
Инженерный журнал: наука и инновации   # 8·2022                                             1 

УДК 629.785:620.9:621.039        DOI: 10.18698/2308-6033-2022-8-2204 
 

Применение мощных энергодвигательных систем 
для выполнения транспортных задач в космосе 

© В.В. Кошлаков1, Н.И. Архангельский1, Л.Э. Захаренков1,2, 
А.В. Каревский1, Е.Ю. Кувшинова1, Е.И. Музыченко1,  

А.В. Семёнкин1,2, А.Е. Солодухин1,2 
1АО ГНЦ «Центр Келдыша», Москва, 125438, Россия 

2МГТУ им. Н.Э. Баумана, Москва, 105005, Россия 
 
Рассмотрено применение космических аппаратов с мощными энергодвигательны-
ми установками для выполнения различных задач в космическом пространстве. 
Представлены основные составляющие мощных ядерных энергодвигательных 
установок, варианты их построения и компоновочные решения. Определены тре-
бования к характеристикам перспективных космических аппаратов с мощными 
ядерными энергодвигательными установками для выполнения различных транс-
портных задач в ближнем и дальнем космосе. Проведен анализ эффективности 
применения ядерных энергодвигательных установок для выполнения транспортных 
задач по сравнению с традиционными химическими двигательными установками. 
Показано, что применение ядерных энергодвигательных установок по сравнению 
с химическими двигательными установками имеет следующие преимущества: уве-
личение массы полезного груза; реализация прямых схем перелетов (без гравитаци-
онных маневров) к объектам, расположенным в дальнем космосе; обеспечение элек-
троснабжения целевой аппаратуры и системы связи на качественно более высоком 
уровне. 
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Введение. Для решения перспективных задач в области изучения 
и использования космического пространства требуется качественно 
повысить уровень мощности энергодвигательного обеспечения кос-
мических аппаратов (КА). 

Для выполнения перспективных задач в ближнем и дальнем кос-
мосе рассматривается применение принципиально нового транспорт-
ного средства — космического буксира с мощной (уровня сотни ки-
ловатт — мегаватты) энергодвигательной установкой [1, 2] на базе 
солнечной или ядерной энергоустановки (ЯЭУ) и многодвигательной 
электроракетной двигательной установкой (ЭРДУ), включающей 
маршевые электроракетные двигатели (ЭРД) и вспомогательные дви-
гатели для ориентации КА (рис. 1). 

По сравнению с традиционными транспортными средствами на базе 
жидкостных ракетных двигателей (ЖРД) применение ЭРД благодаря их 
высокому удельному импульсу тяги может обеспечить значительное 
улучшение технических, эксплуатационных характеристик и целевых 
возможностей космических средств различного назначения приме-
нительно к транспортным задачам в ближнем и дальнем космосе. 
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Рис. 1. Внешний вид буксиров на базе солнечной (а) и ядерной (б) энергоустановок 
 
Уровень мощности определяет возможности по электропитанию 

ЭРДУ, а также целевой полезной нагрузки, что в свою очередь во 
многом обусловливает функциональные возможности КА. Примене-
ние электроракетных двигателей, обладающих высоким удельным 
импульсом и большим ресурсом, способно обеспечить срок активно-
го существования КА до нескольких десятков лет. 

В настоящее время в России и за рубежом рассматривается приме-
нение буксиров с солнечной энергоустановкой, имеющей уровень мощ-
ности от 50 до 400 кВт, и ЭРДУ для выполнения миссий в ближнем 
космосе [3–5].  

Для уровня мощности свыше 200 кВт все более предпочтитель-
ным становится использование ядерной энергетики на борту КА [6]. 
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Ядерные энергоустановки характеризуются существенно большей ком-
пактностью, чем солнечные энергоустановки, независимостью генери-
руемой мощности от расстояния до Солнца, условий освещенности, по-
вышенной радиационной стойкостью. Причем использование ядерной 
энергетики в космическом пространстве рассматривается в тех случаях, 
когда ее применение либо безальтернативно (например, полеты в даль-
ние области солнечной системы), либо обеспечивает значительное 
улучшение технических, эксплуатационных характеристик и функцио-
нальных (целевых) возможностей космических средств различного 
назначения, включая их экономические показатели [7]. 

В области исследований дальнего космоса мощные ядерные энер-
годвигательные установки (ЯЭДУ) мегаваттного класса могут в наи-
большей степени продемонстрировать свои преимущества. К таким 
исследованиям относятся, например, изучение спутников Юпитера 
(в первую очередь, Европы), под ледяным покровом которых предпо-
ложительно находятся живые организмы, характерные для начальной 
стадии зарождения жизни, что может вплотную приблизить человече-
ство к решению фундаментальных научных проблем — разгадке тайн 
происхождения Солнечной системы и возникновения жизни. В связи 
с этим обеспечение таких исследований представляет большой потен-
циал для реализации крупных международных проектов.  

Необходимость перехода на качественно новый уровень энерго-
двигательного обеспечения полетов в дальний космос определяется 
как высокой энергоемкостью выполнения транспортных задач, так и 
потребностью в применении мощных средств исследования изучае-
мого объекта. В частности, при прогнозируемой толщине ледяного 
покрова Европы на уровне 70…80 км для обнаружения под ним воды 
потребная средняя мощность электромагнитного сигнала бортового 
радиолокатора декаметрового диапазона должна составлять не менее 
30 кВт; при этом масса радиолокатора как целевой полезной нагрузки 
в составе КА будет составлять не менее 1 т [8]. 

Для сравнения, масса КА Galileo на базе ЖРД, запущенного 
к Юпитеру с помощью Shuttle Atlantis и разгонного блока IUS (миссия 
STS-34), была равна 2223 кг. Масса полезной нагрузки при выходе КА 
на орбиту Юпитера составила 118 кг, а электрическая мощность энер-
гоустановки, состоящей из двух радиоизотопных элементов, была рав-
на 490 Вт (солнечные батареи не применяли ввиду большого расстоя-
ния от Солнца). Для снижения энергозатрат схема межпланетного 
полета КА включала три гравитационных маневра (один — у Венеры 
и два — у Земли), которые обусловили большую длительность переле-
та от Земли к Юпитеру (6,2 года). При этом использование гравитаци-
онных маневров было сопряжено с увеличением риска потери аппара-
та и потребностью в согласованном определении даты старта с учетом 
взаимных расположений Земли, Венеры и Юпитера. 



В.В. Кошлаков, Н.И. Архангельский, Л.Э. Захаренков, А.В. Каревский и др. 

4                                              Инженерный журнал: наука и инновации   # 8·2022 

Космический аппарат Galileo был выведен на вытянутую эллип-
тическую орбиту Юпитера, что диктовалось как требованиями, каса-
ющимися целевой аппаратуры, так и проблемами скругления орбиты, 
осуществить которое было нереально из-за большой величины по-
требного тормозного импульса при малом удельном импульсе тяги 
используемой ДУ на базе ЖРД. В связи с этим изучение спутников 
Юпитера проводилось с пролетных траекторий, на которых условия 
наблюдения объекта не могут быть выбраны свободно из-за ограни-
чений, накладываемых законами небесной механики, — число крат-
ковременных пролетов оказывается явно недостаточным даже для 
полного фотографического покрытия с высоким разрешением по-
верхности исследуемого спутника. Для этого требуется выход на 
околоспутниковую орбиту. 

Переход к использованию ЯЭДУ мегаваттного класса позволит 
проводить прямые перелеты к дальним планетам-гигантам как более 
простые и менее рискованные в реализации, а также осуществлять 
последующий выход на орбиты, оптимальные для детального изуче-
ния их спутников средствами радиолокационного зондирования. По-
этому в мире наблюдается рост числа проектов КА с ЯЭДУ большой 
мощности [1, 9], активный интерес к которым также обусловливается 
возрастающими технологическими и конструктивными возможно-
стями по созданию основных составляющих ЯЭДУ. 

Цель представленного в статье исследования — сравнительный 
анализ эффективности применения традиционных транспортных 
средств на базе ЖРД (ракет-носителей и разгонных блоков) и косми-
ческих буксиров с мощной ЯЭДУ для выполнения задач в ближнем и 
дальнем космосе. 

Основные компоненты ЯЭДУ с системой преобразования 
тепловой энергии на базе цикла Брайтона. В качестве одного из 
перспективных вариантов реализации рассматриваются ЯЭДУ, со-
держащие в своем составе в качестве источника теплоты ядерный ре-
актор, систему преобразования тепловой энергии в электрическую 
в замкнутом газотурбинном цикле (цикле Брайтона) и электроракет-
ные двигатели [10]. Схема такой ЯЭДУ приведена на рис. 2.  

Основным элементом газотурбинной системы преобразования 
энергии (СПЭ) является турбокомпрессор-генератор (ТКГ) — агре-
гат, объединяющий в единой конструкции: 

− турбину, обеспечивающую преобразование тепловой энергии 
рабочего тела (инертный газ или смесь инертных газов), нагретого до 
высокой температуры в источнике тепла (ядерном реакторе), в меха-
ническую энергию вращающегося ротора; 

− компрессор, обеспечивающий циркуляцию газообразного  
рабочего тела по замкнутому контуру с требуемым перепадом дав-
ления; 
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Рис. 2. Схема ЯЭДУ с газотурбинной системой преобразования энергии и ядерным 
реактором: 

1 — холодильник-излучатель; 2 — теплообменник-холодильник; 3 — теплообменник-
рекуператор; 4 — турбогенератор-компрессор; 5 — ЭРД ориентации;  6 — маршевые ЭРД;  
7 — ядерный реактор; 8 — система преобразования и распределения электроэнергии;  
                                                9 — система преобразования энергии 

 
− генератор, обеспечивающий преобразование избыточной меха-

нической мощности на валу ТКГ в электрическую энергию перемен-
ного тока. 

В теплообменнике-холодильнике теплота, не использованная в цик-
ле преобразования энергии, передается от газообразного рабочего тела 
к теплоносителю системы отвода теплоты и затем сбрасывается холо-
дильником-излучателем в окружающее космическое пространство. 
Теплообменник-рекуператор обеспечивает повышение КПД преобразо-
вания энергии в замкнутом цикле за счет передачи (рекуперации) теп-
лоты от рабочего тела, идущей с выхода турбины на вход в теплооб-
менник-холодильник, к рабочему телу, идущей с выхода компрессора 
на вход в ядерный реактор. 

Электрическая энергия переменного тока, вырабатываемая СПЭ, 
с помощью аппаратуры системы преобразования и распределения 
электроэнергии (СПРЭЭ) трансформируется в электроэнергию по-
стоянного тока требуемых номиналов напряжений, которая исполь-
зуется для обеспечения работы ЭРД. 

Разработка, создание и эксплуатация мощных энергодвигательных 
установок связаны с необходимостью взаимной увязки функциониро-
вания их основных составных частей — газотурбинной системы пре-
образования энергии, электроракетных двигателей, а также аппарату-
ры системы преобразования и распределения электрической энергии. 
Эти составные части являются сложными техническими системами, 
которые могут оказывать взаимное влияние на работу друг друга. 
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Электроракетная двигательная установка мощного буксира стро-
ится на объединении нескольких одновременно работающих ЭРД 
в общий сборочный узел, получивший в литературе название «кла-
стер». Алгоритм функционирования космического буксира предпола-
гает, что число работающих двигателей должно регулироваться. Для 
изменения их числа и обеспечения надежности ДУ должна быть 
обеспечена возможность их независимого включения и отключения, 
а также независимого регулирования параметров для управления 
движением КА. 

При проведении экспериментальных исследований совместной 
работы ЭРД, газотурбинной системы преобразования, а также аппа-
ратуры СПРЭЭ на стендовой базе АО ГНЦ «Центр Келдыша» была 
продемонстрирована возможность устойчивой работы на характер-
ных для работы космических ЯЭДУ переходных и стационарных  
режимах. Реализованный при этом способ поддержания частоты 
вращения ротора турбокомпрессора-генератора и, соответственно, 
напряжения вырабатываемого переменного тока посредством регу-
лируемой балластной нагрузки показал свою эффективность и 
не внес никаких дополнительных особенностей в работу ЭРД и аппа-
ратуры СПРЭЭ [10]. 

Для определения требований к уровню мощности ЯЭДУ и основ-
ным характеристикам ЭРД необходимо провести анализ выполняе-
мой транспортной задачи (рис. 3) [9]. 

 

  
 

Рис. 3. Схема определения характеристик ЭРД 
 

СПРЭЭ
(система питания

и управления,
кабельная сеть:

напряжения,
токи и т .д.)
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Наиболее актуальными транспортными задачами в настоящее 
время являются миссии к Луне, Марсу и объектам дальнего космоса, 
например, к Европе – спутнику Юпитера. 

Результаты оценки характеристик миссии в дальний космос. 
Согласно оценкам, проведенным в рамках работ по проекту 
MEGAHIT [11], при начальной массе КА на радиационно безопасной 
орбите (РБО) 40 т (обеспечиваемой двумя пусками РН «Ангара-А5»), 
уровне мощности ЯЭДУ, равной 1 МВт, и вариации величины удель-
ного импульса тяги ЭРДУ в диапазоне от 5500 до 8000 с продолжи-
тельность перелета к Юпитеру на орбиту Европы Т составит соответ-
ственно от 2,5 до 3,5 года (рис. 4), а масса доставляемого полезного 
груза (без массы ЯЭДУ) — от 3 до 10 т при массовом совершенстве 
ЯЭДУ 15 кг/кВт [9]. В случае использования ЖРД для перелета 
от Земли по прямой схеме и торможения у Юпитера масса транспор-
тируемого полезного груза составит ~300 кг при продолжительности 
доставки 2,5 года. 

 

 
 

Рис. 4. Зависимость массы полезного груза на орбите Европы 
от продолжительности межпланетной транспортной операции 

и удельного импульса тяги с мегаваттной ЯЭДУ: 

Iуд = 5000 ( ); 5500 ( ); 6000 ( ); 6500 ( ); 7000 ( ); 

7500 ( ); 8000 ( ); 8500 ( ); 9000 с ( ) 
 
Согласно [12], при тех же исходных данных, но для варианта ис-

пользования ЯЭДУ мощностью 0,5 МВт, продолжительность перелета 
на орбиту Европы составит Т = 3,2…7,4 года (при вариации величины 
удельного импульса тяги ЭРДУ в диапазоне 5000…10 000 с), а масса 
доставляемого полезного груза (без массы ЯЭДУ) может достичь 18 т. 
Таким образом, применение в транспортных операциях буксиров 
с ЯЭДУ может обеспечить единовременную доставку нескольких тя-
желых КА и исследовательских зондов на орбиты спутников Юпитера. 
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Дополнительным и важнейшим фактором, определяющим безальтер-
нативность применения буксиров с ЯЭДУ, является доставка мощной 
(сотни киловатт) энергоустановки в составе ЯЭДУ, которая может 
использоваться на рабочей орбите как для многочастотного радиоло-
кационного зондирования спутника, так и для высокоскоростной  
передачи большого объема получаемой информации на Землю с ис-
пользованием антенны радиолокатора, что позволит выйти на прин-
ципиально новый уровень научной эффективности исследователь-
ских программ. 

Результаты оценки характеристик миссий к Луне и Марсу. 
Ниже даны оценки сравнительной эффективности применения КА 
с ЯЭДУ в данных транспортных операциях, полученные при следу-
ющих общих предпосылках и исходных данных.  

Рассмотрено применение вариантов КА с ЯЭДУ электрической 
мощностью 200 и 500 кВт. Удельная масса КА (γКА с ЯЭДУ), включаю-
щего общую конструкцию аппарата, бортовые служебные системы 
(системы управления движением и телеметрических измерений, ра-
диокомплекс, система обеспечения тепловых режимов, бортовая ка-
бельная сеть и пр.) и ЯЭДУ (без системы хранения и подачи рабочего 
тела ЭРД), варьировалась в диапазоне от 20 до 80 кг/кВт. Масса си-
стемы хранения и подачи рабочего тела (СХПРТ) оценивалась про-
порционально массе рабочего тела, потребной на перелет, с коэффи-
циентом пропорциональности 0,1. Тяговый КПД ЭРДУ принят равным 
ηт = 0,7, КПД системы преобразования и управления ηСПУ = 0,95. 

Выбраны однопусковые схемы выведения КА с ЯЭДУ и тради-
ционных средств межорбитальной транспортировки (СМТ) на базе 
ЖРД на стартовые орбиты с использованием ракет-носителей «Анга-
ра-А5М» и «Ангара-А5В», базирующихся на космодроме Восточный 
и имеющих грузоподъемность на низкую околоземную орбиту 27 т и 
38 т соответственно [13]. Для довыведения КА с ЯЭДУ и полезного 
груза (ПГ) с низкой околоземной орбиты на стартовую радиационно 
безопасную орбиту высотой 800 км рассмотрено использование раз-
гонного блока (РБ) «Фрегат». Согласно расчетам, масса орбитального 
блока (КА с ЯЭДУ+ПГ), доставляемого на РБО с помощью РН «Ан-
гара-А5М» и РБ «Фрегат», составляет 23 т, а для варианта РН «Анга-
ра-А5В» с РБ «Фрегат» — 32,8 т. 

Перелеты к Луне. Перечислены следующие задачи доставки ПГ 
с помощью КА с ЯЭДУ на окололунную полярную орбиту высотой 
100 км. 

1. Варианты однократно выполняемой транспортировки ПГ: 
а) с выполнением только транспортной задачи; 
б) с комбинированным использованием КА с ЯЭДУ (как для до-

ставки ПГ на целевую орбиту, так и для последующего энергодвига-
тельного обеспечения ПГ). 
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2. Транспортировка ПГ с помощью КА с ЯЭДУ многоразового 
применения. 

Зависимости выводимой на окололунную орбиту массы ПГ 

( )КА с ЯЭДУ
ПГm  от продолжительности выведения (Tв) и от удельной  

массы КА с ЯЭДУ (γКА с ЯЭДУ) для задачи однократно выполняемой 
транспортировки ПГ и при условии выполнения КА с ЯЭДУ только 
транспортной задачи представлены на рис. 5, а и б для вариантов ис-
пользования РН «Ангара-А5М» и РН «Ангара-А5В» соответственно. 
Для сравнения на поле представленных зависимостей нанесены уровни 
масс ПГ, доставляемых на ту же орбиту с помощью РН «Ангара-А5М» 
и РН «Ангара-А5В» в комплексе с СМТ традиционного типа — однора-

зовыми разгонными блоками на базе ЖРД ( )ЖРД
ПГ .m  

 

 

 
 

Рис. 5. Зависимости массы полезного груза, выводимого с помощью КА с ЯЭДУ  
(NЯЭДУ = 200 кВт) с околоземной орбиты на окололунную орбиту, от продолжительно-
сти выведения при использовании РН «Ангара-А5М» (а) и  РН «Ангара-А5В» (б): 

КА с ЯЭДУ = 50 ( ); 60 ( ); 70 ( ); 80 кг/кВт ( )  
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Из сопоставления представленных на рис. 5 зависимостей следует, 
что по сравнению с традиционными РБ на базе ЖРД эффективность 
применения КА с ЯЭДУ мощностью 200 кВт для однократного выпол-
нения только транспортной задачи относительно невелика: примерно 
1,5-кратное увеличение массы выводимого ПГ достигается при удель-
ной массе КА с ЯЭДУ ~50 кг/кВт и удельном импульсе тяги ЭРДУ 
 IЭРДУ ≈ 5000 c для варианта транспортной системы, использующей РН 
«Ангара-А5М». В случае применения РН «Ангара-А5В» 1,5-кратное 
увеличение массы ПГ достигается при γКА с ЯЭДУ = 50…60 кг/кВт и  
IЭРДУ = 3500…5000 c. 

Однако при комбинированном применении, когда КА с ЯЭДУ 
используется не только для доставки ПГ на целевую орбиту, но и для 
последующего энергодвигательного обеспечения ПГ, транспортные 
возможности системы могут быть увеличены в несколько раз. При 
этом КА с ЯЭДУ может рассматриваться на целевой орбите как слу-
жебная платформа с энергоустановкой, а выводимый ПГ — как целе-
вой модуль, представляющий собой целевую аппаратуру с системой 
обеспечения теплового режима ее работы. 

Для варианта транспортной системы на базе традиционных РБ 
с ЖРД полезный груз, выводимый на целевую орбиту, должен вклю-
чать не только целевой модуль, но и служебную платформу с энерго-
установкой. Согласно выполненным оценкам, масса целевого модуля 
в составе КА, выводимого с помощью РБ с ЖРД на целевую около-
лунную орбиту, равна ~2,2 и 3,5 т для вариантов транспортных си-
стем с РН «Ангара-А5М» и РН «Ангара-А5В» соответственно. 

Зависимости относительного (по сравнению с РБ на базе ЖРД) 
увеличения массы целевого модуля (ЦМ), выводимого на окололун-
ную орбиту, применительно к случаю комбинированного использо-
вания КА с ЯЭДУ мощностью 200 кВт представлены на рис. 6, а и б 
для вариантов с РН «Ангара-А5М» и с РН «Ангара-А5В» соответ-
ственно. Варьируемыми параметрами являются удельный импульс 
тяги ЭРДУ (IЭРДУ), определяющий продолжительность выведе-
ния (Тв), и удельная масса КА с ЯЭДУ (γКА с ЯЭДУ). 

Из представленных на рис. 6 зависимостей следует, что в случае 
применения транспортной системы с использованием РН «Ангара-
А5М» и при уровне удельной массы КА с ЯЭДУ ~50 кг/кВт увеличе-
ние массы ЦМ в 3,1–4,7 раза достигается в диапазоне изменения 
удельного импульса тяги ЭРДУ от 3000 до 7000 c, а в случае с РН 
«Ангара-А5В» увеличение массы ЦМ в 4–5 раз отвечает диапазону 
изменения удельного импульса тяги ЭРДУ от 3000 до 5000 c. При этом 
значительным фактором в пользу применения КА с ЯЭДУ в данной 
транспортной задаче является и попутная доставка на целевую орби-
ту мощной (до 200 кВт) электрогенерирующей установки, что дает 
возможность, например, использовать методы многочастотного  
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поляриметрического зондирования Луны с качественным повышени-
ем информационного содержания радиолокационных снимков и воз-
можностью выявления подповерхностных объектов. 

 

 

  
Рис. 6.   Относительный   прирост   массы   целевого  модуля,   доставляемого   КА  
с ЯЭДУ (NЯЭДУ = 200 кВт) на окололунную орбиту по сравнению с применением РБ 
на базе ЖРД при использовании РН «Ангара-А5М» (а) и РН «Ангара-А5В» (б):  

КА с ЯЭДУ = 50 ( ); 60 ( ); 70 ( ); 80 кг/кВт ( )   

 
Оценки эффективности применения многоразового КА с ЯЭДУ 

в задаче транспортировки ПГ на окололунную орбиту с последую-
щим возвращением КА (без ПГ) на РБО, выполненные при мощности 
ЯЭДУ, равной 500 кВт, приведены на рис. 7, а и б для вариантов 
транспортных систем с использованием РН «Ангара-А5М» и с РН «Ан-
гара-А5В» соответственно. Результаты оценок представлены в виде за-
висимостей массы ПГ, выводимого КА с ЯЭДУ в единичном рейсе 

( )КА с ЯЭДУ
ПГm , от продолжительности рейса КА с околоземной РБО 

на окололунную орбиту и обратно (Tр), полученных для ряда значений 
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удельной массы КА с ЯЭДУ (γКА с ЯЭДУ). Черными изолиниями соедине-

ны точки зависимостей ( )КА с ЯЭДУ
рПГm f T= , отвечающие одинаковым 

значениям удельного импульса тяги ЭРДУ — IЭРДУ = 3000, 5000 и 

7000 с. Для сравнения на поле зависимостей ( )КА с ЯЭДУ
рПГm f T=  даны 

уровни масс ПГ, доставляемых на ту же орбиту с помощью РН «Ан-
гара-А5М» и РН «Ангара-А5В» в комплексе с СМТ традиционного 

типа — одноразовыми РБ на базе ЖРД  ( )ЖРД
ПГm . 

 

  

  
Рис. 7.   Зависимости   массы   полезного   груза,   выводимого  с   помощью   КА  
с ЯЭДУ(NЯЭДУ = 500 кВт) от продолжительности рейса КА с околоземной орбиты 
на  окололунную  орбиту  и  обратно  при  использовании РН  «Ангара-А5М»  (а)  

и РН «Ангара-А5В» (б):  

КА с ЯЭДУ = 40 ( ); 30 ( ); 20 кг/кВт ( ) 
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Приведенные на рис. 7 зависимости свидетельствуют о возмож-
ности увеличения примерно в 2 раза массы ПГ, выводимого на око-
лолунную орбиту многоразовым КА с ЯЭДУ в единичном рейсе, 
по сравнению с одноразовыми РБ на базе ЖРД. Для варианта раз-
мерности транспортной системы, отвечающей использованию РН 
«Ангара-А5М», для сохранения двукратного преимущества многора-

зового КА с ЯЭДУ в массе выводимого ПГ ( )КА с ЯЭДУ
ПГ 12 тm ≈  перед 

РБ на базе ЖРД ( )ЖРД
ПГ 6 тm ≈  отрицательное влияние увеличения 

удельной массы КА с ЯЭДУ с 20 до 40 кг/кВт может быть компенси-
ровано увеличением удельного импульса тяги ЭРДУ с 4000 до 6000 с 
и, соответственно, продолжительности рейса с 230 до 500 сут. Для 
варианта системы с РН «Ангара-А5В» сохранение двукратного пре-

имущества многоразового КА в массе ПГ ( )КА с ЯЭДУ
ПГ 20 тm ≈  перед 

РБ на базе ЖРД ЖРД
ПГ 1( )0 тm ≈  при увеличении удельной массы КА 

с ЯЭДУ с 20 до 40 кг/кВт может быть обеспечено за счет увеличения 
удельного импульса тяги ЭРДУ с 4100 до 5800 с и, соответственно, 
продолжительности рейса с 270 до 550 сут. 

Таким образом, снижение требований к уровню массового со-
вершенства многоразового КА с ЯЭДУ в 2 раза (с 20 до 40 кг/кВт) 
сопряжено с необходимостью увеличения удельного импульса тяги 
ЭРДУ на 40…45 % и увеличения примерно в 2 раза продолжительно-
сти единичного рейса на окололунную орбиту и обратно. 

Перелеты к Марсу. В транспортной задаче по доставке ПГ на 
околомарсианскую круговую орбиту высотой 400 км рассмотрено 
применение КА с ЯЭДУ мощностью 500 кВт при использовании в 
качестве средства выведения РН «Ангара-А5В». Удельный импульс 
тяги ЭРДУ оптимизировался для каждой расчетной точки при вариа-
ции его значения в диапазоне 2800…6500 с. 

Зависимости массы доставленного на околомарсианскую орбиту 
полезного груза, полученные при удельной массе ЯЭДУ 30, 40 и 
50 кг/кВт, а также зависимость конечной массы КА с ЯЭДУ (крас-
ная линия) при выходе на околомарсианскую орбиту (без израсхо-
дованного в перелете рабочего тела и СХПРТ) от продолжительно-
сти межпланетного перелета представлены на рис. 8. Для сравнения 
на поле этих зависимостей указан уровень массы ПГ, доставляемого 
на ту же орбиту с помощью РН «Ангара-А5В» в комплексе с РБ 

на базе ЖРД ( )ЖРД
ПГm . 

Согласно представленным зависимостям, применение ЯЭДУ 
только в качестве транспортного средства позволяет превысить уро-
вень массы ПГ, доставляемого КА на базе  ЖРД,  при удельной массе 
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Рис. 8. Зависимости конечной массы КА и массы ПГ на орбите Марса 
от продолжительности перелета с помощью РН «Ангара-А5В» (NЯЭДУ = 500 кВт): 

 — масса за вычетом СХПРТ; масса ПГ при ЯЭДУ = 30 ( ); 40 ( ); 50 кг/кВт ( )  

 
ЯЭДУ от 40 кг/кВт и менее. При значении удельной массы ЯЭДУ, 
равном 30 кг/кВт, масса доставляемого ПГ превышает уровень ПГ 
для ДУ на базе ЖРД уже при продолжительности перелета 400 сут. 
Увеличение массы ПГ примерно в 2 раза относительно варианта на 
базе ЖРД достигается при продолжительности перелета, составляю-
щей около 700 сут. 

Когда ЯЭУ применяется  для электропитания ПГ на околомарси-
анской орбите, в целом КА с ЯЭДУ можно использовать в качестве 
служебной спутниковой платформы, выполняющей функции энерго-
двигательного, навигационного и связного обеспечения. При этом 
доставленный ПГ можно рассматривать как целевой (исследователь-
ский) модуль, а конечную массу КА с ЯЭДУ за вычетом СХПРТ (см. 
рис. 8) — как массу исследовательского КА с ЦМ на околомарсиан-
ской орбите. Из сопоставления массы КА с ЯЭДУ (без СХПРТ) 
с массой КА, доставляемого с помощью РБ на базе ЖРД (т. е. с мас-

сой ЖРД
ПГ )m , следует вывод, что в случае комбинированного использо-

вания (для выведения КА на околомарсианскую орбиту и обеспечения 
его последующего электропитания) ЯЭДУ имеет 3–5-кратное преиму-
щество перед ЖРД по массе выводимого КА в диапазоне продол-
жительности перелета от 300 до 800 сут. 

Основные выводы и задачи экспериментальной отработки 
ЭРДУ. Проведенный анализ транспортных задач позволяет сделать 
следующие выводы: 

– для миссий к Луне существенный выигрыш по массе ПГ при ис-
пользовании ЯЭДУ достигается при удельном импульсе 3000…5000 с, 
дальнейший рост удельного импульса дает некоторый прирост массы 
ПГ, но существенно увеличивает время перелета; 

– для полетов к Марсу и спутникам Юпитера предпочтителен 
уровень мощности 500 кВт и более, рассматриваемое значение 
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удельного импульса при этом составит 3000…9000 с, а требуемый 
ресурс ЯЭДУ — десятки тысяч часов; 

– характерные затраты рабочего тела ЭРД для полета к Луне КА 
массой около 30 т составят примерно 10 т (для полетов в дальний 
космос — еще больше), что сопоставимо с годовым производством 
ксенона во всем мире, а значит, ксенон нельзя рассматривать в каче-
стве основного варианта.  

Учитывая сделанные выводы, для реализации ЯЭДУ можно рас-
сматривать ЭРД нескольких типов: ионные двигатели (ИД), двигате-
ли с замкнутым дрейфом электронов (ДЗДЭ), магнитоплазмодинами-
ческие двигатели, VASIMR и др. Однако относительно уровня 
технологической готовности и обеспечения требуемого ресурса 
предпочтение стоит отдать двум наиболее развитым в настоящее 
время технологиям ЭРД — ИД и ДЗДЭ. Диапазон по удельному им-
пульсу, характерный для ИД, лежит выше 3000 с. Правда, ИД кон-
структивно более сложные, чем ДЗДЭ, и при одном и том же с ними 
уровне мощности имеют большие габаритные размеры. Характерный 
диапазон по удельному импульсу используемой схемы ДЗДЭ лежит 
в пределах до 3000 с, хотя существуют потенциальные возможности 
увеличения удельного импульса путем применения двухступенчатой 
схемы и перехода к рабочим телам с меньшей, чем у ксенона, атом-
ной массой, что позволяет расширить диапазон их применения. 

Кроме того, ввиду значительного увеличения числа КА с ЭРДУ, 
связанного наряду с прочим с развертыванием многоспутниковых 
группировок различного назначения, а также с планами по созданию 
космических транспортных систем на базе мощных ЭРДУ, все более 
актуальной становится замена ксенона на альтернативные, более до-
ступные и дешевые рабочие тела (РТ). Среди возможных вариантов 
рассматриваются инертные газы криптон и аргон, их смеси с ксено-
ном, а также конденсирующиеся вещества — йод, висмут, индий, 
ртуть, цезий и др. 

Таким образом, для создания мощной ЭРДУ целесообразно про-
должать экспериментальную отработку обеих технологий ЭРД — ИД 
и ДЗДЭ. 

На сегодняшний день наиболее актуальными являются четыре 
задачи экспериментальной отработки. 

1. Конфигурация ЭРДУ. Мощность единичного двигателя и, сле-
довательно, общее количество двигателей в ЭРДУ. 

2. Количество двигателей, работающих с одним катодным бло-
ком, т. е. количество двигателей в кластере и, соответственно, коли-
чество кластеров в ЭРДУ. 

3. Конфигурация кластера. Расположение двигателей и катодных 
блоков. Проблемы перегруженных и недогруженных катодов: недогру-
женные катоды могут угасать, а у перегруженных будет более сильный 
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износ элементов конструкции. Проблемы взаимодействия двигателей 
между собой, а также магнитных систем двигателей. 

4. Возможность работы ЭРД на альтернативных рабочих телах. 
При экспериментальной отработке необходимо обеспечить такие це-
левые показатели характеристик ЭРДУ: 

− ЭРД мощностью 20…50 кВт и удельной массой 1…2 кг/кВт 
с возможностью регулирования тяги и удельного импульса; 

− катоды с разрядным током до сотен ампер и возможностью ре-
гулирования величины тока в широком диапазоне; 

− СПУ с удельной массой менее 1,8 кг/кВт, КПД более 95 % и 
максимальной рабочей температурой около 60 °C; в случае реализа-
ции концепции «прямой передачи» удельная масса должна быть су-
щественно меньше, а КПД — выше; 

− система хранения РТ с низким баковым коэффициентом и сни-
женной неиспользуемой массой РТ;  

− точная система регулирования расхода РТ; 
− легкий карданный подвес. 
Заключение. Проведен анализ эффективности применения КА 

с ЯЭДУ для решения транспортных задач доставки полезных грузов 
к Луне, Марсу и спутнику Юпитера Европе по сравнению с исполь-
зованием КА на базе ЖРД. В результате сделаны следующие выводы. 

1. Для осуществления перспективных космических миссий по 
исследованию Луны, Марса, объектов дальнего космоса требуется 
применять КА с мощными ЯЭДУ, что по сравнению с ДУ на базе 
ЖРД позволяет: значительно увеличить массу доставляемого полез-
ного груза, реализовать более простые (без гравитационных манев-
ров) схемы перелетов к спутникам планет-гигантов, чтобы снизить 
риски при выполнении миссии, сократить продолжительность пере-
лета и уменьшить период времени между благоприятными датами 
старта, а также обеспечить электроснабжение ПГ и системы связи на 
качественно более высоком уровне. 

2. В качестве основных технологий ЭРД рассматривается приме-
нение ионных двигателей и двигателей с замкнутым дрейфом элек-
тронов. ЭРДУ рекомендуется реализовывать на базе объединения не-
скольких одновременно работающих ЭРД в общий сборочный узел, 
получивший в литературе название «кластер».  

3. Характерные затраты рабочего тела ЭРД с целью выполнения 
миссий для КА массой около 30 т составляют примерно 10 т, что сопо-
ставимо с годовым производством ксенона во всем мире, поэтому  
ксенон не следует рассматривать как основной вариант. В качестве 
альтернативных вариантов предлагается использовать криптон или 
криптон-ксеноновую смесь. Предлагается также рассмотреть возмож-
ность применения конденсирующихся рабочих тел, например йода.  
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The purpose of the research was to consider the application of high power level power 
and propulsion systems for different space missions. The paper gives the main compo-
nents of high power level nuclear power and propulsion systems as well as their architec-
ture options and integration solutions. Within the research, we set requirements to char-
acteristics of high power level power and propulsion systems of advanced spacecraft 
aimed for different transport missions in near-Earth and deep space, analyzed efficiency 
of nuclear power and propulsion systems applied for transport missions in comparison 
with conventional chemical propulsion systems. Findings of the research show that high 
power level power and propulsion systems have the following advantages in comparison 
with conventional chemical propulsion systems: increase of payload mass; possibility of 
direct flights (without gravitational maneuvers) to deep space objects; ensuring power 
supply of target equipment and communication systems at a qualitatively higher level. 
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