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АНАЛИЗ РАБОТОСПОСОБНОСТИ 
ДИЛАТОМЕТРИЧЕСКОГО МИКРОДВИГАТЕЛЯ 

С ПОЛИМЕРНЫМИ РАБОЧИМИ КОМПОНЕНТАМИ
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Омский государственный технический университет,
Россия, 644050, г. Омск, пр. Мира, 11 

В работе представлены первичные результаты разработок и исследований авторов в области 
реактивных корректирующих микроракетных двигателей на холодном газе. Особенностью кон-
струкции данного микродвигателя является использование дилатометрического полимерного 
привода в качестве регулятора работы отсечного клапана. В статье описано устройство дилато-
метрического микродвигателя. На основе сконструированного прототипа двигателя, в условиях 
вакуума, было проведено исследование работоспособности устройства при низком энергопо-
треблении. Результаты экспериментов показали, что при давлении рабочей газовоздушной смеси 
на входе в двигатель в 101325 Па и массовом расходе газа 2,33•10–7 кг/с устройство смогло 
выдать величину тяги в пределах 33 мкН, при удельном импульсе тяги 140 м/с. В свою очередь, 
энергопотребление устройства составило всего 0,81 Вт.

Ключевые слова: микродвигатель, дилатометрический привод, холодный газ, энергоэффектив-
ность, тяга, удельный импульс тяги.

Введение

Современные достижения в области микро-
электроники широко применяются в различных от-
раслях хозяйственной деятельности человека. В том 
числе новейшие электротехнические разработки 
постепенно внедряются в актуальные проекты ор-
битальных космических аппаратов, позволяя умень-
шить массу и габариты используемых спутников,  
не снижая качества выполняемой задачи.

Таким образом, в настоящее время сложились 
наиболее благоприятные условия для развития та-
кой отрасли спутникостроения, как сверхмалые 
космические аппараты (СМКА). Данный класс 
космических аппаратов способен удовлетворить 
современный спрос на околоземные космические 
аппараты за счёт небольших габаритов и массы, 
низкой стоимости производства и эксплуатации,  
а выведение группировок СМКА количеством более 
100 штук позволит снизить транспортные расходы 
на доставку аппаратов в открытое космическое про-
странство и на околоземную орбиту («Союз-2.1а» 
14.07.2017 г. вывел на околоземную орбиту косми-
ческий аппарат «Канопус-В-ИК» и группу из 72 ма-
лых спутников) [1].

На данном этапе развития СМКА осущест-
вляется преимущественно неуправляемый полёт 
подобных аппаратов, так как развитие области 
двигателестроения в этом направлении отстаёт  
от совершенствования электротехнических систем 
и современного спроса на малые космические ап-
параты. Данная проблема связана с рядом ограни-
чений, присущих СМКА. 

Первым и основным препятствием являются 
энергетические ограничения систем выработки  
и накопления энергии СМКА. На аппаратах нано-
класса (и меньше) не получается установить солнеч-
ные батареи значительной мощности, так как с уве-

личением мощности батарей будет увеличиваться 
их масса и габаритные размеры. Так, для КА массой 
около 100 кг площадь солнечных батарей составит 
примерно 1,5 м2, а их мощность в начальный срок 
активного существования составит не более 150 Вт 
[2]. 

Например, спутники конфигурации CubeSat  
и меньше не способны предоставить более 1–2 Вт  
избыточной мощности, что не позволяет приме-
нять большинство существующих двигательных  
установок.

Вторым и третьим сдерживающим фактором 
являются требовании низкого расхода рабочего 
вещества и невысокие показатели тяги двигателя 
при большом удельном импульсе тяги, т.к. высокие 
значения тяги негативно воздействуют на систему 
ориентации и стабилизации СМКА при малой мас-
се аппарата.

Ограничение расхода и рабочих показателей 
можно решить использованием в качестве коррек-
тирующей ДУ ионных или электротермических (ре-
зистивных) микродвигателей. Но на данном этапе 
подобные конфигурации не обладают требуемой 
энергоэффективностью.

Другим вариантом решения проблемы является 
использование ДУ на «холодном газе». Подобная 
конфигурация двигателя способна к эксплуатации 
в условиях заданного ограничения энергопотребле-
ния. Однако не всегда удаётся добиться снижения 
расхода при заданной величине тяги.

На данный момент в мировой научно-техниче-
ской сфере представлены следующие разработки  
в области двигателестроения для СМКА: 

1) проект электротермического микронагнетате-
ля Pocket-Rocket на холодном газе с удельным им-
пульсом тяги в среднем 343 м/с при тяге 0,8 мН [3];

2) двигательная установка космического ко-
рабля LISA Pathfinder способна развивать тягу  
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в диапазоне 1–500 мкН при расходе рабочего тела 
0,002–1 мг/с [4];

3) отчёт китайских исследователей показывает, 
что их разработки микродвигателей способны соз-
давать импульс величиной в 736 м/с при расходе 
газа 40 мг/с [5];

4) двигатель-микроклапан был установлен в ка-
честве технологической нагрузки на МКА ST-5. Ми-
кродвигатель, по заверению производителя, обеспе-
чивает тягу 0,05–2,36 Н на азоте, удельный импульс 
тяги — 638 м/с, энергопотребление до 2 Вт [6].

Постановка задачи

Целями исследовательской работы является раз-
работка и создание рабочего прототипа дилатоме-
трического микродвигателя с полимерным приво-
дом, а также получение выходных характеристик 
микродвигателя.

В процессе работы над проектом были сформу-
лированы следующие задачи:

1. Обзор известных аналогов из открытых ис-
точников.

2. Разработка концептуальной модели.
3. Создание рабочего прототипа двигателя.
4. Экспериментальные исследования прототипа 

двигателя в условиях вакуума.
5. Анализ экспериментальных данных.

Теория

Схема разработанного и изготовленного экспе-
риментального образца диламетрического микро-
двигателя представлена ниже на рис. 1. Для нагляд-
ности также есть фотографии двигателя на рис. 2.

Из схемы видно, что микродвигатель состоит из 
следующих основных частей: металлическая трубка 
(поз. 1); верхняя накидная крышка (поз. 2); нижняя 
накидная крышка (поз. 3); дилатометрический при-
вод (поз. 4); провода электропитания привода (поз. 
5); изоляционная мембрана (поз. 6); втулка под ре-
гулировочный винт (поз. 7); регулировочный винт 
(поз. 8); центровочное кольцо (поз. 9); сопло (поз. 
10); направляющая втулка (поз. 11); обратный кла-
пан (поз. 12); переходная втулка (поз. 13); штуцер 
(поз. 14).

Принцип работы дилатометрического микродви-
гателя основан на явлении термического расшире-
ния [7]. Рабочим элементом в нём является рези-
стивно-полимерный (дилатометрический) привод  
в виде пластиковой трубки с графитовым стерж-
нем, к которому подведены провода системы элек-
тропитания.

Процесс отработки двигателя можно разделить 
на три этапа:

1. Пуск — подача электропитания от источни-
ка постоянного тока на дилатометрический привод  
и начало процесса удлинения привода.

2. Работа — постепенное открытие обратного 
клапана до момента прекращения удлинения при-
вода. Одновременно с этим происходит истечение 
рабочего тела во внутреннюю полость двигателя  
и затем в сопло, за счёт чего создаётся рабочий им-
пульс тяги.

3. Остановка — отключение электропитания, 
остывание привода, из-за чего происходит закры-
тие обратного клапана [8].

Исследование работоспособности микродвигате-
ля проводилось в два этапа:

1. Предварительная отработка двигателя в ат-
мосферном пространстве.

2. Экспериментальная отработка в вакуумной 
камере с измерением всех требуемых показателей.

Предварительная отработка двигателя прово-
дилась для проверки работоспособности основных 
подвижных элементов механизма: работа привода  
в паре с обратным клапаном и работа тарировочной 
системы — регулировочный винт.

Отработка происходила следующим образом: со-
бранный экспериментальный образец (без штуцера 
и винта) закрепляли на рабочем столе, после чего 
в переходную втулку вводили щуп измерительно-
го прибора, упирая его в шток обратного клапана. 
После установки прибора производилось ввинчива-
ние регулировочного винта до того момента, когда 
стрелка на приборе начинает отклоняться и возвра-
щаться в исходное положение при отпускании вин-
та. В этом положении винт фиксировался, и на него 
наносилась риска, необходимая в случае повторной 
тарировки привода.

Проверка работы пары клапан-привод произво-
дилась сразу после тарировки. Испытуемый про-
тотип подключали к источнику питания и ждали 
начала движения стрелки измерительного прибора. 
Перемещение стрелки говорило о том, что происхо-
дит открытие обратного клапана вследствие работы 
привода. После окончательной сборки прототипа 
двигателя и герметизации его элементов следовала 
экспериментальная отработка в вакууме.

Рис. 1. Схема дилатометрического микродвигателя
Fig. 1. Scheme of a dilatometric microthruster

                  а)                                        б)
Рис. 2. Дилатометрический микродвигатель,

а — двигатель; б — двигатель на испытательной установке:
I — фиксатор двигателя; 

II — стенд измерения силы давления реактивной струи; 
III — дилатометрический микродвигатель

Fig. 2. Dilatometric microthruster.
a — engine; b — engine on the test facility.

I — engine lock; II — jet pressure measurement stand; 
III — dilatometric microdrive
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Отработка в вакууме состояла из трёх связан-

ных между собой экспериментов.
1. В ходе первого эксперимента требовалось 

определить минимальное пусковое напряжение, 
значение минимального рабочего напряжения,  
и напряжения, при котором происходит резкое от-
крытие клапана. 

2. Во втором эксперименте уточнялось значение 
верхней и нижней границы рабочих напряжений 
двигателя (напряжение начала работы и напряже-
ние резкого роста расхода газа), путём перебора ве-
личин напряжения левее от значения предельного 
напряжения и правее предполагаемого минималь-
ного рабочего напряжения, полученного в первом 
эксперименте. 

3. В третьем эксперименте полученный диапа-
зон рабочих напряжений использовался для сня-
тия требуемых аэрогазодинамических параметров.  
За реперные точки было принято взять значения 
границ диапазона и точки в окрестности его центра.

Для проведения данных экспериментов исполь-
зовалось оборудование, разработанное сотрудника-
ми научно-исследовательской лаборатории «Двига-
тельные установки микротяги малых космических 
аппаратов» Омского государственного техническо-
го университета, г. Омск.

Снятие показаний величин тяги производилось 
на стенде измерения силы давления реактивной 
струи, для определения расхода применялся рас-
ходомер закрытого объёма [9], а вакуумная среда 
создавалась с помощью вакуумной камеры аквари-
умного типа.

Исследование характеристик струи газа про-
водилось по принципу аэродинамического метода 
двойного угла [10].

Следовательно, математическое описание экс-
периментальных данных производилось с помощью 
следующих формул.

Сила давления (тяга) реактивной струи:

                                                ,   

 
где m — масса поворотного экрана, g — ускорение 
свободного падения, h — расстояние от оси враще-
ния экрана до его центра тяжести, H — расстояние 
от оси вращения экрана до его центра давления,  
α — угол поворота лазерного рычага, β — угол про-
виса мишени.

Массовый расход рабочего газа:

                                         ,   
  

где m
0
 — начальная масса газа в баке расходомера; 

m
ост

 — остаточная масса газа в баке расходомера; 
t
р
 — время работы двигателя в секундах.

Массы газа в начальный и конечный момент ра-
боты двигателя находятся из уравнения Менделее-
ва–Клапейрона:

                                                   ,  
 

где p
0
 — начальное давление газа в баке расходоме-

ра; p
ост

 — остаточное давление в баке расходомера; 
V — объём бака расходомера; M — молярная масса 
воздуха; R — газовая постоянная; T — температура 
среды.

Перевод барометрических и вакуумметрических 
значений давления в стандартные величины:

p
н
 = p ∙ 1000 + 101325,

где p
н
 — нормальное давление; p — значение  

на датчике давления.
Уравнение удельного импульса тяги и удельной 

тяги:

                                              ,   
  

где J
уд
 — массовый удельный импульс, P

уд
 — весо-

вой удельный импульс, P — тяга двигателя в нью-
тонах.

Уравнение Сен-Венана для скорости истечения 
газа [11]:

                                                  ,   
  

где w — скорость потока газа, k = 1,4 — показатель 
адиабаты, p

1
 — давление в рабочей полости двигате-

ля, ρ
1
 = 1,2255 кг/м3 — плотность воздуха (берётся 

при условиях среды в расходомере), p
0
 — давление 

в вакуумной камере.

Результаты экспериментов

Результатами первого эксперимента являются 
величины давления в вакуумной камере по време-
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Таблица 1. Зависимость роста давления от подаваемого 
напряжения
Table 1. Dependence of the pressure increase on the applied 
voltage

№ p
0
, Па p

max
, Па Δp, Па U, В t, с

1

11,81

12,16 0,35 2

3752 15,63 3,82 2,5

3 47,09 5,28 3

Рис. 3. График зависимости давления от времени.
Кривые изменения давления при напряжении: 

1 — 3 В; 2 — 2,5 В; 3 — 2 В
Fig. 3. Graph of pressure versus time
Pressure change curves at voltage: 

1 — 3 V; 2 — 2,5 V; 3 — 2 V
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ни, в зависимости от величины напряжения, уста-
новленного на источнике питания.

Из значений табл. 1 и графических данных  
рис. 3 видно, что минимальный стабильный рост 
давления наблюдается при напряжении в системе 
электропитания приблизительно равном 2 В. Резкий 
же рост давления при запуске двигателя наблюдает-
ся при напряжении 3 В. Относительно нормальный 
рост давления в камере наблюдается при напряже-
нии выше 2,5 В, следовательно, диапазон рабочих 
напряжений лежит в промежутке от 2,5 В до 3 В. 
Данное множество и исследуется в дальнейшем.

Во втором эксперименте путём перебора значе-
ний напряжения были более подробно определены 
границы рабочих напряжений.

Наиболее стабильный и быстрый рост давления 
в вакуумной камере происходил при напряжении  
в 2,7 В, что мы видим на рис. 4. При напряжении  
2,8 В и выше происходил резкий рост давления. Та-
ким образом, рабочие напряжения лежат в диапа-
зоне 2,7–2,8 В.

В третьем эксперименте определялись аэроди-
намические параметры прототипа двигателя: тяга, 
массовый расход на рис. 5 и удельный импульс  
тяги. 

Также в ходе эксперимента были определе-
ны: давление в рабочей полости двигателя, время 
работы двигателя, рабочие мощности и напря-
жения. Результаты эксперимента представлены  
в табл. 2.

В процессе экспериментальной отработки про-
тотипа микродвигателя для напряжений 2,73; 2,75; 
2,8 не удалось корректно определить среднее зна-
чение тяги из-за недостаточной массы противовеса, 
так как предполагалось, что при данных режимах 
работы тяга, создаваемая прототипом, будет мень-
ше ожидаемой.

Анализ результатов эксперимента

В процессе исследовательской деятельности был 
разработан и сконструирован рабочий прототип 
микродвигателя на холодном газе с полимерным 
дилатометрическим клапаном. 

Результаты экспериментальной отработки про-
тотипа двигателя говорят о том, что устройство спо-
собно работать при значениях потребляемой мощ-
ности 0,81–0,87 Вт, при этом расходуя на самом 
экономичном режиме не более 0,3 мг/с рабочего 
газа. 

Также, исходя из анализа экспериментальных 
данных, можно сказать, что пуск и работа прото-
типа осуществляется плавно по нисходящей кри-
вой на всём промежутке времени вплоть до выхода  
на «плато» (полное открытие клапана). Это озна-
чает, что подобный двигатель, предположительно, 
можно использовать как источник постоянного им-
пульса движения.

В дальнейшем планируется дорабатывать кон-
струкцию двигателя: заменить прямоточное сопло 
на сопло переменного сечения, изменить конструк-
цию отсечного клапана и механизма тарировки по-
ложения привода.

Выводы

Создан рабочий прототип микродвигателя на хо-
лодном газе, пусковым элементом в котором являет-

Рис. 4. Графики изменения давления в реперных точках.
Кривые изменения давления при напряжении: 

1 — 2,8 В; 2 — 2,75 В; 3 — 2,73 В; 4 — 2,7 В
Fig. 4. Graphs of pressure changes at reference points

Pressure change curves under stress:
1 — 2,8 V; 2 — 2,75 V; 3 — 2,73 V; 4 — 2,7 V

Рис. 5. График изменения давления в расходомере. 
Кривые изменения давления в расходомере 

при напряжении: 
1 — 2,8 В; 2 — 2,75 В; 3 — 2,73 В; 4 — 2,7 В

Fig. 5. Flow meter pressure change graph
Curves of pressure changes in the flow meter at voltage:

1 — 2,8 V; 2 — 2,75 V; 3 — 2,73 V; 4 — 2,7 V

Таблица 2. Аэродинамические параметры прототипа двигателя
Table 2. Aerodynamic parameters of the prototype engine

U, В N, Вт P, H·10–6
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, м/с P

уд
, с p

0
, Па p

1
, Па

2,7 0,81 32,59 2,33 139,79 14,25 14,81 4267,3

2,73 0,82 – 2,91 – – 20,55 –

2,75 0,83 – 3,77 – – 26,96 –

2,8 0,87 – 5,28 – – 39,03 –
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ся полимерный дилатометрический привод. Устрой-
ство показало свою работоспособность, а именно: 

1) энергоэффективность и низкий расход газа  
в сравнении с аналогами;

2) плавный пуск и работу на протяжении всего 
времени проведения эмпирических исследований;

3) невысокие тяговые характеристики, что тре-
бует доработки.

Вероятнее всего, невысокие аэродинамические 
характеристики газовой струи связаны с тем, что 
при испытании прототипа использовалось прямо-
точное сопло с равным входным и выходным диа-
метром. Также могло оказать влияние то, что иссле-
дование проводилось с использованием в качестве 
рабочего газа воздушной смеси, подававшейся под 
давлением 101325 Па.
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THE ANALYSIS OF OPERABILITY 
OF DILATOMETRIC MICROTHRUSTER 

WITH POLYMER WORKING COMPONENTS

M. V. Smagin, E. E. Kolyagin, I. S. Vavilov

Omsk State Technical University, 
Russia, Omsk, Mira Ave., 11, 644050

The article describes the device of a dilatometric microthruster. The study of the device's operability 
with low power consumption is carried out. It is based on the designed prototype of the thruster in 
vacuum conditions. The results of the experiments showed that at the pressure of the working gas-air 
mixture at the thruster inlet of 1 atm. and with a mass flow rate of gas 2,33•10–7 kg/s, the device is 
able to produce a thrust value within 33 mkH, with a specific thrust pulse of 140 m/s. In turn, the power 
consumption of the device is only 0,81 W.

Keywords: microthruster, dilatometric microthruster, cold gas, energy efficiency, thrust, specific thrust 
impulse.
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