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Аннотация Ключевые слова 
Предложен инженерный метод учета теплового  
и эрозионного воздействий плазменных струй элек-
троракетных двигателей на элементы конструкции 
космического аппарата. Метод основан на примене-
нии критических границ, определяющих область 
пространства, в которой размещение элементов 
конструкции космического аппарата является недо-
пустимым из-за воздействия плазменной струи 
электроракетного двигателя. Критическая граница 
представляет собой поверхность, на которой пока-
затели воздействия равны допустимому значению, 
внутри границы — превышают допустимые зна-
чения (область критического воздействия), а снару-
жи — меньше допустимых значений (область допу-
стимого воздействия). Если элементы космического 
аппарата попадают в область критического воздей-
ствия, то положение электроракетных двигателей на 
космическом аппарате необходимо корректировать. 
В качестве показателя теплового воздействия ис-
пользуется равновесная температура поверхно- 
сти, которая не должна превышать заданного допу-
стимого значения. Показателем эрозионного воз-
действия является глубина эрозии. Допустимый 
уровень эрозионного воздействия зависит от мате-
риала и характеристик распыляемого элемента кон-
струкции. Рассмотренные показатели определяют  
по плотности ионного тока в заданной точке про-
странства для наихудшего случая без учета угла 
падения ионов струи на поверхность. Определены 
критические границы для теплового и эрозионного 
воздействий струи стационарного плазменного 
двигателя СПД-100 на различные материалы. Пока-
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зано, что в отличие от традиционно применяемого 
ограничения по углу расходимости струи метод 
критических границ позволяет значительно повы-
сить точность оценок и снизить вероятность оши-
бок при компоновке современных космических 
аппаратов 
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Введение. Как известно, применение электроракетных двигателей (ЭРД) 
на космических аппаратах (КА) сопряжено с рядом негативных эффек-
тов, обусловленных воздействием ионов струи на элементы конструкции  
КА [1–4]. Наиболее опасными для КА являются тепловое, эрозионное, 
механическое и загрязняющее воздействия. Решение проблемы обеспе-
чения стойкости КА к воздействиям достигается различными способами,  
в частности выбором конструктивно-компоновочных схем (ККС), в ко-
торых влияние плазменных струй ЭРД на элементы конструкции КА све-
дено до допустимого уровня [5, 6].  

Очевидно, что учет приведенных факторов должен проводиться  
на самых ранних этапах проектирования, поскольку ошибки на старте 
дорого обходятся на финише. Однако на ранних стадиях проектирования 
детальный анализ не всегда возможен, поскольку еще нет полных исход-
ных данных о компоновке и материалах, применяемых на КА. В связи  
с этим конструкторам, проектирующим КА, необходим простой, интуи-
тивно понятный алгоритм размещения ЭРД на КА, исключающий воз-
можность превышения критических уровней воздействия и позволяю-
щий добиться наиболее плотных компоновок КА [7].  

В настоящее время для этого применяют ограничение по углу расхо-
димости струи, полагая, что за границей угла расходимости потоки ионов 
отсутствуют, и в этой зоне можно устанавливать любое оборудование. 
Такой подход является весьма грубым и может приводить к значитель-
ным ошибкам как в лучшую, так и в худшую сторону. Кроме того, основ-
ной тенденцией проектирования современных КА является уплотнение 
ККС, когда размещение элементов конструкции КА вне конуса угла рас-
ходимости струи оказывается невозможным и конструкторам приходит-
ся брать на себя ответственность за размещение элементов КА внутри 
конуса расходимости, т. е. в области интенсивного воздействия ионов.  
В этой ситуации ранний учет возможного воздействия струи на КА явля-
ется особенно актуальным. 

Решить эту проблему можно, принимая во внимание специально рас-
считанные критические границы воздействия, определяющие область 
пространства, в которой допустимо размещать элементы конструкции 
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КА. Поскольку априорная информация о точном положении элементов 
конструкции в струе и материалах их поверхности на начальных стадиях 
проектирования отсутствует, положение границ рассчитывают для худ-
шего случая, что позволяет гарантированно исключить негативное воз-
действие струй ЭРД на КА. 

Рассмотрим методы определения критических границ для теплового 
и эрозионного воздействий. 

Основным критерием при выборе формы представления критиче-
ских границ служит удобство их использования конструкторами. Расче-
ты проведены для струи двигателя СПД-100, наиболее часто применяе-
мого на современных КА, по которому имеется исчерпывающая инфор-
мация [4, 8, 9]. Аналогичные расчеты могут быть выполнены для струи 
любого другого двигателя. Для этого требуются данные об угловой зави-
симости плотности тока и энергетических спектрах ионов струи при раз-
личных углах вылета. Эта информация является стандартной при изме-
рениях параметров струи, поэтому ее получение обычно не представляет 
больших сложностей.  

Тепловое воздействие плазменной струи на элементы конструкции 
КА состоит в следующем: ионы струи передают кинетическую энергию 
кристаллической решетке материала, в результате чего температура ма-
териала возрастает. 

Плотность теплового потока от ионов струи определяется выраже-
нием 
 cos ,i i iq j E   (1) 
где  — коэффициент аккомодации энергии иона; ij  — плотность ион-
ного тока; iE  — энергия ионов струи;  — угол падения ионов на по-
верхность. 

Для оценок худшего случая примем, что  = 0 (нормальное падение 
ионов) и   1. Последнее допущение справедливо для энергии ионов 
более 50…100 эВ [10, 11]. 

Если материал освещен солнцем, то к тепловому потоку от ионов 
струи добавляется тепловой поток солнечного излучения, поглощенный 
материалом: 
 ,s s sq A Q   (2) 

где sA  — коэффициент поглощения солнечного излучения; sQ  — плот-
ность потока солнечного излучения (солнечная постоянная). 

В предположении только теплообмена излучением формула для теп-
лового потока, отводимого от поверхности материала, имеет вид 
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 4 ,e surfq T   (3) 

где  —  степень черноты материала;  — постоянная Стефана — Больц-
мана; surfT  — температура поверхности. 

При e i sq q q  достигается равновесная температура поверхности 

 4 .i s
eq

q q
T   (4) 

Для построения критических границ будем использовать значения 
плотности ионного тока 0( )j  и средней энергии 0( )E  ионов в зависи-
мости от угла  вылета ионов на расстоянии 0r  от двигателя. 

Согласно (4), тепловой поток ,iq  при котором реализуется равновес-
ная температура поверхности ,eqT  определяется как 
 ( ) ,i e eq sq q T q   (5) 

соответствующее значение плотности ионного потока — по формуле 

 .i
i

i

qj
E

  (6) 

Полагая, что плотность тока уменьшается пропорционально 21/ ,r  
расстояние r вдоль луча ,  на котором равновесная температура элемен-
та поверхности будет равна ,eqT  можно определить по формуле: 

 0
1/2

0( ) ( ) ( ) ( ) .i eq ir r j q T E   (7) 

Координаты этой точки в картезианской системе координат следую-
щие: 
 ( ) cos ;x r   (8а) 
 ( ) sin .y r   (8б) 

Вычисляя эти значения для различных значений ,  получаем изоли-
нию для равновесной температуры .eqT   

Для большинства материалов КА предельная температура эксплуата-
ции не превышает 125 С [12]. Значения коэффициентов sA  и  могут 
варьироваться в широких пределах в зависимости от функционального 
назначения материалов [13] (рис. 1). 

Результаты расчета границы допустимых температур (ГДТ) в виде 
изолиний eqT  = 125 С струи двигателя СПД-100 для различных значений 

sA  и  приведены на рис. 2. Необходимые для расчета значения плотно-
сти тока и средней энергии ионов в струе СПД-100 взяты из [8, 14]. Но-
мера материалов на рис. 2 соответствуют номерам материалов на рис. 1.  
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Рис. 1. Коэффициент поглощения sA  
и степень черноты  типичных 

материалов КА [13]:  
№ 1 — специальное черное покрытие;  
№ 2 — черные краски; № 3 — металлы  
с матовой поверхностью; № 4 — серые  

и цветные краски; № 5 — полированные 
металлы; № 6 — краски на основе метал-
лов; № 7 — обратная сторона металлизи-

рованных полимерных пленок;  
№ 8 — белые краски  

 
 

Рис. 2. Границы допустимых температур ( eqT  = 125 С)  
в струе двигателя СПД-100 при разных значениях коэффициентов ( sA ; ):   
1 — абсолютно черное тело; 2 — № 7 (0,1; 0,9); 3 — № 4 (0,7; 0,9); 4 — № 3 (0,5; 0,5);  

5 — № 6 (0,3; 0,3); 6 — граница струи (угол расходимости струи,  
в который попадает 90 % направленного потока ионов) 

Если элемент конструкции находится внутри ГДТ, то его температура 
может превысить ,eqT  если снаружи — гарантированно не превысит .eqT  
Соответственно, размещение элементов конструкции внутри области, 
ограниченной ГДТ, недопустимо, а снаружи — разрешено. 

Согласно рис. 2, на положение ГДТ существенное влияние оказывают 
термооптические характеристики материалов КА ( , )sA  и солнечное 
освещение. На освещенной стороне КА равновесная температура по-
верхности может достигать 80…100 С. Поэтому даже относительно не-
большие тепловые потоки от ионов струи ЭРД могут приводить к увели-
чению температуры материалов более допустимого уровня. Проведенные 
расчеты показывают, что материалы с малыми значениями  (металлы  
с матовой поверхностью, краски на основе металлов, полированные ме-
таллы и др.) могут перегреваться под действием плазменной струи ЭРД. 
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Причем для таких материалов перегрев возможен даже за границей угла 
расходимости струи. 

Практическое применение ГДТ предполагает, что границы заранее рас-
считаны для всех типичных элементов конструкции КА применительно  
к конкретному типу двигателя. Поскольку такие расчеты проводятся один 
раз, а полученные ГДТ применяются на разных предприятиях, они могут 
быть включены в перечень технических характеристик ЭРД. 

Эрозионное воздействие плазменной струи на элементы конструк-
ции КА состоит в том, что ионы струи выбивают атомы материала, в ре-
зультате происходит его эрозия, скорость которой определяется соотно-
шением [15]: 

 (cos ) ( , ) ,i aj mY E
e

  (9) 

где ( , )Y E  — коэффициент распыления материала (атом/ион); e  — за-
ряд электрона; ,am  — средняя масса атома и плотность распыляемого 
материала.  

Если пучок не моноэнергетический, то скорость эрозии вычисляется 
путем усреднения по всему спектру частиц. Для этого вводится понятие 
распылительной способности ионов струи: 

 0( ) ( ) ,
E

W f E Y E dE   (10) 

где ( )f E  — функция плотности распределения ионов струи по энергиям 
при угле  падения ионов; 0 ( )Y E  — коэффициент распыления при нор-
мальном угле падения ионов. 

Зависимости распылительной способности струи двигателя СПД-100 
от углов падения ионов относительно оси струи для сплава АМг6 приве-
дены на рис. 3. Данные по коэффициенту распыления взяты из [15]. 

Из рис. 3 следует, что оценка распылительной способности по средней 
энергии ионов занижена в 1,5–2 раза по сравнению со значением распыли-
тельной способности, вычисленной с учетом энергетического спектра 
ионов. Поэтому при определении критических границ следует использовать 
распылительную способность ионов, полученную по формуле (10). 

Отметим, что в периферийной зоне струи точность определения рас-
пылительной способности резко снижается из-за неточности энергетиче-
ских спектров. Для оценок худшего случая при больших углах вылета 
ионов принято крайнее правое значение W  (в данном случае W  =  
= 0,011 для угла вылета 63 ). 
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Рис. 3. Зависимости распылительной 
способности струи двигателя СПД-100 
от углов падения ионов, вычисленные 

по средней энергии ионов _E mid   
( );  — значения, рассчитанные  

по формуле (10) ( ) и аппроксими-  
рованные  полиномом                  

8 41,158 10y x  + 6 35,007 10 x        
4 24,065 10 x  + 32,212 10 x +           

+ 14,158 10 )   
 

Угловая зависимость коэффициента распыления сильно влияет на ско-
рость эрозии. Поскольку угол падения ионов априори неизвестен, расчет 
следует проводить для худшего случая, которому соответствует максималь-
ное значение скорости распыления ( ) (cos ) ( ),K Y  где ( )Y  — безраз-
мерный коэффициент распыления.  

Для примера на рис. 4 приведены графики зависимости 0 ( )Y  сплава 
АМг6 и соответствующей зависимости ( ).K  Видно, что максимальное 
значение max ( )K K  1,33 реализуется при угле падения ионов  

45 . Таким образом, окончательное выражение для максимальной 
скорости эрозии примет вид: 

 max max ( ) .i aj mK W
e

  (11) 

 
 

Рис. 4. Зависимости коэффициента 
0 ( )Y  (сплошная) и скорости 

распыления ( )K  (штриховая) сплава 
АМг6 от угла падения ионов 

 

 

Из (11) находим плотность тока, соответствующую заданному значе-
нию скорости эрозии: 

 * max
( , ) .

( ) a
j e

K W m
  (12) 
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На практике удобнее оперировать не скоростью эрозии, а ее глубиной 
h  за время  работы двигателя. В этом случае 

 
* max

( , ) .
( ) a

hj e
K W t m

  (13) 

Расстояние от центра двигателя до изолинии h  = const определяется 
так: 

 0
0

*

( )
( ) .

( , )
j

r r
j h

  (14) 

Координаты точек изолинии определяются по формуле (8). 
Результаты расчета границы области эрозии (ГОЭ) сплава АМг6  

в струе двигателя СПД-100 за время работы двигателя  = 2000 ч приве-
дены на рис. 5. Каждая ГОЭ является изолинией для значения * .h  Если 
элемент конструкции находится внутри области, ограниченной ГОЭ, 
уровень его эрозии может превышать * ,h  если снаружи — уровень эро-
зии будет гарантированно меньше * .h  

Рис. 5. Границы  области  эрозии  сплава  АМг6 за 2000 ч в струе двигателя 
СПД-100 для различных значений h:   

1 — граница струи, в которую попадает 90 % направленного потока ионов;  
2–5 — h = 0,5; 1; 5 и 10 мкм (а) и h = 5; 10; 20 и 50 мкм (б)  
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Согласно рис. 5, использование ограничений по углу расходимости  
в ближней зоне струи (до 2…5 м) может давать заниженный результат,  
а в дальней — сильно завышенный. В связи с этим использование ГОЭ 
представляется более эффективным и позволяет размещать элементы КА 
даже внутри конуса угла расходимости струи. 

Если время воздействия отличается от указанного на диаграмме или 
элемент выполнен из другого материала, необходимо пересчитать ГОЭ 
по приведенным формулам. Однако для экспресс-оценок можно исполь-
зовать простую пропорцию: 

0 0
1 0

1 1
,h h  

где индекс «0» соответствует материалу, применяемому при построении 
диаграммы, а индекс «1» — новому материалу. 

Характерные значения скорости эрозии  некоторых материалов при 
нормальном падении ионов ксенона с энергией 300 эВ при плотности то-
ка 1 А/м2 приведены в таблице. Данные для расчета взяты из [15]. 

Значения скорости распыления материалов КА  
при воздействии ионов ксенона 

Материал 
Коэффициент 
распыления Y, 

атом/ион 

Молекулярная 
масса  

Mw, а.е.м. 

Средняя 
масса атома 

, г/см3 

Скорость 
эрозии ,  

мкм/ч 
АМг6 0,51 27 2,7 0,18 
К215 0,69 20 2,2 0,23 
Полиимид 0,42 12 1,6 0,06 
Углепластик 0,24 9,8 1,4 0,11 
Серебро 1,91 107,9 10,5 0,71 
Медь 1,26 63,5 8,9 0,32 
Золото 1,76 196,9 19,3 0,65 
Олово 2,97 118,7 7,3 1,74 
Коррозионно-
стойкая сталь 0,61 55,4 7,8 0,16 

Вольфрам 0,59 183,8 19,3 0,20 
Молибден 0,43 95,6 10,2 0,14 
Графит 0,08 12 2,3 0,02 
Al2O3 0,09 20,4 3,9 0,02 
MgF2 0,37 62,3 3,2 0,26 
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Отметим, что критический уровень эрозионного воздействия струи 
на материалы КА зависит от многих факторов и, как правило, определя-
ется особенностями включающей системы. Определение допустимой 
глубины эрозии элементов конструкции КА является весьма сложной 
научно-технической задачей, требующей экспериментального подтвер-
ждения полученных результатов.  

Выводы. При выборе конструктивно-компоновочной схемы КА  
с ЭРД существенным ограничивающим фактором является уровень воз-
действия плазменной струи ЭРД на КА. Этот фактор должен учитываться 
на самых ранних стадиях проектирования. Применяемое в настоящее 
время ограничение по углу расходимости струи уже не может удовлетво-
рить требованиям разработчиков, поскольку плотность компоновки КА 
постоянно растет и размещение элементов конструкции вне конуса угла 
расходимости струи в большинстве случаев становится невозможным. 
Предложен подход, позволяющий решить указанную проблему примени-
тельно к эффектам теплового и эрозионного воздействий. Он основан  
на применении критических границ, ограничивающих область струи, 
внутри которой воздействие на КА превышает допустимое значение. 
Конструктор не должен размещать элементы КА внутри областей, огра-
ниченных критическими границами. 

Критические границы определяются для каждого двигателя и каждого 
элемента конструкции индивидуально по приведенным формулам. Прин-
ципиальным отличием критических границ от конуса угла расходимости 
является то, что они определяются не по плотности тока, а по максимально 
возможному уровню воздействия струи на элементы конструкции. Этим  
и достигается повышение точности положения границ. 

Исходными данными для расчета являются параметры струи (угло-
вая зависимость для плотности тока и энергетические спектры ионов)  
и характеристики материалов, на которые может воздействовать струя.  

В результате расчетов выявлено, что ограничения по критическим гра-
ницам значительно отличаются от ограничений по углу расходимости  
и позволяют размещать элементы конструкции внутри конуса угла расхо-
димости, что особенно актуально в связи с уплотнением компоновок КА. 
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Abstract Keywords 
The paper proposes an engineering method to account 
for thermal and erosive effects of the electric rocket 
engine plasma jet on the spacecraft structural elements 
with the electric rocket engines installed on a space-
craft. The method is based on introducing the rejection 
boundaries that define the region of space, where in-
stallation of the spacecraft structural elements is unac-
ceptable from the point of view of certain impact type. 
The rejection boundary is a surface, where the impact 
indicators are equal to the allowable value, inside the 
boundaries they exceed the allowable values (critical 
impact area), and outside the boundaries they stay 
below the allowable values (admissible impact area).  
If the spacecraft elements appear in the critical impact 
area, position of the electric rocket engines on the 
spacecraft should be corrected. Equilibrium surface 
temperature is the thermal effect indicator, which 
should not exceed the given allowable value; an erosion 
depth is the erosive effect indicator. Allowable level  
of erosive action depends on material and characteris-
tics of the sprayed structural element. The considered 
indicators were determined by the ion current density 
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at the given point in space for the worst case without 
accounting for the jet ions angle of incidence on the 
surface. Rejection boundaries were found for the plas-
ma jet thermal and erosive effects of the SPT-100 sta-
tionary engine on various materials. It is shown that, 
incontrast to the traditionally used limitation on the jet 
divergence angle, the rejection boundary method 
makes it possible to significantly improve the accuracy 
of estimates and reduce the probability of errors in the 
layout of a modern spacecraft 
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