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摘    要：面向近地小行星防御离子束推离处置需求，讨论了离子推进器的羽流特点和发散原因，给出了基于PSuM的远

场羽流仿真框架。以LIPS-300推力器为例，开展了典型防御场景下的离子束远场羽流仿真，分析了原子数密度分布、离子

数密度及电势分布、离子速度分布以及轴向动量通量在真空中的演化规律。结果表明，当航天器距离目标小行星表面35 m
之内时，可认为小行星所受有效推力等价于离子推力器出口处额定推力，之后由于羽流扩散会随轴向距离增加而衰减。当

航天器距小行星表面175 m之内时，离子束形成的有效推力能够满足5年内偏转50 m级，近地小行星1个地球半径的处置要

求。初步验证了离子束推离技术的工程可行性，可为离子束推离近地小行星任务方案设计提供参考。
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 引　言

近地小行星是指轨道近日点距离小于1.3倍AU的

小行星，其亮度暗弱、分布广泛，运行轨道易受到大

行星牵引改变，存在撞击地球风险[1]。针对近地小行星

撞击威胁，全世界发展出多种防御方法，按作用方式

可分为以核爆、动能撞击为代表的瞬时处置作用和以

引力牵引、激光烧蚀、离子束推离、拖船、光热效

应、质量驱动等为代表的持续处置作用[2-4]。瞬时作用

处置方法具有效果显著、对预警时间要求低等优势，

但存在难以控制处置精度、存在次生灾害等弊端。而

持续处置作用虽然效果相对微弱、作用时间长，但具

有可在轨调控、处置效果精准等优势，适用于精准调

控轨道偏转效果的场景[5]。

其中，离子束推离技术是利用安装在航天器上的

离子发动机产生离子束，使其高速轰击小行星表面，

产生持续推力，进而实现小行星轨道偏转。该概念由

Kitamura[6]于2011年提出，最初用来改变空间碎片运行

轨道。2012年，Bombardelli等[7]提出“SIROCO”概念任

务，通过引导加速的等离子体离子流撞击近地天体表

面，从而产生偏转力。Bombardelli等[8]的研究表明，对

于直径 200～400 m的小行星，离子束推离效果比引力牵

引技术相比高1～5个数量级。具体而言，离子束推离

技术能够在可接受的准备时间和航天器质量约束下，

实现140 m级不规则小行星的有效偏转，他们还分析了

2015年IAA（International Academy of Astronautics）
行星防御会议（ Planetary Defense Conference，PDC）
提供的虚拟小行星 2015 PDC撞击假想场景，初步证明

了离子束推离技术的优越性 [9 ]。类似地，DeCicco和
Hartzell [ 1 0 ]提出使用中性束实现小行星消旋。针对

2017年PDC提供的虚拟小行星2017 PDC，文献[11-
14]给出了利用中性束技术的处置方案，证明了在10年
内利用该技术完成研制、发射、转移和处置的可能性。

离子束推离技术作为一种典型的非接触式处置方

式，能够有效规避小行星表面特征不确知带来的附着

风险[15-16]。此外，航天器携带的离子推进系统既可用于

低推力轨道的保持，也可用于自身的姿态调整，极大

节约有效载荷质量。近年来，随着离子推进技术的

空间应用日趋成熟，联合国下属的空间任务咨询组

SMPAG在2020年将离子束推离技术成熟度评价为

3～6级，认为其具有极高的工程可实现性[17]。然而，
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离子推进器在小行星轨道偏转与航天器推进场景中的

能量传递机制有很大不同。由于离子束存在发散效

应，若电航天器与小行星距离过远，可能导致离子束

到达小行星表面的速度降低，或无法全部照射到小行

星表面，进而降低离子束对小行星的动量传递效率[18-19]。

若距离太近，则对航天器轨道保持能力造成挑战。因

此，探究离子推力器羽流在真空中的演化规律对于评

估离子束推离技术在小行星防御中的表现至关重要。

本文针对离子束推离近地小行星动量传递效率问

题，分析了离子推进器的羽流特点和发散原因，给出

了远场羽流仿真数值模拟方法，针对典型近地小行星

防御场景开展了基于典型离子推进器的远场羽流仿

真，并对后续研究工作进行了展望，可为离子束推离

处置近地小行星任务方案设计提供参考。

 1    离子推力器羽流特点及发散原因

 1.1    离子推力器简介

离子推力器是一种主流的电推力器类型，具有比

冲高，离子羽流发散角小等特点，因此是小行星防御

在轨处置技术中离子束引导技术的优良选择。离子推

力器的基本原理是在放电室内将工质气体（主要是氙

气等）电离并形成等离子体，再通过栅极引出等离子

体同时达到加速的目的，离子推力器具有常规电推进

中最高的比冲[20]，达3 000～4 000 s。离子推力器通常

为双栅或三栅结构，包含屏栅、加速栅及减速栅，其

中物理过程的机理十分复杂，包含了等离子体的聚

焦、加速、引出等过程，并包含了各类粒子间的碰撞。

针对离子束推离小行星防御的工程应用场景，离

子推力器的羽流发散角是相当重要的技术指标。电推

力器的羽流发散角与推力器本身的设计相关，针对每

台推力器都有其对应的羽流发散角，对于电磁式的电

推力器，高能粒子的运动方向会随着磁场线而变化，

而静电式电推力器的羽流发散角则相对稳定，其中离

子推力器的羽流发散角因具体设计不同大约为20°～30°
左右。在离子推力器的设计中，不同栅极之间的距离

非常近，同时在实际使用中会普遍观察到栅极结构的

侵蚀和失效现象，从而影响离子推力器的寿命[21]。部

分离子会撞击加速栅并造成溅射，对栅孔造成侵蚀，

显著改变栅极结构的形态[22]，导致栅孔结构脱落或栅

极间短路，影响离子的导出。为了减少高电压差栅极

间的击穿及短路，离子推力器的栅极普遍会设计为一

个平面栅极及一个弧形栅极的组合，弧形栅极就会导

致离子推力器的羽流发散角扩大。因此选择防御任务

的推力器，需要综合考虑权衡羽流发散角及推力器寿

命间的关系[23]。

 1.2    离子推力器羽流发散主要原因

在近场区域，离子推力器的羽流近似可以看作一

个定值，等离子体羽流呈一个锥形向外扩散，但在远

场区域，会有一定的扩散。导致等离子体羽流扩散的

原因主要有以下几个方面。

1）CEX（Charge EXchange）碰撞

在背景环境中存在少量的中性粒子，同时等离子

体羽流中也会有大量的速度较慢的中性粒子，高速的

离子与低速的中性粒子碰撞就被称为CEX碰撞。高速

的离子与中性粒子碰撞时会导致速度大小和方向变

化，进而导致整体羽流向外发散。CEX碰撞会导致离

子推力器的羽流发生扩散及反流，并降低轴向上的动

量，另外，在远场羽流区域，离子还会与电子复合，

也会对羽流的状态产生影响。此外，地面真空舱中的

真空度与真实太空环境相比较低，导致了更频繁的

CEX碰撞作用，进而导致地面真空舱试验往往显示等

离子体羽流的影响距离仅有米级。

2）电场作用

等离子体羽流中含有大量的离子，而离子之间会

产生静电斥力，导致高能离子向外发散，宏观表现为

羽流中沿径向的电场，在远场区域有足够的时间空间

使离子受到静电场的作用，进而对羽流的发散程度造

成影响。另外等离子体羽流轰击在小行星上时，由于

等离子体中离子与电子的吸附能力不同，还会改变小

行星表面的电势，改变小行星表面附近的电场，进一

步影响等离子体羽流对小行星的作用效果。

因此，想要研究空间中数10 m远处羽流的发散

行为，进而对小行星防御在轨处置的离子束引导的可

行性做出判断，就需要研究离子推力器羽流发散的

原因，并对其进行仿真模拟，给出确定可靠的定量

分析。

 2    远场羽流仿真数值模拟方法

数值模拟采用北京航空航天大学JLPP（Jo in t
Laboratory of Plasma & Propulsion）实验室开发的等离

子体粒子云网格法（Particle-In-Cell，PIC）仿真框架

PSuM（Particle-in-cell Skeleton using Meta-programming）
进行研究，该框架与实验实测数据对比有较好的拟合

度[24]。PIC方法起源于粒子统计动力学，在每个网格中

使用一组离散化质点表示不同类型的粒子，并不断地

在时间步长内迭代计算。使用这套框架可以对羽流中

的离子求解，并考虑CEX碰撞及电场作用，最终实现

对离子推力器远场羽流的仿真分析。
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 2.1    PIC（Particle-in-Cell）计算原理

PIC 方法从微观视角模拟等离子体的行为，通过

直接考察大量粒子的运动刻画等离子体整体的行为

（见图1）。PIC方法通过物理场实现粒子间作用：将

粒子携带的物理量统计到计算域网格中得到各类物理

场，再插值得到粒子所在位置的场值，由此对粒子进

行相应处理。通过这样的方式，求解粒子间的碰撞和

电荷间作用。这样的过程不断迭代，直至计算出稳定

的结果（见图2）。
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k
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图 1    PIC插值方法

Fig. 1    PIC interpolation method
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图 2    PIC计算流程

Fig. 2    PIC calculation flowchart
 

 2.2    粒子推动及电场求解

PIC中的带电粒子运动通过求解经典的Newton-
Lorentz方程得到，利用Boris的蛙跳算法实现离散，从

而实现对粒子的推动和追踪（见图3）。该方法将一个

时间步长内粒子的运动分为3步，先计算半个时间步长

的电场加速效果，再计算一个时间步的洛伦兹力加速

效果，最后再计算半个时间步长的电场加速效果。

考虑到离子推力器羽流除推力器栅极喷出的离子

和中性粒子外，还存在中和器喷出的电子。采用等温

电子假设，即认为电子的数密度分布服从Boltzmann能
量分布

ne = nrefe(φ−φref )/Te (1)

nref φref Te其中： 为参考密度； 为参考电势； 为电子温

度。远场羽流中电子温度一般取1.5 eV，参考电势一

般取0 V，参考密度取等离子体密度。等温电子假设的

引入使得PIC仿真中不必直接模拟电子运动，大大降低

了对空间步长和时间步长的需求，经对比验证误差不

影响仿真结果[23]。
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图 3    蛙跳格式粒子推动示意图

Fig. 3    Schematic diagram of frog leap format particle propulsion
 

对于羽流中的电场求解，使用Boltzmann方程和

Poisson方程联立求解电势，求解离子、电子和第三类

边界条件共同作用产生的电场。

 2.3    粒子碰撞

对于粒子间的碰撞，采用蒙特卡洛法构建碰撞模

型。粒子间碰撞是各类电推进装置内部和羽流中等离

子体形成和发展的核心物理机制。粒子间碰撞主要包

含动量交换和电荷转移两种效应，需要对碰撞的微观

过程进行建模和计算。

当平均粒子间隙远大于粒子直径时，二体碰撞是

主要的碰撞过程，电推进中的各种等离子体均满足此

条件。离子和原子间需考虑的碰撞包括弹性碰撞和电

荷交换（CEX）碰撞。

弹性碰撞过程可以视为离子与等质量、零初速的

原子发生碰撞。碰撞过程能量守恒，离子损失的动能

转移到原子上。而CEX 碰撞的处理中，离子和原子仅

交换速度。

 3    典型防御场景下的远场羽流仿真分析

 3.1    防御场景

这里选取2016AO131作为目标小行星，分析离子

束推离技术在典型近地小行星防御处置场景中处置效

果。由JPL Small-Body Database系统得到小行星轨道信

息如表1所示。假设该小行星为匀质球体，根据绝对星
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等和反照率计算得到小行星平均直径为48.3 m，按照

S型小行星平均密度计算得到其质量为1.593 × 108 kg。
  

表 1    2016AO131小行星轨道和特征参数

Table 1    Orbital and characteristic parameters of asteroids
2016AO13

轨道和特征参数 数值

半长轴/AU 1.309 8
偏心率e 0.251 5

轨道倾角i/（°） 4.503 3
升交点经度Ω/（°） 126.271 0
近心点幅角ω/（°） 306.568 4
真近点角M/（°） 328.253 4

反照率 0.142 8
绝对星等/H 24.31
直径/m 48.3

密度/（kg·m–3） 2 700
质量/kg 1.593 × 108

 

假设2030—2035年实施处置，根据冲量守恒原

理，为实现5年内目标轨道偏转一个地球半径，航天器

应沿小行星公转方向持续提供大于等于0.04 N的恒定

推力。设航天器悬停在距小行星质心一定距离处，并

在轴向相反方向配备两个离子推力器，一个用于推离

小行星，另一个用于长期悬停的轨道保持，防御场景

如图4所示。
  

F2+FgF1 F1'Fg

 
图 4    离子束推离示意图

Fig. 4    Diagram of ion beam deflection
 

F1′

F1′

其中：F1表示航天器受到右侧离子推力器提供的

推力；F2表示航天器受到左侧离子推力器提供的推

力；Fg表示航天器与小行星间的万有引力； 表示目

标天体实际受到的离子束推力。 越接近F1表示离子

束动量传递效率越高。受到小行星不规则形状影响，

Fg可能随小行星自转动态变化。为维持航天器长期轨

道稳定，应尽可能控制F2 = F1 – Fg。离子推力器选用

LIPS-300，其特征参数如表2所示。
  

表 2    LIPS-300特征参数

Table 2    Characteristic parameters of LIPS-300
特征参数 数值

推力/mN 200
比冲/ s 4 000

额定功率/kW 1
出口羽流发散角/（°） 30

出口处离子速度/（ km·s–1） 40
出口处平均离子数密度/（个·m–3） 8.1 × 1015

 3.2    仿真设置

∆t = 2×
10−6 s ∆x = 0.5 m w =

1×1010

利用上述PSuM仿真框架对Lips-300离子推力器进

行远场羽流仿真，计算中设置时间步长：

；空间步长： ；宏粒子权重：

。

0.15 m

40 000 m/s

8.1×1015个 ·m−3

离子由计算域左下角入射，入射半径为 ，

入射速度 ，入射参考等离子体数密度为

，入射时羽流发散半角为15°。
据文献[25]，氙离子能在小行星表面物质数纳米

深度内完全沉积。因此可将小行星受力面积近似为小

行星最大横截面，等效为距航天器75 m处直径50 m的

圆盘，并按100%计算离子束动量传递效率。

为适应小行星防御场景，采用二维轴对称计算模

型，计算域取推力器出口至轴向75 m距离区域、推力

器轴线至径向40 m距离区域。

 3.3    羽流原子数密度分布

电场求解中计算域右边界与对称轴采用零梯度

Neuman边界条件，左边界和上边界采用Robin边界

条件

∂ϕ

∂n̂

∣∣∣∣∣
b
+

n̂b · rb

rb · rb
(ϕb) = 0 (2)

nb

rb ϕb

其中： 为计算域边界指向计算域内部的范围单位法

向量； 为计算域右下角指向边界的向量； 为边界

电势。

计算中考虑CEX碰撞，其中背景原子数密度通过

点源模型（图5）给出[26]

nn (R, θ) = α
nn0

2

1−
[
1+

( rT

R

)2
]− 1

2

cosθ (3)

rT nn0其中： 为栅极半径； 为参考原子数密度，栅极出

口处的中性原子平均密度为

nn0 =
4Ib

eC̄An

(
1
ηp
−1

)
(4)

  
r

0

加速栅极栅极球半径Rc

Zr

栅极半径rT

束流扩张半角
α

θ

R

Z

 
图 5    背景原子数密度点源模型示意图

Fig. 5    Diagram of background atomic number density point source model
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C̄ =
√

8kTw/πmi An = βπr2
T

β

其中：系数 ；流通面积 。其

中中性粒子的透过率 约为0.1～0.3。
原子数密度分布如图6所示：
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图 6    原子数密度分布（0～75m）

Fig. 6    Distribution of atomic number density（0-75m）
 

 3.4    羽流离子数密度及电势分布

CEX碰撞截面表示为

σCEX(v2) =
[
87.3−13.6× log10

(
0.5×mi× v2

qe

)]
×10−20 m2

(5)

计算得到的离子数密度分布与电势分布图7和图8
所示，离子被显著分为发生CEX碰撞的CEX离子（左

上部分沿径向运动的离子）和未发生CEX碰撞的羽流

离子（右侧沿轴向高速运动的离子）。另外伴随着轴

向和径向距离的增加，电势也发生了明显的降低，这

是导致远场区域羽流进一步扩散，羽流包络面扩大的

主要原因。
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图 7    离子数密度分布（0～75 m）

Fig. 7    Distribution of ion number density（0-75 m）
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图 8    电势分布（0～75 m）

Fig. 8    Electric potential distribution（0-75 m）

 3.5    羽流离子轴向速度分布

离子轴向方向速度分布如图9所示，羽流区离子速

度保持在40 000 m/s左右，未显著衰减，羽流中心处因

电场作用速度还会有部分增加，发生CEX碰撞的离子

的轴向速度显著降低。由于离子轴向速度并未发生明

显变化，因此造成有效推力下降的主要因素是离子数

密度的下降。
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图 9    离子轴向速度分布（0～75 m）

Fig. 9    Distribution of ion axial velocity（0-75 m）
 

 3.6    离子束有效推力分析

沿轴向不同位置处的离子动量通量可以表示为

Fi(z) = mi

w rlim

0
n (r,z)v(r,z)22πrdr (6)

F(z) n (r,z)

v (r,z)

其中： 为动量通量； z为轴向位置； 和

分别为离子数密度场和离子速度场。

离子动量通量可以表示为

Fa(z) = mi

w rlim

0
n (r,z)kT2πrdr (7)

T = 500 K

其中： k为玻尔兹曼常数； T为原子温度，这里

。

计算得到沿轴向不同位置处，直径50 m圆内的粒

子数通量、离子动量通量和原子动量通量如图10所
示。可以发现在z = 0～60 m之间，离子动量的通量未

发生明显变化，粒子数通量下降幅度也不明显，只有

原子的动量通量有显著下降，但由于原子在推力作用

中的占比极小，因此整体推力未发生显著衰减。因

此，认为离子动量通量即为目标所受有效推力。对于

LIPS-300推力器，可认为当航天器悬停在距离直径

50 m小行星质心约60 m以内（即距小行星表面约35 m
以内）时，目标所受推力约等于推力器出口处推力。

从z = 60 m处开始，由于羽流的扩散，羽流截面直径已

经超过50 m，离子动量通量和粒子数通量均开始发生

明显衰减。

尽管z = 75 m时有效推力已降低至180 mN，仍远

大于达到预定推离效果所需的40 mN推力，因此在保

证推离效果的基础上，可以增大航天器与小行星表面
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的距离以降低其轨道控制的难度。为确定能保证推离

效果的航天器与小行星表面的最远距离，对LIPS-
300推力器的远场羽流进行进一步的仿真。
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图 10    直径50 m平面内粒子轴向动量通量（0～75 m）

Fig. 10    Axial momentum flux of particles within a plane of 50 meters in
diameter（0-75 m）

 
逐步增大推力器的轴向距离，直到50 m直径的圆

形区域的离子动量通量达到40 mN，计算得到的离子及

原子轴向动量通量如图11所示，离子动量通量曲线拟

合参数如表3所示。对50 m平面内离子动量通量在65 m
外显著下降部分的曲线进行拟合，拟合结果显示离子

动量通量近似与轴向距离的二次方成反比。轴向距离

200 m以内的粒子数密度如图12所示，离子数密度近似

与轴向距离的二次方成反比，这与离子动量通量与轴

向距离的关系相似，印证了造成有效推力下降的主要

因素是离子数密度的下降这一结论。
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图 11    直径50 m平面内粒子轴向动量通量（0～200 m）

Fig. 11    Axial momentum flux of particles within a plane of 50 meters in
diameter（0-200 m）

 

表 3    离子动量通量曲线拟合参数（65～200 m）

Table 3    Fitting parameters of ion momentum flux curves（65-
200 m）

特征参数 数值

方程 ax–2 + b
a 1 275.656 35 ± 6.622 43
b 0.009 93 ± 3.848 62 × 10–4

R平方（COD） 0.994 4
调整后R平方 0.994 37
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图 12    离子数密度分布（0～200 m）

Fig. 12    Distribution of ion number density（0-200 m）
 

分析推力器的有效推力曲线可看到，在推力效果

中占据主要地位的离子轴向动量通量降到40 mN时，

推力器出口距离小行星球心处为200 m，即距离小行星

表面175 m。相比35 m的距离，大大降低了航天器的轨

道控制难度，增加了离子束推离小行星在轨处置措施

的工程可实现性。

由于目标天体受到与航天器之间的万有引力作

用，且作用方向与离子束相反，因此万有引力对离子

束推离效果存在衰减作用。设航天器总质量为2 T，则

二者质心相距60 m时引力为6.1 mN，相距200 m时引力

为0.53 mN，并将继续随着距离的拉远而逐渐减弱，与

离子束形成的有效推力相差约两个数量级。因此，认

为可忽略万有引力对离子束推力效果的影响。

 4    结　论

本文针对离子束推离近地小行星的动量传递效率

问题，分析了离子推进器的羽流特点和发散原因，给

出了基于PSuM的远场羽流仿真框架。针对50 m级近地

小行星防御场景，选用LIPS-300离子推力器，对其远

场羽流进行仿真分析与统计，认为离子推力器羽流的

动量传递效果在小行星能涵盖羽流阔线时的衰减并不

明显，当航天器距离目标小行星表面35 m之内时，可

认为小行星所受推力等价于推力器出口处额定推力。

由于需求推力小于额定推力，本文进一步增加推力器

到小行星的轴向距离以降低轨道控制难度，结果显

示，直到距小行星表面175 m时，仍能满足5年内偏转

一个地球半径的有效推力要求，进而说明了通过离子
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束推离技术实现近地小行星防御的有效性和工程可实

现性。此外，羽流与目标物体表面的相互作用、目标

物体表面鞘层及动量传递系数等问题会对离子束推离

的小行星防御手段的效果产生影响，后续将对上述问

题展开进一步研究。
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Ion Beam Far-Field Plume Analysis for Near-Earth Asteroid Defense

SONG Yeqing1,2
，LI Haochen1,2

，ZHANG Weijie1,2
，WANG Zeyang3

，REN Junxue3
，ZHANG Zun4

（1. Deep Space Exploration Laboratory，Hefei 230071，China；

2. National Key Laboratory of Deep Space Exploration，Hefei 230000，China；

3. School of Astronautics，Beihang University，Beijing 100083，China；

4. School of Space and Earth Sciences，Beihang University，Beijing 100083，China ）

Abstract：To address ion beam deflection requirements for near-Earth asteroid defense, the plume characteristics and

divergence mechanisms of ion thrusters were examined, establishing a far-field plume simulation framework based on PSuM. Taking

the LIPS-300 thruster as an example, far-field ion beam plume simulations were conducted for typical defense scenarios. The

evolution of atomic number density distribution, ion number density and potential distribution, ion velocity distribution, and axial

momentum flux in vacuum were analyzed. Results indicate that within 35 meters of the target asteroid surface, the effective thrust

experienced by the asteroid could be considered equivalent to the rated thrust at the ion thruster nozzle. Beyond this distance, the

effective thrust diminished due to plume diffusion increasing with axial distance. Within 175 meters of the asteroid surface, the

effective thrust generated by the ion beam could satisfy the requirement to deflect a 50-meter-class near-Earth asteroid by one Earth

radius within five years. This study preliminarily verifies the engineering feasibility of ion beam deflection technology, providing

reference for mission design of ion beam-based near-Earth asteroid deflection operations.

Keywords：near-Earth asteroids；planetary defense；ion beam deflection；far-field plume

Highlights：
●　The plume characteristics and divergence causes of ion thrusters are analyzed.
●　Taking the LIPS-300 thruster as an example, far-field plume simulations were are conducted.
●　When the spacecraft is within 35 meters of the target asteroid’s surface，100% momentum transfer efficiency can be achieved.
●　When the spacecraft is within 175 meters of the asteroid’s surface，the effective thrust generated by a single ion thruster can
deflect a 50-meter-class near-Earth asteroid by one Earth radius within five years.
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