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Общая характеристика работы

Актуальность. Интенсивное развитие спутниковых систем (СС) различного назначения обусловлено высокой востребованностью предоставляемых ими услуг и их достаточно быстрой окупаемостью. 

Несмотря на существенные различия в решении задач проектирования и эксплуатации СС, они обладают определённой общностью подхода к баллистическому синтезу, связанному с совместным определением параметров орбитальной структуры, исходя из сформулированных показателей целевой эффективности, выбора управления при создании (развертывании) и поддержании функционирования системы. 
Общая постановка задачи баллистического проектирования сетевой СС обычно формулируется следующим образом: требуется определить начальные и текущие значения характеризующих их состояние векторов, выраженных через формализованные баллистические характеристики СС, а следовательно, взаимное расположение орбит и относительное положение спутников на них, а также векторов управляющих (корректирующих) воздействий для всех спутников системы, минимизирующих принятую к рассмотрению целевую функцию при ограничениях, задаваемых в виде принадлежности параметров управления соответствующим допустимым множествам.

Решение задачи выбора глобально оптимального варианта построения орбитальной структуры СС в такой постановке оказывается возможным только в отдельных частных случаях. 

Обзор приемлемых путей получения решения, применяемых в известных работах, выполненных под руководством и при участии Б.С. Скребушевского, В.А. Бартенева, Б.П. Быркова, В.В. Малышева, Ю.П. Улыбышева, В.В. Бетанова и др., дает основание считать наиболее часто используемым подход, согласно которому применяется декомпозиция задачи на подзадачи

· удержания спутника в составе работоспособной орбитальной структуры (коррекции его орбиты и положения на орбите с целью парирования эволюций орбитальной структуры);

· перевода спутника с одной орбиты на другую или из одной точки в другую на той же орбите (восполнение структуры СС)

при существенном упрощении используемых моделей, сознательно «загрубляемых» до уровня, допускающего возможность получения обозримого решения и предполагающего итерационную процедуру поиска приемлемого по точности и достоверности результата.

В этом смысле разработка инструментария в виде унифицированной инженерной расчетно-баллистической методики анализа эффективности методов управления состоянием обобщенной многоспутниковой космической системы (МКС) на стадии её баллистического проектирования, гарантирующего нахождение приемлемых для практики квазиоптимальных результатов без использования сложных и громоздких численных алгоритмов оптимизации, исключающих возможность проведения массовых расчётов, представляется актуальной научно-технической задачей.

Целью диссертационного исследования является нахождение приемлемого компромисса по точности и трудоемкости построения унифицированной методики анализа методов формирования и поддержания МКС на стадии баллистического синтеза структуры СС и оценки эффективности управления состоянием входящих в нее спутников (по критерию минимума энергетических затрат), обеспечивающего её штатное функционирование. Достижение сформулированной цели потребовало решения следующих научно-технических задач:

· анализа и выбора приемлемого варианта модели движения спутника в составе МКС при управлении его терминальным состоянием;

· построения алгоритма поиска энергетически квазиоптимального решения задачи маневрирования спутника в окрестности опорной орбиты;

· обобщение решений задач восполнения структуры МКС на основе известных схем импульсного межорбитального перевода спутника из одной точки инерциального пространства в другую;

· распространения полученных результатов на задачи оптимизации маневрирования спутника при восполнении МКС, имеющих орбиты одинакового радиуса и наклонения, но отличающихся долготой восходящего узла, в импульсной постановке задачи;

· учета в алгоритмах временной протяженности работы корректирующих двигателей ограниченной постоянной тяги;

· увязки перечисленных подзадач в единую расчетно–баллистическую методику.

Используемые методы исследования основываются на классических положениях теории космического полета, прикладных методах космической баллистики, методах вариационного исчисления.

Объектом исследования является подверженная действиям возмущений МКС заданной структуры, а также единичный спутник в её составе.

Предметом исследования служит расчетно-баллистическая методика анализа эффективности методов формирования и поддержания СС заданной структуры.

Научная новизна диссертационной работы состоит в следующем:
· предложен подход к нахождению приемлемого компромисса по точности и трудоёмкости анализа методов формирования и поддержания МКС на стадии баллистического синтеза структуры и управления состоянием входящих в неё спутников;

· разработана унифицированная инженерная расчётно-баллистическая методика, реализующая указанный подход;

· на основе тестирования разработанной методики получены неизвестные ранее результаты применительно к модернизируемым вариантам СС Globalstar;

· решены задачи баллистического проектирования кластера, состоящего из четырёх микро космических аппаратов (МКА), для томографии атмосферы, довыведения МКА на солнечно–синхронную орбиту и поддержания этой орбиты.
Достоверность полученных результатов и правомерность применения используемого математического аппарата обосновывается многократно апробированными классическими методами решения, адекватностью полученных моделей, моделям, применяемым на практике, и непротиворечивостью расчётно-теоретических результатов данным экспериментов и опубликованным результатам других авторов.

На защиту выносятся:

1. Общие положения предложенного подхода к нахождению компромисса по точности и трудоёмкости анализ–методов формирования и поддержания МКС на стадии баллистического синтеза структуры и управления состоянием входящих в неё спутников.

2. Алгоритм поиска энергетически квазиоптимального решения задачи маневрирования спутника МКС в окрестности опорной орбиты.

3. Унифицированная расчётно–баллистическая методика анализа эффективности методов формирования и поддержания СС заданной структуры.

4. Результаты анализа эффективности методов формирования структуры ряда существующих и перспективных СС.

Практическая значимость работы состоит в том, что полученные результаты позволяют:

· сократить временные затраты на анализ эффективности методов формирования и поддержания СС заданной структуры на стадии её баллистического синтеза;

· обеспечить возможность проведения массовых расчётов при решении задач баллистического синтеза СС заданной структуры при гарантированном получении интересующих результатов с достоверностью, не ниже заданной, определяемой упрощением постановки задачи, соответствующем искомому компромиссу «точность–трудоёмкость решения».

Реализация результатов работы. Полученные в диссертационной работе результаты переданы для использования при реализации проектов совершенствования существующих и вновь создаваемых СС в ИПМ им. М.В. Келдыша РАН. Их практическое применение отражено в соответствующем акте о внедрении.

Апробация работы. Основные положения диссертации доложены на: XXX и XXXIV Академических чтениях по космонавтике в 2006 и 2010годах; на Международных научных конференциях по спутниковым системам: «5th and 6th International Workshop on Constellations and Formation Flying», 2008, Evpatoria, Krimea, 2010, Taipei, Taiwan; на XXXIV и XXXVI Международных молодёжных конференциях «Гагаринские чтения» в 2008 и 2010 годах.

Публикации. По теме диссертационного исследования автором опубликовано 9 работ, в том числе тезисы указанных выше докладов и 3 статьи в издании рекомендованном ВАК РФ [2, 5, 6].

Структура и объем работы. Диссертация состоит из введения, пяти глав, заключения, выводов и списка литературы. Объём диссертации составляет 149 страниц машинописного текста с иллюстрациями, список литературы включает в себя 86 наименований.

Содержание работы

Во введении проводится обоснование актуальности темы и решаемых научных задач, излагаются цель и содержание исследования, оцениваются научная новизна и практическая значимость полученных результатов, приводятся сведения об их реализации и апробации, а также данные о публикациях основных результатов работы.

В первой главе формулируется постановка задачи разработки математической модели движения спутника при управлении его терминальным состоянием. В качестве базовых приняты уравнения движения КА, записанные в цилиндрической системе координат. После их линеаризации и преобразования к линейным дифференциальным уравнениям с постоянными коэффициентами, записывается их решение в форме П.Е. Эльясберга, которое приводится к безразмерной форме. Это, в свою очередь, позволяет записать безразмерные соотношения для учета влияния импульсов скорости на отклонения элементов орбиты в заданной точке.

Поиск оптимального решения при числе управляющих параметров, превышающем число ограничений, накладываемых на условия выхода в заданную точку конечной орбиты, требует применения необходимых условий оптимальности теории базис-вектора, разработанной Д. Лоуденом. Решение получено в рамках классической постановки задачи двух тел. Вид годографа базис–вектора определяет возможные типы оптимальных решений, а условия задачи определяют выбор конкретного типа решений. 
В заключительных разделах главы приводятся сведения о структуре и составе моделей возмущений, оказывающих влияние на элементы орбиты. Основные члены этих возмущений могут учитываться при получении оптимального решения классической задачи. Далее используется итерационная схема уточнения решения, позволяющая учесть возмущения более высокого порядка. 

В начале очередной итерации решается «приближенная» задача: при принятых ранее упрощающих предположениях определяются параметры маневров, обеспечивающих формирование «целевой» орбиты (на первой итерации «целевая» орбита совпадает с конечной орбитой). Затем, с учетом рассчитанных маневров, используя модели принятых к рассмотрению возмущений, осуществляется «точное» прогнозирование движения КА и находятся параметры сформированной орбиты. Вычисляются отклонения её параметров от соответствующих параметров конечной орбиты. Если отклонения превышают допустимые, то параметры «целевой» орбиты меняются на величину вычисленных отклонений, и проводится следующая итерация. Процедура заканчивается, когда терминальные условия выполнены с заданной точностью. Для «точного» прогнозирования используются, численное и/или высокоточное численно–аналитическое интегрирование.
Возникает вопрос об «уровне оптимальности» найденного решения, но, как правило, вопрос строгой оптимальности еще более актуален для решений, найденных другими методами. Тем не менее, подстраховываясь, будем говорить о возможности получения квазиоптимального решения.

Вторая глава диссертации представляет собой обобщение ряда известных результатов, полученных, прежде всего Т. Эдельбаумом, на основе теории базис-вектора Д. Лоудена при решении задач импульсного межорбитального перехода. Универсальное квазиоптимальное аналитическое решение задачи перехода между некомпланарными орбитами предложено А.Барановым (старшим). У этого решения предполагаются равными между собой отношения боковой (Vzi и трансверсальной (Vti составляющих первого и второго импульсов скорости 
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. Существо предложенного подхода может быть интерпретировано на основе следующих геометрических построений (см. рис.1).
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Рис.1. Универсальное решение
Пусть на плоскости ex,ey, где e – вектор эксцентриситета, разности векторов эксцентриситета начальной и конечной орбит (e соответствует точка К, а направлению оптимальной коррекции плоскости орбиты отвечает положительное направление оси ех. Проведем через середину отрезка АК (точку С) прямую СМ, параллельную оси ех. Найдем на этой прямой точку В такую, чтобы АВ+ВК=(а, если ((а(>(е, или АВ-ВК=(а, если ((а(<(е ((а–безразмерная разность больших полуосей орбит, также безразмерными являются остальные величины, входящие в формулы: составляющие импульсов скорости (Vti,(Vzi, отклонение времени (t и т.д.). Ломаная АВК будет соответствовать решению плоской задачи (АВ=2(Vt1, ВК=2(Vt2). Продолжим отрезок КВ до пересечения с осью ех (точка L). Отложим на оси ех отрезок АL( (АL(=(i). Проведем отрезок L(В(, параллельный отрезку LВ. Отрезки АВ( и В(L( проведены под теми же углами, что и отрезки АВ и ВК, следовательно ломаная АВ(L( соответствует коррекции бокового отклонения (АВ(=(Vz1, В(L(=(Vz2). Легко видеть, что 
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. Таким образом, найдено решение, обладающее искомым свойством. 

 Зная геометрическую интерпретацию, можно найти, например, (1 –угол приложения первого импульса скорости для этого решения
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где, (
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=(е–(z, – разница между оптимальными углами для коррекции вектора эксцентриситета (е и поворота плоскости орбиты (z. Затем определяются остальные параметры маневров.  

Численные исследования показали, что суммарная характеристическая скорость этого решения достаточно близка к суммарной характеристической скорости оптимальных решений, найденных Т. Эдельбаумом. 

Далее приводится описание алгоритма решения задачи перевода спутника в заданную точку орбиты за фиксированное время, базирующегося на приведённом выше универсальном решении задачи перехода.
В задаче перелёта в заданную точку орбиты за фиксированное время обычно предполагается, что импульсы скорости прикладываются на двух интервалах маневрирования. Первый интервал начинается с момента, когда впервые можно исполнять маневр, второй интервал заканчивается непосредственно перед заданной точкой, длина каждого из интервалов маневрирования – виток, расстояние между интервалами – несколько витков. Разделение интервалов маневрирования несколькими витками имеет ряд преимуществ. Например, можно определить орбиту после первого интервала маневрирования и уточнить параметры маневров второго интервала, компенсировав, таким образом, ошибки, накопившиеся после реализации импульсов скорости первого интервала. В случае необходимости можно добавить дополнительные импульсы скорости, исправляющие ошибки определения орбит и реализации первых импульсов скорости и т.д. В реальных проектах интервалы маневрирования часто разделяет несколько десятков витков. 

Вследствие многовитковости перелета, основное влияние на время перевода КА в заданную точку оказывают трансверсальные составляющие импульсов скорости первого интервала маневрирования. Это позволяет приближенно оценить величину суммы этих составляющих 
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где (0 – угловое расстояние от произвольной точки первого интервала маневрирования до заданной точки, Δt – разница во времени прилёта в эту точку (используются безразмерные величины). Затем можно приближенно оценить величину изменения большой полуоси орбиты спутника импульсами скорости первого интервала маневрирования

                                                (а1(2(Vt1,                                                          (3)
и импульсами скорости второго интервала маневрирования

                                               (а2((а - 2(Vt1.                                                   (4)

Введем величину 
                                               (а*=((а1(+((а2(.                                                  (5)

Чтобы найти величины импульсов скорости для решения задачи выведения, нужно разделить импульсы скорости, рассчитанные для решения задачи перехода (например, для описанного выше универсального решения, при вычислениях в качестве разности больших полуосей орбит используется величина (а*) в пропорции 
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 соответственно для первого и второго интервалов маневрирования. Из двухимпульсного получается четырехимпульсное решение, параметры которого уточняются затем с помощью итерационной процедуры, чтобы уравнение для времени было выполнено с заданной точностью. 

На основе общетеоретических результатов, составляющих содержание первой и второй глав, в третьей главе решается практически важная задача разработки алгоритма замещения спутника системы, выработавшего свой ресурс, резервным спутником, предварительно размещенным на той же орбите, что и вышедший из строя, либо на орбите, имеющей другую долготу восходящего узла. Хотя поиск решения ориентирован на СС типа Globalstar и Iridium, выводы, касающиеся оптимальности стратегий, носят общий характер и могут быть распространены на более широкий класс систем. Рассматриваются различные варианты перевода спутника в новую позицию, способные обеспечить достижение компромисса, исходя из противоречивых критериев: критерия быстродействия – т.е. времени выведения в новую точку, которое желательно минимизировать, и уменьшения затрат суммарной характеристической скорости (ΔV∑), которые растут при уменьшении времени замещения. 

При переводе спутника на другое место на орбите за счёт нецентральности гравитационного поля Земли (ГПЗ) возникает отклонение долготы восходящего узла (ДВУ). Традиционно это отклонение корректируется в полюсе орбиты, для этого используется двухимпульсная схема коррекции, которая не позволяет получить нужный эксцентриситет конечной орбиты. В работе предлагается использовать четырехимпульсную схему. Показано, что при большой продолжительности перевода меньшей суммарной характеристической скоростью может обладать коррекция ДВУ на экваторе. Оптимальным является третий вариант, когда коррекция проводится в промежуточной точке    
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Здесь N – число витков перелета, i – наклонение орбиты, 
[image: image11.wmf]dW

– изменение ДВУ орбиты за один виток за счёт нецентральности ГПЗ, Δu – угол, на который необходимо перевести КА вдоль орбиты (в долях витка), u0 – аргумент широты момента приложения импульса.

Наиболее сложным оказывается вариант, при котором спутник необходимо перевести в точку, расположенную в другой рабочей плоскости, т.е. требуется скорректировать не только отклонение по широте Δu, но и отклонение по долготе восходящего узла ΔΩ, которое может составлять несколько десятков градусов.

Прямая коррекция значительного отклонения по ДВУ требует больших затрат ΔV∑. Для их уменьшения можно использовать фактор влияния нецентральности ГПЗ. Возникающее при движении по орбитам, имеющим разную величину большой полуоси, отклонение по ДВУ может в значительной мере компенсировать первоначальное отклонение ДВУ, что приведет к существенному сокращению ΔV∑ маневров. Для значительного сокращения ΔV∑ необходимо, чтобы разница в числе витков полета спутника и целевой точки составила несколько витков (обозначим эту разницу n). 

Решая совместно уравнение для времени перевода и для изменения ДВУ, можно найти оптимальный угол приложения импульса скорости              
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здесь N– общее число витков перелёта. Поиск оптимального значения n       довольно прост, т.к. оно близко к величине 
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Содержание четвертой главы посвящено рассмотрению маневрирования спутника с помощью ДУ ограниченной постоянной тяги.

Чтобы наиболее приблизиться к импульсному решению, которое принимается за основу, предполагается, что середина каждого из активных участков совпадает с точкой приложения соответствующего импульса скорости оптимального импульсного решения.

Рассмотрены переходы между компланарными орбитами при фиксированной ориентации ДУ в орбитальной и инерциальной системах координат. Получены зависимости для изменения элементов орбит.

Для фиксированной ориентации вектора тяги по трансверсали в орбитальной системе координат, которая наиболее эффективна для изменения большой полуоси, можно найти угловую продолжительность маневров ((1, ((2
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где wс – центростремительное ускорение (
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Полученное с использованием годографа базис-вектора решение, позволяет найти ориентацию ДУ, дающую максимальное изменение эксцентриситета
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При этом за весь участок работы ДУ изменение большой полуоси составит 
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В выражение для изменения эксцентриситета входит эллиптический интеграл второго рода
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Графики, описывающие изменение большой полуоси и эксцентриситета в зависимости от угловой продолжительности маневров для различных типов ориентации ДУ, приведены на рисунках 2 и 3. На графиках сплошной линией изображены зависимости для орбитальной ориентации, пунктирной линией –для инерциальной ориентации, линией из точек – для ориентации «оптимальной по эксцентриситету».
Нетрудно заметить, что при продолжительности маневров примерно до 50(, кривые для различных типов ориентации близки между собой. Изменение большой полуоси и эксцентриситета такие же, как при эквивалентном импульсе скорости. Это объясняет эффективность использования импульсных решений при относительно небольшой продолжительности маневров. 
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       Рис. 2. Эффективность коррекции                         Рис. 3. Эффективность коррекции

                    большой полуоси                                                     эксцентриситета  

Очень важен тот факт, что зависимости для инерциальной ориентации и для ориентации «оптимальной по эксцентриситету» близки между собой (особенно для изменения эксцентриситета). Это позволяет при больших отклонениях эксцентриситета вместо трудно реализуемой «оптимальной по эксцентриситету» ориентации использовать более простую, но практически столь же эффективную инерциальную ориентацию. 
Области существования оптимальных решений различного типа приведены на рис. 4.
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Рис.4. Изменение большой полуоси и эксцентриситета с

помощью разных типов ориентации ДУ
Для достижения точек из области, ограниченной линией OP(P и осью абсцисс (область I), оптимальной является орбитальная ориентация ДУ. Но на витке должны выполняться два маневра, середины которых отстоят на 1800, – ориентация ДУ одинаковая. Если требуется перейти на орбиту, которой соответствует точка из области, ограниченной осью ординат и линией OS(S (область II), например, в т. N, то оптимальной является ориентация ДУ, обеспечивающая максимальное изменение эксцентриситета или близкая к ней по эффективности постоянная ориентация в инерциальной системе координат. Перейти на орбиту, которой соответствует точка из области III, ограниченной линиями OS(S и OP(P и линией SEP, соединяющей точки S и P, можно с помощью осуществления двух маневров на витке, центры которых разнесены на 180(, однако типы ориентации ДУ для исполнения этих маневров лучше брать разными. При исполнении одного маневра, ориентация вектора тяги фиксируется в орбитальной системе координат, а при реализации другого - в инерциальной. 
Для получения оптимального перехода между некомпланарными орбитами необходимо совмещать изменение ориентации плоскости орбиты с коррекцией вектора эксцентриситета и большой полуоси. Найти и тем более реализовать оптимальное решение достаточно трудно, т.к. необходимо обеспечить сложное изменение ориентации ДУ в процессе исполнения маневра. Будем искать решение задачи при дополнительном ограничении, согласно которому ориентация вектора тяги фиксирована в орбитальной и/или инерциальной системах координат.

Как и для переходов между компланарными орбитами, примем за основу импульсное решение (будем называть его базовым). Середина маневра по времени должна совпадать с моментом приложения импульса скорости. Из пяти описанных во второй главе двухимпульсных решений целесообразно выбрать приведённое ранее универсальное решение, у которого отсутствуют радиальные составляющие импульсов. 
Предположим, что базовое решение состоит из двух импульсов скорости величиной (V1, (V2, углы приложения импульсов (1 и (2, трансверсальные и боковые составляющие (Vt1, (Vz1 и (Vt2, (Vz2. Ориентация ДУ задаётся углом (: 
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Рассмотрим вариант, когда во время исполнения маневра двигатель сохраняет постоянную ориентацию в орбитальной системе координат. Из уравнения
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Такая же величина ((1 получится, если воспользоваться уравнением для эксцентриситета. Аналогичным образом находится продолжительность второго маневра ((2.
Так как каждый из маневров обеспечивает необходимые изменения эксцентриситета и угла между орбитами (e1, (i1 и (e2, (i2, которые произвели бы соответствующие импульсы скорости, эксцентриситет и ориентация плоскости конечной орбиты будут сформированы такими, как требуется, но остаётся ошибка в формировании нужного значения большой полуоси. Устранить эту ошибку можно с помощью итерационной процедуры.

Предположим, что первоначальным отклонением большой полуоси было (a0=af-a0. Это отклонение (a0 и отклонения (ex0, (ey0, (i0, ((0 использовались при первоначальном определении параметров маневров. В результате реализации рассчитанных маневров будет сформирована большая полуось a1. На следующей итерации будут использоваться отклонения (a1=(a0+af-a1, (ex0, (ey0, (i0, ((0, на последующей (a2=(a1 +af-a2, и т.д., пока большая полуось не будет сформирована с заданной точностью. 

Аналогичным образом рассчитываются параметры маневров, когда вектор тяги сохраняет постоянную ориентацию в инерциальной системе координат, но в этом случае с помощью итерационной процедуры меняется вектор эксцентриситета.
Предложена также методика расчета параметров маневров перевода спутника в заданную точку орбиты за фиксированное время с помощью двигателя малой тяги. Она опирается на импульсное решение аналогичной задачи, описанное во второй главе.

Предполагается, что двигательная установка достаточно мощная, чтобы всё необходимое маневрирование произвести на двух интервалах, величина которых существенно меньше расстояния между ними. При расчетах предполагается, что каждый из маневров первого интервала маневрирования может быть разбит на m1 одинаковых частей, прикладываемых на разных витках, аналогично маневры второго интервала маневрирования могут быть разбиты на m2 одинаковых частей. 

Обозначим x отклонение эксцентриситета, которое будет корректироваться на первом интервале маневрирования, на втором интервале корректируется отклонение (e-x. Приближенно решение рассматриваемой задачи можно представить состоящим из решений двух задач перехода с изменением элементов орбиты (а1=2(Vt1, (e1=х и (а2=2(Vt2, (e2=(e-х соответственно на первом и втором интервалах маневрирования. Отклонения большой полуоси (а1,  (а2  вычисляются по формулам (3), (4).
Рассмотрим фиксированную ориентацию ДУ по трансверсали в орбитальной системе координат. 

По формулам (11) для каждого витка первого и второго интервалов находится продолжительность маневров (φ11, (φ12 и (φ21, (φ22, а затем соответствующие величины (Vt11, (Vt12, (Vt21, (Vt22.
Суммарная характеристическая скорость для перелёта между непересекающимися орбитами равна
                 (V∑= m1(((VtI1(+((VtI2()+ m2(((VtII1(+((VtII2()=
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Для перелёта между пересекающимися орбитами 
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Зная (e1 и (e2, можно определить параметры маневров на первом и втором интервалах маневрирования.
Чтобы условие для времени было выполнено с заданной точностью, используется итерационная процедура, аналогичная процедуре описанной во второй главе.
Подобным же образом можно решить задачу, когда на первом и втором интервалах маневрирования используются разные ДУ или разные системы ориентации.
Рассмотрена также задача с маневрированием на каждом витке перелета и задача оценки изменения продолжительности маневрирования в зависимости от номера витка перелета.
Содержание пятой главы носит прикладной характер, связанный с получением численных результатов по определению параметров маневров формирования и поддержания конкретных СС на основе разработанной унифицированной расчетно-баллистической методики.

Первой рассмотрена задача изменения положения спутника на круговой орбите. Показано, что для систем спутников, находящихся на LEO орбитах (Low Earth Orbit), в зависимости от продолжительности перелета можно использовать разные стратегии маневрирования. При продолжительности перелета до 100 витков следует прилагать импульсы скорости в полюсах орбит, при этом затраты суммарной характеристической скорости будут превышать 25 м/с, если требуется сместить спутник на 1800 вдоль орбиты. При продолжительности более 1000 витков следует прилагать импульсы скорости на экваторе, при этом затраты будут меньше 5м/с. При средней продолжительности - оптимальна комбинированная стратегия, описываемая формулами (6),(7). Этот вывод относиться к спутниковым системам: Iridium (h(780км), Orbcomm (h(800км), Globalstar (h(1430км) и др. Для систем спутников, находящихся на высоких орбитах GPS (h(20100км) и ГЛОНАСС (h(19500км), достаточно использовать простейшую схему маневрирования с приложением импульсов скорости в полюсах орбит.

Далее рассмотрена задача перевода спутника в другую рабочую плоскость. Для СС Globalstar, разница в долготе восходящего узла соседних плоскостей орбит составляет 45º. Для ΔΩ=45º оптимальная разность в числе витков полета спутника и перемещения конечной точки выведения nopt(70 витков. Построена зависимость (V∑ от числа витков полета N, которая позволяет найти компромиссную продолжительность перевода спутника в другую рабочую плоскость. 
С целью доказательства унификации разработанной методики дополнительно рассмотрены возможности решения с её помощью следующих неклассических задач:

· баллистического проектирования кластера, состоящего из четырех микроспутников, предназначенных для томографии (мониторинга) верхней атмосферы с параметрами структуры i=56º, h=550км, с расположением спутников u1=0º, u2=5º, u3=24.75º, u4=34.75º на круговой орбите;

· довыведения малого спутника с начальной на рабочую солнечно-синхронную орбиту высотой 491 км двигателем малой тяги;

· поддержания солнечно-синхронной орбиты малого спутника в слое высот 510 – 512 км при нахождении местного солнечного времени в диапазоне [10, 11] часов и учете возмущений, обусловленных действием нецентральности ГПЗ и динамической модели атмосферы, зависящей от индексов солнечной активности.
Заключение и выводы

В диссертации решена сложная и актуальная научно–техническая задача разработки инструментария для анализа и оценки эффективности методов формирования и поддержания МКС на стадии баллистического синтеза структуры и управления состоянием входящих в нее спутников.

Предлагаемая методика имеет унифицированный характер и применима для широкого класса СС различного назначения.

В качестве критерия сравнения эффективности различных вариантов методов формирования и поддержания структуры МКС используются энергетические затраты на решение задачи маневрирования спутника в окрестности опорной орбиты, оптимизация которых может быть осуществлена на основе разработанных алгоритмов.

Апробирование методики осуществлено на основе решения задач баллистического синтеза структуры ряда существующих и перспективных СС.

Результаты данного решения дают основание сделать следующие выводы:

1)   Разработанные методы расчета параметров маневров позволяют решать основные задачи баллистического проектирования, связанные с формированием и поддержанием спутниковых систем, предназначенных, прежде всего, для мониторинга окружающего пространства и дистанционного зондирования Земли.

2) Предложенный подход допускает возможность экспресс–анализа исследуемой задачи и нахождения времени перевода спутника в новую точку орбиты, обеспечивающего компромисс между сокращением времени перевода и экономией энергетических затрат, которые растут при уменьшении времени перевода. При изменении положения спутника вдоль орбиты для спутниковой системы Globalstar компромиссное время перевода составляет примерно 200 витков, для кластера, предназначенного для томографии атмосферы, – примерно 150 витков. При этом показано, что в зависимости от продолжительности времени перелета могут быть использованы три различные схемы маневрирования, детально исследованные в работе.
3)   Для спутниковых систем типа Globalstar показана возможность перевода спутника в соседнюю рабочую плоскость. При продолжительности полёта в 1000 витков, суммарные затраты характеристической скорости на перевод спутника в новую рабочую плоскость составляют примерно 370м/с; при продолжительности порядка 1900 витков – около 200м/с. Для спутниковых систем, расположенных на орбитах, с высотой, примерно равной высоте спутниковой системы ГЛОНАСС, необходимо непосредственно осуществлять вывод спутника, замещающего исчерпавшего свой ресурс, в его в рабочую плоскость.
4) Для поддержания высоты солнечно–синхронной орбиты на уровне H=511км в интервале времени 2012–2019гг. для спутника с баллистическим коэффициентом S=0.00783 требуются затраты характеристической скорости порядка ΔV~36.6м/с. Распределение затрат на подъём высоты по годам является крайне неравномерным, например, на втором году существования – ΔV=8.8м/с, на последнем – ΔV=1.89м/с. Эта неравномерность связана с различным прогнозируемым уровнем солнечной активности. За счёт выбора начального наклонения орбиты, можно обеспечить удержание изменения среднего солнечного времени в диапазоне [10.2,10.7] часов. За счёт коррекции наклонения, объединённой с подъёмом высоты, возможно удержание изменения среднего солнечного времени в диапазоне [10.18,10.27] часов, но энергетические затраты при этом будут возрастать до ΔV=51.6м/с.

5)  Найденные в процессе выполненных исследований области существования квазиоптимальных решений различного типа, позволяют выбрать оптимальную для исполнения данных маневров систему ориентации. В частности, для рассмотренных в диссертации задач она должна обеспечивать фиксированную ориентацию вектора тяги в орбитальной системе координат с заданной точностью, устанавливаемой в процессе итерационной процедуры поиска решения.
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