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摘　要：针对太阳风等离子体中航天器的充电过程，基于欧洲航天局开发的航天器表面充电仿真软件，
建立了航天器的数值计算模型，模拟了太阳风等离子体与航天器的相互作用，实现了不同表面材料时航天器

表面电位以及尾迹结构的计算分析，给出了近日环境下航天器周围的空间电位结构以及等离子体密度分布

情况。研究结果表明：表面材料的选择将影响空间势垒深度以及尾迹结构，表面充电至更低电位的表面材料

具有较小尾迹区域；航天器向阳面电位分布主要由光电子以及二次电子主导，而背阳面的电位分布则主要受

到尾迹效应的影响。以上结果对太阳风环境航天器探测和评估等相关工作以及工程研究具有一定的理论参
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　　航天器与空间中的等离子体相互作用导致表
面充电，严重情况下将引起静电放电现象，并最终

影响航天器的正常运行［１］。自２０世纪７０年代开
始，航天器充电效应就已经导致了多个国家航天

器的不同程度损坏［２－４］。近年来，针对航天器表

面充电，无论是计算机仿真软件还是地面模拟实

验都逐渐成熟，表面充电的理论研究也取得了相

应的进展［５］。磁层环境下的表面充电主要表现

为航天器与周围等离子体相互作用，导致空间电

荷在航天器表面的沉积，造成航天器表面的不等

量带电并在空间中形成一定形状的静电鞘层。而

近日环境下光照强度高，同时由于太阳风等离子

体的作用，航天器充电研究需要考虑强光电子通

量以及尾迹机制的影响。

靠近太阳表面的氢、氦等原子由于高温的作

用电离为带正电的质子、氦原子核以及带负电的

电子，由于这些粒子在电离过程中获得极高的速

度，导致不断有带电粒子脱离太阳的引力作用向

外发射，从而形成太阳风［６］。国内外就近日环境

的探测开展了不同的航天计划：美国国家航空航
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天局和欧洲航天局为研究太阳附近的等离子环

境，分别实施了派克太阳探测器（ｓｏｌａｒｐｒｏｂｅｐｌｕｓ，
ＳＰ＋）和太阳探测器（ｓｏｌａｒｏｒｂｉｔｅｒ，ＳＯ）航天任务；
国内也针对太阳风的研究制定了太阳风－磁层相
互作用全景成像卫星计划。由于近日环境下的等

离子温度和密度较高，航天器将受到高温、充电以

及腐蚀的影响，同时还存在航天器与等离子的相

互作用导致的表面充电效应以及尾迹效应等多方

面作用，这些因素将导致空间等离子分布发生畸

变并干扰航天器探测设备对等离子体密度以及空

间电场的测量。Ｇｕｉｌｌｅｍａｎｔ等利用航天器等离子
体相互作用系统（ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｐｌａｓｍａｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ
ｓｙｓｔｅｍ，ＳＰＩＳ）软件模拟了 ＳＰ＋在００４４ＡＵ环境
下的静态电势结构，研究表明在高光电子通量的

情况下的航天器表面电位依旧能处于负电位水

平，并且充电导致的空间势垒将引起大量的二次

粒子回收［７］。Ｍｉｌｏｃｈ等通过 ＤＩＰ３Ｄ代码计算了
处于不同离子流中的航天器充电效应及尾迹结

构，得出了不同离子种类对尾迹结构的影响，其中

轻离子易形成缩减尾迹，而重离子则易形成窄带

尾迹［８］。本文在Ｇｕｉｌｌｅｍａｎｔ等对近日环境下航天
器充电效应的研究的基础上，利用 ＳＰＩＳ软件对
０２８ＡＵ环境下ＳＯ卫星的表面充电效应及空间
电位结构进行分析，根据航天器实际尺寸进一步

建立相对完整的几何模型，探讨不同航天器表面

材料对势垒和尾迹结构的改变情况。

１　仿真建模

１．１　物理背景

近日环境下，航天器与太阳风等离子体相互作

用导致产生表面充电效应，同时由于该环境下航天

器表面光电子产量较高，容易在航天器向阳表面上

方发生光电子的积累，由此在空间形成一定的静电

势垒，势垒的存在将会影响充电过程中的电流分布，

最终改变表面电位［９］。除此之外，航天器的运行状

态、表面材料的选择以及尾迹效应等多重因素都将

影响空间等离子体的分布，并进而改变充电进程。

１．１．１　表面充电机制
处于空间等离子体中的航天器充电行为可通

过Ｌａｎｇｍｕｉｒ探针原理进行解释，在理想条件下，
处于热平衡状态下的等离子体中的电子与离子存

在不同速度，与探针发生碰撞，使得探针表面产生

电子与离子电流。由于电子与离子热运动速度的

差异导致探针带有一定电位，而表面电位的变化

也将影响入射粒子电流的大小，当表面总电流为

零时，即电流平衡，探针表面电位达到平衡状态。

假设航天器表面带负电，则入射电子电流与入射

离子电流［１０］可表示为：

Ｉｉ（）＝Ｉｉ（０）１－
ｑｉ( )ｋＴ （１）

Ｉｅ（）＝Ｉｅ（０）ｅｘｐ －
ｑｅ( )ｋＴ

（２）

其中：为航天器表面电势；ｋ为玻尔兹曼常数；ｑ
为粒子带电量；Ｔ为等离子体的温度；Ｉ（０）为表面
不带电时入射电流的大小；下标 ｅ和 ｉ分别代表
电子和离子。然而探针原理在分析实际航天环境

中也存在一定的缺陷［１１］，当环境中等离子体的能

量较高且光照强度较大时，航天器充电就必须考

虑二次电子以及光电子电流的影响，同时充电过

程中产生的诸如势垒以及尾迹效应等物理过程也

将干扰空间等离子体的分布以及表面电流的大

小，因此基于探针原理的电流公式不适用于解释

和描述近日环境下的航天器充电问题。在实际的

太阳风环境中，航天器的表面充电过程除了存在

二次电子和光电子的回收，还将受到环境中等离

子云、磁云等多方面的影响，但通常在理论上可依

据电流平衡方程对该环境下充电过程的电流分布

做一定简化［１２］，即满足：

Ｉｅ（）＋Ｉｉ（）＋Ｉｐｈ（）＋Ｉｓｅｃ（）＋Ｉｂｓ（）＋Ｉｏｔｈｅｒ＝０

（３）
式中：Ｉｅ为入射电子电流；Ｉｉ为入射离子电流；Ｉｓｅｃ
为二次电子电流；Ｉｂｓ为背散射电子电流；Ｉｐｈ为光电子
流；Ｉｏｔｈｅｒ为表面回收电子产生的电流；为表面电位。
１．１．２　尾迹效应

尾迹效应指航天器在运动过程中与高速等离

子体发生相互作用，导致在航天器的下游形成一

定的离子尾迹区域。当等离子体相对于航天器的

运动速度远大于离子热速度而小于电子热速度

时，离子由于航天器的阻碍难以到达航天器的背

部；同时又因为离子的质量远大于电子质量，即电

子的热速度将远大于离子热速度，使得电子更容

易在背面重新聚集，最终导致尾迹区域的形成并

使其带有较高的负电位。

针对离子相对航天器的漂移速度以及航天器

表面的带电情况，尾迹的形成也存在 ３种情
况［１３］：当离子的漂移动能远大于航天器表面势能

且表面电位为正时，尾迹主要取决于航天器的尺

寸，此为窄带尾迹；当离子的漂移动能小于航天器

表面势能且表面电位为正时，离子在移动的过程

中将受到航天器表面的排斥而扩散，此为增强尾

迹；当离子的漂移动能小于航天器表面势能且表

面电位为负时，离子在移动的过程中将受到航天

·２３１·
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器表面的吸引，尾迹区域向内收缩，此为缩减尾

迹。三种情况下的离子尾迹模型如图１所示。

（ａ）窄带尾迹
（ａ）Ｎａｒｒｏｗｗａｋｅ

（ｂ）增强尾迹
（ｂ）Ｅｎｈａｎｃｅｄｗａｋｅ

（ｃ）缩减尾迹
（ｃ）Ｒｅｄｕｃｅｄｗａｋｅ

图１　离子尾迹模型
Ｆｉｇ．１　Ｉｏｎｗａｋｅｍｏｄｅｌ

通过近似的数值计算来粗略估计尾迹处的局

部电位，由此可以给出预期尾迹电位水平对航天

器周围的影响。以窄带尾迹为例，假设电子密度

分布均匀，通过泊松方程和高斯定理可以求得局

部的尾迹电位［１３］。


Ｓ

Ｅ·ｄＳ＝
Ｖ

（
!

·Ε）ｄＶ＝
Ｖ

ρ
ε０
ｄＶ （４）

如果高斯面为半径为 ｒ、高为 Ｌ的圆柱体，则
可通过式（５）进行计算。

２πｒＥ（ｒ）Ｌ＝πｒ２Ｌρε０
（５）

解得：

Ｅ（ｒ）＝

ρｒ
２ε０

ｒ＜Ｌ

ρＬ
２ε０

ｒ＝Ｌ

ρＬ２
２ε０ｒ

ｒ＞











 Ｌ

（６）

根据电场与电位的关系可得空间电位的表达

式为：

（ｒ）＝

－ρｒ２
４ε０

＋Ａ ｒ＜Ｌ

０ ｒ＝Ｌ
－ρＬ２
２ε０
ｌｎ（ｒ）＋Ｂ ｒ＞











 Ｌ

（７）

其中，Ａ和Ｂ为常数，可通过边界条件来确定，设
边界条件为＝０Ｖ，即边界为电子离子密度相同
的呈电中性的区域，则有：

（ｒ）＝

ρ
４ε０
（Ｌ２－ｒ２） ｒ＜Ｌ

０ ｒ＝Ｌ
ρＬ２
２ε０
ｌｎ Ｌ( )ｒ ｒ＞











 Ｌ

（８）

在ｒ＝０ｍ处的电位即圆柱体中心轴电位可
以表示为：

（ｒ＝０）＝１４
ｋＴｅ
ｅ
Ｌ
λ( )
Ｄ

２

（９）

式中，λＤ＝
ε０ｋＴｅ
ｎ０ｅ( )２

１／２

为电子的德拜长度。根据上

式可估计尾迹中心区域的电位，值得注意的是，尾

迹区电位与
ｋＴｅ
ｅ
Ｌ
λ( )
Ｄ

２

成一定比例，并且式中常数

因子需要根据尾迹形状来确定（圆柱形为１／４，球
形为１／２）。

尾迹的存在不仅影响了空间中等离子体的分

布，对等离子体测量仪器造成一定干扰；同时由于

尾迹区域的高负电位对航天器表面产生的二次电

子和光电子具有一定排斥作用，使其重新回到航

天器的表面，影响并改变充电电位。除了航天器

主体，太阳能电池板等其他航天器元件在离子流

中也会产生一定的尾迹区域。

１．２　仿真模型

ＳＰＩＳ是欧洲航天局针对航天器表面充电问
题研发的仿真软件，通过设定不同的环境参数可

模拟不同情形下的航天器充电过程［１４］。本文将

使用ＳＰＩＳ软件针对 ＳＯ任务进行仿真模拟，根据
ＳＯ任务的实际要求，该航天器将在０．２８ＡＵ处达
到近日点，参考 Ｇｕｉｌｌｅｍａｎｔ等［１５］对００４４～１ＡＵ
多点环境的仿真研究，环境参数的设置如表 １
所示。

太阳风的主要成分为电子和质子（Ｈ＋），
０２８ＡＵ下太阳风中电子和离子的温度相当，分
别为２１３７ｅＶ和２７００ｅＶ，密度为１．０４

"

１０８ｍ－３；太
阳风的流速为４０１４ｋｍ／ｓ，由于该流速远小于电

·３３１·
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表１　环境参数
Ｔａｂ．１　Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

环境参数 数值

空间电子温度／ｅＶ ２１．３７

空间离子温度／ｅＶ ２７．００

空间电子／离子密度／ｍ－３ １．０４
"

１０８

电子／离子模型 ＰＩＣ模型

光电子温度／ｅＶ ３．００

二次电子温度／ｅＶ ２．００

离子漂移速度／（ｋｍ／ｓ） ４０１．４

太阳通量 １２．７６

等离子体德拜长度／ｍ ３．４

光电子德拜长度／ｍ ０．２７

子的热运动速度，故太阳风的模拟只考虑离子的

漂移速度。太阳通量的大小与 Ｒ２（Ｒ为到太阳的
距离）成反比，ＳＰＩＳ中太阳通量的设置根据１ＡＵ
下的太阳通量的相对大小确定，故０２８ＡＵ下的
太阳通量设为１２７６。等离子体的德拜长度主要
由电子决定，根据电子的能量及密度可得到太阳

风等离子体的德拜长度为３４ｍ。而靠近航天器
表面的等离子体行为主要由光电子主导，光电子

的德拜长度为０２７ｍ。
仿真中航天器的运行状态由太阳风的相对速

度给出，同时由于 ０２８ＡＵ环境下磁场较小，粒
子的回转半径远超于计算域尺寸，因此仿真中不

考虑航天器运行状态的变化以及磁场对结果的影

响。等离子模型设置为质点网格（ｐａｒｔｉｃｌｅｉｎｃｅｌｌ，
ＰＩＣ）模型主要是因为玻尔兹曼模型只有在航天
器电位为负且没有势垒存在时较准确，如果航天

器周围存在势垒，由于低能电子不能穿过势垒，玻

尔兹曼模型将高估到达航天器表面的电子数量，

并且当势垒较大或者航天器表面为正时，该模型

也不再适用。对于仿真中航天器的几何模型，依

照实际ＳＯ航天器的几何结构以及各部件的分布
情况，建立如图２所示的简化模型。

航天器主体设置［１６］为 ２５ｍ
"

３１ｍ
"

２７ｍ，太阳能电池板为６个部分，每一块的尺寸
设置为２１ｍ

"

１２ｍ，而计算域的尺寸为半径为
２０ｍ、高为４０ｍ的圆柱形，计算中根据表１中等
离子体和光电子的德拜长度确定计算域边界和航

天器表面网格大小分别为２ｍ和０２ｍ。边界条
件设置为第三类边界条件，航天器表面到边界电

势分布按１／ｒ２梯度递减（ｒ为到航天器表面的距
离）。仿真步长设为１０μｓ。

图２　仿真模型
Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓ

参考实际 ＳＯ卫星材料使用情况，航天器主
体材料为黑色聚酰亚胺（ｂｌａｃｋＫａｐｔｏｎ），太阳能电
池板正面为太阳能电池单元（掺杂 Ｓｉ并具有
ＭｇＦ２涂层的太阳能电池材料），背面为碳纤
维［１７］。其中航天器主体材料黑色聚酰亚胺具有

温度范围大、放气量低和抗紫外线辐射的功能，因

此对恶劣的太空环境具有一定抵抗力。而聚四氟

乙烯（Ｔｅｆｌｏｎ）同样拥有很好的热稳定性，常作为
航天领域高温复合部件的表面离型材料，通过改

变航天器主体材料为聚四氟乙烯，来对比得出不

同材料对空间电位分布的影响。两种主体材料的

材料参数特性如表２所示。

表２　材料特性
Ｔａｂ．２　Ｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

材料特性 黑色聚酰亚胺 聚四氟乙烯

ＭＳＥＹ ２．１ ３．０

ＰＥＥ／ｋｅＶ ０．１５ ０．３０

ＳＥＹ ０．４５５ ０．４５５

ＩＰＥ／ｋｅＶ １４０．０ １４０．０

ＰＥＹ／（Ａ／ｍ２） ５．０
"

１０－６ ２．０
"

１０－５

表２中 ＭＳＥＹ和 ＰＥＥ分别为电子作用下的
最大二次电子系数和其对应的能量，ＳＥＹ和 ＩＰＥ
为质子作用下的最大二次电子系数及其对应的能

量；ＰＥＹ为材料在１ＡＵ光照条件下的光电子电
流通量。文献［１８］中电子作用下材料二次电子
系数的计算模型为：

δ（Ｅ，θ）＝
１．１１４δｍａｘ
ｃｏｓθ

Ｅｍａｘ( )Ｅ
０．３５

·

１－ｅｘｐ －２．２８ｃｏｓθ Ｅ
Ｅ( )
ｍａｘ

１．

[ ]{ }３５

（１０）
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在入射电子能量较低时，忽略入射角 θ的影
响（设为０°），代入表２中的具体参数可获得黑色
聚酰亚胺在太阳风等离子体环境中电子作用下的

二次电子系数约为 ０８６，而聚四氟乙烯约为
０５３。对于质子的作用，根据文献［１９］的描述，
在入射质子能量小于１０ｋｅＶ时，质子作用下的二
次电子系数为１。

２　结果及分析

２．１　空间电位分布

表面充电过程中，离子的质量较大，导致离子

电流通量相比于电子电流通量较小，因此表面电

位的确定主要由电子电流、二次电子电流以及光

电子电流确定；表面回收电流对表面充电的影响

取决于空间势垒的高度，势垒越高，表面回收电流

对表面充电过程的贡献越大。

图３给出了卫星主体材料分别为黑色聚酰亚
胺和聚四氟乙烯时的电位分布。可以看出，添加

太阳能电池板单元后，航天器各部位之间存在一

定的相互影响，尤其是在太阳能电池背面达到较

低的负电位后，其对空间电位的影响将延伸至太

阳能电池板正面以及航天器主体的尾迹侧，在其

他部位表面区域形成一定的势垒，导致不同部位

之间的差分充电。比较图３（ａ）和图３（ｂ）可以看
出两者在太阳能电池板部位具有相似的空间电位

情况，而对于航天器主体部位，使用聚四氟乙烯材

料的航天器主体在向阳侧相比于使用黑色聚酰亚

胺材料存在一定的正电位区域，同时在航天器的

尾迹侧负电位更低，且负电位分布区域更广泛。

主体向阳侧的差异主要是因为聚四氟乙烯在相同

的光照条件下拥有更高的光电子系数，导致向阳

侧表面充电到更高的正电位，同时由于聚四氟乙

烯材料本身的绝缘性导致图３（ｂ）中的航天器主
体整体电位分布不均，因此该材料上表面可在空

间中形成一定的正电位区域；背阳面由于没有光

照，故表面电位主要取决于材料的二次电子系数，

在入射电子温度为２７ｅＶ的情况下，聚四氟乙烯
的二次电子系数较小，因此该表面可充电至更低

的负电位，导致使用聚四氟乙烯材料的航天器主

体尾迹侧空间势垒深度降低，二次电子便可以到

达更远的区域，在空间中形成较大的低电位区域。

图４为航天器主体部位沿 ｚ轴方向（即垂直
于航天器主体上表面的方向）的空间电位变化曲

线。可以看出，无论使用哪种材料，航天器主体的

向阳侧和尾迹侧都存在一定深度的势垒，其中向

阳侧的势垒主要是由低能光电子和二次电子在表

（ａ）主体材料为黑色聚酰亚胺
（ａ）Ｂｏｄｙ′ｓｍａｔｅｒｉａｌｉｓｂｌａｃｋＫａｐｔｏｎ

（ｂ）主体材料为聚四氟乙烯
（ｂ）Ｂｏｄｙ′ｓｍａｔｅｒｉａｌｉｓＴｅｆｌｏｎ

图３　空间电位分布图
Ｆｉｇ．３　Ｓｐａｔｉａｌｐｏｔｅｎｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｒｏｕｎｄｔｈｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图４　航天器主体部位沿ｚ轴的空间电位变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｓｐａｔｉａｌｐｏｔｅｎｔｉａｌｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅａｌｏｎｇ

ｚａｘｉｓｏｆｔｈｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔｂｏｄｙ

面附近的积累所导致，而尾迹侧的势垒除了二次

电子的积累作用，还取决于离子的尾迹效应和太

·５３１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４４卷

阳能电池板背面低电位的影响，并且该侧具有更

大的势垒深度。对比两种材料的仿真结果可以看

出，将黑色聚酰亚胺作为表面材料的航天器主体

最终充电至一个等势体，平均表面电位达到

－０１Ｖ左右；而聚四氟乙烯材料的航天器主体由
于材料本身的绝缘性导致航天器主体上下表面带

有不同电位，上表面电位达到１３Ｖ，下表面电位
则达到 －１２６Ｖ，总体的平均电位则在 －２５Ｖ
左右。就空间电位结构而言，黑色聚酰亚胺材料

的航天器主体在向阳侧与尾迹侧都存在非单调变

化的电位分布，由于此时航天器表面电位接近

０Ｖ，与设定计算域的边界电位值相等，因此无论
是针对环境入射电子还是表面产生的二次电子，

都形成相同高度的势垒，其中尾迹侧的高度约为

８３Ｖ，而向阳面则约为３８Ｖ；而对于使用聚四
氟乙烯材料的航天器主体由于上下表面充电至不

同电位，针对表面发射的二次电子或光电子，尾迹

侧的势垒深度为０１５Ｖ，向阳侧为１４８Ｖ，而就
周围环境的入射电子而言，尾迹侧的势垒深度为

１２８Ｖ，向阳侧则为１９Ｖ，由此可以看出航天器
表面电位的大小将决定空间势垒的高度。

图５　太阳能电池板部位沿ｚ轴的空间电位变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｓｐａｔｉａｌｐｏｔｅｎｔｉａｌｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅａｌｏｎｇ

ｚａｘｉｓｏｆｔｈｅｓｏｌａｒｐａｎｅｌ

图５为使用两种主体材料时太阳能电池板部
位沿ｚ轴的空间电位变化曲线，由于太阳能电池
板部位使用的是同一种材料，因此图 ３（ａ）和
图３（ｂ）中两者的空间电位分布具有相同的特点，
太阳能电池板正面充电至１４Ｖ，而背面则充电至
－７４Ｖ，但由于聚四氟乙烯材料的航天器主体下
表面充电至更低的负电位，并导致背阳面负电位

区域更大，进而影响太阳能电池板背面的空间电

位分布，使空间电位在变化过程中相对较低。同

时由图５可以看出太阳能电池板背面由于材料本
身的特性导致本身充电至较高的负电位，尾迹效

应导致的负电位区域不能对背面形成势垒，而在

太阳能电池板正面由于光电子的积累依旧能形成

深度为５２Ｖ的针对入射电子的势垒。

２．２　粒子密度分布

对于各种粒子密度的空间分布情况，处于太

阳风中的航天器空间电子和离子的分布具有相同

的特点，下面就以主体材料为黑色聚酰亚胺的仿

真结果为例进行讨论。

图６为主体材料为黑色聚酰亚胺情况下各种
粒子在空间中的密度分布情况。图６（ａ）为电子
的密度分布，从图中可以看出，由于电子热速度较

高，不存在尾迹效应，因此电子分布基本呈轴对

称，靠近航天器表面的电子与表面材料相互作用

导致密度降低，并且由内向外密度逐渐增加并最

终过渡到环境电子密度，同时太阳能电池板的低

电位对电子有一定排斥作用，使得该区域电子密

度更加稀薄。由图６（ｂ）离子密度分布情况可以
看出，航天器主体和太阳能电池板的背阳面都形

成一定的尾迹区域，尾迹处离子密度几乎为零，并

因此扩大了航天器背阳面负电位的分布区域。同

时由于太阳能电池板背面充电至更低的负电位，

离子在漂移过程中更容易受到航天器表面的吸

引，使其轨迹向内偏移，因此相比于主体部位的尾

迹区域范围更小。图６（ｃ）和图６（ｄ）分别为对数
坐标系下二次电子（主要由电子作用产生）和光

电子的密度分布，二次电子在所有表面都有分布，

而光电子的密度分布只存在于向阳面，且高密度

区域主要分布在航天器表面附近。

（ａ）电子密度分布
（ａ）Ｅｌｅｃｔｒｏｎｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

２．３　密度分布曲线

图７为使用黑色聚酰亚胺材料的航天器主体
部位沿ｚ轴方向各种粒子在对数坐标系下的密度
变化曲线。由图７可知电子在整个空间中变化幅
度较小，靠近航天器表面区域，电子密度相对较低；

离子密度在向阳区域中几乎不变，背阳面由于存在

·６３１·



　第３期 郝建红，等：太阳风作用下航天器表面充电效应分析

（ｂ）离子密度分布
（ｂ）Ｉｏｎｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

（ｃ）二次电子分布
（ｃ）Ｓｅｃｏｎｄａｒｙｅｌｅｃｔｒｏｎｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

（ｄ）光电子分布
（ｄ）Ｐｈｏｔｏｅｌｅｃｔｒｏｎｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图６　各粒子空间密度分布
Ｆｉｇ．６　Ｐａｒｔｉｃｌｅｓｐａｔｉａｌｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

尾迹效应，在尾迹区域中离子密度几乎为零，脱离

尾迹区域后便急剧上升到环境离子密度设定值；光

电子和二次电子密度从航天器表面到计算域边界

呈指数形式逐渐减小，并且光电子密度分布只存在

于向阳面，密度可达１０９ｍ－３。通过对比各个粒子
密度的大小变化趋势可以看出，航天器主体向阳面

附近电位主要取决于光电子和二次电子，并且光电

子的作用更大，同时光电子和二次电子的积累也是

该处势垒形成的原因；而主体背阳面附近电位较低

的主要原因是离子的尾迹效应以及二次电子积累，

随着距离表面越来越远，尾迹效应逐渐减弱，空间

电位分布将主要取决于二次电子密度的大小。

图７　黑色聚酰亚胺材料主体部位各粒子密度
沿ｚ轴空间密度分布曲线

Ｆｉｇ．７　Ｓｐａｔｉａｌｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｅａｃｈ
ｐａｒｔｉｃｌｅａｌｏｎｇｚａｘｉｓｏｆｂｌａｃｋＫａｐｔｏｎｂｏｄｙ

图８为聚四氟乙烯材料的仿真结果，对比图７
可以看出，图８中各粒子密度的变化趋势与图７中
的基本相同，但由于聚四氟乙烯材料的航天器主体

下表面负电位更低，使得离子运动轨迹向内偏移更

多，导致该情况下空间尾迹区域较小。同时，图８
中临近航天器下表面的二次电子密度较小，而临近

上表面的光电子密度较大，且向阳端光电子和二次

电子密度相继主导空间电位的变化。

图８　聚四氟乙烯材料主体部位各粒子密度
沿ｚ轴空间密度分布曲线

Ｆｉｇ．８　Ｓｐａｔｉａｌｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｅａｃｈ
ｐａｒｔｉｃｌｅａｌｏｎｇｚａｘｉｓｏｆＴｅｆｌｏｎｂｏｄｙ

４　结论

１）在本文的模型计算以及环境设置下，聚四

·７３１·
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氟乙烯材料的航天器主体平均电位约为－２５Ｖ，
而黑色聚酰亚胺材料的航天器主体平均电位约为

－０１Ｖ，并且在航天器主体使用不同材料的情况
下，航天器整体的电位分布都处于一个较低的电

位水平，不存在静电放电的风险。

２）模拟中的航天器与太阳风等离子体相互
作用可在空间中形成不同深度的势垒，向阳面的

势垒来自表面产生的低能电子的积累，背阳面的

势垒主要取决于离子的尾迹效应，并且背阳面的

势垒更贴近于航天器表面；对于空间入射电子，背

阳面往往具有更高的势垒深度，最高可达１２８Ｖ；
而对于表面产生的二次粒子，由于表面电位的差

异，向阳面也能形成较高的势垒，最高可达

１４８Ｖ。
３）选取不同的航天器表面材料将影响空间

势垒深度以及尾迹结构，聚四氟乙烯在仿真环境

下二次电子系数更小，尾迹侧表面充电至更低负

电位，降低了阻碍发射电子的势垒深度，同时缩小

了背阳面的尾迹区域。

４）空间电位分布主要取决于空间粒子密度
分布，向阳面主要由二次电子和光电子主导，密度

可达１０９ｍ－３；背阳面则主要取决于尾迹效应导致
的离子密度的变化以及二次电子的积累，其中由

于尾迹效应，航天器背阳面形成一定大小的离子

密度为零的尾迹区域。
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ＯＬ］．［２０２１－０５－１０］．ｈｔｔｐｓ：／／ｗｗｗ．ｅｓａ．Ｉｎｔ／Ｓｃｉｅｎｃｅ＿
Ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ／Ｓｐａｃｅ＿Ｓｃｉｅｎｃｅ／Ｓｏｌａｒ＿Ｏｒｂｉｔｅｒ／Ｓｏｌａｒ＿Ｏｒｂｉｔｅｒ＿
ｆａｃｔｓｈｅｅｔ．

［１７］　ＧＵＩＬＬＥＭＡＮＴＳ，ＭＡＫＳＩＭＯＶＩＣＭ，ＨＩＬＧＥＲＳＡ，ｅｔａｌ．
Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｓｏｌａｒｏｒｂｉｔｅｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓｗｉｔｈｔｈｅ
ｓｏｌａｒｗｉｎｄ：ｅｆｆｅｃｔｓｏｎＲＰＷａｎｄＳＷＡ／ＥＡＳｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ［Ｃ］／／
Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ１４ｔｈＳｐａｃｅｃｒａｆｔＣｈａｒｇｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ
Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１６．

［１８］　ＷＨＩＰＰＬＥＥＣ．Ｐｏｔｅｎｔｉａｌｓｏｆｓｕｒｆａｃｅｓｉｎｓｐａｃｅ［Ｊ］．Ｒｅｐｏｒｔｓ
ｏｎＰｒｏｇｒｅｓｓｉｎＰｈｙｓｉｃｓ，１９８１，４４（１１）：１１９７－１２５０．

［１９］　ＨＡＳＴＩＮＧＳ Ｄ， ＧＡＲＲＥＴＴ Ｈ． Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ［Ｍ］．Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ：ＣａｍｂｒｉｄｇｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，
１９９７．　
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