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 摘     要：    通过发射电子束测量空间地磁场是一种新的有效的地磁场高精度测量方法，但电子束发射对在

轨航天器自身状态和安全存在影响。为了研究这一影响，从同步轨道充电机制出发，基于轨道限制机制和朗缪

尔方程研究了航天器发射高能电子束时的诱发充电模型，推导了不同初始电位情况下束流发射的平衡电位公

式，并编制程序研究了这一过程中粒子束电流、能量、光照等因素对航天器充电电位的影响，得到了航天器对

外发射高能电子束时诱发航天器自身或平台的充电电位随时间变化规律，并通过部分解析解对比验证了模拟

结果的正确性。
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Abstract：    Measuring the  geomagnetic  field  in  space by emitting electron beams is  a  new and effective  high-
precision measurement method of the geomagnetic field, but the emission of electron beams has an impact on the state
and  safety  of  the  spacecraft.  To  study  the  influence,  based  on  the  orbit-limited  mechanism,  the  model  of  spacecraft
charging  due  to  high-energy  electron  beam emission  was  studied,  and  the  potential  balance  formula  under  different
initial potentials was derived , and a program was compiled to study the impact of particle beam current, energy, light
electron and other factors affecting the spacecraft charging potential.  The time-varying law of the charging potential
induced by the spacecraft itself or the platform when the spacecraft emits high-energy electron beams is obtained，and
the correctness of the simulation results is verified by the partial analytical solution comparison.
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随着空间技术的高速发展，空间无损探测 [1]、空间计算机层析 [2-4] 以及空间地磁场测量 [5-8] 等新兴载荷开始受到

广泛的关注，此类载荷中大都需要发射高能量、大电流的粒子束流，其中最典型就是电子束流。不同于传统的空

间平台电位控制技术[9]、等离子体推进技术[10-11] 等领域的载荷，这一类新兴载荷使用的束流能量更高，一般至少 10 keV
量级，最高可到 MeV量级甚至以上。另外由于同步轨道背景等离子体稀薄，一般只需要发射十微安到百微安量级

以上的束流，就有可能诱发航天器自身带上极高的电位，从而影响自身和平台的稳定和安全。同时，在航天器自身

充上较高的电位以后会形成较强的表面势垒，后续的发射电子将会被减速甚至拉回航天器表面，无法正常发射至

太空中去，即造成电子束发射失败。因而十分有必要对同步轨道中航天器发射电子束时的充放电过程进行深入的

研究。

同步轨道的充放电理论和模型在国外以 Lai等 [12-13] 的研究为主要代表，重点针对减缓航天器电位 [14-15]、不等量
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充电 [13,16-18] 等方面进行了大量的研究，并在此基础上做了一些针对性的实验 [19]。国外对于电子束发射诱发充电效

应的工作较少，主要是基于 PIC数值模拟方法分析电子束在低轨道到临近空间的传输以及分析这一过程中航天器

主动充电效应对发射电子束的影响 [20-22]。对于中高轨道的研究则更少，主要涉及全 PIC数值方法开展不同速度分

布下航天器平衡电位评估的一些工作 [23]。

相比而言，国内对于航天器充放电模型和理论的研究起步较晚，其中航天五院的北京控制工程研究所和兰州

空间技术物理研究所重点对航天器介质深层充放电开展了大量的理论及实验研究 [24]，中科院空间中心对航天器充

放电模型 [25]、深层充放电 [26] 等进行了深入研究和讨论、陆军工程大学的刘尚合院士团队对航天器充放电的各类充

放电模型、理论也开展了深入的研究 [27]。上述国内研究中，针对粒子束发射诱发航天器充电的模型和数值方法则

基本处于空白。基于这一背景，本文在航天器轨道限制理论的基础上，研究了不同环境条件下发射电子束对航天

器充电模型的修正，阐明了这一过程中电子束电流、能量等因素对航天器充电电位的影响，最后通过与解析值对

比验证了模型的正确性，为新型束流发射类载荷的论证奠定了一定的理论和方法基础。 

1    基于轨道限制机制的充电模型 

1.1    轨道限制机制与朗缪尔方程

航天器受背景等离子体环境流轰击的电流大小与其形状是密切相关的。一般的分析中，常常认为航天器为球

体、柱体或 （无穷大）平板，为描述方便，假定航天器为球体。球状的航天器在空间背景的等离子体中运行时，如果

航天器带电，则会改变周围等离子体的运动方向，这种影响是基于角动量的影响，也就是所谓的轨道限制机制 [11]。

航天器电位平衡方程为

Ie(ϕ)− Is(ϕ)− Ib(ϕ)− Ii(ϕ)− Ipe(ϕ) = 0 （1）

ϕ Ie(ϕ) Is(ϕ) Ib(ϕ)

Ii(ϕ) Ipe(ϕ)

式中： 为航天器电位， 为航天器接收的电子流， 和 分别航天器表面的二次电子和背散射电子流，

为航天器接收的离子流， 为航天器发射的光电子流。

由于二次电子与背散射电子流是由入射环境电子流产生的，其电子通量通常是成比例关系的，可以看作为环

境电子流的一部分。因而式（1）可改写为

Ie(0)[1− < δ+η >]exp(−qeϕ/kTe)− Ii(0)(1−qiϕ/kTi)− Ipe(ϕ) = 0 （2）

Ie(0)[1− < δ+η >](1−qeϕ/kTe)− Ii(0)exp(qiϕ/kTi)− Ipe(ϕ) = 0 （3）

qe qi δ η

ϕ Te Ti

式中： 为电子电量，为负值； 为离子电量，为正值，大小都等于元电荷 e； 和 分别为航天器表面材料的综合二次

电子系数和背散射系数；k 为玻耳兹曼常数； 为航天器的电位； 和 分别为背景等离子体的电子和离子温度。

exp(−qϕ/kT )

(1−qϕ/kT )

式（2）和式（3）分别为负电位和正电位时航天器电位平衡方程。这里的 为 Boltzmann排斥因子，一

般为小于 1的常数，随着电位提升这一因子呈指数下降；而 是轨道限制吸引因子，一般为大于 1的常数，

当电位提升时这一因子随之线性变化。这种电流平衡方程一般也称为朗缪尔方程，在同步轨道具有较好的适应性

和精确度，如果需要更加精细的结果，则需要在大型计算机上求解泊松方程计算背景等离子体中粒子运动的实际

轨迹。显然，式（2）和（3）在零电位处具有连续性。 

1.2    同步轨道航天器环境粒子流

在同步轨道上，一般可认为背景等离子体服从麦克斯韦-玻耳兹曼分布，对于球形航天器的环境电子流和离子

流 [14] 分别可表示为

Ie(0) = πr2neqeνe （4）

Ii(0) = πr2niqiνi/4 （5）

这里的离子采用横截面积，电子采用表面积估算。假定航天器半径为 1 m，在同步轨道，背景等离子体可看作

热等离子体，电子温度和离子温度相等，典型数值为 107 K，其中电子与离子密度取典型值 107 m−3。由式（4）和式

（5）可以求得球形航天器的环境粒子流随电位变化规律，如表 1所示。

由表 1可以看出，零电位时 1 m半径航天器的环境电子流为 0.1 mA，而离子流仅为 0.58 μA。当航天器电位为

正电位时，环境电子流线性增加，环境离子流迅速降至极小值。当为负电位时，航天器环境电子流受到排斥，离子

流受到吸引，当负电位达到千伏以上时离子流开始与电子流相当，并随着负电位的进一步提升，环境电子流迅速降
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至极小值，环境离子流持续线性增加。表中给出的极高正负电位的情况 (1 MV)，只有在发射 MeV以上较大电流才

有可能发生，自然条件下一般不会超过 10 keV。 

2    有电子束发射的充电模型
Ibeam Ebeam假定电子束发射电流为 ，能量为 ，下面分别针对初始负电位情况和正电位情况进行讨论。 

2.1    初始负电位航天器充电

负电位情况下，环境电子流会减小，离子流会增加。负电位充电平衡方程为

Ie(0)[1− < δ+η >]exp(−qeϕ/kTe)− Ii(0)(1−qiϕ/kTi)− Ipe(ϕ)− Ibeam = 0 （6）

Ipe(ϕ) = 0

同步轨道上，光电子通量远大于环境电子流和离子流，一般认为约为平均环境电子流的 4～20倍 [13]。因此，如

果考虑光电流，无论是否存在电子束发射，式（6）的解都不存在，即束流在负电位不存在平衡值，电位只会朝正电

位移动。而如果不考虑光电流，即式中 ，由于原本较大的环境电子流受到排斥，原本较小的环境离子流受

到加强，式（6）的前两项都不能忽略，方程不存在解析解，只能通过迭代法等数值方法求解。

由表 1的数据可知，对于半径 1 m的球形航天器，负电位在−1 kV以内时，环境电子流远大于环境离子流，高于

−1 kV以后离子流迅速开始远大于环境电子流。假定存在较高的负平衡电位，此时环境电子流可以忽略，式（6）的

实数解不存在。即发射电子束时，航天器不可能存在较高的负平衡电位。如果是较低的负平衡电位，此时离子流

仍然远小于电子流，则式（6）可简化为

ϕ ≈ (kTe/qe)ln
(

Ibeam
Ie(0)[1− < δ+η >]

)
（7）

如果发射电子束电流远小于环境电子流，则航天器的电位最终还是由背景等离子体决定，其平衡方程如式（8）

所示，这个方程也不存在解析解。同步轨道下航天器受背景等离子体充电一般可达数千伏的负电位，极端天气情

况可达万伏左右 [14]。

Ie(0)[1− < δ+η >]exp(−qeϕ/kTe) = Ii(0)(1−qiϕ/kTi) （8）

如果发射电子流略小于环境粒子流，则发射流参与影响平衡电位，此时的平衡电位既可能保持当前电位，可能

缓慢向其他较低负电位或零电位附近靠拢，一般可由式（7）估算发射电子流。如果发射电子流大于环境电子流，则

航天器的负电位会得到迅速缓解，并平衡在正电位，进一步增加电流则会加快充电至正电位的速度。

值得一提的是，在航天器负电位时，光电子会全部逃离航天器表面，可以看作是发射电子束的一个补充电流。

由于此时光电流一般远大于航天器收集电子流，所以航天器最后负电位会被中和。而当航天器开始呈正电时，航

天器电子收集流会增加，离子收集流会下降，光电子由于能量仅几个 eV，开始难以逃离航天器表面，此时发射电子

束的影响变得至关重要，充电过程就有了新的特征，下一节开展对应讨论。 

2.2    初始正电位航天器充电

同步轨道的航天器由于显著光电子发射的影响，向阳面一般都处于较低的正电位。当正电位继续提升时光电

 

表 1    半径为 1 m球形航天器的环境粒子流随电位变化表  (假定环境离子为质子)

Table 1    Environmental particle flow of a spherical spacecraft with a radius of 1m vs spacecraft potential (assuming that the ion is proton)

spacecraft
potential/kV

environmental electron
current density/(A·m−2)

environmental
electron current/µA

environmental ion
current density/(A·m−2)

environmental
ion current/µA

−1 000 ～0 0 2.1×10−4 670.00

−100 ～0 0 2.1×10−5 67.60

−10 7.2×10−11 0 2.3×10−6 7.30

−1 2.5×10−6 31 4.0×10−7 1.20

0 7.9×10−6 100 1.8×10−7 0.58

1 1.7×10−5 210 5.8×10−8 0.18

10 1.0×10−4 1 200 1.7×10−12 ～0

100 9.2×10−4 1 160 ～0 ～0

1 000 9.1×10−3 11 000 ～0 ～0
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子和二次电子全部被航天器俘获，净入射电子开始增加，然后电位又会下降，此时航天器电位会保持一个约数电子

伏特的动态平衡。假定发射电子束流的能量大于航天器电位，即发射电子束可以逃逸出航天器表面，当正电位达

到 5～10 V以上时，光电子流不能逃离航天器表面 [13]，可以忽略。此时式（3）可简化为

Ie(0)[1− < δ+η >](1−qeϕ/kTe)− Ii(0)exp(qiϕ/kTi)− Ibeam = 0 （9）

当正电位继续上升时到 20 V以上时，真二次电子流可以忽略，背散射电子由于远小于背景电流 （一般在 0.2倍

以下），因而相比发射束电流也可以忽略。另外，正电位航天器对周围离子有明显的排斥，当发射束电流大于环境

电子电流时，可忽略入射离子影响，方程可进一步简化为

Ie(0)(1−qeϕ/kTe)− Ibeam = 0 （10）

ϕ ≈ (−kTe/qe)
(

Ibeam
Ie(0)

−1
)

（11）

qe由式（11）可以看出，由于 为负值，当发射电子束流大于环境电子电流时，航天器的平衡电位为正值，并且受

控于电子束电流——束流增加，航天器电位线性增加。这一影响就决定了航天器对外电子束发射时，如果需要发

射的电流和能量均较高，航天器自身电位可能会迅速提升至较高的正电位，这是航天器自身安全 和工况设计时必

须考虑的问题。 

2.3    极限电位

由式（11）知，航天器平衡电位与发射电子流的能量没有直接关系，其平衡电位只与发射电流有关。但实际上，

束流发射可诱发的最大平衡电位却与束流能量有密切的关系。由于电子带负电，电子束的发射会让正电位持续上

升，当正电位上升到一定程度，航天器变成一个相应电位的势阱——此时无论发射多大电流，电子束都无法逃逸出

航天器表面。因此理论上，电子束发射诱发航天器最高充电电位 [11] 为

ϕmax ≈ Ebeam/e （12）

Ebeam这里 为单能发射电子束的能量。上式表征了单能电子束发射可感应出的最大电位值与电子束的能量

（单位电子伏特）在数值上相等。如果发射束流具有一定的能量带宽或分布，充电电位最大值的讨论则更加复杂一

些。基于上面的分析，可估计为略低于束流最高能量值（单位 eV）。 

3    仿真校验
Te = Ti =

107 K
基于式（6）、式（9）和式（12），假定航天器充电模型为双球形电容器，半径为 1 m，背景等离子体温度

，采用时域差分法，定量分析发射电子束流大小、时长与航天器充电电位之间的制约关系。程序流程如图 1
 

initialize
program

initial condition
calculation

the total duration
and the emission

current

plasma and
spacecraft parameters

calculate emitted
beam charge,

ambient electron
and ion fluxes 

calculate
the net charge flux 

the calculation
ends 

no

corrected
spacecraft potential

correction of
ambient electron
and ion current

densities

calculate the
photoelectron flux 

yes

yes

no

Consider the
effects of light?

Whether calculation time
has been reached?

 
Fig. 1    Program flow chart

图 1    程序流程图
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所示，对于电位平衡计算通量和修正粒子密度时要考虑当前

航天器电位的正负。 

3.1    负电位充电

假定为半径 1 m的球体，由表 1可知零电位时电子电流

和离子电流大小分别为 0.1 mA和 0.58 μA，−10 kV时分别为

0.9 nA和 7.3 μA。假定初始电位为−10 kV，总二次电子系数

为 0.2，分别采用 0.01 mA、0.1 mA、0.5 mA、1 mA和 2 mA的

10 keV电子束流发射，其航天器的电位随时间变化的曲线结

果如图 2所示。

这里的 0.01 mA与−10 keV的环境离子流相当，0.1 mA
为零电位的电子流大小，0.5 mA、1 mA和 2 mA分别代表略

大于、大于和远大于环境粒子流的电子束发射情况，可以看

出：1）当发射电子流小于当前电位环境粒子流 （而不是零电位环境电子流）时，航天器电位基本不发生变化，此时

发射流无法控制航天器的电位；2）当发射流大于当前电位环境粒子流时，航天器的负电位会有明显的降低，仅在 μs到ms
量级的时间内就会向零电位靠拢，并且电流越大变化速度越快；3）当发射流远大于环境粒子流时，航天器迅速完成

由负电位到正电位的变化，并且达到平衡电位或极限电位，并且电流越大，平衡电位越高。因此，对于负电位的航

天器，电子束发射可以有效减缓负电位充电。当发射电流大于环境粒子流时，航天器平衡电位总是在正电位。在

初始负电位下考虑光电流，其实质相当于增加发射电子流，由于同步轨道光电流较大，最后只会平衡在低正电位。 

3.2    正电位充电

如果发射束流大于光电流的影响，将航天器充电至较高的正电位，光电流再也无法逃离航天器表面，此时光照

的影响即可忽略不计。假定初始电位为 10 V，仍然采用 0.01 mA、0.1 mA、0.5 mA、1 mA和 2 mA的 10 keV电子束

流发射，航天器电位随时间变化曲线如图 3所示，其中图 3（a）为不考虑光电流情况，图 3（b）为考虑光电流情况。

由图 3（a）不难看出，无光照情况下：1）当发射流为 0.01 mA，低于背景入射电子流 （约为 0.1 mA）时，航天器会因背

景等离子体的影响逐步充电至负电位，此时的束流发射对航天器充电的影响可以忽略。负电位的平衡值仅与背景

等离子体温度有关，约为−1 263 V；2）当发射流为 0.1 mA，约等于环境电子流的发射流，航天器保持在低电位，此时

可看作航天器电位控制操作；3）采用略高于背景入射电子流的发射流强 （0.3 mA和 0.5 mA）时，航天器将被充电至

正电位，并分别平衡在电位 3 500 V和 7 862 V，与式（10）所得的解析值 （分别为 3 503 V和 7 869 V）基本吻合；4）采
用远高于背景入射电子流的发射流强时，航天器将被充电至极限电位，对应于 10 keV的束流则约等于 10 kV，与式

（11）符合。

对比图 3（a）和图 3（b），两图仅在发射电流为 0.01 mA时有光电流与无光电流情况有明显区别：这是由于 0.01 mA
的束流发射远小于光电流，考虑光电流时，航天器电位由光电流占控制地位，平衡电位维持在约 0～10 V范围内，

此时曲线与 0.1 mA的方形曲线基本重合，如图 3（b）中的倒三角曲线；不考虑光电流时，航天器一般由背景等离子
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Fig. 2    Schematic diagram of negative potential charging

(slowing down) vs different emission currents

图 2    不同发射电流负电位充电 (减缓) 示意图
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Fig. 3    Schematic diagram of the initial positive potential spacecraft charging balance potential with the emitted current

图 3    初始正电位航天器充电平衡电位随发射电流大小变化示意图
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体充电至一定的负电位，如图 3（a）中的倒三角曲线。 

3.3    综合充放电

由图 3可以看出，对于半径 1 m的航天器，发射 2 mA、

能量为 10 keV的电子束，只需要约 1 ms航天器电位就线性

提升至 10 kV，此后只要发射束流能量不变，无论是继续发射

或是加大电流航天器电位都不会进一步提升。理论上发射

电流减小或停止，则航天器电位就会随之下降。

为了验证航天器放电和反向充电过程，开展了航天器充

放电综合模拟分析，仿真结果如图 4所示：航天器从零电位

开始发射电子束，在 1 ms左右即可达到最高电位 10 kV，与

图 3中的*曲线结果一致；发射电流在 2 ms时停止，此后航天

器电位在 1 ms内迅速下降至零电位，并且在 1～2 ms时间内

充电至负电位约 2 kV（无光照情况），与图 3（a）中的 0.01 mA的倒三角曲线基本符合，进一步验证了模型的自洽性

和正确性。

如果采用更大的发射电子流  （如 2 mA以上的平均束流），则航天器会更短时间内达到 10 kV。如果发射能量

更高，则充电最大电位也更高。因此，对于需要发射较高能量、较大电流的载荷，则必须在设计时就充分考虑诱发

自身高正电位的问题，设计配套的电位中和装置或防护措施，如果考虑电量中和，则中和时效性 （此处高压从 0到

10 keV的时间仅 1 ms）也是需要充分考虑的。 

4    结　论
通过发射电子束诱发航天器充放电模型和数值分析，并采用时域差分法，详细分析和讨论了有无光照情况下，

发射电子束流大小、时长与航天器充电电位之间的制约关系，总体可以归纳如下结论：

（1）电子束发射诱发的较高正电位是常规航天器中不太可能发生的现象，超出一般航天器的防护考虑，如不采

取防护，极可能会与局部孤立导体或介质发生不等量放电现象。

（2）电子束发射极易引起同步轨道航天器带上非常高的正电位，只需百微安量级以上就具有相当大的风险，且

电流越大，其电位上升速度越快，平衡电位也越高，理论上可充电的最大电位值与发射电子的能量（单位 eV）在数

值上相等——10 keV量级以上的束流可产生的高压就远大于一般航天器承受能力。因此，对于这一类航天器，从

设计阶段时就应当充分分析风险，采取相应的电量中和措施，并需要充分考虑中和的时效性。

本文基于轨道限制机制研究了发射电子束流诱发航天器充电的基本理论，建立了相应的理论模型，阐明了束

流发射对航天器自身充电的诱发机制和可能发生的危害。下一步需要进一步完善航天器特定结构和材料模型，为

平台电位控制或载荷设计提供更加可信的数据支撑。本文的工作可用于指导空间地磁场测量等具有电子发射功

能载荷的航天器电位控制模块的论证和设计。
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