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统对微推力器要求基础上，通过微推进技术原理开展分析，梳理出了满足要求的微推力器，包括冷气推力器、

波电离离子推力器、会切磁场型霍尔推力器和场致发射推力器 4种备选方案，并介绍了 4种推力器以及基于推力

器的无拖曳控制国内外相关研究现状。在此基础上，本文介绍了天琴计划开展以来针对这几种微推力器的研制

进展，并对后续应用于引力波探测的微推进技术研究方向进行展望。
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Abstract: Micro thruster is key to drag free control of space gravitational wave detection task. Based on
the micro thruster demand from drag free control system of space gravitational wave detection，the princi‐
ples of micro thrust technology are analyzed，which lead to the micro thruster satisfying demands includ‐
ing cold gas thruster，wave ionization ion thruster，Cusped field thruster and field emission thruster as al‐
ternatives. Their research status and drag free control based on them is also introduced in this paper.
Based on this，the developments of Tianqin Plan on these alternatives are introduced thrusters and the fu‐
ture research directions of micro propulsion technologies applied in space gravitational wave detection are
prospected.
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1 空间引力波探测任务对微推力器
的需求分析

空间引力波测量通常由相距数十万或数百万

公里的三颗航天器构成等边三角形，利用激光干

涉仪测量引力波引起的测试质量间微弱长度变化，

从而反演出引力波的相关信息。为了保证激光干

涉仪的高精度测距，航天器需要提供微重力水平

下高精度和高稳定性的超静平台，但是太阳光压，

宇宙粒子以及测试质量与腔体之间的耦合效应会

干扰测试质量的稳定运行，因此需要无拖曳控制

技术来实现这一要求［1］。

无拖曳控制原理如图 1所示，利用推进系统实

时抵消空间环境对卫星的扰动，使得卫星能够实

时跟踪内部惯性参考基准—测试质量，最小化卫

星与测试质量的相对位移，进而尽可能降低测试

质量所受非保守力加速度，保证科学任务的正常

进行。无拖曳控制系统由电容传感器等位移测量

装置测量卫星与测试质量之间的相对位移，将此

信号反馈给控制器以计算需要的补偿推力，微推

力器则依据推力指令精确快速输出相应推力，抵

消非保守力，并消除卫星与测试质量之间的位移

误差［2］。作为无拖曳控制系统的执行机构，微推

力器的输出性能很大程度上制约着无拖曳控制水

平。由此可见，微推力器是实现无拖曳任务的

关键。

执行引力波探测任务的航天器在所处轨道上

受太阳光压、宇宙辐射等干扰力为μN量级，受卫

星姿态、轨道及空间环境的变化，干扰力也可能

产生 0. 1 μN量级的连续变化，为了实时补偿这些

非保守力，需要推力器具有推力宽范围调节、高

分辨率、低噪声、快输出的能力。同时为了保证

任务周期，一般需要推力器实现工作寿命大于 104
h ［4］，这些要求对微推力器提出了严苛的挑战。以

欧空局空间引力波激光干涉天线任务 LISA （Laser
Interferometer Space Antenna） 为例，其所需要的

推力指标为：推力调节范围 5~30 μN，分辨率小于

0. 1 μN,噪声低于0. 1 μN/Hz1/2,寿命大于35 000 h[5]。
和其他的空间推进装置一样，微推力器所产

图1 无拖曳控制框图［3］

Fig. 1 The diagram of drag free control[3]
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生的推力仍然遵从于动量守恒方程，也就是说微

推力的大小由喷射的工质流量和比冲 （正比于工

质喷流速度） 共同决定。为了提高系统的有效载

荷，一般希望提升推力器的比冲，从而减少工质

的携带量。目前航天器采用的推进装置类型可分

为化学推进、冷气推进和电推进。化学推进利用

燃料燃烧的化学反应释放能量，并通过喷管加速

气体工质。冷气推进通过将高压存储的工质，一

般为N2通过拉法尔喷管喷出从而产生推力。电推

力器是利用电能加热或电离推进剂加速喷射而产

生推力。可以发现，空间推进的种类多种多样，

那么是否这些种类的推力器都可以应用于空间引

力波探测任务，各种推力器类型具有什么工作特

点呢？这需要通过对微推力器的原理进行梳理来

得到结论，如图2所示。

（1） 化学推进化学推进：：化学推进需要采用燃烧室，

小尺度下点火困难，推力的稳定性也很难满足要

求，因此难以实现小推力宽范围调节，无法适用

于引力波探测任务。

（2）冷气推进冷气推进：：冷气推进虽然响应速度较慢，

比冲较低，需要携带更多工质以提高寿命，但其

装置结构简单，技术成熟，因此成本较低，风险

较低，整体费效比也相对较低。此外，冷气推进

具备小推力宽范围调节，低噪声的特点，基本任

务满足要求，可以通过技术改进其响应速度较慢、

比冲较低的缺点使其具备完成引力波探测任务的

潜力［6-8］。

（3） 电推进电推进：：电推进装置可以分为电热式、

静电式和电磁式 3大类，可以采用气体、液体或固

态工质，因此种类繁多，工作原理大相径庭。但

这些电推进类型均可以采用电离和加速两大过程

进行总结，电离是为了在较低功率代价的条件下

实现工质的高效电离，加速则是为了进一步通过

对带电粒子施加作用力，使带电粒子加速喷出产

生推力。为了满足空间引力波探测的需要，需要

保证在微流量条件下的电离和加速效率，同时满

足噪声、分辨率、寿命、响应速度等其他指标的

要求。

对于气体工质来说，通过电子轰击原子产生

碰撞电离，磁约束放电以及基于电磁波注入的波

电离方式是常规的电离手段，但微牛级推进会面

临推力器流道尺寸过小的问题，电离产生的带电

粒子与推力器壁面的相互作用会大幅度增加，由

此会造成壁面损失增加，效率降低，甚至出现放

电不稳定。熄火等问题；一般可以采用平行于壁

面的磁场，有助于电子向阳极传导，稳定放电过

程，同时尽可能减弱壁面损失、保持放电效率；

液体工质则可以通过在工质表面施加强电场，利

用强电场产生场致电离，避免了气体工质小尺度

碰撞电离困难，壁面损失大等问题，因此具有很

高的电离效率；固体工质电离过程较为复杂，一

般需要注入较高能量，让固体工质烧蚀后进行碰

撞电离；激光或电火花放电是两种常用的电离固

体工质的手段，这两种方式一般通过脉冲放电，

推力稳定性较差，因此不适用于空间引力波探测

任务。

电离产生的带电粒子一般可以通过电热、静

电或者电磁加速引出产生推力。电热加速主要应

用于大推力场合，一般效率较低，电极的烧蚀也

存在较大问题。静电加速方式通过在栅极上施加

负偏压引出离子，而电磁加速则通过在通道内施

加电磁力引出准中性的等离子体。静电和电磁两

种加速方式互有优缺点，是目前最常见的两种加

图2 微推进技术分类

Fig. 2 The classification of micro propulsion
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速方式，也都具有在空间引力波探测任务中引用

的可能性。

根据上面的分析发现，除了冷气推力器以外，

基于磁约束或电磁波注入的电离方式、结合静电

或电磁加速方式、采用气体或者液体工质的推力

器类型，是可能应用于空间引力波探测的微推进

类型。具体而言，包括冷气推力器、波电离离子

推力器、会切磁场型霍尔推力器、场致发射推

力器。

在 LISA计划研制过程中，LISA团队同样针对

微推力器的选型进行了大量调研和分析。在 2017
年发表的 LISA任务提议中首次提出了可用于空间

引力波探测的 4种微推力器类型，包括冷气推力

器、胶体推力器、射频离子推力器和会切磁场型

霍尔推力器，如表 1所示。其中胶体推力器是一种

以离子液体为工质的场致发射推力器，射频离子

推力器据其放电原理属于波电离离子推力器。所

以本文从物理角度对可用于引力波探测任务的微

推力器的选型分析结果与 LISA团队判断一致，说

明微推力器类型选择是合理适宜的。

由于空间引力波探测任务无拖曳控制的超高

精度需求，对微推力器的指标要求相对于其他任

务的指标也有本质区别。对于微推进的其他应用

场合，例如航天器轨道保持和姿态修正等任务，

一般要求比冲和效率高，以节省燃料；羽流发散

角小，以减小带电粒子与航天器的相互作用。而

空间引力波探测任务对微推力器噪声、分辨率、

响应时间和推力调节范围的要求异常苛刻，因此

为了保证实现这些指标，比冲和效率等这些常规

指标是可以牺牲的。例如LISA Pathfinder上搭载的

冷气推力器，其比冲就只有不到 70 s，但噪声、分

辨率、响应时间和推力调节范围基本满足任务要

求，因此冷气推力器在空间引力波探测这种应用

场合是适用的。

需要强调的是，微推进系统所产生推力受到

流量电压波动、外部温度环境、电磁环境、壁面

形貌变化等各种因素的干扰，这造成微推进指标

的实现非常困难。例如在微推力器开环工作时，

常伴随推力漂移、噪声过大等问题。为了保证微

推进系统在整个任务周期内的指标要求，需要通

过精密反馈控制方法，尽可能实现微推力器的可

调可控设计，通过对推力的准确辨识和控制系统

设计，保证外界环境干扰下在整个任务周期内微

推进系统的指标都满足要求。

本文基于空间引力波探测任务需求和微推进

工作原理分析，首先明确了适用的微推力器类型，

分析了微推力器设计的主要矛盾，提出了基于精

密反馈控制的微推力器设计和控制方案。之后，

介绍了这几种微推力器的研究现状。在此基础上，

重点针对天琴计划开展以来这几类推力器的研制

进展进行了描述。最后总结了未来的重点发展

方向。

2 引力波探测微推进发展现状

通过任务分析发现，空间引力波探测任务对

微推力器提出了小推力宽范围调节，快响应速度，

高分辨率，低噪声和长寿命的要求。从各类微推

进技术原理角度出发，分析得到了冷气推力器，

波电离离子推力器，会切磁场型霍尔推力器和场

致发射推力器四种备选方案，在此基础上本节针

对这几种微推进技术面向引力波探测方面的发展

现状进行了梳理，具体描述如下。

2. 1 冷气推力器

冷气推力器，主要由电磁阀和喷管组成，是

一种结构简单，技术成熟的推力器［9］。冷气推力

器具备小推力宽范围调节，低噪声的特点，但响

应速度较慢，比冲较低，实际应用时应注意冷气

推力器的过滤器、减压器、压力传感器及多种阀

门的设计，以保证冷气推力器能够做到流量的宽

范围精确调节。目前，典型的冷气推进系统如图 3
所示。贮箱内存储高压气体，加排阀开启后，经

过过滤器过滤和两级减压装置进入冷气推力器，

在推力器中将高压气体的内能转换为动能，产生

推力。目前，随着微小卫星的不断发展，冷气推

进技术向着提高性能、降低功耗、小型化、集成

模块化方向不断发展［10］。

近些年来，在空间引力波探测等高精度测量

任务牵引下，冷气推力器开展微牛级设计并广泛

应用。2016年欧空局发射的LISA Pathfinder卫星平

台，布置了12台微牛级调控装置，实现了小于

表 1 LISA 2017年任务提议中微推力器选型

Table 1 The micro thruster type in 2017 task of LISA
推力器类型

冷气推力器

胶体推力器

射频离子推力器

会切磁场型霍尔推力器

技术等级

9
7（针尖），5（工质输运系统）

4
3
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3×10-10 m/（s2·Hz1/2） 的残差差分加速度噪声［11］。

目前NASA和ESA都在积极开展下一代超高精度无

拖曳控制卫星鹏泰的规划和研制工作。ESA在

GOCE的基础上提出了下一代重力场测量卫星

NGGM，并将微牛级冷气推力调控技术作为优选

方案［12-14］。

应用于引力波探测等高精度任务的微牛级冷

气推力器需要具备两种关键技术，分别为极小推

力冷气变推力技术和微流量控制技术。LEONAR‐
DO公司已在GAIA和LISA Pathfinder等卫星上实现

小推力冷气推力器的变推力调节技术，控制原理

如图4所示。

冷气变推力模块包含压电比例推力器和质量

流量传感器两个部分。模块根据上位机指令，先

将推力换算为流量，然后根据质量流量传感器反

馈值调节带喷嘴的比例阀的喉部面积，使气体收

敛至设定流量，从而实现推力的闭环控制［15］。目

前，微流量控制技术方面，压电比例阀驱动是首

选方案，这种阀门利用了压电元器件的逆压电效

应，具备绿色，低功耗、高精度、高分辨率、低

电磁干扰等优点，因此广泛应用于高精度流量控

制场景［16］。

2. 2 波电离离子推力器

波电离离子推力器的工作原理如图 5所示，电

磁波将能量馈入到放电室内的电子上，进入放电

室的工质气体与高能电子碰撞发生电离，产生的

离子被栅极间的强电场加速喷出，从而产生推力。

波电离离子推力器的关键技术在于能量的馈入，

能量馈入使得低工况下的电离率等性能参数得到

了提升，但同时也提高了推力器及其系统的复杂

度，降低了系统的可靠性，而且馈入效果不好会

造成能量的浪费，在实际应用中，要适当选择馈

入方式，以避免能量浪费。按能量馈入方式的不

同，可分为射频离子推力器和电子回旋共振离子

推力器（ECRIT）［17-19］。

图3 冷气推力器实物图

Fig. 3 Schematic of cold gas thruster

图4 极小推力冷气变推力推进技术

Fig. 4 The large thrust range technology ofmicro cold gas thruster
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射频离子推力器是将射频能量传输至射频天

线，在放电室内感应出轴向涡流电场对电子进行

加速并电离气体工质。吉森大学最早开展毫牛级

大功率射频离子推力器研究，开发了RIT-10等一

系列型号，推力覆盖 10~500 mN［20-24］。21世纪以

来，在 LISA等微牛级推力需求牵引下，吉森大学

设计了RIT-4和RIT-2两款微牛级推力器，如图 6
（a，b）所示，可实现 10μN推力输出。其中RIT-4
推力在束流电压为1000~1400 V时可达230 μN，对

应比冲 3 850 s，利用PID对束流进行反馈控制，显

示在微牛级推力的稳定性，如图 6（c）所示。此

外，Busek公司［25-26］，南安普顿大学［27］和宾夕法

尼亚大学也开展了微牛级射频离子推力器设计和

热力学仿真研究。

目前国内中科院力学所开展了应用于未来地

球重力场测量和引力波探测任务的射频离子推力

器研究，研制了 μRIT-2，μRIT-2. 5，μRIT-4［29］

等型号，其中μRIT-2（19孔）实现 50~253 μN调

节，推力 253 μN情况下比冲达 1 800 s。国内射频

离子推力器作为无拖曳控制主份执行器搭载“太

极一号”首次实现在轨推力调节验证，实现了

1. 5~60 μN的推力调节，噪声低于 0. 2 μN/Hz1/2，
分辨率为 0. 5 μN，响应时间小于 50 ms，比冲大于

60 s。
ECRIT通过将微波馈入到放电室内，在特定区

域的电子回旋运动与微波共振，从而加速电子并

电离工质。日本计划 2027年开展引力波探测，静

冈大学与东京大学合作针对基于引力波探测的无

拖曳控制任务设计了微牛级 ECRIT-μ1（图 7（a）
所示），可实现 20~316 μN推力输出（图 7（b）所

示），通过采用输入微波功率反馈控制，实现微波

的稳定输出，0. 1~1 Hz频段内，推力噪声低于 0. 2
μN/Hz1/2 （图 7（c） 所示），验证了微牛级 ECRIT
在引力波探测任务的可行性［30］。

2014年这款推力器搭载微小卫星 HODOYO‐

SHI-4［31］和PROCYON完成在轨测试 ［32］ ，验证了

微牛级 ECRIT作为微小卫星动力系统的可行性。

为 了 更 好 地 设 计 微 牛 级 ECRIT， 横 滨 国 立 大

学［33-34］，九州大学［35］和东京大学［36］分别基于模

拟和光谱等实验手段对推力器内等离子体密度等

参数进行诊断。

2. 3 会切磁场型霍尔推力器

霍尔推力器通过与壁面垂直的径向磁场来约

束电子，实现电子与工质的碰撞电离，产生离子

经电场加速喷出形成推力。径向磁场虽然能够有

效地约束电子，但造成电子迁移率较低，无法实

图6 （a）RIT-4实物图，（b）RIT-2实物图，

（c）RIT-4长时间工作温度及最后推力［28］

Fig. 6 (a)RIT-4, (b)RIT-2,
(c) temperature and final thrust after long work [28]

图5 波电离离子推力器工作原理图

Fig. 5 The work principle of wave ionization ion thruster
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现推力的宽范围调节。改进的会切磁场型霍尔推

力器则能有效地解决这一问题。

会切磁场型霍尔推力器由德国的 THALES
Electron Devices GmbH（TEDG） 提出［37］，工作原

理如图 8所示。在会切磁场型霍尔推力器中，相邻

永磁铁同极相对，从而产生会切场的磁场位型，

以束缚电子，增加通道内部的电离程度［38-39］。会

切场的磁场位型在大部分区域磁场均平行于壁面，

结合磁镜效应对等离子体进行约束，能够减少等

离子体与壁面的相互作用，增加会切磁场型霍尔

推力器的寿命，增强微流量推力大范围连续可调

过程中的稳定性［40］。会切磁场型霍尔推力器使用

的永磁铁易受温度等环境因素影响，因此在应用

过程中需选用高一致性、高稳定性的永磁铁，同

时注意保存环境。

德国的泰勒兹公司最早开展会切磁场型霍尔

推力器研究，但主要集中在中、大功率推力器设

计 ， 研 制 出 HEMP-T3050 （50mN@1500W） 和

HEMP-T30250（250mN@7000W） 两款推力器［42］。

其中，HEMP-T3050系列的 DM7样机实现了 5~
150 mN的连续可调推力，跨两个数量级的宽范围

调节能力，显示出了会切磁场霍尔推力器小型化

的潜在可能。与此同时，MIT的Courtney et al［43］针

对会切磁场型霍尔推力器的放电机理、模式转换、

等离子体行为等开展了研究，揭示出了一部分会

切磁场型霍尔推力器的典型特性如羽流形貌演化、

电势分布及离子加速过程等。在小型化推力器任

务需求牵引下，斯坦福大学的MacDonald et al ［44］

研制并报道了他们研制的小型化会切磁场型霍尔

推力器CCFT，其实现了 25~250 W功率范围内的连

续调节。在放电电压 300 V，阳极流量 8. 2 sccm

图7 （a）μ1实物图，（b）推力调节过程，（c） 1 ms和20 ms采样时间推力噪声测量

Fig. 7 (a) μ1, (b)thrust adjustment process, (c) thrust noise measurement at 1ms and 20 ms

图8 会切磁场型霍尔推力器工作原理［41］

Fig. 8 Work principle of cusped field thruster[41]
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（氪工质）下，其实现了 4. 6 mN的推力。之后，德

累斯顿工业大学开展会切磁场型霍尔推力器的小

型化研究，开发出 Full Size NG-μHEMPT和Minia‐
turised NG-μHEMPT两款推力器，分别可实现6~
4 800 μN和 29~86 μN的推力输出［45］。国内哈尔滨

工业大学于达仁团队同样开展了会切磁场型霍尔

推力器的小型化工作。其中，面向地球重力场探

测任务，研制了小功率会切磁场型霍尔推力器

CFT，其实现了 1~15 mN的连续可调推力［46］。而面

向引力波探测任务，其设计的μCFT推力器实现了

1. 8~112. 8 μN的连续调节输出，推力器闭环控制

可有效降低噪声，具备应用于无拖曳控制任务的

可能［47］。

2. 4 场致发射推力器

场致发射推力器原理如图 9所示，液体工质经

比例阀控制流量后流至发射极前端，在一定电压

与流量条件下形成射流，尖端局部电场迅速增强

使离子获得足够的能量后发射，离子与工质经静

电加速后高速喷出，形成推力［48-49］。场致发射推

力器具备推力下限低、宽范围可调、精度高、比

冲高等优点，但存在腐蚀与寿命问题。在实际应

用过程中，场致发射推力器效果受液滴大小影响，

应严格控制发射极等部件的加工精度。按工质的

种类可分为非金属场和金属工质场发射推力器。

非金属液体工质场发射推力器一般采用强极

性液体作为工质，也被称之为胶体推力器。空间

引力波探测技术验证卫星 LISA Pathfinder搭载了 8
台 Busek公司研发的 ST-7胶体电推进器并成功完

成飞行测试，在轨实现了 0. 1 μN/Hz1/2的推力噪声

水平，4. 35~35. 8 μN的推力变化范围和 0. 08 μN
的推力分辨率水平，证明其推力性能达到空间引

力波探测卫星的需求［51］，但也暴露了微型阀制造

不合格，推力器腐蚀等问题。针对此，有研究者

在微型阀设计等方面进行了研究［52-53］。Busek同时

完成了 3 300 h的寿命试验［54-55］。国内华中科技大

学、清华大学、北京航空航天大学等单位开展微

牛级胶体推力器研究。2002年清华大学报道了一

款基于MEMS的胶体电推进器，可产生 6. 8 μN的

推力和μN·s量级的单脉冲冲量［56］，华科团队设计

的样机推理输出为 8. 14~84. 4 μN，并进行推力控

制系统设计，为后续型号研制奠定基础。

金属工质场发射推力器采用液态金属作为工

质。 ARCS （Austrian Research Center Seibersdorf）
和 Alta公司分别开展铟和铯 FEEP的研究。铟

FEEP方面，ARCS研制了 FEEP-25、FEEP-100等

多款超高精度铟 FEEP推力器样机，如图 10所示。

其中，FEEP-25推力器的推力为 1~25 μN［57］，In-
FEEP-100工程样机推力为 0. 1~100 μN，推力分辨

率 0. 01 μN， 推 力 噪 声 在 1 000 s 内 小 于 0. 15
μN ［58-59］。为满足 LISA Pathfinder任务的 100 μN推

力的要求，ARCS于 2007年研制了含有 9个针式

FEEP推力器的簇，并针对性地进行了 3 650 h实
验 ， 实 验 结 果 符 合 LISA Pathfinder 的 使 用 要

求［60-61］。此外，上海交通大学也设计两款针式铟

FEEP原理样机，最大推力分别为2 μN和60 μN。
Alta公司开展了铯 FEEP的研究，先后推出了

FEEP-5和 FEEP-150等产品。FEEP-5推力范围为

1~100 μN，于 2005年完成飞行样机鉴定［62］。之后

为了满足 LISA Pathfinder等高精度空间测量任务，

设计了FEEP-150，推力范围为 0. 1~150 μN，比冲

为 4 000 s，最大推进剂质量为 92 g［63］，并于 2012
年完成了针对LISA Pathfinder任务的 3 515 h的寿命

测试［64-65］。

2. 5 基于微推力器的无拖曳控制研究现状

微推力器作为无拖曳控制系统的执行机构，

控制律影响着微推力器的功能，而微推力器性能

图9 场致发射推力器工作原理图［50］

Fig. 9 Work principle of field emission field thruster[50]
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影响着控制律的作用效果。基于微推力器的无拖

曳控制要求推力器具有推力宽范围调节、高分辨

率、低噪声、快输出的能力，而推力器本身的限

制要求控制方法能够提升系统鲁棒性，并且能够

处理非线性问题。

基于微推力器特性的无拖曳控制系统建模，

是微推力器研究的重要一环，对于理解无拖曳控

制对微推力器需求，以及评估微推力器实际工作

参数对无拖曳控制系统的影响均具有重要意义，

欧美等国在这方面进行了大量工作。

Maghami et al［66-67］在研究中采用推力器噪声为

强度 0. 1 μN/Hz1/2的白噪声模型，针对 LISA Path‐
finder中的 ST7-DRS （Space Technology 7，Distur‐
bance Reduction System）系统，使用经典方法对耦

合姿态、无拖曳的 7个自由度设计了 PID控制器，

随后对包含航天器和两个测试质量块在内的 18个
自由度进一步设计了PID控制器。其团队对于由推

力器噪声、测量噪声和外部干扰而对测试质量块

产生的影响进行了评估验证，仿真结果表明在 1~
30 mHz频率范围内，航天器相对于测试质量快的

位移低于 10 nm/Hz1/2，质量块的残余加速度小于 3×
10-14m/（s2·Hz1/2）。但这项研究并没有针对实际的

推力器噪声频谱进行优化设计，也没有考虑推力

范围限制，仅仅是在频域上对于系统的稳定裕度

进行了分析。

由于PID控制器的阶次有限，其参数调整对于

系统的性能优化能力有限，所以只能作为在方案

设计中的初步性能估计，对于高精度的科学实验

平台难以满足要求。为了应对复杂的空间环境，

增强系统的鲁棒性能，采用H∞方法将频域性能指

标转换为对灵敏度函数的需求，以满足系统鲁棒

性要求。

Fichter 和 Gath等［68-69］ 在基于场发射推进器

（FEEP）的 LISA Pathfinder控制研究中，首先将卫

星动态模型 （姿态、无拖曳和静电悬浮控制） 进

行解耦处理，再将每一个解耦回路的频域性能指

标转化为对闭环系统灵敏度函数的要求，并在设

计过程中考虑频段（10-4~1 Hz）下不同的推力噪声

水平（当推力小于 25 μN时噪声水平低于 0. 1×10-6
N/Hz1/2，反之低于 0. 5×10-6 N/Hz1/2），然后利用H∞
回路成形技术进行鲁棒控制器设计，仿真结果表

明控制器既满足无拖曳控制回路要求，也满足测

试质量块残余加速度要求 （小于 3×10-14 m/(s2·
Hz1/2)），但设计分析中并没有考虑推进器的推力范

围限制。

Saage等［70］考虑到推力范围和推力转换速率对

于线性控制器设计的限制，提出了一种在控制器

设计过程中直接考虑限制因素的设计方法，控制

设计以胶体微推力器为执行机构，考虑其在质量

流控制下的推力范围为 5~30 μN，以及最大 0. 8
μN/s的推力转换速率，将单个推力器的限制因素

分配到单个回路中，同时考虑推力器的噪声频谱

优化（闭环系统的灵敏度函数要求），通过控制推

力器的质量流和推进剂场电压来设计标准H∞控制

器设计，再根据实际系统要求对控制器参数进行

了优化，并用 LISA Pathfinder/ST7任务背景进行了

验证，结果表明质量流和电压驱动能够显著改善

性能，同时保持推进器不超出范围限制。

3 天琴计划微推进技术研制情况

微推进系统是空间引力波探测的关键技术之

一，国内在该方向的研究水平距离国际先进水平

还有一定差距。2014年由中山大学率先在国内提

出了天琴计划，旨在开展我国的空间引力波探测

任务，对相关的关键技术和科学问题开展研究，

其中微推进系统的研究是其中一项重要的工作。

（a） （b）
图10 ARCS研制的FEEP（a） FEEP-25，（b） FEEP-100
Fig. 10 (a) work FEEP-25, (b) FEEP-100 developed by ARCS
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天琴计划开展以来，相关单位从面向空间引力波

探测的微推进任务分析出发，开展了冷气推力器、

波电离离子推力器、会切磁场型霍尔推力器和场

致发射推力器 4种微推力器的研制，并取得了关键

技术突破，下面具体描述。

3. 1 冷气推力器研制情况

北京控制工程研究所面向引力波探测任务，

开展了微牛级冷气推力调控技术研究，并在“天

琴一号”上实现在轨验证，设计的冷气推力器模

块如图 11所示。这项技术的关键点在空间宽调节

比小推力调控装置设计及控制算法两方面。

在小推力调控装置方面，北京控制工程研究

所基于大挠度弹性理论和流体边界滑移理论研制

出了用于微流控的压电比例阀，其核心部件长寿

命无拖曳航天器用分布式压电驱动组件，该驱动

组件采用独特的精确预载技术、冗余布局技术、

新型放大保持架技术和驱动方法，并实现在轨应

用。基于前馈模型的快速响应控制算法，在轨实

现了推力收敛。2019年首次在轨使用冷气推力闭

环调控装置成功开展了 50余组加速度、位移无拖

曳控制，为我国空间无拖曳航天器的探索任务发

展奠定了基础。

天琴一号上所搭载的冷气微牛顿推进器的推

力分辨率约为 0. 1 μN。在轨实验测量的结果表明，

推力能够实现从 1~60 μN的精确调节，结果如图

12(a)所示。惯性传感器测得实际推力Fact与指令给

定的推力Fcmd能很好地吻合，如图 12(b)所示［8］。对

于微牛顿推进器输出保持不变的时期，发现推力

的整体噪声在0. 1 Hz时为0. 3 μN/Hz1/2。

3. 2 波电离离子推力器研制情况

西北工业大学设计了 2 cm ECRIT离子推力器，

为了能够实现小推力下宽范围调节，西工大团队

采用了模拟和光谱诊断等手段开展磁路和天线位

置等参数的影响研究，以此为基础对推力器进行

优化设计。

2015年，西北工业大学开展了 2 cm微推力

ECRIT离子源和中和器的静磁场和微波电磁场的数

值计算研究［71］，设计出第一套氩工质 2 cm ECRIT
离子源 ［72］，放电如图13所示。

近年来，在空间引力波探测任务需求下，西

工大开展了 2 cm ECRIT的推力调节实验研究。实

图11 0. 5~50 μN冷气推力模块

Fig. 11 0. 5~50 μN cold gas thruster

图12 指令力Fcmd与实际力Fact的线性拟合

（a）惯性传感器对微牛顿冷气推进器的在轨校准，（b）惯性传感器测得的微牛顿推进器1~60 μN的动态范围

Fig. 12 Linear fitting of the command force Fcmd and the actual force Fact (a) in-orbit calibration for the micro-Newton cold-gas thrust‐
er by the inertial sensor, (b) dynamic range of the micro-Newton thruster from 1~60 μN, measured by the inertial sensor
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验结果表明：减少离子源内等离子体极低密度区

对应的栅极孔数量能够将推力下限降低至 1 μN，
并保持推力上限大于 100 μN；优化后的 2 cm
ECRIT离子源在流量 0. 1 sccm、微波功率 0. 5~2. 0
W、加速电压 150~1 850 V 条件下，推力可在

1. 38~139. 18 μN的范围内推力连续调节，如图 14
所示。

为优化推力器设计，西工大针对 2 cm ECRIT
开展了模拟和实验研究。实验方面，西工大开展

了不同磁路和天线位置的研究 ［73-74］，结果表明中

和器对离子源束流引出的影响较小；功率和流量

为 1 W、0. 1 sccm的中和器与功率和流量为 2 W、

0. 3 sccm的离子源能良好匹配工作，性能指标为离

子束流 5. 3 mA、放电损耗 337. 5 W/A、推进剂利

用率 24. 7%、推力 368. 6 μN、比冲 1 277. 6 s、中

和器耦合电压 17. 4 V。同时，西工大采用朗缪尔

探针对2 cm ECRIT离子源进行诊断［75］，结果表明，

在相同的功率和气体流量下，磁路会影响等离子

体参数的峰值及其分布。模拟方面西工大采用二

维三速度分量全粒子 PIC/MCC方法对 2 cm ECRIT
离子源进行不同磁路结构的数值模拟研究。研究

发现，当 ECR区位于天线下游时，栅极前等离子

体密度较高，故离子源的引出束流模拟得到的等

离子体形位分布与实验诊断的相吻合。

3. 3 会切磁场型霍尔推力器研制情况

哈工大从 2011年开始开展会切磁场型霍尔推

力器的研究，对推力器结构参数的影响进行研究

来匹配磁场设计，同时采用附加电离手段解决低

工况下电离率低的问题。

哈工大设计的会切磁场型霍尔推力器如图 15
所示，实验结果表明，4 mm口径会切磁场型霍尔

推力器在 0. 15~0. 25 sccm气体流量、150~350 V阳

极电压下，推力可实现 1. 8~112. 7 μN范围的连续

可调。

在工质流量下降、推力器尺寸缩小的条件下，

会切磁场型霍尔推力器工作的工质流量下限、工

作电压下限以及工作性能均受到限制。因此，哈

（a） （b） （c）
图13 2 cm氙工质ECRIT（a）样机（b）放电（c）中和实验

Fig. 13 2 cm ECRIT based on Xe (a) thruster device(b) discharge image (c) neutralization experiment

图14 ECRIT推力随屏栅电压的变化情况

Fig. 14 ECRIT thrust change with grid voltage
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工大基于微牛级会切磁场型霍尔推力器开展了附

加电离调节手段的研究。实验证明，采用附加电

离手段可以实现推力器在小流量工况下电离过程

的增强，大大降低了推力器工作的工质流量下限，

使推力器可以实现在 0. 04 sccm下的有效工作，相

比于目前国际上现有的会切磁场型霍尔推力器下

降了近一个数量级。推力器实现了低流量下 2~30
μN连续可调的能力。在可调节参数中，阳极电压

由于调节效果平滑，响应速度快，模式稳定性好，

成为了最理想的首选调节参数［76］。

此外，哈工大开展了会切磁场型霍尔推力器

的闭环系统设计，流程如图 16所示。考虑到工质

流量供给系统属于大惯性环节，时间常数为 s量
级，远超推力器闭环控制周期，因此工质流量采

用基于推力指令的开环调节策略，实现推力的粗

调。阳极电压作为放电参数，可以快速精确调节。

所以阳极电压采用闭环控制结构，高精度实现推

力指令。

哈工大基于会切磁场型霍尔推力器在推力长

期定工况工作和推力小阶跃变化两种情景下开展

了推进系统开环和闭环控制系统下仿真运算，结

果如图 17和图 18所示。仿真结果说明，推力器的

闭环控制能够有效降低推力噪声，在存在流量噪

声 的 情 况 下 通 过 调 节 电 压 实 现 推 力 的 精 确

输出［3］。

3. 4 场致发射电推力器研制情况

场致发射推力器在应用到引力波探测等任务

时，面临着推力下限不够低，上限不够高，推力

调节响应速度慢等问题。面向引力波探测任务，

华中科技大学和上海交通大学分别开展了微牛级

非金属工质和金属工质场致发射电推力器研究。

图15 （a）直流型会切磁场型霍尔推力器，（b）推力调节范围

Fig. 15 (a) DC type Cusped field thruster, (b) thrust adjustment range

图16 推力器闭环控制示意图

Fig. 16 Schematic diagram of thruster closed loop control

图17 定推力开闭环推力噪声幅值谱密度

Fig. 17 Amplitude spectral density of thrust noise
in open closed loop with fixed thrust
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华中科技大学利用MEMS微纳加工技术实现更小的

发射极，降低推力下限，通过电压闭环系统实现

微推力的快速调节；上海交大则提出推力器簇和

整体式多针发射极来实现推力上限。

非金属工质场发射推力器的结构如图 19(a,b)所
示。其中发射极是液体工质场发射推力器的核心

部件，尺寸的减小能够降低推力下限。为了达到

这一目的，华中科技大学基于MEMS微纳加工技术

探索了硅基毛细管发射极制造工艺。通过离子束

诱导深硅刻蚀与等离子体各向同性刻蚀工艺，实

现了管道内径小于 5 μm、长度大于 50 μm的毛细

管加工，如图 19（c，d），结构深宽比大于 10∶1，
并具有顶端针尖结构以增强电场。MEMS工艺可一

次性加工出大量毛细管发射极从而组成阵列化结

构（图 19c），进而实现更高的单位面积发射效率，

并且通过对发射极数目的阵列化控制组合是实现

宽范围微推力调节的重要手段。

图18 推力小阶跃下输出结果

Fig. 18 Output results under small thrust step

图19 （a） 液体工质场发射推力器工程样机示意图； （b）发射极-电极结构示意图

（c-d） MEMS微纳加工微型毛细管发射极阵列；（e） 样机点火实验（工质：EMI-BF4）
Fig. 19 （a) Schematic diagram of engineering prototype of liquid propellant field emission thruster;

(b) Schematic diagram of the emitter-electrode structure; (c-d) MEMS micro fabrication of micro capillary emitter array;
(e) Ignition test of prototype (working medium: EMI-BF4)
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基于MEMS技术进行发射极优化后，华中科技

大学进行了非金属工质场发射推力器的性能验证

实验，如图 20所示：调节发射电压与工质流量可

实现 8. 14~84. 4 μN的推力输出；2V发射电压变化

测得推力变化值为 0. 1 μN（图 20a）；样机在几种

稳定发射状态下采集的发射电流噪声功率谱密度

如图 20b所示，换算在不同推力输出下推力噪声本

底在 0. 01~10 Hz频段均低于 0. 1 μN/Hz1/2；实测

50、100 μm内径发射极在流量-电压控制下的稳定

发射域如图 20c所示。在稳定发射域外，工质流量

或发射电压过大/过小均会引起推力器发射失稳，

产生不同发射电流信号［77］，进而导致推力噪声的

抬升（图 20d），甚至引起羽流带电粒子轰击电极

板，导致推力器结构损伤或直接短路失效［78］。因

此在推力器使用中需保证电压-流量的匹配关系以

实现推力的连续稳定输出。

为了实现推力的快速调节，华中科技大学设

计了基于电压大范围调节的控制方案，如图 21(a)
所示。系统由推力器本体模块、电源模块与测量

和控制器模块构成。通过对束流电压和束流电流

测量，实现推力的在线评估，作为反馈量，通过

实时调节电压，实现推力高分辨率稳定输出，形

成闭环降低噪声并保证推力指令的实现精度，如

图 21(b,c)。在原理样机实测中，通过电压的快速变

化可实现推力的快速调节，50 V电压阶跃对应的

推力调节响应时间小于 5 ms，如图 21(d)，远高于

空间引力波探测任务所要求的推力响应时间小于

50 ms指标。

为了提高金属工质场发射推力器的推力上限，

上海交大选择针式发射极 FEEP方案。在保持高比

图20 原理样机测试数据

Fig. 20 Test data of principle prototype
(a) emission current value under different voltage / mass flow; (b) emission current noise power spectral density.

(c) stable emission region of two emitters under flow voltage control; (d) current noise comparison of stable / unstable emission mode
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例离子发射时，单针 FEEP的推力最大仅十几微

牛；推力再大，羽流中金属液滴的发射比例将增

加，推进剂的质量效率急剧下降，发射也逐渐变

得不稳定。单针 FEEP的推力偏小，无法达到空间

引力波探测要求的微推进系统最大推力 100 μN。
为此，上海交大提出两种方法来提高推力，一是

秉持模块化理念，通过增加单针 FEEP的数量形成

FEEP簇；二是采用包含多个发射针的整体发射

极，分别如图22和图23所示。

4 总结与展望

空间引力波探测任务需要无拖曳控制技术提

供一个超静平台来完成激光干涉测量任务，微推

力器作为无拖曳控制系统的执行器，需要具备宽

范围调节微小推力、低噪声、高分辨率、快响应

和长寿命的特点，具有极大的挑战性。本文通过

对微推进的工作原理进行梳理，总结出了冷气、

波电离离子、会切磁场型霍尔和场致发射器 4种最

图21 （a） 胶体推力器系统控制原理框图；（b） 推力调节控制算法仿真结果：0. 1 μN推力变化；

（c） 推力调节控制算法仿真结果：开环/闭环运行推力噪声对比；（d） 50 V发射电压变化对应推力响应时间实测值

Fig. 21 （a）Control block diagram of colloid thruster system; (b) Simulation results of thrust regulation control algorithm: 0. 1 μN
thrust change; (c) Simulation results of thrust adjust control algorithm: comparison of thrust noise between open-loop and
closed-loop operation; (d) The change of 50 V emission voltage corresponds to the measured value of thrust response time

图23 采用整体式多针发射极的FEEP推力器

Fig. 23 FEEP thruster with integral multi needle emitter

图22 FEEP推力器簇

Fig. 22 FEEP thruster cluster
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有可能应用于空间引力波探测任务的微推进类型，

这与国际的看法不谋而合。在此基础上对这几类

推力器的工作原理、国内外的研究现状进行了介

绍，同时重点针对天琴计划这几类推力器的研制

进展情况进行了描述。天琴计划相关单位针对这

几类推力器都进行关键技术攻关，部分实现了引

力波探测任务指标，进一步验证了几类微推力器

在空间引力波探测任务的可行性。

面向空间引力波探测的微推进技术的研制进

展总体上是可喜的，但是距离实际应用尚有较大

的差距。在微推进系统集成、基于微推力器实际

工作特性的无拖曳控制系统建模以及微推进的高

置信度快响应测试平台等方面仍需要尽快研制进

展。在天琴计划的牵引下，通过良性的组织管理

和交流机制，对重点关键的科学问题持续不断地

攻关，有望在近期内进一步取得突破，从而满足

空间引力波探测任务对微推进技术的迫切需求。
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