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摘　　　要：采用自然辐射冷却结构的小功率电弧推力器，实现了以氮气为推进剂的长时间稳定运行。采用

间接测力方法得到推力，利用铜镜反射法拍摄喉道处的放电状态，结合测量的弧电压、弧电流和气流量数据以

及导出的比冲和推 力 效 率，对 推 力 器 运 行 性 能 和 放 电 特 性 进 行 了 研 究。结 果 显 示：在 气 流 量 为１００～７００

ｍＬ／ｍｉｎ，输入功率为３５～５５Ｗ的条件下，最大推力约为２４ｍＮ，最大比冲接近１７５ｓ，当弧电流为８０～１２０ｍＡ
范围内变化时，弧电压变化范围为４２０～５２０Ｖ，并且弧电压随气流量的增加呈现出先下降后上升的趋势。
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　　近年来，随着人造卫星小型化和高性能化技

术的不断发展，小卫星在通信、对地观测、导航定

位和空间科学实验等领域已经成为主 要 趋 势［１］，
同时也需要更高性能的推进系统来使其完成各种
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任务，如姿态调整、目标捕获、位置保持 等。电 推

进作为一种高稳定性的推进方式已经广泛的应用

在 航 天 器 上，其 中 电 弧 加 热 推 力 器 （ａｒｃｊｅｔ
ｔｈｒｕｓｔｅｒ）相比于其他类型的电推力器有着结构简

单、比冲 适 中、安 全 可 靠、操 作 和 维 护 方 便 等 特

点［２］。千瓦级的电弧加热推力器在２０世纪９０年

代成功实现了商用，例如在１９９３年，使用肼电弧

加热推进系统ＭＲ－５０８的对地同步通信卫星Ｔｅｌ－
ｓｔａｒ　４０１［３］。中低功 率 的 电 弧 加 热 推 力 器 由 于 受

小卫星供给的电功率的限制，并不适合小卫星系

统。因此１００Ｗ以下小功率的电弧推力器逐渐受

到关注［４－８］。虽然对于中低 功 率 电 弧 加 热 推 力 器

已 进 行 了 较 长 时 间 的 研 究，其 技 术 已 经 相 对 成

熟［９－１４］，但是并 不 能 由 此 简 单 的 类 推 出 小 功 率 电

弧加热推力器的性能。实验室前期的工作显示，
小功率电弧加热推力器的放电形式有别于千瓦级

别的推力器［１５］。
本文使用自行研制的电弧推力器，在 工 作 压

强低于０．３Ｐａ的真空环境中，实现了以 Ｎ２ 为 推

进剂的长时间持续稳定放电。采用测量冲击力的

间接测力 法 测 量 了 在 不 同 条 件 下 推 力 的 变 化 情

况［１６］，对推 力 器 的 运 行 性 能 和 放 电 特 性 进 行 了

分析。

１　实验方法

本文所用的推力器为自行研制，供电 电 源 输

出电流为０～５００ｍＡ，输出电压为０～１ｋＶ，推进

剂为氮气，气流量范围为１００～７００ｍＬ／ｍｉｎ，推力

器运行时的工作电 流 范 围 为８０～１２０ｍＡ。实 验

系统 的 示 意 图 如 图１所 示。由 小 功 率 电 弧 推 力

器、推力测量系统、数据采集系统、真空系统、水冷

系统等组成。本实验使用的推力器为自然辐射冷

却结构，阴极材料为铈钨合金，阳极喷管使用钼制

作，绝缘件由氮化硼加工而成，密封件使用石墨柔

性材料。阳极喷管的喉道直径为０．３ｍｍ，喉道长

度为０．５ｍｍ，扩张比为３００。推力器被安装在二

维平移台上，喷口垂直向下正对测力平板中心，通
过控制平移台可以精确调节推力器与测力器间的

距离。真空 系 统 由 真 空 计；直 径 为１ｍ、长 度 为

１．８ｍ的真空室；抽速为１５Ｌ／ｓ的机械泵；抽速为

１５０Ｌ／ｓ的 罗 茨 泵；最 高 抽 速３　５００Ｌ／ｓ的 分 子 泵

组成。在推力器稳定运行的情况下确保腔压低于

０．３Ｐａ。推力 测 量 系 统 由 两 部 分 组 成，分 别 是 测

力器和高精度小信号放大器，其中测力器主要由

测力平板、测力传感器、水冷罩构成。测力平板与

推力器轴线垂直，测力平板与传感器通过一根细

绝缘杆连接，水冷罩用于防止高温对测力传感器

的测量结果产生影响，实验时推力器羽流对测力

器平板的冲击力经由测力平板通过连接杆传给传

感器，传感器输出的微小信号通过放大器放大再

由计算机采集。数据采集系统主要对推力器运行

时的推力、弧电压、弧电流、推进剂流量和推进剂

供入推力器的入口压力进行测量。

图１　实验系统图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｓｅｔｕｐ

小推力的精确测量是实验的关键所 在，实 验

中使用的测力器精 度 为０．０１ｍＮ，采 用 测 量 推 力

器羽流冲击力的方式间接得到推力，推力器与测

力器分离，避免了气路与供电电路对测力产生的

影响，同时使用水冷罩降低了羽流高温对测力器

的影响，安装减震垫与减震弹簧来减小环境震动

对测力器产生的干扰，通过高精度砝码来标定推

力与输出的电压信号之间的关系。推力器喷管内

部放电照片由铜镜反射方法得到［１７］。

２　实验结果与讨论

图２给出了普通数码相机拍摄的未点火时喷

管和点火后不同条件下的羽流照片，图中虚线为

喷管出 口 的 位 置。在 小 气 流 量 下 羽 流 是 很 微 弱

的，其亮度会随气流量的增大而变大，在一定气流

量下增大弧电流会使羽流明显变亮。图３所示为

采用铜镜反射方法，通过普通数码相机拍摄的推

力器喷管 扩 张 段 与 喉 道 处 点 火 前 与 点 火 后 的 照

片，图中喷管外壁面的光线是为了更好的拍摄照

片人为照射的，因推力器功率很低，如果没有外部

光源照射，将只能看到喉道处的放电亮斑。可以

看出在 气 流 量 为１００ｍＬ／ｍｉｎ时，放 电 亮 斑 尺 寸

并没有大于喉道直径，说明小气流量下放电发生

９０５
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图２　不同条件下推力器喷管和羽流照片
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图３　点火前后推力器喷管照片
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在阴极与喷管收缩段之间，没有通过喉道。当气

流量加 大 到４００ｍＬ／ｍｉｎ时，弧 柱 亮 斑 尺 寸 要 大

于喉道直径，说明放电电弧通过喉道，发生在阴极

与喷管扩张段之间。推力器运行一段时间后，再

把实验条件变为与图３（ｂ）一致，发现放电亮斑并

无明显变化，说明喷管温度对放电亮斑尺寸影响

很小。
图４和图５分别给出了试验中测量的推力和

求得的比冲随比功率的变化。比功率的定义为：
单位推进剂所施加的电能，比功率越大说明单位

推进剂获得的电能越多，比冲是推力与推进剂质

量流量 之 比。从 图 中 可 以 看 出 在 不 同 的 气 流 量

下，推力和比冲总趋势都是随着比功率的增大而

升高的，这体现了推进剂总温的增加对喷管出口

处排气速度的影响。从能量交换方面看，在相同

气流量下，比功率高意味着单位推进剂获得的能

量多，弧柱的温度会变得更高，在喉道内能量的传

递效率会变高，使到达出口处的粒子具有更高的

能量，并且在扩张段转化为更高的动能，表现为排

气速度增大，推力和比冲提高。但是在小气流量

下，由于放电方式的不同，导致比冲呈现出下降的

趋势。本实验通过优化推进器结构和改善实验条

件，得到的最高比冲接近１７５ｓ。

图４　推力随比功率的变化

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｔｈｒｕｓｔ　ｗｉｔｈ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｐｏｗｅｒ

０１５
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图５　比冲随比功率的变化图

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｉｍｐｕｌｓｅ　ｗｉｔｈ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｐｏｗｅｒ

图６为推力效率随比功率的变化，在 本 实 验

的参数 条 件 下，推 力 效 率 介 于２％～２８％之 间。
从图中可以看出总趋势是推力效率随比功率的增

大而减小，说明在高比功率的情况下，能量损失非

常严重，在小气流量下，虽然推进剂获得的能量很

多，但各种损失（如冻结损失、散热损失和排气热

损失等）所占的比例却变得更大，大部分能量并不

能够转化为推进剂的动能，这是造成推力效率低

的原因。

图６　推力效率随比功率的变化

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｗｉｔｈ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｐｏｗｅｒ

图７所示为弧电压随气流量的变化 图，从 图

中可以看到，弧电压随弧电流的增加而线性下降。
弧电流为８０～１２０ｍＡ时，弧 电 压 的 变 化 范 围 为

４２０～５２０Ｖ，不同于实验室１ｋＷ级氮电弧加热推

力器工作 气 流 量 约 几 升 每 分 钟、放 电 电 流 约１０
Ａ、放电电压约几十伏的数值。气流量较小时（约

２００ｍＬ／ｍｉｎ），弧电压随气流量的增加而减小，气

流量大 于２００ｍＬ／ｍｉｎ时，弧 电 压 随 气 流 量 的 增

加而增 加，也 不 同 于 实 验 室 以 往１ｋＷ 级 电 弧 加

热推力器弧电压随气流量的增加而单调增加的特

性。小功率电弧推力器在如此低电流和小气流量

条件下，其通道内的气体放电形式可能不再是单

纯的电弧放电形式，而有可能是倾向于辉光和电

弧混合的放电模式。由图２可知，小气流、小电流

条件下，放电发生在阴极和喷管收缩段之间，没有

通过喉道，而大气流量条件下，放电发生在阴极和

喷管扩张段之间，已通过喉道。由此导致这两种

条件下，放电规律可能是不一样的，而气流流动在

喉道上游很复杂，由喷管结构可知气流还有旋转，
对电弧的作用不再是简单的。文献［１８］在约百瓦

量级的氦 电 弧 推 力 器 中 也 给 出 了 相 同 电 流 条 件

下，弧电压不随气流量单调变化的数据。

图７　电压随气流量的变化

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｖｏｌｔａｇｅ　ｗｉｔｈ　ｇａｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ

３　结　论

采用自行设计的自然辐射冷却结构小功率电

弧推力器，实现了以氮气为推进剂的长时间稳定

运行。实验结果表明在气流量一定的情况下，推

力和比冲随比功率的增大而增大，实验中得到的

最大推力约为２４ｍＮ，最大比冲接近１７５ｓ。在大

气流量的条件下可得到较高的推力效率，随着比

功率的增 加 推 力 效 率 降 低，推 力 效 率 介 于２％～
２８％之间。小气流、小电流条件下，放电可能发生

在阴极和喷管收缩段之间，没有通过喉道，而大气

流量条件下，放电在阴极和喷管扩张段之间发生，

已通过喉道。
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