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摘    要：针对空间引力波探测任务卫星无拖曳控制对微牛顿量级场发射电推力器的宽、稳、准、快、久指标要求，需

突破宽范围可调与分辨率和推力噪声之间的相互限制，从场发射推力产生的原理出发，并利用高精度单摆对模型精度进行

标定，建立了基于流量、电压主动调节策略的推力调控模型，结合调控分辨率与响应速度的需求，提出的反馈控制策略使

推力器在更宽推力范围内维持低推力噪声水平。最后对研制的推力器样机开展了性能表征，实现了0.86～83.54 μN、<0.1 μN
的推力分辨率、在毫赫兹频段<0.1 μN/Hz1/2的推力噪声和定工质流量下<10 ms的推力响应时间。
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引　言

引力波探测打开了通往隐藏在宇宙黑暗深处未知

领域的大门，为基础物理、天文学和宇宙学研究提供

了现有观测手段无法获取的关键信息，为人类描绘出

一幅前所未见的宇宙图景。在各种引力波探测方法

中，空间引力波探测将打开毫赫兹频段的窗口，使利

用引力波深入研究大质量黑洞成为可能，且为理解大

质量黑洞的形成过程及其宿主星系的演化和强引力场

引力的本质问题提供关键信息，并在科学研究方面具

有重大意义[1-2]。

空间引力波探测天文台由3颗全同卫星组成等边三

角形编队，空间试验卫星不可避免地受到大气阻尼、

太阳光压、宇宙射线等外部环境非保守力的干扰，扰

动加速度噪声水平约在10–5～10–8g/Hz1/2的量级[3-4]，而满

足空间引力试验的惯性传感器精度大多低于10–9g/Hz1/2

量级，极易受到外部干扰。为抑制卫星环境的残余扰

动，无拖曳控制系统通过惯性传感器检测扰动非保守

力[5-7]，并使用微推进系统作为力学执行机构对卫星平

台进行补偿，使检验质量处于完全自由落体状态

（Drag-free）。因此，微推进系统性能直接决定了无

拖曳控制的水平，是引力波探测卫星最重要的载荷之一。

面向空间引力波探测任务的微推进系统需满足

“宽、稳、准、快、久”5大性能指标，“天琴”引力波探

测任务提出了1～80 μN的调节范围、<0.1 μN/Hz1 / 2

的噪声水平、<0.1 μN的推力分辨率、<10 ms的响应时

间和>1万h的连续工作寿命[8]。以离子液体为工质的场

致发射推进技术展现出独特的优势，该方案基于高黏

高导电离子液体在强电场中形成的锥射流–雾化–喷射

现象从而产生推力 [9-11]，具有“点发射”与“场调节”特

征，易于实现极小与快速精准的推力调节。但场发射

推进技术在实现高精度与宽范围可调时存在指标冲

突，主要体现在狭窄的泰勒锥稳定调控域与推力大范

围的矛盾、复杂在轨环境中长时间维持精细发射过程

与稳定性之间的矛盾 [ 1 2 -1 5 ]。2016年，欧洲航天局

（European Space Agency，ESA）主导发射的LISA-

Pathfinder卫星对离子液体场致发射推进技术开展了在

轨验证[16]，其推力噪声、分辨率、响应时间性能都达

到了要求，但仅实现了4.35～35.8 μN的推力。北京航

空航天大学与中国航天科工集团二院206所进行了离子

液体电喷雾推力器在轨验证[17]。

如何同时实现微牛级场发射推力器的宽范围连续

可调并保证系统处于稳定低噪声发射状态是目前需要
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解决的关键问题。本文从指标需求出发，基于多针并

联发射构型开展了推力器样机设计，研究了离子液体

场致发射的基本原理，基于流量、电压主动调节推力

的策略推导了推力调控数学模型，并利用高精度推力

架对该模型精度进行标定，在此模型基础上提出了推

力精密反馈控制策略，推力器闭环运行有效地降低了

推力噪声，允许推力器在更宽的参数调节下稳定工

作，从而拓宽了推力的范围，最后对原理样机开展了

性能表征。 

1    推力器设计
 

1.1    工作机制

场致发射推力器基于离子液体的射流雾化与电喷

雾静电加速效应[15]。设定固定的流量，液体工质经储

供控制系统以稳定的流量流入毛细管，最终到达发射

极顶端并流出形成弯月面，在液体弯月面表面所处的

区域被施加强电场时，液体内部相应极性的自由离子

会迁移到液表处形成电荷聚集，液面在电场力的作用

下产生形变，使液面凸起处为锥形，此时锥尖电场迅

速增强并聚集了更多的电荷，进一步拉伸液面，直至

液体的表面张力无法束缚液面形成射流，如图1所示。

射流在毛细不稳定作用下破裂为带电的液滴，液滴进

一步雾化后穿过带孔的抽取极，在抽取极与加速极电

势差下加速喷出，推力大小为

T =
[
2Vρ f (ε)

]1/2
(

Q3Kγ
ε

)1/4

(1)

V ρ

ε f (ε)

Q K

γ

其中： 为发射极与抽取极电压差； 为液体工质密

度； 为相对介电常数； 为相对介电常数与发射锥

角不同映射的系数； 为工质的流速； 为电导率；

为表面张力系数。
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图 1    离子液体场致发射示意图

Fig. 1    Schematic diagram of ionic liquid field emission
 

对单发射极原理样机进行测试的结果及文献[16]
均表明，单一发射极推力器的稳定推力范围一般较窄

（<10 μN），若进一步继续增大流量、电压以实现更

宽推力范围，则会导致推力器进入不稳定的发射模

式，进而产生发射振荡或羽流扩束的现象，影响推力

稳定性与推力器寿命。针对空间引力波探测任务提出

的1～80 μN推力需求，本文设计了一型阵列化多发射

极集成推力器，通过多针并联发射实现更大的推力范

围。与单发射极推力器不同的是，多发射极推力器需

额外考虑发射极之间互扰的问题[18]，周围发射极的存

在将影响单发射极顶端电场分布。为研究多发射极推

力器的工作特性，对单发射极进行多针集成设计，参

考多孔材料发射极阵列化发射的试验数据[19]，及LISA
Pathfinder场发射推力器的尺寸设计[13]，射极间距与发

射极自身尺寸比值宜在20以上，可有效降低周围发射

极结构互扰带来的影响，所设计的场发射推力器原理

样机结构如图2所示。
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图 2    多发射极推力器原理样机

Fig. 2    Principle prototype of multi-emitters thruster
 

离子液体场发射推力器发射的羽流由正电液滴组

成，因此在系统中需匹配发射同等负电荷水平的阴

极，以实现系统的电中性。本文研制推力器所采用的

阴极以碳纳米管为发射体，使用微机电系统（Micro-
Electro-Mechanical System，MEMS）技术制作而成[20]，

满足推力器电中和的需求。 

1.2    液体工质输运管路设计

多个发射极共用一个储罐，以保证上游压力一

致，发射极的流阻不一致将导致推力调控的不稳定，

因此多发射极推力器的发射极选择需要秉承流阻尽可

能接近的原则，以保证每个发射极内部的流量基本一

致。金属毛细管由于制备工艺及金属表面形貌的区别

将导致发射极存在流阻的区别。该推力器发射极均为

100 μm内径的不锈钢毛细管，利用热式质量流量传感

法对发射极流阻进行标定，选取流阻接近的毛细管作

为推力器发射极，筛选过程中以单个发射极的流阻偏

差不能超过一个统计标准差作为选择标准。

流阻表征的流量传感器搭建标定系统流阻试验装
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置计算流阻。为匹配流量传感器的测量范围，在管路

中加入一段5 cm长的50 mm内径标定过的标准石英流

阻补偿管，将测得流阻减去串联的已知流阻石英流阻

补偿管的流阻为不锈钢针管的流阻。通过泊肃叶定律

公式换算，得到以离子液体EMI-Im下的流阻，流阻分

别为434 、447 、467 Pa·s/nL，流阻相差在10%以内，

计算得到三针并联发射时总管道流阻为150 Pa·s/nL。 

2    推力数学模型与精度评估
 

2.1    推力数学模型

目前广泛使用的场发射推力器推力数学模型是基

于 Mora等[15]的研究工作推导得到的，然而Mora等的理

论模型中设定了“射流无体积”假设，最终推导得到发

射电流一个单针IB与抽取电压Ve满足解耦关系，即

IB =C0Q
1
2 (2)

C0 = f (ε)
√
γK
εr

(3)

εr

I

其中： 为介电常数，因法拉第盘足够近且抽取极上

电流极小，实测将法拉第盘所测电流 等效为发射极总

电流。

大量试验结果表明即使在微米级发射极尖端形成

的射流也具有微米级直径，此体积对锥射流的电荷输

运机制将产生可观的影响，在推力数学模型推导中不

可忽略。对发射电流的表征中亦证明了IB跟随Ve变

化。因此，为完成更高精度的推力数学模型以指导设

计场发射推力器高精度推力调控策略，本文基于理论

与试验结果对场发射推力器推力数学模型进行优化，

目标是提高数学模型精度，最后利用微推力表征装置

对改进后的推力数学模型开展精度评估。

I =C0Q1/2+B

0.485 As1/2m−3/2

稳态锥射流模式下，I-Q与I-V关系如图3所示。发

射极内径为50与100 μm原理样机的I-Q曲线如图3（a）
所示，分别在3个不同的设置电压下测量了射束电流随

流量的变化，结果表明随着流量的增加电流增加。将

测量值进行拟合，拟合结果表明射束电流与流量满足

的幂函数关系，符合由表面张力与静电

力主导的稳态锥射流特征。由图3（a）可知，稳态

锥射流模式I-Q幂函数关系的系数C0为0.472 As1/2m–3/2在

不同电压、不同发射极上最大偏差为2.1%，相差很

小。C0数值与文献记录中的结果接近 [ 2 1 -2 3 ]，Gamero
与  T h u p p u l的试验值分别为 以及

0.509 As1/2m–3/2。I-Q幂函数关系的常数B随着电压的升

高而增大，表明电压对射束电流的影响，图3（b）为

两个发射极的I-V曲线，射束电流与电压呈线性关系，

在不同的固定流量下，表征其线性关系的Cv随流量的

变化较小，50与100  μm内径发射极分别为448  ±
26(pA/V)与245 ± 7(pA/V)。由于在零流量下设置偏置

电压时的器件绝缘良好（>40 GΩ），类欧姆性质的射

束电流增长并不是原理样机在高电压下的漏电所致，

可能为带电羽流在电场增强过程中的速度增加，导致

电流增加。
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图 3    稳态锥射流模式射束电流随参数的变化

Fig. 3    Variation of beam current with parameters in steady-state
conical jet mode

 

电压变化影响了射束电流大小并表现为电流数值

的整体偏移，推力数学模型应该将这一影响量考虑在 B =C1(V +Vc)

内，以提高模型计算推力的准确性。拟合后可表述为

，对于50 μm内径的发射极，C1 -5 0为
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0.435 nA/V、Vc-50为–2.14 kV，对于100 μm内径的发射

极，C1-100为0.255 nA/V、Vc-100为–2.33 kV。根据上述

关系，可修正为式（2），其结果为

T = ηthrust

√
2ρ

C0

√
N

√
IV [I−C1(V +VC)] (4)

V N

C1 Vc

ηthrust

其中： 为发射极与抽取极电压差； 为发射极数

目； 、 为对类欧姆性质的射束电流的修正项，在

试验中作常数项近似； 为发射效率项，根据推力

测试结果进行修正。 

2.2    推力架推力直接测量

0.1 μN/
√

HZ

微推力测量装置能够直接反映推力器的推力性能，

测试使用华中科技大学团队研制的微推力测量装置[24]，

该装置噪声在1 mHz～1 Hz频段小于 ，

在0.09 µN的等效推力标准不确定度为0.02 µN，推力测

量范围最大为1 000 µN。该推力架可以看作是一个复

摆，如图4所示。小角度下 sinθ≈θ，摆的运动方程可表

示为

¨I0θ+λθ̇+ kθ = Tcos(ωt)L (5)

其中：I0为摆转动惯量；θ为摆的角位移；λ为阻尼因

子；k为刚度；右侧为施加的扭矩，T、L和ω分别为推

力的幅值、力臂及频率。
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图 4    推力架原理图以及实物图

Fig. 4    Schematic diagram and physical diagram of thrust

当推力的频率ω趋近于0时，待测推力T为常量并

可表示为

T =
I0ω

2
0∆θ

L
= k
∆θ

L
(6)

其中：Δθ是摆在推力作用下平衡位置的变化量。

测试的场发射推力器样机安装在摆中间的位置，

推力垂直于框架面。摆的角位移θ由装在摆锤底部的电

容位移测量系统监测。胶体推力器的供液管道垂直安

装在摆中间的位置，以尽可能减少其附带的影响。用

于输运离子液体的管路由硅胶制成，与金属管相比刚

度较小。整个装置摆放在真空腔体内，腔内真空度低

于10–3 Pa，同时满足推力架与推力器的需求。测试中

使用发射极内径为50 μm的推力器原理样机。

推力标定采用在校准臂上放置0.184 g的铜柱产生

角位移，通过电容传感信号计算得到最终的推力器换

算为

T = k′V (7)

其中：k' = 40.3 μN/V，V为电容传感采集电压。

对原始数据进行低通滤波及去除线性漂移，推力

台阶值采用A-B-A法[25]求得。其中图5（a）的推力台阶

标准不确定度值为0.5 ± 0.02 μN，计算值为0.65 μN，

图5（b）的推力台阶标准不确定度值为0.17 ± 0.01 μN，

计算台阶为0.22 μN。图5中电压台阶为推力器发射极

电压台阶，计算推力台阶值较实测的推力台阶数值接

近，说明式（2）可较准确地评估推力的大小。计算推

力值或推力台阶值较实测值更大，这是由于在计算

时，推力数学模型中推力效率项被理想的设置为1，而

试验中由于羽流扩散、拦截、荷质比分布等，推力效

率项实际小于1，需对推力效率项拟合实际推力测试结

果进行修正。图5中推力台阶响应时间在2 s以内，推力

架的低本征频率特性，目前并不能通过推力架直接反

应推力器的响应时间，推力响应时间可通过射束电流

测量表征。
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图 5    固定流量下推力随电压变化台阶

Fig. 5    The rust changes with voltage under fixed flow
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3    推力反馈控制策略研究

场发射推力器运行时，稳态噪声需在毫赫兹频段

优于0.1 μN/Hz1/2，场致发射推力器在开环的情况下存

在漂移导致低频噪声较大，因此需构建出场致发射推

力器反馈控制技术以降低推力器的噪声水平。此反馈

控制基于两个原理：闭环控制下对时漂（推力器本身

存在的时漂）进行抑制从而降低低频噪声；闭环参数

控制在推力器产生稳定锥射流模式的范围内[26]，对场

致发射推力器进行反馈控制，其框架如图6所示，包含

控制器、推力模型、电流检测装置、滤波器等。进行

控制器设计时需折中考虑系统稳定性、动态特性、输

出扰动抑制能力，本文采用比例−积分控制器离散传递

函数为

C1 (z) = Kp+KITs
z

z−1
(8)

其中：Kp为比例系数；KI为积分系数；Ts = 0.000 1为
控制周期。

2阶滤波器传递函数为

H1 (s) =
1

1.012 5×10−9 s2+4.5×10−5s+1
(9)

后级滤波器结构参数与前级一致，抗混叠4阶巴特

沃斯低通滤波器传递函数为

H2(s) = H2
1(s) (10)

Va

I

以发射极−加速极电压 作为输入量，发射电流

作为输出量，构建推力器发射电流控制模型为

G1 (s) =
8.212×10−6s+5.396∓10−6

s2 + 1 109s+8 505
(11)

将推力器开环并记录1 000 s过程中推力的时域数

据，结果如图7（a）所示，再将推力器闭环，其噪声

频谱如图7（b）所示。与开环的推力噪声对比分析可

知，在反馈控制扰动抑制约束下，低频噪声降低了一

个数量级，通过开、闭环控制的推力输出性能对比分

析，说明反馈控制有利于降低推力噪声。
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图 7    推力器开环−闭环噪声分析

Fig. 7    Analysis of closed-loop noise of thrusters
 
 

4    原理样机性能表征

在测试中将推力器外壳拆除，利用长焦距光学成

像仪器观测锥射流稳定性，并与电流数据交叉验证以

保证推力器处于稳定的锥射流发射模式，受测试条件

限制装配三针进行试验测试，试验中推力器与工质储

罐共同放置于主真空腔内，如图8所示。该真空腔体的

抽气系统采用分子泵配合机械泵的配置，其量程为10–7～

105 Pa，精度为±30%@ < 0.1 Pa。测试时该真空腔的工

作真空度设定在10–4 Pa以内。
 

 

 
图 8    推力器原理样机（无外壳）

Fig. 8    Thruster without outer shell
 

贮供系统用于为推力器稳定地提供推进剂，其采

用压差式供液方案，通过调节控压腔的压强，使推
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图 6    场致发射推力器反馈控制框架

Fig. 6    Feedback control framework for field emission
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进剂流量在10–2～103 nl/s内可调，分辨率为0.01 nl/s；
电源与电信号采集系统用于提供推力器工作所需的高

电压，并采集处理回路中的电信号数据；微成像系统

用于对推力器工作过程中的电喷雾现象进行观测采

集，其采用光学长焦镜头以及CCD对推力器工作时的

电喷雾现象进行观察记录，最远可达2 m，其放大倍率

最高可达400倍，分辨率在平时的使用中可以达到

2～3 μm。

考虑推力器实际所处的微重力工作环境，对推力

器进行推力以垂直向下的放置电参数测量，未发现两

种安装对电参数的影响，并且通过光学成像可观测到

射锥体都处于稳定锥射流模式。因此实际电参数测量

时保持与推力测量同种姿态。试验中使用的高压直流

电源电压精度0.06%FS，电压量程10 kV，电流分辨率

1 μA。试验中使用的信号发生器型号为Keys igh t
33500B系列，配合使用的高压放大器型号为Aigtek
ATA-7030，电压设置精度≤1% FS，电压量程为±3 kV，

带宽5 kHz。二者配合使用，电压响应≤1 ms，弥补直

流高压源电压响应速度慢的问题。试验中将静电计悬

浮接入高压回路，通过VI采集软件直接读取电流信

号。试验中使用的静电计型号为Keithley 6514，量程

10–8～10–2 A，电流精度0.1% rdg*A，最低测量噪声

<1 fA，分辨率50pA@10 μA。通过对连接静电计的推

力器电流信号测量电路的本底进行功率谱分析其电路

噪声对推力噪声1 mHz～10 Hz频段的贡献远小于

0.01 μN/Hz1/2，真空测试平台如图9所示。
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图 9    真空测试平台

Fig. 9    Vacuum testing platform
 

测试开始时，推力器上电1 min确保管道清理时的

酒精残留随着电场的建立，发射达到理想的效果，电

压区间大约为2 000～2 800 V，控制储罐内外压强差大

于1 000 Pa使得工质从储罐进入发射极针尖，管道内残

余气体的排出及发射极针尖泰勒锥的稳定可通过长焦

距相机进行成像判断。

利用前文提到的反馈控制策略对推力器进行闭环

反馈控制，对不同工况点同时对法拉第盘电流、发射

极电压进行测量，通过式（2）换算得到在该工况下的

推力。测量的电流电压结果使用静电计和上位机采

集，储罐的内外压差通过读数记录，通过泊肃叶公式

换算成流量。

调节储罐内气压，分别在离子液体流速为18.65、
22.81 、38.50 、48.49 nL/s进行测试。通过闭环控制使

得电流以0.1 μA的控制台阶向上增加，从而实现调节

推力。示波器同时采集，并得到法拉第盘的发射电流

以及高压放大器输出的发射极电压。通过式（2）换算

得到在该工况下的推力范围为如图10（a）所示。三发

射极原理样机推力范围为0.86～83.54 μN，通过控制发

射极电压及工质供给的匹配调节实现在该推力范围内

连续可调。

对推力器的噪声进行表征，在10、40、80 μN附近

共3个推力水平，对发射电流进行129 Hz、1 500 s的采

样以满足1 mHz～10 Hz频段频谱的分析需求。对测得
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的数据做功率谱密度分析（Power Spectrum Density，
PSD），对原始数据通过周期图法[27]（periodogram）

得到3组数据噪声在指标范围1 mHz～10 Hz内均小于

0.1 μN/Hz1/2，如图10（b）所示。

对推力器的推力调控分辨率进行表征，考虑所关

心的频段为1 mHz～10 Hz，进行30 Hz低通滤波以滤去

高频分量同时保证信号的真实性进行推力台阶的展

示，在[1～10,10～20]，[20～40]，[40～83] μN推力区

间，以小于0.1 μN的台阶进行调节运行分辨率测试程

序，均可实现推力参考值的台阶小于0.1 μN，结果如

图11所示。图11 （a）推力台阶约为0.08 μN，（b）、

（c）、（d）推力台阶约为0.06 μN，分辨率小于0.1 μN。
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图 10    宽范围低噪声试验验证

Fig. 10    Wide range low noise experimental validation
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图 11    不同推力区间下推力分辨率台阶

Fig. 11    Thrust resolution steps under different thrust intervals
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对推力器的推力响应时间进行表征，因为推力器

采用闭环控制，结合二阶系统上升时间定义，响应时

间定义为自推力器发射极电压跃阶指令发出至喷雾电

流第一次到达稳态值90%所需的时间。在离子液体流

速为40.60 nL/s进行试验，选取闭环下所测法拉第盘电

流2.8 μA为初始值做1 、2、3 μA这4个推力调节电流台

阶验证推力调节响应速度，3个电流台阶通过换算分别

代表了4.5、18.8、31.5 μN的推力台阶，以此测试在推

力幅值不同变化下的响应时间，如图12所示，为对原

始数据进行0.8 ms滑动平均作图，响应时间分别为

1.6、8.2 、5.5 ms，因此在定工质流量下，在不同推力

台阶变化下均可实现小于10 ms的响应时间。
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图 12    不同推力台阶下响应时间

Fig. 12    Response time under different thrust steps
 
 

5    结　论

本文结合空间引力波探测任务对推力器的需求，

对场发射推力器的推力数学模型进行了优化，并利用

单摆对该模型精度标定。基于该推力模型建立了基于

流量、电压主动调节策略的推力调控模型，建立了反

馈控制方法，使推力器闭环运行。实现更宽推力范围

同时维持低推力噪声，提高了推力分辨率与响应速

度。并对研制的推力器原理样机开展了性能表征，试

验结果达到了空间引力波探测任务中该部分指标的需

求水平。

目前研制的微牛级场致发射推力器体现了宽范围

高精度连续可调的性能优势，但仍存在推力模型精度

不高、推力反馈控制方式单一、推力器易受环境扰

动、推进系统集成与工程化程度低和推力器性能表征

手段不够全面的问题，在后续研究中将采取以下措施：

1）优化推力模型，针对离子液体场致发射过程开

展动力学建模与数值模拟研究，结合地面试验对推力

器各项参数与推力实测数据对推力模型进行优化。

2）分析长周期在轨环境波动对推力调控瞬态过程

的扰动机制与反馈控制策略，以提高在流量调节时推

力的响应。

3）优化推力器环境扰动抑制，将结合在轨环境分

析推力低频漂移与噪声抬升机制，并制定扰动抑制方

法研究。

4）推力器样机集成化与性能表征，将系统地开展

场致发射推力器样机集成与工程化，制定全寿命周期

推力特征评估与关键器件、系统寿命模型，完成系统

样机寿命评估。
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Research on Micro Newtonian Electrospray Thruster with Wide Thrust Range

HUANG Xiaobo，SUO Xiaochen，YANG Fan，WANG Dian，JIA Hongyu，
LI Jiahui，ZHANG Wensheng，SONG Peiyi

（Precision Gravitational Measurement Facility，School of Physics，Huazhong University of Science and Technology，Wuhan 430074，China）

Abstract：In light of the demands for a micro-Newtonian level field emission electric thruster with wide，stable，precise，

rapid，and persistent characteristics due to the drag-free control on satellites in space gravity wave detection missions，the mutual

limitations between adjustable width range，resolution，and thrust noise should be broken through.Based on the principle of field

emission thrust generation，and high-precision single pendulum to calibrate the accuracy of the model was uesd. Based on this thrust

model，a flow and voltage-based active regulation strategy was established to control thrust，and a thrust feedback control strategy

was proposed to maintain low thrust noise levels in a wider thrust range，accroding to the requirements for thrust control resolution

and response speed. Finally，performance characterization was carried out on the developed prototype of the thruster principle，

achieving 0.86-83.54 μN level，thrust resolution less than 0.1 μN，<0.1 μN/Hz1/2，thrust noise in the millihertz frequency band less

than 0.1 μN and less than 10 ms for thrust response time with constant flow.

Keywords：drag-free satellite；electrospray thruster；micro-thrust model；thrust measurement；feedback control

Highlights：
●　Starting from the principle of field launch thrust generation，precision calibration and correction of the thrust model were carried
out using the thrust stand.
●　Based on this thrust model，an active regulation strategy based on flow and voltage has been established.
●　Proposed a thrust feedback control strategy to achieve wide range stable regulation.

[责任编辑：杨晓燕，英文审校：宋利辉]
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