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Предметом исследования в статье является математическая модель двигательной установки, по-
строенной на основе сформированных передаточных функций элементов. Целью является рационали-
зация процесса нагрева бортовой двигательной установки на основе математической модели при за-
данных ограничениях. Задачи: формализация процессов в электронагревном двигателе с рабочим те-
лом аммиак, формализация состава модели бортовой двигательной установки, формирование струк-
турной схемы, рассмотрение физических процессов, протекающих в узлах двигательной установки, 
описание газовых и гидравлических процессов, описание термодинамических и электрокинетических 
процессов, построение математической модели на основе передаточных функций. Используемыми 
методами являются: модели передаточных функции бака, фильтра, парогенератора, ресивера и жи-
клера, двигателя с их диапазонами работ. Получены следующие результаты. Сформирована струк-
турная схема бортовой двигательной установки, дополненная блоком управления и системой элек-
тропитания. Создана формализованная математическая модель бортовой двигательной установки с 
рабочим телом аммиак. Из неё сформирована модель, состоящая из ключевых элементов, входящих в 
состав бортовой двигательной установки, которая используется при рационализации нагрева рабоче-
го тела. Научная новизна полученных результатов состоит в следующем: Получила дальнейшее раз-
витие математическая модель электронагревной двигательной установки, находящейся на борту ма-
лых космических аппаратов за счет ее применения для расчета тяговых характеристик диспенсера, 
что позволяет применять аммиачный электронагревный ракетный двигатель при формировании 
группировки спутников. Введены ограничения рабочих параметров модели. Предложено дальнейшую 
работоспособность модели определять в среде Matlab Simulink. Таким образом, будет получено раци-
ональное значение параметров силы тока и напряжения, при которых время выхода системы в рабо-
чий режим будет минимально, а тяга максимальна при заданных диапазонах рабочих температур и 
давления. 
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Введение 
 

Современное решение космических задач свя-
зано с применением спутниковых группировок. При 
этом формирование группировок основано на осо-
бенностях применения космических двигательных 
установок (ДУ) и является актуальной задачей. Раз-
работка таких ДУ относится к проектированию 
сложных систем и применению математического 
моделирования. Для имитационного моделирования 
электронагревного двигателя (ЭНД) малых косми-
ческих аппаратов (КА), а именно каналов хранения 
и подачи рабочего тела, электропитания, управления 
и обработки данных необходимо описывать разно-
родные объекты, газовые тракты, механические 
устройства, электрические компоненты и контрол-

леры. В случае моделирования бортовой двигатель-
ной установки (БДУ) КА для большей наглядности 
суммарного действия разнородных процессов 
наиболее удобен в применении пакет визуального 
моделирования Simulink в среде Matlab [1]. Однако 
для его использования необходимо разработать ма-
тематическую модель БДУ. Поэтому целью статьи 
является рационализация процесса нагрева БДУ на 
основе математической модели при заданных огра-
ничениях. 

 
1. Постановка задачи математического 

моделирования двигательной установки 
 
Спутники, входящие в состав группировок [2], 

как правило, малые космические аппараты (МКА), 
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что накладывает ряд ограничений на применение 
ДУ с ограниченной энергетикой. Среди стран, зани-
мающихся созданием МКА, Украина проводит раз-
работки КА на платформе МС-2-8 [3], где преду-
смотрена установка электроракетного двигателя 
нагревного типа. Применение таких двигателей 
наблюдается и среди зарубежных разработчиков [4]. 
Особенной проблемой такой ДУ на борту МКА яв-
ляется согласование режимов работы двигателя для 
формирования спутниковой группировки, с учетом 
предварительного запуска БДУ с выходом на режим 
в необходимых точках орбиты. Такая задача может 
быть решена на основе математической модели 
процессов, протекающих в ЭНД. Задачей математи-
ческого моделирования БДУ является формализация 
процессов в ЭНД с рабочим телом (РТ) – аммиак [5], 
для дальнейшей рационализации его работы в груп-
пировках МКА. Аммиачные ЭНД имеют следующие 
преимущества: 

 отсутствие вытеснительной системы подачи 
РТ из блока рабочего тела (БРТ); 

 простая пневмогидравлическая схема; 
 высокий удельный импульс, связанный с 

практически полной диссоциацией аммиака на хи-
мически нейтральные компоненты N2 и H2; 

 высокие эксплуатационные характеристики 
(мало токсичность и низкая взрывоопасность РТ, 
низкая температура замерзания РТ). 

 Для формализации модели рассмотрим со-
став БДУ:  

 блок управления;  
 пневмогидравлические узлы (бак, горловина 

заправочная, вентиль, электроклапаны, парогенера-
тор, ресивер, штуцера проверочные);  

 двигатель;  
 измерительные (функциональные) и телемет-

рические датчики давления и температуры;  
 трубопроводы; кабели; элементы установки и 

крепления [6].  
Пневмогидравлические узлы БДУ объединены 

в блоки: блок рабочего тела, блок подачи.  
При формировании математической модели 

БДУ используем структурную схему, представлен-
ную на рисунке 1. 

 
2. Физические процессы в узлах БДУ 
 

Физические процессы в узлах БДУ включают 
следующее: для хранения и подачи жидкого аммиа-
ка в тракты БДУ под давлением его насыщенных 
паров, соответствующим температуре аммиака, ис-
пользуем Б; для очистки аммиака от механических 
примесей в баке применяем Ф; для подачи жидкого 
аммиака в магистрали БДУ –  ЭКб,  ЭКп,  ЭКр;  для 

Рис. 1. Структурная схема БДУ:  Б – бак; ЭКб, ЭКп, 
ЭКр – электроклапан (бака, парогенератора, ресиве-
ра); Ф – фильтр; ПГ – парогенератор; Р – ресивер;  
Ж – жиклер, Д – двигатель; БУ – блок управления; 

СЭП – система электропитания 
 

испарения аммиака и перегрева его паров перед по-
дачей в ресивер – ПГ; для уменьшения колебаний 
давления газообразного аммиака на входе в двига-
тель – Р; для создания реактивной тяги – Д. Соглас-
но анализу физических процессов протекающих в 
узлах БДУ можно сделать вывод, что они разделя-
ются на газовые, гидравлические, термодинамиче-
ские и электрокинетические, что требует введения 
системы уравнений для описания этих процессов, а 
в конечном итоге - их свёртку в уравнение тяги с 
ограничениями по параметрам. 

Рассмотрим газовые и гидравлические процес-
сы в БДУ: 

 аммиак в сжиженном состоянии хранится в 
Б. При помощи нагревателя, установленного в дни-
ще Б, аммиак вытесняется в жидкой фазе из Б дав-
лением его насыщенного пара. Так как температура 
днища Б выше температуры его горловины, жидкая 
фаза аммиака концентрируется в районе горловины;  

 из Б аммиак поступает в ПГ, где испаряется 
и перегревается до температуры 60±5 С с целью 
исключения конденсации жидкой фазы в трактах 
БДУ; 

 из ПГ аммиак порциями поступает в Р та-
ким образом, чтобы давление в последнем поддер-
живалось с точностью ±3 %. Из Р перегретый пар 
аммиака поступает на вход Д. Перед ускорением в 
сопле Лаваля Д, аммиак разлагается в электро-
нагревном устройстве при температуре 1100 С 
практически полностью на молекулы азота и водо-
рода. 

БДУ в составе КА заправляется аммиаком на 
техническом комплексе с использованием специ-
альной передвижной заправочной станции. Цикл 
подготовки БДУ к включению Д заключается в по-
следовательном задействовании каналов баростати-
рования Б, термостатирования ПГ, баростатирова-
ния Р и термостатирования Д.  
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Рассмотрим термодинамические и электро-
кинетические процессы в БДУ: 

 баростатирование Б осуществляется вклю-
чением его нагревателя, повышение давления 
насыщенного пара аммиака контролируется функ-
циональным потенциометром датчика давления. 
При достижении давления 12 бар нагреватель вы-
ключается, а при понижении давления до величины 
10 бар нагреватель включаются. Предусматривается 
отключение нагревателя в случае достижения тем-
пературы днища Б более 55 С; 

 термостатирование конструкции ПГ осу-
ществляется при помощи нагревателя по сигналу 
функционального датчика температуры. При темпе-
ратуре менее 55 С нагреватель включается, а при 
температуре более 65 С выключается; 

 баростатирование Р обеспечивается элек-
троклапаном ЭКр по сигналам функционального 
датчика; 

 при термостатировании Д температура РТ 
поддерживается в диапазоне от 1050 до 1150 С при 
помощи нагревателя ДУ по сигналам термопары. 

Итак, при работе двигателя ДУ жидкий аммиак 
через открытые ЭКб поступает в парогенератор ПГ, 
из которого перегретый пар аммиака ЭКп порциями 
поступает в Р, в котором поддерживается стабили-
зированное давление. Из Р пар аммиака через ЭКр 
направляется в Д где аммиак разлагается в электро-
нагревном устройстве на молекулы азота и водорода 
которые ускоряются в сопле Лаваля и создают тяго-
вое усилие. 

Предусматривается принудительное отключе-
ние БДУ при помощи БУ в случае превышения за-
данного времени работы Д. При отключении по ко-
манде или в случае отказа БДУ отключается элек-
тропитание от всех ее элементов. 

Рассмотрев физические процессы в узлах БДУ 
приступим к созданию ее математической модели. 

 
3. Решение задачи математического    

моделирования 
 

Основной особенностью рассматриваемой БДУ 
будет его РТ. РТ аммиак (NH3) – бесцветный газ с 
характерным резким запахом и щелочным вкусом, 
легче воздуха, хорошо растворим в воде (34,2% по 
массе). Жидкий аммиак представляет собой бес-
цветную жидкость, дымящуюся на воздухе. В каче-
стве РТ БДУ применяется аммиак, сжиженный тех-
нический по ДСТУ ISO 7103:2005 [7], прошедший 
дополнительную очистку методом дистилляции по 
специальной технологии.  

Для создания математической модели БДУ 
рассмотрим функциональные зависимости его эле-
ментов.  

Б является наибольшей по массе и размеру ча-
стью конструкции БДУ. Простейшая конструкция Б 
это емкость, на которой расположена заправочная 
горловина и клапан-предохранитель. [8] В Б для 
хранения жидкого рабочего вещества обычно ис-
пользуется вытеснительная система подачи, при 
этом Б разделен на две полости, одна – вытесни-
тельная, вторая – рабочая. В нашем случае рацио-
нально использовать однополостной Б с нагрева-
тельным элементом. 

Б состоит из обечайки, к которой сваркой кре-
пятся два днища. На одном днище расположен шту-
цер в виде биметаллического переходника. На дру-
гом днище, на плоской поверхности которого уста-
новлен нагреватель, который крепится механиче-
ским способом винтами М3 через ленту теплопро-
водящую ТПМ (при необходимости). Нагреватель 
предназначен для локального разогрева конструк-
ции бака РТ. 

Передаточная функция Б: 
 

бак бак бак бак бакP f (V , t , p , t )  , 
 

где бакV  – объем, (2...8)*10-3 м3,  

бакt  – температура, (0…60) С, 

бакp  – давление, (8…22) *105 Па,  

бакt  – время истечения рабочего вещества, 
14400 с. 

Ф состоит из корпуса и фильтрующего элемен-
та, который в свою очередь состоит из двух слоев 
сетки с размерами ячеек 20 мкм. Задача Ф – удержа-
ние пыли и ржавчины из РТ находящегося в баке. 
Очистка РТ позволяет повысить герметичность за-
порных устройств (электроклапанов) и повышает 
время эксплуатации уплотняющих элементов кон-
струкции подачи РТ. 

Передаточная функция Ф: 
 

Ф Ф ФP f (t ,К ) , 
 

где tФ – задержка использования, (0,1) с,  
КФ – коэффициент фильтрации, (0,8…0,95). 

Питание ЭКб, ЭКп, ЭКр осуществляется сле-
дующим образом: подается напряжение 28 В на 
время ≈ 25 мс с последующим его снижением до 
величины (8…10) В на время включённого состоя-
ния [9]. 

Передаточная функция электроклапана:  
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ЭлК ЭлК ЭлК ЭлК ЭлК ЭлК ЭлКP f (v , t ,p , t , I , U )  , 
 

где ЭлКv – скорость истечения газа,  

ЭлКt – температура, С, 

ЭлКp  – давление, Па, 

ЭлКt  – время истечения рабочего вещества, 
25 мс, 

ЭлКI  – сила тока, (0,13…0,35) А,  

ЭлКU  – напряжение питания, (10…28) В, 
ПГ служит для подогрева и испарения жидкого 

аммиака, нагрева газообразного аммиака до темпе-
ратуры (605)С. Нагрев происходит в прямолиней-
ных каналах, образованных внутренней структурой 
поверхности корпуса [10]. Для подвода тепловой 
мощности установлены четыре нагревателя номи-
нальной мощностью 120 Вт, включаемые одновре-
менно. Для контроля температуры поверхности ПГ 
в зоне достижения РТ максимальной температуры 
установлены два датчика температуры. С целью 
минимизации тепловых потерь ПГ закрыт тепловым 
экраном. 

Передаточная функция ПГ: 

ПГ ПГ ПГ ПГ ПГ ПГ ПГP f (v , I , U , t , p , t )  , 
 

где ПГv – скорость истечения газа, 

ПГI  – сила тока, (0,5…6) А,  

ПГU  – напряжение питания, (10…24) В,  

ПГt  – температура, (0…65) С0, 

ПГp  – давление, Па, 

ПГt  – время истечения рабочего вещества,  с. 
Р это емкость, расположенная между ПГ и Д. 

Он обеспечивает рациональный диапазон давления 
и температуры газа или пара, при которых обеспе-
чиваются оптимальные условия регулирования рас-
хода РТ, подаваемого в Д.  

В ЭНД расход РТ обеспечивается на уровне де-
сятков миллиграмм в секунду. В результате обмена 
энергией с окружающей средой РТ в Р находится в 
равновесном состоянии. 

Передаточная функция Р: 
 

р p p p p pP f (V , v , t , p , t )  , 

 
где pv – скорость истечения газа, 

pV  – объем Р, 1*10-3 м3,  

pt – температура, (0…65) С0,  

pp  – давление, (1,85*105…2,5*105) Па, 

pt  – время истечения рабочего вещества,  с. 

Ж – калиброванное отверстие для дозирован-
ной подачи газа, в нашем случае в Д. Он необходим 
для дальнейшего снижения давления в системе по-
дачи рабочего вещества. Основной параметр при 
расчёте Ж это массовый расход газа дm . Будем рас-
сматривать простейший случай при стационарном 
течении газа. Передаточная функция Ж: 

 
ж ж ж ж ж жP f (m , t , v , , t )   , 

 

где жm  – массовый расход газа, 63,5*10 Кг с , 

жt – температура, С0,  

жv – скорость истечения газа, 

жp  – давление, Па, 

жt  – время истечения рабочего вещества, с. 
 

Передаточная функция Д: 
  

д д д д д д дP f (m , v , U , I , t , t )  , 

где дm  – массовый расход газа, 63,5*10 Кг с ,  

дv – скорость истечения газа, 

дU – напряжение питания, (24…36) В, 

дI – сила тока (0,5…6), А,  

дt - температура на срезе критического сечения 
(сопло Лаваля),    (400…1100) С 0,  

дt  - время работы Д (1…720000), с 
Математическая модель БДУ представляет из 

себя систему уравнений, неравенств и ограничений 
входящих в состав БДУ и состоящую из объедине-
ния всех передаточных функций элементов БДУ 
m, V,  (вектора тяги : бака, электроклапанов, па-
рогенератора ресивера, жаклера и двигателя соот-
ветственно) 

 

БДУ бак ЭлК ПГ р ж Д

БДУ бак ЭлК ПГ р ж Д

БДУ бак ЭлК ПГ р ж Д

P(m ) f (m ,m , m ,m ,m , m ),

P(V ) f (V , V ,V , V , V , V ),

P( ) f ( , , , , , ).

 
 
        

      

 

 
Согласно предварительных расчетов подобных 

электронагревных ускорителей [11] рабочие диапа-
зоны массового расхода РТ лежат в диапазоне 

6(2,0...3,5)*10 Кг с . Диапазон рабочих температур 

Д составляет 0400 T 1100   и давлений  
3 5P1,85 10 ,5 12 0    соответственно. 
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При рационализации нагрева БДУ следует учи-
тывать, что:  

  передаточная функция массового расхода 

газа БДУ БДУP(m )
 зависит от жm  и Дm

;.  
 передаточная функция скорости истечения 

газа БДУ БДУP(V )
зависит от ПГV , рV

, дV .;  
 передаточная функция вектора тяги 

БДУP( )   зависит от начальной установки Д .  

Исходя из этого, система имеет вид: 
 

БДУ ж Д

БДУ ПГ р Д

БДУ Д

P(m ) f (m , m ),

P(V ) f (V , V , V ) ,

P( ) f ( ).

 
 
   

  

 

 
Поэтапно раскрывая передаточные функции 

каждого элемента системы, зависимость  
 

БДУ БДУ БДУF m V  , 

 
где БДУF  -  тяга БДУ, 

БДУm  - массовый расход газа БДУ,  

БДУV  - скорость истечения газа БДУ,  

будет определена для каждого необходимого про-
межутка времени. 

Работоспособность математической модели 
будет рассмотрена позже в процессе ее реализации в 
среде Matlab Simulink, где будет введено управление 
тягой БДУ и рационализация процесса нагрева БДУ 
при моделировании. 

 
Заключение 

 
В статье проведена формализация параметров 

ЭНД для математического моделирования БДУ, на 
платформе МС-2-8 для создания группировки МКА. 
Для формализации модели рассмотрен состав БДУ. 
Построена структурная схема БДУ. Рассмотрены 
физические, термодинамические и электрокинети-
ческие процессы в БДУ. Сформированы передаточ-
ные функции: Б, ЭКб, ЭКп, ЭКр,  Ф; ПГ; Р; Ж и  Д. 
Получена математическая модель общего вида и на 
ее основании сформирована математическая модель 
узких мест системы, для дальнейшей рационализа-
ции процесса нагрева БДУ. Входными параметрами 
математической модели являются массовый расход 
газа и скорость его истечения, а выходной параметр 
тяга бортовой двигательной установки. Накладыва-
ется ряд ограничений по температуре в Р и Д и дав-
лению в канале газового тракта. Выведена матема-

тическая модель ЭНД МКА с рабочим телом амми-
ак, включающая в себя систему уравнений, нера-
венств и ограничений. В последующем будет прове-
дено моделирование данной математической модели 
в пакете визуального моделирования Simulink в сре-
де Matlab с целью определения рациональных зна-
чений силы тока и напряжения влияющих на вы-
ходные параметры температур и давления. Таким 
образом, будет выбрано рациональное значение па-
раметров, при которых время выхода системы в ра-
бочий режим будет минимально, а тяга максимальна 
при заданных диапазонах рабочих температур и 
давления. Данная БДУ найдет свое применение на 
борту диспенсеров  
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МАТЕМАТИЧНЕ МОДЕЛЮВАННЯ ЕЛЕКТРОНАГРІВНОЇ  
РУХОВОЇ УСТАНОВКИ У ФОРМУВАННІ МІКРОСУПУТНИКОВОГО УГРУПОВАННЯ 

А. В. Погудін 
Предметом дослідження в статті є математична модель рухової установки побудованої на основі сфор-

мованих передавальних функцій елементів. Метою є раціоналізація процесу нагріву бортової рухової уста-
новки на основі математичної моделі при заданих обмеженнях. Завдання: формалізація процесів в електро-
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нагрівному  двигуні з робочим тілом аміак, формалізація складу моделі бортової рухової установки, форму-
вання структурної схеми, розгляд фізичних процесів, що протікають в вузлах рухової установки, опис газо-
вих і гідравлічних процесів, опис термодинамічних і електрокінетичних процесів, побудова математичної 
моделі на основі передавальних функцій. Використовуваними методами є: моделі передавальних функції 
баку, фільтру, парогенератору, ресиверу і жиклера, двигуну з їх діапазонами робіт. Отримані наступні ре-
зультати. Сформована структурна схема бортової рухової установки, що доповнено блоком управління і 
системою електроживлення. Створена формалізована математична модель бортової рухової установки з ро-
бочим тілом аміак. З неї сформована модель, що складається з ключових елементів, які входять до складу 
бортової рухової установки, яка використовується при раціоналізації нагріву робочого тіла. Наукова новизна 
отриманих результатів полягає в наступному: отримала подальший розвиток математична модель електро-
нагрівної рухової установки, що знаходиться на борту малих космічних апаратів за рахунок її застосування 
для розрахунку тягових характеристик диспенсеру, що дозволяє застосовувати аміачний електронагрівний 
ракетний двигун при формуванні угруповання супутників. Введено обмеження робочих параметрів моделі. 
Запропоновано подальшу працездатність моделі визначати в середовищі Matlab Simulink. Таким чином, буде 
отримано раціональне значення параметрів сили струму і напруги, при яких час виходу системи в робочий 
режим буде мінімально, а тяга максимальна при заданих діапазонах температур і тиску. 

Ключові слова: математична модель, космічний апарат, бортова рухова установка, електронагрівний 
двигун, робоче тіло, блок управління, бак, фільтр, парогенератор, електроклапан, ресивер, жиклер. 

 
 

MATHEMATICAL MODELING OF OMIC PROPULSION SYSTEM  
IN MICROSATELLITE GROUP FORMING 

A. V. Pohudin 
The subject of the study in the article is the mathematical model of the propulsion system. It is built on the ba-

sis of the formed transfer functions of the elements. The goal is to rationalize the process of heating the onboard 
propulsion system on the basis of mathematical model under given constraints. Tasks: formalization of processes in 
an electric heating engine with a working body ammonia; formalization of the model of the onboard propulsion sys-
tem; formation of the structural scheme; consideration of physical processes occurring in the nodes of the propulsion 
system; description of gas and hydraulic processes; the description of thermodynamic and electrokinetic processes; 
The construction of a mathematical model based on transfer functions. The methods used are: models of transfer 
functions of a tank, a filter, a steam generator, a receiver and a jet, an engine with their ranges of work. The follow-
ing results are obtained. A block diagram of the onboard propulsion system was added, supplemented with a control 
unit and a power supply system. A formalized mathematical model of an onboard propulsion system with working 
body ammonia is created. From it formed a model consisting of the key elements that make up the onboard propul-
sion system, which is used when rationalizing the heating of the working fluid. The scientific novelty of the results 
is as follows. The mathematical model of the electro-heating propulsion system onboard small space vehicles has 
been further developed through its application to calculate the traction characteristics of the dispenser, which makes 
it possible to use an ammonia electric heating rocket engine in the formation of a constellation of satellites. The 
limitations of the operating parameters of the model are introduced. It was proposed to conduct the further workabil-
ity of the model in Matlab Simulink. Thus, a rational value of the current and voltage parameters will be obtained, at 
which the time of the system's output to the operating mode will be minimal, and the thrust is maximum for the giv-
en operating temperature and pressure ranges. 

Keywords: mathematical model, space vehicle, airborne propulsion system, electric heating motor, working 
body, control unit, tank, filter, steam generator, electro-valve, receiver, jet. 
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