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摘 要：电子回旋共振离子推力器 （ECRIT） 以电子的无碰撞加热机制产生等离子体，具有推力

范围宽、下限低、可精确控制的特点。本文从原理和工作过程出发，分析了 ECRIT 对当今空间飞

行任务的适用性。围绕这些适用范围，综述了当前原理可行的 10cm 低推力、2cm 微推力 ECRIT 在

不同工质驱动下的研究和应用现状，总结了这些推力器性能的重要特征，分析了制约推力器进一

步发展的关键问题。结果表明，ECRIT 因为独特的原理和物理过程以及成功的飞行实例，被证明

适用于当今深空与近地小行星及引力波探测、微小卫星控制以及地球极低轨道飞行器的阻力

补偿。
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Abstract：Electron cyclotron resonance ion thruster （ECRIT） with the mechanism of electron collisionless 
heating has the thrust property of wide thrust range， lower limit and precise control. According to its principle 
and operation procedure， the possibility of the thruster applied in space flying mission is analyzed. Around 
these application scope， the current research and application situation of 10 cm low thrust and 2 cm micro-
thrust ECRIT which are feasible in principle under different working medium drive are reviewed. The important 
performance characteristics of these thrusters are summarized and the key problems that restrict the further de⁃
velopment of thrusters are analyzed. The results show that because the special principle， physical procedure 
and successful space flying example， ECRIT can be suitable to be applied in deep space， near-earth asteroid 
and gravitational wave detection， micro-satellite control and resistance compensation of satellite flying on low 
earth orbit. 
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1 引 言

随着航天技术的迅速发展，空间飞行任务已经

从地球中高轨道的卫星通讯拓展到更广的飞行任

务，如深空与近地小行星探测、微小卫星的离轨控

制、引力波观察、200 公里左右低地球轨道飞行器的

科学考察等，在探索宇宙生命起源、规避小行星对地

球的撞击、维护地球轨道安全、提供精准地球信息方

面将发挥重要作用。这些拓展的当代空间飞行任务

对飞行器的动力装置提出了更高的性能要求，如高

比冲、高精度微推力、高推重比、多工质、高效率与长

寿命等。电推力器由于可控的等离子体与推力产生

过程，将在这些飞行任务中发挥重要的作用。电子

回旋共振离子推力器是静电型离子推力器的一种类

型，以微波能量击穿气体产生等离子体、静电场再加

速离子产生推力，具有推力范围宽、可控性强、比冲

高、寿命长、可以多类气体为工作介质的特点，在当

今空间飞行任务中具有应用可行性。

日本对 ECRIT 的研究最为领先，10cm 等效直径

的 ECRIT 被研究成功并应用于 2003 年和 2014 年发

射的深空探测飞行器 HAYABUSA［1］和 HAYABUSA 
2［2］。 其 中 HAYABUSA 于 2010 年 成 功 返 回 地 球 。

HAYABUSA 2 回收舱于 2020 年携带小行星样本返回

地球，探测器飞过地球后继续太空之旅，在 ECRIT 的

驱动下将在 2031 年左右抵达 1998KY26 小行星并进

行探测，到目前未见报道出现有故障。日本的 ECRIT
已成功向微推进领域拓展，形成了 2cm ECRIT。该推

力器已搭载于 2014 年 6 月发射的 50kg 级  “HODOYO⁃
SHI-4”小型航天探测器并完成了空间飞行试验。同

年 12 月 3 日，2cm ECRIT 在日本被应用于 70kg 级

“PROCYON”近地小行星探测器，“PROCYON”是迄

今为止在太阳系轨道内首先应用电推进及反馈控制

技术的 100kg 以下的飞行器。ECRIT 的空间飞行任

务证明了这类推进技术应用的可行性［3-4］。

相较其它类型电推力器，在 ECRIT 内，电子绕磁

力线回旋运动与微波电场的波动同相位并共振时，

电子被无碰撞加热成高能电子，此过程为 ECR 加热。

高能电子再和中性粒子碰撞产生等离子体。这类电

推力器无需任何辅助设备，采用电子无碰撞加热机

制便能使氙气、氩气、氮气、氧气和氮氧混合等多种

气体被微波能量直接击穿并产生等离子体。电子的

无碰撞加热还可以使 ECRIT 在低气压和低流量下电

离气体，降低对气体供应装置的要求。所以 ECRIT
应用范围可推广到吸气式电推力器系统。

在此背景下，本论文以当今空间飞行任务为导

向，根据 ECRIT 的基本原理特点，分析这类推力器的

应用方向，对 ECRIT 的研究与发展状况进行综述，总

结其成功的研究经验、挖掘其新的应用途径，将对当

今 ECRIT 技术的发展提供参考。

2 当代空间飞行任务对电推进的需求

2.1 深空和近地小行星探测

太阳系内有很多近日点在 1.3AU 内的近地小天

体围绕太阳运转。近地小天体包含小行星和彗星，

其中近地小行星占绝大多数，包括距离地球 0.05AU
以内、直径大于 140m 的小行星。这些小行星存在与

地球撞击的可能性，因而兴起了深空和近地小行星

探测与防御技术研究［1-2，5-7］。对于深空探测小行星，

飞行器飞行时间长，对推力装置提出了高比冲、长寿

命的要求。对于近地小行星探测，采用子母卫星是

优选方案。其中母星为常规飞行器，子星是微小卫

星。在母星临近小行星时，释放子星。子星利用微

推进驱动并借用天体引力飞行，要求微推进装置具

有高比冲特点。另外，在深空探测和近地小行星探

测飞行过程中，太阳能电池的供给能力受到飞行器

与太阳距离的影响，这要求推进系统具有变推力的

特征。

2.2 引力波观察和微小卫星飞行

随着光学、控制、卫星与推进技术的发展，宇宙

引力波探测已经成为现实，而且将引领人类进入引

力波天文学的新时代，开启探索宇宙的新窗口。

2016 年 2 月 LIGO 合作组织宣布直接观测到引力波，

在国际上引起轰动。随后多数国家都制定了引力波

探测计划，提出的关键技术之一为无拖曳控制、超静

超稳卫星平台技术［8-10］。分解出卫星平台应用的微

型电推进系统指标为推力分辨率低于 0.1µN，推力精度

高于 0.1µN、1mHz~1Hz 内推力噪声低于 0.1µN/Hz1/2，

推力响应速度低于 10ms、寿命上万小时、推力为 1~
100µN。除了引力波探测计划，重力场测量、射电望

远镜编队等飞行任务都对微推力、高分辨率的推力

器有迫切需求。

2.3 低轨道科学探测飞行任务

200km 左右轨道高度的飞行器能提高仪器对地

的分辨率，是未来空间飞行器的重要发展方向之

一［11-12］。然而轨道高度降低，大气密度增加，飞行器

气动阻力增加。如果阻力不能被推力器产生的推力

补偿，飞行器将在很短的时间内坠落。电推力器比

冲高、推进剂消耗少，适合用于低轨飞行器的阻力补
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偿。如果用低轨环境气体收集装置和电推力器组成

吸气式电推力器系统，则飞行器不需携带工质，具有

寿命长、质量轻的特点。在此背景下，出现了以大气

为工质的各类电推力器的研究。由于地球低轨道环

境气体组分复杂、吸气式电推力器地面实验验证困

难，以及电推力器原理、结构与性能特征的多样性，

目前已经初步提出对推力器性能的具体需求［13-15］。

共性的需求是推力器能在氮氧混合气体驱动下工

作，同时要求在满足推力需求的基础上，推力器入口

的气体压强和流量尽可能低，降低对气体收集装置

压缩效率的要求。

3 ECRIT对当代空间飞行任务的适用性

3.1 ECRIT原理与工作过程

ECRIT 由 ECR 离子源和中和器组成，这两个部

件的气体电离和等离子体维持都以电子回旋共振加

热过程为基础。电子回旋共振加热过程指电子在磁

场中绕磁力线回旋的频率与微波频率相等，同时电

子的回旋与微波电场振荡等相位时，微波能量耦合

到电子并把电子转变为高能电子的过程。高能电

子产生后与气体分子或原子碰撞产生等离子体。

在离子源中，等离子体边界高压鞘层把离子高速引

出并产生推力。在中和器中，等离子体边界处的鞘

层和磁场效应把电子引出并中和离子，以保持离子

源外界羽流区域的低电势，进而维持推力器系统的

安全。

3.2 ECRIT特点与当代空间飞行任务的适用性

3.2.1 电子无碰撞加热和气体碰撞电离特点带来的

空间飞行任务适用性       
在 ECRIT 内，气体密度和压强尽可能低是保证

电子与波共振加热过程不被破坏的条件。但是，过

低的气体密度和压强不利于电子和中性气体的碰撞

电离。因此，推力器内气体密度和压强必须折中考

虑，才能使高能电子快速形成、气体快速放电、等离

子体快速形成，即推力器必须在恰当的工作压强和

气体密度范围内工作，才能产生可靠的推力和比冲

范围以满足有变推力需求的深空探测任务。

文献［13］证明 ECR 等离子体产生的气体压强为

0.005~0.1Pa。在低和高压强极限条件下，推力器必

须在低和高流量下工作，其结构体积也必须微型和

中型化才能适应恰当的压强和流量范围，产生微推

力和低推力以适用微小卫星控制和引力波探测以及

中型飞行器的需求。目前，国外已两次成功地把低

推力 ECRIT 应用于深空探测飞行任务、两次成功地

把微推力 ECRIT 应用于微小卫星飞行任务，国内也

已成功地将微推力 ECRIT 应用于微小卫星  ［16］。上述

任务的成功证明了微推力和低推力 ECRIT 的工作可

靠性与应用可行性。

和霍尔推力器、考夫曼离子推力器及射频离子

推力器相比，无碰撞电子加热机制的 ECRIT 气体放

电压强低，用于低轨道吸气式电推力器系统可降低

对气体收集装置压缩效率的要求，有应用于吸气式

电推力器系统的可行性。

3.2.2 推力器内部多物理场相互耦合特征带来的空

间飞行任务适用性       
ECRIT 内部微波电场、静磁场、等离子体场及其

自洽电场、栅极上游静电场之间相互影响并且相互

耦合，形成了复杂的多场耦合并决定着 ECR 等离子

体产生与输运、离子的高速引出和推力产生等动态

过程，是影响推力器性能的重要因素。这些动态过

程又受到气体流量与压强、微波功率、产生等离子体

的放电室和引出离子束的栅极结构的影响。所以制

约推力器性能的因素众多，恰当匹配这些因素为推

力的高精度调节以及快速响应创造了有利条件，能

保证微小卫星飞行和引力波探测的精准控制需求。

4 ECRIT的研究与应用状况及其启示

4.1 美国研究状况

美国是早期研究 ECRIT 的国家。在 1980~1990
期间，Thompson Ramo Wooldridge 公司（TRW）根据航

天飞行任务需求［17］，研制了如图 1 所示的轴向会切磁

场和周向会切磁场两种 30cm ECRIT 离子源，两种离

子源均以钐钴永磁体产生磁场、4.9GHz 微波激发氩

等离子体。等离子体诊断和离子电流引出实验表

明，磁路结构是离子源性能的重要影响因素，轴向会

切场离子源的等离子体密度高且分布较均匀，性能

优，离子源放电损耗 135W/A。但是等离子体密度无

法超越最高的等离子体临界密度［18］。 2000 年，美

国测试了大功率 ECR 等离子体源用于大功率电推进

系统（High Power Electrical Propulsion System，HiPEP）
的可行性，研制了如图 2 所示直径 40cm 的 ECR 离子

源  ［19-20］，同时研制了相应的中和器，分别进行了离子

源放电、诊断、引出和中和实验。发现微波功率在 0~
200W 内增加时，先后出现等离子体亮度差异很大的

高、低状态，高状态下最大引出束流 0.82A。或许是

大体积 ECRIT 无法产生理想的推力性能，此后很少

发现美国再研究 ECRIT。
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4.2 日本研究与应用状况

日本也是早期研究 ECRIT 的国家，其研究成果

最显著。以返回式小行星探测和微小卫星控制飞行

任务为导向，日本研究机构对 ECRIT 开展了系统的

研究工作，涵盖推力器的原理验证、测试、改进、定

型、空间飞行应用与物理机理的研究等。

4.2.1 氙工质 10cm ECRIT 研究状况

1990 年前后，日本空间科学研究所（ISAS）研制

了如图 3 所示的代号为 YOSHINO-I（Y-I），YOSHI⁃
NO-II（Y-II）的离子推力器，两台推力器均采用圆柱

型放电室结构［21-22］。 Y-I 推力器采用周向会切磁

场，2.45GHz 微波能量电离氩气，引出离子电流 10~
50mA［23］。Y-II取消谐振腔，微波直接注入放电室，使

用更强的磁场和更高频率微波（5.9GHz）以满足 ECR
条件，采用轴向会切磁场约束等离子体。在 Y-II 基
础上，采用频率 4.2GHz 的微波能量击穿气体，相继研

制了 Y-III，Y-IV，最终将圆柱型放电室结构改为喇

叭型放电室，改善了放电室内的微波功率密度分布

规律，提升了放电室内气体电离率和微波功率的利

用率，缩减了等离子体到栅极的输运距离、降低了壁

面损失，提升了离子引出电流和推力性能［23］。

1993 年，日本空间科学研究所 ISAS 研究了 ECR
中和器［24］，实现了离子源与中和器的匹配［25］。研究

了碳-碳复合材料栅极，对栅极溅射开展了实验研究

和数值模拟［25-27］，确定了 10cm 推力器样机的雏形如

图 4 所示。1996-2000 年，代号为 µ10 的 10cm 推力器

进入工程样机阶段［28-29］，微波源选体积小、质量轻的

固态微波源。2000-2002 年，推力器系统进入飞行样

机研制阶段［30-31］，最终选用效率高的行波管微波源，

由 4 台 µ10 构成深空探测飞行器 HAYABUSA ECRIT
飞行样机系统。 HAYABUSA 于 2003 年 5 月发射，

2010 年返回地球。

HAYABUSA 飞行器飞行任务完成后，ISAS 深入

分析离子源、中和器内的等离子体分布特征，以及相

应的微波传输模式［32］，并采用吸收光谱、光纤探针诊

断方法诊断离子源内激发态的 Xe 原子的分布状

图2　40cm ECRIT实物图[17]

图1　30cm ECRIT磁路结构[18]

图3　YOSHINO-I与YOSHINO-II推力器结构示意图[21]
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况［33-34］，采用静电光学探针诊断微波电场强度［35］。发

现离子源 ECR 区少部分高能电子逃逸到波导内，引

起波导内激发态氙原子电离并生成等离子体，影响

了离子源主区气体电离和离子引出。通过抑制波导

等离子体产生［36］，改进微波和气体馈入方案、增加磁

场对电子约束、扩大 ECR 加热区域、降低壁面损失，

显著提升了推力器性能［37］，形成了 2014 年发射的深

空探测飞行器 HAYABUSA 2 推力器飞行样机系统。

飞行器的回收舱于 2020 年携带小行星样本返回地

球，探测器飞过地球后继续太空之旅，在 ECRIT 的驱

动下将在 2031 年左右抵达 1998KY26 小行星并进行

探测，到目前未见报道有出现故障。

这期间的 ECRIT 中和器研究经历了从磁镜场与

发散磁场相结合、磁镜场与环尖磁场相结合、磁镜场

与磁喷管相结合构型的 ECR 中和器研究过程，最后

确定中和器磁镜场与磁喷管相结合的磁场位形，并

成功应用在 HAYABUSA 和 HAYABUSA 2 深空探测

飞行器上。

HAYABUSA 2 成功发射后，2019 年 ISAS 实验研

究并总结了 HAYABUSA 与 HAYABUSA 2 成功应用

的 8mN 和 10mN 两套 ECRIT 的性能特点［38］，改进磁路

结构，把推力从 10mN 推力器提升到了 12mN。随后

更多的工作集中于 ECRIT 内部过程和机制的实验与

数 值 模 拟 研 究 。 2020 年 ISAS 采 用 PIC（Particle in 
cell）和 MCC（Monte Carlo collision）方法对离子源内等

离子体特性进行了数值模拟。发现磁约束区，等离

子体密度和温度比其它区域高 10 倍，ECR 区附近电

子温度最高；电子主要被磁镜场和鞘层约束，约束程

度取决于电子能量；磁场效应使离子更容易向栅极

输运［39］。为了进一步拓阔 ECRIT 的应用，ISAS 计划

在未来将 ECRIT 应用于小行星探测新计划 DESTI⁃
NY+和太阳能帆船任务 OKEANOS［40］。

4.2.2 氙工质 2cm ECRIT 研究状况       
µ10 成功的研究与应用促进了 ECRIT 向大型化

和 微 型 化 发 展 ，出 现 了 20cm 直 径 和 2cm 直 径 的

ECRIT 研究［41-43］。其中，20cm ECRIT 相关研究较少，

且至今并未应用于空间，下文仅围绕 2cm ECRIT 进行

综述。

如图 5，6 所示，2008 年日本 ISAS 开发研究出直

径 2cm 的 µ1 微型 ECRIT，该推力器由放电室结构相

同的离子源和中和器组成，两个部件唯有头部存在径

向会切型磁场。如图 7 所示，µ1 推力器集成系统体积

为 34cm×26cm×16cm，干重 7.2kg，湿重 8.1~8.6kg，总

功耗 27~34W，推力 210~300µN，比冲 740~1100s［3］。

图5　2cm ECRIT离子源放电室结构示意图

图6　μ1微型ECRIT 工作图[44]

图7　μ1微型ECRIT系统集成图[3]

图4　10cm ECRIT结构示意图
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2012 年日本东京大学实验研究 µ1 应用于引力

波探测的可行性［44-45］。研究结果表明：2cm 推力器推

力在 20~316µN 内连续可调，即推力动态范围为 7%~
100%；对推进剂流量进行精密控制，可以提高推力动

态范围并满足引力波需求；无反馈信号时，在 0.1~
1.0Hz 的频率内，µ1 推力噪声小于 0.2µN/Hz1/2；存在

反馈信号时，推力噪声小于 0.02µN/Hz1/2。这证明了

2cm ECRIT 应用于引力波探测具有可行性。

2014 年 6 月，µ1 随 50kg 级“HODOYOSHI-4”小
型航天探测器一起发射升空［4］，“HODOYOSHI-4”是
日本开发的下一代探测小行星的微纳卫星，验证了

2cm ECRIT 作为微小卫星动力系统的可行性。

2014 年 12 月 3 日，日本发射了 70kg 级“PROCY⁃
ON”近地小行星探测器如图 8 所示，是迄今为止在太

阳 系 轨 道 内 首 先 应 用 电 推 进 及 反 馈 控 制 技 术 的

100kg 以下的飞行器［46］。该探测器采用 1 台改进型

µ1 和 8 台冷气推力器组合成的混合动力系统。其中

µ1 用于长距离深空飞行，推力 300µN，比冲 1000s，总
功耗 35W。冷气推力器用于姿控和轨控，推力 20mN，

比冲 24s，功耗 8W。组合动力系统总质量为 9.5kg，其
中包括 2.5kg的氙气［47］。

4.2.3 其它工质类型的 ECRIT 研究状况

（1）水工质 2cm ECRIT
水是自然界存在的一种非加压工质，它的储存

不需要复杂加压和减压部件，如果微型推力器以水

为工质，不仅可以简化系统结构，还可以提高系统可

靠性，因而水工质是微型电推力器的一种极佳候选。

由此日本对 2cm ECRIT 的研究也从氙气工质转变到

水工质，其工作符合微小卫星低成本开发的理念。

为此，横滨国立大学首先研究了水蒸气放电等离子

体特性［48］，为评估前述 2cm µ1 性能奠定基础。横滨

国立大学采用 PIC/MCC-DSMC 三维粒子模拟方法研

究水工质注入方式对离子源内部等离子体的影响，

模拟结果表明水工质下游注入时导致放电室内中性

粒子的数密度增加，有利于提升推力器性能；H2O+和

OH+是推力的主要贡献成分。横滨国立大学对这类

推力器进行了三维 PIC 数值模拟［49］，其中考虑中性粒

子场的模拟，以评估其分布对放电和电子引出特性

的影响。模拟结果表明从下游注入水工质导致下游

表面电子损耗增加，电子引出电流降低。

东京大学对水工质 2cm µ1 建立了用于评估推力

器性能的全局模型［50］，模型包含电子能量守恒方程、

中性粒子能量守恒方程、离子数守恒方程、中性粒子

数守恒方程、电荷守恒方程、准中性关系。东京大学

利用全局模型和实验方法研究和比较了水工质与氙

工质 2cm ECRIT 的性能特性，考察了水质量流率和输

入微波功率对性能的影响，用四极质谱仪直接测量

了离解和双电荷离子的影响。模型计算与实验结果

表明，水工质推进剂利用率和比冲都明显低于氙气

工质，但是两种工质的放电损耗相当。

（2）用于吸气式电推进系统的 ECRIT 研究状况

日本 JAXA 2003 年提出吸气式 ECRIT 的概念，设

计了一种绕流形气道，为蜂窝式平行直长管。由于

气体来流平行于进气道，和进气道壁面碰撞较少，有

着较高的进气效率［13］。2013 年，日本神户大学联合

日本空间与宇航科学研究所并利用激光爆轰束流源

模拟了超低地球轨道的大气环境（N2 和 O）［51］，为如

图 9 所示的 ECR 离子源提供氮氧混合气体。实验表

明，为维持 N2等离子体的产生，放电室内的最小压强

1×10-4torr；在 200V 加速电压下，引出束流为 16mA。

4.3 国内推力器研究状况

国内，西北工业大学 2006 年开展 10cm ECRIT 研

究，2015 年研究 2cm 微推力 ECRIT［52-54］，上海航天控

制技术研究所在此基础上把 2cm 推力器进行了改进

并工程化，形成 M2 微波离子推力器并于 2021 年 4 月

搭载到小卫星上，成功地完成了轨道控制空间飞行

图9　日本吸气ECRIT实验研究系统

图8　“PROCYON”探测器微型ECRIT[46]
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任务［16］。基于西北工业大学 10cm 氙气 ECRIT 的研

究基础［55-66］，2020 年在兰州空间技术物理研究所牵

引下，以地球低轨道飞行器的阻力补偿为应用目标，

兰州空间技术物理研究所和西北工业大学合作开展

吸气式氮氧混合工质 10cm ECRIT 研究。

4.3.1 氙气工质 10cm ECRIT 研究状况

在 10cm ECRIT 研究方面，西北工业大学在电磁

计算分析的基础上，设计并建立了具有轴向封闭和

开 放 磁 镜 场 的 喇 叭 型 离 子 源 和 圆 柱 型 中 和 器 的

10cm，400W ECRIT 实验模型。并在该实验模型的基

础上，开展了氙气放电特性和离子及电子束流引出

实验研究，实验观察到了和理论预估一致的 ECR 等

离子体亮区，从 ECRIT 离子源和中和器引出 104mA
的离子与电子束流［55-63］。这证明了其研究的推力器

系统结构的合理性。

通过理论计算分析 ECRIT 内磁化等离子体的碰

撞特征和磁场分布规律，提出了 ECR 等离子体弯曲

静电探针的诊断方案，此方案能降低磁场对诊断的

干扰。实验表明：选取通过推力器轴线的水平面为

诊断面，与诊断平面垂直的柱状探针可以降低磁场

对诊断的干扰，同时提高诊断的空间分辨率。在此

基础上，诊断了 ECR 离子源和中和器内的等离子体

分布规律，研究了工作参数和磁路结构对等离子体

能量分布函数和密度的影响规律，以及等离子体在

磁场作用下的热状态偏离度［64-65］。

根据 ECR 加热机理，采用碰撞辐射模型对 ECR
离子源内等离子体进行了发射光谱诊断，其结果和

探针诊断相一致［55］。

通过等离子体静电探针诊断和离子束流引出实

验，研究了具有不同尺度封闭磁镜场和开放磁场特

征的 ECR 离子源和中和器的气体电离、等离子体分

布和离子束流的特点与规律，计算了不同结构 ECR
离子源和中和器内等离子体中的电磁波的传输和场

分布规律。通过实验、计算和理论分析，揭示了离子

源几何结构、工作参数、微波高频电场、静磁场和等

离子体场之间复杂的相互耦合关系及其对离子引出

束流性能的影响规律，得到推力性能最高的磁路优

化 结 构 。 在 总 加 速 电 压 1800V，氙 气 流 量 3.33×
10-8m3/s，微波功率 30W 条件下，该结构离子源最大推

力 达 到 7.5mN，推 进 剂 利 用 效 率 80%，放 电 损 耗

300W/A。揭示了中和器的电子引出机制，引出了和

离子源引出离子束流相匹配的电子电流，实现离子

束流的中和［65］。

基于共享内存并行模型，设计了 10cm ECR 离子

源和中和器全粒子 PIC/MCC 并行化程序，对粒子运

动推进、碰撞过程进行高效的加速并行计算，实现了

该程序显著的高计算速率。实验结果证明了该程序

的正确性。利用设计的 PIC 模拟软件，模拟了不同磁

路结构离子源内的等离子体输运过程，分析了磁路

结构对源内等离子体参数分布的影响［66］。

4.3.2 氙气工质 2cm ECRIT 研究状况       
在微型化的 2cm ECRIT 研究方面，西北工业大学

研制出第一代氙工质 2cm ECRIT 原理样机，如表 1 所

示，并开展了实验研究，得到推力、比冲、放电损耗、

推进剂利用效率分别为 153.4µN，1051s，389W/A，15%
的性能指标［54］。

在第一代 2cm ECRIT 研究的基础上，通过修正推

力器的关键几何结构，使其适用于氙气等离子体特

征，并设计出的第二代 2cm ECRIT，其推力、比冲、放

电 损 耗 和 推 进 剂 利 用 效 率 分 别 为 308µN，1066s，
355.6W/A，22%，相较于第一代 2cm ECRIT，推力明显

提升。在该推力器原理样机系统［52-54］的基础上，上海

航天控制技术研究所基于双层天线与多共振面结

构，对推力器结构进行了改进，大幅度拓宽了功率和

推力范围，形成 M2 微波离子推力器。该推力器已于

2021 年 4 月搭载到小卫星上，成功完成了轨道控制空

间飞行任务［16］。

在第二代 2cm ECRIT 研究的基础上，进一步开展

磁路结构、微波高频电场分布规律优化研究，结合离

子源和中和器内部的等离子体输运和栅极及电子引

出孔板上游鞘层特征、壁面电荷损失和气体电离过

程、栅极系统或电子引出板结构特征之间的相互影

响与制约的复杂耦合关系，从等离子体诊断、电荷束

流引出实验和全离子 PIC 数值模拟三方面开展了细

表1　氙气2cm ECRIT性能参数

Item
第一代

第二代

第三代

第四代

Thrust/µN
153.4
308
315
359

Specific impulse/s
1051
1066
1639
1878

Discharge loss/（W/A）
389

355.6
407
316

Propellant utilization efficiency/%
15
22

31.6
36.1
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致深入的研究，显著提升了离子源和中和器的性能，

形成第三、四代 2cm ECRIT［53-54，66-68］。

在 引 力 波 探 测 方 面 ，根 据 空 间 飞 行 任 务 1~
100µN 需求，开展离子加速栅极系统的 PIC 数值模

拟，计算研究栅极孔径、加速电压和上游等离子体参

数对推力和离子聚焦性能的影响规律，修正了现有

栅极系统的结构参数；以满足引力波探测的推力需

求 为 目 标 ，实 验 研 究 出 满 足 引 力 波 需 求 的 2cm 
ECRIT。如图 10，11 所示，中和器保持 1W 微波输入

功率和 1.67×10-9m3/s 氙气流量，离子源在 0.5，1，2W
的 输 入 功 率 、1.67×10-9m3/s 的 氙 气 流 量 以 及 100~
1500V 的离子束流加速电压条件下，推力器产生的推

力能在 1.13~139.18µN 内分区稳定连续可调，中和器

的最大耦合电压为 24V，且整个推力产生阶段，加速

栅截获电流比 η<15%，远低于引出的离子束流值，满

足精度需求。在推力器全工作参数范围内，引出离

子束流低于 0.4mA 时，中和器耦合电压为零的条件

下，羽流得到全部中和。在 0.4mA 以上的离子束流条

件下，随着引出粒子束流的增加，中和器耦合电压缓

慢增加到最高 24V［69］。此电压低于极限电压 50V［24］，

可显著降低离子对内壁面的溅射。

西北工业大学开发出一套 2cm ECRIT 离子源放

电室气体放电、栅极区离子加速及其羽流中和的一

体化 PIC 全粒子数值模拟程序。该程序用一种计算

网格结构，可以完成离子源内和栅极下游的大区域

空间计算，从而整体计算研究 ECRIT 离子源放电室、

栅极间隙、羽流场的特征。从文献检索分析看，这套

程序在国内外首次出现。利用该程序研究了 ECRIT
的一体化等离子体场特征，分析了推力器内部的波

动以及栅极前鞘层不稳定性的产生机制、离子源天

线随栅极电势的响应，揭示了屏栅上游高压鞘层对

电子一种新的加热模式，揭示了加速栅表面一种新

的由下游离子波动引起的溅射模式和机理，此程序

可 以 为 2cm ECRIT 的 结 构 优 化 、性 能 提 升 提 供

思路［70-71］。

4.3.3 氙气工质其他 ECRIT 研究状况       
兰州空间技术物理研究所开展了 5cm ECRIT 研

究，开拓了国内的 ECRIT 的研究途径和思路，为拓宽

未来空间飞行器的飞行任务做出了贡献［72］。

4.3.4 吸气式电推力器系统的 ECRIT 研究状况

2020 年兰州空间技术物理研究所和西北工业大

学合作，首先以现有 10cm ECRIT 成熟的研究成果为

基础，开展氮工质、1mm 小孔进气方案的 10cm ECRIT
实验研究，在离子源 35W 和 50W 的微波功率输入、

1.67×10-7m3/s氮气流量、1500V 离子加速电压条件下，

分别获得 3mN 和 6mN 推力，ECR 离子源和中和器在

真空实验系统内协调工作图像如图 12 所示。

2021 年为了降低推力器对推进剂供给压强的要

求，设计研究出了 10cm ECRIT 宽面积进气道离子源。

在研究中，用软件计算分析了离子源内的 ECR 加热

区域和强度；开发出稀薄气体流动数值模拟的 DMSC
程序软件，计算分析了离子源中性气体输入后的密

度和压强分布，通过调整气体入口参数，使 ECR 加热

区的中性粒子密度最高、压强适中，从而有利于 ECR
加热和 ECR 等离子体的产生；利用软件，模拟计算了

ECR 离子源宽面积进气道对微波能量的屏蔽作用，

设计研究出合理的宽面积进气道结构与实物，使离

子源能在恰当的进气参数条件下以较高的微波能量

利用率产生气体放电并形成等离子体，同时抑制了

微波泄漏率，提高了推力器和气体收集装置的匹配

性；以 2：1 氮氧混合气体为工质，开展了宽面积进气

道 ECR 离子源的实验研究，在微波功率 35W，工质流

量 1.67×10-7m3/s，加速电压 1800V 条件下，离子源产

生的推力评估值为 4.55mN 左右。离子源工作图像和

束流引出性能如图 13 所示。

在氮氧混合工质 10cm ECRIT 放电和离子束流引

出实验后，离子源内壁面出现以蓝色为主的沉积物，

屏栅外表面出现以蓝褐色为主的沉积物。对于前

图10　推力器中和实验测试结果（q=1.67×10-9m3/s）
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者，可能的原因为负氧离子被阳极壁面电势加速，吸

附壁面电子后再和壁面碰撞引起溅射与氧化；对于

后者，可能的原因为屏栅和加速栅间隙会出现泄漏

的中性氧成分粒子，氧成分粒子和被栅极加速的电

荷产生了碰撞，导致栅间隙也出现了负氧离子，并被

屏栅电势加速吸引与其外表面相互作用，产生类离

子源内壁面的溅射和氧化过程。

此外，西北工业大学开展了 2cm ECRIT 稀薄空气

的放电、离子束流引出实验研究。在空气工质 2cm 
ECR 微型中和器的中和下，推力器产生的推力和比冲

范围分别为 84~380µN，569~926s，工质利用率 4.2%~
9.3%。通过研究性能参数的变化规律，发现最优推

力器工作参数为离子源输入微波功率 8W，空气流量

1×10-8m3/s，加速电压 1800V 时，产生的推力 250µN，

比冲 911s，工质利用率 9.1%。

4.4 国内外的研究启示

4.4.1 美国大体积 ECRIT 的研究       
美国研究大体积 ECRIT 的目标主要为满足空间

飞行任务对大推力电推进系统的需求。为此，在比

较大的结构中，美国采用轴向会切磁场结构有效地

把等离子体约束在轴线附近，降低了壁面损失，有利

于提高推力效率和离子束流引出。但是 ECRIT 的等

离子体密度存在不可突破的临界值，导致引出离子

束流和推力有限，不适应于大功率工作状态。

4.4.2 日本 ECRIT 的研究       
日本在氙气 10cm ECRIT 研究方面，证明采用轴

向会切型磁路有利于提升 ECRIT 性能，是推力器应

该采取的方案。但是根据电磁波与等离子体的理

论［73］，频率低的微波能量对等离子体加热效率低，临

界密度低，推力器内的等离子体密度最高值有限，所

以 2.45GHz 的微波频率不是推力器的合理参数。从

提升推力器的微波能量利用率角度出发，需要考虑

推力器结构对微波传输过程的影响，采用微波储存

能最高和微波传输效率最高的微波器件作为气体放

电室是最根本的需求。因此，需要根据微波和等离

子体理论对微波器件进行研究。10cm ECRIT 最后成

功应用的磁场具有喇叭型分布特征，由前后两个开

放和中间一个封闭的磁镜场区组成，ECR 加热区顺

轴向分布。等离子体的电子沿封闭磁镜场磁力线往

返运动时，在 ECR 区被加热，再迁移至最低磁场强度

区域。封闭磁镜场中的高能电子有可能跨越到开放

的磁镜场中，与固体壁相遇后损失。所以必须合理设

计磁场结构，才能提升气体电离效率和推力器性能。

电离度低的氙气工质推力器内部大部分区域都

可能发生气体电离现象，微波能量输入区域如果存

在气体电离现象，微波传输天线壁面可能被等离子

体溅射，影响微波传输过程，这是低电离能气体推力

图11　推力器中和实验推力性能（q=1.67×10-9m3/s）

图12　氮气工质10cm ECRIT系统真空实验图像

图13　氮氧混合工质10cm ECRIT离子源实验（35W, 

q=1.67×10-9m3/s）
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器应该注意的问题。

日本在 2cm ECRIT 研究方面，采用了近轴线区的

径向封闭磁镜场和近外壁面区的径向开放磁场，ECR
加热区域沿径向跨越了这两个磁场区，其中封闭磁

镜场对等离子体起主要的约束和加热作用。封闭磁

镜场区约束的等离子体由于碰撞沿负梯度方向跨越

磁力线向栅极或电子引出板漂移，最后被电极板鞘

层引出。封闭磁镜场中被加热到高能级的电子可以

挣脱封闭磁镜场约束，跨越到开放磁镜并损失在壁

面，降低气体电离率与推力器性能。封闭磁镜场区

域面积必须足够大、开放磁场区面积足够小是保证

等离子体加热效率、气体电离效率、推力性能高的保

障条件。

4.4.3 国内 ECRIT 的研究启示

国内在传统氙气 ECRIT 研究上，强调微波电场、

等离子体和静磁场相互耦合的实验与计算研究，致

力于磁化等离子体的诊断和全粒子 PIC 数值模拟研

究，全面综合了微波理论、数值模拟、性能实验和诊

断方面的研究，建立了一套 ECRIT 系统设计和研究

方法，形成了结构和性能不断有改进与提升的系列

10cm，2cm ECRIT 系统，其中 2cm ECRIT 经过改进被

应用到小卫星空间飞行试验中，证明了国内 ECRIT
研究路线的正确性。在 PIC 数值模拟方面，不局限于

目前常规的一些独立区域的计算研究，采用当前先

进的数值模拟技术，如多叉树、多重性网格的技术与

方法，开发了 ECRIT 从放电到束流引出和羽流中和

的全局域 PIC 数值模拟的计算程序。利用该程序把

推力器内部各区域视为一个整体进行数值模拟，能

揭示出前人孤立区域数值模拟难以发现的现象和规

律，能预估推力器的波动、振荡和响应等多方面的信

息，为扩展推力器的应用奠定基础。

ECRIT 的工作过程包括 ECR 加热、粒子碰撞后

的等离子体形成，离子源栅极孔处自洽电场产生的

高压离子鞘层把电子全部屏蔽、离子引出并加速和

产生推力，中和器电子引出板小孔处自洽电场形成

的双鞘层把多数电子和部分离子引出并中和离子束

流。这些过程涉及的等离子体及其场以及静磁场和

微波电场都属于推力器内部固有的一套物质体系，

这些过程不因工质类型或推力器结构与材料的不同

而不同，因此对于不同介质推力器工作和原理都具

有普适性。因而只要氙气工质 ECRIT 能可靠产生推

力，则其他工质的 ECRIT 也可以产生推力。其差异

是不同工质的基元粒子质量不同，导致推力器推力

性能、内部气体放电效率、等离子体动力学特征、等

离子体和壁面材料的相互作用过程不同，栅极加速

的离子将不再是单一的离子，而是质量不同、运动速

度和轨迹不同的离子体系。中和器遇到的困难在于

引出电子电流的同时，部分离子也被引出。以氮氧

混合气体等轻质介质为工质时，中和器需要把轻质

离子和中性粒子都屏蔽在内部，以增加其驻留时间。

这些问题为推力器的研究带来了前所未有的挑战。

5 制约ECRIT发展的因素及其对策分析

5.1 制约 ECRIT向大推力方向发展的关键问题与

对策分析

5.1.1 原理固有问题

ECRIT 的气体放电和推力产生与维持依赖于电

子回旋共振的加热过程，此过程中磁场对电子的约

束有重要的作用。气体放电后的一个重要过程是等

离子体向栅极的大范围扩散和迁移，使栅极前等离

子体密度及其均匀度最大化、推力及其产生面积最

大化，这需要电子回旋共振区以外的磁场强度逐渐

降低。但是大推力需求推力器的大体积结构、高气

体流量和高微波功率水平。在高微波功率条件下，

电子通过微波直接加热获得能量的方式不能忽略，

但 ECR 加热仍占据主导，即等离子体依然主要产生

于 ECR 区附近。在推力器大体积结构中，电子回旋

共振加热需要的磁场和微波高频电场耦合关系不

变，ECR 加热区域不会因为高能电子能量提高有显

著的扩大，导致推力器等离子体的传输区域和能量

沉积从整体上不会有显著增加，等离子体的均匀性

也不会得到改善。

另外离子推力器的栅极引出离子电流存在的

Child-Langmuir 电流极限也限制了推力上限。这些

问题制约了 ECRIT 向高功率、大推力方向发展，国际

上现有的 ECRIT 研究与应用状况也证明了这一点。

5.1.2 多场耦合关系带来的问题       
根据磁场下等离子体与电磁波相互作用理论［73］，

等离子体的存在会限制电磁波的传输，即当等离子

体频率低于微波频率时，微波能量才能被传输并产

生加热作用。微波功率增加导致等离子体频率达到

微波频率（即截止频率）时，微波被截止并反射，失去

对等离子体的加热作用，因此微波功率一味提高并

不能带来 ECRIT 等离子体密度和推力的持续提升。

5.1.3 设备方面的问题       
ECRIT 依赖于微波源输出的微波功率产生等离

子体，可用于推力器的微波源主要有固态微波源和

行波管微波源。固态微波源具有体积小、质量轻和
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低在线电压的特点，使用安全，效率低于 40%，是总电

功率 70W 以下、微波功率 10W 以下微型 ECRIT 的首

选。高于此功率水平的推力器，如果还使用固态微

波源将导致总体效率大幅度降低，是不可行的方案。

行波管微波源的效率达 50%~60%，体积和质量适中，

缺点是在线电压高达上千伏，可用在微波功率需求

70W 以上、200W 以下的推力器。高于 200W 行波管将

因推力器推重比过低而难以应用。所以微波源性能也

是制约推力器朝大推力方向发展的制约因素之一。

5.1.4 解决问题的对策       
解决设备问题的关键在于微波电子行业的技术发

展状态，不属于本文电推力器研究专题，此处不赘述。

解决原理固有和多场耦合关系问题的对策，一

是采用双频 ECR 离子源结构，在离子源内产生两个

不同微波频率的 ECR 加热区，以提升气体电离度、等

离子体向栅极的输运状态，降低等离子体损失，增加

栅极前离子密度及其分布均匀度，进而提升推力。

二是借鉴霍尔推力器加速通道陶瓷材料壁面在离子

溅射下的二次电子发射机制，根据微波理论与技术，

研究出不影响微波能量传输效率的金属与陶瓷介质

材料相互结合的离子源方案。在内壁面负氧离子溅

射的关键部位铺设陶瓷结构层，陶瓷表面在重粒子

的溅射下发射出客观的二次电子并进入等离子体

区，达到提高等离子体密度和气体电离率的目的。

同时陶瓷本身的耐氧化作用将降低负氧离子对壁面

的氧化作用。

5.2 制约ECRIT向微推力方向发展的因素

用于空间推进的 ECRIT 的电子回旋共振离子源

与 20 世纪 70 年代发展起来的高能离子回旋加速器

同源，高能离子回旋加速器利用磁场使离子产生回

旋运动并被加速为高能离子，产生不同品质的高能

离子束流，例如质子、重离子、高核态重离子束流。

高能重离子束流用于研究离子物理，低剂量的高能

质子用于癌症治疗。从原理上讲，高能离子回旋加

速器产生的高能离子束流没有下限。针对 ECRIT，其
工作参数、结构尺度以及内部静磁场、高频电场和等

离子体场的耦合是影响推力器性能的重要因素，其

中静磁场约束等离子体的输运过程，磁场强度及其

分布合适就可以减缓等离子体的输运，使得引出离

子束流下限更低，甚至可以出现若干个离子的加速

引出过程。目前国内外微推进技术的推力水平已经

达到微牛级。再往下走也可能出现纳牛级电推进技

术，但是这种技术能否被实用取决于电推进系统功

率水平、气体流量和纳牛级推力水平的鉴定。所以

制约 ECRIT 向微推力方向发展的因素主要是微量参

数的定标技术。

6 结束语

国外，日本深耕于 ECRIT这一领域，完成了 10cm，

2cm ECRIT 的验证与应用。国内，自 2006 年以来，西

北工业大学紧紧瞄准这一电推进技术领域，完成了

10cm，2cm ECRIT 工程样机的研制与改进。随后，上

海航天控制技术研究所完成了 2cm ECRIT 的在轨验

证。除此之外少见其他国家开展 ECRIT 研究和应用。

在目前空间飞行任务和电推进技术的发展形式

下，经典考夫曼离子推力器和霍尔推力器几乎占据

大部分飞行任务空间。独特的原理和工作过程限制

了 ECRIT 推力性能的提升，并进一步限制了其的应

用。但是，国际上重要的引力波探测计划迫切需要

微推力控制，地球低轨道空间飞行任务迫切需要以

低轨道环境大气为推进剂的低推力吸气式电推进系

统，长时间的深空探测也需要被证明有长寿命特征

的低推力 ECRIT，这些需求为微型化的径向磁镜场以

及轴向会切磁场结构的 ECRIT 和氙工质及氮氧混合

工质 10cm ECRIT的发展带来契机。国内在ECRIT的研

究方面初见端倪，更需继续努力探索和创新，使 ECRIT
的发展水平实现质的飞跃。

致  谢：感谢国家自然科学项目的资助。
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