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空间站快速充电事件的机理研究
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空间站等大型航天器由于采用高压太阳电池阵而引发的带电问题成为近年来航天器带电研究领域的热点问

题.近年来观测到国际空间站 (ISS)在出地影瞬间产生的 “快速带电”事件 (也称 “异常带电”) ,再度引起了对低轨道

航天器充电效应的深入研究. “快速带电”事件的特征为,集中出现在出地影的瞬间,在几秒内快速上升到较高电位

(30—70 V) ,然后在几十秒时间内缓慢衰降,相对高压电池阵本身引起的结构体带电 (称为 “正常带电”,一般在 30 V

以下)严重得多. 目前国际上对 “快速带电”的研究尚不充分. 本文在 Furguson等人机理研究工作的基础上,首次建

立了描述 “快速带电”事件的物理模型,定量揭示了其充电过程的主要机理. 根据该模型对国际空间站的 “快速带

电”进行计算,结果与观测到的典型充电脉冲符合,模型预测的快速带电事件的统计规律也与观测结果基本一致.
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1 引 言

国际空间站 (International Space Station, ISS)采
用的是母线电压 160 V的高压太阳电池阵,结构体
连接于电池阵负端. 早期分析认为可能导致结构体
产生高达 −110—−140 V的悬浮电位,足以使阳极
化铝热控涂层 (厚约 1.5 µm,用以微小碎片防护)发
生频繁击穿放电 [1]; 同时实验研究表明, 高悬浮电
位可能引发与结构体连接的航天员出舱活动单元

(EMU)相关部件发生强弧光放电,并引发航天员心
脏停搏 [2,3]. 因此,在 ISS运行之初即安装了悬浮电
位探针 (FPP)用以监测结构体悬浮电位,并设计了
采用等离子体接触器的电位控制单元 (FPCU), 同
时展开了一系列 ISS带电的相关研究工作 [4,5]. 然
而 FPB的观测数据表明,实际的空间站悬浮电位一
般不高于 25 V,远低于之前预测的水平. 于是,关于
空间站带电的机理研究引起了航天界极大关注,成
为近年来空间环境效应领域的研究热点.

空间站的悬浮电位指结构体相对于空间等离

子体的电位. LEO等离子体温度较低,不会引起可

观的带电,结构体的悬浮电位主要来源于几个因素:
首先, 高压太阳电池阵与 LEO 等离子体环境相互
作用 (收集电子或离子)达到平衡时,电池阵的某一
点与空间等离子体处于等电位,而连接于电池阵负
端的结构体相对于空间等离子体悬浮于某一负电

位,这是引起结构体带电的主要因素,也称作 “正常
带电” (normal charging events, NCE); 其次, 庞大的
结构体在地磁场中飞行也会产生最多十伏左右的

电位 (v×B · l), 并随飞行姿态而变化; 此外, 光电
子、环境等离子体参量变化等也会引起结构体电

位的变化,但属于次要因素.
在 LEO轨道等离子体环境中,电子的充电电流

密度是离子电流的几十倍,根据充电电流平衡方程,
如果只考虑太阳电池边缘的暴露导体 (早期分析认
为),则太阳电池阵大约 90%将悬浮于负电位 (收集
离子电流),而 10%悬浮于正电位 (收集电子),因此,
连接于电池阵负端的结构体将悬浮于 −140 V 左
右. 但针对太阳电池暴露导体收集电流的飞行试验
及地面研究表明 [6], 处于正电位的太阳电池, 其缝
隙内的暴露导体并不能充分地收集空间电子,入射
电子被玻璃盖片表面电位 (相对于空间等离子体带
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负电,电位为几个 kTe)形成的势垒 “堵塞”了,因此
收集电子能力大大降低, 实际 ISS 结构体 (电池阵
负端)的悬浮电位远低于早期预测水平, 只有不到
25 V.图 1所示为 FPP得到的 ISS悬浮电位,在 ISS
出地影时观测到 NCE脉冲叠加在 v×B · l电位本
底上, 脉冲宽度约在分钟量级, 之后随着电池阵关
闭充电脉冲消失.
为了更详尽观测空间站带电问题, 2006 年

ISS 上安装了一套多探针悬浮电位测量单元
(FPME)[8,9], 观测数据的采样率及精度都大大提
高, 从而可以观测带电事件的细致过程. 很快便
观测到一种新的空间站带电现象, 即 “快速带电”
(rapid charging events, RCE),相对于 NCE严重得多.
RCE 的特征是, 集中出现在空间站出地影的瞬间,
结构体悬浮电位呈快速脉冲,在几秒内电位迅速上
升至几十 V (最高观测到 70 V),然后在几十秒时间
内降落到 “正常带电”水平,如图 2所示.

图 1 国际空间站 FPP 观测的 NCE 和切割磁力线带电
(v×B · l)[10]

图 2 国际空间站 FPMU观测的 RCE[10]

针对 “快速带电” 事件, Ferguson 等 [9] 分析总

结了带电幅度与环境参量关系的统计规律,并从充

电过程、出地影瞬间的环境特征、ISS具体结构参
数分析等入手初步揭示了其基本轮廓. 目前还没有
一个完整清晰的物理模型来描述 “快速带电”事件
并定量揭示其机理. 本文在 Ferguson等 [9] 的研究

基础上, 从充电的电路模型入手, 建立了快速带电
的物理模型用以描述带电的微观过程及参量变化.
根据该模型对国际空间站在典型环境下的 “快速带
电”进行计算,结果与观测到的典型充电脉冲符合,
模型预测的快速带电事件随环境参量变化的统计

规律也与观测结果基本一致.

2 充电的电路模型及充电方程

空间站的带电是空间等离子体与空间站相互

作用的结果,充电过程可以用适当的电路方程来模
拟. 航天器表面绝缘材料和暴露导体在等离子体环
境中相对独立充电,彼此之间可以认为没有电流交
换, 因此, 结构体的悬浮电位主要由暴露导体的面
积决定. 表面绝缘材料的充电对结构体充电主要由
两方面影响: 一方面, 表面绝缘材料改变了结构体
对空间等离子体的电容从而影响充电过程,但对平
衡电位没有影响; 另一方面, 太阳电池玻璃盖片的
充电会堵塞进入盖片缝隙内导体的电流,该效应对
结构体充电过程和平衡电位都会产生影响 (后面将
详细讨论).暴露导体主要有两类: 首先是太阳电池
缝隙内导体,如互联片、太阳电池片侧缘的半导体
等; 另一类是结构体上直接暴露的金属部件,如支
撑或拉伸太阳帆板的杆状或丝状导体等. 因此, 空
间等离子体对结构体的充电主要有两个渠道: 一个
是通过太阳帆板缝隙导体对结构体充电,另一个是
对结构体暴露导体直接充电.

结构体充电过程及电路模型如图 3 所示. 整
个空间站系统可以简化为太阳帆板和结构体两部

分,若太阳帆板上的压降为 V0,连接于帆板负端的
结构体的悬浮电位为 ϕ ,则太阳帆板正端的悬浮电
位为 V0 −ϕ . 设太阳帆板由 n个串联的电池单元组

成,第 k个单元从周围等离子体中收集的电流为 Ik

(k = 1,2, · · · ,n), Ik 是该点电位及等离子体参量的函

数;结构体暴露导体收集的电流为 Istr;收集电流用
电流源等效;图中, ∆V 表示每个电池单元上的电压

降. 考虑到太阳帆板上的电位梯度只取决于电池阵
两端的电压降 V0,因此,太阳电池从空间等离子体
收集的电流都传输到结构体用于改变结构体的悬

浮电位,而太阳帆板的电位随结构体电位变化作整
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体性移动而保持帆板上电位梯度 (两端的电压降)
不变.结构体的充电满足如下方程:

n

∑
k=1

Ik + Istr =Cs
dVs

dt
, (1)

这里 Vs, Cs 分别是结构体悬浮电位及其相对于空间

等离子体的电容.
如图所示, 帆板的正偏压部分 (“+”) 收集电子

电流 (负),而负偏压部分 (“−”)收集离子电流 (正).
值得注意的是, “快速充电”事件发生在空间站刚出
地影的几十秒内,太阳帆板首先受到红外波段的太
阳辐照 [9,11,12],而光电子主要由随后到来的紫外辐
照产生,而快速充电事件只发生在出地影后短短几
十秒时间内, 所以, 这里只考虑环境等离子体的充
电电流,而不考虑光电子电流.

图 3 结构体充电过程及等效电路示意图

将 (1)式中求和化为积分, 得到结构体充电的
微分方程∫ x|V=0

0
Je−SA[V (x,ϕ)]ASA · dx−

∫ 1

x|V=0

Ji−SA[V (x,ϕ)]

×ASA · dx− Ji−str(ϕ)Astr =Cs
dϕ
dt

, (2)

这里, x为归一化位置坐标,在帆板的最左端, x = 0,
最右端, x = 1; V 表示 x处电位; ASA, Astr 分别表示

帆板及结构体上暴露导体的总面积.式中第一项表
示帆板正偏压部分 (从最左端 x = 0到电位分界点
x|V=0 部分)的收集电流,第二项表示帆板负偏压部
分 (从电位分界点 x|V=0 到最右端 x = 1部分)的收
集电流, 第三项表示结构体暴露导体的收集电流.

若帆板上压降为 V0,结构体悬浮电位为 −ϕ ,则电位

分界点由下式确定:

x(t)|V=0 =
V0(t)−ϕ(t)

V0(t)
. (3)

空间站出地影瞬间太阳帆板在光照下迅速启

动,设电压降 V0 由 0 V线性升至饱和值,则其函数

形式为

V0(t) =


t
t0

U, t 6 t0,

U, t > t0,
(4)

这里, U 为帆板上的饱和电压,对于 ISS, U = 160 V;

t0 是启动时间.
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3 充电机理及收集电流的计算

3.1 电子电流

方程 (2)中第一项为帆板正偏压部分收集的电
子电流. 对于 LEO等离子体,航天器速度 (7.8 km/s)
远大于离子热速度而远小于电子热速度,等离子体
按中热等离子体模型处理, 即相对于航天器而言,
离子被看做以航天器速度迎面而来的束流,而电子
仍以热速度运动.电子电流密度为

Je0 = Nee(kTe/2πme)
1/2 = 6.43×10−15 NeT 1/2

e , (5)

这里,单位选取: Ne[m−3], Te[eV].
对于处于偏压 V 的导体, 等离子体鞘层增

大, 所有进入鞘层的电子都被收集; 对于柱状导
体, 当鞘层半径远大于导体柱半径时, 鞘层半径近
似为 [13]

rsh = 0.78(V/Te)
1/2λd, (6)

这里, λd 是德拜半径.
根据文献 [9]中分析, ISS太阳帆板的大部分正

偏压部分鞘层半径大于帆板宽度,整个帆板被半径
变化的柱面状鞘层所包裹 (如图 4所示),所有进入
鞘层的电流平均分布在帆板表面上, 所以, 收集的
电子电流密度为

Je(V ) =
πrsh

d
Je0. (7)

当太阳电池瞬间处于正电位 V 时,玻璃盖片也
近乎处于此电位,正偏压部分的收集电流可按上式
计算;但随之处于正偏压的玻璃盖片会被空间等离
子体迅速充电到平衡电位,并在缝隙上部形成势垒,
对进入缝隙导体的电子产生堵塞效应.

图 4 太阳电池帆板鞘层示意图

3.2 电池片缝隙的堵塞效应

并非所有的电池片暴露导体都能同样有效地

收集电流, 对于相邻电池片间隙内导体, 当玻璃盖

片充电达到周围等离子体电位时, 在缝隙上方形

成势垒并进一步阻挡了进入缝隙内的电流,相当于

缝隙内导体的电流收集通道被堵塞了,而只有处在

帆板两侧的电池边缘暴露导体可以有效地收集电

流. 如果玻璃盖片缝隙的堵塞时间为 τch,则电池片

缝隙内导体的收集电流按照 exp(−t/τch)形式衰减.

布局如图 4所示,则电池阵两侧暴露导体面积约占

全部电池暴露导体的 1/8. 所以,太阳帆板正偏压部

分所收集的平均电子电流密度为

Je−SA(V ) =
πrsh

d

[
1
8

Je0 +
7
8

Je0 exp(−t/τch)

]
. (8)

3.3 离子电流

空间站的飞行速度约为 7.8 km/s, 远大于离子

热速度,通常只需要考虑迎面撞击的离子电流. 对

于一个以速度 vs在电离层中飞行的平板导体 (法向

与速度方向一致) ,表面收集的离子电流密度为 [14]

Ji0 = Neevs. (9)

对于处于负偏压 V 的柱状导体 (柱半径远小于

德拜半径) ,根据轨道限制理论,入射离子的有效收

集面积增大,离子电流密度如下式所示 [14],相当于

入射离子发生了汇聚:

Ji(V ) = Ji0

(
1+

|V |
T ∗

i

)1/2

, (10)

这里, T ∗
i [eV] 是与

1
2

miv2
s 相当的等效离子温度;

对于 ISS 轨道, 离子主要是氧离子, vs = 7.8 km/s,

T ∗
i = 4.89 eV.

对于太阳电池阵的负偏压部分,考虑到电池片

缝隙导体被部分遮挡,而且离子对缝隙导体表面的

入射角十分复杂, 简单采用公式 (9)的平板模型是

合适的. 因而, 电池阵负偏压部分的离子收集电流

密度为

Ji−SA = Ji0 = Neevs. (11)

ISS 上总共有超过 500 m 的丝状或杆状导体

(电位为−ϕ ),采用柱状模型 ((10)式)并考虑到它们

方向各异,其有效电流收集面积应该加上因子 1/2,

则其电流密度为

Ji−str(ϕ) =
1
2

Neevs

[
1+

|ϕ |
T ∗

i

]1/2

. (12)
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将 (8), (11), (12) 式代入方程 (2), 得到充电的微
分方程

ASA

{∫ x|V=0

0

πrsh

d
Je0

[
1
8
+

7
8

e−t/τch

]
· dx

−
∫ 1

x|V=0

Neevs · dx
}
−Astr

Neevs

2

[
1+

|ϕ |
T ∗

i

]1/2

=Cs
dϕ
dt

. (13)

根据 ISS 的相关结构参数为 [15]: 电池片尺寸
为 8 cm× 8 cm, 电池侧缘暴露深度为 0.15 mm; 4
个电池阵每个包含 82 个电池串, 每串有 400 个电
池片; 因此电池阵的暴露面积为: ASA = 6.3 m2. 桁
架上用于拉伸太阳帆板的金属丝、杆平均直径

2.38 mm,长度共计 500 m,因此,结构体暴露面积为
Astr = 7.5 m2. 为了求解方程,结构体电容 Cs、玻璃

盖片缝隙的堵塞时间常数 τch、以及电池阵的启动

函数 V0(t)还需要确定.

4 参量的估算

4.1 结构体电容 Cs

结构体相对空间等离子体的电容如图 5所示,
结构体表面绝缘层 (平均几十 µm) 的电容 Cins 和

绝缘层表面等离子体鞘层形成的电容 Csh 串联,再
与裸露导体与等离子体鞘层之间的电容 Ccond 并

联. Cins ≫Csh ≫Ccond, Cs ≈Csh. 若取结构体表面积
500 m2,鞘层厚度 cm量级,则Cs ≈ 1×10−6 F.

图 5 结构体电容的等效电路

4.2 堵塞时间常数 τch

如上分析,玻璃盖片缝隙内电流堵塞主要是由
于玻璃盖片的充电引起的, 因此, 估算堵塞时间常
数 τch 需要首先考察玻璃盖片的充电时间. 当太阳
电池突然施加正偏压 V 的瞬间,玻璃盖片表面与太
阳电池之间的电位差不会突变,其变化是个电容充
电过程; 因此, 突然加电后瞬间玻璃盖片几乎达到
太阳电池电位,随后等离子体对盖片重新充电直到
平衡. 在整个充电过程中, 入射到玻璃盖片的电子

电流密度约为 (平板模型)

Je =


Je0, V > 0,

Je0 exp
(

eV
kTe

)
, V 6 0.

(14)

倘若没有缝隙内导体的影响,玻璃盖片会充电
到悬浮电位为止 (Je0 = Ji0). 由于有处于正偏压 V

的缝隙内导体暴露在外,会继续吸引高能尾中的电
子进入缝隙区域,因此缝隙边缘附近的玻璃盖片会
继续充到远低于悬浮电位的负电位,直到将进入缝
隙的入射电子全部堵塞.

V > 0 时的充电电流远大于 V < 0 时的电流,
因此,玻璃盖片充电的时间主要由 V < 0时的充电
过程决定. 有

Je

C/A
=−dV/dt, (15)

式中, C/A 为单位面积玻璃盖片的电容. 这里,
C/A = ε0/λd, λd 为 cm 量级, C/A 为 nF/m2 量级.
将 (14)式第二式代入 (15)式,得

V =−kTe

e

[
1+ ln

(
e

kTe

Je0

C/A
t
)]

. (16)

玻璃盖片的表面电位变化 (V < 0部分)如图 6
所示,堵塞时间常数 τch 约为 0.5—3 s.

图 6 玻璃盖片表面电位演化 (V < 0的充电过程)及堵塞时间
常数

4.3 太阳帆板的电压启动函数 V0(t) 及启

动时间 t0

太阳帆板在出地影受到光照的瞬间,虽然每个
电池片的启动时间 (µs级) 可以忽略不计,但由于
电池片激发的随机性,整个帆板电压的启动模式无
法确切知道. “快速充电”脉冲的典型上升时间只有
1—3 s, 可以认为在该时间尺度内整个帆板两端的
压降 V0由 0 V线性爬升到饱和值U ,如 (4)式所示.
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此外, 还有一种更为合理的启动方式, 即假设单个
电池片的激发是随机过程,单位时间内激发的太阳
电池片数量 n(t)符合麦克斯韦分布,且沿太阳帆板
均匀分布

n(t) =
1√
πt0

exp
[
−
(

t − t ′

t0

)2]
. (17)

则整个帆板上的压降为 n(t)对时间的积分,如
图 7所示.

V0(t) =
U√
πt0

∫ t

0
exp

[
−
(

t − t ′

t0

)2]
dt. (18)

图 7 太阳帆板启动过程中帆板两端电压降及激发的电池片数

量随时间的变化

5 计算结果及分析

对 ISS 轨道典型的电离层等离子体环境, 取
ne = 2×1010 m−3, Te = 0.173 eV[9]. 分别针对 “线性
启动”和 “麦克斯韦”启动情况进行了计算.图 8为
该环境条件下观测到的一个典型快速充电脉冲波

形 [9],图 9根据模型计算的 “麦克斯韦”启动方式下
(图中虚线所示)的结构体充电脉冲的算例,其中,玻
璃盖片充电时间 t0 = 1.0 s,结构体电容Cs = 1.0 µF.
可以看出,二者在上升时间、充电幅度、衰减时间
上都比较一致.

图 8 一个 ISS结构体快速充电的典型波形 [9]

图 10 和图 11 分别为另一个典型观测脉冲及
模型计算结果,模型计算中取 “线性启动”方式 (图
10 中虚线所示), t0 = 1.2 s, Cs = 1.0 µF.图 10 的充
电脉冲中, 快速充电脉冲叠加在一个 10 V 左右的
本底电位上,该电位是由 (B×v) · l效应产生的,扣
除本底后脉冲幅度约 40 V,观测脉冲的特征参数与
模型计算结果比较符合.

图 9 快速充电脉冲算例一 (虚线所示为麦克斯韦启动方式下
的太阳帆板电压)

图 10 一个 ISS结构体快速充电的典型波形 [9] (叠加了约 10 V
的 (B×v) · l本底电位)

图 11 快速充电脉冲算例二 (虚线所示为线性启动方式下的
太阳帆板电压)
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图 12 观测的 ISS快速充电脉冲幅度随 Ne 的分布
[16]

图 13 ISS快速充电脉冲幅度随 Ne 变化的计算结果

根据该模型,简单研究了快速充电脉冲幅度随

LEO等离子体环境的变化规律,如图 12所示为观

测结果,图 13为模型计算结果,在 Te (0.173 eV)不

变的情况下充电脉冲幅度随 Ne 增加而衰减
[16],与

图 12中最大充电脉冲的变化规律基本一致.

6 结 论

通过计算结果与 ISS典型观测数据的比较,说

明所建立的空间站快速充电过程的物理模型是合

理的. 由于文献中提供的关于 ISS出地影时的快速

充电事件观测数据十分有限,模型的比较和验证无

法覆盖更广泛的环境条件,有待于进一步进行研究.

从计算结果分析,之所以在出地影瞬间产生远

大于 “正常充电”(一般低于 25 V)的 “快速充电”事

件, 主要是由于在空间站出地影的瞬间, 太阳帆板

收集的空间电子电流来不及被玻璃盖片的表面电

势堵塞,从而结构体须瞬间悬浮于较大的负电位以

满足电流平衡. 另外, 太阳帆板在出地影而进入光

照区瞬间的启动方式 (激发方式)严重地影响着快

速充电脉冲的上升时间. 关于 “快速充电” 行为的

更多特征和规律,有待进一步深入研究.

感谢北京卫星环境工程研究所童靖宇、冯伟泉等多位

专家的讨论和建议.
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Abstract
The high negative amplitude rapid-charging events (RCEs), which were observed by the floating potential measurement unit

(FPMU) on the International Space Station (ISS) and occurred at the eclipse exit, have attracted a lot of attention recently and are
not yet understood. The RCEs are most serious of all types of ISS charging phenomena. Compared with the normal-charging events
(NCEs) which occurred on morning sector, the RCEs are characteristic of rapid rise time (< 10 seconds) and higher amplitude (30—70
V). In particular, their occurrence at the morning terminator indicates that they are related to the solar panel excitation process at the
moment of receiving solar illumination. In this paper, an electric circuit model for the charging of the ISS structure and solar panel is
established, based on which a differential equation is developed, with the different charging mechanisms included and also the way of
solar panel excitation considered. The calculation results for the RCEs agree well with the typical waveforms.
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