．１．４　测点布置

热流传感器的测点布置位于以离子推力出口

平面中心、热流传感器表面圆心三点组成的水平

面内。以推力器出口平面中心为实际测量点的圆

心，推力器出口中心线为０°，热流测点布置示意

图如图２所示：选取距离推力器出口平面距离犔

图２　热流传感器测点分布

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｏｉｎｔｓｏｆｔｈｅ

ｈｅａｔｆｌｕｘｓｅｎｓｏｒ

分别为５００、７００ｍｍ和９００ｍｍ三个测量距离，与

推力器出口中心线夹角０°～１５°的范围内布置测

点，以２．５°为增量。

１２　实验结果

实验测得的距推力器出口中心平面不同距

离、不同角度处的热流密度大小狇随偏离中心线

的角度θ的变化关系如图３所示。距推力器中心

线距离犔分别为５００、７００ｍｍ和９００ｍｍ处的最

大热流密度为１２、８．８、６．６ｋＷ／ｍ２。热流密度随

着偏离轴线的角度增加呈现出逐渐减小的趋势。

而７００ｍｍ距离的热流数据在中心轴线和２．５°偏

角没有明显的区别，这主要是热流传感器在前期

重复实验中发现其精度基本在９．５７％左右。图３

中数据的误差棒给出的是１０％的误差限。

图３　热流测量曲线

Ｆｉｇ．３　Ｈｅａｔｆｌｏｗｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓ

２　仿真分析

２１　仿真软件介绍

仿真软件为基于ＰＩＣＤＳＭＣ算法北京航空航

天大学（ＢＵＡＡ）自研软件ＥＸＰＷＳ（ｅｘｐａｎｄｐｌｕｍｅ

ｗｏｒｋｓｔａｔｉｏｎ）
［１２，１７１９］，该软件是ＰＷＳ（ｐｌｕｍｅｗｏｒｋ

８１２２
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ｓｔａｔｉｏｎ）
［２０２１］的扩展，适用于电推进羽流效应的仿

真计算。图４给出了推力器出口５００ｍｍ处电流

密度的ＥＸＰＷＳ计算结果与实验结果的对比，由

图可知仿真结果和实验结果符合较好。

图４　ＥＸＰＷＳ计算得到的５００ｍｍ处束电流密度和

实验结果的对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｂｅａｍｃｕｒｒｅｎｔｄｅｎｓｉｔｙａｔ

５００ｍｍｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙＥＸＰＷＳａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

２２　计算网格及边界条件设置

图５给出了仿真计算中使用的计算网格的

２Ｄｃｕｔｐｌａｎ图。ＥＸＰＷＳ使用非结构网格，网格

数量约为２００万。计算域整体是长为２．０ｍ，直径

为３．０ｍ的圆柱体。如图５所示，推力器位于网

格内部，推力器出口平面距离左侧边界０．５ｍ。

计算时采用虚拟热流计方法统计热流计的热流密

度，具体做法为在网格中不做热流计的建模，而是

统计空间热流计位置处的粒子通量，进而统计出

来流能量密度，采用 Ｍａｘｗｅｌｌ反射模型，统计出

反射粒子的能量流，进而做差得到热流密度。

图５中“１”表示仿真入口边界条件（离子推力

器的出口分布，文中将边界条件简写为ＢＣ），其具

体设置如图６和表３所示。计算时Ｘｅ＋＋和Ｘｅ＋

的比例假设为１０％。Ｘｅ原子和Ｘｅ离子的温度

参考文献［２２２３］给出的分别为３９０Ｋ和４ｅＶ。

Ｘｅ原子的出口宏观速度采用文献［２３］给出的

３２５ｍ／ｓ。表３中的高斯分布
［２４］为狀（狉）＝ｅ－１．７狉

２

，

这里狉是归一化的离子推力器的半径。图６给出

了离粒子出口的速度分布情况。“２”表示壁面边

界，粒子到达壁面后遵从 Ｍａｘｗｅｌｌ反射模型反

射。“３”为自由出口边界，即粒子到达边界后从计

算域中移除该粒子。“４”为虚拟 ＭａｘｗｅｌｌＷａｌｌ边

界，实际计算该边界并不存在，粒子直接穿透运

动，只是在后台统计穿透的粒子并虚拟反射，统计

热流密度。计算时采用虚拟粒子方式计算环境背

压，计算的背压采用２０ｃｍ离子推力器工作时实

验测量的环境背压（８．１×１０－４Ｐａ）。

图５　仿真中使用的网格２Ｄｃｕｔｐｌａｎ

Ｆｉｇ．５　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｍｅｓｈｉｎ２Ｄｃｕｔｐｌａｎｕｓｅｄ

ｉｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图６　离子推力出口分布条件
［１２］

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｏｕｔｌｅｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅ

ｉｏｎｔｈｒｕｓｔ
［１２］

表３　离子推力器出口分布
［１２］

犜犪犫犾犲３　犗狌狋犾犲狋犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊狅犳狋犺犲犻狅狀狋犺狉狌狊狋犲狉
［１２］

粒子

类型

流量／

１０１７ｓ－１
温度

宏观速度／

（ｍ／ｓ）

分布

模型

Ｘｅ ５．６９ ３９０Ｋ ３２５ Ｇａｕｓｓ
［２４］

Ｘｅ＋ ４６．１ ４ｅＶ ３９０００ Ｇａｕｓｓ
［２４］

Ｘｅ＋＋ ５．１２ ４ｅＶ ５５１５４ Ｇａｕｓｓ
［２４］

２３　犕犪狓狑犲犾犾模型中的适应系数

Ｍａｘｗｅｌｌ提出的 Ｍａｘｗｅｌｌ反射模型是建立

在经典动力学基础上的粒子壁面碰撞模型。它

假设粒子从一个表面反射遵从完全能量适应漫反

射或者没有能量交换的镜面反射，如图７所示。

适应系数σ是漫反射粒子的部分。当σ＝０时为

９１２２
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完全镜面反射，当σ＝１时为完全漫反射。对于粒

子与壁面的能量传递而言，只有漫反射部分的粒

子完全适应了壁面的温度，其能量沉积在壁面，而

镜面反射部分则不会贡献能量。因此 Ｍａｘｗｅｌｌ

模型的适应系数是计算来流粒子与壁面能量传递

的控制因子，在计算粒子对壁面的能量交换中起

到决定的作用。在仿真计算中，分别选取适应系

数为０．５、０．９、１参与计算。

图７　Ｍａｘｗｅｌｌ模型的示意图

Ｆｉｇ．７　ＳｋｅｔｃｈｏｆｔｈｅＭａｘｗｅｌｌｍｏｄｅｌ

２４　犘犐犆犇犛犕犆气动热计算方法

在计算自由等离子流对物体表面的热传导

时，采用来流和反射流能量差计算。即来流对壁

面的热流狇等于来流的总能量流狇ｉ减去反射粒

子携带的能量流狇ｒ。采用 Ｍａｘｗａｌｌ反射模型计

算反射能量流时，其主要包括σ份的漫反射能流

狇ｗ 和１－σ份的镜面反射能流狇ｍ。由于镜面反射

能量不会沉积，因此实际贡献热流的是漫反射部

分。对于来流等离子体把热流狇ｉ分为两部分，即

等离子体平移运动的能量流狇ｉ，ｔｒ和等离子体转动

和振动内能的能量流狇ｉ，ｉｎｔ。等离子平移运动能量

流狇ｉ，ｔｒ表示为
［２５］

狇ｉ，ｔｒ＝∫
∞

－∞
∫
∞

－∞
∫
∞

０

１

２
犿 狌２＋狏

２
＋狑（ ）２ 狌犳ｄ狌ｄ狏ｄ狑＝

ρ犚犜
犚犜
２槡 ｛
π

犛２＋（ ）２ｅ－
（犛ｃｏｓθ）

２

＋

槡π犛
２
＋（ ）５２ ×犛ｃｏｓθ［１＋ｅｒｆ（犛ｃｏｓθ ｝）］ （１）

式中ρ为密度，犚 为气体常数，犜 为气体温度，犛

为分子速度比其值为犝／２槡犚犜，ｅｒｆ（·）为误差函

数其表达式为

ｅｒｆ（犪）＝
２

槡π∫
犪

０

ｅ－狔
２

ｄ狔 （２）

　　等离子内能能量流狇ｉ，ｉｎｔ表示为

狇ｉ，ｉｎｔ＝
５－３γ

γ－１
·犿犚犜
２
犖ｉ＝

ρ犚犜

２

犚犜
２槡π

５－３γ
γ－（ ）１ ×

ｅ－
（犛ｃｏｓθ）

２

＋槡π犛ｃｏｓθ［１＋ｅｒｆ（犛ｃｏｓθ｛ ｝）］ （３）

　　同理，漫反射能量流也包括平动能流狇ｗ，ｔｒ和

内能能流狇ｗ，ｉｎｔ，最终反射能量流狇ｗ 可表示为

狇ｗ ＝狇ｗ，ｔｒ＋狇ｗ，ｉｎｔ＝ ４＋（ ）ξ
犿犚犜ｗ

２
犖ｉ＝

γ＋１

２γ－（ ）１
犿犚犜ｗ犖ｉ （４）

式中ξ为参与表面能量交换的内自由度数，犿 为

分子质量，犖ｉ 为来流的分子数，γ为气体的比

热比。

根据式（１）～式（４）可计算表面的热流密度为

狇＝狇ｉ－狇ｒ＝σ狇ｉ－狇（ ）ｗ ＝σρ犚犜
犚犜
２槡

烄

烆

π

犛２＋
γ

γ－１
－
γ＋１

２γ－（ ）１
·犜ｗ［ ］犜 ×

ｅ－
（犛ｃｏｓθ）

２

＋槡π犛ｃｏｓ（ ）θ ［１＋ｅｒｆ（犛ｃｏｓθ｛ ｝）］－

１

２
ｅ－

（犛ｃｏｓθ）
烌

烎

２

（５）

其中狇ｒ为总反射能量流，其包括漫反射能流狇ｗ

和镜面反射能流狇ｍ。本文计算时，采用虚拟热流

计方法，即直接统计流场特定位置的粒子通量采

用式（５）计算得到流场不同位置的热流密度。这

样只需要一套网格一次计算就可得到全部的虚拟

热流计表面的热流结果。

２５　仿真结果

采用０．５、０．９、１三种适应系数计算得到的推

力器中心线半径５００、７００ｍｍ和９００ｍｍ处沿径

向１５°内的热流与实验结果的对比如图８所示。

由图可知，距推力器出口中心５００ｍｍ处采用适

应系数为１的工况计算的结果稍大于实验工况，

适应系数为０．９的计算结果稍微偏低。而距推力

器７００ｍｍ和９００ｍｍ处采用适应系数为１的工

况计算的结果与实验结果吻合较好。综合上述结

０２２２
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图８　计算得到的热流密度和实验结果的对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｈｅａｔｆｌｕｘｄｅｎｓｉｔｙ

果，作者建议在应用 Ｍａｘｗｅｌｌ模型计算ｋｅＶ 的

Ｘｅ粒子轰击在铜表面（热流传感器表面为Ｃｕ）的

热流时，其适应系数应选择为１。

３　结　论

本文为了得到 Ｍａｘｗｅｌｌ模型中ｋｅＶ能量下

的Ｘｅ粒子对Ｃｕ表面的适应系数，开展了２０ｃｍ

离子推力器的热流分布实验研究。采用 ＥＸ

ＰＷＳ仿真软件，选取Ｍａｘｗｅｌｌ模型中３种适应系

数５００、７００ｍｍ和９００ｍｍ对２０ｃｍ离子推力器的

热流分布进行仿真分析，结果表明，适应系数为１

的工况与实验结果吻合较好。作者建议在应用

Ｍａｘｗｅｌｌ模型计算ｋｅＶ的Ｘｅ粒子轰击在铜表面

的热流时，其适应系数应选择为１。
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