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Характеристики двигателя с анодным слоем зависят от используемого рабочего те-
ла. При переходе от традиционно применяемого и хорошо изученного ксенона к 
другим рабочим телам необходимо знать, как изменяются основные параметры дви-
гателя. Приведены результаты исследования работы лабораторной модели двигате-
ля с анодным слоем в низковольтном режиме на ксеноне, аргоне и азоте. Получены 
вольт-амперные характеристики и зависимости ионного тока от напряжения разря-
да модельного устройства для каждого из рабочих тел. Проведено сравнение энер-
гетического и массового коэффициентов полезного действия и сделана оценка энер-
гетической цены тяги при работе двигателя с анодным слоем на азоте и инертных 
газах. 
Ключевые слова: электрический ракетный двигатель, двигатель с анодным слоем,  
реактивный газ, забортный воздух, ионный ток, энергетическая цена тяги 

Characteristics of the thruster with anode layer depends on the propellant. In the transition 
from traditionally used and well-studied xenon to other propellants, it is important to know 
how the main parameters of the thruster are changing. The article presents the results of 
research into the operation of a laboratory model of the anode layer thruster in the low 
voltage mode on xenon, argon and nitrogen. Current-voltage characteristics and 
dependences of the ion current on the discharge voltage of model devices for each 
propellant are obtained. The energy and mass efficiency factors are compared. The 
evaluation of the power-thrust ratio when the anode layer thruster operates on nitrogen and 
inert gases is performed. 
Keywords: electric rocket propulsion unit, anode layer thruster, reactive gas, ambient air, 
ion current, power thrust ratio 

Непрерывное развитие низкоорбитальных 
спутниковых систем связи, навигации, дистан-
ционного зондирования и метеорологии требу-
ет увеличения массы полезной нагрузки и про-

должительности активного существования 
космических аппаратов на орбите. Их пребыва-
ние на низкой околоземной орбите возможно 
при компенсации тягой двигательной установ-
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ки силы сопротивления со стороны остаточной 
атмосферы Земли, плотность которой еще до-
статочно велика на высотах до 300 км [1–3]. 

Традиционным рабочим телом (РТ) элек-
трического ракетного двигателя является ксе-
нон, запас которого на борту ограничен. Ис-
пользование забортного воздуха в качестве РТ 
электроракетной двигательной установки поз-
волит продлить срок активного существования 
космического аппарата и увеличить долю по-
лезной нагрузки благодаря отсутствию системы 
хранения и подачи РТ [3–6]. 

В настоящее время ведутся активные иссле-
дования работы электрических ракетных дви-
гателей различных типов на компонентах воз-
душной смеси. Так, в статье [7] рассмотрена 
возможность применения двигателя с анодным 
слоем (ДАС), а в публикации [8] — радиоча-
стотного ионного двигателя. 

В нашей статье в качестве источника тяги 
представлен одноступенчатый ДАС. На сего-
дняшний день наиболее полно изучена работа 
ДАС на инертных газах, тогда как исследования 
ДАС, функционирующего на компонентах воз-
душной смеси, не проводились. 

Цели работы — исследование параметров 
модели ДАС при работе на азоте в низковольт-
ном режиме и сравнение эффективности ее 
функционирования на инертных газах (ксе-
ноне, аргоне) и азоте. 

Подобные сравнительные испытания про-
водились в Италии, где в качестве источника 
тяги выступали стационарный плазменный 
двигатель [9] и радиочастотный ионный дви-
гатель [10]. 

 
Оборудование. Исследования выполнены на 
экспериментальной вакуумной установке с ци-
линдрической вакуумной камерой диаметром 
700 мм и длиной 700 мм. Производительность 
вакуумной системы установки по азоту состав-
ляла 3200 л/с, остаточное давление в вакуумной 
камере —  49 10  Па. Уровень давления при ра-
боте ДАС находился в интервале 0,02…0,10 Па. 

Исследуемая модель ДАС (рис. 1) имела сле-
дующие геометрические параметры: средний 
диаметр ускорительного канала Dср = 40 мм, 
межполюсной зазор b = 6 мм. 

Ионизация нейтральных частиц азота или 
инертных газов, поступающих из охлаждаемо-
го анода-газораспределителя, происходила в 
кольцевом канале, образованном анодом 2 и 
магнитными полюсами 3 и 4. Радиальное маг-

нитное поле в ускорительном канале создава-
лось электромагнитной катушкой 1. Компенса-
ция ионного пучка осуществлялась газоразряд-
ным катодом-компенсатором (КК) с прямым 
накалом вольфрамовой нити, установленным 
вблизи среза двигателя. Для защиты нити 
накала от воздействия азота в КК подавался 
аргон. 

Электрическая схема экспериментальной 
установки приведена на рис. 2, где  1m  — рас-
ход РТ через анод-газораспределитель;  2m  — 
расход РТ через КК. 

В качестве низковольтного ИП 1 электро-
магнитной катушки 3 использован ИП Agilent 
Technologies N5747A, работавший в режиме 
стабилизации тока. Во время исследований ток 
в катушке изменялся в интервале 1,0…4,5 А, 
что соответствовало диапазону радиальной со-
ставляющей индукции магнитного поля в уско-
рительном канале 12…33 мТл. Питание разряда 
осуществлялось с помощью его ИП 11 (MKS 
Instruments RPG-50E), подключенного через 
балластное сопротивление Rб и функциониру-
ющего в режиме стабилизации напряжения. 
Термоэмиссионный элемент КК 7 нагревал сва-
рочный инвертор Tetrix T270 8, работающий в 
режиме стабилизации тока. 

Для измерения плотности ионного тока Ii на 
расстоянии 200 мм соосно с двигателем был 
установлен зонд Фарадея 5, перекрывавший 

 
Рис. 1. Экспериментальная модель ДАС: 

1 — электромагнитная катушка; 2 — анод; 
3 и 4 — внешний и внутренний магнитные полюса;  

5 — магнитопровод; 6 — обечайка катушки 
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всю площадь ионного пучка. Для отсечки элек-
тронного тока от ИП 6 на зонд подавался отри-
цательный относительно вакуумной камеры 
потенциал 30 В. Для измерения разрядного то-
ка, тока на стенке ускорительного канала и тока 
на зонд Фарадея (ионного тока пучка) исполь-
зованы амперметры типа М253: А1, А2 и А3 со-
ответственно. 

Подача РТ осуществлялась через регуляторы 
массового расхода газа MKS Instruments 2179А, 
управляемые четырехканальным блоком кон-
троля расхода газа MKS Instruments Multi Gas 
Controller 647C, который выдавал значения 
газового потока Q в кубических сантиметрах 
в минуту при нормальных условиях. Газовый 
поток пересчитывали в массовый расход Gm 
и расход, выраженный в токовых единицах, 
по формулам 
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где a — коэффициент, учитывающий род РТ (для 
аргона a = 1,00, для ксенона a = 0,95, для азота a = 
= 0,72);   271,67 10pm  кг — масса протона; 

aM  — атомная масса;   2 3
Л

–52,69 1 м0N  — чис-

ло Лошмидта; Q — показание регулятора расхода 
газа, см3/мин;   191,6 10e  Кл — заряд электрона. 
 
Экспериментальные исследования. Проведе-
ны исследования низковольтных режимов ра-
боты ДАС на трех РТ: ксеноне, аргоне и азоте. 
Значение магнитного поля в канале и расход РТ 
подбирали исходя из условия максимального 
ионного тока. 

На рис. 3 приведены фотографии ДАС, ра-
ботающего в низковольтном режиме на раз-
личных РТ. При использовании инертного газа 
КК питался тем же РТ через отдельный канал. 
Во время функционирования ДАС на азоте в 
КК подавался аргон. Расход РТ через КК опре-
делялся электронным током, необходимым для 
компенсации ионного пучка, и находился в 
диапазоне 0,1… 0,2 мг/с. 

На рис. 4 показаны вольт-амперные харак-
теристики (ВАХ) при фиксированных значени-
ях расхода и индукции магнитного поля в меж-
полюсном зазоре ДАС, где Ip и Up — ток и 
напряжение разряда. 

На рис. 5 приведены зависимости ионного 
тока пучка Ii от напряжения разряда Uр при ра-
боте ДАС на ксеноне, аргоне и азоте. 

На рис. 6 показаны зависимости массового 
ηm и токового ηi коэффициентов полезного 

 
Рис. 2. Электрическая схема экспериментальной установки: 

1 — источник питания (ИП) электромагнитной катушки ДАС; 2 — магнитопровод ДАС; 3 — электромагнитная катушка; 
4 — анод ДАС; 5 и 6 — зонд Фарадея и его ИП; 7 — КК; 8 — ИП эмиттера (сварочный инвертор); 9 — ИП смещения  

вытягивающего электрода КК; 10 — ИП смещения полюсов; 11 — ИП разряда 
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действия (КПД) от напряжения разряда, опре-
деленные по следующим соотношениям [11]: 
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Полученные зависимости массового КПД 
двигателя позволили оценить энергетическую 
цену тяги ξi при его работе на ксеноне, аргоне и 

азоте. Энергетическая цена тяги — это отноше-
ние электрической мощности элN  к получае-
мой тяге тF . Допуская, что ионный пучок не 
имеет расхождения, расчетную тягу можно 
определить как 
   т ,m i mF V G  

где iV  — средняя (эффективная) скорость 
истекающих из двигателя ионов. 

Средняя скорость для однозарядных ионов 
вычисляется следующим образом [12]: 
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где ( )if V  — функция распределения ионов по 
скоростям; V  — коэффициент, принятый 
равным 0,7 [12]. 

Например, при напряжении разряда 200 В 
расчетная тяга ДАС для режимов, приведенных 
на рис. 6, составила 18, 24 и 19 мН для ксенона, 
аргона и азота соответственно. 

Согласно работе [12], энергетическая цена 
тяги ДАС 
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Отсюда следует, что энергетическая цена тяги 
ДАС при работе на ксеноне — 21 кВт/Н, а на 
аргоне и азоте — 43 и 50 кВт/Н соответственно. 

 
Рис. 4. ВАХ разряда при работе ДАС на аргоне (1),  

азоте (2) и ксеноне (3): 
1 — массовый расход РТ Gm = 1,23 мг/с; расход РТ,  

выраженный в токовых единицах, Im = 3 А; максимальное 
значение радиальной составляющей индукции магнитного 

 поля в ускорительном канале Вr = 0,0183 Тл;  
2 — Gm = 1,12 мг/с; Im = 4 А; Вr = 0,0290 Тл;  
3 — Gm = 1,3 мг/с; Im = 1 А; Вr = 0,0230 Тл 

     
а                                                                              б 

 
в 

Рис. 3. Фотографии ДАС, работающего в низковольтном режиме на РТ ксеноне (а), аргоне (б) и азоте (в) 
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Рис. 5. Зависимости ионного тока Ii пучка от напряжения разряда Uр при работе ДАС на ксеноне (а),  

аргоне (б) и азоте (в): 
1 — Gm = 2,04 мг/с; Im = 1,5 А; Вr = 0,0220 Гс; 2 — Gm = 1,7 мг/с; Im = 1,25 А; Вr = 0,0330 Тл; 3 — Gm = 1,7 мг/с; Im = 1,25 А;  

Вr = 0,0220 Тл; 4 — Gm = 1,3 мг/с; Im = 1 А; Вr = 0,0230 Тл; 5 — Gm = 0,93 мг/с; Im = 2,25 А; Вr = 0,0191 Тл; 6 — Gm = 0,75 мг/с; 
Im = 1,8 А; Вr = 0,0134 Тл; 7 — Gm = 0,56 мг/с; Im = 1,35 А; Вr = 0,0125 Тл; 8 — Gm = 0,62 мг/с; Im = 1,5 А; Вr = 0,0130 Тл;  
9 — Gm = 1,12 мг/с; Im = 4 А; Вr = 0,0140 Тл; 10 — Gm = 1,12 мг/с; Im = 4 А; Вr = 0,0290 Тл; 11 — Gm = 0,84 мг/с; Im = 3 А;  

Вr = 0,0120 Тл; 12 — 2NmG  = 0,84 мг/с; Im = 3 А; Вr = 0,0109 Тл 

            
Рис. 6. Зависимости массового m (а) и токового i (б) КПД двигателя, работающего на ксеноне (1),  

аргоне (2) и азоте (3), от напряжения разряда Uр: 
1 — mG  = 1,3 мг/с; Im = 1 А; Вr = 0,0230 Тл; 2 — mG  = 1,23 мг/с; Im = 3 А; Вr = 0,0183 Тл; 3 — mG  = 1,12 мг/с; Im = 4 А;  

Вr = 0,0290 Тл 
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Выводы 

1. Энергетическая цена тяги ДАС при работе 
на азоте в 2,5 раза больше, чем на ксеноне, при 
этом не известен массовый состав ионов в пуч-
ке азота. 

2. При заданных среднем диаметре и ширине 
ускорительного канала и сопоставимых расхо-

дах РТ на азоте ток насыщения разряда дости-
гается при бóльших напряжениях, а среднее 
значение тока разряда в рабочем диапазоне 
напряжений в 2 раза больше, чем на ксеноне. 

3. При близких расходах РТ получены схожие 
зависимости токового КПД для всех газов, тогда 
как массовый КПД двигателя при работе на азо-
те в среднем в 2 раза меньше, чем на ксеноне. 
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