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离子推力器外壳非预期放电抑制实验研究 *
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摘 要：离子推力器非预期放电直接影响其在轨应用可靠性，为了降低推力器外壳与屏栅间的非预

期放电频率且兼顾热设计提出3种优化方案，搭建了方案验证试验系统。研究结果表明：电荷在绝缘层

积累是非预期放电的主要诱因，等离子体和气体泄漏是次要诱因，外壳非预期放电频率随功率增大呈上

升趋势，0~3kW，放电频率从1.9次/h缓慢上升到3.3次/h，超过3kW，放电频率快速上升到6.9次/h。通

过试验验证确定了最佳抑制方案，3kW 工况下，该方案非预期放电频率从原方案的 3.3 次/h 下降到 0.05
次/h，5kW工况下从6.9次/h下降到0.21次/h，且满足推力器热设计要求，240h性能测试中推力器关键性

能参数偏差小于3%，推力器非预期放电得到有效抑制。
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Abstract：Unexpected breakdown of ion thruster affects its reliability in satellite orbit application. In order 
to reduce the frequency of unexpected breakdown between the thruster housings and the screen grid potential， 
while considering the thermal design of the thruster， three design options were proposed， the housing unexpected 
breakdown suppression scheme verification test system was built.The results of the study show that the accumula⁃
tion of charge on the surface of the insulation is the main cause of unexpected breakdown， with plasma and gas 
leakage being secondary causes. The unexpected breakdown frequency of the housing increases with the increase 
of power， the breakdown frequency slowly rises from 1.9 times/h to 3.3 times/h under 3kW， over 3kW， the break⁃
down frequency quickly rises to 6.9 times/h. The best suppression scheme was determined through test verifica⁃
tion， after optimization， the frequency of unexpected breakdown was reduced from the previous 3.3 times/h to 
0.05 times/h at 3kW and from 6.9 times/h to 0.21 times/h at 5kW， and met the thermal design requirements of the 
thruster. The key performance parameter deviation of the thruster was less than 3% in 240h performance tests. Un⁃
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expected breakdown of ion thrusters was effectively reduced.
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1 引 言

电推进可以有效降低航天器发射重量，提高航

天器有效载荷比，延长航天器工作寿命，主要用于航

天器姿态控制、轨道转移、深空探测推进、无拖曳控

制等任务，离子电推进因其高比冲、长寿命、工作模

式精确可调等优点受到各国的重视［1-3］。

随着各国对航天器在轨应用需求的不断增加，

长寿命及高可靠已成为离子推力器技术发展的共

识。离子推力器打火放电属工作中非预期放电，若

放电频率过高、打火放电能量过大则可能会严重影

响离子推力器工作稳定性与可靠性，国际上因打火

放电导致的离子推力器典型故障包括：美国 SERT-
II，DS-1，Dawn 等航天器用离子推力器异常关机［4-12］，

欧空局 ESA 卫星离子推力器闪络中断［13-15］、日本

HAYABASA 深空探测离子推力器闪络失效等［16-17］，

当推力器产生持续的电弧甚至会造成推力器整机

失效。

Goebel［18］开展了高压真空击穿试验，分析了离子

推力器栅极用碳碳复合材料的击穿特性及热解机

理，Rafael 等［19］研究了不同钼和碳基栅极的表面处理

对放电打火的影响以及碳颗粒的异常放电闪络现

象。针对推力器非预期放电机理，研究学者从电极

表面粗糙化的场发射增强效应［20-21］、单极电弧模

型［22］、低 气 压 下 的 汤 森 击 穿［23］、等 离 子 体 鞘 层 诱

发［24-25］等方面开展了部分研究，且研究主要针对离子

光学系统的闪络和非预期放电，对外壳与内部组件

非 预 期 放 电 机 理 分 析 及 抑 制 技 术 研 究 未 见 公 开

报道。

近期我国启动首次小行星探测任务，论证选择

兰州空间技术物理研究所研制的 LIPS-300S 多模式

离子推力器作为主推进为小行星探测器从地球向主

带彗星转移段提供推力，为小行星交汇和主带彗星

交汇提供制动力［26-27］，任务要求离子推力器能够实现

变推力多模式调节，设计寿命 36000h，远超国内首次

在轨应用的实践二十卫星动力系统 LIPS-300H 双模

式离子推力器 21000h 设计寿命。

在地面开展的研制测试中推力器非预期放电频

次高，通过放电波形监测发现多数非预期放电发生

在屏栅（放电室阳极）与外壳电位间，如果不开展外

壳内表面非预期放电抑制研究，其频繁的放电会严

重影响推力器工作稳定性和其配套单机电源处理单

元、控制单元可靠输出，对 LIPS-300S 多模式离子推

力器而言，其高频的放电打火直接影响多模式调节

功能实现。

本文针对多模式离子推力器屏栅-外壳之间非

预期放电展开机理分析，探究离子推力器非预期放

电的影响因素，提出 3 种非预期放电抑制方案并搭建

验证试验平台开展验证，确定外壳非预期放电最佳

抑制方案，提出离子推力器非预期放电抑制有效

途径。

2 研究方法

2.1 研究对象

本文研究对象为兰州空间技术物理研究所研制

的多模式离子推力器原理样机，如图 1 所示，推力器

采用环形耐高温低磁损钐钴永久磁铁四级环尖场放

电室、石墨触持极六硼化镧空心阴极、变孔径凸面三

栅极离子光学系统、石墨顶触持极六硼化镧中和器、

双面本色阳极化表面处理羽流屏蔽铝外壳。离子推

力器依靠气体放电引出离子从而产生推力，放电室

内大量粒子能量沉积使得其具有高温特性，高温可

能导致磁钢退磁，电连接器密封绝缘失效，因此研制

试验中高功率多模式离子推力器对羽流屏蔽铝外壳

采取双面本色阳极化处理，目的是增大金属表面发

射率，提高推力器散热能力，满足推力器高温敏感元

器件电连接器的温度使用要求。研制试验中推力器

拆解检查发现双面本色阳极化表面处理羽流屏蔽外

壳靠近推力器内腔表面存在多处非预期放电痕迹，

如图 2 所示。

2.2 优化思路与方案设计

离子推力器供电关系如图 3 所示，其中屏栅、阳

Fig. 1　Ion thruster photo
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极、主阴极为高电位电极（一般在 1260V 以上），加速

栅（一般为-200V）、外壳、中和器（一般近似地零电

位）为低电位电极。

推力器非预期放电频次高，通过电流监测发现

多数非预期放电发生在屏栅（放电室阳极）与外壳

电极间，二者间存在超过 52A 峰值击穿电流，结合

外壳表面非预期放电痕迹，说明在屏栅正电极和外

壳负电极之间的击穿电流在外壳表面形成了斑点

弧光。

结合推力器工作原理及服役环境，可能引发外

壳非预期放电的因素主要有 3 类：（1）电极间存在低

气压环境；（2）电极间存在等离子体环境；（3）电极间

存在绝缘层。下文就上述因素，分别提出推力器外

壳非预期放电抑制方案。

原方案中放电室阳极设计为直段和锥段 2 段，如

图 4（a）所示，二者通过镶嵌配合装配，在离子推力器

高温工况下存在放电室直段和锥段配合处变形不一

致进而导致气体泄漏的风险，因此方案一的优化思

路是放电室直段锥段一体加工设计，如图 4（b）所示。

原方案中放电室阳极与屏栅间的绝缘是通过设计物

理间距来保证，存在放电室内等离子体通过物理间

距泄漏的风险，因此方案二的优化思路是屏栅和放

电室间绝缘采用陶瓷密封设计，如图 4（c）所示，消除

等离子体泄漏到羽流屏蔽外壳与放电室间腔体的

风险。

原方案中羽流屏蔽外壳内外表面为了提升推力

器大功率工况下散热能力，满足磁钢、电连接器等热

敏感元件使用温度要求，外壳内外表面采取了双面

本色阳极化表面处理，外壳表面绝缘，因此方案三的

优化思路是寻求既能满足热设计，又能导电的外壳

方案，提出外壳表面单面本色阳极化的方案，仅对外

壳外表面采取阳极化表面镀膜处理。

2.3 试验设备及方法

推力器外壳非预期放电抑制设计方案验证试验

在真空技术与物理重点实验室 TS-7B 真空试验系统

开展，试验组成见图 5，TS-7B 主舱尺寸为 Φ4.5m×
10m，副舱尺寸为 Φ2.0m×1.5m，真空抽气系统由 26 台

低温泵主泵和其他螺杆泵组成，对氙气有效抽速

25000L/s，氙气流率 8.3mg/s 下工作真空度优于 1×
10-3Pa，供电系统调整率≤±0.04%，工质流率控制精度

为±2%。

真空系统配备有束流特性测试诊断设备、推力

测量系统、供电和控制系统、供气及控制系统、非预

期放电检测系统、推力器测温系统。非预期放电检

Fig. 3　Schematic diagram of power system for ion thruster

Fig. 2　Traces of unexpected discharge on the ion thruster 

housing
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测系统通过四通道示波器+电流探头（30A）来监测非

预期放电电流，其中通道 1~4 依次检测屏栅、加速、减

速和外壳，非预期放电触发设置源为屏栅，触发电流

设置为 5A。

不同功率与非预期放电频率验证试验是在原设

计方案下，不断调整供电电压和束电流使得推力器

功率增大，通过非预期放电检测系统检测屏栅-外壳

间电流，确定非预期放电频率。

不同非预期放电抑制设计方案验证试验是在保

持 3kW，5kW 额定供气、供电参数下开展试验，通过

非预期放电检测系统检测屏栅-外壳间电流，确定不

同方案下非预期放电频率。

3 结果与讨论

根据第 2 节优化思路和方案开展推力器不同方

案下的非预期放电频率验证试验，小天体探测多模

式离子推力器为了与不同太阳距离条件下太阳帆板

输出功率的大小相匹配，离子电推进系统功率须能

在宽范围内进行多点调节，因此首先开展了推力器

在轨服役工况下的非预期频率检测，在轨服役主要

参数如表 1 所示。

直流放电离子推力器输入功率为工作时所输入

的所有电功率之和，对于 kW 级离子推力器，其功

率为

P in ≈ U b Ib + U d Id （1）
式中 Ub，Ud分别为束电压、放电电压，V；Ib，Id分别为束

电流、放电电流，A。

图 6 给出了羽流屏蔽铝外壳采取双面本色阳极

化处理后，TL04，TL09，TL17，TL23，TL24 和 TL25 这

6 个工作模式下非预期放电频率值，从图可以看出，

随着功率的增大，外壳非预期放电频率总体有上升

趋势，在低功率下（≤3kW）放电频率上升较缓，从 1.9
次/h 上升到 3.3 次/h，超过 3kW，放电频率增速较快，

上升到 6.9 次/h。
在离子推力器的设计中，单个影响因素的抗击

穿裕度都是足够的，但实际工作时却无法彻底杜绝

Fig. 5　Schematic of experimental principle

Fig. 4　Different unexpected discharge suppression schemes for ion thrusters
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电击穿事件的发生，不同功率下的非预期放电频率

不同，这是多种因素耦合的结果，其中场发射和热电

子发射是初始诱发，阳极化表面绝缘层积累是过程

发展。

高真空条件下，外壳与屏栅（或阳极）电位之间

非预期击穿放电初始诱发因素场发射电子产生的场

发射电流 IFE 和电场强度 E 存在以下关系［28］，即

ln IFE
E 2 = ln é

ë
êêêê

1.54 × 10-6 A e104.52ϕ-0.5

ϕ
- 2.84 × 109 ϕ1.5

E
ù

û
úúúú（2）

E = UT
lg

（3）

式中 ϕ 为电极材料的电子发射功函数，A e 为电子

发射有效面积，UT 为电极电压差，lg 为电极间距。

高真空条件下，电子的发射取决于材料的逸

出功及温度，随着功率增大，电 极 电 位 差 不 断 增

大，从式（2），（3）可知，不断增加的高电位差和小

间距使得高、低电极间电场强度增大，且沉积在推

力器放电室的能量增大，使得外壳材料温度升高，

场发射和热电子发射的电子将对内表面阳极化处

理形成的外壳绝缘层充电，沉积的发射电子流通

量超过阳极化镀膜材料饱和值造成材料蒸发，当

电场增大到击穿电场阈值时产生电弧，电弧在外

壳表面形成了斑点弧光，使得外壳表面出现非预期

放电痕迹。

图 7 给出了不同非预期放电抑制设计方案与放

电频率的关系曲线，方案 1 放电室直段+锥段阳极筒

从镶嵌配合装配优化为一体设计加工方案后，外壳

的非预期放电频率 3kW 低功率工况下，优化前后非

预期放电频率变化不大，5kW 高功率工况下，优化后

非预期频率从 6.9 次/h 下降到 5.4 次/h，这主要是由于

高功率下等离子体沉积在放电室阳极筒上的能量变

大，直段和锥段配合处发生的热变形量增大，最终导

致两段阳极筒配合处密封不严造成少量气体泄漏，

在外壳与放电室电极之间形成低气压环境，击穿电

压［29］为

U = Bpd

ln ( )Apd - ln é

ë
ê
êê
ê ù

û
ú
úú
úln ( )1 + 1

γ

（4）

式中A，B为气体常数，Xe工质下分别取 24cm-1·133Pa-1，

330V·cm-1·133Pa-1；γ 为电极材料二次电子发射系

数，取 1.5；p为气体压力；d 为电极间距。

图 8 给出了 20℃下 Xe 工质帕邢曲线，横坐标为

pd 乘积，坐标轴非等间距，纵坐标为击穿电压，从图

可知击穿电压为 pd 乘积的函数，发生击穿的位置

在帕邢曲线最小值及其左侧附近，功率越大，变形

Table 1 Operating parameters

Mode
TL01~TL02

TL03
TL04
TL05

TL06~TL08
TL09

TL10~TL14
TL15~TL16

TL17
TL18~TL20
TL21~TL22

TL23
TL24
TL25

Power/W
250~380

470
528
650

780~970
1080

1200~1620
1760~1930

2050
2150~2400
2830~2910

3106
4000
5020

Screen voltage/V
420
630
630
630
840
840
840

1050
1050
1260
1260
1260
1260
1420

Beam current/A
0.3~0.5

0.5
0.6
0.7

0.7~0.9
1.0

1.1~1.5
1.4~1.5

1.6
1.7~1.9
1.9~2.0

2.1
2.95
3.68

Anode current/A
4~27
4~27
4~27
4~27
4~27
4~27
4~27
4~27
4~27
4~27
4~27
4~27
4~27
4~27

Discharge voltage /V
24~30
24~30
24~30
24~30
24~30
24~30
24~30
24~30
24~30
24~30
24~30
24~30
24~30
24~30

Fig. 6　Different power versus unexpected breakdown 

frequency
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量增大，气体泄漏到外壳与放电室间距中，气体压

力增加，pd 乘积增大，pd 最小临界值 pd = A-1[ ln (1 +
γ-1 ) ]，Xe 离子推力器外壳非预期放电 pd 理论临界值

在 60~80Pa·cm，随着功率增大，外壳与放电室间电压

差也增大，最大电压差 1420V 下对应的 pd 理论值约

为 7~9Pa·cm。

值得注意的是，外壳与放电室间泄漏的气体分

子密度较低，电子的平均自由程要大于电极间距，按

照图 8 帕邢曲线，击穿电压应该特别高，但是实验中

发现击穿电压比理论计算值要低很多，原因可能是：

（1）电子或离子碰撞电极时会使表面吸附的气体分

子脱离表面，实际击穿前外壳与放电室腔体内的压

强要高于理论计算值；（2）高能电子与分子碰撞产生

紫外线，紫外线照射引起外壳发射光电子；（3）高电

场下外壳表面的场致发射使得大量电子从外壳表面

逸出。

气体放电机制分为一次击穿和二次击穿，一次

击穿时气体内总自由电子密度受控，二次击穿以雪

崩机制发生，而非预期放电检测触发电流设置为 5A，

说明发生了对应雪崩式击穿机制的气体二次击穿，

二次击穿过程提供自维持的放电，电离以击穿达到

过程顶点，气体泄漏导致发生击穿概率增大、非预期

放电频率增加、计算击穿电压的适用条件为雪崩判

据［23］，即

∫0

d

( )α - η dx = 10.5 （5）
式中 α 为电离系数，η 为电子附着系数。

方案 2 屏栅和放电室间物理间距绝缘优化为陶

瓷绝缘密封设计后，3kW 工况下，外壳的非预期放电

频率从原方案的 3.3 次/h 下降到 1.4 次/h，5kW 工况

下，从原方案的 6.9 次/h 下降到 3.6 次/h，说明放电室

与外壳间的等离子体泄漏也是外壳放电频率增高的

诱因，当电极间由外部引入电荷电流，一方面电极间

将形成电流，另一方面外部引入等离子体会降低气

体辉光放电、低压气体弧光放电和真空放电条件成

为有源放电。

方案 3 将外壳内外表面双面阳极化优化为仅对

单面处理后，非预期放电频率下降明显，3kW，5kW 工

况下分别对应为 0.2 次/h，0.7 次/h。说明外壳与放电

室阳极腔体间引入外部电荷电流时，（密封不严，等

离子体泄漏等导致）将对内表面阳极化处理形成的

外壳绝缘层充电，直至出现绝缘层击穿放电。当外

部电荷电流轰击外壳电极局部点，在能量满足时造

成局部点材料高温出气和蒸发形成局部低气压放

电，并快速转化为电弧放电，单面本色阳极化处理后

取消了外壳电极的绝缘层使得外壳非预期放电频率

显著降低。

将采取单一措施的方案一、二、三与原方案对

比，各方案非预期频率较原方案下降百分比如图 9
所示，由图可知，电荷在绝缘层积累是外壳非预期

放 电 的 主 要 诱 因 ，等 离 子 体 和 气 体 泄 漏 是 次 要

诱因。

通过上述试验验证结果可知，诱发外壳-放电室

电极击穿的因素是：离子推力器外壳表面阳极化处

理使得电极表面被绝缘层覆盖，且推力器放电室阳

极（屏栅电位）与外壳之间通过物理间距绝缘，是非

Fig. 7　Different suppression design schemes versus 

unexpected breakdown frequency

Fig. 8　Paschen’s curve for Xe

Fig. 9　Decline rates of unexpected breakdown under 

different suppression design schemes
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完全密封腔体，极少数放电室等离子体或工质气体

泄漏进入外壳与放电室阳极（屏栅电位）腔体间，阳

极化处理后绝缘层在等离子体环境下类似为电容

器，连续的等离子体对外壳绝缘层不断充电使得电

荷积累，内部场强超出击穿阈值时发生绝缘层击穿

放电，因此最终优化方案是前 3 种优化措施的综合，

最终方案的示意图如图 10 所示。

图 11 给出了最终优化方案外壳非预期放电频

率，优化后，3kW 工况下，非预期放电频率下降了

98.5%，5kW 工况下下降了 97.0%，少数占比非预期放

电未完全消除，分析认为原因是：外壳电极和放电室

电极表面材料微观缺陷和加工状态存在微凸结构，

最终导致尖端电场放电。

最终设计方案取消了外壳内表面阳极化处理，

消除了绝缘层，但外壳表面状态影响推力器散热能

力。开展测温试验，结果表明，采用该方案后推力器

满功率下热敏感元器件电连接器处温度为 148.5℃，

满足最高温度小于 160℃要求。

图 12 给出了优化设计后离子推力器 240h 性能

测试曲线，可以看出，其关键技术指标功率、推力、比

冲、效率变化分别为 5179~5301W，201.1~202.2mN，

3464~3565s，0.652~0.661，最大偏差小于 3%，推力器

工作稳定，满足设计要求。

4 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

（1）明确了离子推力器外壳非预期放电机制：外

壳与放电室阳极间为非密封腔体，放电室泄漏的等

离子体和气体进入外壳与阳极间腔体中，在高电压

作用下外壳表面积累的电荷发生绝缘层击穿。

（2）提出 3 种非预期放电抑制方案并开展验证研

究，研究表明：电荷在绝缘层积累是外壳非预期放电

的主要诱因，等离子体和气体泄漏是次要诱因，各种

因素相互耦合，优化后非预期放电频率 3kW 工况下

从优化前的 3.3 次/h 降低到 0.05 次/h，5kW 工况下从

优化前的 6.9 次/h 降低到 0.21 次/h，同时满足推力器

热敏感元器件电连接器处温度小于 160℃热设计要

求，240h 性能稳定性验证试验中推力器关键性能参

数偏差小于 3%，工作稳定，实现了离子推力器外壳非

预期放电的有效抑制。

（3）外壳非预期放电频率随功率增大总体有上

升趋势，在低功率下（≤3kW）放电频率从 1.9 次/h 缓慢

上升到 3.3 次/h，超过 3kW，放电频率增速较快，上升

到 6.9 次/h。离子推力器非预期电击穿具有偶发随机

性和耦合性的特点，后续将开展多因素的初始诱发

和过程发展等耦合机制研究。

Fig. 12　Power，thrust, specific impulse and efficiency as a 

function of time

Fig. 10　Schematic of the final unexpected

Fig. 11　Final breakdown suppression design breakdown 

suppression design versus unexpected breakdown frequency
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