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摘要：分别以纯氩、氮、氢气以及氢/氮混合气为电弧加热推力器的推进剂，在推进剂供给流量 4 - 270 
mg/s、弧电流 4 - 12 A、环境压力低于 20 Pa 的条件下，实时检测了自然辐射冷却及推进剂再生冷却喷

管的电弧加热推力器在运行过程中的喷管外表面温度、弧电压、产生的推力等参数及其变化，综合分

析了喷管温度变化对推力器性能的影响。 

1 引言 
电弧加热推力器系统重量轻，推力/功率比值高，与现有卫星推进系统兼容性好，羽流污染小，

在技术难度、系统复杂性、可靠性等方面都具有优势。因此，虽然电弧加热推力器的比冲较霍尔和离

子发动机的低，自 1993 年在国际上首次被采用以来发展很快，在多种电推进发动机中有其独特的地

位[1]。其另一突出的特点是很容易实现在数瓦以至数十千瓦的极宽的功率条件下运行[2-3]。 
电弧加热推力器的基本工作原理是通过在阴极和兼做喷管的阳极间放电，将推进剂加热到超过万

度的极高温，进而在喷管的扩张段膨胀、降温、加速，产生较高的比冲。虽然工作原理非常简单，且

国外已有不少的研究和应用，但是仅就常用的千瓦级电弧加热推力器而言，在喉道直径小于 0.7 mm、

总长度不足 20 mm 的喷管中，推进剂气体最高温度梯度超过 104 K/mm，最大压力梯度高于 104 Pa/mm，

推进剂在喷管中的滞留时间为 s　 量级，流动从喉道上游的连续介质的亚音速发展为在出口附近的稀

薄气体和超音速。可想而知其间物理/化学过程的复杂性。 
此外，低功率电弧加热推力器从气动推进方面来看，不同于一般化学燃料火箭的燃烧加温在进入

喷管的扩张段前业已完成，加热推进剂的电弧会延伸进入扩张段；从直流电弧工作特性方面来看，不

同于数十年来已经广泛研究和应用的水冷电极直流电弧等离子体发生器，由耐高温合金制作的兼做喷

管的阳极在运行中没有水冷作用来控制电极温度，点火后电极温度随工作参数和时间而变化，而关于

这种变化对其运行状况及性能影响的研究很少[4]。 
本文综合实验室以纯氩、氮、氢气以及氢/氮混合气为推进剂，采用自然辐射冷却和推进剂再生

冷却两种喷管结构的电弧加热推力器的实验结果，系统地分析了喷管温度及其变化对电弧特性以及推

进器性能的影响。 

2 实验方法及条件 
在与文献[4]（图 1）和[5]相同的两套装置条件下进行了实验。以纯氩、氮、氢气以及氢/氮混合

气为推进剂，供给流量范围为 4 - 270 mg/s，弧电流为 4 - 12 A。在推进剂气体供给流量 4.5 slm 的条件

下，真空泵组的排气能力可使真空腔内的气压维持在约 10 Pa。采用两种测力方法测量了推力器产生

的气动推力。一种是常规的将推力器固定于测力架的方法[6]；另一种是将推力器固定于真空室内的支

架上，采用与推力器分离的平板测力器，通过测量发动机羽流冲击平板的轴向总动量的方法，实时检

测发动机产生的推力[7]。 
采用两种不同喷管冷却结构的电弧加热推力器：一种是喷管外表面大部分暴露，以喷管炽热的外

表面向环境自然辐射的能量损失来实现对喷管一定程度的降温冷却；另一种结构是推进剂冷气体在进

入喷管压缩段而被放电电弧加热之前，先流经喷管外壁面，在对喷管进行冷却的同时，推进剂气体的

温度得到一定程度的提高，因而称之为再生冷却结构。 
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弧电流、弧电压、推力器压缩段压力等传感

器与计算机数据采集系统连接，对各参数进行实

时检测。输入推力器的电功率为弧电流与弧电压

的乘积。以量程为 200 - 600 ℃和 600 - 2000 ℃
的两台单色红外测温仪实时检测铈钨合金喷管

外表面的温度，喷管表面辐射系数估测为 0.31。
在喷管出口下游与推力器成 45°放置水冷铜镜

反射平面，将推力器工作时的喷管内部情况通过

窗口反射出真空腔体，用长焦摄像机拍摄喷管内

部图像及其变化。选用透过波长为 698 nm 的滤

光片，滤去电弧及羽流中氮、氢等组分的特征谱

线，只有热辐射的连续谱在该波长的部分得以通

过，从而使摄像机仅拍摄到该波长的热辐射图

像。同时以红外测温仪监测参考点的温度变化，标定温度与图像发光强度的关系，结合图像分析软件

导出喷管扩张段内壁面温度分布及其变化。 

3 结果与讨论 
电弧加热推力器在室温条件下点火运行后，放电电弧在加热推进剂的同时也加热喷管，在运行的

初始阶段喷管温度随着运行时间的增加而快速上升。自然辐射冷却的喷管温升较快，并在较短的时间

内达到稳定状态，即喷管温度在设定的运行条件下达到稳定值；冷推进剂气体再生冷却结构的喷管温

度则上升缓慢，且需要较长的时间才能达到稳定值。对于同一结构的喷管，其温度变化的缓急又随推

进剂气体的种类（性质）而改变。如图 2 所示，使用氢气推进剂时温升最快，氩气时温升最慢且最终

喷管温度也最低。由图可见，采用不同推进剂，当再生冷却喷管外壁面温度到达 950℃时，所需时间

分别为 318 秒（N2 为推进剂）、31 秒（H2）和 45 秒（H2-N2）。而采用纯氩为推进剂时，在供给流量

100 mg/s、弧电流 8 A 的条件下，前 900 s 时间内，喷管温度上升较快，之后缓慢上升，经过约 2000 s
的运行后，喷管外表面的温度才接近稳定于 850 K。 

 
图 3 给出了采用不同推进剂，输入电流均为 8A，到达稳态运行时再生冷却喷管扩张段内壁面的

温度分布。以 H2 和 H2-N2 为推进剂条件下，喷管整体温度明显高于 N2 推进剂时的情况，并且高温区

的集聚程度明显减弱，这与前期研究中[8]发现的随着喷管温度上升，电弧弧根由集聚型向扩散型转变

有关。 
图 4 为再生冷却推力器的电弧伏安特性曲线的斜率随运行时间的变化关系，弧电流在 8 - 12 A、

推进剂供给流量在 86 - 140 mg/s 范围变化。随着运行时间的增加，电弧伏安特性曲线的斜率由正变为

负，即由上升的伏安特性转变为下降特性，并逐渐趋于稳定值。一般情况下，通道约束电弧呈现上升

的伏安特性，而自由燃烧电弧呈现下降的伏安特性。在推力器结构及推进剂流量不变的运行条件下，

即使是采用冷推进剂进行再生冷却，对喷管/阳极的冷却效果也远不如常规水冷通道的冷却效果。在

常温条件下点火的发动机喷管，随着运行时间的增加而温度逐渐升高（图 2）。因此，运行初期电弧

图 1 系统示意图 
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图 2 不同推进剂条件下，再生冷却喷管的温度随点火运行时间的变化。H2, 6 mg/s; H2-N2, 36 mg/s; N2, 83 mg/s 
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的上升伏安特性，可以解释为在喷管温度低于一定值的情况下，喷管喉道对电弧弧柱径向尺度的约束

效应，导致弧柱中电流密度随弧电流的增大而增大；随着运行时间的增加，喷管温度升高，逐渐失去

对弧柱约束效应，弧柱随着弧电流的增大而扩散，电流密度减低，导致下降的伏安特性。 

 
电弧伏安特性的变化，导致在运行参数不变的情况下，输入电功率以及推力器输出性能的变化。

图 5 所示为再生冷却喷管的推力器在弧电流固定为 8 A、氩推进剂流量 100 mg/s 的条件下，由于弧电

压随运行时间的增加（喷管温度升高）而下降，导致推力器的输入功率下降，比功率由运行时间 245 
s 的 2.27 J/mg 降至 2275 s 的 2 J/mg；推力、效率、比冲分别由 130.3 mN、31.6％、129.4 s 变化为 127.4 
mN、34.0％、126.4 s。由于在单原子气体氩推进剂条件下，再生冷却推力器的喷管温度不高，假设可

忽略辐射损失、传热损失、冻结流动损失，输入的电能除转换为推力的能量外，均为由喷管排出的排

气热损失。由此估算得到的排气温度由运行时间 245 s 的 2960 K 降至 2275 s 的 2530 K。 
在 H2-N2 推进剂条件下，喷管温度同样

影响电弧的伏安特性[4]和推力器性能。但是，

由于喷管温度远高于氩推进剂时的不足 900 
K，对推力器性能的影响机制也有不同。图 6
是保持输入电功率和推进剂流量不变的情况

下的实验结果。随着喷管温度的上升，推力

器产生的推力下降，因而推力效率下降。在

此过程中，喷管的辐射热损失同时上升，但

不是形成推力效率下降的唯一因素。图 7 的

结果显示，羽流的发光强度同时随运行时间

的增加而增强，说明排气损失（包括热损失

及冻结流动损失）也同时增大。 
总之，阳极/喷管温度影响对电弧弧柱的

径向约束效应，导致电弧的伏安特性随喷管温度的变化；影响电弧弧根在阳极表面的贴附位置和贴附

形态，使弧根由点火运行初期阳极温度较低时的集聚型转变为喷管温度升高后的扩散型贴附，同时向

喷管出口方向扩展，导致弧电压的变化；影响电弧向喷管壁以及喷管向推力器其他部件和环境的传热

过程；影响喷管内气体的流动以及能量转换过程，即影响气体由高焓状态转变为低焓－高速流动，继

而影响推力器的工作过程和性能。这些影响因素及过程的机理非常复杂，特别是喷管内能量转换过程

和机制，如本文引言中所述，涉及极为复杂的状态和极高的参数梯度，无论是理论分析、数值模拟、

实验检测研究，目前都很难细致、全面、准确地揭示全过程的影响因素及机理。但是，这些影响在应

用中有时是必需加以考虑并把握其变化规律。 
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图 4 氩推进剂条件下，再生冷却喷管电弧加热推力器伏

安特性曲线的斜率随运行时间（喷管温度）的变化 
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图 3 稳定运行条件下再生冷却喷管内壁面温度分布
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图 5 氩推进剂流量 100 mg/s、弧电流 8 A 条件下，推力器性能随

运行时间（伏安特性）的变化 
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4 总结 
喷管温度明显影响电弧加热推力器的电弧伏安特性及推力和推力效率等性能。推进剂再生冷却喷

管结构需要较自然辐射冷却喷管的推力器更长的时间才能达到稳定温度和运行性能。不同性质的推进

剂以及在不同的喷管温度范围，对推力器性能的影响机制可能不同。在较低喷管温度及单原子氩气推

进剂情况下，喷管温度主要影响电弧特性及输入电功率；在较高喷管温度及多原子气体推进剂情况下，

喷管温度升高可能促使辐射损失和排气损失的增加。 
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图 7 推力器运行中的羽流及喷管照片，运行条件同图 6，图中数字表示运行时间 


