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Выполнены экспериментальные измерения ряда характеристик лабораторного образца 
электростатического ионного ускорителя (ЭИУ) с контактной ионизацией, предназначенного 
для электрических ракетных двигателей космических аппаратов. В крупногабаритной 
вакуумной камере (2,4 м3, 10-3 Па) в Военно-космической академии имени А.Ф. Можайского 
были обеспечены необходимые физико-технологические процессы, параметры и режимы 
работы ЭИУ и использованы соответствующие методы и средства измерений. Выполнен 
теоретический анализ, в том числе методом компьютерного моделирования, особенностей 
конструкции ЭИУ, а также физических процессов и рабочих параметров. Установлено, 
что реализованные и тестируемые методы измерений, технологии и ионно-физические 
характеристики лабораторного образца ЭИУ соответствуют задачам разработки перспективных 
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AN ELECTRICALLY POWERED ION ACCELERATOR 
WITH CONTACT IONIZATION FOR PERSPECTIVE 

ELECTRICALLY POWERED THRUSTERS
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A number of characteristics of ionic and ion-plasma accelerators laboratory samples designed 
for electrically powered spacecraft propulsion have experimentally been studied. A large-sized vac-
uum chamber (2.4 m3, 10–3 Pa) made at the Military Space Academy named after A.F. Mozhaysky 
provided the necessary physical and technological processes, methods and means of measurement, 
parameters and operation modes of the ionic accelerators with contact ionization. The samples’ de-
sign features, physical processes and operating parameters were theoretically analyzed, including 
the use of computer simulation. The implemented and tested measuring methods, technologies and 
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Введение

Ускоренные потоки ионов в вакууме ши-
роко используются в физических исследова-
ниях, медицине, технологиях производства 
материалов и микроэлектроники, а также в 
электрических ракетных двигателях (ЭРД) 
космических летательных аппаратов [1 – 13]. 
В мировой науке признана необходимость 
систематизированного изложения физи-
ческих проблем ЭРД [2 – 6, 14 – 17]. Недо-
статочные теоретические фундаментальные 
положения сдерживают совершенствование 
имеющихся и создание новых ЭРД. Актуаль-
ной задачей является разработка ЭРД ново-
го поколения, в которых должны сочетаться 
альтернативные виды рабочего тела (РТ), 
эффективные конструктивные и эксплуа-
тационные решения, высокая надежность, 
увеличенный срок службы, относительная 
простота и невысокая стоимость.

Типовые ЭРД представляют собой вакуум-
ные электронно-механические устройства, в 
которых электромагнитная энергия преобра-
зуется в механическую энергию реактивного 
движения. Для создания механического им-
пульса движения используют рабочий цикл, 
включающий преобразование РТ в ионизо-
ванную парогазовую фазу, ускорение ионов 
с помощью электрической энергии с после-
дующей нейтрализацией заряда ускоренных 
частиц и свободным расширением факела 
нейтрализованного вещества в космическое 
пространство. Основным условием дости-
жения требуемой тяги является увеличение 
механического импульса массы РТ за счет 
повышения его массового расхода или ско-
рости истечения. 

Снижение расхода массы РТ в ЭРД прин-
ципиально основано на достижении высо-
кой скорости реактивного факела от 50 до 
100 км/с. При этом ЭРД имеют КПД от 50 %  
и выше, тогда как КПД химических двига-
телей составляет не более 35 %. Масса РТ на 
борту КА с ЭРД составляет 5 – 15 % началь-
ной массы и до 70% и выше – для ракеты с 
химическим двигателем. Важнейшим отли-
чительным преимуществом ЭРД является 
возможность его многократного управляе-
мого включения в работу (106 раз и более) и 
большой срок службы (10 тыс. ч и более). 

Современные ЭРД в основном представ-
лены группой электростатических двигате-
лей, в том числе ионных двигателей (ИД) с 
сеточными перфорированными электро-
дами, а также плазменных двигателей с эф-
фектом Холла, включающих стационарные 
плазменные двигатели (СПД), двигатели с 
анодным слоем (ДАС), торцевые холловские 
двигатели (ТХД) и многоступенчатые хол-
ловские двигатели [1 – 17]. 

Сеточные ИД имеют наиболее высокую 
эффективность (КПД составляет от 60 до 80 %  
и выше), большой удельный импульс от 2000 
до 10000 с (определяется как скорость истече-
ния РТ в окружающее пространство, делен-
ная на ускорение свободного падения у по-
верхности Земли, приблизительно 9,8 м/с2)  
при разности напряжений на сетках до 10 кВ 
и выше. Такие двигатели экономно расходу-
ют топливо и имеют большое время жизни 
(от 10 до 12 лет эксплуатации в космическом 
полете). 

Холловские двигатели конструктивно 
проще ионных сеточных и требуют меньшее 

ion-physical laboratory samples’ characteristics were found to correspond to the tasks of developing 
the promising electrically powered spacecraft propulsion.

Keywords: vacuum chamber, experimental studies, computer simulation, ionization, ion beam, ion 
accelerator, electrically powered spacecraft propulsion

Citation: Tsybin O.Yu., Makarov S.B., Dyubo D.B., Kuleshov Yu.V., Goncharov P.S., Martynov 
V.V., Shunevich N.A., An electrically powered ion accelerator with contact ionization for perspec-
tive electrically powered thrusters, St. Petersburg Polytechnical State University Journal. Physics and 
Mathematics. 13 (2) (2020) 99–115. DOI: 10.18721/JPM.13208

This is an open access article under the CC BY-NC 4.0 license (https://creativecommons.org/
licenses/by-nc/4.0/)



101

Физическая электроника

количество источников электропитания. 
В отличие от сеточных, в них использует-
ся магнитное поле для создания дрейфо-
вого движения электронов в направлении 
вектора      , т.е. в направлении, попереч-
ном векторам магнитного и электрического 
полей. Такое движение заряженных частиц 
в вакууме можно отнести не к эффекту Хол-
ла (классический эффект Холла заключает-
ся в возникновении разности потенциалов 
в полупроводнике, помещенном в магнит-
ное поле), а к известному с конца XIX века 
фильтру Вина с дрейфом электронов в скре-
щенных полях в вакууме. Принципы филь-
тра Вина были использованы впервые Дж. 
Томсоном в масс-анализаторах в начале ХХ 
века. В отечественной литературе и практи-
ке иногда обоснованно принято называть 
СПД по имени А.И. Морозова, доказавше-
го реальность получения пространствен-
но-распределенного электростатического 
поля в плазме, что и лежит в основе функ-
ционирования СПД [2, 3].

В мировой практике за данными двига-
телями закрепилось название – двигатели 
с эффектом Холла или холловские двигате-
ли. Эти ЭРД обеспечивают наиболее прак-
тически значимые и надежные параметры 
эксплуатации, создают несколько меньший 
импульс, чем ионные сеточные, но большую 
силу тяги при одинаковой потребляемой 
электрической мощности. Типовые параме-
тры холловских двигателей (производство 
ОКБ «Факел», г. Калининград, Россия) в 
разных конфигурациях находятся в пределах 
энергетической цены тяги от 13 до 19 Вт/мН, 
при потреблении электрической мощности 
от 200 Вт до 2,5 кВт. При этом удельный им-
пульс составляет от 1600 до 2500 с. Для срав-
нения в таблице приведены основные харак-
теристики таких двигателей отечественного 
производства.

Холловским двигателем на ксеноне СПД-
50 оснащены космические аппараты «Мете-
ор», «Космос-1066», «Канопус-В», «БКА» и 
ряд других.

Добавим еще информацию для сравне-
ния: отношение значений силы тяги к мощ-

E B
→ →

×

ности электромагнитной волны в проектах 
«Солнечный парус», «Лазерный двигатель» 
или «Фотонный двигатель» составляет 3,33 и 
6,67 мкН/кВт при падении прямого солнеч-
ного излучения или отраженного, соответ-
ственно.

В соответствии с фундаментальными за-
конами физики, реактивное движение может 
быть реализовано в устройстве с излучением 
электромагнитного поля (ЭМП). При из-
лучении ЭМП реактивная сила производит 
механическое давление на антенну, что было 
предсказано в 1873 году Дж. Максвеллом и 
экспериментально доказано П.Н. Лебедевым 
в 1899 году, а также подтверждено теоретиче-
ски на основе уравнений Максвелла в рамках 
классической электродинамики для процес-
сов на границе проводника. 

При этом максимальное давление ЭМП 
на антенну приблизительно определяется из 
соотношения F

EMF
 ≈ 2·W/V

g
 , где W, Вт – мощ-

ность излучения, свободно распространяю-
щегося в пространство; V

g
 , м/с – групповая 

скорость волны (которая имеет значение, 
близкое к скорости света); коэффициент 2 
появляется, когда падающая волна отража-
ется и излучается в обратном направлении. 

Для производства заметных значений 
ускорения силой примерно 1 Н требуется 
большая мощность волны – около 150 МВт. 

Обычно в конструкции ЭРД наиболее 
сложным и критически значимым элемен-
том считается ионизатор РТ [2, 3, 11 – 13, 16, 
18]. Способ и характеристики ионизации РТ 
существенно определяют достижение требу-
емых механических параметров. Ионизатор 
должен обеспечивать по возможности более 
полную ионизацию РТ с тем, чтобы число 
нейтральных частиц, попадающих в ускоря-
ющий промежуток, не превышало 10 – 20 % 
от общего количества частиц, выходящих из 
ионизатора. Заряды и массы всех ионов, как 
правило, должны быть одинаковыми, а чис-
ло посторонних примесей минимальным. 
При этом необходимо обеспечить однород-
ность процессов в камере объемной иони-
зации. Кроме того, энергия, потребляемая 
ионизатором, и его масса должны быть ми-
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										           Таблица 1
Основные рабочие параметры холловских двигателей

Параметр Единица 
измерения

Значение
СПД-50 СПД-70 СПД-РРТ

Тяга мН 14,3 40 80
Удельный импульс с 860 1450 1600

КПД % 26 44 48
Мощность Вт 220 650 1350

нимальными. Плотность тока на выходе из 
ионизатора должна соответствовать задан-
ным режимам ионного ускорителя и двига-
теля в целом.

Основной способ ионизации в СПД и в 
сеточных ИД состоит в объемной ионизации 
электронами. Конструкция объемного иони-
затора должна удовлетворять определенному 
комплексу требований. В частности, для газа 
частиц РТ, имеющих сечение ионизации σ 
и концентрацию n, размер L камеры иони-
зации должен превышать ионизационную 
длину λ пробега электрона в газе (λ = 1/σn), 
т. е. L > λ.

Указанные условия должны сочетаться с 
большим жизненным ресурсом (порядка 10 
тыс. ч), в течение которого необходимо обе-
спечивать безотказные управляемые вклю-
чения в работу и стабильную ионизацию. 
Кроме ионизации электронами, способы 
объемной ионизации в СПД, ИД и опытных 
моделях двигателей включают разрядную, 
плазменную, лазерную, высокочастотную 
ионизацию и др. [2, 3, 14 – 16].

Высокую плотность силы тяги на локаль-
ных участках поверхности обеспечивает по-
левая ионизация с сильным локальным элек-
трическим полем вблизи острийных элемен-
тов, например, с РТ в виде жидкого металла: 
ртуть, магний, индий, цезий, цинк, галлий и 
др., а также электрораспылительные капил-
лярные, в которых частицы РТ находятся в 
коллоидном растворе. Полевые ионизаторы 
при использовании многоострийной поверх-
ности в ИД создают тягу около 10 мН при по-
треблении электрической мощности около 
300 Вт. Коллоидные двигатели обеспечивают 

импульс 2500 с, тягу силой 100 мкН, с энерге-
тической ценой приблизительно 40 мН/кВт. 
У коллоидного двигателя объем камеры ио-
низации составляет 0,3 дм3, а КПД достигает 
50 %. Однако, в силу высокой концентрации 
энергии, разрушающей микроскопические 
участки поверхности, такие конструкции 
не могут конкурировать с объемными элек-
тронными ионизаторами, особенно в части 
долговечности.

Можно сделать вывод о том, что в извест-
ных ЭРД широко используют самые много-
образные способы ионизации, в том числе 
ионизацию и ускоренное движение заря-
женных частиц, получаемых из сжатых газов 
(азот, аргон, ксенон, криптон и т. п.), жидких 
металлов, а также коллоидных растворов ор-
ганических веществ. Считается, что хорошие 
перспективы могут иметь испаряемые твер-
дые вещества, например йод, тефлон и т. п. 
Несмотря на большой объем выполненных 
исследований, широкий перечень материа-
лов РТ относится в основном к апробациям в 
лабораторных установках. В ЭРД, применяе-
мых на космических аппаратах, в основном 
используется ксенон, что обусловлено рядом 
его преимуществ: химическая инертность, 
достаточно большие значения атомной мас-
сы и сечения ионизации, приемлемая энер-
гия ионизации. Тем не менее, в связи с вы-
сокой стоимостью и ограничением ресурса, 
актуальна замена ксенона альтернативными 
РТ. Для альтернативного РТ необходима раз-
работка соответствующей новой конструк-
ции ЭРД.

В этой связи привлекает внимание по-
верхностная, или контактная ионизация, 
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распределенная по поверхности твердого 
тела [17 – 23]. Контактные источники с по-
верхностным ионизатором в виде пористой 
вольфрамовой пластины, сквозь которую 
пропускали пары цезия, были испытаны в 
электростатических ИД [2 – 6]. Однако этот 
опыт, по понятным теперь причинам, не был 
достаточно успешным, и работа не получила 
конструктивного продолжения.

В настоящее время, в связи с развитием 
теории и технологии пористых материалов, 
новый этап исследований поверхностной 
ионизации выглядит более обоснованным. 
В пористом материале вероятность туннели-
рования электронов и поверхностной иони-
зации может быть увеличена за счет новых 
материалов и технологий, нестационарных 
процессов, повышения энергии нейтраль-
ных частиц и электронов в веществе, а так-
же неоднородности поверхности [12, 13, 16 
– 23]. 

Для реализации новой разработки требу-
ется большой объем экспериментальных ис-
следований, проводимых в наземных лабора-
ториях. Важное место в таких исследованиях 
должны занимать поверхностная ионизация 
в сочетании с реализацией и диагностикой 
комплекса ионно-плазменных процессов. 

Наземные испытания образцов ЭРД кос-
мических аппаратов в процессе их разработ-
ки осуществляются в вакуумных установках 
большого объема с высокой скоростью от-
качки. К ним относится установка ВУ-М с ва-
куумным объемом 2,4 м3 и давлением 10–3 Па,  
созданная в Военно-космической академии 
(ВКА) имени А.Ф. Можайского [24, 25].

С использованием данной установки про-
веден цикл совместных исследований рабо-
чей группой из сотрудников двух организа-
ций: ВКА имени А.Ф. Можайского и СПбПУ 
Петра Великого. Выполнены измерения ха-
рактеристик и проведен теоретический ана-
лиз, в том числе методом компьютерного 
моделирования, физических процессов, а 
также рабочих параметров лабораторного об-
разца ЭИУ с контактной ионизацией (далее 
в тексте – лабораторного образца) для элек-
трических ракетных двигателей космических 

аппаратов. В вакуумной камере были обеспе-
чены необходимые физико-технологические 
процессы, параметры и режимы работы ЭИУ 
и использованы соответствующие методы и 
средства измерений. Определено, что реа-
лизованные и тестируемые ионно-физиче-
ские характеристики лабораторного образца 
соответствуют задачам разработки перспек-
тивных электрических ракетных двигателей. 
В данной статье рассматривается основные 
методики проведения исследования лабора-
торного образца, его этапы, полученные ха-
рактеристики и результаты.

Методы исследования и аппаратура

Характеристика лабораторного образца. 
Требуемые параметры лабораторного образ-
ца для тестирования были получены методом 
компьютерного моделирования, преимуще-
ственно с использованием пакета Computer 
Simulation Technology (CST) [26 – 30]. Ука-
занный подход позволил получить размеры 
и форму электродов, а также вольтамперные 
характеристики (ВАХ) потока заряженных ча-
стиц в цепи инжектора и распределения ско-
рости частиц и электрического поля по коор-
динатам в объеме ускорителя. Дополнительно 
применялись новые физические и техноло-
гические решения, а также ионно-механиче-
ский алгоритм, с помощью которого вычисля-
ли силу тяги в различных сечениях ускорителя 
при варьировании рабочих режимов [31 – 35]. 
Измерялись значения следующих параметров 
лабораторного образца:

электрическое напряжение ускорения ио-
нов, 

дрейфовый ионный ток ускорителя, 
коэффициент ионизации инжектируемо-

го парогазового потока, 
коэффициент нейтрализации ускоренно-

го ионного потока, 
сила давления факела. 
На основе полученных значений вычисля-

лись основные эксплуатационные параметры 
разрабатываемого лабораторного образца. 

Блок-схема лабораторного образца в ви-
де одноступенчатого линейного ускорителя 



Научно-технические ведомости СПбГПУ. Физико-математические науки. 13 (2) 2020

104

Рис. 1. Блок-схема лабораторного образца
и электрическая схема измерений (при получении катионов):

1 – газовый поток РТ; 2 – ионизатор; 3, 6 – электроды-формирователи электрического поля;  
4 – ускорительный зазор; 5 – дрейфовый ток ионов в ускорительном зазоре; 7 – нейтрализатор;  

8 – факел нейтральных частиц; 9 – измеритель импульса факела; 10 – источник ЭДС

Рис. 2. Схематическое изображение лабораторного образца с траекториями ионов  
в ускорительном зазоре, полученного в результате компьютерного CST-моделирования  

(область расчета выделена прямоугольником):
1 – электрод с ионизатором, 2 – ионно-плазменный поток,  

3 – электрод-формирователь электрического поля; цветовая шкала отражает энергетический спектр плазмы

прямого действия и электрическая схема из-
мерений представлены на рис. 1. Принцип 
работы лабораторного образца для случая 
получения в ионизаторе катионов следую-
щий. Рабочее тело 1 подается в ионизатор 
2. В ионизаторе РТ ионизируется, и катио-
ны инжектируются в ускорительный зазор 4 
между электродами-формирователями элек-
трического поля 3 и 6. В нем формируется 
дрейфовый ток 5 ускоряемых катионов. Ка-
тионы притягиваются кулоновской силой к 
электроду-формирователю электрического 
поля 6, находящемуся под отрицательным 
потенциалом. За счет этого создаются уско-
рение катионов и сила тяги. Ускоренные 
катионы нейтрализуются в нейтрализаторе 
7, после чего силу тяги больше не создают, 

и расширяются в вакуумный объем в виде 
факела 8. Электрическая энергия источника 
10 вкладывается в ионный поток в зазоре 4, 
и затем в виде кинетической энергии потока 
нейтральных частиц уносится факелом. Для 
измерения импульса нейтральных частиц в 
факеле используется измеритель 9.

На рис. 3 показан лабораторный образец, 
соответствующий схеме на рис. 2.

Конструкция лабораторного образца 
основана на поверхностной, или контакт-
ной ионизации в модуле инжекции потока 
ионов в ускорительную секцию. Иониза-
ция с образованием положительно или от-
рицательно заряженных частиц происхо-
дит за счет туннелирования электрона от 
нейтральной частицы к поверхности или 
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Рис. 3. Фотография тестируемого лабораторного образца (см. рис. 2): 
1 – электрод с ионизатором,  

2 – ионно-плазменный поток, 3 – электрод-формирователь электрического поля

в обратном направлении. В лабораторном 
образце использован структурированный 
микропористый газовый распределитель- 
ионизатор с плоской электропроводящей 
пластиной (поз. 1 на рис. 3), изготовленный 
в соответствии с описанием, представлен-
ным в работе [23]. Кроме эффективной гене-
рации ионного потока и плазмы, такая фор-
ма пространственно-развитой поверхности 
ионизатора позволила реализовать фокуси-
ровку ионного потока в электростатическом 
поле ускорителя. Электроды 1 и 3 (см. рис. 3)  
изготовлены из меди. Диаметр газового рас-
пределителя-ионизатора составлял 25 мм, 
межэлектродный зазор между указанными 
электродами устанавливали в пределах от 2 
до 20 мм.

Измеряемые значения параметров лабо-
раторного образца сравнивали с полученны-
ми результатами компьютерного моделиро-
вания, а также с известными типовыми зна-
чениями параметров современных ЭРД. 

Исследовательская вакуумная установ-
ка. При испытаниях лабораторного образца 
в крупногабаритной исследовательской ва-
куумной установке ВУ-М были обеспечены 
необходимые параметры процессов и режи-
мов работы, технических средств и техноло-
гий [22 – 23]. 

При проведении испытаний измеряли па-
раметры ионных и ионно-плазменных про-
цессов, в том числе значения следующих ве-
личин: 

электрическое напряжение на электродах; 
электрические токи в цепях электродов;
массовый расход РТ, поступающего в ио-

низатор;
характеристики излучений в видимом ди-

апазоне;
механическая сила тяги, создаваемой фа-

келом частиц.
Измерения выполнялись при подаче на 

лабораторный образец непрерывного или 
импульсного высоковольтного напряжения. 
Измеряемые значения параметров лабора-
торного образца сравнивали как с теоретиче-
скими, так и с типовыми значениями извест-
ных параметров существующих и разрабаты-
ваемых ионных двигателей.

Лабораторной образец устанавливали в 
приборный отсек, подключенный к вакуум-
ной камере ВУ-М объемом 2,4 м3 через ши-
берный затвор (рис. 4).

Приборный отсек представляет собой ме-
таллическую конструкцию в форме цилин-
дра с объемом около 0,03 м3. Между фланцем 
и цилиндрическим корпусом установлен ши-
берный затвор. Такое техническое решение 
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Рис. 4. Фотография основной вакуумной камеры ВУ-М (1) с приборным отсеком (2)

позволяет осуществлять оперативный доступ 
к лабораторному образцу. При этом в вакуум-
ной камере сохраняется вакуум. Приборный 
отсек оснащен двумя прозрачными окнами 
для регистрации оптического излучения, и 
торцевым фланцем для крепления лабора-
торного образца, высоковольтных вводов 
и штуцера для подачи РТ. Измерение силы 
тяги, создаваемой факелом, осуществляется 
с помощью баллистического маятника, уста-
новленного в приборном отсеке.

Схема вакуумной установки ВУ-М пред-
ставлена на рис. 5. При испытаниях установ-
ка обеспечивает требуемое вакуумное разре-
жение в камере, а также в приборном отсеке 
при подаче РТ. 

В состав вакуумной установки ВУ-М входят:
два паромасляных бустерных насоса 

НВБМ-5;
паромасляный диффузионный насос 

НВДМ-400;
турбомолекулярный насос ТМН-500;
система трубопроводов с запорными вен-

тилями и затворами;
манометрические преобразователи кон-

троля вакуума; 
форвакуумная система, включающая ме-

ханические насосы, систему трубопроводов с 
запорными вентилями и затворами, а также 

манометрические преобразователи контроля 
вакуума;

контрольно-измерительная аппаратура.
Параметры вакуумной установки ВУ-М:
давление остаточных газов (без напуска 

рабочего газа) – не выше 10–3 Па;
давление при напуске РТ – не выше 10–2 

Па; 
время откачки от атмосферного давления 

воздуха до уровня давления остаточных газов 
ниже 10–3 Па – не более 4 ч.

Входящие в состав установки ВУ-М вы-
соковакуумные насосы обеспечивают об-
щую производительность около 18 м3/с при 
давлении 10-1 Па, что позволяет при подаче 
РТ в лабораторный образец обеспечивать 
остаточное давление в вакуумной камере, 
необходимое для свободного пролета иона-
ми ускорительного зазора. 

Измерение и регулирование массового 
расхода подаваемого РТ осуществлялось с 
помощью ротаметра РС-3А. Значения мас-
совых расходов различных РТ, используемых 
в экспериментах (сжатый воздух, гелий, ар-
гон и др.), устанавливали в диапазоне 0,5 – 15 
мг/с. Верхний предел измерения для воздуха 
составлял 0,06 м3/ч, погрешность измерения 
– не более ±4,0 % от этого значения.

Градуировку ротаметра осуществляли по 
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, м3/ч, – расход воздуха при градуи-
ровке; ρ

a.gr
, кг/м3, – плотность воздуха при 

градуировке; ρ
wm

, кг/м3, – плотность РТ при 
напуске в вакуумную камеру.

Массовый расход рабочего тела ṁ на входе 
в ионизатор определяли из соотношения:

В процессе экспериментальных иссле-
дований измеряли одновременно массовый 
расход РТ и ионный ток в цепи инжектора в 
ускорительном зазоре, что позволяло опре-
делять коэффициент ионизации атомов РТ в 
потоке газа с помощью соотношения

Ki (ṁ, I) = [(eṁ/μI) – 1]–1

где ṁ, мг/с, – массовый расход; I, А, – ион-
ный ток; µ, мг, – масса иона; e, Кл, – заряд 
электрона.

Коэффициент ионизации зависит от гео-
метрических и физических параметров лабо-
раторного образца. 

Приближенная оценка значения механи-
ческой силы тяги основана на формальном 
учете механического импульса факела:

(2). . .wm wm wm a gr a gr wmm m Q Q
⋅ ⋅

= = ρ = ρ ρ. .

(3)

( ) 2 ,d
T

UdmF z d v I
dt q

µ
= = = 

. .

где U
d
, В, – напряжение; q, Кл, – заряд иона; 

v, м/c, – скорость ионов на выходе из зазора, 
d, мм, – ширина зазора.

В этом выражении не учитываются упру-
гие взаимодействия ионов с нейтралами, ре-
зонансная перезарядка, радиационные поте-
ри и рассеяние ионов в ускорительном моду-
ле, поэтому данная формула использовалась 
только для первичной грубой оценки. 

Мощность источника питания неподвиж-
ного лабораторного образца преобразуется в 

мощность дрейфового движения ионов в за-
зоре, тепловые и радиационные потери. Ме-
ханические свойства неподвижного лабора-
торного образца на стенде по потребляемой 
мощности источника питания соответствуют 
режиму холостого хода, в котором энергия 
движения устройства равна нулю.

Результаты измерений  
и их обсуждение

При подаче постоянного напряжения от 0 
до 5 кВ на электроды лабораторного образца 
при нулевом потоке РТ, разрядные явления 
(пробои) отсутствовали, измеряемые токи в 
цепях ускорительного модуля были близки к 
нулевым значениям.

При подаче напряжения и РТ запуск 
лабораторного образца в рабочий режим 
происходил практически безынерционно. 
Измеряемый ток в цепи электрода (поз. 3 
на рис. 1) достигал максимальных значе-
ний до 1 А в зависимости от типа РТ, зна-
чений напряжения (до 5 кВ) и массового 
расхода. Для различных РТ порог вклю-
чения (среднее значение напряженности 
электрического поля в ускорительном за-
зоре) составлял приблизительно от 250 до 
500 В/см. Одновременно наблюдалось яр-
кое свечение сфокусированного потока, 
обусловленное, как обычно в подобных 
устройствах, зарядовой и энергетической 
релаксацией ионов в потоке. Свечение бы-
ло равномерно распределенным по поверх-
ности плоской микроструктурированной 
пластины, стабильным и неизменным в те-
чение времени непрерывного испытания.  
В частности, видимое излучение из ускори-
тельного зазора лабораторного образца (см. 
рис. 3) получено при напуске осушенного 
воздуха в режиме генерации отрицательных 
ионов. Подобные результаты получены так-
же для других РТ.

Типовые экспериментальные и их экс-
траполирующие характеристики в виде 
зависимостей ионного тока в цепи элект-
рода с ионизатором от приложенного по-
стоянного напряжения при разных зна-
чениях массового расхода РТ, а также за-

атмосферному воздуху; для измерения расхо-
дов РТ производили перерасчет по формуле
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Рис. 5. Схема вакуумной установки ВУ-М:
1, 5, 15, 18, 21, 25, 27, 29, 40, 42, 44 – термопарные манометрические преобразователи типа ПМТ-2;  

2, 6, 17, 20, 23, 34 – ионизационные манометрические преобразователи типа ПМИ-2;  
3, 30 – электрические вводы; 7, 33 – натекатели; 4, 8 – 11, 16, 19, 22, 24, 26, 32, 35, 39, 41, 43 – клапаны;  

12 – высоковакуумные паромасляные бустерные насосы НВБМ-5;  
13 – высоковакуумный турбомолекулярный насос ТМН-500;  

14 – высоковакуумный паромасляный диффузионный насос НВДМ-400;  
28 – форвакуумные насосы с масляным уплотнением ВН-6Г; 31 – приборный отсек;  

35 – вакуумная камера ВК-М; 36 – форвакуумный насос с масляным уплотнением ВН-461М;  
37 – форвакуумный насос с масляным уплотнением ВН-6Гм; 38 – форва-

куумный насос с масляным уплотнением ВН-7

Рис. 6. Типовые экспериментальные вольтамперные характеристики  
(точки) потока отрицательных ионов в цепи инжектора и их экстраполирующие кривые (линии)  

для разных РТ и значениях их массового расхода ṁ:
1 – воздух, ṁ = 8 мг/с; 2 – 4 – элегаз SF

6
, ṁ = 3, 6 и 9 мг/с соответственно. Приведены для условий d = 16 мм, 

 h = 4 мм (1 – 4); 5 – теоретическая кривая, полученная методом CST-моделирования для условий,  
соответствующих зависимости 4. Экстраполирующие степенные зависимости сведены в табл. 2.
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висимости коэффициента ионизации от 
массового расхода РТ представлены на рис. 6  
и 7. Данные получены для двух расстояний 
между электродами d и двух значений тол-
щины микропористой пластины h. Для срав-
нения с экспериментальными данными на 
рис. 6 приведена кривая 5 – теоретическая 
зависимость, полученная методом CST-мо-
делирования для условий, соответствующих 
экспериментальной зависимости 4. Экстра-
полирующие степенные зависимости сведе-
ны в табл. 2.

Согласно виду экстраполирующих сте-
пенных зависимостей, теоретическая вольт- 
амперная характеристика 5 на рис. 6 ком-
пьютерной модели (см. рис. 2) соответствует 
кинетической ионной модели, соответствую-
щей закону «степени 3/2» Чайльда – Ленгмю-
ра. Экспериментальные кривые, полученные 
в широком диапазоне режимов, однако, име-
ли существенные различия и особенности в 
отношении возрастания тока. Это указывает 
на влияние ионно-плазменных явлений, в 
том числе сильных радиационных эффектов, 
столкновений, нейтрализацию и резонансную 
перезарядку частиц. Наряду с этим, процессы 
в целом имели квазистационарный характер и 
не сопровождались неконтролируемыми раз-
рядными явлениями. Типовые зависимости 
коэффициента ионизации от массового рас-
хода РТ (рис. 7), вычисленные на основании 
экспериментальных кривых по формуле (3), 
соответствуют приблизительно линейному 
нарастанию эффектов плазмообразования в 

широком диапазоне параметров.

Заключение

Таким образом, в вакуумной установке 
ВУ-М были обеспечены необходимые фи-
зико-технологические процессы, параметры 
и режимы работы лабораторного образца и 
использованы соответствующие методы и 
средства измерений, а также выполнены ва-
куумные условия при подаче различных РТ 
(воздух, гелий, аргон и др.) при массовых 
расходах в диапазоне от 0,5 до 15 мг/с. 

Измерения и анализ характеристик лабо-
раторного образца подтвердили, что значе-
ния расчетных и экспериментальных ион-
но-физических характеристик испытанного 
лабораторного образца удовлетворяют тре-
бованиям, предъявляемым к существующим 
и перспективным ЭРД. Для испытанного ла-
бораторного образца характерны следующие 
свойства: 

усиленная поверхностная ионизация;
ионный и ионно-плазменный биполяр-

ные режимы;
равномерное распределение излучения и 

температуры по развитой поверхности ин-
жектора;

практически безынерционный запуск 
ионной инжекции.

При этом установлена возможность при-
менения различных РТ, альтернативных ксе-
нону.

Установлено, что реализованные и тести-
руемые ионно-физические характеристики 

				    			       Таблица 2
Экстраполирующие функции  

для вольтамперных характеристик на рис. 6

Номер кривой Зависимость I(U)
1 I1 = 0,3244U 2,8949

2 I2 = 0,0004U 6,7266

3 I3 = 0,1466U 4,2848

4 I4 = 25,178U 1,5000

П р и м е ч а н и е. Приведенные функции  

относятся исключительно к данным на рис. 6
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Рис. 7. Типовые зависимости коэффициента ионизации от массового расхода РТ  
(см. формулу (3)) для двух значений приложенного напряжения  

U, кВ: 2,5 (1) и 3,0 (2);
 РТ – элегаз SF

6
, d = 12 мм, h = 3 мм
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