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摘 要：为了探究不同工况下微波离子推力器的推力特性，建立了微波离子推力器的推力估算模型。通过推力

架试验测量推力并分析误差，探讨了工质流量、微波功率和屏栅电压对屏栅电流及推力的影响。研究结果表明：

估算推力时，选择羽流发散修正系数为 0.98、离子能量修正系数为 1.02 时可以修正估算模型。通过推力性能试

验，可以发现栅极电压对推力的影响符合理论估算；微波功率和工质流量的增加主要影响放电室中氙原子的电

离数量，促进电离反应的进行，从而影响推力器的推力性能。
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Abstract： This study establishes a theoretical thrust estimation model for microwave ion thrusters， 

conducts thrust measurements using a thrust stand， and analyzes errors of thrust. Additionally， it 

explores the effects of propellant flow rate， microwave power， and grid voltage on grid current and 

thrust. Results show that using a plume divergence correction coefficient of 0.98 and an ion energy 

correction coefficient of 1.02 improves the theoretical estimation model. Experimental investigations on 

thrust performance reveal that the influence of grid voltage aligns with theoretical predictions. 

Moreover， increasing microwave power and propellant flow rate significantly affects the ionization of 

Xe atoms in the discharge chamber，promoting ionization reactions and consequently impacting thrust 

performance.
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空间引力波探测通常由三颗彼此相距数百万

公里的航天器在空间中构成等边三角形，利用激

光干涉仪测量引力波所引起的航天器间测试质量

的 微 弱 距 离 变 化 ， 进 而 得 到 引 力 波 的 相 关 信 息

（于达仁等，2021）。为了保证激光干涉仪的精度，

需要使用无拖曳控制技术维持卫星平台的超精超

稳飞行状态（Debra，2003；祝竺等，2022）。微推力器

是无拖曳控制系统的重要执行机构，用于产生推

力 补 偿 航 天 器 受 到 的 非 保 守 力（Funaki et al.，

2011）。目前，国内外开展的引力波探测计划如表

1 所示，可以看到应用于引力波探测的微推力器的

推力通常为微牛级，推力分辨率可达亚微牛级。

因此，微波离子推力器由于具有高比冲、高效率、

微推力、长寿命的特点（郑茂繁等，2019），在当今

的空间引力波探测任务中具有应用可行性。

微波离子推力器的工作原理（Drinkwater et al.，

2003）如图 1 所示，将微波发生器产生的微波耦合

到放电室，在放电室通入的工质气体中存在的少

量原初电子被微波电场加速后与气体分子发生非

弹性碰撞并使之电离，适当功率的微波与电子产

生共振从而使气体击穿，并在微波电源稳定的能

量输入下维持与电子共振，不断电离气体，维持

稳定放电，从而在放电室中形成由中性原子、电

子和离子组成的放电等离子体，等离子体加速喷

出产生推力（张天平等，2019）。

离子推力器的研究开始于 20 世纪 60 年代，目

前进入应用阶段（赵以德等，2023）。LISA 计划提

出将离子推力器应用于空间引力波探测中（Ziemer 

et al.，2004）。2003 年，日本成功将微波离子推力

器应用于返回式 MUSES-C 小行星探测器的主推进

中（Kuninaka et al.，1998）。日本在引力波探测项

目中，设计了微牛级微波离子推力器（Izumi et al.，

2012）。该微波离子推力器可以产生 20~316 μN 的

推力输出（Koizumi et al.，2015），并且在 0.1~1 Hz

频段内，其推力噪声低于 0.2 μN·Hz-1/2（Koizumi et 

al.，2018），其各项推力指标均验证了微牛级微波

离子推力器在引力波探测任务中的可行性。

对于电推进的推力性能研究，通常使用推力

架测量（Li et al.，2013）、羽流诊断方法（李斌， 

2019）等。NASA 通过钟摆式推力架来测量氙离子

推进器的推力，将推力转换为摆臂的位移、偏转

来表征推力的大小（Diamant et al.，2011）。意大利

的 Canuto et al.（2004）开发了一种双摆结构的推力

表 1　国内外引力波探测推力指标 1）

Table 1 Thrust requirements for gravitational wave detection 

programs domestically and internationally

范围/μN
分辨率/μN
响应时间/ms

噪声/（μN·Hz-1/2）

LISA

5~30

0. 1

100

0. 1

DECIGO

5~50

0. 1

50

0. 1

太极

5~50

0. 1

50

0. 1

天琴计划

5~100

0. 1

50

0. 1

  1） 数据来源于文献（Amaro-Seoane et al.， 2017；Kawamura et al.， 

2011； Guo et al.， 2010； Cyranoski， 2016）。

图 1　微波离子推力器工作原理

Fig. 1  Working principle of microwave ion thruster
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台架，因在双摆中利用了可变腔长的干涉仪，其

位移测量精度高，可以实现微牛量级以下的稳态

推力测力精度。北京航天计量测试技术研究所设

计了天平式测量装置，将被测的推进器固定在天

平梁上，设置电磁力反馈系统，通过天平发生的

位移变化来表征推力大小（赵宝瑞等，2000）。北京

航空航天大学设计一种带有方形靶板和挠性梁的

推力台架，当推进器羽流撞击靶板时，冲击力会

使梁弯曲，通过位移传感器对其进行测量，即得

到推力数据（Wang et al.，2018）。激光推进及应用

国家重点研究室研制了扭摆式推力台架，主要结

构由支撑架、电容式位移传感器等组成，推力器

产生推力时对支撑架产生力的作用，电容位移传

感器可测量响应推力的扭转平衡的挠度（Zhou et 

al.，2013）。

虽然微推力器推力性能的地面测量装置已经

相对较为成熟，并且地面实验大多在真空室中进

行，但由于空间环境比较复杂，存在温度、辐射、

压力等因素的影响，地面实验环境很难做到精确

地模拟。为了更好地对推力器的推力性能进行研

究，确保电推进器在轨工作的有效性，空间探测

任务中通常通过建立理论控制模型来测量推力器

的推力性能。北京空间飞行器总体设计部提供一

种基于 GNSS 精密定轨的圆轨道切向小推力在轨标

定方法，标定后的切向推力用于航天器轨道控制

（刘勇等，2014）。Chen et al.（2014）提出了一种推力

模型，并验证了基于 GNSS 精密定轨技术的推力估

算方法在低轨道和圆轨道卫星轨道变化中的有效

性。崔振江等（2019）利用在轨电推力器引起的角

动量变化进行电推力矢量标定与调整，并通过应

用实例验证了其可行性。Wu et al.（2004）通过在轨

飞行测试提出并评估了两种推进器标定方法：单

推进器脉冲法和自主法。此外，还有利用电学公

式对电推进器的推力进行计算，并基于实测数据

对微推力器的推力进行修正（黄宇飞，2013）。本文

在现有的在轨估计方法的基础上，以微波离子推

力器为研究对象，对其建立理论估算模型来开展

推力测量试验；基于推力架测量结果对理论估算

方法进行误差分析；修正模型后，通过组合调节

屏栅电压、工质流量和微波功率等工况，开展推

力特性研究，用于微波离子推力器的后续发展。

1 方 法

1. 1　理论估算模型

对于离子推力器来说，氙离子被加速到很高

的排气速度后喷出，产生的推力为 F = ṁi vi，其中

ṁi为氙离子质量流速，vi为氙离子速度，根据能量

守恒定律，离子的质量流速 ṁi = IbM q，排气速度

vi = 2qUa M，其中 Ib 为离子电流，Ua 为氙离子加

速的净电压，M为氙离子质量，q是氙离子电荷。

微波离子推力器试验系统如图 2 所示，离子光

学系统附近由于电子的热运动速度高于离子，所

以在屏栅表面会存在着等离子体鞘层，鞘层的厚

度 与 栅 极 电 压 、 电 子 温 度 有 关（Koizumi et al.， 

2018；颜能文等，2021）。等离子体鞘层的厚度为鞘

层边界面中心与加速栅间的距离，采用直流鞘层

的模型进行计算（迈克等，2007）：

Ls = 1.018λd( eUs

kTe ) 3 4
，

其中Us为栅极电压，λd为德拜长度，Te为电子温度。

图 2 的矩形虚线框子区域中，离子通过栅极孔

上方的鞘层聚集成离子束流，从而可以通过栅极

电流测量离子通量。离子束的能量取决于加载在

栅 极 上 的 偏 置 电 压 。 因 此 ， 理 论 上 可 以 根 据 偏

置 电压和电流来确定推力（Tani et al.，2019），即

F = 2M e Ib Ua ，其中 Ib 为屏栅电流，Ua 为屏栅

电压，M 为 Xe 的原子质量，e是电子的电荷。

但离子在被加速的过程中，离子运动的轨迹

并不是完全平行于推力器轴线，而是与推力器有

一定夹角，由于束流的发散，离子加速过程产生

的推力有径向分量，故计算推力时需要考虑羽流

发散角对推力损失的影响。同时屏栅表面存在着

等离子体鞘层，导致束流中离子的能量会略高于

屏栅电势（Keller et al.， 2014），因此将屏栅电势直

接代入计算推力会使结果与实际推力产生偏差。

基于以上的分析，引入羽流发散和离子能量修正

系数，推力估算公式变为

F = αβ 2M e Ib Ua，

其中α为束发散修正系数（羽流发散系数），β为离

子 能 量 修 正 系 数 ， 可 由 法 拉 第 探 针（FP，Faraday 

probe）和 阻 滞 势 分 析 仪（RPA，retarding potential 

analyzer）来确定（孟圣峰，2020；Zeng et al.，2021）。
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利用法拉第探针扫描的离子电流数据来测量

羽流发散角，对于试验所用的微波离子推力器，

假设在径向半径 r处束流发散方向与推力器中心轴

的夹角为 θ，则羽流发散修正系数为

α = ∫0

R2πrJ ( r )cosθ ( r )dr
Ib

，

其中R为束流半径，J ( r ) 为半径 r处束流离子密度，

θ ( r ) 为半径 r处的束流发散方向与中心轴线的夹角。

利用 RPA 探针来测量离子能量，收集极的离

子电流可以用离子的速度分布函数表示为

I (V ) = Acqini∫
u ( )V

∞
ui f (ui )dui，        （1）

其中Ac为收集极的有效收集极面积（m2），qi为离子

所带电荷量（C），ni 为离子数密度（m-3），V为离子

阻滞栅极的电压（V），ui 为离子速度（m/s）， f (ui )
为离子的速度分布函数。离子的速度为

ui = 2qiV
mi

.    （2）

对式（2）两边求微分，得

dui = qi2mi

1
V

dV， （3）

将式（2）和（3）代入式（1）中，对收集极的离子

电流公式进行展开，得

I (V ) = Acqini∫
V

∞ 2qiV
mi

qi2mi

1
V
f (V )dV，

对上式进行简化，并且等式两边对离子能量扫描

栅极电势V求微分，得

dI
dV = q2

i Acni
mi

f (V )，
dI
dV 为电流随着电压的变化率。可以看出，通过对

应电压下电流随电压的变化率，就可获得离子能

量的分布状况。通过该方法得到离子能量 Ei 后，

再测得该工况下的屏栅电势，即可得到离子能量

修正系数β = Ei Ua。

1. 2　推力台架测量

本文选择的推力架为靶式测力架，如图 3 所

示，金属靶盘与推力摆架连接，推进器羽流冲击

靶盘引起簧片发生形变，悬摆摆臂产生位移变化，

通过电容位移传感器检测可以间接测量推进器羽

流产生的冲击力，进而表征推进器产生的实际推

力。微推力器安装在橙色框架，推进器发射中轴

对准靶盘中心。相较于直接悬摆测试，避免了工

质软管、微波线缆等引入的额外刚度，可以较好

地保证摆架的性能。

在推力测量之前，需要采用推力模拟器对推

力架进行标定，推力模拟器用于产生标准的微推

力。为了抑制地面振动噪声的影响，该推力架使

图 2　微波离子推力器试验系统示意图（Meng et al. ， 2023）

Fig. 2　Schematic diagram of microwave ion thruster experimental system（Meng et al. ， 2023）

45



第 64 卷中山大学学报 （自然科学版中英文）

用 了 质 心 匹 配 方 法 。 该 推 力 架 的 测 量 范 围 在

1~110 μN，校准精度在 0.54% 左右，分辨率为 0.1 

μN，满足离子推力器推力测量的适用范围和精度

需要（Zou et al.，2023）。

羽流粒子入射到投靶表面时，考虑羽流粒子

的反射，真实力近似写为

F = (1 + kp
kf ) (Fmeas - Foff )，

式中 kp 为装置的弹性系数，Fmeas 和 Foff 分别为由传

感器读出的测量力和羽流粒子在靶面反弹作用产

生的额外推力（Chakraborty et al.， 2015）。

2 结果与讨论

2. 1　理论估算方法的误差分析

2. 1. 1　参数的确定　离子推力器在工作中，存在

羽流发散的现象。改变屏栅电压和微波功率对羽

流发散系数进行计算，结果如图 4 所示。可以看出

在不同微波功率和屏栅电压的情况下，羽流发散

修 正 系 数 均 介 于 0.96 与 0.99 之 间 ，α 可 取 平 均

值 0.98。

在微波离子推力器的束流引出过程中，离子

能量主要是由屏栅电压决定，但由于鞘层电势的

影响会导致束流中的离子能量略高于屏栅电势。

图 5 中，离子能量修正系数随着屏栅电压的增加而

下降。这是因为当屏栅电压升高时，屏栅表面的

等离子体鞘层厚度会变大，鞘层电势增加的比例

比离子能量增加的比例更大，导致离子能量修正

系数变小。离子能量修正系数 β在 1.019~1.029 之

间，β可取平均值 1.02。α和β的最小值与最大值之

间的相对误差约为 3% 和 1%，选择平均值是基于

实验数据的集中趋势，平均值能够有效反映整体

的特征。比较不同条件下的结果时，平均值也提

供了一个标准化的度量方式，使得不同数据之间

的比较更加合理。因此，采用α和β的平均测量值来

完善理论估算公式，对该推力器的推力进行估算。

2. 1. 2　理论估算模型的误差分析　使用推力架对

微波离子推力器的推力进行测量时，在推进剂的

流量为 0.1 sccm 的工况下，对微波功率切换过程中

的推力变化进行测量，每组功率切换过程持续 10

次。比如，3~5 W 为 3 W 到 5 W 来回切换 10 次，取

10 次切换工况的推力平均值，可以消除一些系统

误差。

在推进剂的流量为 0.1 sccm 的工况下，对两种

方法测量的推力进行对比，如图 6 所示。从图中可

以看到，推力架测量的推力台阶普遍高于理论估

算的推力台阶。试验所使用的真空仓能够达到的

真 空 度 在 10-3 Pa 的 量 级 ， 推 进 剂 的 流 量 为 0.1 

sccm，在真空度较高的情况下，氙气的流速仍然

图 3　打靶法试验装置和原理图

Fig. 3  Schematic diagram and device of target-based thrust stand

图 4　不同工况下的羽流发散修正系数α

Fig. 4　α under different conditions

图 5　不同工况下的离子能量修正系数β
Fig. 5　β under different conditions
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较高，使得中性原子产生推力影响，故使推力架

测量的推力台阶普遍较大。工质利用率是进入放

电室内部的中性原子被微波电离后被栅极引出成

为束流离子的比例值，与推力器放电室内部的电

离状态以及工质流量大小也即中性原子总量有关。

其计算式为（于博等，2024）：

η = Ib
Q ine

，

式 中 Ib 为 离 子 束 流（mA），Q in 为 工 质 流 量（mL/

min）。中性原子产生的推力 F = ṁv，中性原子的

速度 v可以根据分子热运动原理来估算。

在同一微波功率下，改变屏栅电压对工质利

用率的影响不大，从而根据工质利用率算出的中

性原子产生的推力也变化不大：在推进剂的流量

为 0.1 sccm，微波功率为 3 W，屏栅电压为 200~

800 V 时 ， 中 性 原 子 产 生 的 推 力 为 2.017~

2.110 μN； 在 推 进 剂 的 流 量 为 0.1 sccm， 微 波 功

率为 5 W，屏栅电压为 200~800 V，中性原子产

生的推力为 1.766~1.936 μN；在推进剂的流量为

0.1 sccm， 微 波 功 率 为 7 W， 屏 栅 电 压 为 200~

800 V， 中 性 原 子 产 生 的 推 力 为 1.614~1.828 μN。

从图 6 可以看出，两种测量方法的差值与计算得

到的中性原子的推力值基本一致；在推进剂的流

量 为 0.1 sccm， 微 波 功 率 为 3 W， 屏 栅 电 压 为

200~800 V 时，存在测量与理论估算差异较大的

情况，故 将 其 工 质 利 用 率 和 中 性 原 子 推 力 值 列

出，如表 2 所示。

从图 6 和表 2 可以看出，在低功率、高电压

时，两种测量方法的差值大于中性原子产生的推

力值，后续对于该机制需要进一步研究。结合其

他工况来看，理论估算方法的推力与推力架的测

量结果趋势相同，且两者差值与中性原子产生的

推力值基本一致，验证了理论估算方法可估算微

波离子推力器的推力。

2. 2　不同屏栅电压下的推力特性

下面，利用理论估算方法来分析微波离子推

力器的推力特性，该推力器使用的推进剂是氙气。

9 种工质流量（sccm）和微波功率（W）比值（0.03/1，

0.03/2， 0.03/3， 0.06/1， 0.06/2， 0.06/3， 0.1/1，

0.1/2，0.1/3）下，在大范围电压调节下的屏栅电流

变化规律如图 7 所示。可以看到，屏栅电流整体变

化范围在 0.3 mA 内，其随着屏栅电压的增加先整

体增加，但增加的趋势呈先迅速后缓慢的趋势。

栅极电压的增加实际上是改变了栅极上的鞘层形

状和位置，增强了离子的聚焦状态，栅极电压的

增加，不仅能增加离子通过率，还能提高引出的

离子速度，从而增大了屏栅电流。在栅极电压一

定时，微波功率的增加会使放电室中的电子温度

和密度变化，从而影响鞘层的厚度变化，导致屏

栅电流也随之变化。

同时，推力随着屏栅电压的增加而增加，如

图 7 所示。这说明了推力受偏置电压和电流影响，

屏栅电压增加，屏栅电流随之增大，其推力也是

图 6　测量与理论估算的推力对比

Fig. 6　Comparison of the calculation and

 thrust stand test of thrust

表 2　微波功率为 3 W、工质流量为 0. 1 sccm 时的推力对比

Table 2  Thrust at a microwave power of 3 W and working flow of 0. 1 sccm

屏栅电压/V

200

350

500

600

800

工质利用率/%

4. 71

5. 32

5. 98

6. 34

6. 80

中性原子产生的推力/μN
2. 110

2. 080

2. 054

2. 039

2. 017

测量与理论估算的差值/μN
2. 392

2. 651

2. 130

6. 093

10. 567
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必然增加的，与推力理论估算相符。

2. 3　不同微波功率下的推力特性

微波功率的大小对推力器的状态同样有着重

要的影响，微波功率会影响到放电室内部的电子

温度以及电子密度，影响氙原子的电离。图 8 给出

了屏栅电流和推力随着微波功率的变化。可以看

出，随着微波功率的增加，屏栅电流单调上升；

屏栅电压进一步增大，微波功率对电流的影响逐

渐减小；工质流量为 0.3 sccm 时，屏栅电流随着微

波功率的增加基本呈现线性增长；工质流量增加

到 0.06 sccm 时，屏栅电流增长曲线出现拐点；当

工质流量继续增加到 0.1 sccm 时，屏栅电流曲线出

现多个拐点。

图 7 屏栅电流和推力随栅极电压的变化

Fig. 7 Variation of screen current and thrust with screen voltage

48



第 4 期 雷玟，等：微牛级微波离子推力器的推力特性

依据离子引出光学原理可知，在离子欠聚焦

或过聚焦的情况下，并非所有到达屏栅的离子都

可以通过栅极加速并引出，随着微波功率的增加，

放电室中氙离子与电子密度增加，离子过聚焦的

状态得到改善，因此屏栅电流迅速上升。当工质

流量从 0.03 sccm 增加到 0.06 sccm，屏栅电流经历

陡增；再增加到 0.1 sccm 时，屏栅电流曲线的拐点

数量增多，较高气体流量下等离子体密度整体增

加，导致电流进一步地增大，推力器从低电流模

式转换到高电流模式，过高的流量是推力器发生

模 式 转 换 的 重 要 原 因（Hu et al.， 2016； 曾 明 ，

2018；李娟，2021）。此外，与屏栅电流的变化基

本一致，微波功率增加时，屏栅电流逐渐增大，

推力也随之增加；相同微波功率情况下，栅极电

压越大产生的推力越大。

图 8　屏栅电流和推力随微波功率的变化

Fig. 8　Variation of screen current and thrust with microwave power
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2. 4　不同工质流量下的推力特性

微波功率为 4 W 时，不同工质流量下屏栅电流

和推力的变化曲线如图 9 所示。可以看到，流量为

0.02~0.07 sccm 时，屏栅电流随着工质流量的增加

而逐渐增加；流量大于 0.07 sccm 时，电流缓慢增

加，主要是因为屏栅电流出现饱和现象。

在同样的微波功率下，低流量的工质进入放

电室参加电离过程时，由于氙原子占比较小，电

离反应会偏向正方向进行，促进了氙离子和电子

的生产，所以就会有更多的电子通过高于离子的

热运动速度扩散到屏栅上；同时流量增大，栅前

离子密度不断增加，可供引出的离子总数增加，

从而使得屏栅电流增大（胡展等，2020）。图 9 中，

在 0.02~0.1 sccm 工质流量范围内和不同的栅极电

压下，推力可以达到 110 μN。整体上，推力与屏

栅电流的变化规律是一致的，微波离子推力器的

推力随着工质流量的增加而逐渐增加；在较高工

质流量时，工质流量对推力的作用没有低流量状

态时明显。

3 结 论

以微波离子推力器为研究对象，本文建立了

理论估算模型，结合推力架试验对微波离子推力

器的推力进行测量和误差分析。理论估算方法使

用法拉第探针与 RPA 对羽流发散修正系数和离子

能量修正系数进行测算，选择羽流发散修正系数

为 0.98，离子能量修正系数为 1.02，采用推力架试

验，从中性原子产生的推力出发，对理论估算方

法进行了误差分析并修正。然后，探究了推力器

的工质流量、微波功率和屏栅电压对屏栅电流和

推力的影响。主要结论如下：

（1） 栅极电压的增加导致推力呈线性增加，

与理论估算的规律相符，屏栅电压从 50 V 增加到

800 V，推力在 0~13 μN 之间。屏栅电压的变化实

际上是改变了栅极上的鞘层形状和位置，还改变

了离子通过率与引出的离子速度，进而影响了推

力变化。

（2） 微波功率的大小会影响到放电室内部的

电子温度以及电子密度，主要影响放电室中氙原

子的电离程度，从而影响屏栅电流和推力。在工

质流量为 0.03 sccm 时，微波功率每增加 1 W，推

力约增加 4.6 μN。

（3） 工质流量的增加可提高放电室中可电离

的氙原子数量，促进电离反应的进行；同时流量

增大，栅前离子密度不断增加，可供引出的离子

总数增加，导致屏栅电流与推力增加。通过调节

工质流量，推力可以达到 110 μN。

图 9　屏栅电流和推力随工质流量的变化

Fig. 9　Variation of screen current and thrust with working fluid flow
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