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     Аннотация. Разработана массоэнергетическая модель космического аппарата  
с низковольтной энергоустановкой  и электронагревным двигателем  с дополнитель-

        ным подводом тепла. Рассмотрен космический аппарат, состоящий из полезной 
нагрузки, низковольтной энергоустановки, системы преобразования тока, электро-
нагревного двигателя, бортовой кабельной сети  и системы хранения  и подачи рабо-

       чего тела телом, заправленной рабочим  (аммиаком). Космический аппарат осу-
ществляет вывод полезной нагрузки  с опорной орбиты на рабочую. 
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Abstract. A mass-energy model of a spacecraft with a low-voltage power plant and an elec-
tric heating engine with additional heat input is developed. The spacecraft, consisting of  
a payload, a low-voltage power plant, a current conversion system, a resistojet engine, an 
onboard cable network, and a propellant storing and supplying system, filled with propel-
lant (ammonia), is considered. The spacecraft launches the payload from a reference orbit 
to a working orbit. 
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    Введение. Электронагревные двигатели (ЭНД) — это вид электротермиче-
ских в ракетных двигателей,  котором нагрев рабочего тела (РТ) осуществля-

     ется  в теплообменнике, разогреваемом электрическим током [1]. Современ-
       ные ЭНД имеют ограниченный удельный   импульс — до 210 с, одним из

способов увеличения которого (до является 600 с для выбранного РТ)  допол-
нительный подвод тепла  к потоку РТ [2]. Целью работы является исследова-
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        ние задачи выведения полезной нагрузки   для КА, совершающего маневр  
       с с опорной орбиты высотой 800 км  наклонением 51,6° на рабочую орбиту 

   радиусом 15000 км  с наклонениями i2 = 35°, 40°, 45°, 50°, 51,6°, 55°, 60°  
и 65°. 

       Материалы  и методы. Рассмотрены два КА массами MКА   = 900 кг и  
MКА = 500 кг соответственно. На  КА установлен    -ЭНД с дополнительным под
водом тепла  с аммиаком  в качестве рабочего тела , с известным удельным им-
пульсом JУД         = 550 с π. Степень расширения сопла  = 500. На собственные 
нужды КА затрачивается  KСН = 0,1 от мощности энергоустановки (ЭУ). Рас-
смотрены длительности маневра tр = 1 год  и tр = 1,5 года. 

      Были рассчитаны необходимые для осуществления маневров значения 
долей полезной нагрузки (ПН) и массы компонентов рассматриваемых аппа-
ратов, найдены значения мощностей низковольтных ЭУ  и других элементов 
КА. Расчеты проводились  в приложениях Mathcad-15 и Microsoft Excel. 

    Результаты.    Затраты характеристической скорости ∆VКА      при движении
КА  с двигателем малой тяги  с опорной орбиты радиусом r0  на рабочую rк  с
изменением угла наклонения работе  Δi определены  согласно  [3]: 
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где μЗ — гравитационный параметр Земли. 
     Полученные расчетные  значения затрат характеристической скорости 

лежат  в диапазоне от 2300 до 3600 м с/ . 
       Массовое уравнение для КА включает сумму масс: ПН — МПН  , низко-

вольтной ЭУ — МЭУ, системы  преобразования тока (СПТ) — МСПТ, ЭНД — 
МЭНД    , бортовой  кабельной сети (БКС) — МБКС   , элементов конструкции — 
Мконстр       , системы хранения    и подачи рабочего тела (СХПРТ) — МСХПРТ  , за-
правленной РТ (аммиаком) — МРТ, представлено   в виде

КА = ПН +ЭУ +СПТ +ЭДД+БКС +СХПРТ +РТ +констр . 
      Расход РТ  — G на  основе разработанной массоэнергетической модели 

определялся по следующей формуле 

 =
КА(1 + упр) 1 − exp − КА

УД


р
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где δупр — доля     затрат рабочего тела на управление    относительно центра масс
КА. 

Значения расхода лежат  в диапазоне от 11 до 15 мг/  с при tр = 1 год  и от 7 
до 10 мг/  с при tр = 1,5 года для КА  с MКА = 900 кг, от 6 до 9 мг/   с при tр = 1 год 
и с от 4 до 6 мг/  при tр = 1,5 года для КА  с MКА = 500 . кг

Удельный дополнительным импульс ЭНД  с  подводом тепла определяется 
согласно [2]: 
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где k — постоянная Больцмана газовая; R — универсальная  постоянная; T1 — 
температура РТ на тепловой входе  в  канал; MРТ — молярная  масса РТ; NРТ — 
тепловая мощность, перешедшая  в энергосодержание потока РТ . 

Значения мощности рабочих агрегатов КА для  орбит  -определены соглас
но методике предложенной ,   в работах [4, 5]. Значения NРТ определены  с по-

   мощью выражения (1). Зависимости мощности ЭУ — NЭУ  , ЭНД — NЭНД, 
мощности NРТ       , , переданной   на энергосодержание РТ реактивной  мощности
струи РТ Nструи       и мощности на собственные нужды КА NСН  от угла наклоне-
ния рабочей  орбиты i2   приведены на графиках ( . 1). рис

 

 

 

 

Рис. 1. Зависимость мощностей агрегатов КА от угла наклонеия рабочей орбиты:  

а M — КА = 900 кг, tр = 1 год; б — MКА = 900 кг, tр = 1,5 года; в — MКА = 500 кг, tр = 1 год; 

г M — КА = 500 кг, tр = 1,5 года 

 

 

На  основе разработанного массоэнергетического подхода получена зави-
симость для доли ПН αПН  от удельных масс ЭУ — γЭУ, СПТ — γСПТ, ЭНД — 
γЭНД, БКС — γЭНД, массовых φ долей СХПРТ СХПРТ    и конструкции КА φкон -от
носительно массы РТ, удельного импульса  и изменения характеристической 
скорости: 
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Расчетные значения αПН     лежат в диапазоне от 0,038 до 0,319 при tр = 1 год 
и от 0,124 для наклонения 35° до 0,380 для 51,6° при tр = 1,5 года. 

Массы агрегатов КА были определены  с учетом зависимости (2). Значе-
      ния масс ЭУ, ПН, СХПРТ  с РТ  и элементов конструкции рассматриваемых 

       аппаратов для различных углов наклонения рабочей орбиты i2   приведены  
на рис. 2. 

 

Рис. 2. Зависимость масс агрегатов КА от угла наклонеия рабочей орбиты:  

а M — КА = 900 кг, tр = 1 год; б — MКА = 900 кг, tр = 1,5 года; в — MКА = 500 кг, tр = 1 год; 

г M — КА = 500 кг, tр = 1,5 года 

 

 

      Обсуждение полученных результатов. Результаты расчетов, где доля 
выводимой ПН ниже 0,2, не представляют практического  интереса при при -
менении α ЭРД, вместо них при указанных значениях ПН  -используют химиче
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   ские с ракетные двигатели. Использование ЭНД  дополнительным подводом 
тепла на аммиаке КА позволяет рассмотренным  поставлять на рабочую орби-
ту радиусом 15000 км большие массы ПН (от 150 до 340 кг для MКА = 900 кг 
и от 80 до 180 кг для MКА = 500  ± 12°. кг) при  Δi орбиты при маневре Из -ре
зультатов расчета масс (рис. 2) видно, что масса ПН, как  и αПН, уменьшается 
по из мере увеличения  Δi -за увеличения ∆VКА и, , следовательно MРТ  и MСХПРТ, 

   а также увеличения MЭУ       . , Расчетным  путем показано что  при увеличении 
  длительности маневра tр         увеличивается массовая эффективность аппарата  

и снижается необходимое для работы энергопотребление. 
Заключение. Разработанная массоэнергетическая модель доказывает це-

лесообразность  и эффективность применения дополнительным ЭНД  с  подво-
дом тепла  в составе низковольтной КА  с  ЭУ для осуществления его выведе -
ния на  рабочую орбиту.  
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