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ИСПОЛЬЗОВАНИЕ РАЗРЕЖЕННЫХ ГАЗОВ АТМОСФЕРЫ ЗЕМЛИ 
В КАЧЕСТВЕ РАБОЧЕГО ТЕЛА ДЛЯ ЭЛЕКТРОРАКЕТНОЙ 

ДВИГАТЕЛЬНОЙ УСТАНОВКИ 
 

Д. А. Бондаренко 

Работа посвящена актуальному вопросу создания низкоорбитальных космических аппаратов, использующих разреженные 
газы атмосферы Земли в качестве рабочего тела. Использование электроракетных двигательных установок предполага-
ет наличие рабочего тела на борту космического аппарата, подаваемого в двигатель для создания тяги, в связи с чем мас-
са системы хранения и подачи рабочего тела составляет значительную часть от общей массы космического аппарата,      
а ограничение запасаемого на борту космического аппарата рабочего тела уменьшает срок его активного существования. 
В связи с этим становится актуальным вопрос об определении параметров набегающего потока разреженных атмосфер-
ных газов Земли для применения в качестве рабочего тела. Представлен расчет характеристик электроракетных двига-
тельных установок с использованием набегающего потока разреженных атмосферных газов Земли на орбите 160 – 200 км 
в качестве рабочего тела в целях использования его в составе низкоорбитального космического аппарата. 
Ключевые cлова: электроракетная двигательная установка, атмосфера Земли, набегающий поток, низкая околоземная орбита, 
сила сопротивления, сила тяги, массовый расход, концентрация частиц, коэффициент аэродинамического сопротивления. 
 

Введение 
В настоящее время наиболее актуальной задачей 

является создание космических аппаратов (КА), 
способных длительное время функционировать на 
низкой околоземной орбите. Одним из наиболее 
перспективных решений данной задачи является ис-
пользование набегающего потока разреженных атмо-
сферных газов Земли в качестве рабочего тела (РТ). 
Преимуществами такого технического решения 
являются: 

– увеличение срока активного существования; 
– значительное уменьшение массы или отсутствие 

системы хранения и подачи рабочего тела (СХП РТ); 
– увеличение полезного объема; 
– снижение затрат на запуск и выведение на орбиту; 
– уменьшение стартовой массы или увеличение 

массы целевой аппаратуры. 
Несмотря на все возможные преимущества, 

главной проблемой для КА, работающих на высоте 
160 – 200 км, является сопротивление, создаваемое 
верхними слоями атмосферы. На низких орбитах 
силу сопротивления необходимо постоянно компен-
сировать, чтобы избежать быстрого спада орбиты. 

В последние годы концепция КА, использую-
щего разреженные атмосферные газы, стала 
более реалистичной, поскольку в Европе, Япо-
нии, Китае, США и России проводится ряд тео-
ретических и экспериментальных исследований в 
части разработки составных частей и низкоорби-
тальных КА в целом. Данные работы в России ведут-
ся в НИИ ПМЭ МАИ, АО «Корпорация «ВНИИЭМ», 
АО ГНЦ «Центр Келдыша», ЦАГИ и МГТУ                
им. Н.Э. Баумана [1 – 11]. 

Для определения наиболее перспективной кон-
фигурации КА, в том числе устройства для сбора 

и концентрации потока и двигательной установки, 
необходимо провести анализ параметров набегаю-
щего потока разреженных атмосферных газов Зем-
ли в зависимости от солнечной активности, коэф-
фициента аэродинамического сопротивления и вы-
соты орбиты. 

 
Определение основных параметров 

по модели NRLMSISE-00 
Анализ атмосферной среды имеет фундамен-

тальное значение для оценки возможности созда-
ния КА, использующего набегающий поток разре-
женных атмосферных газов в качестве рабочего 
тела, поскольку на свойства атмосферного потока 
влияет не только высота, но и относительное по-
ложение орбиты и Солнца, а также солнечная и 
геомагнитная активность. 

Для дальнейшего анализа было принято реше-
ние использовать наиболее достоверную модель 
атмосферы, а именно модель NRLMSISE-00 [12], 
которая позволяет задавать параметры солнечной 
активности. Согласно статье [13], необходимо рас-
смотреть три периода последнего полного солнеч-
ного цикла, в котором можно выделить три 
временных промежутка, соответствующих низ-
кой, средней и высокой солнечной активности (со-
ответственно: декабрь 2008 г., февраль 2011 г.           
и апрель 2014 г.) (рис. 1). 

С помощью данной модели для высоты ор-
биты 160 – 200 км определены значения кон-
центрации наиболее распространенных частиц, 
а именно молекулярного азота N2 и атомарного 
кислорода O. Результаты расчета для трех пе-
риодов с разной солнечной активностью приве-
дены на рис. 2. 

И И И И

КОСМИЧЕСКОГО ПРОСТРАНСТВА 
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Рис. 1. Зависимость солнечной активности от времени года 
(L – низкая; M – средняя; H – высокая) 

 

   
а б в 

Рис. 2. Зависимость концентрации O и N2 от высоты орбиты: а – минимальная солнечная активность; 
б – средняя солнечная активность; в – максимальная солнечная активность 

 
Сравнительный анализ суммарных значений 

концентрации молекулярного азота и атомарного 
кислорода в зависимости от солнечной активно-
сти приведен на рис. 3, где можно отметить, что 
при увеличении солнечной активности возрастает 

концентрация частиц. 
Модель NRLMSISE-00 позволяет получить зна-

чения плотности набегающего потока частиц. Ре-
зультат моделирования для орбит 160 – 200 км 
представлен на рис. 4. 

 

 
Рис. 3. Изменение суммарной концентрации 

в зависимости от солнечной активности 

 

 
Рис. 4. Изменение плотности набегающего потока 

в зависимости от солнечной активности 
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Из этого графика можно сделать вывод, что 
плотность потока при минимальной и средней сол-
нечной активности будет практически одинаковая, 
а при максимальной – значительно больше. 

 
Расчет массового расхода 

Для определения массового расхода набегаю-
щего потока, во-первых, необходимо рассчитать 
скорость КА на заданных орбитах по формуле: 

 
З

КА
З

( ) ,GMV h
R h




      (1) 

 
где G = 6,67∙10–11 м3/кг∙с – гравитационная посто-
янная; МЗ = 6∙1024 кг – масса Земли; RЗ = 6,37∙106 м – 
радиус Земли. 

По результатам расчета скорость КА находится 
в диапазоне 7800 – 7830 м/с, таким образом, ее из-
менение незначительное и составляет ≈0,38%. 

Во-вторых, необходимо учесть массу молекулы 
азота и атома кислорода: 
 

mN2 = 4,67∙10–26, кг; 
 

mО = 2,66∙10–26, кг. 
 

Массовый расход определяется по формуле: 
 

ṁ = SсвVmn,                              (2) 
 

где Sсв – площадь, через которую частицы набега-
ющего потока свободно пролетают, м2; V – орби-
тальная скорость КА, м/с; m – масса частицы, кг; 
n – концентрация частиц, 1/м3. 

Таким образом, можно определить значение 
массового расхода на входе в воздухозаборное 
устройство КА по формуле (2), подставляя необхо-
димый параметр площади, через которую частицы 
набегающего потока разреженных атмосферных 
газов могут свободно пролетать. 

 
Расчет силы лобового сопротивления 

Сила лобового сопротивления КА рассчитыва-
ется по формуле: 

 
Fсопр = (SCxρV2)/2,    (3) 

 
где Cx – коэффициент аэродинамического сопротив-
ления; ρ – плотность набегающего потока (кг/м3). 

Из формулы (3) следует, что сила сопротивления 
напрямую зависит от коэффициента аэродинамиче-
ского сопротивления Cx. Для определения диапазона 

значений коэффициента необходимо использовать 
специализированный комплекс программ [14]. 

Результат расчета коэффициента аэродинами-
ческого сопротивления на рассматриваемых высо-
тах орбиты для КА с продольной компоновкой, 
имеющего в сечении форму квадрата, и с допол-
нительно установленными солнечными батарея-
ми, продемонстрировал диапазон значений коэф-
фициента Cx = 1,24 – 1,33. 

Таким образом, можно сделать вывод, что при 
изменении высоты орбиты КА, коэффициент аэро-
динамического сопротивления изменяется на ≈15%. 

Учитывая, что во время полета КА предполага-
ется изменение высоты орбиты, необходимо про-
вести расчет коэффициента при изменении угла 
атаки КА в диапазоне ±10°. Результат расчета для 
высоты орбиты КА 200 км представлен на рис. 5. 

По результату расчета наблюдаются минималь-
ное значение коэффициента аэродинамического 
сопротивления, когда угол атаки равен 0°. Таким 
образом, при маневрировании КА с одной орбиты 
на другую, необходимо учитывать увеличение ко-
эффициента аэродинамического сопротивления и, 
соответственно, возрастание необходимой силы 
тяги двигателя. 

Из формулы (3) можно наблюдать прямую зависи-
мость силы лобового сопротивления от площади КА, 
на которую воздействует набегающий поток разре-
женных атмосферных газов. Проведем расчет для 
лобовой площади КА: S = 0,165 м2 (данное значе-
ние выбрано исходя из теоретических и экспери-
ментальных наработок специалистов АО «Корпо-
рация «ВНИИЭМ» и НИИ ПМЭ МАИ). Результат 
расчета силы лобового сопротивления представлен 
на рис. 6. 

 
 

 
 

 

Рис. 5. Зависимость коэффициента аэродинамического 
сопротивления от угла атаки 
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Рис. 6. Зависимость силы лобового сопротивления 

от высоты орбиты и солнечной активности 
 

Рис. 7. Изменение значения мощности двигателя 
в зависимости от солнечной активности 

 
Таблица 

Зависимость удельного импульса тяги 
от коэффициента эффективности сбора 

набегающего потока 
КПД сбора 0,35 0,5 0,9 

Минимальная 
солнечная 
активность 

1986 – 2108 с 1390 – 1476 с 772 – 820 с 

Средняя 
солнечная 
активность 

1997 – 2118 с 1389 – 1483 с 777 – 824 с 

Максимальная 
солнечная 
активность 

1978 – 2111 с 1385 – 1478 с 769 – 821 с 

 
Таким образом, получены расчетные значения 

необходимой силы тяги двигателя для компенса-
ции силы лобового сопротивления КА. Для мини-
мизации силы сопротивления необходимо рассмат-
ривать КА с продольной компоновкой и наименьшей 
лобовой площадью. 

Расчет удельного импульса 
Удельный импульс тяги рассчитывается по 

формуле: 
 

Jуд = FТ/ṁд,   (4) 
 

где FТ ≥ Fсопр – необходимая сила тяги двигателя, (кг∙м)/с2; 
ṁд – массовый расход на входе в двигатель, мг/с. 

Массовый расход на входе в двигатель равен мас-
совому расходу на входе в воздухозаборное устрой-
ство с учетом коэффициента эффективности сбора 
набегающего потока. Этот коэффициент, согласно 
статье [15], соответствует диапазону 0,35 – 0,9 (коэф-
фициент 0,35 соответствует проекту Diamant K. D. [16] 
и проекту MABHET компании Busek Co. Inc. [17], 
а коэффициент 0,9 – проекту Shabshelowitz A. [18]). 

Проведем расчет значений удельного импульса 
тяги для трех разных коэффициентов эффективно-
сти сбора («0,35», «0,5» и «0,9»). Результаты расче-
та с учетом значений ускорения свободного падения 
в соответствии с ГОСТ 4401-81 [19] в зависимости 
от солнечной активности представлены в таблице. 

По данным таблицы можно сделать вывод, что 
удельный импульс тяги напрямую зависит от ко-
эффициента эффективности сбора разреженных ат-
мосферных газов. В связи с этим требуется глубокая 
проработка вопроса конструкции воздухозаборного 
устройства для достижения наибольшей эффектив-
ности сбора. 

 
Расчет мощности двигателя 

Для определения необходимой мощности, подво-
димой к двигателю, необходимо определить мощ-
ность струи путем суммирования кинетической энер-
гии частиц, истекающих из двигателя за одну секун-
ду. Поскольку основные истекающие частицы (ионы 
азота и кислорода) имеют почти одинаковую массу 
(N = 14 а. е. м., O = 16 а. е. м.), а энергией электронов 
можно пренебречь ввиду их малой массы, то мощ-
ность двигателя будет рассчитываться по формуле: 

 
NС = NК = (ṁд

2V )/2,   (5) 
 

где NС – мощность струи, Вт; NК – кинетическая 
мощность, Вт; 2V  – квадрат среднего значения про-
екций скоростей частиц на направление оси ускори-
теля или же квадрат удельного импульса тяги, м2/с2. 

На рис. 7 представлены результаты расчета необ-
ходимой мощности двигателя по формуле (5) в зави-
симости от солнечной активности с учетом КПД дви-
гателя равного 0,5 и коэффициента эффективности 
сбора набегающего потока равного 0,35. 
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Из данного графика можно сделать вывод, что для 
компенсации аэродинамического сопротивления при 
проектировании КА необходимо закладывать не ме-
нее 160 Вт электрической мощности для нормального 
функционирования двигателя. Данное значение мощ-
ности учитывает затраты на систему ионизации и 
ускорения без учета энергозатрат на нейтрализацию 
потока, систему питания и управления и СХП РТ. 

 
Заключение 

Проведен анализ и расчет параметров электро-
ракетного двигателя, использующего атмосферные 
газы в качестве рабочего тела для компенсации 
силы аэродинамического сопротивления КА на вы-
соте орбиты 160 – 200 км. При этом необходимая 
мощность двигательной установки с учетом потерь 
и дополнительных энергозатрат на нейтрализацию 
потока, систему питания и управления и систему 
хранения и подачи рабочего тела, должна быть не 
меньше 300 Вт в указанном диапазоне высот при 
площади поперечного сечения воздухозаборного 
устройства КА S ≈ 0,165 м2. Указанные значения 
мощности электроракетных двигательных устано-
вок сравнимы с существующим ионным двигате-
лем RIT-10 [15], функционирующим на ксеноне, но 
конструкция данного двигателя не предусматрива-
ет использование его для решения подобных задач. 

Несмотря на приведенные характеристики, де-
монстрирующие, что внешнего рабочего тела доста-
точно для функционирования двигательной уста-
новки, нельзя исключать риски, связанные с отсут-
ствием экспериментального подтверждения приве-
денных результатов, и целесообразно иметь на борту 
систему хранения и подачи рабочего тела, способную 
исключить форс-мажорные обстоятельства, напри-
мер, нахождение в нижней точке орбиты в условиях 
экстремально малого количества внешнего рабочего 
тела, что грозит сходу аппарата с низкой околозем-
ной орбиты. 

Для дальнейшего проектирования таких КА необ-
ходима проработка вопросов, связанных с теоретиче-
ским и экспериментальным определением наиболее 
точных параметров воздухозаборного устройства. 

В настоящее время специалистами АО «Корпора-
ция «ВНИИЭМ» совместно с АО «ЦНИИмаш» и фи-
зическим факультетом МГУ им. М. В. Ломоносова 
проводятся работы по оптимизации конструкции 
воздухозаборного устройства с помощью специали-
зированного программного комплекса, учитываю-
щего особенности течения свободномолекулярного 
потока, коэффициенты аккомодации материалов и 
изменения параметров атмосферы на рассматрива-
емых орбитах. 
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USE OF RAREFIED GASES OF EARTH'S ATMOSPHERE 
AS PROPELLANT FOR ELECTRIC ROCKET 

PROPULSION SYSTEM 
 

D. A. Bondarenko 
The article describes the topical issue of creating low-orbit spacecraft that use rarefied gases of the Earth's atmosphere as propellant. 
The use of electric rocket propulsion systems implies the presence of propellant on board the spacecraft, which is supplied to the engine 
to create thrust, and therefore, the mass of the propellant storage and supply system makes a significant part of the total mass of the 
spacecraft. Limitation of the propellant stored on board the spacecraft reduces its active lifespan. In this regard, the question of determin-
ing the parameters of the incoming flow of the Earth’s rarefied atmospheric gases for use as propellant becomes topical. The calculation 
of the electric rocket propulsion system characteristics using the incoming flow of the Earth’s rarefied atmospheric gases in 160–200 km 
orbit of as propellant for the purpose of using it on board a low-orbit spacecraft is presented. 
Key words: electric rocket propulsion system, Earth’s atmosphere, incoming flow, low Earth orbit, stopping power, thrust, mass-flow rate, 
particle concentration, aerodynamic drag factor. 
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