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基于粒子模拟的舱内布局对霍尔推进器

真空羽流的影响
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（中国航天科技集团有限公司
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摘　　　要：对霍尔推进器地面测试过程中真空环境下的羽流流场进行模拟研究，通过直接蒙特卡洛

（ＤＳＭＣ）方法进行多种布局方式下的系列数值模拟，重点研究地面测试设施中舱内的抽氙冷板、束流挡板在

不同布局环境下对真空羽流流场的影响。数值模拟结果显示：抽氙冷板的布局位置对羽流流场影响较不明

显，但应考虑舱内各处均布以防压力局部集聚过高形成阻力；束流挡板对返流粒子的抑制作用明显，对抽氙冷

板等具有较好的防护功能，但也同时改变了羽流流场分布，甚至会影响到推进器的放电特性和性能表现。通

过该数值模拟方法可以实现对舱内工艺设备的设计指导，对抽氙冷板、束流挡板等进行布局优化，继而为推进

器地面测试提供更为有效的测试环境。
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　　真空羽流是指推进器工作时，其喷流向外部

真空环境膨胀形成的羽毛状流场。传统化学推

进羽流的成分主要是化学反应产生的中性分子

和原子，其运动速度较低且无电磁场的影响；而

电推进羽流的成分是推进工质电离产生的等离

子体及溅射污染物等，且运动速度较高，电磁场

强烈耦合。

电推进地面测试系统中，由于真空获得泵组

抽速限制和真空设备的泄漏放气等特点，所有模

拟真空设备都不可避免地具有本底气体。当推进

气体工质（主要为氙气工质）进入真空舱时，背景

压力会瞬间升高，直至泵组抽速、设备泄漏率和推

进器供给流量达到平衡。因此，电推进系统在地

面模拟真空环境下的测试存在影响其性能预测的

局限性。研究发现目前模拟真空环境对推进系统

的地面测试影响主要包括推进器性能和寿命、羽

流效应以及溅射污染等方面的影响，不同的真空

环境下推进器性能、背景气体返流、电离特性、推

进器溅射污染和振荡均有影响［１３］。对于较小功

率电推进系统在现有试验能力下均能满足其测试

要求，但未来对于大功率、长寿命电推进系统要求

更大、功能更有效的地面真空环境设施保障，以此

获取试验过程中精确的性能参数和验证数据。随

着推进器功率等级、流量和寿命等能力的不断提

高，真空环境下电推进的测试影响受地面模拟真

空环境（空间尺寸、背景气体压力、内部工艺设备

布局等）的影响也愈来愈大，其真空环境下推进器

的耦合影响已成为阻碍推进技术发展和研究的重

要议题［４］。

由于真空容器的体积一般较大，内部工艺设

备布局复杂，导致内部羽流环境压力及温度流场

较为复杂，因此难以通过传统计算方法进行设

计［５７］。本文采用直接蒙特卡洛（ＤＳＭＣ）方法对

真空羽流流场进行数值模拟研究，通过对抽氙冷

板、束流挡板的布局变换探究其对真空羽流流场

的影响，为后续电推进系统性能改进与验证提供

保证，最终实现为电推进真空测试试验及测试成

套设备制定标准和指导方针的目的，特别是随着

未来大功率、长寿命电推进系统的开发，这种需求

变得尤为迫切。

美国Ｍｉｃｈｉｇａｎ大学Ｂｏｙｄ等人
［８］采用ＤＳＭＣ

方法，建立了氙气工质从霍尔推进器扩散到真空

舱室内的流动模型，并将仿真结果与试验压力测

量值进行比较，研究发现地面模拟真空的有限压

力有许多不良影响。例如：地面测试过程中推进

器产生的推力更高，羽流更大，地面试验的羽流发

散角比空间试验更大。图１为 ＮＡＳＡ格林研究

中心Ｙｉｍ等人
［９］采用ＤＳＭＣ方法，通过一系列流

场模拟对地面试验真空装置中的总气体密度

（狀ｔｏｔａｌ）和背景气体密度（狀ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄ）等参数进行了详

细分析，研究的重点是背景气体本身而非评估其

和推进器运行的相互作用。研究认为背景气体在

试验过程中具有显著的速度，气体速度对推进器压

力的正确测量和充气流量的计算有较大影响，因此

需要将这些影响考虑在内，以正确描述推进器在不

同地面试验真空设备上的运行特性。此外，Ｍｉｃｈｉ

ｇａｎ大学 Ｗａｌｋｅｒ等人研究了不同工质流量下地面

真空环境内压力云图的函数关系，利用三维非结构

化ＤＳＭＣ方法立了计算模型，并在测试设备内安

装有５个校准的ＢａｙａｒｄＡｌｐｅｒｔ（ＢＡ）热阴极电离

规进行验证，对试验结果和数值结果进行了比对，

试验和计算数据显示了相同的趋势［１０］。

图１　ＮＡＳＡ格林研究中心真空流场计算模型

Ｆｉｇ．１　ＣａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆＮＡＳＡＧｌｅｎｎＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒ

美国Ｇｅｏｒｇｉａ大学Ｆｒｉｅｍａｎ等人提出了背景

气体返流模型与方法，如图２所示，研究了真空试

验装置中背景气体流动与霍尔推进器（ＨＥＴ）的

耦合问题。针对不同真空环境几何形状和泵位布

局，建立了设备背景流场分析模型。研究表明在

试验不确定度范围内，利用５ｋＷＰ５和１．５ｋＷ

ＳＰＴ１００预测以往的经验数据，背景气体返流模

９８９１



航　空　动　力　学　报 第３５卷

图２　典型推进器模拟真空环境下气体返流模型

Ｆｉｇ．２　Ｇａｓｒｅｇｕｒｇｉｔａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｔｙｐｉｃａｌｔｈｒｕｓｔｅｒｓｕｎｄｅｒｓｉｍｕｌａｔｅｄｖａｃｕｕｍ

型计算与经验测量值接近７０％
［１１１２］，图中相关物

理量含义参见文献［１１１２］。

１　羽流数值模拟过程

ＤＳＭＣ粒子模拟方法是模拟稀薄气体流动

问题的常用有效手段，适用于分子间的平均距离

远大于分子直径的流体力学问题，可以有效地模

拟稀薄气体的流动问题，用来计算非定常流的过

渡流场［１３１４］。该方法采用随机过程描述分子间的

碰撞，这就要求被模拟的气体分子呈杂乱无章的

状态，而且分子间的距离较大，通常克努森数犓狀

介于０．１～１０之间。从均匀稳定流态开始，模拟

过程中的时间参数可通过真实流动的物理时间来

认定。将物理空间划分若干个单元网格，以便选

择相互碰撞的分子对和对宏观流动进行抽样。通

常空间网格按照三维来处理，模拟分子的位置和

速度都是连续分布的，并且在计算机循环误差范

围内，质量、动量和能量是守恒的。

电子流体模型采用效率和精确性方面均较好

的混合粒子模拟ＰＩＣ（ｐａｒｔｉｃｌｅｉｎｃｅｌｌ）方法，适合

进行航天器电推进羽流问题的数值模拟。使用

ＤＳＭＣ方法，引入大量的模拟粒子，根据一定的

物理模型，模拟粒子之间的碰撞；引入ＰＩＣ方法，

将羽流流场的粒子分配到网格节点上，得到羽流

流场的电场分布，模拟电场作用下羽流流场中的

粒子运动［１５１６］。电推进器的工质是氙单质，经过

在电离室与电子的碰撞，羽流场中会存在多种粒

子，其中主要包含Ｘｅ、Ｘｅ＋和 Ｘｅ２＋这３种粒子。

重点考虑其中的两种碰撞：①动量碰撞，视为弹性

碰撞，用可变硬球模型来模拟；②电荷交换碰撞

（ｃｈａｒｇｅｅｘｃｈａｎｇｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎ），即 Ｘｅ、Ｘｅ
＋ 和 Ｘｅ、

Ｘｅ２＋之间的碰撞，具体表现为高速运动的Ｘｅ＋和

Ｘｅ２＋与低速Ｘｅ发生碰撞，产生低速运动的Ｘｅ＋

和Ｘｅ２＋和高速运动的Ｘｅ（原子）。跟踪粒子在运

动时间狋内发生碰撞的概率为

犘（狋）＝１－ｅｘｐ －∫
狋

０
狀犞ｒ犛ｔｄ（ ）狋 （１）

式中狀为背景粒子数，犞ｒ 为碰撞粒子的相对速

度，犛ｔ为碰撞截面面积。在计算过程中，每个时

间步长内粒子的碰撞概率为

犘＝１－ｅｘｐ（－狀犞ｒ犛ｔΔ狋） （２）

　　得到粒子碰撞的概率后，采用“舍选抽样”的

方法判断粒子是否发生碰撞，即利用随机数程序

产生随机数ｒａｎｄ，将该随机数与碰撞概率犘作比

较，决定离子是否发生碰撞。

本研究中用于模型建立的真空环境设备由主

舱与副舱组成，主舱尺寸为３ｍ×６ｍ，副舱尺寸

为１ｍ×１ｍ，中间通过大型高真空插板阀实现通

断。舱内氙气抽除通过低温冷头驱动抽氙冷板

（氙泵）的方式实现，此外舱内还配有束流挡板用

于高能粒子的溅射防护。根据优化原则及实际情

况，本研究拟定图３中４种模型方案。

方案１：推进器置于前方端部位置，抽氙冷板

（６块）全部集中在同侧端部，内部无防护装置；方

案２：推进器置于前方端部位置，抽氙冷板（４前２

后）前后分布，内部无防护装置；方案３：推进器置

于前方端部位置，抽氙冷板（６块）全部集中在前
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图３　研究目标模型

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｓｅａｒｃｈｍｏｄｅｌｏｆｔｅｓｔｆａｃｉｌｉｔｙ

端部一侧，防护装置采用推进器周围布置多层挡

板的形式；方案４：推进器置于前方端部位置，抽

氙冷板（６块）全部集中在前端部一侧，防护装置

采用束流挡板并置于后端部面对羽流方向位置。

根据前述方案建立非结构化网格如图４所

示，为减少计算量，在计算中采用一半的网格，降

低网格数量。为尽量与真实舱体结构符合，建立

网格时同时考虑了主舱及副舱，但同时也忽略了

一些细节。舱内抽氙冷板尺寸及其与推进器之间

的相对位置关系、束流挡板结构及位置一致。抽

氙冷板共设置为６块，抽氙冷板表面设置为自由

边界，即氙粒子到达抽氙冷板上随即删除该粒子。

由于网格结构比较复杂，为了能够比较全面

地展示舱内粒子分布情况，图５中采取上下两图

不同截面的方式进行说明，下半图采用水平截面，

上半图采用与水平面成２２．５°偏角的平面，该平

面包含１个抽氙冷板，方便进行对比分析。

图４　网格划分示意

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｍｅｓｈｉｎｇ

图５　分析截面示意

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆａｎａｌｙｔｉｃｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ

初始化参数根据以往经验总结设置：推进器流

量由给定的流量：１６０ｍＬ／ｍｉｎ，按照Ｘｅ（原子）：Ｘｅ＋

（１价）∶Ｘｅ２＋（２价）＝４∶４∶１的粒子数比分配，

经计算，设定为：３．１８５１９×１０１９、３．１８５１９×１０１９、

７．９６２９６×１０１８ｓ－１。离子的宏观速度如表１所示，进

表１　推进器模拟的基本参数

犜犪犫犾犲１　犅犪狊犻犮狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狋犺狉狌狊狋犲狉

参数 数值

出口外径／ｍｍ １００

出口内径／ｍｍ ６０

总流量／（ｍＬ／ｍｉｎ） １６０

羽流发散角／（°） ４５

１价氙离子速度／（ｍ／ｓ） １８０００

２价氙离子速度／（ｍ／ｓ） ２５４５６

氙原子温度／Ｋ ２７３

氙离子温度／ｅＶ ４

壁面温度／Ｋ ３００

等温模型参考温度／ｅＶ ３．５

参考电子密度／１０１６ｍ－３ １．０
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入流场时的热速度根据离子温度遵循 Ｍａｘｗｅｌｌ

分布随机生成，最终其实际速度为宏观速度与热

速度的之和。对于离子热速度信息缺乏实际的测

量结果，参考电子温度估计为３．５ｅＶ。所有边界

电场强度设置为０Ｖ／ｍ。

设定所有粒子撞击真空容器及束流挡板壁面

后中和成中性粒子，碰撞反射符合 Ｍａｘｗｅｌｌ模

型。除抽氙冷板和推进器壁面是粒子出口外，粒

子从其他边界面无法逃出。粒子与本底气体及壁

面的溅射效应暂不考虑。

２　结果分析与优化研究

２１　舱内压力分布

舱内背景压力是影响地面电推进试验测量数

据的主要影响因素。舱内压强由Ｘｅ、Ｘｅ＋及Ｘｅ２＋

粒子数密度构成。其中氙原子速度较慢，积聚效

应明显，同时由于氙离子撞击壁面后变为氙原子，

因此氙原子数量高于氙离子，是真空压力分布的

主要构成部分。

如图６所示，方案１中抽氙冷板集中于前端

部推进器所在位置，因而能够保证推进器周围压

力环境明显低于方案２布局。方案３和方案４舱

内抽氙冷板位置相同，不同的是束流挡板的位置

布局。从舱内压力的分布上来看，由于霍尔推进

器羽流发散角较大，方案３中位于抽氙冷板与推

进器之间的束流挡板布置可以有效实现羽流粒子

对抽氙冷板的防护，但其同时干扰了推进器羽流

流场，影响了舱内羽流分布，造成舱内后段粒子数

密度显著增大，其主要原因是速度较大的Ｘｅ＋离

子及 ＣＥＸ（ｃｈａｒｇｅｅｘｃｈａｎｇｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎ）粒子撞击

束流挡板后失去电荷，速度降至热运动速度，造成

粒子积聚。方案４中羽流粒子撞击束流挡板后进

入后侧封头处，造成封头内粒子积聚，压强增大，

束流挡板前方压强低于方案３，因此该种结构布

局可以有效捕获高能粒子，但从图中可以看出束

流挡板后方需要增加抽氙冷板，以提供气体出口

图６　舱内压强分布

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｃａｂｉｎ

进一步降低封头处压强。图６中横坐标狓为舱体

轴向位置，纵坐标狉为舱体径向位置。

２２　犡犲
＋离子数密度分布

Ｘｅ＋离子具有较高的密度和速度，是电推进

器羽流的重要组成部分。图７显示了４种方案下

舱内Ｘｅ＋离子数的密度分布。图中可以看出，方

案１和方案２对舱内Ｘｅ＋离子数密度分布影响不

大，而方案３前部的束流挡板有效限制了推进器

出口附近向后扩散的ＣＥＸ离子及大羽流扩散角

的Ｘｅ＋离子分布，方案４的束流挡板则大幅降低

了舱后段封头位置处的Ｘｅ＋离子分布。
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图７　Ｘｅ
＋离子分布云图

Ｆｉｇ．７　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＸｅ
＋

２３　犡犲
＋离子速度分布

Ｘｅ＋离子是粒子数密度中最大的组成部分，

由于其速度较高，因此是羽流流场中影响能量分

布的重要部分，是分析力效应、热效应及溅射污染

效应时的主要因素。图８展示了各个方案下的

Ｘｅ＋离子速度（狌）分布。

从图８可以看出抽氙冷板位置由于距离羽流

区较远，对Ｘｅ＋的速度分布的影响不大。通过对比

可以看出，方案３和方案４中的束流挡板显著降低

了其后方Ｘｅ＋离子的速度，使得Ｘｅ＋离子对抽氙冷

板的溅射效应显著降低。方案３中的环形束流挡

板对羽流流场的影响较大，对比可以看出，推进器

图８　Ｘｅ
＋离子速度分布云图

Ｆｉｇ．８　ＶｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＸｅ
＋

出口附近的ＣＥＸ粒子直接撞击在最内侧的束流挡

板平面上，继而变为低速运动的氙原子，后续的氙

离子与束流挡板周围的氙原子进一步发生电荷交

换碰撞，进而导致推进器出口喷出的高速Ｘｅ＋离子

的羽流发散角降低，最终影响羽流流场。方案４中

的端部束流挡板对其附近及封头处Ｘｅ＋离子的速

度降低作用明显，对羽流核心区域影响较小。

综合以上的分析结果，给出优化建议：在保证

同等抽速条件下抽氙冷板的布置方式与方案２相

同，即在推进器后方设置４块抽氙冷板用于为推进

器出口位置提供良好的本底环境。同时，将方案４

中的端部束流挡板位置前移，其余２块抽氙冷板置

于束流挡板后方，使得氙原子进入束流挡板后方后

被及时抽除，从而最大幅度地降低抽氙冷板对羽流

流场的影响，同时增大抽氙冷板的吸附效率。

３　结　论

对４种布局方案进行模拟对比分析可知：

１）抽氙冷板的布局位置对羽流流场影响较

不明显，推进器周围布局更多的抽氙冷板可为氙
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粒子提供更大面积的出口，有利于为推进器点火

提供更好的本底真空环境，但舱体内远离推进器

的位置也应考虑一定数量的抽氙冷板以防压力局

部集聚过高形成阻力。

２）方案３中位于推进器前部的环形束流挡

板对羽流流场影响较大，其影响了推进器出口附

近粒子的分布，使得大部分粒子处于束流挡板后

方，增大了舱体后段的粒子数密度，导致压强升

高。该方案中束流挡板对抽氙冷板的溅射防护效

果明显，但也同时改变了羽流的流场分布，导致对

大羽流发散角推进器羽流的测量误差的增大。

３）方案４中的端部束流挡板对羽流流场影

响较小，同时对返流粒子的抑制作用明显。束

流挡板能够将来流的高能粒子变为慢速的氙原

子，通过设置的束流挡板角度使得氙原子进入

其后方的封头内，对封头内的氙原子也具有较

好的“密封”作用，抑制了返流的氙原子与来流

高能Ｘｅ粒子间的ＣＥＸ碰撞，但存在的问题是封

头处的压强较大，应该增加抽氙冷板对其中的

氙气粒子进行有效抽除。

４）由于设备效应的影响，电推进技术已经

发展到必须为测试设备制定标准指导方针的地

步，以确保可靠的深空探测推进系统开发和测

试［１７１８］。特别是随着未来大功率、长寿命推进

器的开发，这种技术变得尤为迫切。通过探寻

内部真空环境布局对羽流流场的影响，有益于

开展推进系统真空环境下的测试等效性及有效

性偏差研究，可为后续我国深空探测型号实施

提供科学依据。
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