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ОПТИМИЗАЦИЯ СХЕМ ВЫВЕДЕНИЯ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА С 
ХИМИЧЕСКИМ РАЗГОННЫМ БЛОКОМ И ЭЛЕКТРОРЕАКТИВНОЙ  

ДВИГАТЕЛЬНОЙ УСТАНОВКОЙ НА ГЕОСТАЦИОНАРНУЮ ОРБИТУ

Комбинированная схема сочетает в себе достоинства как импульсной схемы 

(малое время выведения и, как следствие, малое время пребывания в радиационных по

ясах Земли), так и схемы перелета с малой тягой (большая масса полезной нагрузки). В 

этом случае появляется возможность варьирования соотношения времени перелёта и 

массы полезной нагрузки, т. е. решения двухкритериальной задачи оптимизации.

Рассматриваемая комбинированная схема выведения включает в себя следую 

щие этапы (рис. !):

• выведение космического аппарата (КА) на базовую круговую орбиту с помощью ра

кеты-носителя (PH) «Союз-2»;

• двухимпульсный манёвр перехода КА на промежуточную эллиптическую орбиту за 

счёт работы химического разгонного блока (ХРБ) (в данном случае маршевой двига

тельной установки (МДУ) разгонного блока (РБ) «Фрегат»), После этого происходит 

отделение МДУ РБ «Фрегат» и раскрытие панелей солнечных батарей [2];

• перелёт КА с промежуточной орбиты на ГСО за счёт работы электрореактивной дви

гательной установки (ЭРДУ) на основе стационарных плазменных двигателей СПД- 

140.

Рис. 1. К омбинированная схема вы ведения КА 
на геостационарную  орбиту (ГСО)

1 X1



На всём интервале движения КА с ЭРДУ ведётся управление большой полу

осью, эксцентриситетом и наклонением орбиты по углам ориентации вектора тяти в 

плоскости орбиты и в плоскости местного горизонта.

Законы управления вектором тяги КА с ЭРДУ реализуются посредством изме

нения углов ориентации вектора тяги (рис. 2 ) как в плоскости орбиты (угол Л ), так и в 

плоскости местного горизонта (угол у/ ).

я

Рис. 2. К определению углов ориентации вектора тяги КА с ЭРДУ

Известны различные законы управления вектором тяги КА с ЭРДУ. Главным 

образом, это законы, обеспечивающие изменение определённого элемента орбиты 

(большой полуоси, эксцентриситета, наклонения) при постоянстве одного или двух 

других [3].

Можно рассматривать законы последовательного доведения элементов орбиты 

до заданных поочерёдно. Хотя такие законы нерациональны с точки зрения обеспече

ния максимума массы полезной нагрузки (ПН) на ГСО за минимальное время выведе

ния, но они более предпочтительны в отношении их технической реализации, т.к. поз

воляют разделить каналы управления вектором тяги КА с ЭРДУ.

Предложена схема совместного изменения элементов орбиты. Для получения 

аналитических выражений для углов ориентации вектора тяги решена оптимизацион

ная задача, критерием которой является функционал, обеспечивающий максимальную 

скорость изменения большой полуоси, эксцентриситета и наклонения орбиты.

Задача отыскания вариантов, обеспечивающих максимум массы ПН на целевой 

орбите за минимальное время выведения, является многокритериальной.

Векторный критерий этой задачи имеет вид:

ИГ ■ = & ,//} .
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Здесь 73 критерий, определяющий полное время перелета: Tz -> п ® ;

tYl Yjyj w
Р  = ~ ~  кРитеРии! определяющий массу полезной нагрузки, отнесённую к массе КА 

на промежуточной орбите: ц  —> ш ах .

Серия проведённых расчётов позволила выбрать Парето-оптимальпые варианты 

баллистических схем и сделать следующие выводы: схема совместного управления 

большой полуосью, эксцентриситетом и наклонением орбиты является более рацио- 

нальной по сравнению со схемой последовательного управления как по массовому, так 

и по временному критериям (относительная масса полезной нагрузки порядка 0,28 при 

времени перелёта в 85 суток).

На рисунке 3 представлены «эффективные» решения для совместной схемы 

управления при различных значениях радиуса перигея промежуточной орбиты.

Мпн/Мка

Т, сут.
Радиус перигея 6721 км 

-'■а-- Радиус перигея 10000 км 

Радиус перигея 16000 км

Рис. 3. Сравнительный анализ локально-оптимальных схем совместного управления 
элементами орбиты с различными значениями радиуса перигея

Серия расчётов перелётов в окрестность геостационарной орбиты, выполненных 

для различных значений долготы восходящего узла и дат старта, позволяет построить 

области равных времён пребывания космического аппарата в тени Земли (рис. 4) и вы

брать оптимальные даты старта и положение восходящего узла орбиты [1].
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Рис. 4. Области равной продолжительности пребывания КА с ЭРДУ в тени Земли 

Оптимальные и неогтш альны е даты старта повторяются с периодичностью в 

шесть месяцев. При фиксированной дате старта можно добиться уменьшения времени 

пребывания КА в тени за счет соответствующею выбора начальной ориентации плос

кости орбиты.
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