
ТЕПЛОВЫЕ ПРОЦЕССЫ В ТЕХНИКЕ. 2022. Т. 14. № 10. С. 457–465 

 

 

THERMAL PROCESSES IN ENGINEERING 457 
 

Тепловые процессы в технике. 2022. Т. 14. № 10. С. 457–465 
Thermal processes in engineering, 2022, vol. 14, no. 10, рр. 457–465 

 
Научная статья 
УДК 621.455.4,537.5 
DOI: 10.34759/tpt-2022-14-10-457-465 

Экспериментальное исследование 
высокочастотного ионного двигателя 
с имитацией работы разрядной камеры 
в прямоточном режиме 
С.В. Гордеев1, А.В. Мельников1, С.А. Хартов2 
1 Научно-исследовательский институт прикладной механики и электродинамики МАИ, Москва, Россия 
2 Московский авиационный институт (национальный исследовательский университет), Москва, Россия 
svyatoslavgordeev@mail.ru 

Аннотация. Существует нерешенная на сегодняшний день проблема создания прямоточ-
ного электроракетного двигателя. В работе приводится описание результатов эксперимен-
тального исследования лабораторного образца высокочастотного ионного двигателя с пря-
моточной конфигурацией разрядной камеры. Конструктивное устройство образца позволяло 
создать в рабочей области двигателя параметры среды, приближенные к условиям, возника-
ющим при работе прямоточного электроракетного двигателя на низкой орбите. Исследова-
ния проводились при различных уровнях прозрачности входной границы устройства забора 
атмосферных газов. Диаметр извлекаемого пучка ионов составлял 50 мм. Были получены ин-
тегральные характеристики образца при его работе от стендовых источников электропита-
ния. При данном типоразмере двигателя была достигнута тяга до 1 мН при работе на азоте. 
Представленные в работе экспериментальные зависимости потребляемой ВЧ-мощности от 
расхода рабочего тела для различных значений тока ионного пучка могут быть использованы 
при проектировании устройства забора атмосферных газов для такого типа двигателей. Так-
же была проведена оценка теплового состояния разрядной камеры. Максимальная расчетная 
температура в камере составила 770 К. 
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Abstract. The article presents description of the laboratory sample experimental study results 
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tural arrangement of the sample allowed media parameters creating in the operation area close to 
the conditions evolving while the straight-flow electrojet thruster operation on the low orbit. The 
studies were being performed at various transparency levels of the entrance boundary of the at-
mospheric gases inlet device. Diameter of the ion beam being extracted was 50 mm. Integral char-
acteristics of the sample while its running from the bench power sources were obtained. With given 
standard size of the thruster the thrust of up to 1 mN was achieved when running on nitrogen. The 
experimental dependencies of the consumed high-frequency power on the working body flow rate 
for various values of the ion beam current presented in the article may be applied while designing 
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Введение 
Для решения ряда перспективных задач, 

например, для повышения разрешения целевой 
аппаратуры космических аппаратов (КА) ди-
станционного зондирования Земли, целесооб-
разно снижение высоты их рабочей орбиты до 
200–250 км. Однако в этом случае аппарат бу-
дет испытывать значительное воздействие силы 
аэродинамического сопротивления верхних 
слоев атмосферы Земли, которое в результате 
приведет к сокращению срока его активного 
существования. Воздействие данной силы на 
КА может быть скомпенсировано путем ис-

пользования на борту электроракетного двига-
теля (ЭРД) [1]. В частности, существует опыт 
успешного решения такой задачи Европейским 
космическим агентством: КА GOCE, функцио-
нировавший на орбитах 240–280 км в течение 
четырех лет [2] благодаря использованию ион-
ного двигателя T5 фирмы QinetiQ. При таком 
техническом решении, срок активного суще-
ствования КА фактически ограничен запасом 
рабочего тела на борту. 

Перспективой дальнейшего повышения сро-
ка активного существования низкоорбитально-
го КА может стать использование в качестве 
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рабочего тела для электроракетного двигателя 
газов остаточной атмосферы, то есть переход к 
концепции прямоточного ЭРД [3]. Кроме того, 
возможен вариант, когда газы остаточной атмо-
сферы используются совместно с рабочим те-
лом, запасенным на борту КА, что также позво-
лит увеличить срок активного существова- 
ния [4]. 

На сегодняшний день в мире ведутся работы 
по созданию прямоточного электроракетного 
двигателя [3–5], но решение этой технической 
задачи не достигнуто. В случае создания такого 
двигателя появляется возможность освоения 
низких околоземных орбит (что снижает затра-
ты на выведение КА и решает проблему косми-
ческого мусора), а также перспективы повыше-
ния эффективности работы аппаратов дистан-
ционного зондирования Земли.  

Принципиальная схема прямоточного 
электроракетного двигателя представлена на 
рис. 1 [5]. 

Устройство забора атмосферных газов ис-
пользуется для сбора частиц набегающего по-
тока рабочего тела и должно минимизировать 
обратные потоки частиц. Для этой цели входная 
часть устройства выполняется в виде сотовой 
конструкции [6]. 

В термолизаторе происходит торможение 
частиц до тепловых скоростей, а также вырав-
нивание профиля их скорости. 

В настоящей работе в качестве тягового узла 
прямоточного ЭРД исследуется высокочастот-
ный ионный двигатель. Из термолизатора рабо-
чее тело поступает в разрядную камеру, где 
поддерживается высокочастотный индукцион-
ный разряд. Далее часть образовавшихся в раз-
ряде ионов рабочего тела ускоряется в ионно-
оптической системе (ИОС). 

 
Рис. 1. Принципиальная схема прямоточного ЭРД: 1 – 
устройство забора газов; 2 – термолизатор; 3 – область иони-
зации рабочего тела; 4 – область ускорения рабочего тела; 
5 – область нейтрализации ионного потока; 6 – источник 
энергии; с – реактивная струя 

Одной из проблем при создании прямоточ-
ного высокочастотного двигателя является про-
блема удержания плазмы высокочастотного 
разряда, находящейся под потенциалом, близ-
ким к потенциалу эмиссионного электрода 
ИОС, в объеме разрядной камеры. Ее «вывали-
вание» в объем накопителя приводит к возник-
новению электрического пробоя между эмисси-
онным электродом и корпусом КА [5, 7]. Кроме 
того, проведение экспериментального исследо-
вания прямоточного ЭРД по прямоточной схе-
ме сопряжено с рядом трудностей в части ими-
тации набегающего потока. 

Целью настоящей работы являлось проведе-
ние исследования прямоточного высокочастот-
ного ионного двигателя (ВЧИД) в упрощенной 
постановке задачи: при подаче рабочего тела в 
двигатель с возможностью его истечения как 
через ИОС, так и через входную границу 
устройства забора атмосферных газов (рис. 2). 
Такой подход позволил приближенно оценить 
параметры прямоточного ВЧИД в различных 
режимах работы.  

В качестве рабочего тела использовался азот. 
Это является упрощением поскольку он состав-
ляет около 60 % атмосферной смеси на целевых 
орбитах (200–250 км) (остальное в основном 
составляет атомарный и молекулярный кисло-
род) [8]. Однако следует заметить, что на азоте 
характеристики двигателя и стабильность его 
работы хуже, чем при добавлении кисло- 
рода [5, 9], поэтому для отработки конструк-
тивных решений возможно использовать дан-
ное упрощение. 

 
Рис. 2. Схема эксперимента по исследованию ВЧИД с пря-
моточной конфигурацией разрядной камеры: ВЧГ – высокоча-
стотный генератор; СУ – согласующее устройство; ИП ЭЭ – 
источник питания эмиссионного электрода; ИП УЭ – источ-
ник питания ускоряющего электрода; ИПН – источник пита-
ния нейтрализатора 
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Описание экспериментального образца 
В рамках настоящей работы был создан ла-

бораторный образец высокочастотного ионного 
двигателя с прямоточной конфигурацией раз-
рядной камеры (рис. 3). Внешняя торцевая гра-
ница узла, моделирующего влияние устройства 
забора атмосферных газов на работу двигателя 
(далее будем условно называть этот узел 
УЗАГ), была выполнена с возможностью изме-
нения прозрачности путем поворота специаль-
ных створок. Таким образом, было возможно 
исследовать работу двигателя при различных 
уровнях давления газа в УЗАГ. Выполненная из 
кварцевого стекла разрядная камера имела ци-
линдрическую форму. Диаметр извлекаемого 
пучка ионов на выходе из ИОС составлял 
50 мм. Рабочее тело подавалось во внутреннюю 
полость УЗАГ. 

При свободномолекулярном течении про-
зрачность щелевых каналов (коэффициент 
Клаузинга) для газа, вылетающего из объема 
УЗАГ в вакуумную камеру, можно оценить с 
использованием данных, полученных в работе 
[10] (рис. 4). 

Пояснительная схема к расчету геометриче-
ских параметров щелевого канала для экспери-
ментального образца представлена на рис. 5. 

 
Рис. 3. Лабораторный образец ВЧИД с прямоточной конфи-
гурацией разрядной камеры 

 
Рис. 4. Зависимость коэффициентов Клаузинга от геометри-
ческих параметров щелевого канала [10] 

 
Рис. 5. Пояснительная схема к расчету геометрических пара-
метров щелевого канала в жалюзи 

Для рассматриваемой геометрии использо-
вались следующие расчетные соотношения: 
 1sin φ δh h= − , (1) 

 1 1cosφ.L L h= −  (2) 

Геометрические параметры створок в иссле-
дуемом экспериментальном образце, которые 
не зависят от их угла поворота, приведены в 
табл. 1. 
Таблица 1. Геометрические параметры створок 

Параметр Значение 
h1 32 мм 
L1 32 мм 
δ 2 мм 
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Кроме того, следует отметить, что часть 
площади входной границы УЗАГ механически 
перекрывается створками, что также будет вли-
ять на прозрачность (рис. 6). Приближенно 
можно считать, что весь поток, подошедший к 
элементарной ячейке справа от линии с, попа-
дет на вход щелевого канала. 

 
Рис. 6. Пояснительная схема для оценки прозрачности вход-
ной границы УЗАГ 

Также приближенно учтем поток частиц, от-
раженный от внутренней поверхности левой 
створки и направленный в сторону щелевого 
канала.  Будем считать, что доля отраженного 
потока, направленная в сторону щели, пример-
но равна отношению углов 1(φ / π) . Тогда в це-
лом получим приближенное соотношение для 
оценки прозрачности входной границы УЗАГ: 

 sin φ 1 δ sin φ φ1σ
1 δ 1 δ πin

h h hW
h h

− − = + − − 
, (3) 

где W  – коэффициент Клаузинга для щелевого 
канала; первое слагаемое в скобках характери-

зует долю потока, поступающего на вход щели 
напрямую; второе – долю потока, поступающе-
го на вход щели после отражения от внутрен-
ней поверхности створки.  

Результаты 
экспериментального исследования 

Лабораторный образец ВЧИД был установ-
лен на вакуумный стенд и запущен при исполь-
зовании азота в качестве рабочего тела. Внеш-
ний вид лабораторного образца во время рабо-
ты представлен на рис. 7. 

 
Рис. 7. Лабораторный образец ВЧИД с прямоточной конфи-
гурацией разрядной камеры, работающий на азоте 

На первом этапе решалась проблема работо-
способности разделительной сетки, предназна-
ченной для удержания плазмы ВЧ-разряда в 
объеме разрядной камеры. При установке одной 
сетки (рис. 8, а) удалось поднять напряжение на 
эмиссионном электроде до +400 В. При даль-

 
Рис. 8. Разделительные сетки, использованные в конструкции лабораторного образца 
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нейшем повышении напряжения происходил 
электрический пробой между эмиссионным 
электродом и заземленной конструкцией УЗАГ. 
Следует также отметить, что проводилось экс-
периментальное исследование работы образца 
при УЗАГ, находящемся под плавающим по-
тенциалом. При этом в момент пробоя сетки 
УЗАГ заряжался до потенциала плазмы, а затем 
происходил пробой между УЗАГ и стенкой ва-
куумной камеры (вследствие наличия плазмы 
внутри вакуумной камеры), что приводило к 
погасанию ВЧ-разряда в двигателе. 

Большей стабильности работы двигателя 
удалось достигнуть, установив две раздели-
тельные сетки (обе – под плавающим потенци-
алом). Вторая сетка представлена на рис. 8, б. 
При этом напряжение на эмиссионном электро-
де удалось увеличить до +600 В. Все дальней-
шие исследования проводились при данном 
значении потенциала эмиссионного электрода.  

При повышении потенциала до +600 В наблю-
далось формирование ионного пучка (рис. 9). 

 
Рис. 9. Пучок ионов при потенциале эмиссионного электрода 
+600 В 

После достижения стабильной работы двига-
теля были начаты исследования параметров си-
стемы.  

При работе двигателя измерялись величина 
объемного расхода рабочего тела, подводимая 
ВЧ-мощность и извлекаемый ток пучка ионов. 
Результаты исследования при закрытых створ-
ках и при угле раскрытия створок 15° представ-
лены на рис. 10, 11. 

Как видно из рис. 10, 11, при увеличении про-
зрачности входной границы УЗАГ наблюдается 
рост потребляемой ВЧ-мощности для обеспече-
ния заданного тока пучка ионов. Кроме того, по-
вышается нижняя граница по расходу рабочего 
тела, при котором двигатель еще сохраняет ра-
ботоспособность. Однако при дальнейшем уве-
личении угла раскрытия створок (при углах 
больше 15°) параметры двигателя практически 
перестают изменяться (рис. 12, 13).  

 
Рис. 10. Зависимость потребляемой ВЧ-мощности от объем-
ного расхода азота (створки закрыты), прозрачность входной 
границы ≈ 0.05 

 
Рис. 11. Зависимость потребляемой ВЧ-мощности от объем-
ного расхода азота (угол между створками и плоскостью 
входной границы 15°), прозрачность входной границы ≈ 0.2 

 
Рис. 12. Зависимость ВЧ-мощности от угла поворота створок 
при расходе азота 60 ст. см3/мин для различных значений то-
ка пучка ионов 

 
Рис. 13. Зависимость ВЧ-мощности от угла поворота створок 
при расходе азота 70 ст. см3/мин для различных значений то-
ка пучка ионов 
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Как видно из рис. 12, 13, при угле поворота 
створок больше 15° изменение параметров дви-
гателя сохраняется на уровне погрешности экс-
перимента. Это может быть вызвано недоста-
точной пропускной способностью внутреннего 
объема УЗАГ для потока частиц, отраженного 
от створок. 

Для оценки силы тяги, создаваемой двигате-
лем, необходимо оценить соотношение атомар-
ных и молекулярных ионов в истекающей струе. 

Если оценить данное соотношение с исполь-
зованием балансовой математической модели 
[11], можно в первом приближении рассчитать 
величину тяги (табл. 2). 
Таблица 2. Оценка уровня тяги, создаваемой двига-
телем 

Ток пучка ионов, мА Расчетное значение тяги, мН 
30 0.5 
40 0.65 
50 0.8 
60 1 

 
Следует отметить, что характеристики дви-

гателя могут быть значительно улучшены в ре-
зультате оптимизации конструкции раздели-
тельной сетки (повышения ее прозрачности при 
сохранении функциональности в части удержа-
ния плазмы в разрядной камере). 

Одним из важных вопросов при создании 
прямоточного электрореактивного двигателя 
является оценка теплового состояния элементов 
конструкции. Это связано с необходимостью 
придания космическому аппарату с таким дви-
гателем аэродинамической формы, в которую в 
случае необходимости должен вписываться в 
том числе и радиатор. Кроме того, в атмосфере 
присутствуют атомы кислорода и температура 
конструкции может оказать влияние также на 
коррозионные процессы. 

По этой причине в настоящей работе с ис-
пользованием полученных экспериментальных 
данных была проведена оценка температуры га-
зоразрядной камеры. Разогрев стенок разрядной 
камеры осуществляется в основном за счет вы-
падения на нее заряженных частиц и фотонов, 
возникающих в результате переходов возбуж-
денных атомов в основное состояние. При этом 
часть электрической мощности идет на образо-
вание пучка ионов, а часть на разогрев стенок. 
Тогда можно оценить долю мощности, выделя-
ющуюся на стенках камеры: 

 кам
ст сумм

кам отв

SP P
S S

=
+

, (4) 

где суммP  – полная мощность, выделяющаяся  
в двигателе; камS  – площадь внутренней поверх-
ности разрядной камеры, за исключением площа-
ди отверстий в эмиссионном электроде; отвS  – 
площадь отверстий в эмиссионном электроде. 

Тогда температуру разрядной камеры можно 
оценить из закона Стефана − Больцмана: 

 ст4 сумм
эффε σ

PT P
S

=
⋅ ⋅

, (4) 

где ε  – степень черноты наружной поверхности 
образца; σ  – постоянная Стефана − Больцмана; 

эффS  – эффективная площадь излучения двига-
теля (рассчитывается с учетом частичного из-
лучения мощности с поверхности УЗАГ). 

Результаты расчета (на основе полученных 
экспериментальных данных) температуры раз-
рядной камеры в зависимости от расхода рабо-
чего тела для различных значений тока пучка 
ионов для угла раскрытия створок 15° пред-
ставлены на рис. 14. 

 
Рис. 14. Расчетная зависимость температуры газоразрядной 
камеры от объемного расхода рабочего тела для различных 
значений тока пучка ионов (угол раскрытия створок – 15°) 

Как видно из рис. 14, максимальная темпера-
тура разрядной камеры прямоточного ВЧИД 
может достигать 770 К. Следует отметить, что 
данная оценка является заниженной, поскольку 
не учитывает неравномерности температуры 
вследствие экранирования тепловых потоков 
элементами конструкции двигателя. 

Заключение 
Проведено экспериментальное исследование 

высокочастотного ионного двигателя с прямо-
точной конфигурацией разрядной камеры. По-
лучены экспериментальные зависимости, кото-
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рые могут быть использованы при проектиро-
вании устройства забора атмосферных газов 
для такого двигателя. Показано, что с повыше-
нием прозрачности входной границы УЗАГ до 
угла поворота створок 15° происходит суще-
ственное снижение тока пучка ионов для задан-
ных значений расхода и ВЧ-мощности, что вы-
звано увеличением потерь рабочего тела через 
входную границу. При дальнейшем увеличении 
прозрачности изменение параметров мало (со-
поставимо с погрешностью измерений), что 
может быть вызвано недостаточной пропускной 
способностью внутреннего объема УЗАГ для 
потока частиц, отраженного от створок. Прове-
денная оценка теплового состояния разрядной 
камеры показала, что максимальная температу-
ра в разрядной камере может достигать 770 К. 
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