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В работе рассмотрены вопросы использования холловского двигателя на забортном воздухе 

для поддержания низколетящего космического аппарата на рабочей высоте орбиты. 

Предложена схема двигательной установки, включающая конфузор для захвата нейтральных 

частиц, воздушный канал и двигатель. Сформулированы физические и конструктивные 

ограничения, накладываемые на использование забортного газа в качестве рабочего вещества 

двигателя. Получены зависимости, позволяющие рассчитать основные проектные параметры 

двигательной установки, в том числе средний диаметр канала, степень сжатия конфузора, 

критическое напряжение разряда и т.д. Рассчитан диапазон высот, на которых возможно 

удержание при использовании доступных бортовых мощностях для типовых размеров 

космических аппаратов. 

Ключевые слова: холловский двигатель, низкая околоземная орбита, сопротивление воздуха, 

тяга, конфузор, поддержание орбиты 

 

Введение 

Низкоорбитальные космические аппараты (КА) составляют около 75 % от всех дей-

ствующих аппаратов. На сентябрь 2016 года на орбитах с периодом обращения менее 

127 минут находилось более 830 КА, принадлежащих 52 странам [1]. Это аппараты граж-

данского и военного назначения для дистанционного зондирования, слежения за погодой, 

связи и многих других целей.  

Длительное поддержание космического аппарата (КА) на низкой околоземной орби-

те (НОО) требует большого запаса рабочего вещества для двигательной установки (ДУ). 

Без регулярной работы двигателя космический аппарат будет терять высоту, вследствие 

его торможения в остаточной атмосфере Земли, пока не сгорит в плотных слоях атмосфе-

ры.  
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Кардинальным решением проблемы длительного поддержания КА на НОО является 

использование забортного воздуха в качестве рабочего вещества для электроракетного 

двигателя, корректирующего орбиту [2-6]. В таком случае можно отказаться от запаса ра-

бочего вещества на борту КА, а длительность поддержания аппарата на орбите будет оп-

ределяться ресурсом двигательной установки.  

В качестве двигателя для ДУ рассматриваются различные типы электростатических 

двигателей, в том числе двигатели Кауфмана, радиочастотные ионные двигатели, а также 

холловские двигатели [6].  

Забортный воздух является нетипичным рабочим веществом для холловского двига-

теля (традиционно используется инертный газ ксенон), а значит, параметры такого двига-

теля будут отличаться от характеристик существующих серийных моделей. Поэтому для 

проектирования двигательных установок на забортном воздухе необходимо для всего 

диапазона возможных высот определить базовые проектные характеристики, такие как 

средний диаметр, напряжение разряда и т.д. 

Схема двигательной установки 

Принципиальная схема двигательной установки на забортном воздухе представлена 

на рисунке 1. Воздух остаточной атмосферы набегает на конфузор 1, который должен 

обеспечивать эффективный захват частиц остаточной атмосферы, сжатие и подачу в дви-

гатель. Он может быть выполнен в форме цилиндра, конуса и т.д. [5]. В данной работе 

рассматривается конфузор в форме однополостного параболоида. Это обеспечивает пере-

отражение частиц при ударе о стенку в фокус параболы и дальнейшее их перемещение в 

воздушный канал 2, непосредственно соединенный с ускорительным каналом двигателя. 

Степень сжатия αК конфузора определяется отношением площади входного S0 и выходно-

го S1 сечений конфузора: 
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где D0 – диаметр входного сечения, D1 - диаметр выходного сечения. 

Воздушный канал двигательной установки обеспечивает торможение воздушного 

потока до скоростей, соответствующих тепловому движению частиц в приближении мак-

свелловского распределения. При этом температура газа Ta, К будет определяться темпе-

ратурой стенок канала и анода-газораспределителя 3, а скорость движения частиц в уско-

рительном канале двигателя будет равна: 

 

1

28 a
a

p

kT
V

m A

 
   
 

, (2) 

где mp=1,67·10
-27

 кг – масса протона, A=29 а.е.м. – средняя атомная масса воздуха, 

k=1,38·10
-23

 Дж/К – постоянная Больцмана.  
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Величина Ta будет зависеть от плотности потока частиц, геометрических параметров 

конфузора и воздушного канала, тепловых потоков из ускорительного канала, конфигура-

ции системы терморегулирования КА и других факторов. Для оценочных расчетов при-

мем температуру анода равной 600 К. 

 

Рисунок 1. Принципиальная схема двигательной установки на забортном воздухе: 1 – конфузор,  

2 – воздушный канал; 3 – анод; 4 – траектории движения частиц; 5 – магнитная система, 6 – ускорительный 

канал. 

 

Магнитная система двигателя 5 создает в ускорительном канале 6 радиальное маг-

нитное поле величиной B, Тл. Нейтральные частицы, поступающие из воздушного канала, 

ионизируются в канале 6 двигателя и ускоряются электрическим полем.  

Для проектирования КА с двигательной установкой на забортном воздухе необхо-

димо определить диапазон высот орбит, на которых возможно ее использование было бы 

эффективно. Для этого сформулируем ограничения, которые будут определяться конст-

руктивными возможностями КА и физическими особенностями двигателей холловского 

типа.  

Ограничение 1. Недостаток расхода через ускорительный канал. 

При малых потоках воздуха через двигатель концентрация нейтральных частиц в 

двигателе будет слишком мала для эффективной ионизации, что скажется на тяговых ха-

рактеристиках. Величина предельного значения потока определяется значением магнит-

ного поля и температурой нейтрального газа. В качестве критерия выберем вероятность P 

ионизации нейтральной частицы, прошедшей через анодный слой, равную 50 % [7, 8]. 

Ограничение 2. Избыток расхода через ускорительный канал. 

 Для работы двигателя требуется выполнение следующего условия [7]: 

 

 1e e e   , (3) 

где βe – параметр Холла для электронов, ωe – циклотронная частота для электронов, с
-1

, 

τe – время между столкновениями электрона, с. Величина τe обратно пропорциональна 
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концентрации нейтральных частиц. Увеличение концентрации нейтральных частиц при-

водит к снижению параметра βe. Минимальное значение параметра Холла βmin , необходи-

мого для эффективной работы двигателя по разным оценкам лежит в диапазоне от 50 до 

100 [7, 8, 9]. На параметр Холла так же, как и в первом случае, оказывают существенное 

влияние величина индукции магнитного поля и температура нейтрального газа. 

Ограничение 3. Возможности бортовой системы электропитания.  

Доступная электрическая мощность на борту КА определяется площадью солнечных 

батарей. На современном этапе развития мощность, вырабатываемая батареями, составля-

ет 120–160 Вт с каждого квадратного метра для кремниевых фотопреобразователей и 200–

300 Вт для арсенид-галлиевых. Поэтому для получения мощности в 1 кВт потребуется от 

4 до 7 м
2
 площади солнечных батарей, для 2 кВт – вдвое больше. Увеличение площади СБ 

приведет к увеличению силы сопротивления воздуха, действующей на аппарат. Необхо-

димая для создания тяги мощность будет определяться параметрами КА и высотой орби-

ты. 

Ограничение 4. Габариты космического аппарата.  

Габариты космического аппарата ограничены размерами головного обтекателя (ГО) 

ракеты-носителя (РН), который выводит аппарат на НОО. Наибольшим размером ГО из 

активно использующихся на сегодняшний день ракет-носителей российского производст-

ва обладает РН «Протон-М»: диаметр – 5,1 м, длина – 16,371 м [10]. ГО РН «Союз-2», 

предназначенной для выведения КА на НОО в разных модификациях имеет диаметр от 3,7 

до 4,1 м и длину от 7,7 до 11,4 м [11]. Таким образом, предельные габаритные размеры КА 

на НОО составляют 3-4 м в диаметре и 8-10 м по длине. Ограничение размеров повлияет 

на возможные степени сжатия, создаваемые в конфузоре, что лимитирует плотность пото-

ка нейтральных частиц из атмосферы в двигатель. 

Расчет параметров двигателя 

Основной задачей при оценке параметров двигателя является расчет параметров ио-

низации и столкновений для воздушной плазмы в скрещенных электрическом и магнит-

ном полях. Будем считать, что в разряде действует механизм диффузии электронов к ано-

ду за счет упругого рассеяния на нейтральных частицах плазмообразующего газа, а иони-

зация нейтральных частиц происходит электронным ударом из основного состояния.  

По данным [12–14] на высотах 150–250 км азот присутствует в основном в молеку-

лярном виде, а кислород – в атомарном. При этом их концентрации примерно равны (до 

высоты в 200 км преобладает азот, выше - кислород) и составляют от 10
15

 до 10
17 

м
-3

 в ука-

занном диапазоне высот. Концентрация молекулярного кислорода на порядок меньше, а 

наличием прочих компонентов, таких как гелий, атомарный азот, аргон, водород можно 

пренебречь (их концентрация варьируется в диапазоне от 10
11

 до 10
14

 м
-3

). Однако при 

сжатии и термализации в воздухозаборнике и воздушном канале велика вероятность объ-

единения атомарных частиц кислорода в молекулу О2. При этом концентрация кислорода 

будет падать и при полном превращении атомарного кислорода в молекулярный соотно-
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шение концентраций будет примерно соответствовать параметрам нормальной атмосфе-

ры. Поэтому для расчета примем долю кислорода aO2 в поступающей в двигатель смеси 

равной 1/3, а азота – aN2=2/3. 

В работах [15, 16] приведены значения сечений элементарных процессов при налете 

электрона на нейтральные частицы азота и кислорода. Их оценка показывает, что основ-

ным процессом в широком диапазоне энергий частиц является упругое рассеяние элек-

трона на молекулах азота и кислорода соответственно. Зависимости сечений ионизации 

(σiN2 и σiO2) и упругого рассеяния (σeaN2 и σeaO2) для электронных столкновений с молеку-

лами кислорода и азота по данным [15,16] приведены на рисунке 2.  

Частота упругих столкновений электронов υe с нейтральными частицами может быть 

найдена из выражения: 

     
2 2 2 2e a N eaN e e O eaO e e a ean a V V a V V n      , (4) 

где Ve – скорость электронов (м/с), Σea – объемная скорость упругих рассеяний электронов 

м
3
/с, na - концентрация нейтральных частиц, м

-3
. 

Аналогично, частота ионизации υi может быть определена как: 

     
2 2 2 2i a N iN e e O iO e e a in a V V a V V n      , (5) 

где Σi – объемная скорость ионизации, м
3
/с. 

 

Рис. 2. Сечения элементарных процессов в разряде на воздухе: а – сечение упругого рассеяния электрона на 

молекуле азота σeaN2; б – сечение упругого рассеяния электрона на молекуле кислорода σeaO2; в – сечение 

ионизации азота электронным ударом σiN2; г – сечение ионизации кислорода электронным ударом σiO2. 

 

В предположении максвелловского характера функции распределения электронов по 

энергиям в разряде объемные скорости рассеяния и ионизации являются функциями тем-

пературы электронов Te, эВ. В двигателях с анодным слоем принято оценивать температу-
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ру электронов как половину от энергии, приобретаемой электроном при прохождении 

разрядного напряжения. Таким образом, температуру электронов можно принимать рав-

ной 100-200 эВ. В этом диапазоне изменение объемных скоростей ионизации и упругого 

рассеяния не значительно (рис. 3).  

 

Рис. 3. Зависимости объемных скоростей упругого рассеяния (а) и ионизации (б) от температуры 

электронов. 

 

Вероятность ионизации P частицы при пролете через анодный слой определяется 

следующим образом [7]: 

 1 expi a

a i

j
P

j





 
    

 
, (6) 

где τa – время пролета нейтральной частицы сквозь анодный слой, с; τi – время, необходи-

мое для ионизации, с; ja – плотность потока нейтральных частиц в ускорительном канале, 

выраженная в токовых единицах, А/м
2
; ji – плотность потока ионов, А/м

2
.  

Поток нейтральных частиц, выраженный в токовых единицах, показывает, какой ток 

переносили бы нейтральные частицы, если бы каждая из них была однократно ионизова-

на. 

Время пролета нейтральной частицы сквозь анодный слой зависит от его толщины L 

и скорости частицы: 

 a

a

L

V
  . (7) 

Толщина слоя определяется выражением из [7]: 
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,  (8) 
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где me=9.1·10
-31

 кг и e=1,6·10
-19

 Кл – масса и заряд электрона, Rce – циклотронный радиус 

для электронов, м. Подставляя в выражение (7) соотношения (2) и (8) получаем: 

 

11 1

22 28 8e ea e a
a

i e p

m eT kT

eB m m A


 



    
            

 (9) 

Величина τi зависит от концентрации электронов ne, м
3
, и объемной скорости иони-

зации [7]: 

 
1

i

e in
 


. (10) 

Концентрация электронов из условия квазинейтральности c учетом (6) равна: 
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22i a a
e i
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 (11) 

Подставляя в выражение (6) зависимости (9), (10) и (11), получаем зависимость для 

плотности потока нейтрального газа в токовых единицах: 

 
2

1
2ln

1 a
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ea ip e

Te k BP
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, (12) 

Для установленного критерия P=0,5 находим минимальную плотность тока ней-

тральных частиц jamin: 

 
2

7

min

4ln 2
1,6 10a a

a
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T Te k B B
j

A Am m

  
   

 (13) 

Рассчитаем максимальную плотность потока jamax, при которой перестает выпол-

няться условие (3): 

min

max

a
e e

e a ea

eVeB

m j
   


 

Откуда: 
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 (14) 

В работе [6] было показано, что существует минимальное ускоряющее напряжение, 

при котором сила тяги превышает силу сопротивления воздуха:  

  
 

2

8

p f КА

T

m A C V h
U h

e 

 
  

 
, (15) 

0

KA

S

S
  , 

и соответствующая минимальная мощность, подводимая к двигателю: 
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2

0

8

f p Air КА

T Air

C m AS p h V h
N h

k T h
 . (16) 

где S0 – входная площадь конфузора, м
2
, SКА – площадь поперечного сечения КА, м

2
, ηT – 

тяговый КПД двигателя, Cf=2,8 – коэффициент формы, pAir(h) и TAir(h) – давление и темпе-

ратура воздуха на высоте орбиты h, VКА(h) – скорость КА на высоте орбиты h: 

  З
КА

З

GM
V h

R h



, 

где G=6,67·10
-11

 м
3
/кг·с – гравитационная постоянная, MЗ=6·10

24
 кг – масса Земли, 

RЗ=6,37·10
6
 м – радиус Земли. Соответствующая критическому напряжению сила тяги при 

этом равна: 

 
 2

( )
p

T T a k

U h m A
F h j S

e
 , (17) 

где Sk – площадь сечения ускорительного канала, м
2
. 

Основным проектным параметром для холловского двигателя является средний диа-

метр канала D, м. Площадь сечения ускорительного канала двигателя связана со средним 

диаметром и шириной канала соотношением: 

k kS Db . 

Ширина канала для случая двигателя с короткой зоной ускорения и металлическими 

стенками оказывает слабое влияние на эффективность ускорения. Она выбирается из ре-

сурсных и конструктивных соображений в диапазоне от 0,15 до 0,2 от среднего диаметра: 

 
2

kS D , (18) 

где δ – отношение ширины к среднему диаметру. Для различных высот орбиты потребует-

ся различная площадь сечение канала, определяемая необходимой плотностью потока 

нейтральных части. Тогда средний диаметр канала для заданной высоты орбиты может 

быть найден: 

  
   

 

  0

min

k Air КА

Air a

S h ep h V h S
D h

kT h j 
  . (19) 

Степень сжатия воздушного потока в конфузоре, необходимая на заданной высоте 

для создания необходимого потока частиц равна: 

   
    

2 2

0 0

1 1
К

D D
h

D h D h




   
          

. (20) 

При этом длина параболического воздухозаборника LВ может быть вычислена по 

формуле: 

 
 

    
 1

1
2 2

K

В K

D h h
L h h D h


   . 

Габаритные размеры конфузора ограничены размерами ГО и с учетом существую-

щих возможностей не могут превышать 3–3,5 м, а создание двигателя со средним диамет-
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ром канала меньше 40 мм связано с конструктивными и технологическими сложностями 

(размерами изоляторов, разъемов и т.д.).  С учетом указанных ограничений максимальные 

степени сжатия, которые могут быть конструктивно обеспечены, составляют около 100 ед.  

Результаты и обсуждения 

В таблицах 1 и 2 приведены характеристики холловских двигателей в случае уста-

новки конфузора диаметром 2,5 м и 1,5 м при поперечном сечении КА от 2,5 м
2
 и 1,5 м

2
 

соответственно. Для расчета давления и температуры забортного воздуха использовались 

данные ГОСТ 4401-81 [13]. Плотность потока в канале выбиралась из выполнения соот-

ношений (13) и (14), мощность рассчитывалась по соотношению (16), напряжение – (15), 

сила тяги – (17), а геометрические параметры двигателя из выражений (18) – (20).  

Таблица 1. Характеристики холловского двигателя при SКА=2,5 м
2
; D0 =2,5 м; ηT=0,4. 

Высота 

орбиты, 

км 

U, В FT, мН N, Вт ja , А/м
2
 D, мм bk, мм αK 

220 

180 

44 1926 

2680 

91 14 24 

225 38 1671 85 13 28 

230 34 1462 80 12 32 

235 30 1291 75 11 36 

240 26 1129 70 11 41 

245 23 1005 66 10 47 

250 20 885 62 9 53 

 

Таблица 2. Характеристики холловского двигателя при SКА=1,5 м
2
; D0 =1,5 м; ηT=0,45. 

Высота 

орбиты, 

км 

U, В FT, мН N, Вт ja , А/м
2
 D, мм bk, мм αK 

195 

150 

56 1911 

2010 

118 18 15 

200 48 1656 110 16 17 

205 41 1406 101 15 20 

210 36 1220 94 14 23 

215 31 1055 88 13 26 

220 27 913 82 12 31 

225 23 792 76 11 35 

230 20 693 71 11 40 

235 18 612 67 10 45 

240 16 535 63 9 52 

245 14 477 59 9 58 

250 12 420 56 8 66 
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Тяговый КПД зависит от многих факторов, для его оценки воспользуемся выраже-

нием: 

T i m p    

где ηi – КПД, учитывающий потери на ионизацию рабочего вещества, ηm – КПД, учиты-

вающий неэффективное использование рабочего вещества, ηp – КПД, учитывающий поте-

ри пучка на стенках ускорительного канала. КПД с учетом потерь на ионизацию опреде-

ляется выражением [8]: 

1
0,75...0,88

1
i

iC

U

  



, 

где Ci – цена ионизации, эВ/ион. Потери на стенках для одноступенчатой схемы можно 

оценить в 10 %, а коэффициенты использования рабочего вещества для воздуха лежат в 

диапазоне от 0,5 до 0,75. 

В итоге диапазон изменения тягового КПД можно оценить: 

   0,75..0,88 0,5..0,75 0,9 0,34...0,55T     . 

В таблицах представлены режимы работы, соответствующие мощностям менее 

2 кВт, что обусловлено ограничением возможного размера солнечных батарей. Такая 

мощность соответствует высотам свыше 200 км. Для высот более 300 км для достижения 

необходимых плотностей потока размеры конфузоров становятся больше допустимых. 

Заключение 

Показано, что использование холловского двигателя с анодным слоем на забортном 

воздухе возможно на высотах от 200 до 300 км. При этом требуемая потребляемая мощ-

ность двигательной установки будет составлять от 400 до 2000 Вт в указанном диапазоне 

высот при площадях поперечного сечения КА от 1 до 3 м
2
. Минимальные ускоряющие на-

пряжения для поддержания КА на заданной орбите составляют от 150 до 250 В. Харак-

терные значения диаметра канала двигателя лежат в диапазоне от 60 до 120 мм. Требуе-

мые степени сжатия в конфузоре составляют от 20 до 70 в зависимости от высоты орбиты. 

Для работы на более низких орбитах необходимо повышать тяговую эффективность 

создаваемых двигателей или использовать более совершенные источники электропитания, 

обеспечивающие высокие мощности.  

На орбитах, выше указанных, остаточная атмосфера сильно разряжена и размеры 

необходимого конфузора будут больше допустимых размеров ГО. Для превышения до-

пустимой высоты орбиты необходимо разрабатывать конфузоры, имеющие размеры, пре-

вышающие размеры головного обтекателя, например, раскрывающиеся конструкции. 

Для дальнейшего проектирования двигательной установки необходимо провести 

уточненные газодинамические и тепловые расчеты конфузора, воздушного канала и анод-

ного узла, а также провести экспериментальные исследования ионизационных и столкно-

вительных характеристик в воздушной плазме. 
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The paper considers the application of the Hall thruster using the ambient atmospheric air 

for orbital station keeping. This is a relevant direction at the up-to-date development stage of 

propulsion systems. Many teams of designers of electric rocket thrusters evaluate the application 

of different schemes of particle acceleration at the low-earth orbit. Such technical solution allows 

us to abandon the storage systems of the working agent on the spacecraft board. Thus, lifetime of 

such a system at the orbit wouldn`t be limited by fuel range. The paper suggests a scheme of the 

propulsion device with a parabolic confuser that provides a required compression ratio of the 

ambient air for correct operation. Formulates physical and structural restrictions on ambient air 

to be used as a working agent of the thruster. Pointes out that the altitudes from 200 to 300 km 

are the most promising for such propulsion devices. Shows that for operation at lower altitudes 

are required the higher capacities that are not provided by modern onboard power supply sys-

tems. For the orbit heightening the air intakes with significant compression rate are of necessity. 

The size of such air intakes would exceed nose fairing of exploited space launch systems. To 

perform further design calculations are shown dependencies that allow us to calculate an effec-

tive diameter of the thruster channel and a critical voltage to be desirable for thrust force excess 

over air resistance. The dependencies to calculate minimal and maximal fluxes of neutral parti-

cles of oxygen and nitrogen, that are necessary for normal thruster operation, are also shown. 

Calculation results of the propulsion system parameters for the spacecrafts with cross-sectional 

area within 1 - 3 m
2
 and inlet diameter of air intake within 1 - 3 m are demonstrated. The re-

search results have practical significance in design of advanced propulsion devices for low-

altitude spacecrafts.  
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