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离子发动机羽流特性的数值模拟
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摘　　　要：离子发动机羽流中产生的交换电荷（ＣＥＸ）离子返流会影响航天器的正常工作．建立离子发动机

羽流模型，采用单元内粒子方法（ＰＩＣ）对羽流场进行数值模拟计算．结合ＤＳ－１探测器飞行实验的测量结果，

分析了卫星电势、电子温度、卫星几何尺寸、推力器工作特性等对相关因素对ＣＥＸ离子返流特性的影响．结果

表明：从推力器出口附近到卫星背面，ＣＥＸ离子密度为１０８～１０１２　ｍ－３．当卫星电势从－１５Ｖ变化到２７Ｖ，测

量点位置处ＣＥＸ离子密度从０．６５×１０１２　ｍ－３变化到１．５×１０１２　ｍ－３．羽流中ＣＥＸ离子密度和电势结构随电

子温度变化不大，但电势大小随电子温度成比例地变化．同一位置处不同工况下ＣＥＸ离子的密度可根据

ＣＥＸ离子生成率与工作点参数间的关系式准确地估计．卫星安装推力器的表面起着对ＣＥＸ离子返流屏蔽和

降低的作用．
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ｆａｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　ｏｎｔｏ　ｗｈｉｃｈ　ｔｈｅ　ｔｈｒｕｓｔｅｒ　ｉｓ　ｉｎｓｔａｌｌｅｄ　ｉｎ　ｆａｃｔ　ｓｈｉｅｌｄｓ　ｔｈｅ　ｂａｃｋｆｌｏｗ　ｏｆ
ＣＥＸ　ｉｏｎｓ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｉｏｎ　ｔｈｒｕｓｔｅｒ；ｐｌｕｍｅ；ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｉｎ　ｃｅｌｌ；ｃｈａｒｇｅ－ｅｘｃｈａｎｇｅ（ＣＥＸ）ｉｏｎ；

ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　　目前离子发动机在国外已经开始投入商用与
深空探测项目，其在国内的应用也提上了日程．离
子发动机羽流中产生的ＣＥＸ离子返流会影响航
天器的正常工作．由于交换电荷离子速度较慢，在
电场作用下会离开束流区，运动到航天器和太阳
能电池帆板附近，进而会影响太阳能帆板与航天
器正常工作，是影响航天器可靠性和寿命的关键
因素之一，因此研究离子发动机羽流，特别是交换
电荷离子分布特性对于航天器的设计具有重要

意义．
离子发动机地面实验耗时长、成本高，而采用

实验获得的部分参数进行数值模拟可以在较短的

时间内，获得不同工况下的离子分布信息，因而数
值模拟研究被广泛采用．国外对离子发动机羽流
研究比较早，进行了大量数值模拟和实验研
究［１－１３］，并进行了空间飞行验证实验［１，４－５］．目前，
美国、欧洲和日本分别发展了交互式的航天器电
推力器羽流环境模拟软件ＥＰＩＣ（ｅｌｅｃｔｒｉｃ　ｐｒｏｐｕｌ－
ｓｉｏｎ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ　ｃｏｄｅ）［１１］，ＳＰＩＳ（ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　ｐｌａｓ－
ｍａ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ　ｓｏｆｔｗａｒｅ）［１２］和 ＭＵＳＣＡＴ（ｍｕｌｔｉ－
ｕｔｉｌｉｔｙ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　ｃｈａｒｇｉｎｇ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｔｏｏｌ）［１３］用来
指导航天器的设计．相对而言，国内对离子发动机
羽流的研究近年来刚刚起步［１４－１５］．上述研究主要
是针对单一工况情况下的，对于不同条件和工况
下羽流分布规律的研究还较少．本文参考文献［１－
２，１０］中的离子发动机羽流模型，计算了交换电荷
离子返流的分布情况，并与国外飞行实验的测量
结果进行对比，分析了卫星电势、电子温度、卫星几
何尺寸、推力器工作特性等对相关因素对羽流特性
的影响，相关结果和规律可供卫星设计者参考．

１　物理及数值模型
１．１　羽流物理模型

　　离子发动机羽流研究中，主要关心的是束流
内由于交换电荷碰撞而产生的交换电荷碰撞离子

引起的返流的分布和流动情况．由于ＣＥＸ离子的
生成率与束流离子及中性气体原子的密度有关，
电子和离子的密度共同决定电势的分布，所以需
给出羽流相关组分的密度分布．束流密度模型参
考了文献［９］中 ＮＳＴＡＲ（ＮＡＳＡ　ｓｏｌａｒ　ｔｅｃｈｎｉｃａｌ

ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ　ｒｅａｄｉｎｅｓｓ）离子发动机地面实验结果
（出口２ｃｍ处束流分布，见图１），采用高斯分布
模型拟合，其表达式为

ｊｂｉ（ｒ，ｚ）＝ Ｉｂ
ξ
２πｒ２ｂ
ｅｘｐ － ｒ

ξｒ（ ）ｂ［ ］
２

（１）

其中Ｉｂ 为束流电流，ｒｂ 为ｚ位置处束流半径，ξ
为放大因子，此处取０．５６．
中性气体的密度分布采用以下点源分布模型

ｎｎ（Ｒ，θ）＝

ａｎｎ０ １－［１＋（ｒｔ／Ｒ）２］－｛ ｝
１
２ ｃｏｓθ （２）

点源模型认为，中性气体的点源位于推力器出口后
栅极半径的位置［２］，其中ｎｎ０ 为点源处中性原子的
密度，修正系数ａ＝１．７０７，ｒｔ为推力器出口半径．

图１　束流分布实验值与拟合值的比较

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ａｎｄ　ｆｉｔｔｉｎｇ
ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｏｎ　ｂｅａｍ　ｐｒｏｆｉｌｅ

交换电荷离子由束流离子与中性原子碰撞产

生，其生成率ｎｃｅｘ 与束流离子及中性原子的密度
ｎｂ和ｎｎ、离子和原子间的相对速度ｖｂｉ、交换电荷
离子 碰 撞 截 面 σｃｅｘ 成 正 比［１４－１５］，即 ｎｃｅｘ ＝
ｎｂｎｎｖｂｉσｃｅｘ．电子的密度分布采用玻尔兹曼关系式

ｎｅ＝ｎｅ，ｒｅｆｅｘｐ－ｒｅｆＴ（ ）ｅ
，ｎｅ，ｒｅｆ为参考电势ｒｅｆ时的

参考电子数密度，Ｔｅ为电子温度．

１．２　计算区域和工作参数

以ＤＳ１（ｄｅｅｐ　ｓｐａｃｅ　１）探测器及其 ＮＳＴＡＲ

３７３１
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离子发动机为研究对象．ＤＳ１探测器为多棱柱接
近于圆柱体的形状，离子发动机位于探测器的端
面，用于探测器的主推进，如图２所示，遥感器单
元ＲＳＵ（ｒｅｍｏｔｅ　ｓｅｎｓｏｒ　ｕｎｉｔ，主要包括朗缪尔探
针和阻滞势分析仪，用来测量当地电势、等离子体
密度和电流密度）安装在径向方向距离推力器轴
线７５ｃｍ、轴向方向与推力器出口平齐位置处．表

１以ＤＳ１中ＭＬ８３（ｍｉｓｓｉｏｎ　ｌｅｖｅｌ　８３）工况为例，给
出探测器及离子推力器运行的相关参数［１］．

图２　ＤＳ１探测器［１］（太阳帆板未画出）

Ｆｉｇ．２　ＤＳ１ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ（ｗｉｔｈｏｕｔ　ｓｏｌａｒ　ｃｅｌｌ　ｐａｎｅｌ）

表１　卫星和离子发动机参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　ａｎｄ　ｉｏｎ　ｔｈｒｕｓｔｅｒ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 值

束流电流／Ａ　 １．４

卫星半径／ｍ　 ０．６

卫星长度／ｍ　 １．４

离子发动机半径／ｍ　 ０．１５

卫星电势ｓｃ／Ｖ　 ０

电子温度／ｅＶ　 ２．０９

推进剂利用率 ０．８８

束流离子速度／（ｍ／ｓ） ３８　７００

束流扩张半角／（°） １５

点源处中性原子的密度ｎｎ０／１０１７　ｍ－３　 ２．３

计算中将ＤＳ１探测器简化为半径为０．６ｍ
的圆柱体，ＲＳＵ的位置及计算区域如图３所示，

计算区域采用二维轴对称坐标系，区域范围为

３．２ｍ×２．２ｍ，其边界条件定义如下：对于电势的
边界，卫星为等势体，电势给定；自由边界以及对

称轴上的电势采用 Ｎｅｕｍａｎｎ边界条件．对于粒
子，卫星壁面为吸收边界，对称轴为反射边界，其
余边界为自由边界．当粒子通过对称轴线边界时，
粒子将作对称反射．当粒子越出自由边界，或撞到
卫星壁面时，直接删除该粒子．计算网格采用

１００×１００个非均匀正交结构网格，在离子发动机
出口附近等离子体密度较大的地方网格密度给得

大些．在进行网格划分和取时间步长Δｔ时，需满
足 Δｚ≤λＤ，ｍｉｎ，Δｒ≤λＤ，ｍｉｎ，ωｐΔｔ≤１条件，其中

λＤ，ｍｉｎ为等离子体中德拜长度最小值，ωｐ 为等离子
体频率．采用ＰＩＣ方法对ＣＥＸ离子的分布及运
动进行求解，当计算域内离子总数达到稳定时停
止计算，具体求解过程参见文献［１０］．计算过程中
所需参数见表２．

图３　计算区域及边界条件

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ｄｏｍａｉｎ　ａｎｄ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

表２　模拟时采用的参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｆｏｒ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

参数 数值

时间步长／１０－７　ｓ　 ２

粒子比例 １０８

零电势参考电子数密度／ｍ－３　 １０６

２　计算结果及验证

表３给出了ＤＳ１中离子发动机在３种不同
工况下羽流场中电势、等离子体密度和电流密度．
ＭＬ６，ＭＬ３６和 ＭＬ８３工况分别代表推力器低功
率、中功率和高功率工况［４］．ｐ为推力器出口位置
附近的电势，ｓｃ为卫星电势，ｒｓｕ为测量位置处的
电势．需要说明的是，实际中上述电势的绝对值是
不知道的，但由于关心的是相对电势，所以用相对
电势ｐ－ｓｃ作为计算输入值．计算表明，测量位
置处的计算结果对轴向位置比较敏感．由表３中
的结果可知，考虑到安装位置、束流模型的差异及
测量的误差，计算结果同测量结果吻合较好．关于
离子发动机返流ＣＥＸ离子密度和电势分布的主
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表３　计算结果与文献［４］测量结果的比较

Ｔａｂｌｅ　３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｎｄ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｉｎ　Ｒｅｆ．［４］

工况 ＭＬ６ ＭＬ３６ ＭＬ８３ 备注

电子温度 １．１７　 １．３３　 ２．０９ 测量值，计算输入

（ｐ－ｓｃ）／Ｖ　 １５　 １４　 １９ 测量值，计算输入

（ｐ－ｒｓｕ）／Ｖ　 ９　 ９　 １５ 测量值

８．１～８．９　 ９．２～１０．６　 １５．８～１７．０ 计算结果（测量位置轴向变化±２ｃｍ）

ＣＥＸ离子密度／ ２．０　 ２．２　 １．２ 测量值

１０１２　ｍ－３　 ２．５～４．４　 ２．２～４．０　 １．１～２．０ 计算结果（测量位置轴向变化±２ｃｍ）

ＣＥＸ离子电流密度／ １．１　 １．２　 ０．９ 测量值

１０－３（Ａ／ｍ２） １．３～２．４　 １．２～２．１　 ０．９～１．５ 计算结果（测量位置轴向变化±２ｃｍ）

要结构特征，相关文献已有较详细的描述［１－２，１４］，
这里不再赘述．

３　影响因素分析
３．１　卫星电势的影响

　　卫星浸入等离子体环境时，会浮动到某一电
势以保证电子电流和离子电流平衡，即Ｉｅ（）＋
Ｉｉ（）＝０．由于离子推力器的工作将严重影响卫
星周围的等离子体环境，因此会影响卫星的浮动
电势．事实上，在计算卫星的浮动电势时，需考虑
许多复杂的现象，例如卫星表面的二次电子发射
和光电子发射、卫星所处轨道的空间等离子体环
境、所处位置在太阳光下还是阴影中等诸多因素
有关．准确地确定卫星的浮动电势需发展完整的
带电模型．
为方便起见，这里将卫星电势固定，主要反映

卫星电势对计算区域内的电势结构的和ＣＥＸ离
子流动的影响．图４至图６给出了 ＭＬ８３工况下
卫星电势分别为２７，０，－１５Ｖ时计算区域内的电
势及离子的分布情况．从图中可以看出，ＣＥＸ等
离子体在卫星周围形成了等离子体鞘层．卫星电
势和鞘层共同作用影响卫星附近的ＣＥＸ离子密
度和电势分布．
从图４可以看出，当卫星电势Ｖｓｃ＝２７Ｖ时，

由于卫星电势比其上表面和左边表面附近的等离

子体电势要高，ＣＥＸ离子不能靠近卫星上表面和
左边表面，导致其附近离子密度接近于０．
从图５、图６可以看出，卫星电势Ｖｓｃ＝０Ｖ和

Ｖｓｃ＝－１５Ｖ时，由于鞘层的作用，卫星电势的改
变对ＣＥＸ离子密度和除卫星表面附近以外电势
的分布影响不大．轴向负方向ＣＥＸ返流离子密度
不断减小，鞘层厚度也不断增加．

图４　Ｖｓｃ＝２７Ｖ时的电势和离子密度

Ｆｉｇ．４　Ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ　ｐｏｔｅｎｔｉａｌ　ａｎｄ　ｉｏｎ　ｄｅｎｓｉｔｙ
ｗｈｅｎ　Ｖｓｃ＝２７Ｖ

上述分析表明，从推力器出口附近到卫星背
面，ＣＥＸ离子密度在１０８～１０１２　ｍ－３，由此形成的
等离子体鞘层，使得卫星电势的变化仅对其附近
的电势和ＣＥＸ离子密度有所影响，而对远离卫星
表面的位置影响不大．值得注意的是，具体到本例
中ＲＳＵ所在的位置，卫星电势对测量结果有较
大的影响，如表４所示，卫星电势从－１５Ｖ变化到

５７３１



航　空　动　力　学　报 第２８卷

图５　Ｖｓｃ＝０Ｖ时的电势和离子密度

Ｆｉｇ．５　Ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ　ｐｏｔｅｎｔｉａｌ　ａｎｄ　ｉｏｎ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｗｈｅｎ　Ｖｓｃ＝０Ｖ

图６　Ｖｓｃ＝－１５Ｖ时的电势和离子密度

Ｆｉｇ．６　Ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ　ｐｏｔｅｎｔｉａｌ　ａｎｄ　ｉｏｎ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｗｈｅｎ　Ｖｓｃ＝－１５Ｖ

２７Ｖ，ＣＥＸ离子密度变化范围为２．５倍左右．这
主要是因为测量位置距卫星较近，ＣＥＸ离子密度
受卫星电势影响较大的缘故．
表４　卫星电势不同时测量点处的计算结果

Ｔａｂｌｅ　４　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｔ　ｔｈｅ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｗｈｅｎ　ｔｈｅ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　ｐｏｔｅｎｔｉａｌｓ　ａｒｅ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

卫星电势／Ｖ
ＲＳＵ位置处离子ＣＥＸ密度（ｎｃｅｘ）

计算值／１０１２　ｍ－３

２７　 １．５０

０　 ０．８０

－１５　 ０．６５

３．２　电子温度的影响

本节将研究电子温度对羽流返流结构的影

响．电子温度分别采用１．００ｅＶ和２．０９ｅＶ，模拟
中卫星星体电势为０Ｖ．图７给出了Ｔｅ＝１．００ｅＶ

时电势和ＣＥＸ离子密度分布，Ｔｅ＝２．０９ｅＶ时的
结果见图５．从图５（ｂ）和图７（ｂ）可以看出，在返
流区域，ＣＥＸ离子密度的差异非常小．
图５（ａ）和图７（ａ）比较了羽流中的电势结构，

可以看出电势的结构分布区别并不大．由于图５
（ａ）中的电子温度为图７（ａ）的２．０９倍，可以看出
电势大小大致随电子温度成比例地增加．例如，图

７（ａ）中的１０．１Ｖ和２０．１Ｖ等值线分别对应图５
（ａ）中的２１．０Ｖ和４２．１Ｖ等值线．上述结果主要
是由于电子密度分布满足玻尔兹曼方程决定的．
电势大小变化的主要影响为：电子温度更高时，

ＣＥＸ离子会被加速到更高的速度，从而返流区的

ＣＥＸ离子电流密度高．
图８给出了ＣＥＸ离子径向速度和径向位置

的关系．对于１．００ｅＶ算例，最大径向速度为３５００
ｍ／ｓ．对于２．０９ｅＶ算例，最大径向速度为５　１００
ｍ／ｓ．在对上述最大径向速度进行比较，可以发现
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图７　Ｔｅ＝１．００ｅＶ时的电势和离子密度

Ｆｉｇ．７　Ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ　ｐｏｔｅｎｔｉａｌ　ａｎｄ　ｉｏｎ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｗｈｅｎ　Ｔｅ＝１．００ｅＶ

图８　不同电子温度下的离子速度相空间图

Ｆｉｇ．８　Ｉｏｎ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｐｈａｓｅ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｅｌｅｃｔｒｏｎ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

２．０９ｅＶ 算例大致为１．００ｅＶ 算例的２．０９０．５＝
１．４５倍．这是因为速度与电势差的平方根成正
比．因此，降低束流中的电子温度可以降低返流

ＣＥＸ离子的速度，从而降低返流电流．当中和器
工作正常并且耦合电压较低，不需要更高电压驱
动电子到束流中时，电子温度将较低．

３．３　离子发动机工作点特性的影响

实际飞行任务中，离子发动机会在不同的工

作点下运行，例如，ＮＳＴＡＲ离子发动机可工作在

５００～２　３００Ｗ，束流电流为０．５～１．８Ａ．选取如表

５所示工作点．
实际中，离子发动机的工作点发生变化，其所

有参数可能会发生相应变化．由于卫星电势、电子
温度等参数前面已考察，而不同工作点下束流离
子速度变化不大，因此这里认为工作点发生变化

时，其他参数不变，主要考查束流电流Ｉｂ 和推进
剂利用率ηｐ的影响．模拟中卫星星体电势为０Ｖ，
电子温度为２．０９ｅＶ．
根据束流电流Ｉｂ和束流离子密度ｎｂ、中性气

体密度ｎｎ０之间的关系式［２］，以及ＣＥＸ离子生成
率公式，可以得到ＣＥＸ离子生成率与工作点参数
间的关系式

ｎｃｅｘ～Ｉ２ｂ
１－ηｐ
η（ ）ｐ

σｃｅｘ（ｖｂｉ） （３）

其中ｎｃｅｘ为ＣＥＸ离子的生成率，σｃｅｘ（ｖｂｉ）为ＣＥＸ
离子的交换电荷碰撞截面，为束流速度ｖｂｉ的函
数，ηｐ为推进剂利用率．式（３）表明：ＣＥＸ离子生
成率同时与Ｉｂ，ηｐ 和σｃｅｘ（ｖｂｉ）有关，但ｖｂｉ对σｃｅｘ影
响不大，所以主要受Ｉｂ，ηｐ 影响．式（３）可用来来
估计同一位置处不同工况下ＣＥＸ离子的密度．从
表５中计算结果可以看出，ｎｃｅｘ计算值同根据公式

７７３１



航　空　动　力　学　报 第２８卷

表５　不同工作点下的离子发动机的主要参数

Ｔａｂｌｅ　５　Ｉｏｎ　ｔｈｒｕｓｔｅｒ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｏｐｅｒａｔｉｏｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

工况 Ｉｂ／Ａ ηｐ ｖｂｉ／（ｍ／ｓ） 测量位置处ｎｃｅｘ计算值／１０１２　ｍ－３ 由公式（３）推测的ｎｃｅｘ／１０１２　ｍ－３

ＭＬ８３　 １．４　 ０．８８　 ３８　７００　 ０．８

Ａ１　 ０．８２　 ０．５２　 ３８　７００　 １．８　 １．９

Ａ２　 ０．５２　 ０．３２　 ３８　７００　 １．６　 １．７

（３）推测得到的ｎｃｅｘ值非常接近．

３．４　卫星几何尺寸的影响

３．３节中的式（３）只能适用在卫星几何尺寸
给定的情况，不能用于评估不同卫星下ＣＥＸ离子
的返流情况．本节的研究目的是展示卫星星体尺
寸对ＣＥＸ等离子体的影响．在计算前首先考察计
算域的大小对计算结果的影响，结果表明影响不
大．然后采用 ＭＬ８６工况、电子温度Ｔｅ＝１．００ｅＶ、
卫星电势为０Ｖ时模拟了３种情况．图９给出了长
为１．４ｍ，半径分别为０．３ｍ和１．２ｍ的卫星周围离
子密度，半径为０．６ｍ的情况见图４．以卫星上方

图９　不同卫星尺寸下的离子密度 （单位：ｍ－３）

Ｆｉｇ．９　Ｉｏｎ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｓｉｚｅｓ（ｕｎｉｔ：ｍ－３）

３×１０１０　ｍ－３等值线为例，可以看出卫星直径越
大，等值线越靠近卫星的右侧面，表明在同一轴向
位置处卫星表面等离子体密度下降，相当于卫星
的右侧面起了屏蔽ＣＥＸ离子向后返流的效果．因
此，在评估不同卫星的ＣＥＸ等离子体返流的分布
时，需考虑卫星几何尺寸的影响．

４　结　论

分析了卫星电势、电子温度、推力器工作特
性、卫星几何尺寸等对相关因素对羽流特性的影
响，结果表明：

１）本例中，从推力器出口附近到卫星背面，

ＣＥＸ离子密度在１０８～１０１２　ｍ－３，由此形成的等离
子体鞘层，使得卫星电势的变化仅对其附近的电
势和ＣＥＸ离子密度有所影响，而对远离卫星表面
的位置影响不大．
２）电子温度对ＣＥＸ离子密度和电势结构的
影响不大，但电势大小大致随电子温度成比例地
增加，使得ＣＥＸ离子会被加速到更高的速度，返
流区的ＣＥＸ离子电流密度更高．
３）在卫星及离子发动机几何参数不改变的
情况下，束流电流和推进剂利用率发生变化时，可
以依据某一工况下已知的ＣＥＸ离子的密度，由

ＣＥＸ离子生成率与工作点参数间的关系式，比较
准确地估计同一位置处其他工况下ＣＥＸ离子的
密度．
４）卫星安装推力器的表面起着对ＣＥＸ离子
返流屏蔽的作用．因此卫星直径越大，同一轴向位
置处卫星表面等离子体密度越低．
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