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离子液体电喷推力器工作机理研究进展
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摘 要 : 离子液体电喷推力器易于小型化，具有比冲高、推力精度高的特点，适用于微小卫星、太空引力波探测

等领域，具有较大发展潜力。对电喷工作机理的认识与研究，不仅能够促进离子液体电喷推力器在工程中的应用，同

时也为未来的进一步发展奠定基础。基于此，本文首先回顾了电喷推力器的发展历程及现状；其次以离子液体电喷

推力器 3 个基础工作过程为出发点，对其锥射流形成及发射机理、束流模式及引出特性、羽流自中和机制进行了基础

理论介绍与研究现状的总结；最后对离子液体电喷推力器未来的工作机理研究方向和工程应用发展方向提出展望。
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Research Progress on the Working Mechanism of Ionic Liquid Electrospray Thrusters
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Abstract: Ionic liquid electrospray thrusters are easy to miniaturize， and have the characteristics of high specific 
impulse and precise thrust accuracy. They are suitable for small satellites， space gravitational wave detection， etc.， and 
possess great potential for development. The understanding and study on the working mechanism of electrospray not 
only are supportive of the engineering applications of ionic liquid electrospray thrusters， but also lay a foundation for 
their further development in the future. Therefore， in this paper， the research progress of the working mechanism of 
ionic liquid electrospray thrusters is overviewed. First， the development history and current situation of electrospray 
thrusters are reviewed. Then， taking the three basic working processes of ionic liquid electrospray thrusters as the 
starting point， the basic theories and research status of the cone jet formation and emission mechanism， the beam 
modes and extraction characteristics， and the plume neutralization mechanism are introduced and summarized. Finally， 
prospects are proposed for ionic liquid electrospray thrusters on the future research direction of their working 
mechanism and the development directions of their engineering applications.
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0　引言  
近年来，随着微机电加工技术的进步，航天器小

型化成为一大趋势，微小卫星应运而生，并逐渐成为

航天领域重点研究方向之一。与常规尺寸卫星相

比，微小卫星具有研制周期短、生产成本低、发射灵

活、可编队组网等优点，在遥感、通信等领域有着广

泛的应用潜力［1］。2010年后，微小卫星的发射数量呈

井喷式增长，完成了从教育科研工具向工业产品的

收稿日期：2024‑04‑09； 修回日期：2024‑04‑30
基金项目：国家自然科学基金（52277133）；沈元学院卓越研究基金（230123101）

作者简单：陈宇翔（2001—），男，硕士生，主要研究方向为航天器空间电推进原理及其应用。
通信作者：王伟宗（1984—），男，教授，博士，主要研究方向为航天器空间电推进原理及其应用、航天发动机状态监测与故障诊断、等离子

体空间能源转化与物质利用等。

130



第  41 卷  2024 年第  3 期 陈宇翔，等：离子液体电喷推力器工作机理研究进展

转变。SpaceX 公司的星链计划，旨在通过大量小型

卫星组成的互联网星座提供全球移动宽带，截至

2024 年 3 月在轨的星链卫星总数已突破 6 000 颗［2］，

全球客户数量达到 260 万，其在民用与军事通信领

域均已展现出了较大价值。我国自 2000 年左右开

始探索微小卫星发展道路，并将其应用在经济建

设、国防军事、科学探测等国家重大战略需求领域。

受自身大小限制，微小卫星要求其推进系统体

积小、质量轻、功耗低。传统的化学推进虽然能提

供较大的推力，但需要复杂的推进剂贮供系统并携

带大量推进剂，难以小型化。电推进消耗推进剂

少，且安全性更高，相较化学推进更适用于微小卫

星。然而电推进技术中较为常用的离子推力器和

霍尔推力器在小型化过程中会遇到壁面侵蚀速率

大、所需约束磁场强度大等问题［3］。相比之下，离

子液体电喷推力器易于小型化，具有比冲高、推力

精度高的优点，是微小卫星推进的优选方案之一。

此外，离子液体电喷推力器也可满足太空引力波探

测卫星的高精度姿态控制、无拖曳控制等任务

需求［4］。

目前，国内外有关离子液体电喷推力器的研究

发展迅速，而对电喷推力器工作机理的研究，可对

电喷推力器的工程化应用提供理论支撑和技术指

导，是电喷推力器发展中必不可少的一环。本文旨

在对离子液体电喷推力器的工作机理研究进行总

结，为我国离子液体电喷推进的发展提供参考。本

文首先对离子液体电喷推力器的研究背景及工程

应用进展进行介绍；其次，重点对离子液体电喷推

力器的锥射流形成及演化机理、束流模式与引出特

性及羽流自中和机制等科学研究进展进行总结；最

后，在此基础上对离子液体电喷推力器的发展进行

展望。

１　工程应用进展  
1914 年，电喷现象首次被 ZELENY［5］发现，由

此拉开了电喷研究的序幕。典型电喷装置主要由

供给系统、发射极和抽取极 3 部分组成，如图 1 所

示。在抽取极和发射极间施加足够大的电压，产生

的强电场就会导致液面带电并在电场力作用下形

变为泰勒锥，泰勒锥顶部液面电场强度最大，此处

电场从导电液体中抽取离子或以射流破碎形式抽

取带电液滴，并加速发射产生推力。

最早将电喷现象应用于推力器设计的研究可

追溯到 20 世纪 60 年代［6-7］，此时的电喷推力器主要

采用有机胶体溶液（如碘化钠/甘油溶液）作为推进

剂，因此电喷推力器当时也被称为胶体推力器［8］。

然而，有机胶体溶液电导率低（<0.1 S/m），需要在

抽取极板和发射极间施加极高的电压（>10 kV）才

能保证推力器正常工作，不利于在卫星上使用［9］。

此外，同期的离子推力器与霍尔推力器发展迅猛，

与之相比，电喷推力器丧失了优势，相应的研究也

逐渐减少。

到了 20 世纪 90 年代，微小卫星的出现激发了

对电喷推力器的需求，使得电喷推力器重新步入人

们的视野。 1995 年 ，莫斯科国家航空研究所的

MALYSHEV 等［10］提出将电喷推力器用于微小卫星

的设想，并设计了一款功率为 30 W、寿命达 2 800 h
的电喷推力器。此外，新型溶液的出现进一步推动

了电喷技术的进步。20 世纪末，一种在室温下呈现

液态的新型熔融盐被合成，名为离子液体。离子液

体 完 全 由 阴 阳 离 子 组 成 ，具 有 较 高 的 电 导 率

（~1 S/m），与传统的胶体电喷推力器相比，工作电

压可由 10 千伏级降低至千伏级［11］，改变了以往电喷

推力器难以在卫星上应用的困境［9］。此外，离子液

体蒸汽压极低，暴露在真空中时不易蒸发［12］。上述

优点极大地促进了电喷推力器在微小卫星中的应

用和发展。

此后，离子液体电喷推力器步入发展的快车

道。目前，国外麻省理工学院（Massachusetts Insti‑
tute of Technology，MIT）、耶鲁大学（Yale Univer‑
isty）、Busek 公司等数家单位积极投入到离子液体

电喷推力器样机的开发中，取得了丰硕成果。

图 1　离子液体电喷推力器工作原理

Fig. 1　Working principle of ionic liquid electrospray thrusters
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麻省理工学院空间推进实验室较早开展了被

动型（包括外部浸润型和多孔介质型）离子液体电

喷推力器的研究，取得了一系列重要研究成果。

2007 年，MIT 的 GASSEND［13］设计加工了一种包含

502 个针尖的外部浸润型离子液体电喷推力器，其

比冲约 3 000 s，推力 13 μN，推力密度为 0.15 N/m2。

2011 年以后 ，MIT 的多位研究人员先后使用金

属［14-15］和玻璃［16-18］材料加工了阵列式的多孔介质型

离子液体电喷推力器，其中多孔玻璃电喷推力器

（ion Electrospray Propulsion System，iEPS）使 用

1-乙基-3-甲基咪唑四氟硼酸盐（EMI-BF4）作为推进

剂，单模块比冲为 1 150 s，最大推力 12.5 μN。

除被动型外，毛细管型（主动型）也是离子液体

电喷推力器的常见构型，一般情况下，毛细管型电

喷推力器的比冲相对较小，但推力更大。2014 年，

耶鲁大学的 LENGUITO 等［19］研制了一种毛细管型

离子液体电喷推力器 ，其以离子液体硝酸乙铵

（EAN）作为推进剂，发射极采用不同毛细管数量

（7~91）的阵列，其中毛细管数 37 的样机比冲范围

为 710~1 870 s，推力范围为 7.3~31.1 μN。

2015 年 ，由 Busek 公 司［4，20］ 研 制 的 CMNT
（Colloid Micro-Newton Thrusters）离子液体电喷推

力器搭载在 LISA 探路者号上升空，并成功完成在

轨验证，标志着离子液体电喷推力器实现了由原理

样机向工程应用的转变。CMNT 单台推力器的推

力调节范围为 5~30 μN，推力调节精度≤0.1 μN，可

正常工作超过 2 400 h。在 CMNT 之后，以 MIT 的

iEPS 与 Busek 公司的 BET-300P［21］型离子液体电喷

推力器为代表，如图 2 所示，阵列式离子液体电喷推

力器成为研究热点。

国内许多高校和科研机构也开展了离子液体电

喷推力器的相关研究，如图 3所示。2018年，上海交通

大学的 LIU 等［22］进行了阵列式多孔介质型离子液体

电喷推力器样机的研制，成功点火并对其发射特性进

行了研究，在 3 000 V 发射电压时测得推力 77 μN，比

冲为 1 780 s。2019年，西北工业大学陈冲等［23-24］以多

孔陶瓷为发射级材料，加工出尺寸为30 mm×30 mm×
27 mm 的推力器，实现了离子液体推力器的纯离子发

射，进一步研究了不同数量发射条带对推力器性能影

响，1 发射条带和 3 发射条带推力器的推力分别为

80.1 μN 和 219.2 μN，比冲分别为 5 774 s和 5 047 s。
国内对离子液体电喷推力器的研究相较国外

起步较晚，但发展迅速，部分样机已开展了在轨验

证。2019 年，北京机械设备研究所高辉等［25］研制了

被动型离子液体电喷推力器，以 1-乙基-3-甲基咪唑

啉双（三氟甲基磺酰基）亚胺（EMI-Im）为推进剂工

质 ，理 论 比 冲 为 1 450~1 800 s，推 力 范 围 10~
100 μN，样机搭载在 TY-11 卫星上完成了在轨点火

验证，是国内首次在立方星平台开展离子液体电喷

推 力 器 空 间 试 验 。 北 京 航 空 航 天 大 学 研 制 的

ILT-50 离子液体电喷推力器作为 SSS-1 卫星自主

离轨动力装置，于 2021 年成功发射并运行于 517 km
的太阳同步轨道，在 2022 年完成在轨点火试验验

证，推力器单喷口产生了 32.8 μN 的连续推力。

图 2　阵列式离子液体电喷推力器样机

Fig. 2　Prototypes of the array-type ionic liquid electrospray thruster
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除了应用在航天推进领域，电喷技术在生物大

分子质谱分析、纳米材料制备、薄膜喷雾等领域也

得到了广泛应用，对离子液体电喷推力器工作机理

的研究亦有利于促进电喷技术在其他领域的发展。

国内虽然研制了较多离子液体电喷推力器样机，但

在电喷工作机理方面的研究相对薄弱，是未来应该

重点关注的研究方向。

2　科学研究进展  
电喷是一个复杂的电流体力学过程，由锥射流

形成演化、束流发展和羽流扩散 3 个工作过程组成，

如图 4 所示，每个过程的基本特性、内在机制和影响

规律都会直接或间接决定推力器的工作性能和可

靠性。电喷机理研究对电喷技术的发展包括电喷

推力器样机的设计至关重要。

2.1　锥射流形成及发射机理

2.1.1　泰勒锥的形成　

当导电液体置于外部强电场中时，液体中的电

荷会向液体表面运动并聚集在液体表面，在电场力

作用下带动液体运动使得液面发生变形。在该过

程中，液体同时受到电场力和表面张力的作用，当

电场力增大到与表面张力平衡时，液体形变为锥

形。这一概念于 1964 年由 TAYLOR［26］提出，其从

理论推导得出只有锥半角为 49.3°的锥形液面才能

满足电场力和表面张力的平衡条件，由此该液锥被

称为泰勒锥。随后，MELCHER 和 TAYLOR［27］对

此展开进一步研究，开辟了电流体力学领域，极大

地促进了电喷研究的发展。泰勒锥在电喷的多种

发射模型中均有出现，如稳定锥射流模式、间歇性

锥射流模式或纺锤体模式（不同发射模式见 2.1.3），

然而只有稳定锥射流模式中的泰勒锥具有全局稳

定性。

1986 年，SMITH［28］推导出了泰勒锥形成的起

始电压V on 的表达式，并实验验证了其有效性：

V on = 0.667 ( 2γrc cos θ0

ε0 )
1
2

ln ( 4h
rc ) （1）

式中：rc 为毛细管半径；γ为液体的表面张力系数；θ0

为锥半角；ε0 为真空介电常数；h为毛细管出口至抽

取极板的距离。

由式（1）可以看出，当电喷系统的几何尺寸确

定后，起始电压仅与液体表面张力有关，对于高表

面张力的液体，通常需提供较高的启动电压，而这

容易引起周围气体放电［29］，对电喷过程造成影响。

1986 年，HAYATI 等［30］首次在泰勒锥中观测到环

图 3　国内各研究单位的离子液体电喷推力器样机

Fig. 3　Prototypes of the ionic liquid electrospray thrusters developed by the research institutions in China

图4　离子液体电喷推力器工作的3个过程：锥射流、束流和羽流

Fig. 4　Three working processes of an ionic liquid 

electrospray thruster： cone jet， beam， and plume
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流，并指出该环流是切向电应力引起的。虽然液体

具有导电性，但泰勒锥底部与顶部之间仍然存在电

势差，并导致液面电荷受到切向电场的作用。此

外，环流主要与液体电导率和黏性有关，电导率、黏

度越低的液体更容易出现环流。

1992 年 ，FERNÁNDEZ DE LA MORA［31］在

Taylor开发的理论模型基础上考虑了空间电荷的影

响，发现电喷发射的带电颗粒会形成空间电荷，进

而对泰勒锥的形成产生影响，使得泰勒锥的实际角

度小于 49.3°，且液体电导率越高，空间电荷的影响

越显著。后续的高电导率液体电喷实验也证实了

泰勒锥的角度不是固定值。此外，随着流量的增

大，喷雾区的角度增大，泰勒锥的角度也会相应减

小。以 FERNÁNDEZ DE LA MORA 的研究为基

础，PANTANO 等［32］指出，发射极的尺寸与极板电

压也会影响泰勒锥的角度。

2013 年，GAÑÁN-CALVO 等［33］从锥射流过渡

区的驱动力与阻力平衡的角度出发，研究了形成稳

定泰勒锥的最低流量，并推导出 2 种不同情况下（黏

性力主导或极化力主导）的最低流量表达式，发现

形成稳定泰勒锥的最低流量只与液体的性质参数

有关。2018 年，PONCE-TORRES 等［34］利用漏电介

质模型（The leaky-dielectric model）也得出了形成稳

定泰勒锥的最低流量，并进行了实验验证。 2019
年，GAMERO-CASTANO 等［35］研究发现实验中观

测到的最低流量与液体的介电常数和雷诺数都有

关，这与 GAÑÁN-CALVO 等推导的理论（只与介

电常数有关）不符，对此他们在原有理论基础上补

充考虑了泰勒锥向射流转变过程中黏性耗散的影

响，结果与实验符合较好。

2.1.2　射流理论　

电场力与表面张力平衡时液体形成泰勒锥。

随着电场的进一步增强，其与表面张力的平衡被打

破，电场力将克服表面张力从锥尖引出一股极细的

射流。由于不稳定性等原因，射流在末端破碎成带

电液滴或离子。

1990年，FERNÁNDEZ DE LA MORA 等［36］根据

大量实验数据推导出首个描述射流直径 d j 的公式：

d j ∼ ( ρQ 2

2γπ2 )
1
3

（2）

式中：ρ、Q分别为液体的密度和流量。

式（2）在雷诺数 Re [ ]Re= 4ρQ/ ( )πd j μ 与无量

纲流量 η[ ]η= ( )ρKQ/γε r ε0

1
2，K、ε r 分别为液体电导

率 和 相 对 介 电 常 数）较 大 时 适 用 。 1994 年 ，

FERNÁNDEZ DE LA MORA 等［37］进一步使用量

纲分析方法，提出了首个描述电喷电流 I与液体流

量Q、电导率K之间关系的标度定律：

I= f ( ε r ) ( γQKε r )
1
2

（3）

式中：ε r 为液体的相对介电常数；f为经验公式。

此外，在假设液体内电荷弛豫时间与液体运动

弛豫时间相当的情况下，提出了另一个描述射流直

径的经验公式：

d j ∼ ( Qε r ε0

K )
1
3

（4）

式（4）在雷诺数与无量纲流量充分小时适用。

1997年，GAÑÁN-CALVO 等［38］通过对大量的实验数

据进行量纲分析，推导出一套适用于不同电导率、不

同黏度的表征电喷电流与射流直径的标度定律。

1997 年 ，CHEN 等［39］使 用 高 介 电 常 数 液 体

（12.5 ≤ ε r ≤ 182）研究介电常数对电喷过程的影响，

验证了上述 2套标度定律的适用范围，并推导出针对

高电导率液体的新标度定律；同年，GAÑÁN-CAL‑
VO［40］发展了新的描述电喷过程的物理模型，该模型

假定液体的流动弛豫时间大于电荷弛豫时间，电荷

只存在于液面（即忽略液体内部电场），利用 Q/Q 0

（Q 0 为特征流量）体现相对介电常数的影响，对用于

描述电喷电流和射流直径的标度定律（1.9 ≤ ε r ≤
111）进行了再推导，结果与实验符合较好。

2004 年，GAÑÁN-CALVO［41］利用锥射流过渡

区的动量守恒方程，将主要作用力分为非电作用力

（惯性力、黏性力与表面张力）与电作用力（极化力与

静电吸附力），并根据不同类型力对锥射流转换的主

导作用，把电喷电流与射流直径的标度定律分为

4 种主要类型（惯性和静电力主导、惯性和极化力主

导、黏性力和静电力主导、黏性力和极化力主导）。

2013 年，MAIBER 等［42］利用差分运动分析法，对高

电导率盐溶液电雾化产生的液滴直径与流量间的关

系进行研究。2018 年，ISMAIL 等［43］推导出射流破

碎长度的理论公式，理论结果与实验结果较为吻合。

由于从泰勒锥到射流的转变过程中尺度跨度

大，目前学界对于锥射流形成及演化机理尚无定
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论，学者们只能从无量纲标度定律入手，试图揭示

射流形成及演化机制。类似的，对于电喷的各个发

射模式，一般采用无量纲数进行区分。

2.1.3　电喷发射模式　

电喷特点之一是存在多种模式，而推力器主要

工作在稳定锥射流模式下（即锥射流末端持续稳定

地发射微小液滴或离子），产生稳定的推力及比冲，

其他模式下的推力与比冲无法固定，发射的不稳定

也使得能量利用效率低。

长期以来，学者们从电流体力学的角度出发研究

电喷的机理，并对电喷的不同模式进行了分类。电喷

不同模式的产生与电场力（Fe）、重力（Fg）、惯性力（Ṗ）
以及表面张力（F γ）之间的相对大小有关。在不考虑

液体蒸发以及液体黏性的影响，认为液体的运动弛豫

时间大于液体内的电荷弛豫时间并忽略欧姆传导效

应的假设下，ROSELL-LLOMPART等［44］提出可用3个

无量纲数区分电喷模式，如图 5 所示，分别为韦伯数

（We，表征惯性力与表面张力的相对大小）、电场邦德

数（Bo e，表征电场力与表面张力的相对大小，也称为

泰勒数）与重力场邦德数（Bog，表征重力与表面张力

的相对大小），各参量表达式如下：

We= Ṗ
F γ

= ρQ 2

D 2
I γDO

（5）

Bo e = F e

F γ
= ε0ϕ2

γDO
（6）

Bog = F g

F γ
= ρD 3 g

γDO
（7）

式 中 ：电 场 力 F e ≈ ε0ϕ2；重 力 F g = ρD 3 g；惯 性 力

Ṗ= ρQ 2 /D 2
I；表面张力 F γ = γDO；D为毛细管出口

处的弯液面直径；D I、DO 分别为毛细管内部直径和

外部直径；ϕ为电势；g为重力加速度。

当液体受到的电场力远小于表面张力时，可忽

略电场邦德数的影响（Bo e ≪ 1），此时电喷的模式由

重力场邦德数与韦伯数决定。 CLANET 等［45］与

EGGERS 等［46］的研究表明，随着韦伯数的增大，电

喷依次呈现出重力液滴模式（We≪ 1）、无序液滴模

式（We≈ 1）与射流模式（We> 1），如图 6 中①~③
所示。射流模式下产生的射流为中性射流，若增大

电场强度，液体内部的电荷会传导至液面形成表面

电荷，电喷的模式也从中性射流模式转换为带电射

流模式，AGOSTINHO 等［47］称之为简单射流模式

（Simple Jet Mode）。

CLOUPEAU 等［48-49］与 VERDOOLD 等［50］的研

究 表 明 ，当 电 场 邦 德 数 起 主 导 作 用 时（Bog ≪ 1，
We≪ 1），随着电邦德数的增加，电喷模式为电液滴

模式（Bo e < 1）、间歇性锥射流模式与纺锤体模式

（Bo e ≈ 1），其中间歇性锥射流模式下的液体流量低

于纺锤体模式，如图 6 中④~⑥所示。BOBER 等［51］

根据电压与流量对射流破碎频率的影响将间歇性

锥射流模式进一步分为阻流模式（Choked Flow 
Mode）与振荡模式（Oscillating Mode）。

电场邦德数起主导作用的另一种工作模式为

稳定锥射流模式，该模式得到了广泛研究和应用。

其显著特征是形成了稳定的泰勒锥，且在泰勒锥顶

生成一股射流［48］，泰勒锥的形状与射流长宽由液体

的流量与属性决定，液体流量的降低与电导率的上

升都会引起射流长度与宽度的减小。HARTMAN
等［52］根据射流破碎方式将稳定锥射流模式分为由

轴向不稳定性引起的曲张破碎模式与由横向不稳

定性引起的鞭动射流模式，如图 6 中⑦~⑧所示，其

中，鞭动射流模式下产生的液滴的粒径分布范围比

曲张破碎模式更广。

图 5　不同无量纲数下电喷的发射模式［44］

Fig. 5　Emission modes of electrospray under different 

dimensionless numbers［44］

图 6　电喷的不同发射模式［53］

Fig. 6　Various emission modes of electrospray［53］
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工作在稳定锥射流模式中的离子液体电喷推

力器，由于流量、发射极构型等差异，亦可以细分为

更多不同的工作模式，它们在推进性能方面的差异

则进一步在锥射流后的束流阶段体现。

2.2　束流模式与引出特性

2.2.1　束流模式　

在稳定锥射流发射模式下，根据束流中带电颗

粒的组成，电喷推力器工作模式又可细分为纯离子

模式、液滴模式和离子液滴混合模式［48-49］。纯离子

模式出现在低流量下［54］，比冲高、推力小［55］；液滴模

式出现在高流量下，比冲小，推力高；离子液滴混合

模式介于两者之间。

实现上述 3 种模式的核心是流量的调控，为匹

配相应的流量范围，一般采用 3 种发射极构型：毛细

管型、外部浸润型和多孔介质型。GAMERO-CAS‑
TANO 等［9，56］利用飞行时间法（TOF）装置检测发

现，使用毛细管发射极的 EMI-Im 离子液体束流一

般由大量液滴和较少的离子组成，且大流量下离子

产率大致不变，流量减低到足够低时离子产率快速

增加。分析认为离子的发射主要与泰勒锥尖的电

场强度有关，而泰勒锥尖的电场强度主要受流量和

液体物性参数影响，液体流量越小电导率越高，锥

尖电场强度越大［57］，因此只有在低流量下，锥尖处

的电场强度才足以使离子直接发射，而高流量下离

子只从部分液滴和射流末端的液体细丝中发射，占

比较小。LOZANO 等［58］发现在流量更小的情况下，

离子液体电离更充分，利用外部浸润发射极可以较

好地实现纯离子发射。总的来说，毛细管发射极一

般采用主动供给，工作流量较高，易于实现液滴模

式与离子液滴混合模式；外部浸润型与多孔介质型

主要依靠毛细作用与电场被动供给液体，流量极

低，易于实现纯离子模式。

除 上 述 发 射 极 外 ，加 州 大 学 洛 杉 矶 分 校

WRIGHT 等［59］设计了复合发射极，如图 7所示，并测

量了复合发射极离子液体在 2 种工作模式下的电流

差异，发现在外部浸润模式下发射的粒子荷质比高

于毛细管模式，成功依靠跨模式工作实现了推力宽

范围调节。在此基础上，ZHANG 等［60-61］使用考虑极

化效应的全原子势能函数模型，对复合发射极离子

液体电喷开展了分子动力学仿真，通过调节流量和

电压实现了复合发射极跨模式工作的仿真，验证了

毛细管模式的束流含有较多液滴，而外部浸润模式

下更容易实现纯离子发射，揭示了复合发射极离子

液体电喷的发射机理。在实验方面，还得到了复合

发射极离子液体电喷的发射模式图谱［53］，如图 8
所示。

2.2.2　束流引出特性　

束流的引出是电喷推力器工作的核心关键阶

段。不同模式下，束流粒子可形成于射流末端的破

碎或者无射流锥尖的离子直接蒸发，并进一步被引

出加速而产生推力。因此，包含粒子流量、成分、能

量和发散性等在内的束流特性直接决定了推力器

的推力、比冲与能量效率等性能参数。

液滴发射模式下，束流引出的方式为：带电射

流末端破碎产生带电液滴，液滴在库伦力的影响下

排斥扩散并在运动过程中继续不断破碎，最终形成

喷雾束流。其中射流破碎阶段决定了束流形成时

的粒子组成及能量特性，为此，学者们对射流破碎

图 7　复合发射极离子液体电喷推力器结构

Fig. 7　Structure of the hybrid emitter ionic liquid 

electrospray thruster

图 8　复合发射极的工作模式相图［53］

Fig. 8　Phase diagram of the working mode for hybrid 

emitters［53］
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过程进行了大量实验与理论研究工作，得到了多套

用于描述束流粒径、束流电流与射流直径、推进剂

流量、电导率、介电常数、表面张力等的依赖关系的

标度定律［37-41］。除射流破碎阶段外，射流本身的性

质对束流也有较大影响 ，GAMERO-CASTANO
等［62］采用 TOF 和阻滞势分析仪（RPA）实验测量，

发现电导率影响束流形成之前锥射流段的电压降

落，低电导率液体射流段的电势降落接近抽取电压

的 90%，使得后续束流段的引出加速被大大减弱。

此外，GAMERO-CASTANO 等［56］还通过调节加速

电压和推进剂流量测量了不同工况下电喷推力器

的推力，并使用推力公式 T∼V 1/2
a I 3/2

n （其中 V a 和 In

分别为束流的加速电压和电流）对实验结果进行了

拟合，用于预测不同工况下的推力大小。

关于液滴破碎的机制一直存在争议，目前主要

有 2 种描述液滴破碎过程的理论。一种是 DOLE
等［63］提出的 CRM 理论（Charge Residue Model）：在蒸

发过程中液滴的电荷不变，体积逐渐减小至液滴达

到瑞利极限［64］发生破碎；另一种是 IRIBARNE 等［65］

提出的 IEM 理论（Ion Evaporation Model）：离子蒸发

时液滴表面电场强度小于液滴破碎时的电场强度，

因此在液滴破碎前，离子将从液滴表面蒸发，直至液

滴表面电场强度达到瑞利极限时的电场强度。

由射流末端破碎引出的电喷束流可分为 3 个区

域［44］：外部喷雾云、内部喷雾束流以及两者之间的

暗 区 ，如 图 9 所 示 。 TANG 等［66］与 HARTMAN
等［67］研究表明，射流发生曲张破碎时，初始液滴沿

轴向近似呈直线分布，质量小的行星液滴在径向电

场作用下获得更大的径向速度，最终分布于主液滴

外侧形成外部喷雾云；主液滴则在轴线周围形成内

部喷雾束流；两者之间的暗区无液滴。在某些情况

下，行星液滴会与主液滴合并，导致束流中不含行

星液滴。

与液滴发射模式不同，纯离子发射模式下不存

在射流，此时离子直接从锥尖抽取出来形成束流并

加速引出。该模式下，因抽取电压、工质流量等差

异，束流中会产生不同荷质比、能量特性的离子，从

而影响其引出特性。 LOZANO 等［58］对离子液体

EMI-Im 的纯离子发射过程进行测量，观察到了 6 种

荷质比的离子及其引出分解特性。BORNER［68］通

过分子动力学模拟研究了不同流量、电场条件下离

子液体束流形成及发展规律，发现束流电流主要由

单体（n=0）和双体（n=1）离子贡献（n为离子包含

的中性分子数量），仿真结果与 TOF 实验测量一致。

为了探究束流中离子种类等对推力器性能的影响，

EMOTO 等［69］开展了固定束流电流条件下，稳态和

瞬态流动中离子液体离子束引出过程的 PIC（Parti‑
cle in Cell）仿真研究，发现束流中离子种类的差别

对离子密度、能量、电势分布等影响较小。

束流在液滴或纯离子模式下引出后进一步发

展，在粒子间的静电排斥作用下，形状不断发散，由

此产生的束流角也会对推力器性能产生影响。一

方面，较大的束流角会降低推力器能量效率；另一

方面，束流粒子对极板等推力器结构的撞击，是影

响推力器寿命的主要威胁。大角度的束流持续撞

击抽取极和加速极，会造成离子液体在极板栅格附

近不断聚集，进而在强电场的作用下向栅格上游的

发射极反向发射，离子液体持续的反向发射，被认

为是电喷推力器失效的前兆［70］。加州大学洛杉矶

分校（UCLA）等离子体与空间推进实验室（Plasma 
& Space Propulsion Lab）［71-73］对电喷推力器的束流

区等区域进行了多种手段（高速显微摄影等）的实

验诊断，此外还建立了相应的计算模型和理论分析

模型，用以分析稳态和非稳态电喷行为对推力器寿

命的影响。机理研究发现，沿发射轴方向粒子的负

速度梯度导致库仑“输运堵塞”，从而导致束流扩

展；束流中的液滴分布不均匀，在库仑力的作用下

高比电荷粒子束流角较大而低比电荷粒子束流角

较小。寿命研究表明，扩大栅格孔径或减小栅格与

发射极间距能减少束流对栅格的撞击（扩大孔径相

比减小间距效果更显著），显著延长推力器寿命，但

同时也会增加电子回流，对栅格施加偏置电压可有

效降低回流电流至可忽略值；发射极错位和制造公

差会显著减短推力器寿命，此外在电喷推力器开

启、关闭、改变操作参数时可能出现的不稳定发射

图 9　电喷的束流结构［44］

Fig. 9　Beam structure of electrospray［44］
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模式，也会减短推力器寿命。除束流与栅格的撞击

外，发射极强电场导致的电化学反应也是影响电喷

推力器（特别是被动供给型电喷推力器）寿命的一

大因素［74］。

2.3　羽流中和机制

电喷束流被引出推力器后在真空环境进一步

扩散形成羽流，若其无法及时得到中和，所带电荷

在周围空间积累，会导致太阳能电池板以及其他精

密器件表面充电，造成航天器性能退化、干扰卫星

通讯、发射束流中断等危害［75］。为降低羽流危害，

需要对其进行中和，即要求从航天器或推力器模块

发出的电荷总和或收集到的电流总和为零，防止航

天器充电。相比于传统电喷推力器，离子液体在室

温下是由阴阳离子组成的熔融盐，在不同极性电压

下能发射不同极性的带电粒子，使得离子液体电喷

推力器在持续产生推力的同时不需要添加额外的

中和器就能够实现自中和，大大提升了其在空间任

务中的适用性。目前，实现离子液体电喷推力器羽

流自中和的方式有时间变化法（脉冲电压工作模

式）和空间变化法（双发射极工作模式）［76］，2 种模式

结构如图 10 所示。

时间变化法是指通过给单个推力器施加正负

交替的脉冲电压，使发射极交替产生阴阳离子，保

证一定时间内发射的正负电荷量相等，从而实现羽

流自中和。该方法装置结构简单，且长时间工作时

可以减小电化学反应的发生，但为保证中和效果所

需调节频率等参数的过程较为复杂，且束流极性变

化在时间上会有滞后现象。孙振宁等［77］对时间变

化法进行了实验验证，并考虑电压幅值、频率、占空

比等参数对羽流中和特性的影响。研究表明，在 20 
Hz 频率条件下，当调节正负电压幅值比为 0.95~
0.98，或在发射电压为±2.2、±2.6、±3.0 kV，以及

对应正电压占空比为 35.5%、38.1%、40.4% 时，推

力器样机可以实现羽流中和。

空间变化法是指通过使用 2 个推力器，分别施

加正负电压发射不同极性羽流，保证一定时间内发

射的正负电荷量相等 ，从而实现羽流自中和。   
MIER-HICKS 等［78］从理论和实验角度研究了双极

纯离子电喷推力器羽流对航天器充放电行为的影

响，孙振宁等［77］通过调节 2 个推力器正负电压幅值

比实现了羽流自中和，证明了 2 个推力器协同工作

下羽流中和的可行性。实验研究缺乏对粒子相互

作用以及电荷平衡过程的微观分析，这部分工作在

仿真研究中得到了补充。CUI 等［79］利用 PIC 方法

对 EMI-BF4 离子液体电喷推力器双发射极羽流中

和过程进行了仿真研究，结果表明羽流中和主要是

通过粒子在抽取极出口外侧的势阱内反弹实现的，

此外，由于 EMI+ 和 BF-
4 有相似的质量，正离子和

负 离 子 的 交 替 加 速 使 得 羽 流 产 生 振 荡 模 式 。

ZHANG 等［80］采用 PIC 方法从空间和时间演化的

角度仿真研究了离子液体电喷推力器在双极模式

下的羽流中和过程。研究结果表明，羽流中和是通

过正负离子的时空振荡实现的，轴向的空间振荡是

正负离子的质量和速度不同引起的，而径向的空间

振荡主要是双级束流间距的非零所致，时间振荡可

能与传统的等离子体振荡有关。此外，还定量分析

了束流间距对羽流特性的影响，结果表明束流扩散

半 角 与 双 级 束 流 间 距 呈 正 相 关 关 系 ，如 图 11
所示。

图 10　电喷羽流自中和的两种模式［76］

Fig. 10　Two neutralization modes of electrospray plumes［76］
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综合上述，羽流中和主要是通过粒子在抽取极

出口外侧的势阱内反弹使羽流形成时空振荡实

现［79-80］（正负离子一前一后形成势阱，相互吸引分别

减速或加速运动最终达到相对平衡）。工作模式

（脉冲电压工作模式或双发射极工作模式）的选择

以及参数调控（电压幅值、频率、占空比等）对羽流

中和效果至关重要。

3　结束语  
随着微小航天器的快速发展，开发高效微电推

力器已经成为我国航天发展的迫切需求，其中，基

于静电喷雾原理研制的离子液体电喷推力器具备

较大发展潜力。本文从离子液体电喷推力器的研

究背景出发，介绍了离子液体电喷推力器在工程中

的应用，并对离子液体电喷推力器锥射流形成及演

化机理、束流模式与引出特性、羽流自中和机制的

科学研究进展进行总结。目前国外对离子液体电

喷推力器的研究成果较多，国内的研究刚刚起步，

理论、实验及仿真研究还不够充分，离子液体电喷

推力器推力调节范围有限、起始电压高等问题还有

待解决。对于国内离子液体电喷推力器的未来发

展，本文提出以下几点展望。

1） 对离子液体电喷的锥射流演化、束流引出等

工作机理，发展、完善其基础理论。电喷过程尺度

跨度大，工作模式复杂，机理研究难度大，如液滴破

碎等机理至今尚未有定论。通过实验、仿真的方式

发展覆盖电喷全工作阶段和全工作模式的系统理

论，可为电喷推力器小型化、推力高精度和大范围

调节的发展方向提供指导，支撑离子液体电喷推力

器的设计与工况调节。

2） 通过改变发射极结构（如复合发射极）可以

实现电喷的跨模式工作，从而实现宽推力范围调

节。目前，国际上对于复合发射极电喷的研究处于

萌芽阶段，对不同模式下的液体流动状态、束流特

性等仍缺乏细致研究，无法清晰描述不同工作模式

之间的转换机制。若能解决上述问题，则能更好地

实现离子液体电喷推力器的宽推力范围调节，并为

其工程化应用提供理论支撑和方法指导。

3） 离子液体电喷在长度尺度上跨越 9 个数量

级，锥射流发射区处于纳米量级，束流引出区处于

图 11　不同束流间距下的羽流散射半角［80］

Fig. 11　Half angles of plume divergence under different beam spacing［80］
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微米量级，羽流发展区处于厘米量级到米量级。研

究电喷锥射流发射、束流加速及羽流发展过程对推

力器可靠性的提升至关重。目前，数值仿真方法中

分子动力学模拟（MD）适用于微小尺寸、粒子 -粒子

法（PP）适用于中尺寸、粒子质点网格法（PIC）适用

于大尺寸，若能发展一套电喷全流程的联合仿真方

法，将更有助于理解电喷推力器的物理全过程、获

取更准确的粒子电荷、速度等信息并计算推力器的

推力和比冲。
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