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基于挠性梁结构的电推进器推力测量

方法研究
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摘要 电推进系统在空间任务中相比于传统化学燃料推进工作寿命更长、燃料消耗更低，在近年来备受关注。

但基于可控核聚变思想研发的高功率霍尔效应电推进器，其推力很难测量，原因在于这些电推进器需要在高温

环境下电离推进剂，所以工作时会产生高温等离子体羽流，导致传统推力测试方法无法准确测量其推力。推进

器推力的准确测量直接关系到航天器姿态以及轨道保持的控制精度，因此必须在地面测试中准确地测量推力。

本文设计并搭建了一套基于挠性梁结构的推力测量平台，可以在高温环境下测量电推进器产生的推力。实验

结果表明，以可变比冲磁等离子体火箭为例，在中心磁场强度0.2 T、质量流率为20 mg·s−1的工况下，实时测得电

推进器推力为266.5 mN，证明了测量平台的可行性，为后续电推进器推力测量实验提供参考。
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Abstract  [Background] Electric propulsion systems, compared to traditional chemical propulsion, offer longer 

operational lifespans and lower fuel consumption in space missions, garnering significant attention in recent years. 

However, for high-power Hall effect electric thrusters developed based on controlled fusion concepts, measuring 

thrust proves challenging due to the high-temperature environments required for ionizing propellants in electric 

thruster, resulting in the generation of hot plasma plumes during operation. As a result, traditional thrust measurement 

methods are unable to accurately measure the thrust. [Purpose] This study aims to accurately measure thrust during 

ground testing of electric thrusters for precise control of the spacecraft's attitude and orbit maintenance. [Methods] 

第一作者：王洛麒，男，1997年出生，2019年毕业于安徽大学，现为硕士研究生，研究领域为电推进技术

通信作者：郑金星，E-mail：jxzheng@ipp.ac.cn

收稿日期：2024-03-15，修回日期：2024-03-28

First author: WANG Luoqi, male, born in 1997, graduated from Anhui University in 2019, master student, focusing on electric propulsion technology

Corresponding author: ZHENG Jinxing, E-mail: jxzheng@ipp.ac.cn

Received date: 2024-03-15, revised date: 2024-03-28



核 技 术  2024, 47: 050010

050010-2

Firstly, a thrust measurement platform based on flexible beam structure was designed and implemented with 

capability of measuring the thrust generated by electric thrusters in high-temperature. Simultaneously, a calibration 

system was built to verify the stability and repeatability of the thrust measurement results. Then, simulation analysis 

was conducted on the structural mechanics and thermal coupling field of the thrust measurement system under 

different operating conditions. Finally, the variable specific impulse magnetoplasma rocket (VASIMR) was taken for 

experimental thrust measurement of its electric propulsion system. [Results] The experimental results of VASIMR 

indicate the thrust is 266.5 mN measured in real time at the central magnetic field intensity of 0.2 T with a mass flow 

rate of 20 mg·s−1. [Conclusions] The thrust measurement platform based on the bending beam structure can meet the 

measurement requirements of VASIMR, providing valuable references for subsequent experiments.

Key words Electric thrusters, Controlled nuclear fusion, Plasma, Flexible beam, Thrust measurement

随着社会文明的不断发展，人类对航天技术的

要求不断提高，包括能源供给、推进系统、控制精度

等多方面要求。其中核聚变能源是一种可以解决能

源短缺和环境污染问题的可再生能源，因其安全、清

洁的特点而备受关注［1−2］。目前主要采用磁约束聚

变的方法开展针对核聚变能源的研究［3］，而基于此

方法研发的高功率霍尔效应电推进器正逐渐发展成

熟，目前已有多种不同工作方式的电推进器（如激光

烧蚀推进器［4］、螺旋波等离子体推进器［5］、微型射频

离子推进器［6］等）被研制成功。与传统化学推进器

相比，电推进器可以给航天器带来更大的有效载荷、

更强大的推力输出，为了保证电推进器在空间任务

中的可靠运行、实现航天器的精准控制、同时测量比

冲对电推进器进行性能评估，必须准确测量电推进

器在不同工况下产生的推力大小。

针对电推进器的推力测量方法主要有直接测量

和间接测量两种测量方法［7］，二者根据是否将推进

器固定在测量系统内来区分，但是其测量原理都是

将电推进器产生的推力转化成测量系统内的参照物

的形变量或转动角度［8］。在直接测量法中，美国航

空 航 天 局（National Aeronautics and Space 

Administration，NASA）格伦研究中心［9−11］开发了一

种倒立摆推力测量平台，可以测量毫牛级推力，并且

测量误差在2%以下；哈尔滨工业大学［12−14］研制了一

种三丝扭转测量系统，对于微推力范围测量误差可

以控制在1.5%以内，但是直接测量法对结构复杂的

推进器系统，由于无法将推进器固定在其装置上，所

以无法完成推力测量。在间接测量法中，最具代表

性的是日本东京大学［15−16］研制的一种基于圆柱形靶

材的测量系统，该系统内的圆柱形靶材侧面有很多

裂缝，可以消除由中性回弹粒子带来的测量误差，但

是这种装置存在严重的热变形问题，无法为大功率

电推进器测量推力。通过对比国内外目前已有的电

推进器推力测量方法，可以发现，虽然直接测量法具

有较小的测量误差，但是针对基于可控核聚变思想

发展的霍尔效应电推进器，由于其具有复杂的等离

子体电离结构，无法固定在测量装置上，所以无法采

用直接测量法来测量推力，同时这种大功率电推进

器在工作时会产生高温等离子体羽流，所以只能选

择可以在高温、强电磁环境下工作的挠性梁结构来

测量电推进器产生的推力。

本文通过模拟和分析研究了测量系统组件尺

寸、温度对推力测量结果的影响，给出了在当前真空

设备条件下最佳系统组件尺寸组合，并给出了提高

测量精度减小实验误差的方法。设计并搭建了一套

推力测量平台，验证了系统测量推力的原理，提出了

一种可以远程完成标定实验的测量方法，以可变比

冲磁等离子体火箭为例，测量了其特定工况下的推

力值，验证了测量方法的可行性，同时研究了可变比

冲磁等离子体火箭产生的推力与线圈电流之间的

关系。

1  推力测量原理 

基于可控核聚变思想发展的霍尔效应电推进器

工作原理是：通过电离装置或等离子体源的方式，获

取高密度的等离子体，然后在附加磁场产生的洛伦

兹力作用下将等离子体羽流加速排出，航天器受到

反作用力由此获得推力。常见的霍尔效应电推进器

如图 1所示，其中，图 1（a）为SPT-100型霍尔推进器

实物图［17］、图1（b）为SX3型磁等离子体推进器实物

图［18］、图 1（c）为VX-200型可变比冲磁等离子体火

箭实物图［19］，以上三种电推进器均会在工作中产生

高温羽流，需要采用基于挠性梁结构的间接测量法

测量推力。

推力测量系统通过标定挠性梁的弹性系数来测

量推力，如图 2所示。目标靶放置在电推进器产生

的等离子体羽流中，通过特制卡箍与挠性梁固定连

接，此时等离子体羽流传递到靶面的动量被转换为

目标靶受到的力，表现为挠性梁在水平方向的形变，

由激光位移传感器测量挠度值，计算出电推进器产
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生的推力。

图2中移动平台可以实现1 800 mm范围内的轴

向移动，用来测量在多位置、不同工况下电推进器产

生的推力值。测量系统满足1~10 000 mN的推力测

量需求，用于测量挠度值的激光位移传感器分辨率

为 0.25 µm，推力测量平台理想状态下测量误差为

2 mN。

基于挠性梁结构的推力测试方法是一种间接测

力法，其原理是利用目标靶拦截推进器产生的羽流，

通过观察挠性梁在水平方向上的形变量，计算羽流

传递到靶面上的动量，从而准确测量出推进器产生

的推力。

首先，对推进器内部进行力学分析，令推进器轴

向为 z轴，向左为正；推进器产生的推力为F；推进器

对推进剂的力为F'；可以得到F和F'之间的关系：

F = F' − P0 Ae = ∫
Ae

ρVez( )Ve·dA + (Pe − P0 ) Ae (1)

式中：P0是大气压强；Ae是推进器出口的面积；Ve是

推进剂电离为粒子后的排气速度；Vez是Ve的轴向分

量；Pe是推进器出口处的压强。

然后，考虑图 2右方的控制体积Ω，可以得到 z

轴方向上的动量方程：

T ′ − Pe Ae − P0(AT − Ae ) = ∫
Ae

ρVez( )Ve·dA (2)

式中：T'是目标靶对等离子体羽流的力；AT是目标靶

的面积。那么挠性梁对目标靶的支撑力 T可以表

示为：

T = T ′ − P0 AT (3)

将式（2）代入式（3）得：

T = ∫
Ae

ρVez( )Ve·dA + (Pe − P0 ) Ae (4)

即推进器产生的推力F在数值上与挠性梁对目

标靶的支撑力T相等，从理论上证明了挠性梁结构

测量平台的准确性。

因此，问题由“如何测量电推进器产生的推力

F”转化为“如何测量挠性梁对目标靶的支撑力T”。

对于挠性梁结构测量平台，挠性梁具有矩形截面，并

且长度远大于横截面的尺寸，在结构力学中属于细

长梁，可以使用欧拉伯努利梁理论进行分析。令目

标靶对挠性梁的力为-T，挠性梁因挠曲行为产生的

挠度为 s，可以得到：

s =
4l3

Ebh3
T (5)

式中：E是挠性梁的杨氏模量；l、b和h分别是挠性梁

的长、宽和厚度。假设挠度 s和激光位移传感器的

输出信号∆V之间的比例系数是k1，代入式（5）得：

T =
Ebh3

4l3
k1∆V (6)

令
Ebh3

4l3
k1 = k，得：

T = k∆V (7)

式中：k可以视为推力测试平台（挠性梁）的弹性系

数，可以通过标定系统获得具体数值。在实验前通

过标定装置，计算出挠性梁形变量与标准力之间的

比例系数k，通过观察记录实验中挠性梁的挠度即可

计算出推进器产生的推力。

图1　典型的霍尔效应电推进器实物图[17−19]    (a) SPT-100，(b) SX3，(c) VX-200
Fig.1　Typical physical photos of Hall effect electric thrusters[17−19]    (a) SPT-100, (b) SX3, (c) VX-200

图2　推力测量系统原理图
Fig.2　Schematic diagram of thrust measurement system
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2  推力测量系统多场耦合计算 

2.1　 推力测量系统结构力学仿真分析

已知在推力测量实验中，是通过记录挠性梁挠

度值来计算推力的，所以在实验设备允许的条件下，

应该使挠度值最大化，这样不仅方便测量，还可以减

小实验误差。针对测量平台进行力学分析，在综合

考虑真空设备硬件条件后，总结出最主要的三个影

响挠度值大小的变量，分别为挠性梁尺寸、目标靶靶

面尺寸和目标靶靶面厚度。

针对以上 3个变量进行正交实验，从每个变量

中分别选取了3组水平，分别为：①挠性梁矩形截面

尺寸：5 mm×10 mm，长度 750 mm；②挠性梁矩形截

面尺寸：6 mm×13 mm，长度 750 mm；③挠性梁矩形

截面尺寸：8 mm×15 mm，长度750 mm；④400 mm直

径圆形目标靶；⑤500 mm 直径圆形目标靶；⑥

600 mm直径圆形目标靶；⑦靶面厚度5 mm；⑧靶面

厚度7 mm；⑨靶面厚度10 mm。在目标靶靶面施加

10 N的标准力，每次仿真模拟从 3个变量中任选一

组水平，运用拉丁方设计法进行不重复的 9组模拟

仿真，观察并记录挠性梁的最大挠度值。如图 3所

示，测量平台选用400 mm直径圆形目标靶，5 mm厚

度靶面，5 mm×10 mm×750 mm尺寸挠性梁，在10 N

标准力作用下，挠性梁的挠度值模拟结果。可以发

现，最大形变量的位置在挠性梁底部，挠度值为

15.804 mm。

9组模拟仿真做完以后，记录整理各组最大挠

度值，仿真结果如表1所示。

观察数据发现，只要改变某一个变量的水平取

值，就会对挠度值大小造成影响，但影响程度不同，

为了找出对实验结果影响最大的变量，以及可以实

现测量平台产生最大挠度值的尺寸组合，对模拟结

果进行了极差分析，数据处理结果如表2所示。

其中，K值为某一变量取某水平时，得到的最大

挠度值结果求和；Kavg值为对应的平均值；最佳水平

指某一变量取最佳Kavg值对应的水平编号；R值代表

变量的极差值，某一变量的R值等于最大Kavg 值减

去最小Kavg 值，可结合某一变量的极差值对比各变

量对挠度值大小的影响程度。

由表 2可知，通过R值的大小对比，在现有的 3

个变量中，变量 3（挠性梁尺寸）是影响程度最高的

变量，其次是变量2（靶面厚度），最后是变量1（靶面

尺寸）。所以 3个变量对挠度值大小的影响程度排

图3　测量平台力学仿真图
Fig.3　Mechanical simulation diagram of the measurement platform

表1 不同尺寸组件下的挠度模拟结果
Table 1　Deflection simulation results for components of different sizes

编号

Number

1

2

3

4

5

6

7

8

9

靶面尺寸

Target dimensions / mm

1（400）

1

1

2（500）

2

2

3（600）

3

3

靶面厚度

Target thickness / mm

1（5）

2（7）

3（10）

1

2

3

1

2

3

挠性梁尺寸

Flexible beam dimensions / mm

1（5×10×750）

2（6×13×750）

3（8×15×750）

3

2

1

2

1

3

最大挠度值

Maximum deflection / mm

15.804

7.217 3

1.673 4

1.618 9

6.719 4

15.367

6.762

15.372

2.049 8
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序为：变量3（挠性梁尺寸）>变量2（靶面厚度）>变量

1（靶面尺寸）。通过图4可以更加直观地观察到，变

量3（挠性梁尺寸）的Kavg值波动幅度最大，其代表的

意义为：相对于变量 1（靶面尺寸）和变量 2（靶面厚

度），变量 3（挠性梁尺寸）发生改变时，对实验测试

结果的影响最大。

再结合各因变量的最佳水平可知，变量1（靶面

尺寸）取第 1个水平即 400 mm时最优，变量 2（靶面

厚度）取第 2个水平即 7 mm时最优，变量 3（挠性梁

尺寸）取第 1 个水平即 5 mm×10 mm×750 mm 时最

优。综合上述分析可知，挠性梁尺寸是对测量结果

影响程度最大的变量，在实验条件允许的前提下应

该使用矩形截面尺寸尽量小的挠性梁，这样可以使

挠度值更大，降低数据记录难度，提高测量准确性。

在本挠性梁测量平台中，测量平台的最优尺寸组件

组合为：靶面尺寸 400 mm，靶面厚度 7 mm，挠性梁

尺寸5 mm×10 mm×750 mm。

2.2　 推力测量系统热力耦合场仿真分析

电推进器在工作时需要将气态推进剂电离为等

离子体，然后在外部磁场的作用下利用洛伦兹力将

等离子体加速排出，从而实现产生推力的效果。被

加速排出的等离子体羽流携带高能量轰击在挠性梁

测量平台的目标靶靶面上，对测量平台各结构组件

的材料选择和稳定性提出了很高的要求。

目标靶在实验中起到直接拦截等离子体羽流的

作用，羽流具有带电性和高温度的特点，因此需要严

格比对挑选制作目标靶的材料，选取了市面上常见

的三种耐高温材料，分别对材料的熔点、导热系数、

屈服强度、抗压强度以及绝缘性能进行了调研，表3

为金云母、石墨和304不锈钢的材料属性。

从表3可以看出，石墨的熔点和导热系数最高，

不锈钢的屈服强度和抗压强度最高，但是对于目标

靶来说最重要的材料属性是导热性能和绝缘性能，

如果目标靶具有很高的导热系数和导电性能，就会

把高温等离子体羽流中的能量传递到挠性梁和推力

测试平台的设备上，这会造成挠性梁结构属性的改

变以及测试平台测量设备的使用异常，从而引起推

力测量实验的误差。综上所述，目标靶的制备材料

图4　变量取各水平时的Kavg值
Fig.4　The Kavg value at different levels of the variable

表3 三种常见耐高温材料的材料属性
Table 3　Material properties of three common high-temperature resistant materials

材料Materials

金云母

Phlogopite

石墨Graphite

304不锈钢

304 stainless steel

熔点Melting 
point / ℃

1 200

3 600

1 400

导热系数Thermal 
conductivity / W·(m·K)−1

2~4

1 000

15

屈服强度 Yield 
strength / MPa

50~150

20~40

210~350

抗压强度Compressive 
strength / MPa

100~300

40~100

500~700

绝缘性能

Insulating properties

绝缘 Insulation

不绝缘Not insulation

不绝缘Not insulation

表2 极差分析
Table 2　Range analysis

项

Item
K

Kavg

最佳水平Optimal level

R

水平

Level

1

2

3

1

2

3

靶面尺寸

Target dimensions / mm

24.69

23.71

24.18

8.23

7.90

8.06

1

0.33

靶面厚度

Target thickness / mm

24.18

29.31

19.09

8.06

9.77

6.36

2

3.40

挠性梁尺寸

Flexible beam dimensions / mm

46.54

20.70

5.34

15.41

6.90

1.78

1

13.73
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应选择使用导热系数最低且绝缘的金云母，为了改

善金云母熔点相对较低的缺点，目标靶使用几万张

云母片压制而成，这样即使目标靶接触高温羽流发

生热分解反应，依然可以保证测量平台的正常运行。

挠性梁的材料选择用304不锈钢，这是因为304不锈

钢耐腐蚀同时可以在高温中工作。在实验中，虽然

目标靶会阻挡大部分热量向挠性梁传递，但是考虑

到在极高温度下，304不锈钢的强度和韧性会发生

变化，因此有必要研究在高温环境下，挠性梁测量平

台是否可以稳定工作。测量平台选用 §2.1 中

400 mm 直径目标靶、7 mm 靶面厚度、5 mm×

10 mm×750 mm挠性梁的最优尺寸组件组合，图5为

测量平台在温度场和热力耦合场下的仿真实验图。

图 5（a）表示在目标靶靶面施加 3 000 K稳态温

度场，以此模拟实验中目标靶受到等离子体羽流轰

击的过程，可以看出，挠性梁在与目标靶接触处有明

显温度变化；图5（b）测量平台在10 N标准力作用下

的变形量，此时最大挠度值依然发生在挠性梁底部，

但是最大挠度值增长到 22.031 mm，这是因为在高

温条件下 304不锈钢的强度会显著降低，从而更容

易发生形变。因此需要针对测量平台在不同温度、

不同标准力作用下的形变量做多组模拟仿真实验。

图 6 表示测量系统分别在 1 000 K、2 000 K、

3 000 K温度场，5 N、10 N、15 N以及20 N标准力作

用下，挠性梁产生的最大挠度值曲线，可以看出，随

着温度升高，挠度值曲线的线性关系程度越来越低，

这说明高温对304不锈钢的强度影响很大。因此平

台在挠性梁和目标靶之间使用特制特质卡箍的连接

方式，避免热量直接传递，并在挠性梁上缠绕铝箔和

隔热棉，降低高温对测量系统准确性的影响。

3  推力测量系统总体设计及分析 

3.1　 平台装置　

为满足测量电推进器推力的需求，结合模拟仿

真结果，搭建了一套基于挠性梁结构的推力测量平

台。平台主要部分由位移测量系统、测控系统和标

定系统组成，其中位移测量系统和标定系统在真空

设备内，通过标定系统可以在真空设备外远程完成

标定实验；位移测量系统主要由激光位移传感器完

成信号采集功能，可以通过小位移控制器调整激光

位移传感器和挠性梁之间的距离，保证两者之间的

距离在激光位移传感器的测量范围内；测控系统主

要负责完成控制真空设备内测量平台移动、处理采

集到的位移信号，并结合标定实验中获得的弹性系

数，将实时推力和振动曲线等数据显示在测量程序

的界面内。平台的装置如图7所示。

3.2　 测试步骤　

在电推进器的推力测试地面实验中，未进行实

验时真空设备压力持续保持在 10− 3 Pa。实验开始

图5　测量平台热力学仿真图
Fig.5　Thermodynamic simulation diagram of the measurement platform

图6　不同温度下挠度与标准力间的关系曲线
Fig.6　Relationship curve between deflection and standard 

force at different temperatures
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前，通过标定系统测量挠性梁挠度和标准力之间的

比例系数k，数据会保存在测试程序后台。开始投放

推进剂后，观察振动曲线，待振幅趋于稳定后，开启

推进器电源，此时可以根据实验要求，调整推进器的

特定工作参数，观察振动曲线和输出数据稳定之后，

关闭推进器并停止供应推进剂。测试系统会根据实

验开始前标定的比例系数k，以及开启推进器前后位

移测量系统采集到的信号差值，计算出推进器在此

工况下产生的推力。

3.3　 标定系统设计　

标定系统组件主要包括电控真空升降平台、F1

级标准砝码、高精度定滑轮组件和凯夫拉绳。标定

实验的原理为：在测试平台上施加不同大小的标准

力，通过激光位移传感器精确测量挠性梁的挠度值

变化，多次改变施加的标准力，计算每两次标准力之

间差值与挠度值差值的比，从而得出测量平台的比

例系数k。在本标定系统中，标准力由标准砝码的重

力通过定滑轮提供，标准砝码通过凯夫拉绳经过定

滑轮连接在目标靶上，凯夫拉绳是一种耐高温的高

弹性模量材料，其弹性模量在120~180 GPa之间，可

以减少由标准砝码和目标靶之间连接绳的弹性变形

引起的标定误差。

标定系统的精度是衡量一个挠性梁结构推力测

试平台稳定性和重复性的关键，因为在实验过程中，

需要改变推力测试平台的位置，每次更换位置后都

应该对平台重新进行标定实验。但是标定实验需要

在真空状态下进行，无法打开真空设备，所以不能通

过更换不同质量砝码的方式，来实现施加标准力大

小的改变。为完成实验中不同位置的标定实验，在

标定系统中添加了可远程控制的升降平台，通过平

台升起拖住砝码使目标靶不受力，与下落平台悬挂

砝码使目标靶受到砝码重力，实现了测量系统受到

不同标准力的需求，通过记录激光位移传感器不同

的输出信号，在真空设备外完成了对推力测试设备

的远程标定实验。但是远程标定实验无法更换砝

码，只能完成一次标准力的改变，因此需要在真空设

图7　基于挠性梁结构的推力测试装置示意图
Fig.7　Diagram of thrust testing device based on flexible beam structure

图8　标定系统组件实物图
Fig.8　Physical diagram of calibration system components
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备外，通过多次更换标准砝码的方式，提前验证标定

系统中标准力与输出信号之间的线性度。分别使用

100 g、150 g、200 g、300 g标准砝码进行了三次标定

实验，在不同标准力下测量系统输出的数据

见表4。

根据表4数据整理出图9，经计算标定系统输入

（标准力）与输出（挠度值）之间线性相关程度非常

高，相关系数大于等于 0.999 9，同时三次标定实验

还证明此方法具有很好的稳定性，因此可以使用添

加升降平台的方式完成远程标定实验。

4  结果与讨论 

4.1　 推力测试结果　

本文设计并搭建的推力测量平台主要针对工作

中会产生高温等离子体羽流的电推进器，解决其推

力无法测量的研究难点，以可变比冲磁等离子体火

箭为例，图10为可变比冲磁等离子体火箭在中心磁

场0.2 T，推进剂质量流率为20 mg·s−1工况下的推力

数据，从图 10可以直观地看出，推力与中心磁场具

有强相关性。

当可变比冲磁等离子体火箭工作达到稳态时，

在80~110 s范围内，推力平均值为266.5 mN，即为在

此工况下推进器产生的推力。

4.2　 磁喷嘴磁场强度对推力的影响　

可变比冲磁等离子体火箭的主要加速方式是通

过洛伦兹力加速等离子体，推进剂被电离后会在磁

喷嘴的作用下被加速排出，因此磁喷嘴的磁场强度

会直接影响推进器产生的推力。磁场场强与线圈电

流的关系为：

B =
μ0·I·N

2R
                          (8)

式中：B是磁喷嘴中心磁场强度；μ0是真空中的磁导

率；I是线圈电流；N是线圈匝数；R是线圈半径，由公

式可知磁喷嘴中心磁场强度与线圈电流呈正相关。

设计实验通过改变线圈电流的大小来验证磁喷嘴磁

场强度与推力之间的关系，实验结果如图11所示。

图 11中上方折线代表推进器在推进剂质量流

率为 15 mg·s−1的工况下，分别在线圈电流为 10 A、

15 A、25 A时测得的推力值；下方折线代表推进器在

推进剂质量流率为 5 mg·s−1的工况下，分别在线圈

电流 10 A、15 A、25 A时测得的推力值。从图 11可

以看出，推力随线圈电流增大而增大，且气态推进剂

质量流率提高时也会提高推力值，这是因为提高质

量流率会增加等离子体的动量和喷出速度。

4.3　 误差修正　

挠性梁结构推力测量系统的测量误差主要分为

随机误差和固有误差，其中随机误差主要由等离子

体羽流撞击靶面产生的振动引起，可以通过增加阻

表4 不同标准力作用下系统输出挠度值
Table 4　Deflection values of the system output under different standard force

编号

Number

First time

Second time

Third time

100 g挠度值Deflection 
value for 100 g / mm

0.129 493 4

0.129 354 1

0.129 874 9

150 g挠度值Deflection 
value for 150 g / mm

0.195 503 7

0.195 125 4

0.195 355 4

200 g挠度值Deflection 
value for 200 g / mm

0.261 514 1

0.261 896 7

0.260 836 1

300 g挠度值Deflection 
value for 300 g / mm

0.393 534 7

0.393 439 3

0.393 797 2

图9　标定系统中输入与输出信号的线性度检验
Fig.9　Linearity test of input and output signals in the 

calibration system

图10　推力与中心磁场关系图
Fig.10　Relationship diagram between thrust and center 

magnetic field strength
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尼的方式减小误差，如悬挂砝码；固有误差主要来源

于目标靶不能完全拦截电推进器产生的等离子体羽

流，因为霍尔效应电推进器在工作中产生的等离子

体羽流呈轴对称喇叭状排出，但是在推力测量实验

中由于真空设备的限制，导致目标靶尺寸无法完全

覆盖等离子体羽流，造成实验测得推力数据小于实

际推力的误差。根据§2.1中的模拟仿真结果，记录

了实验中不同测得推力对应的挠度值，并与仿真结

果对比，图12为实验中和仿真结果中推力与挠度值

的关系。

从图12可以看出，实验结果和仿真结果之间存

在误差，这种误差主要来自于振动和靶面尺寸的影

响，其中靶面尺寸带来的影响可以采用离子通量分

布法进行误差修正，在数据处理阶段，假设推进剂完

全电离的前提下，可以用等离子体羽流中的离子通

量分布类比电推进器产生的推力分布，进而利用离

子通量分布比例对推力测量结果进行误差修正。如

图 13所示，以目标靶圆心为原点建立直角坐标系，

目标靶直径为400 mm，假设在当前截面内电推进器

产生的等离子体羽流分布在区域D内，则可以通过

计算分布在目标靶拦截面积区域内等离子体通量和

分布在区域D内等离子体通量之比，修正由目标靶

靶面尺寸引起的测量误差。

令 目 标 靶 拦 截 区 域 为 DT， DT =

{( x，y) |− 200 ≤ x ≤ 200，− 200 ≤ y ≤ 200}，区 域 D

代表图 13中虚线框内部分，离子通量分布为 I (r )，

其中 r = x2 + y2，且 ( x，y) ∈ D，则区域D内离子通

量和区域DT内离子通量之比kI为：

kI =
∬
D

I ( )x2 + y2

∬
DT

I ( )x2 + y2

(9)

其中：离子通量分布可以在实验中通过法拉第探针

测量，通过式（9）可以对挠性梁结构推力测量系统的

图11　线圈电流与推力间关系图
Fig.11　Diagram of the relationship between coil current and 

thrust

图12　实验结果和仿真结果对比图
Fig.12　Comparison between experimental and simulation 

results

图13　羽流离子分布截面图
Fig.13　Cross-sectional diagram of plume ion distribution
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固有误差进行修正，修正后推力Fe和实验测得推力

T之间的关系为Fe = kIT。

5  结语 

本文针对电推进器的推力测量进行了研究，其

中基于可控核聚变思想发展的霍尔效应电推进器，

如霍尔推进器、磁等离子体推进器和可变比冲等离

子体火箭，在工作中会产生高温等离子体羽流，通过

一种基于挠性梁结构的推力测试方法，解决了上述

几种推进器推力无法测量的难点。针对测量平台组

件进行了力学和热力学仿真，结合正交实验法和拉

丁方设计法，总结出一套通用的挠性梁结构推力测

试平台关键部件结构尺寸设计方法，在本真空设备

条件下的最佳测量系统结构尺寸为靶面尺寸

400 mm，靶面厚度 7 mm，挠性梁尺寸 5 mm×

10 mm×750 mm；利用砝码升降平台实现了在真空

设备外远程完成标定实验，并通过 3次独立重复标

定实验验证了该方法的可行性。通过实验以可变比

冲磁等离子体火箭为例，在中心磁场 0.2 T、推进剂

质量流率为 20 mg·s−1的工况下，测得实时推力为

266.5 mN，证明了测量平台的可行性，将推力测试结

果与磁喷嘴磁场强度进行了比较，通过实验的方法

验证了磁喷嘴磁场场强与推力之间的关系，得到可

变比冲磁等离子体火箭产生的推力与磁喷嘴磁场场

强成正相关的结论，最后针对挠性梁结构推力测量

系统的固有误差，提出了一种适用于霍尔效应电推

进器推力测量结果的误差修正方法。后续研究还需

要在如何提高测量平台阻尼，减少推力测量误差等

方面展开，以进一步满足电推进器地面测试的应用

需求。
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