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摘要    介绍了关于高压太阳电池阵引发的充电和放电效应的机理、模型及测试结果. 空间

站等低轨道航天器由于采用高压太阳电池阵会诱发结构体带电, 主要包括正常充电和快速

充电现象, 以国际空间站为研究对象在分析充电机理的基础上分别建立了快速充电的物理

模型, 计算得到典型环境下的快速充电脉冲特征以及正常充电电位幅度与观测结果十分吻

合. 结果表明, 快速充电是由出地影瞬间高压电池阵的帆板电压的快速启动所驱动的, 而环

境等离子体对玻璃盖片的充电未能快速响应并及时堵塞帆板的电子收集通道, 从而导致了

悬浮电位瞬间快速上升; 快速充电是一种非平衡的充电过程, 当发展到平衡态时即表现为

正常充电. 高压电池阵诱发的放电则与电池阵的结构特征密切相关, 在电池阵上“金属-介 

质-等离子体”构成的三结合部存在负电位梯度时会发生一次放电, 若一次放电出现于存在

高电压梯度的相邻电池串之间时会诱发二次放电, 二者都依赖于电池的结构参数. 通过实

验研究了一次放电和二次放电的阈值条件及其对电池结构参数的依赖关系, 结果表明采用

宽电池间隙、涂 RTV 胶对减缓两种放电均有显著效果; 但对于二次放电而言, RTV 胶的使

用在延缓二次放电的发生同时也增加了二次放电的严重性. 
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随着空间站及低轨道大平台卫星技术的发展 , 

对太阳功率的需求不断增加, 未来的大功率需求趋

势可到 10 kW~1 MW 量级. 满足大功率需求可通过

高电压和大电流实现传输, 但大电流传输带来的庞

大的功率电缆重量以及可观的欧姆损耗问题使该方

法很不可取, 因此, 采用高电源电压(100~1000 V)和

低电流传输的高压太阳电池阵 (High Voltage Solar 

Arrays, HVSA)成功地避免了上述困难, 大型航天器的

必然趋势. 然而高压太阳电池阵在等离子体环境中

又会诱发严重的充放电问题(Tribble, 1993; Hastings

等, 1992a), 特别是自国际空间站(International Space 

Station, ISS)运行以来, HVSA 诱发的充电及放电效应

引起了国际航天界的高度关注, 关于 HVSA 诱发的

充电及放电研究成为热点研究领域, 至今仍然受到

持续关注.  

HVSA 的充放电效应主要有两类问题: 一种是

HVSA 在低轨道(LEO)环境中诱发的航天器充电效应, 

即由于 HVSA 与 LEO 等离子体环境的相互作用, 导

致连接于电池阵负端的结构体相对于空间等离子体

悬浮于较高的负电位, 以 ISS 观测到的“正常充电事
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件”(normal charging events, NCEs)和快速充电事件

(rapid charging events, RCEs)为代表 ; 另一种是

HVSA在等离子体环境中引起的放电, 又分为一次放

电和二次放电.  

关于 HVSA 诱发的充电效应, 在 20 世纪 90 年代

国际空间站运行之初曾经被认为非常严重(Carruth 等, 

2001). LEO 等离子体通过太阳帆板及结构体的暴露导

体对航天器结构体充电, 由于电子电流密度远大于

离子电流密度, 充电达到平衡时 90%左右的太阳帆

板将悬浮于负电位, 从而使连接于电池阵负端的结

构体也悬浮于负电位, 如图 1 所示, 这种充电现象又

称为“正常充电事件”(NCEs); 对于采用 160 V 电池阵

的 ISS, 分析认为结构体悬浮电位可达140 V 左右. 

但 ISS 的悬浮电位探针(FPP)观测结果表明(Ferguson

等, 2001)悬浮电位远低于预期水平, 一般情况下都在

25 V 以下. 为此专门开展了空间试验和地面模拟研

究(Guidice 等, 1997), 结果表明由于空间等离子体对

太阳帆板上玻璃盖片的充电(电位几个 kTe)所形成的

表面势垒“阻塞”了太阳帆板上正偏压部分收集电子

电流, 从而使太阳帆板收集的电子电流大大降低, 结

构体悬浮电位也因而显著低于预期水平. 但 2006 年

ISS 上安装了高分辨悬浮电位探针单元 (floating 

potential measurement unit, FPMU)后, 观测到一种新

的充电现象: 航天器在出地影瞬间悬浮电位在几秒

钟内快速上升至几十伏(最高观测到70 V), 在随后

的十几秒内降至平衡电位(正常充电电位), 充电脉冲

幅度远超过空间站允许的安全阈值(40 V), 这种现

象称为“快速充电事件”(RCEs)(Minow, 2010). 对于

快速充电, Ferguson 等人(Ferguson 等, 2009)对其机理

提出了初步理论, 认为是由于出地影瞬间太阳帆板

在光照下迅速启动而驱动的非平衡充电现象. 本文

在其理论基础上发展了物理模型, 定量预测快速充

电时间的特征和规律, 与 ISS 观测的典型充电事例一

致(Huang 等, 2014; 黄建国等, 2013a).  

HVSA 放电则是局限于金属-介质-真空构成的

“三结合部”(triple junction, TJ)以及反向电位梯度

(inverted potential gradient, IPG)等特殊条件下产生的

放电现象, 包括“一次放电”和“二次放电”, 典型地出

现在太阳帆板的电池片缝隙处. 与高压电池阵负端

相连的结构体由于充电效应悬浮于某一负电位, 帆

板上玻璃盖片表面被低温等离子体充到接近零电位, 

从而构成了反向电位梯度条件(IPG); 这一反向电位

梯度在互联片和玻璃盖片之间的狭小距离上形成一

个较高的电场, 该电场可引发互联片上产生场致电

子发射(EFEE)(Cho, 1992; Hastings 等, 1992a, 1992b), 

发射的电子入射到玻璃盖片边缘可导致该处被充以

正电位(玻璃盖片具有较高的二次电子系数), 如此又

进一步增强了该狭小区域内的空间电场而形成正反

馈 ,  直到产生放电现象 .  这种放电称为一次放电

(primary arc, PA)(图 2). 当放电发生在存在较高电位

梯度的相邻电池串间隙时就会引发二次放电

(secondary arc, SA); 根据放电持续时间不同还可分

为“非持续性放电”(non-sustained arc, NSA)、“暂时持

续性放电”(temporary sustained arc, TSA)、“长期持续

性放电”(permanent sustained arc, PSA), 如图 3 所示. 

二次放电使得电源功率不经过负载而直接从电弧泄

放, 一旦形成持续性放电(Permanent Sustained Arc, 

PA)就会导致严重的功率泄漏(Grier 和 John, 1978), 

严重时会导致卫星任务失败(Grier, 1983). 因此 , 

HVSA 放电近年来引起国际航天界的高度重视 , 
 

 

图 1  HVSA 诱发结构体充电原理示意图 

 

图 2  太阳电池结构及一次放电原理示意图 
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图 3  二次放电及其分类示意图 

Hastings 和 Cho 等人的研究工作建立了 HVSA 放电

的基本理论和评价方法(Hastings, 1992a, 1992b; Cho, 

1992). 本文对一次放电和二次放电的阈值条件及其

与电池结构特征的依赖关系开展了实验研究, 进一

步揭示了 HVSA 放电的机理和规律.  

1  HVSA 诱发的充电效应 

ISS 上观测到的充电事件有多种, 其中一些属于

一般性充电事件, 与 HVSA 无关, 例如, 由于 ISS 桁

架结构切割地磁场产生的充电(=v×B·l)、在经历高

纬区域时遭遇高能电子产生的充电等; HVSA 诱发的

充电主要有航天器出地影时的正常充电事件(NCEs)

和快速充电事件(RCEs).  

1.1  正常充电 

正常充电是航天器出地影后由 HVSA 驱动的一

种平衡态的结构体带电现象, 由充电电流平衡方程

决定:   

e i e i-Arr i-Str( ) 0,I I I I I              (1) 

式中, 如图 1 所示, Ie 为来自于太阳帆板上处于正偏

压的部分收集的电子电流, Ii 是离子电流, 包含两部

分 : (1) 来自于帆板上负偏压部分收集的离子电流

Ii-Arr; (2) 来自于结构体上的暴露导体收集的离子电

流 Ii-Str. 现以 ISS 为对象来分析各部分电流的处理方

法.  

(1) 电子电流 Ie的计算.  Ie来自于电池阵上正偏

压部分的暴露导体(金属互联片、电池边缘)收集的空

间电子电流. 当充电平衡时, 电池片缝隙内的暴露导

体被玻璃盖片表面的负电位势垒所堵塞, 只有帆板

两侧的电池边缘收集电子, 如图 4 所示. 电子通过鞘

层被两侧暴露导体收集, 鞘层可近似作圆柱形处理, 

因此有 
160 | |

sh
e SA e0

0

π1 d
,

8 160

r V
I A J

d


          (2) 

式中, Je0 为热电子电流密度, Je0=Nee(kTe/2me)
1/2(这

里, Ne 和 Te 分别为电子数密度和电子温度, e 和 me 分

别为电子电荷和电子质量); rsh 为等离子体鞘层半径, 

d 为帆板宽度. rsh/8d 是由于鞘层效应和玻璃盖片缝

隙的堵塞效应导致的电流密度改变, 这里假设通过

周长为rsh的半圆柱形鞘层收集的电流平均分配到宽

度为 d 的帆板上, 但由于堵塞效应, 平衡时只有两侧

边缘的暴露导体(约占帆板上暴露导体总面积的 1/8)

收集电流, 详见式(7)的讨论. V 为帆板上的电压分布, 

是结构体悬浮电位, 
160 | |

0

d

160

V

 表示从帆板上电压

分界点到正端(正端电压为 160||)的积分(帆板电压

160 V); ASA 为帆板上暴露导体面积; 根据“轨道限制

理论”(Rodgers, 2004), 鞘层半径为 
1/2

sh d
e

e
,

k

V
r λ

T

 
  
 

              (3) 

式中, d 为德拜半径; 帆板的电压分布沿帆板纵向变

化, 因而鞘层半径也沿纵向变化.  

(2) 离子电流 Ii-Arr, Ii-Str 的计算.  对于 LEO 等离

子体, 离子的热速度远小于航天器速度 vs, 因此, 太

阳帆板负偏压部分收集的离子电流 Ii-Arr 是由离子以

航天器速度 vs 入射正偏压部分的暴露导体产生的:   

i-Arr SA i0
0

d

160

V
I A J


  ，           (4) 

式中, Ji0=Neevs 为离子电流密度.  

 

 

图 4  充电平衡时太阳电池阵鞘层结构及电流收集示意图

(横截面) 
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结构体收集的离子电流 Ii-Str 需要考虑暴露导体

的形状, 对于 ISS 而言, 结构体上的暴露导体主要是

用以拉升太阳帆板的丝状或杆状导体, 可近似看作

以平均半径存在的柱状导体, 导体电位(即结构体悬

浮电位)对离子收集有聚焦效应, 有   
1/2

i-Str Str i0 *
i

1
1 ,

2
I A J

T

 
   

 
         (5) 

式中, AStr 是结构体上暴露导体的面积; 因子 1/2 是因

为离子是从迎风面单向入射的, 只有半个柱面在收

集离子电流; Ti
*是与离子能量 mivs

2/2 的等效温度. 空

间站结构参数对于模型计算十分重要, 所需参数均

取自 Ferguson 等 (2009): ASA=7.5 m2, AStr=6.3 m2, 
*

iT =4.89 eV.  

(3) 计算结果.  将式(2), (4)和(5)代入式(1), 可得

到悬浮电位, 这里没有考虑航天器姿态的变化. 图 5

是一定等离子体密度范围内的 ISS 悬浮电位, 与 ISS

观测结果基本吻合(Carruth 等, 2001; Minow, 2010).  

1.2  快速充电 

快速充电发生在航天器出地影瞬间几秒钟时间

内, 是由太阳电池阵在接受光照后快速启动过程所驱

动的, 是一种非平衡的充电过程, 不满足电流平衡方

程, 需要建立充电微分方程. 太阳帆板和结构体上的

暴露导体收集的电流对结构体进行充电, 相当于电容

充电过程, 满足以下微分方程(黄建国等, 2013a): 

0

SA e-SA SA i-SA Str i-Str S
0 0

d d d
,

160 160 d

V V V
A J A J A J C

t

  

     

(6) 

 

 

图 5  不同等离子体密度条件下的正常充电电位 

式中, 第一项为太阳帆板正偏压部分收集的电子电

流, Je-SA 为电子电流密度; 第二项为帆板负偏压部分

收集的离子电流, Ji-SA 为离子电流密度; 第三项为结

构体收集的离子电流, Ji-Str 为离子电流密度. V0 为太

阳帆板电压, 沿帆板长度方向呈线性分布; Cs 为结构

体相对于空间等离子体的电容.  

(1) 电子电流密度 Je-SA.  快速充电事件出现在

1010 m3 量级电子密度范围, 由式(3)计算可知太阳帆

板上大部分正偏压部分的鞘层半径远大于帆板的横

向尺寸 d(对于 ISS, d=0.32 m), 帆板的鞘层可近似看

作圆柱面, 其半径沿帆板长度变化(图 6). 认为进入

鞘层的电子电流沿横向均匀地入射到暴露导体上 ; 

同时, 帆板正面玻璃盖片被环境等离子体充电至平

衡, 使进入缝隙内的电子电流因堵塞效应呈指数衰

减(设堵塞时间常数为 τch). ISS的太阳帆板由 4列电池

组成(图 6), 被堵塞的导体面积约占 7/8, 因此有 

sh
e-SA e0 ch

π 1
( ) exp( / ) .

8

r
J V J t

d
    

       (7) 

(2) 离子电流密度 Ji-SA, Ji-Str.  类似于 2.1 节分析, 

太阳帆板负偏压部分收集的离子电流密度为(平板模

型)   

 i-SA i0 e se .J J N v         (8) 

ISS 结构体上暴露导体为丝状或杆状导体, 收集

的离子电流密度为(圆柱模型)   
1/2

i-Str i0 *
i

1
( ) 1 .

2
J J

T


 

  
 

         (9) 

(3) 帆板电压的驱动作用.  快速充电是由于出

地影瞬间太阳帆板电压迅速启动而驱动的, 出地影

瞬间在太阳光照下帆板电压 V0 迅速上升, 沿帆板呈

线性分布的电压V也随之快速上升, 驱动了快速充电

的发生. 帆板电压 V0 可认为是在启动时间 t0 内线性 

 

 

图 6  太阳帆板鞘层结构示意图 
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上升:   

0max 0
00

0max 0

, ,
( )

, .

t
V t t

tV t

V t t

  
 

          (10) 

另一种可能的启动方式为指数上升:   
0/

0 0max( ) (1 e ),t tV t V           (11) 

式中 , V0max 为帆板电压的饱和值 , 对于 ISS 而言, 

V0max=160 V.  
(4) 计算结果.  分别针对 RCE 发生的典型环境

条件(Ne=2×1010 m3, Te=0.173 eV)计算了上述两种帆

板启动方式下的充电波形(图 7 和 8), 与 ISS 观测到

的典型 RCE 脉冲非常吻合(Ferguson 等, 2009; Huang

等, 2014; 黄建国等, 2013a).  

快速充电的产生有两个原因, 一是太阳帆板在

出地影瞬间受到太阳光照射快速启动, 从而驱动了

充电过程; 二是帆板上玻璃盖片的充电来不及快速

堵塞缝隙内导体的电子电流收集, 从而使得在出地

影的数秒内(典型为 1~3 s)悬浮电位快速上升. 从图 7

和 8 可以看出, 随着快速充电过程向平衡演化, 快速

充电最后表现为正常充电事件.  

2  HVSA 诱发的放电效应 

2.1  机理及模型 

对于 HVSA 诱发的放电, Hastings 等(1992a, 

1992b)和 Cho 等(1991)已经建立了半解析的物理模 

 

 

图 7  快速充电脉冲算例一 

虚线所示为指数启动的太阳帆板电压 

 

图 8  快速充电脉冲算例二 

虚线所示为线性启动的太阳帆板电压 

型. 一次放电发生在存在反向电场梯度的“金属-介质-

等离子体”三结合部(TJ), 基本物理图像有如下 4 方面: 

(1) 反向电场梯度(即金属相对于相邻的介质处

于负电位)使得互联片(电位 V0)与玻璃盖片之间(距离

d)存在强电场 E≈|V0|/d.  
(2) 当互联片表面 TJ 附近存在场致发射点时, 

由于场致增强发射效应 (Enhanced Field Electric 
Emission, EFEE)就会从发射点发射大量电子撞击临

近玻璃盖片或胶的侧面, 由于玻璃盖片的二次电子

系数大于 1, 发射电子的轰击使玻璃盖片侧面带正电, 

并进一步增强了 TJ 局域的电场, 构成正反馈过程. 

发射点发射的电子电流随着 TJ 局域电场的增强非线

性迅速增长.  

(3) 发射电子的轰击同时解吸出大量吸附于玻

璃盖片的中性分子, 在局部形成密度高达 1023 m–3 的

稠密中性气体, 为电子的雪崩放电创造条件; 即使未

产生稠密的中性气体, 当 TJ 局部电场增长到一定程

度也会引起沿介质表面的击穿放电.  

(4) 根据表面电场的变化可以预知达到击穿放

电所需的时间, 从而可以计算放电发生率.  

根据上述物理图像, Hastings 等(1992a, 1992b)和

Cho 等(1991)给出了场致发射点表面电场 Ee的增长率: 

e
ee ec2

diel i

d
( 1) ,

d

E S
j

t C d
         (12) 

式中, ee 为玻璃盖片的二次电子系数, jec 为发射电流

密度, Cdiel 为电池侧面单位长度上的电容, S 为电子发
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射点的面积, di 是电子撞击点与 TJ 的距离(图 9).  

2 2
ec e

e

B
A( )exp ,j E

E



 

  
 

       (13) 

式中, Ee 为发射点的电场强度, 为 EFEE 发射系数, 

其余为常数.  

Ee 的增长如图 10 所示, 在 tEFEE 处发生放电, 放

电的发生频率为   

EFEE

1
.

t
                    (14) 

2.2  一次放电 

虽然 HVSA 放电机理基本明确, 但放电频率还

取决于具体的太阳电池材料和位形, 针对不同的空

间应用需要进行具体的评价和分析. 实验上测量放

电频率往往具有很大的离散性, 一方面因为不同的

放电受到一些不确定因素的支配, 重复性很差; 另一

方面, 工程应用上更关心放电的阈值条件以便进行

防护设计. 因此, 实验研究了一次放电的阈值电压及

相关的影响参量, 测量电路如图 11所示. 实验中, 取

1 次/5 min 为放电发生的判据. 一次放电主要取决于 

 

 

图 9  TJ 的场致电子发射及充电过程示意图 

 

图 10  发射点电场的增长 

电池样品上导体的偏压和电池结构参数, 对电池串

电压依赖度不高. 因此, 为了简化设计将电池串并联, 

Cext,, Rext 及 Lext 用以模拟真实放电脉冲的波形, 为模

拟 1.5 pA, 500 µs 的放电电流脉冲, 取值如下: Cext=2 

µF, Rext=94 及 Lext=8 mH; 限流电阻 Rb=10 kΩ; 电

流探头 CP1 用以监测电池和基板之间的放电, CP2 和

CP3用以监测电池间隙的放电, 而所有的放电都可以

被 CP4 捕获到 ; 模拟 LEO 等离子体环境为

Ne=105~109 cm3, T<5 eV.  
实验针对某卫星型号的太阳电池, 研究了放电

的阈值电压与玻璃盖片厚度、电池串间隙宽度、RTV

胶、基板偏压阈值等重要参量的关系, 结果如表 1 所

示. 结果表明, 不同的因素对电压阈值有不同程度的

贡献, 为了描述这种影响程度, 定义每个参量的权重

因子A:   

0 01 ( / ) / ( / ),A V V A A             (15) 

式中, A 表示电池的位形参量, 例如盖片厚度、电池

串间隙、是否使用 RTV 胶等; 对于 RTV 胶的使用情

况, 若使用则定义 A=1, 否则 A=0; V/V0 和A/A0 分

别为归一化的阈值电压及电池位形参量(以标准的#1

样品为参照进行归一化), 计算得到的#2, #3 和#4 样

品的权重因子分别是 1.19, 1.56 和 1.25(表 1). 则以权

重因子为变量可以反映出电池样品的不同位形参量

对放电阈值电压的影响程度, 如图 12 所示. 从减缓

放电的有效性来说, #3 样品的宽间隙>#4 样品的使用

RTV 胶>#2 样品的采用厚玻璃盖片.  

2.3  二次放电 

二次放电是由一次放电引发的, 但存在较高的

串间电压是产生二次放电的必要条件. 模拟实验电 

 

 

图 11  一次放电实验模拟电路 
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图 12  太阳电池样品的放电电压阈值随权重因子的变化 

表 1  不同电池位形设计的一次放电阈值 

编号 
玻璃盖片厚度

(mm) 
电池串间隙

(mm) 
是否用 
RTV 胶 

阈值电压
(V) 

A 

#1 0.12 0.9 否 80 1.00 

#2 0.30 0.9 否 90 1.19 

#3 0.12 1.5 否 110 1.56 

#4 0.12 0.9 是 100 1.25 

 
路如图 13 所示. 其中, 电流源用以模拟电池阵产生

的功率, 二极管用于在放电情况下对电流源进行保

护; C1, C2 和 C3 用以模拟电池串和基板的电容: 基板

电容 C3 是导电的电池阵基板和电池之间通过绝缘层

形成的电容, 电池串电容 C1 和 C2 是两个电池串的电

容; 根据模拟太阳电池阵的结构尺寸及电池片数量, 

计算得到 C1=C2=20 nF, C3=21 nF. RL 用以模拟电源

负载, 电流探头 CP1~CP3 用以监测电池串回路中的

放电电流脉冲, CP4 监测一次放电电流.  

二次放电的阈值条件测试结果如图 14, 图中给

出了二次放电电流脉冲与串间电压的关系, 红线显

示了放电的阈值条件. 除表 1 所示的样品外, 另外增

加了一个在串间涂 RTV 胶的样品(#5). 对图中的数

据用 y=axb函数拟合, 结果为 a=921.5, b=1.6. 与#1

样品相比, 采用厚盖片(#2)和宽间隙(#3)对二次放电

阈值影响微弱, 尽管对一次放电有显著影响(图 13); 

而采用 RTV 胶则显著增加了放电阈值(#4 和#5), 同

时结果表明, 虽然使用 RTV 延缓了二次放电的发生, 

而一旦发生则倾向于长期持续性放电(PSA).  

3  讨论及总结 

高压太阳电池阵的应用给 LEO 航天器带来了特

有的充电和放电效应, 随着未来高压电池阵母线电

压的增加, 充放电的影响将越来越严重. 本文分别针

对 HVSA 诱发的充电和放电效应进行了研究. 针对

HVSA诱发的结构体充电, 建立了定量描述正常充电 

 

 

图 13  二次放电测量电路示意图 
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图 14  二次放电阈值测试结果 

和快速充电过程和特征的物理模型, 并针对国际空

间站轨道环境给出了典型计算结果, 与观测结果基

本吻合; 针对 HVSA 诱发的放电效应介绍了一次放

电和二次放电的机理, 并实验研究了放电的电阈条

件与电池结构参数的依赖关系等规律. 研究结果不

仅深化了对充放电机理的认识, 更为工程防护设计

提供重要依据.  

HVSA 与 LEO 等离子体的相互作用导致了航天

器结构体产生悬浮电位, ISS 观测的正常充电事件中

悬浮电位一般比较低, 原因是太阳帆板上玻璃的充

电对帆板收集电子起到了阻塞作用; 但在空间站出

地影瞬间的几秒钟内, 由于太阳帆板电压迅速启动, 

上述阻塞效应不能及时跟随帆板电压的快速启动而

堵塞帆板的电子收集, 从而产生快速充电事件. 因而

快速充电事件本质上是一种非平衡的充电现象, 当

充电达到平衡时即表现为正常充电事件, 所以, 快速

充电事件通常比正常充电严重得多, ISS 观测到的严

重快速充电事件可高达70 V 水平. 针对快速充电的

详细特征和规律在另一篇文献中给出了详细的研究

和分析(黄建国等, 2013b).  

HVSA 诱发的放电则与帆板上“金属-介质-等离

子体”构成的三结合部的特殊构型有关, 在存在负电

位梯度条件下, 场致电子增强效应是诱因, 玻璃盖片

较高的二次电子系数以及电池缝隙结构尺寸对电场

的增强产生重要贡献. 一次放电主要取决于基板的

偏压(导致负电位梯度), 二次放电主要取决于串间电

压, 但二者同时又都依赖于电池的结构参数. 通过模

拟实验研究了发生一次放电和二次放电的阈值条件

及其对电池结构参数的依赖关系, 结果表明采用宽

电池间隙、涂 RTV 胶对减缓一次和二次放电都有显

著效果, 但对于二次放电而言, 在 RTV 胶的使用(互

联片上或串间)一方面延缓了二次放电的发生, 另一

方面却增加了二次放电的严重性.  
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