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ИССЛЕДОВАНИЯ ПРОЕКТНОГО ОБЛИКА 
МАЛОГО КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА 

С ЭЛЕКТРОТЕРМИЧЕСКОЙ ДВИГАТЕЛЬНОЙ УСТАНОВКОЙ

П. С. Ячменев

Омский государственный технический университет,
Россия, 644050, г. Омск, пр. Мира, 11

В работе представлены результаты решения многовариантной задачи формирования проектно-
го облика малого космического аппарата с различными двигательными установками на основе 
фреонов с электротермическими микродвигателями. В качестве исходных данных определены 
требуемые запасы характеристических скоростей на поддержание срока активного существо-
вания для круговых орбит 350–390 км для малых космических аппаратов с различными площа-
дями миделя. Удельные и габаритно-массовые характеристики двигательных установок малого 
космического аппарата определены с использованием множества основных проектных параме-
тров, полученных методом случайного поиска. Сформированные  ранжированные ряды альтер-
нативных вариантов малых космических аппаратов по мере убывания комплексного суммарного  
критерия многокритериальным методом расстановки приоритетов для различных принципов 
проектирования малого космического аппарата с двигательной установкой позволяют выявить 
наиболее оптимальные проектные решения. 

Ключевые слова: малый космический аппарат, низкоорбитальная группировка, двигательная уста-
новка, электротермический микродвигатель, метод случайного поиска, метод расстановки при-
оритетов.

Введение

Традиционный подход к выбору проектного об-
лика малого космического аппарата (МКА) с элек-
тротермической двигательной установкой (ДУ) ос-
нован на обеспечении минимальной приведенной 
массы ДУ в составе МКА для заданного срока ак-
тивного существования (САС) при решении задач 
орбитального маневрирования МКА [1].

В качестве приведенной массы рассматривается 
сумма массы топлива, массы конструкции ДУ и мас-
сы средств адаптации ДУ в МКА. 

Такой подход ориентирован на использование 
топлив ДУ МКА с высокими значениями удельно-
го импульса тяги без учета его экологических, экс-
плуатационных свойств, степени его воздействия 
на обслуживающий персонал при заправке МКА, 
степени увеличения габаритов ДУ и МКА в целом. 

Все это, в конечном итоге, ведет к увеличению 
стоимости изготовления и эксплуатации ДУ и МКА 
в целом и оправдан для МКА при единичном, мел-
косерийном или серийном производстве МКА.

При массовом производстве МКА для разверты-
вания крупных орбитальных группировок с боль-
шим количеством МКА (от 2000 МКА и более), 
МКА разрабатываются с приоритетом экономично-
сти и простоты проектных и конструкторско-тех-
нологических решений, минимизацией наземных 
испытаний и проведением основного объема испы-
таний МКА с ДУ в реальных условиях эксплуатации 
в космическом пространстве [2–4].

Проектный облик МКА с ДУ определяется типом 
используемого топлива, структурным построением 
ДУ, а также основными проектными параметрами, 
обеспечивающими реализацию характеристиче-

ской скорости МКА для решения заданных задач 
орбитального маневрирования [5, 6].

Основной задачей орбитального маневрирова-
ния ДУ МКА, требующей значительных затрат то-
плива, является обеспечение заданного САС МКА 
для низких орбит функционирования.

Топлива ДУ, во многом определяющие про-
ектный облик МКА, характеризуются достаточно 
большим разнообразием, формирующим альтерна-
тивные варианты ДУ в целом, а также критериев 
оценки эффективности топлив ДУ в составе МКА 
различной значимости [7].

В этой связи актуальной является задача по фор-
мированию проектного облика МКА с ДУ для ран-
них этапов проектирования в составе орбитальной 
группировки.

Поставленная задача решается на основе чис-
ленных исследований проектного облика МКА с ДУ 
с использованием метода случайного поиска и мно-
гокритериальным анализом с использованием ме-
тода расстановки приоритетов альтернативных ва-
риантов МКА на основе самовытесняемых топлив  
в виде различных фреонов и с использованием ми-
кродвигателей: электронагревного микродвигателя 
(ЭНМД) с автономным нагревательным элементом 
и электродуговым микродвигателем (ЭДМД).

Постановка задач исследования

Задачами исследования проектного облика МКА 
с ДУ являются:

— численные исследования требуемых запасов 
характеристических скоростей МКА при функци-
онировании на низких околоземных орбитах для 
поддержания САС;
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— численные исследования проектных параме-
тров МКА с ДУ;

— численные исследования проектного облика 
МКА с ДУ.

Проектный облик МКА с ДУ формируется при 
следующих ограничениях:

— масса МКА: 200 кг;
— площадь миделевого сечения: S

m
=0,95 м2, 

S
m
=0,85 м2, S

m
=0,75 м2.

— орбиты функционирования МКА: околозем-
ные, круговые до 390 км;

— САС: до 3 лет;
— альтернативные топлива: самовытесняемые 

из топливного бака фреоны (изобутан, R134-A и ам-
миак);

— используемые электротермические микро-
двигатели: ЭНМД с автономным нагревательным 
элементом и ЭДМД на аммиаке;

— тяга микродвигателей P=30 мН.

Теория

Объектом исследования является МКА с ДУ, 
функционирующих на низких круговых орбитах  
в составе орбитальной группировки.

Низкие околоземные орбиты характеризуются 
большим возмущающим воздействием остаточной 
атмосферы на МКА и, как следствие,  малым сро-
ком баллистического существования [8].

Для увеличения времени нахождения МКА  
на орбите функционирования в состав МКА вво- 
дят ДУ.

В этой связи, при построении низкоорбиталь-
ных группировок МКА наибольшие запасы харак-
теристической скорости необходимы для выполне-
ния задачи по поддержанию САС.

Средние затраты характеристической скорости 
за сутки 
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 для компенсации аэродинамиче-
ского торможения МКА определяются выражением 
[9–11]:

 
где С

б
 = (С

x
S

м
/2m

МКА
) — баллистический коэффи-

циент; С
x
 = 2,2–2,5 — коэффициент аэродинами-

ческого сопротивления; S
м
 — площадь миделевого 

сечения МКА; m
МКА

 — масса МКА; ρ
м
 — плотность 

атмосферы; 
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 — средний 

радиус орбиты; а
с
 — большая полуось средней ор-

биты; a
0
 — большая полуось орбиты; i

0
 — наклоне-

ние орбиты; ε = 0,263327∙1026 — константа потенци-
ала нормального поля притяжения Земли.

Для ДУ МКА рассматриваются:
— ЭНМД на изобутане, R134-A и аммиаке  

(рис. 1);
— ЭДМД на аммиаке (рис. 2).
Запуски ДУ с ЭНМД на основе автономных на-

гревательных элементов осуществляются по парал-
лельной схеме, при которой подача электропитания 
на нагревательный элемент и подача топлива осу-
ществляются одновременно [12].

В ЭДМД тепловое ускорение происходит за счет 
нагрева рабочего тела в дуговом разряде, генериру-
ющегося между анодом и катодом [13, 14]. 

Для расчета реализуемых запасов характери-
стических скоростей ДУ использовано выражение, 
учитывающее режимы работы микродвигателей [7]:
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Рис. 1. ЭНМД с автономным нагревательным элементом: 
1 — корпус с газоводами; 2 — автономный нагревательный элемент; 

3 — ЭНМД, изготовленный по аддитивной технологии методом 
лазерного спекания

Fig. 1. Resistojet with autonomous heating element:
1 — a housing with gas ducts; 2 — an autonomous heating element; 

3 — an resistojet manufactured using additive technology by laser sintering

Рис. 2. 3D модель и фотография функционирования ЭДМД: 1 — анод; 2 — катод
Fig. 2. 3D model and photo of arcjet thruster functioning:1 — anode; 2 — cathode
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где V — характеристическая скорость; 
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 —
средний и удельный импульс тяги микродвигателей 
при выходе на режим и работе на нем; 
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 — стар-
товая масса МКА; tВ — время выхода микродвигате-
лей на режим; tр — время работы микродвигателей 
на квазистационарном режиме; N — количество 
включений ДУ.

Проведенные экспериментальные исследова-
ния ЭДМД по нагреву рабочего тела показали, что 
функционирование данных электроракетных дви-
гателей характеризуется «пушечным» запуском. 
Под «пушечным» запуском подразумевается мгно-
венный выход на стационарный режим нагрева 
рабочего тела, при котором температура остается 
постоянной [15]. Поэтому в выражении для опре-
деления реализуемых запасов характеристических 
скоростей ДУ для ЭДМД характеристики tВ и 
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обнуляются.

Основные характеристики ДУ определяются  
с помощью математической модели на основе газо-
динамических функций газового потока [16].

Формирование проектного облика МКА с ДУ 
осуществляется на основе определения множества 
основных проектных параметров (ОПП) МКА с ДУ 
методом случайного поиска, по которым  опреде-
ляются: удельный импульс тяги (для температуры  
в микродвигателе 1040 К (для ЭНМД)), масса то-
плива на реализацию заданной характеристической 
скорости, габариты топливного бака с учетом его 
удлинения, определяющих геометрию МКА, коли-
чество включений ДУ и др. [1, 2, 17].

Для ЭДМД удельный импульс тяги определен по 
схеме [16]:

— определение удельного импульса тяги по ре-
зультатам проведенных экспериментальных иссле-
дований на азоте с расчетом температуры в камере 
по замеренной температуре  на срезе сопла;

— определение  удельного импульса тяги ЭДМД 
на аммиаке расчетным путем с использованием 
проведенных расчетно-экспериментальных иссле-
дований.

Одним из критериев оценки принятых альтер-
нативных топлив является эксплуатационная без-
опасность, оцениваемая по следующим характери-
стикам [18–20]: 

— изобутан: вещество малоопасное (ПДК= 
=300 мг/м3); широко используется в бытовых 
устройствах; плотность 557,4 кг/м3; газовая посто-
янная R=140,3 Дж/кгK;

— R134-A: вещество малоопасное (ПДК= 
=3000 мг/м3); широко используется в бытовых 
устройствах; воспламенение невозможно ни при 
какой температуре; плотность 1228,4 кг/м3; газовая 
постоянная R=81,5 Дж/кгK;

— аммиак: вещество малоопасное (ПДК= 
=20 мг/м3); плотность 611 кг/м3; газовая постоян-
ная R=488 Дж/кгK.

Для ранжирования МКА с различными ДУ при-
меним многокритериальный метод — метод расста-
новки приоритетов, для каждого из которых пред-
варительно определяется значимость (весомость) 
частных критериев в комплексом (суммарном) кри-
терии [22]: 

                                           ,

где P
i
отн  — приоритет i-го критерия; 

i
 — значи-

мость i-го критерия; n — число критериев.

Значимость критериев оценивания вариантов 
определяется принципом проектирования МКА  
с ДУ для конкретной проектной ситуации с форми-
рованием приоритетного критерия.

Для различных сценариев оценки альтерна-
тивных вариантов МКА рассмотрены следующие 
принципы проектирования (наиболее значимые 
критерии):

— минимальная длина топливного бака для за-
данного удлинения;

— минимальная масса топлива;
— эксплуатационная безопасность МКА с ДУ 

(по величине ПДК);
— степень готовности к созданию летного об-

разца ДУ.
В качестве альтернативных вариантов рассма-

триваются: В
1
 — МКА с ДУ с ЭНМД на изобутане; 

В
2
 — МКА с ДУ с ЭНМД на R134-A; В

3
 — МКА  

с ДУ с ЭНМД с на аммиаке; В
4
 — МКА  с ДУ  

с ЭДМД на аммиаке.
В качестве критериев рассматриваются: К

1
 — 

длина топливного бака ДУ для заданного удлинения; 
К

2
 — масса топлива ДУ на реализацию заданной 

характеристической скорости; К
3
 — эксплуатаци-

онная безопасность ДУ; К
4
 — степень готовности  

к созданию летного образца ДУ.
Алгоритм исследования проектного облика МКА 

с ДУ  приведен в соответствии с рис. 3.

Результаты расчетов

Результаты расчетов требуемых запасов харак-
теристических скоростей в зависимости от САС 
МКА на орбите представлены в табл. 1.

Анализ затрат характеристической скорости  
на поддержание САС показывает:

— для низких орбит затраты характеристиче-
ской скорости на поддержание САС значительно 
увеличиваются, что связано с увеличением оста-
точной плотности атмосферы; например, затра-
ты характеристической скорости с t
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=1 год на 
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Рис. 3. Алгоритм исследования проектного облика МКА с ДУ
Fig. 3. Algorithm for studying the design of a maneuvering 

small spacecraft
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Н
кр
=350 км с S

м
=0,95 м2 увеличиваются на 105 %  

по сравнению с затратами характеристической ско-
рости с t

САС
=1 год на Н

кр
=390 км с S

м
=0,95 м2;

— уменьшение площади миделевого сечения S
м
  

приводит к снижению запасов характеристических 
скоростей на поддержание САС; например, для 
МКА с S

м
=0,75 м2 на Н

кр
=350 км запасы характе-

ристической скорости для t
САС

=1 год уменьшаются 
на 21 % в сравнении с МКА с S

м
=0,95 м2;

— увеличение САС приводит к увеличению за-
трат характеристических скоростей;  например, для 
МКА с S

м
=0,85 м2 на Н

кр
=370 км запасы характе-

ристической скорости для t
САС

=3 года увеличива-
ются на 201 % в сравнении с МКА с S

м
=0,85 м2 для 

t
САС

=1 год.
Для проведения исследования проектного обли-

ка МКА с ДУ с использованием полученных резуль-
татов (табл. 1) выбраны характерные значения запа-
сов характеристической скорости для поддержания 
САС: 100, 200, 300 м/с.

Проектный облик МКА с ДУ формируется через 
основные проектные параметры (ОПП), по которым 
определяются удельные импульсы тяги микродви-
гателей, требуемые запасы топлива на реализацию 
характеристической скорости и  габаритно-массо-
вые характеристики ДУ (МКА) [1, 5].

ОПП формируются на основе метода случайно-
го поиска для ЭНМД на изобутане, R134-A, аммиа-
ке, а для ЭДМД только на аммиаке. 

Пример расчета ОПП и удельных характеристик 
ДУ с ЭНМД на R134-A представлен в табл. 2.

Из полученного множества ОПП и характе-
ристик выбраны  параметры, соответствующие 
температуре в камере ЭНМД 1040 K. На основе 
выбранных параметров (табл. 3) определены габа-
ритно-массовые характеристики ДУ МКА (табл. 
4–6).

Ранжирование альтернативных вариантов МКА 
(В1, В2, В3, В4) методом расстановки приоритетов 
проведено с использованием полученных в табл. 
4–6 габаритно-массовых характеристик МКА с ДУ. 

Сравнение вариантов по выбранным критериям 
приведено в табл. 7–10.

Сравнение критериев между собой для приори-
тетного критерия К1 приведено в табл. 11.

По такому же алгоритму оценены критерии меж-
ду собой для приведенных выше сценариев оценки 
и соответствующих им приоритетных критериев (уч-
тены в комплексном суммарном критерии).

Ранжированные ряды альтернативных вариан-
тов МКА с ДУ по мере убывания комплексного сум-
марного критерия имеет вид: 

Таблица 1. Требуемые запасы характеристических скоростей в зависимости от САС для МКА массой 200 кг
Table 1. Required reserves of characteristic velocities depending on the period of active existence for a small spacecraft 
weighing 200 kg

№ Наименование

Н
кр
=350 км Н

кр
=370 км Н

кр
=390 км

САС, год
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Таблица 2. ОПП и характеристики ДУ с ЭНМД на R134-A
Table 2. Main design parameters and characteristics of a propulsion system with an resistojet on R134A
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Таблица 3. ОПП и характеристики ДУ МКА
Table 3. Main design parameters and characteristics of small spacecraft propulsion systems
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Таблица 4. Габаритно-массовые характеристики МКА с ДУ c ΔV
хар 

= 100 м/с
Table 4. Dimensional and mass characteristics of a maneuvering small spacecraft with ΔV

xar
 = 100 m/s

№ Характеристика

m
МКА

=200 кг

Тип топлива ДУ

Изобутан R134-A Аммиак Аммиак (ЭДМД)

1 m
т
, кг 20 25,9 10,5 6,7

2 R
б
/H

б
, мм 158/632 132/528 123/493 106/425

3 V
б
, л 40,4 24,2 19,7 12,6

4 m
б
, кг 3,6 2,1 3,3 2,2

5 m
т
+ m

б
, кг 23,6 28 13,8 8,8

6 N 459 457 708 1114

Таблица 5. Габаритно-массовые характеристики МКА с ДУ c ΔV
хар 

= 200 м/с
Table 5. Dimensional and mass characteristics of a maneuvering small spacecraft with ΔV

xar
 = 200 m/s

№ Характеристика

m
МКА

=200 кг, ΔV
хар

=200 м/с

Тип топлива ДУ

Изобутан R134-A Аммиак Аммиак (ЭДМД)

1 m
т
, кг 37,4 47,4 20,2 13,1

2 R
б
/H

б
, мм 194/778 162/645 153/614 133/532

3 V
б
, л 77,3 44,4 37,9 24,7

4 m
б
, кг 6,7 3,8 6,6 4,3

5 m
т
+ m

б
, кг 44,1 51,2 26,8 17,4

6 N 857 837 1364 2192

Таблица 6. Габаритно-массовые характеристики МКА с ДУ c ΔV
хар 

= 300 м/с
Table 6. Dimensional and mass characteristics of a maneuvering small spacecraft with ΔV

xar
 = 300 m/s

№ Характеристика

m
МКА

=200 кг, ΔV
хар

=300 м/с

Тип топлива ДУ

Изобутан R134-A Аммиак Аммиак (ЭДМД)

1 m
т
, кг 52,7 65,7 29,1 19,4

2 R
б
/H

б
, мм 218/872 180/721 173/694 151/606

3 V
б
, л 108,8 61,5 54,8 36,5

4 m
б
, кг 9,4 5,3 9,5 6,3

5 m
т
+ m

б
, кг 62,1 71 38,6 25,7

6 N 1206 1158 1972 3231

Таблица 7. Критерий К1 — длина топливного бака ДУ для 
заданного удлинения
Table 7. Criterion K1 — the length of the fuel tank of the remote 
control for a given elongation

В
1

В
2

В
3

В
4

В
1

1,0 0,5 0,5 0,5

В
2

1,5 1,0 0,5 0,5

В
3

1,5 1,5 1,0 0,5

В
4

1,5 1,5 1,5 1,0

Таблица 8. Критерий К2 — масса топлива ДУ на 
реализацию заданной характеристической скорости
Table 8. Criterion K2 — the mass of the fuel of the remote 
control for the implementation of a given characteristic speed

В
1

В
2

В
3

В
4

В
1

1,0 1,5 0,5 0,5

В
2

0,5 1,0 0,5 0,5

В
3

1,5 1,5 1,0 0,5

В
4

1,5 1,5 1,5 1,0

— для приоритетного критерия К1: В
4
=0,322; 

В
3
=0,29; В

2
=0,21; В

1
=0,178. 

— для приоритетного критерия К2: В
4
=0,289; 

В
3
=0,262; В

3
=0,229; В

1
=0,219. 

— для приоритетного критерия К3: В
2
=0,276; 

В
4
=0,259; В

3
=0,256; В

1
=0,223. 

— для приоритетного критерия К4: В
2
=0,286; 

В
3
=0,285; В

1
=0,26; В

4
=0,168. 

Полученные ранжированные ряды позволяют 
оценивать альтернативные варианты МКА в зави-
симости от проектной ситуацию (тот или иной при-
оритетный критерий).
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Выводы 

1. Результаты решения задачи орбитального 
маневрирования МКА по обеспечению САС МКА 
(1–3) года для низких орбит функционирования  
в диапазоне от 350 до 390 км характеризуются зна-
чительными затратами топлива на ее реализацию 
от 43 до 339 м/с и являются определяющими при 
формировании проектного облика МКА из-за то-
пливных баков ДУ большой размерности.

2. Выбор орбиты функционирования и, соответ-
ственно, требуемые затраты характеристической 
скорости МКА определяются решаемой целевой за-
дачей в течение заданного САС. Результаты расче-
тов параметров ДУ для скоростей 100 м/с, 200 м/с  
и 300 м/с и различных значений САС из требуемо-
го диапазона скоростей позволяют оценить степень 
их влияния на проектный облик МКА.

3. Многовариантная задача формирования про-
ектного облика маневрирующего МКА с исполь-
зованием различных электротермических микро-
двигателей (ЭНМД с автономным нагревательным 
элементом, ЭДМД) на основе изобутана, R134-A, 
аммиака решена как многокритериальная задача 
оценки альтернатив методом расстановки приори-
тетов.

4. Повышение точности оценки альтернативных 
вариантов МКА с ДУ обеспечено формированием 
множества расчетных и экспериментальных (для 
ЭДМД) основных проектных параметров и выход-
ных характеристик ДУ, определяющих габаритные 
размеры МКА, методом случайного поиска с ис-
пользованием газодинамических функций газового 
потока.

5. Результаты решения задачи формирования 
проектного облика маневрирующего МКА с ДУ 
определяются заложенными принципами проекти-
рования, определяющими значимость следующих 
критериев оценки альтернативных вариантов МКА: 
К1 — длина топливного бака ДУ для заданного уд-
линения, К2 — масса топлива ДУ на реализацию 
заданной характеристической скорости, К3 — экс-
плуатационная безопасность ДУ, К4 — степень го-
товности ДУ к созданию летного образца.

6. Получен следующий ранжированный ряд 
альтернативных вариантов МКА (В1 — МКА с ДУ  
с ЭНМД на изобутане, В2 — МКА с ДУ с ЭНМД  
на R134-A, В3 — МКА с ДУ с ЭНМД на аммиаке, 
В4 — МКА с ДУ с ЭДМД на аммиаке):

— для приоритетного критерия К1: В
4
=0,322; 

В
3
=0,29; В

2
=0,21; В

1
=0,178. 

— для приоритетного критерия К2: В
4
=0,289; 

В
3
=0,262; В

3
=0,229; В

1
=0,219. 

— для приоритетного критерия К3: В
2
=0,276; 

В
4
=0,259; В

3
=0,256; В

1
=0,223. 

— для приоритетного критерия К4: В
2
=0,286; 

В
3
=0,285; В

1
=0,26; В

4
=0,168. 

Данные результаты могут быть использованы  
на ранних этапах проектирования при формирова-
нии проектного облика МКА с ДУ.
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RESEARCH OF DESIGN OF A SMALL SPACECRAFT WITH 
AN ELECTROTHERMAL PROPULSION SYSTEM

P. S. Yachmenev

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

The paper presents the results of solving the multivariate problem of forming the design of a small 
spacecraft with various propulsion systems based on freons with electrothermal thrusters. As initial 
data, the required reserves of characteristic velocities for maintaining the active lifetime for circular 
orbits of 350-390 km for small spacecraft with different midsection areas are determined. Specific and 
dimensional-mass characteristics of propulsion systems of small spacecraft are determined using a set of 
basic design parameters of a small spacecraft obtained by random search. Ranked rows of alternative 
variants of small spacecraft have been formed as the complex total criterion decreases by the multi-
criteria method of prioritization for various principles of designing a small spacecraft with a propulsion 
system.

Keywords: small spacecraft, low-orbit grouping, propulsion system, electrothermal thruster, random 
search method, prioritization method.
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