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Проведён анализ применения двигательных установок и ракетных двигателей малой тяги на 
различных физических принципах в составе космических аппаратов малого и сверхмалого 
классов. Рассмотрены параметры рациональных двигательных установок и ракетных 
двигателей малой тяги с позиций применения в составе космических аппаратов: на сжатом газе, 
на монотопливе, включая перспективные композиции на основе нитрата гидроксиламмония, на 
двухкомпонентном топливе; специальные установки и двигатели на закиси азота, аммиаке, 
газообразных водороде и кислороде; электроракетные системы на базе импульсных 
плазменных, ионных и стационарных плазменных двигателей. С учётом рассмотренных данных 
распределены двигательные установки и ракетные двигатели малой тяги по аппаратам 
различных классов. Высказаны предпочтения использования в маломассогабаритных 
космических аппаратах различных двигательных установок и двигателей.  

Малые и сверхмалые космические аппараты; двигательные установки; ракетные двигатели 
малой тяги на различных физических принципах; суммарный импульс тяги; удельный импульс 
тяги; тяга; потребление электрической энергии; масса двигательной установки; масса 
космического аппарата. 
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физических принципах для систем управления малых и сверхмалых космических аппаратов // Вестник Самарского 
университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение. 2018. Т. 17, № 4. С. 115-128.   
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Одним из актуальных направлений развития космической техники в настоящее 
время является разработка и создание малых и сверхмалых космических аппаратов раз-
личного целевого назначения.  

Серьёзным недостатком малых и сверхмалых космических аппаратов является, 
как правило, отсутствие в их составе активных систем управления, что существенно 
ограничивает сроки функционирования на орбите и потенциальные возможности аппа-
ратов. 

Существуют отдельные примеры космических аппаратов (КА) с системами 
управления. Однако выбор рабочих тел, схем двигательных установок (ДУ) и ракетных 
двигателей малой тяги (РДМТ) осуществлён индивидуально без оценки перспектив ис-
пользования технических решений в подобных и других космических аппаратах.  

Проблема в целом характеризуется: 
 сложностью решения задачи на основе традиционных подходов во всём спек-

тре аппаратов; 
 потребностью апробации ДУ и РДМТ на различных физических принципах и 

обоснование областей их рационального применения; 
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 необходимостью расширения системы критериев (показателей) для выбора ДУ 
и РДМТ с учётом задач, решаемых малыми и сверхмалыми космическими аппаратами.  

В работе проводится анализ и оценка некоторых физических принципов создания 
ДУ и РДМТ для различных КА. 

Условное распределение космических аппаратов по массе представлено в  
табл. 1 [1]. 

 
Таблица 1. Классификация космических аппаратов по массе 

№ п/п Класс КА Масса КА (кг) Примечания 

1 Тяжёлый класс ≥ 6000  ДУ и РДМТ для этого класса КА 
определены и апробированы 

2 Средний класс 1500…6000  ДУ и РДМТ для этого класса КА 
определены и апробированы 

3 Малый класс (МКА) 500…1500  
 

 

4 Класс «Мини» 100…500  
 

 

5 Класс «Микро» 10(20)…100  
 

 

6 Класс «Нано» 1…10(20)  
 

 

7 Класс «Пико» < 1,0  
 

ДУ и РДМТ для этого класса КА 
не созданы 

8 Класс «Фемто» < 0,1 ДУ и РДМТ для этого класса КА 
не созданы 

 
Диапазон малых (МКА) и сверхмалых космических аппаратов объединяет КА до 

1500 кг. 
Малые космические аппараты, так же как и КА тяжёлых классов, нацелены на 

выполнение следующих задач на орбите: дистанционное зондирование Земли (ДЗЗ), 
обнаружение и мониторинг техногенных катастроф, обеспечение различных средств 
связи, поиск полезных ископаемых, решение задач метеорологии и ряд других в инте-
ресах науки, экономики и обороноспособности страны. 

Учитывая возможности такого типа аппаратов, удобно с их помощью решать и 
новые задачи в космосе, такие как мониторинг технического состояния долгоживущих 
космических объектов, например космических станций; продление на орбите «жизни» 
важным дорогостоящим объектам, выполняя функции буксиров; решение проблем 
«космического мусора» (подготовка к уничтожению в плотных слоях атмосферы, за-
топление в специальных зонах океана фрагментов или аппаратов в целом) и другие. 

Для реализации управления и, главным образом, коррекции орбиты применяются 
ракетные двигатели малой тяги тягой (Р) до Р  10 Н, суммарный импульс тяги двига-
тельных установок ( I ) может достигать уровня I  5·105 Н·с, суммарное потребле-

ние электроэнергии (W) не более 500 Вт. Имеются и другие ограничения, например, 
экологического характера. 

В работе приводятся результаты параметрического анализа существующих и раз-
рабатываемых ДУ активных систем управления малых и сверхмалых КА и некоторые 
данные в обоснование использования перспективных рабочих тел. 

В качестве двигательных установок в настоящее время рассматриваются ДУ на 
сжатом газе, ДУ с использованием термокаталитических РДМТ на гидразине (нитрате 
гидроксиламмонии), двухкомпонентные ДУ, электроракетные ДУ (на ксеноне) и неко-
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торые специальные ДУ и РДМТ. Существующие типы ДУ и РДМТ для малых и сверх-
малых КА приведены в табл. 2, 3. 

 
Таблица 2. Традиционные ДУ и РДМТ 

№ 
п/п 

Наименование  
(рабочее тело) 

Назначение, 
параметры 

Источники  
информации 

1 ДУ на сжатом газе  
(азот, гелий) 

КА ДЗЗ и малых КА связи,   
Р ~ 1 Н, yI  670 м/с (1650 м/с),  

I  103  Н·с  

[2], [3] 

2 ДУ на монотопливе  
(гидразин, нитрат гидроксил  
аммония)  

МКА,  Р ~ 0,1…25 Н,  

yI  2140 м/с, I  5·105  Н·с  
[3], [4], [5] 

3 Двухкомпонентные ДУ (азотный 
тетраоксид (АТ) + несимметрич-
ный диметилгидразин (НДМГ))  

МКА,  Р ~ 6…400 Н,  

yI  2750 м/с, I  5·105  Н·с  
[3 ], [4 ], [6], [7] 

4 Электроракетные ДУ  
(ксенон)  

МКА,  Р ~ 0,014…0,1 Н,  

yI  12000 м/с, I  5·105 Н·с 
[3] 

 
Таблица 3. Специальные ДУ и РДМТ 

№ 
п/п 

Наименование  
(рабочее тело) 

Параметры  
 

Источники  
информации 

1 ДУ с РДМТ (закись азота)  
 

МКА, КА класса «Микро»,  
Р  0,5…50 Н,  

yI  1950 м/с,  I  5·102 Н·с 

(W  100 Вт) 

[8] 

2 ДУ с электронагревными  
двигателями (аммиак) 
 

КДУ для МКА, КА класса «Нано», 
Р  5·10-2 Н,  

yI  1800 м/с, харV  60 м/с, 

(W  360 Вт)  

[9 – 13] 

3 ДУ с абляционными импульсны-
ми плазменными двигателями 
(тефлон) 
 

КДУ для МКА, КА массой 20…500 кг, 
Р  3·10-3Н,  

yI  11000 м/с, I  5·102  Н·с, 

(W  150 Вт)  

[14; 15] 

4 ДУ со стационарными плазмен-
ными двигателями (ксенон) 
 

МКА, Р  0,1 Н,  

yI  10000 м/с,  

I  5·104  Н·с  

[16 – 20] 

5 ДУ с РДМТ на газообразных  
водороде и кислороде – продук-
тах электролиза воды  

От МКА до КА «Нано» класса, Р  0,8(1) 
Н,  

yI  3000 м/с,  I  104  Н·с  

[21 – 23] 

 
В табл. 2, 3 используется символ уI  – удельный импульс тяги двигателей. 

Анализ эффективности применения различных типов ДУ и РДМТ (традиционные 
установки, табл. 2) удобно вести по результатам сравнения масс заправленных двига-
тельных установок в зависимости от суммарного импульса тяги. Такие данные пред-
ставлены, например, в [3], [4], [6], [7] и других источниках. 

Для МКА параметры ДУ и РДМТ в различных диапазонах изменения суммарного 
импульса тяги приведены в табл. 4 [3]. 
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Таблица 4. Масса заправленных ДУ коррекции различных типов для малых КА 

Масса заправленной ДУ, кг 
Суммарный импульс, кгс·с (кН·с) 

100(1,0) 500(5,0) 1000 (10) 1500 (15) 
ДУ на сжатом газе 10,6 29,1 37,6 73,4 
Монотопливная ДУ – 7,5 11,9 14,1 
Двухкомпонентная ДУ – 7,3 12,3 17,5 
Электроракетная ДУ на базе стацио-
нарных плазменных двигателей 

– 8,9 9,3 9,8 

 
Представленные в цитируемых источниках результаты позволяют заключить: 
  пневмосистемы на холодном газе приемлемы при суммарных импульсах менее 

I 103 Н·с; 

  в диапазоне суммарного импульса тяги – 5,0…15·103 Н·с равновостребованы ДУ 
на однокомпонентном, двухкомпонентном топливе и электроракетные двигательные 
установки (ЭРДУ); 

  при суммарных импульсах тяги I 15·103 Н·с преимущества по массе двига-

тельной установки обладают ДУ с электроракетными двигателями, но по некоторым 
дополнительным критериям (простота конструкции, надёжность, запас мощности на 
борту, абсолютная тяга РД и др.) равновероятно применение как ЭРДУ, так и ДУ с ра-
кетными двигателями на химическом топливе. 

Исходя из требований эксплуатации в блоке традиционных двигателей и двига-
тельных установок, целесообразнее применять монотопливные ДУ. Следует также 
учесть и то обстоятельство, что в линейке гидразиновых жидкостных ракетных двига-
телей малой тяги (ЖРДМТ) представлены отработанные двигатели с тягой Р  1 Н. 

Усиливает аргументацию по использованию монотоплива для МКА ДЗЗ, связи и 
другого назначения на низких круговых орбитах с целью, как минимум, коррекции ап-
паратов, возможность применения нового топлива (так называемого «зелёного топли-
ва») [5], которое, по сравнению с гидразином, обладает рядом достоинств: более высо-
кий удельный импульс; отсутствие признаков токсичности; низкая температура замер-
зания (– 87°С);  высокая плотность (   1360 кг/м3) и др. 

Представляет интерес рассмотрение специальных двигательных установок с ра-
кетными двигателями малой тяги для малых и сверхмалых космических аппаратов 
(табл. 3). 

Отличительной особенностью специальных ДУ и РДМТ являются: 
  наличие бортовых источников электропитания с мощностями 100 и более Вт; 
  нетрадиционные рабочие тела и способы организации рабочего процесса; 
  специальные бортовые устройства (системы) для хранения, вытеснения и пре-

образования рабочих тел и некоторые другие. 
Анализ сравнения специальных двигательных установок требует использования 

дополнительных критериев (показателей), обобщение которых может составить основу 
системы выбора ДУ для малых и сверхмалых КА. 

В [8] представлены результаты определения границ применения закиси азота 
(N2O) в качестве компонента топлива для двигательных установок космических аппа-
ратов класса «Микро». 

Наиболее важными преимуществами N2O являются: возможность разложения её 
на свободные кислород и азот с выделением тепловой энергии, возможность хранения в 
сжиженном состоянии, упрощение схемы подачи за счёт эффекта самовытеснения соб-
ственными насыщенными парами с давлением более 4 МПа при 290 К, а также неток-
сичность. 
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Определение области эффективного применения систем на закиси азота в ДУ 
МКА проведено на основе сравнения с аналогами: на гидразине, газообразных Н2/О2, 
НДМГ/АТ и РД на холодном газе. При этом принято: тяга маршевых РД – мР  50 Н, 

управляющих РД – уР  0,5 Н; диапазон массы МКА – КАm  10…100 кг; полный им-

пульс тяги ДУ – I  10…500 Н·с, 60% I  приходится на маршевые РД и 40% I  – на 

управляющие. 
Показано, что применение ДУ на закиси азота эффективно, если диапазон значе-

ний полного импульса ДУ составляет ПI 100…500 Н·с. Расчётными методами пока-

зано, что применение закиси азота даёт возможность снижения массы ДУ МКА на 
10…15% относительно ДУ традиционных схем, применяемых в настоящее время. 

Одним из направлений создания маневрирующих малых и сверхмалых космиче-
ских аппаратов является разработка наноспутниковых платформ (МНП) для формиро-
вания на их основе маневрирующих наноспутников (МН) общей массой до 10 кг для 
решения задач в космическом пространстве с использованием аммиачных корректиру-
ющих двигательных установок (КДУ) на основе электротермических микродвигателей 
(ЭТМД) [9 – 13]. 

Показано, что применение аммиачной КДУ с ЭТМД в качестве основной струк-
туры для МНП массой до 10 кг позволит реализовать запас характеристической скоро-
сти до харV  60 м/с при общем энергопотреблении КДУ W  15…20 Вт и бортовым за-

пасом топлива в пределах Тm  0,5 кг. 

При этом электротермические двигатели с автономным нагревательным элемен-
том с совмещённой с испарителем схемой с подключением внешних устройств при 
различной подаваемой мощности при «горячей» схеме запуска обеспечивают: 

  время выхода на стационарный режим работы ЭТМД до достижения стацио-
нарной температуры 300° С для всего диапазона мощностей 5…30 Вт – 30 с; 

  максимальные температуры ЭТМД в зависимости от мощности – 120…490° С; 
  расход рабочего тела (аммиака) для ЭТМД – 1,2 л/ч; 
  достигнутую тягу ЭТМД с автономным нагревательным элементом, потребляе-

мой мощностью 60 Вт, – 30…50 мН; 
  при температурах стационарного режима и энергопотребления 5…30 Вт для 

«горячего» способа запуска удельный импульс тяги ЭТМД – 1200…1800 м/с; 
  повышение удельного импульса тяги на 30…35 % за счёт увеличения энергопо-

требления в пределах имеющегося запаса на МКА. 
Дальнейшее совершенствование аммиачного корректирующего электротермиче-

ского двигателя связано со сверхвысокочастотным (СВЧ-воздействием) на рабочее те-
ло, а также с созданием дугового электротермического двигателя для малых космиче-
ских аппаратов. 

Современные функциональные требования к низкоорбитальным МКА диктуют 
необходимость использования в КДУ двигателей с высоким удельным импульсом тяги, 
способных обеспечить необходимую точность управления движением аппарата в тече-
ние всего срока активного существования в условиях ограничений на массогабаритные 
параметры и потребление электроэнергии. 

В связи с этим целесообразно рассмотреть использование электроракетных двига-
телей (ЭРД) мощностью 50…200 Вт и среди них – абляционные импульсные плазмен-
ные двигатели (АИПД) [14; 15]. 

Представим следующие полученные характеристики электроракетными двига-
тельными установками (ЭРДУ) с абляционным импульсным плазменным двигателем: 
энергия разряда ~ 50 Дж, частота импульсов – 1 Гц, потребляемая мощность – 60 Вт, 



Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение      Т. 17, № 4, 2018 г. 

120 

удельный импульс тяги – 10400 м/с, средняя тяга – 0,86 мН, суммарный импульс – 0,46 
кН·с, масса с рабочим телом (фторопласт) – 4,95 кг. 

Основываясь на результатах, представленных в литературных источниках, можно 
сделать вывод о том, что в настоящее время созданы образцы электроракетных двига-
тельных установок на основе абляционных импульсных плазменных двигателей, пред-
назначенные для использования в качестве корректирующих двигательных установок в 
составе малых космических аппаратов массой от 20 до 500 кг. Тяговые, удельные и 
эксплуатационные характеристики ЭРДУ делают их конкурентоспособными в диапа-
зоне потребляемых мощностей от 10 до 200 Вт.  

Дальнейшее совершенствование АИПД, в частности повышение удельных харак-
теристик, связано с разработкой новых схем ускорительного канала, где будет реализо-
вано разделение функций дозирования и ускорения плазмы. 

Значительный интерес к электроракетным двигателям [14 – 20], включая стацио-
нарные двигательные системы: стационарные плазменные двигатели (СПД) и ионные 
двигатели (ИД), обусловлен структурой параметров этих двигателей. 

Высокий удельный импульс, возможность регулирования выходных характери-
стик, известные и прогнозируемые значения массы и габаритов электроракетной двига-
тельной установки определяют эффективность её применения в МКА. 

Выбор основных проектных параметров ЭРДУ базируется на заданных в качестве 
исходных данных: потребной тяге Р, суммарного импульса тяги I  (характеристиче-

ской скорости харV ), удельного импульса тяги удI , времени работы двигателя при вы-

полнении программы полёта t и некоторых других. 
Проектный облик систем различной размерности и варианты систем различного 

масштаба имеют качественно одинаковый вид и могут быть использованы при проек-
тировании объекта (объектов) ракетно-космической техники. 

Для каждого типа ЭРД характерен диапазон параметров, в котором обеспечивает-
ся необходимая эффективность работы двигателя. 

Так, потребности ЭРД в электроэнергии, оцениваемые отношением потребляемой 
двигателем мощности N к создаваемой тяге Р: ТС N P , распределены следующим 

образом: 
 ионные двигатели имеют 

  удI  20000…30000 м/с, ТС 15…25 кВт/Н;  

 стационарные плазменные двигатели имеют  
  удI  10000…20000 м/с, ТС 10…20 кВт/Н; 

 импульсные плазменные двигатели имеют  
  удI  5000…10000 м/с, ТС 30…40 кВт/Н. 

Типы ЭРД по удельному импульсу тяги распределены следующим образом: ион-
ные двигатели – стационарные плазменные двигатели – импульсные плазменные дви-
гатели; а по потребляемой электрической энергии – практически в обратном порядке. 

Сравнение массовых параметров двигательных установок с электроракетными 
двигателями приводит к следующему распределению: масса ЭРДУ на базе импульсных 
плазменных двигателей составляет М 7,1 кг (5,8 кг), в скобках здесь и далее указан 
уровень перспективных разработок; масса ЭРДУ на базе стационарных плазменных 
двигателей (СПД-25) около М 9,6 кг (5,9 кг), на базе СПД-70 – М 25 кг (15 кг). 

Учитывая, что масса двигательной установки может составлять до 50% массы 
МКА, возможно определение массы космических аппаратов, в составе которых приме-
нены двигательные установки с электроракетными двигателями.  
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Другие основные параметры ЭРДУ (тяга и суммарный импульс тяги) на стадии 
проектирования космических аппаратов удобно определять, используя области предпо-
чтительного применения ЭРД. 

Так, при I  5·102…106  Н·с рационально использовать ионные двигатели и ста-

ционарные плазменные двигатели тягой P  10-5…10-4 Н; при I  103…5·104 Н·с  

предпочтительно использовать стационарные плазменные двигатели; при 
I  5·104…106 Н·с – СПД и ИД тягой P  10-3 Н. Импульсные плазменные двигатели 

тягой P  10-1 Н применяются на аппаратах, обеспечивающих суммарный импульс тяги 
от I  102 до I  105 Н·с.  

На базе информации о параметрах и характеристиках электроракетных двигате-
лей, а также о рациональных областях их применения при решении различных задач в 
околоземном пространстве может быть сделан обоснованный выбор варианта двига-
тельной установки ориентации, стабилизации и коррекции малых и сверхмалых КА с 
электроракетными двигателями. 

Представляет интерес рассмотрение перспективных двигательных установок на 
основе электролиза воды и ракетных двигателей малой тяги на газообразных водороде 
и кислороде – продуктах электролиза воды в контексте их применения в системах 
управления малых и сверхмалых космических аппаратов [21 – 23]. Показано, что уста-
новки, в качестве рабочего тела в которых применяется вода, обладают как существен-
ными преимуществами по сравнению с другими химическими топливами (в частности, 
штатными), так и рядом недостатков (в частности, увеличенным энергопотреблением). 
В то же время следует считать установки этого принципа действия весьма перспектив-
ными, поскольку они могут быть применены в широком спектре космических аппара-
тов, по крайней мере, от МКА до космических аппаратов формата «Cube Sat». 

Примеры ДУ с приемлемыми габаритно-массовыми параметрами для класса 
наноспутников проходят экспериментальную апробацию. 

Двигатель коррекционной двигательной установки КА формата «Cube Sat» имеет 
следующие параметры:  

  тяга – 1 Н (0,8Н); 
  минимальный импульс тяги – 0,1 мН·с; 
  удельный импульс тяги – 3000 м/с; 
  габариты ДУ (включая бак с водой, электролизный модуль, двигатель на про-

дуктах электролиза воды, необходимые системы) – не более 3U. 
Имеет смысл рассмотреть некоторые исходные данные, необходимые для проек-

тирования двигательных установок малых и сверхмалых космических аппаратов, пред-
ставленные в табл. 5. 

 

Таблица 5. Запасы характеристической скорости для манёвров КА класса «Нано» на орбите 

№ Манёвр харV , м/с 

1 
 

2 
 

3 
 

4 
 

5 
 

Достижение высоты рабочей орбиты 
 

Компенсация дрейфа 
 

Предотвращение столкновений 
 

Ориентация на объект 
 

Непредвиденные ситуации 

4,75 
 

15 
 

5 
 

15-75 
 

25 

 Общий запас  65-125 
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Представленный минимальный перечень манёвров КА показывает с одной сторо-
ны собственно программу полёта космического аппарата, а с другой – ориентировочное 
распределение характеристической скорости между совершаемыми эволюциями аппа-
рата в космосе. 

В условиях существенной неопределённости от момента выведения аппарата до 
его уничтожения запасы характеристической скорости могут быть перераспределены в 
пределах общего запаса харV .  

Удобно информацию по двигательным установкам и ракетным двигателям малой 
тяги на различных физических принципах, ориентированных на соответствующие 
классы космических аппаратов, представить в виде табл. 6. 

 
Таблица 6. Двигательные установки и ракетные двигатели малой тяги,  
которые могут быть использованы на космических аппаратах 

Тип ДУ 
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Малого класса 
 

 + +  + + + + 

Класса «Мини» 
 

 +  + + + +  

Класса «Микро» 
 

 +  + + +   

Класса «Нано» 
 

    + +  + 

 
Отметим классы космических аппаратов (например, тяжёлого и среднего), для ко-

торых вопросы активного управления в околоземном пространстве практически реше-
ны, ДУ и РДМТ для них созданы, апробированы и в ближайшее время изменения в 
этих системах не предвидятся. Для КА классов «Пико» и «Фемто» принципов построе-
ния систем активного управления КА в настоящее время не выработано. 

Для остальных классов малых и сверхмалых аппаратов показаны существующие и 
разрабатываемые перспективные ДУ различных типов. 

Можно видеть, что число двигательных установок, которые могут быть примене-
ны в КА, с уменьшением массы аппарата снижается. Не вдаваясь в детали этой законо-
мерности, обратим внимание на то обстоятельство, что отсутствуют механизмы (крите-
рии), позволяющие из представленных типов выбрать наиболее эффективную двига-
тельную установку и двигатели для решения задач, стоящих перед малым аппаратом по 
одному или нескольким отличительным признакам. 

Проведённый обзор литературных источников по проблемам создания систем 
управления для малых и сверхмалых космических аппаратов показал, что даже в рам-
ках одного класса аппаратов возможно применение нескольких типов ДУ и РДМТ. 

В пределах существующих критериев эффективности не удаётся оценить рацио-
нальность использования той или иной двигательной установки, что требует расшире-
ния перечня критериев (показателей), которые позволили бы решить задачу выбора оп-
тимальных ДУ и РДМТ. 
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Дополнительно к общепринятым критериям эффективности двигательных уста-
новок – массе и суммарному импульсу тяги – при оценке ДУ и двигателей на различ-
ных физических принципах следует учитывать следующие показатели: 

 функциональный – эI I I    (отношение суммарных импульсов тяги); 

 массового совершенства – ду ду эm m m  (отношение масс ДУ); 

 динамических свойств – эР Р Р  (отношение тяг двигателей системы управле-

ния); 
 эффективности двигателей – уд уд уд эI I I  (отношение удельных импульсов тя-

ги); 
 потребления электроэнергии – эW W W  (отношение электрической мощности 

системы электрического питания КА). 
Здесь индекс «э» означает эталонные значения величин, в качестве которых при-

менены параметры ДУ класса малых космических аппаратов (до 1500 кг), достаточно 
стабильные, отработанные и универсальные – по назначению. 

Кроме основных удобно использовать и дополнительные показатели, включаю-
щие: 

  состав ДУ (двигатели коррекции и управления или только двигатели коррек-
ции); 

  необходимость и возможность обеспечения импульсного режима работы; 
  динамика исполнения команд (высокая, задержка исполнения); 
  экологичность (экологически «чистая» ДУ, использование вредных компонен-

тов топлива, рабочих тел и технологий); 
  состояние разработки (стадия проектирования, отработки, эксплуатации). 
Количественные (основные) и качественные (дополнительные) показатели в зави-

симости от назначения КА могут быть сокращены или увеличены, но в целом пред-
ставленный объём позволит сравнить и выявить слабые и сильные стороны принципи-
ально разных по способу организации рабочего процесса двигательных установок и ра-
кетных двигателей малой тяги. 

Рассмотрим показатели эффективности ДУ и РДМТ на различных физических 
принципах, например для КА класса «Нано», сведённые в табл. 7. 

 
Таблица 7. Показатели эффективности ДУ и РДМТ  
на различных физических принципах для КА класса «Нано» 
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ДУ с РДМТ  
на Н2г + О2г 

10-2 10-2 10-2 ~1,0 10 + + + + + 

ДУ с электро-
нагревными 
РДМТ на аммиаке 

10-3 2·10-2 10-5 0,5 4,0 – – – + + 

ДУ с СПД  
на ксеноне 

10-2 10-2 5·10-4 ~5,0 50,0 – – – + – 
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Сравнение показателей позволяет сразу вывести из рассмотрения двигательную 
установку и РДМТ на аммиаке из-за более низкого суммарного импульса тяги, реали-
зуемого двигательной установкой ограниченной массы; низких значений тяги и удель-
ного импульса тяги двигателей. 

Более сложной задачей выбора типа ДУ и РДМТ является определение эффектив-
ной двигательной установки, одна из которых создаётся на основе электролиза воды и 
РДМТ на Н2г +О2г – продуктах электролиза воды, а другая – на базе стационарных 
плазменных двигателей (СПД-25) на ксеноне. 

У первой из них, при практически одинаковых с ДУ на основе СПД значениях от-
носительного суммарного импульса тяги и относительной массы ДУ космического ап-
парата, остальные показатели характеризуются следующим образом. 

Тяговооружённость двигателей коррекции (кислородно-водородные РДМТ на 
продуктах электролиза воды), а значит и динамика аппарата, существенно выше, чем у 
ДУ с СПД; параметры удельного импульса тяги – существенно ниже, что говорит о 
большей доле используемого топлива в общем балансе масс двигательной установки. 
Отметим, что двигательная установка на основе электролиза воды требует для своего 
функционирования меньших мощностей электроэнергии, генерируемой на борту КА. 
По дополнительным показателям практически по всему ряду очевидно преимущество 
этого типа двигательных установок над ДУ со стационарными плазменными двигате-
лями. Учитывая перспективы развития двигательных установок на воде, в частности 
применение РДМТ с дуговым разрядом, показатели по удельному импульсу тяги резко 
вырастут, но при этом снизятся динамические свойства космических аппаратов из-за 
снижения тяги двигателей при том же энергопотреблении. 

Для МКА и КА класса «Мини» возможно создание традиционных ДУ и РДМТ. 
По совокупности параметров предпочтение может быть отдано ДУ на монотопливе 
(гидразин), а в перспективе – на «зелёном топливе». 

Для космических аппаратов классов «Микро» и «Нано» целесообразным будет 
применение перспективных разработок ДУ и РДМТ на базе электролиза воды и элек-
троракетных двигательных установок с дуговым разрядом, а также с разработанными 
стационарными плазменными двигателями. 

Следует развивать систему критериев, характеризующих эффективность той или 
иной двигательной установки и ракетных двигателей малой тяги для выбора даже в 
пределах одного класса КА. 
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