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ВЫБОР ПРИБЛИЖЕННО-ОПТИМАЛЬНЫХ СХЕМ ПЕРЕЛЕТА 

НА ГЕОСТАЦИОНАРНУЮ  ОРБИТУ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА 

С ХИМ ИЧЕСКИМ  РАЗГОННЫМ БЛОКОМ И ЭЛЕКТРОРАКЕТНОЙ  

ДВИГАТЕЛЬНОЙ УСТАНОВКОЙ МАЛОЙ ТЯГИ

Схема перелета на геостационарную орбиту (ГСО) космического аппарата (КА) 

с использованием химического разгонного блока (ХРБ) и электроракетной двигатель

ной установкой (ЭРДУ) малой тяги (МТ) представляет собой один из альтернативных 

вариантов выведения на ГСО наряду со схемами, использующими только ХРБ или 

ЭРДУ МТ. Кроме того, эта схема является наиболее универсальной, поскольку сочетает 

в себе достоинства как импульсной схемы (малое время выведения и, как следствие, 

малое время пребывания КА в радиационных поясах Земли), так и схемы перелета с 

помощью ЭРДУ МТ (большая масса полезной нагрузки (ПН)). В этом случае появляет

ся возможность варьирования соотношения времени перелета и массы ПН, т.е. решения 

двухкритериальной задачи оптимизации.

Рассматривается комбинированная схема выведения, включающая в себя сле

дующие этапы (рисунок 1):

1. Выведение КА на базовую круговую орбиту высотой Н 0 = 350  км и наклонением 

г0 =51.5° с помощью PH "Союз-2".

2. Двухимпульсный маневр перехода КА на промежуточную эллиптическую орбиту за 

счет работы ХРБ (в данном случае маршевой двигательной установки (МДУ) раз

гонного блока (РБ) "Фрегат"). После этого происходит отделение МДУ РБ "Фрегат" 

и раскрытие панелей солнечных батарей.

3. Перелет КА с промежуточной орбиты на ГСО за счет работы ЭРДУ на основе ста

ционарных плазменных двигателей СПД-140.

Для выбора оптимальных проектных параметров КА представим его стартовую 

массу как сумму масс отдельных систем.

Уравнение баланса масс на начальной орбите имеет вид:

м 0 = м Г  + м х/ Б + м%РЯУ + м эдрду+ м ? ду + М ?РДУ + М э/ ду + м „ „ ,

где М 0 -  начальная масса КА; М'^РБ -  масса конструкции ХРБ (сухая масса); Л7;'™ -  

масса топлива ХРБ; М ? рд>' -  масса источника и преобразователя энергии ЭРДУ; 

М дРДУ -  масса двигательной установки ЭРДУ; М ^ у -  масса системы подачи и хра

281



нения рабочего тела ЭРДУ; M 'f My -  масса рабочего тела ЭРДУ; М У ДУ -  масса корпу

са КА, прочих элементов и систем КА с ЭРДУ; М т, -  масса полезной нагрузки.

Рис. 1. Схема перелета на геостационарную орбиту КА с ХРБ и ЭРДУ 

Масса ХРЬ считается постоянной и равной сухой массе РБ "Фрегат": =950

кг.

Масса топлива ХРБ равна потребной массе топлива, определяемого величинами 

импульсов для перевода КЛ на промежуточную орбиту.

Массы отдельных компонентов КА с ЭРДУ зависят от проектных параметров. 

Обычно применяются следующие зависимости:

М э ~ oc3yN ,

М д  = Уду (Р  + кРуцр ) ,

М  СИХ ~  У СИХ М  г ?

М К =у'КР  +  Г к Н 9

где Р -  тяга маршевых двигателей; РУШ, -  тяга управляющих двигателей; N  -  мощ

ность энергоустановки; а.п., уЛУ, г  сих > /к>  Ук -  соответствующие удельные массовые 

характеристики.

Мощность энергоустановки зависит от тяги двигателей и скорости истечения 

рабочего тела

i V  = i ^ I ± i L 5

2 ПгПиэ ’
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где х - характеризует относительный расход массы управляющих двигателей,

т]т -  тяговый коэффициент полезного действия, т]пэ -  КПД преобразователя энергии.

Сформулируем задачу максимизации массы ПН, выводимой на геостационар

ную орбиту, при фиксированном времени перелета: М пн -> max, Тг = f i x e .

Расчет движения КА с ЭРДУ производится интегрированием методом Рунге- 
Кутта четвертого порядка системы уравнений в оскулирующих элементах.
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где p =  A ( l - e 2) -  фокальный параметр; 9  = и -с о  -  истинная аномалия; е -  эксцен

триситет; со -  угловое расстояние перицентра от узла; Q -  долгота восходящего узла; 

i -  наклонение орбиты; г  — время прохождения через перицентр; t -  время; 9  -  ис

тинная аномалия; и  -  аргумент широты; S , T , W  -  проекции реактивного ускорения 

на направление радиуса-вектора, на перпендикулярное к нему в плоскости орбиты и на 

перпендикулярное к плоскости орбиты (рисунок 2); /л = f M  -  произведение гравита

ционной константы на массу притягивающего центра.

Компоненты реактивного ускорения:

Т  = (XtcosAcosv/, 

S  = &rsin2cos^, 
W  = Sasmtf/.

Здесь a -  модуль полного реактивного ускорения, д  -  функция включения- 

выключения двигателей ( 3  = {О, l}).



а

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

На всем интервале движения КА с ЭРДУ ведется управление большой полу

осью, эксцентриситетом и наклонением орбиты по углам ориентации вектора тяги А и 

у/ (рисунок 2) с использованием следующих законов [ 1], представленных в таблице 1. 

Таблица 1 -  Законы управления вектором тяги КА с ЭРДУ

Математическая формулировка закона управ
ления Описание закона управления

, sin 5(1 + cos 5) „
tgX = ---------г—^ — ■; I / / - 0

ecos 5  + 2 c o s5  + e
e = const

, i e sin 5
tg x =  v/ = o

1 + e co s5
A  = const (нормальная тяга)

, ecos25  +  2 c o s5  + e
t g X - ---------------------------- ; и /= 0

sm ,9(1 i-ecos,9)
de
------ > max
dt >■

, , l+ e c o s 5  
tg x  = . n ; ig = 0 

e s in 5
dA
-------> max (тангенциальная тяга)
dt 1

A = 0 или A = л ; iy = 0 p  = const (радиальная тяга)

A = ± — ; у /-* )  
2

—  ->  max (трансверсальная тяга);
d t *■

A = 0 ; y/ = + -  
2

—  —> m ax (бинормальная тяга).
d t v

На основе указанных законов управления были сформированы схемы последо

вательного управления большой полуосью, эксцентриситетом и наклонением орбиты, 

отличающиеся порядком и характером изменения элементов орбиты (таблица 2).
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Таблица 2 -  Схемы последовательного управления элементами орбиты

№ Порядок Законы управления
1 этап 2  этап 3 этап

1.1
А  -> е - э  /

е  = c o n s t A  = c o n s t
d i
------> max
d t  v

1.2
d A
-------> max
d t  я

A  = c o n s t
d i
------> max
d t  v

2.1
е -»  А  - » г

A  = c o n s t e  = c o n s t
d i
------> max
d t  v

2.2

O
'II

■
SI'S 

4 
s e = c o n s t

d i
------u n a x
d t  v

3.1

(е , А )  ->  »

d p
—  —> max
d t  я

A  = c o n s t  или 
e  = c o n s t

d i
------» max
d t  v

3.2

d p
—  -»  max с ограниче- 
d t  я
ниями на характер из

менения "е”

A  = c o n s t  или 
e  -  c o n s t

d i
------u n a x
d t  v

4.1
i  ->  А - > е

d i
------> max
d t  v

e  = c o n s t A  = co n s t

4.2
d i
------> max
d t  v

dA
-------> max
d t  я

A  = co n s t

5.1
i  - > е —> А

d i
—  -»  max 
d t  v

A  = c o n s t e  = c o n s t

5.2
d i
------> max
d t  v

d e
------ > max
d t  я

e  = c o n s t

6.1 ( е , А )  ->  i p  = c o n s t A = c o n s t  или 
e  = c o n s t

d i
------> max
d t  v

6.2 / —»■ ( г ,  А ) d i—— > max 
d t  v

p  = c o n s t A  = c o n s t  или e = c o n s t

Серия расчетов, проведенных для схем последовательного изменения элементов 

орбиты, показала, что наиболее рациональными (с точки зрения обеспечения максиму

ма массы ПН и минимума времени перелета) оказались схемы №3.1 и №3.2.

Наряду со схемами последовательного управления большой полуосью, эксцен

триситетом и наклонением орбиты, предложена схема совместного управления этими 

элементами.

Заданы уравнения движения КА в виде дифференциальных уравнений первого 

порядка. Получим закон управления большой полуосью, эксцентриситетом и наклоне

нием орбиты, обеспечивающий минимум функционала /  при заданных граничных ус

ловиях:
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t = t 0 t = t K

A (fa ) = A> ^ A (fi ) = A* — ^rco
e0 o )= e o e ( 0  = e , = 0

'('o)='o '(<«)=». = °

В качестве критерия оптимальности выбран квадратичный функционал, пред

ставляющий собой сумму квадратов невязок большой полуоси, эксцентриситета и на

клонения орбиты, умноженных на соответствующие весовые коэффициенты:
3

/  = ^ а уЭу2 = а ,А А 2 + а 2А е 2 + a 3A i2 -»m in,
j-1

3
где oij -  некоторые неопределенные (весовые) коэффициенты С Т :а ! = 1).

7=1

Для обеспечения максимальной скорости изменения критерия /  потребуем вы

полнения условия локальной оптимальности:

d l  .  ( А  А  Л  \ d A  de . d i— = 2 а ,   -----------+ 2аг,е h 2 a , i  > max.
dt  \ Л 0 A t )  A 0 dt dt dt

Результатом решения оптимизационной задачи являются аналитические выра

жения для углов ориентации вектора тяги А и у/ :

s in  А  = ±  Ат , s in i//  = ±  , А"' ,
у/ А )  + А 2 \  4г + A s  +  Ап,

, _  ̂ A s J 4  + A 2
C O S A - ±  C O S Ц  =  ±  I

■)л т + As  s i А )  + А 2 + А 2.

.  (  А  д Л  2Л(1 + е) . .  . „
Здесь А^ = « , -------— -------7—^ r e s i n i 9  + a ,e s i n i9 ;

' U  A 0 J  A0 { \ - e )

. f  А  Д Л  2 A ( l  + e ) /, ecos2 i9 + 2cos>9 + e
Л  ------7 - — Т й  ( ( 1+ e c o s 5 ) + a 2e ------- — --------------   ;

(^Д A 0 )  A „ ( 1 - e )  l + ecos<9

cos«
An, = a , i -

1 + e cos i9

Предложены два подхода к выбору весовых коэффициентов:

1. Итерационная процедура подбора весовых коэффициентов во внутреннем цикле пу

тем оценки модулей средних производных большой полуоси, эксцентриситета и на

клонения орбиты за определенные интервалы времени ( А Т  = 1 . 4 витка).

2. Частный случай: а 3 = а 2 = а 3 = 0,333.

Серия расчетов, проведенных для схем последовательного и совместного управ

ления большой полуосью, эксцентриситетом и наклонением орбиты при различных па
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раметрах промежуточной орбиты, позволила построить для обеих схем множества Па

рето в плоскости параметров "время перелета -  масса ПН" (рисунок 3).

Мпн/Мка

-  Последовательная схема

-  Совместная схема

Т, сут.

Рис. 3. Множества Парето для схем совместного и последовательного управления 

Рассматривались перелеты КА с РБ "Фрегат" и ЭРДУ на основе 12 стационар

ных плазменных двигателей СПД-140 (восемь из которых являются рабочими, осталь

ные четыре -  резервными). Характеристики двигателя СПД-140 представлены в табли

це 3.

Таблица 3 -  Характеристики двигателя СПД-140

Двигатель Тяга, мН Удельный 
импульс, с

Потребляемая 
мощность, кВт

Ресурс, ч Масса,
кг

СПД-140 80-280 1500-2600 1,2-6,0 10 000 7

В расчетах принималось: параметры промежуточной орбиты А„ = 22000 км, 

е0 =  0.273 ; начальная масса КА М 0 = 6900 кг; сухая масса ХРБ М % РБ =  950 кг; масса 

топлива ХРБ М УРБ = 3266 кг; масса источника и преобразователя энергии ЭРДУ 

М ?,РЛУ =  480 кг; масса двигательной установки ЭРДУ М }[‘ду  = 84 кг; масса системы 

подачи и хранения рабочего тела ЭРДУ для последовательной схемы М а к  =  61 кг, 

для совместной схемы М ^ ду =  49 кг; масса рабочего тела ЭРДУ для последовательной 

схемы М д‘ду =  869 кг, для совместной схемы М ^ рду =  707 кг; масса корпуса КА, про

чих элементов и систем КА с ЭРДУ М%рду =  398 кг; масса полезной нагрузки для по

следовательной схемы М пн = 762 кг, для совместной схемы М пн -  935 кг; площадь 

панелей солнечных батарей ^СБ =  174 м 2; полная тяга ЭРДУ P z = 2240 мН; начальное
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ускорение а0 = 0,844 мм  / с 2; время перелета для последовательной схемы

Тг = 85 суток, для совместной схемы Тг =  62 суток.

Кривая, соответствующая схеме совместного управления элементами орбиты,

лежит выше кривой, соответствующей схеме последовательного управления. Можно

сделать следующие выводы:

•  Схема совместного управления большой полуосью, эксцентриситетом и наклонени

ем орбиты является более рациональной по сравнению со схемой последовательно

го управления как по массовому, так и по временному критериям.

• Схема последовательного управления элементами орбиты является более предпоч

тительной с точки зрения технической реализации.
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