Г.Б. Ефимов. Проблемы управления при нештатной ситуации в полете космического аппарата с двигателем малой тяги. - Теория и системы управления. Известия РАН. 2008. т.47, в. 4. 603-612. 

Г.Б. Ефимов

Проблемы управления при нештатной ситуации в полете космического аппарата с двигателем малой тяги.

Аннотация.

Предложен приближенный метод оперативного анализа нештатной ситуации при полете космического аппарата с двигателем малой тяги и ядерной энергетической установкой к астероидам. Используются свойства зависимости величины массы аппарата у цели от характеристик перелета и параметров космического аппарата. Даны примеры выбора нового варианта экспедиции к нескольким астероидам Главного пояса в случае нештатного изменения мощности энергоустановки.
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Abstract.

An approximate method of on-line analysis of contingency during the flight of a space vehicle with low thrust engine and nuclear power unit to asteroids is proposed. The properties of dependence of the vehicle mass near the target on the flight characteristics and parameters of the space vehicle are used. Examples of the choice of a new variant of the expedition to several asteroids of the Main belt in the case of a contingent change in the power of the energy unit are given.

Исследование малых тел Солнечной системы, особенно астероидов Главного пояса, привлекает в настоящее время все большее внимание, так как может дать информацию о формировании Солнечной системы, что, в свою очередь, важно для понимания строения Земли и ее мантии, содержащей полезные ископаемые [1]. Экспедиции в Главный пояс, в том числе, со сбросом пенитраторов на астероид или доставкой грунта с него на Землю для изучения химического, минерального и изотопного состава вещества, достаточно энергоемки и трудны при использовании традиционных химических двигателей. Перспективным для них является использование электроракетных двигателей малой тяги (ЭРД МТ), плазменных и ионных, более экономичных, чем химические двигатели благодаря высокой скорости истечения реактивной струи. Актуальны и экспедиции к астероидам, сближающимся с Землей, представляющим для нее опасность, – для изучения физического и механического состава опасных тел, что существенно при выборе стратегии противодействия им, в частности, для способа отклонения астероида от встречи с Землей [1]. 

В последние годы осуществлен ряд экспедиций к малым телам, сближающимся с Землей, в том числе с ЭРД, – американская к астероиду 433 Эрос и японская к астероиду 4660 Нереус. Энергию для ЭРД могут давать бортовые ядерные реакторы или солнечные батареи, однако, последние при полете в Главный пояс резко теряют эффективность из-за удаления от Солнца, – там их мощность падает в 5-10 раз в сравнении с мощностью на орбите Земли. Советские космические ядерные энергетические установки (ЯЭУ) типа "ТОПАЗ" – в настоящее время единственные, имеющие опыт полета в космосе (на спутниках "Космос-1818" и "Космос-1867" [2]). 

В ИПМ им. М.В. Келдыша РАН, совместно с другими организациями с начала 1980-х годов исследовались возможности экспедиций к малым телам с использованием двигателей МТ и ЯЭУ [3-8]. В начале 1990-х Объединенная Российско-Германская рабочая группа подготовила проект "Фортуна" экспедиции по доставке вещества с астероида Фортуна с использованием ЭРД и ЯЭУ [2, 8].

Большое число астероидов, разнообразие их спектральных свойств, химического и минерального состава, вместе с трудностью их достижения, делает привлекательной идею многоцелевой экспедиции с посещением одного или ряда астероидов с их "сопровождением" (т.е. выравниванием скоростей космического аппарата и астероида для сброса пенитратора или забора грунта) и попутного пролета других для оптического изучения с близкого расстояния. Многоцелевая экспедиция ставит ряд новых вопросов управления полетом, в том числе, о выборе нового маршрута при внештатном уменьшении мощности ЯЭУ, которое делает невозможным, полностью или частично, реализацию первоначальной программы экспедиции. Приближенный метод оценки и выбора наилучшего варианта продолжения программы экспедиции в случае возникновения внештатной ситуации предлагается в настоящей статье. Одновременно рассматриваются некоторые основные свойства "массовой задачи" (части задачи оптимизации траектории полета), на которые опирается указанный метод.

1. Свойства "массовой задачи" при полетах КА с малой тягой

При расчете траекторий экспедиций КА с двигателями малой тяги в случае идеально регулируемой модели МТ (без ограничений на направление, величину тяги и скорость истечения струи) и постоянной мощности NЭЛ энергоустановки имеет место разделение траекторной и массовой задач. Оптимизация траекторной задачи приводится к минимизации критерия энергозатрат J (интеграла от квадрата ускорения реактивной тяги вдоль траектории), а массовые характеристики КА вычисляются по J, NЭЛ и начальной массе М0 КА. Решение траекторной задачи представляет основные трудности, досчет массовых величин – достаточно простая задача. В большинстве современных работ разделение траекторной и массовой задач не используется, расчет перелета с МТ привязывается к характеристикам конкретного КА и к заданной скорости истечения VС = const, при которой разделение траекторной и массовой задач не имеет места. Однако, большое число параметров, описывающих такое решение, затрудняет его анализ, поэтому модель идеально регулируемой МТ оказывается полезной, особенно на начальной стадии проектирования и анализа вариантов траекторий экспедиции. 

По величине энергозатрат J, полученным из решения траекторной задачи, и параметрам КА и двигательной установки (ДУ) МТ, – электрической мощности NЭЛ ЯЭУ и начальной массы М0, – массовых характеристик КА рассчитываются по формулам  
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Здесь МП, МК, МРТ, МБ, МЯЭУ – полезная и конечная массы КА, масса расходуемого рабочего тела, баков для него (включая и системы ДУ МТ) и масса ЯЭУ, NC  – эффективная мощность ЭРД "в струе" NС = ( NЭЛ (к.п.д. преобразования ( = 0.5); МБ = ( МРТ, ( = 0.33. Величина ( характеризует перелет качественно – показывает долю МРТ в начальной массе М0 КА.

Схема экспедиции предполагалась следующей: вывод КА ракетой-носителем на гелиоцентрическую орбиту с гиперболическим избытком скорости "на бесконечности" V( и межпланетный перелет с помощью МТ к выбранной цели с ее сопровождением. Величина J характеризует энергозатраты на полет с МТ, NC – возможности ДУ МТ, М0 – возможности ракеты-носителя с ДУ большой тяги (БТ), выводящей КА на гиперболическую орбиту. Разделение массовой и траекторной задач при комбинировании БТ и МТ достигается расчетом нескольких траекторий полета при различных скоростях V(i (i = 1, 2,…), с соответствующими значениями Ji (V(i) и М0i (V(i). Величины МК, МП вычисляются по формулам (1.1) для (i = 1, 2,…) и затем оптимизируются по V(. Для исследуемых вариантов полетов КА с МТ к малым телам Солнечной системы аргументы в (1.1) лежат в пределах:  J= 0.9-2 м2/с3,  М0 = 4-6.2 т,  NC = 10-30 кВт [7-8]. Исследуем зависимость полезной массы МП КА как функцию ее аргументов в формуле (1.1) – массы М0, критерия затрат J и мощности NC. 
На рис.1 представлены графики МП(NC) для нескольких вариантов полетов КА с МТ, отличающихся величинами J и М0. Рассматриваются комбинации нескольких ДУ БТ и МТ. Выбраны три примера перелетов, различных по затратам J: к астероиду Весте (знак "В", J = 1 м2/с3), к комете Чурюмова-Герасименко ("К", J = 1.3 м2/с3) и многоцелевого – к астероиду Массалии с двумя пролетами без сопровождения по пути к ней и сопровождениям еще двух астероидов после нее ("М", J = 1.8 м2/с3) [4, 6-8]. Для ДУ БТ взяты три варианта 
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Рис.1. Зависимости МП(NC) для полетов к трем разным целям (В, К и М), отличающихся затратами J, при трех ракетах-носителях (индексы 1, 2, 3), выводящих разную массу М0 = М0(V() КА на гелиоцентрическую орбиту.

ракеты-носителя БТ: две условные американские ракеты Ius и Centaurus и их "среднее арифметическое" (близкое к возможностям ракеты Протон). При V( = 2 км/с для этих ракет имеем соответственно М0 = 4.1, 6.2, 8.3 т. Для вариантов перелетов "В", "К" и "М" и трех ракет носителей (индексы 1, 2, 3 у этих букв на рис.1) по формуле (1.1) рассчитаны величины МП у цели при мощности NC в диапазоне 3-40 квт. Масса ЯЭУ как функция мощности определяется по формуле МЯЭУ = 0.45 (NC – 3)1/2 , принято, что ( = 0.33.

Из графиков на рис.1 видна зависимость МП от аргументов: увеличение ее с ростом М0, уменьшение с увеличением J (от "В" к "М"), по NC имеет место сперва быстрый рост, а затем выход на постоянное значение. Рассмотрим эти зависимости подробнее. Выпишем производные от функции МП(J, М0, NC) по ее аргументам: 
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Рис.2. Графики функции МП(J) при М0 = соnst, NC = 10 кВт; огибающая – пунктир.

Монотонный рост МП с уменьшением J следует из второй формулы (1.2). Пример графиков МП(J) при различных М0 и NC = 10 кВт представлен на рис.2. На них линии МП = const сгущаются с ростом J и увеличением М0; при малых значениях J эти линии близки к линейным. В случае больших NC линии МП = const более разрежены, чем при меньших NC; они занимают значительную часть плоскости (МП, J), вплоть до ограничивающий их семейство огибающей кривой М*П(J). Ее можно получить из условия  (МП/(М0 = 0:  (1+()/( = (1+()2,  ( = [(1+()/(]1/2 – 1 = R. Огибающая имеет вид гиперболы, причем при ( = 0.33 значение R равно 1: 

М*П = 2 NC R / J,
М*П = 2 NC / 3 J – МЯЭУ .

(1.3) 

При малых NC огибающая М*П(J) ближе к началу координат на плоскости (МП, J), чем при больших NC. Близости к огибающей соответствуют области крутого подъема графика МП на рис.1, где, в частности, величина МП слабо зависит от М0. Вблизи огибающей имеет место довольно большой расход рабочего вещества на перелет: при ( = 0.33 на ней ( = 1, МРТ = МК = 0.5М0. При этом МТ используется плохо, доля МРТ в исходной массе М0 велика; БТ также используются неэффективно, так что рост М0  почти не дает увеличения МП. Область эффективных полетов должна иметь значение ( << R; доля МРТ в начальной массе должна быть небольшой. Кривые ( = соnst близки к гиперболам, софокусным с огибающей (1.3); при малых (, вдали от огибающей, кривые МП(J(М0, NC = соnst) близки к прямым с отрицательным углом наклона, и можно линеаризовать вторую формулу (1.2) : 


МП = С1 – С2 J + о((),   С1 = (1+ () М20 / 2 NC,   С2 = С1 М0 / 2 NC. 
(1.4) 

Зависимости МП(NC) от М0 при различных J = const видны на рис.1, если сравнивать кривые, отвечающие одной ракете (индекс 1, 2 или 3) и полетам к разным целям. Функция МП с ростом NC сперва быстро возрастает, достигает своего максимума при NC = N*C и затем становится постоянной или медленно убывает. Правда, не во всех случаях графики функции МП(М0,NC) достигает своего наибольшего значения в рассматриваемом диапазоне по NC (полеты "М" с большим значением J = const). Зависимость МП от М0 при достаточно малых (  близка к линейной: 

МП = С3 М0 + ...,   С3 = 1– (( – ( + о(().   

(1.5)

Она описывает вклад БТ в величину МП: мощные ракеты, очевидно, позволяют получить большую МП, слабые – меньшую. Константа С3 зависит от (: например, при ( = 0.3, С3 = 0.67, при ( = 0.5 С3 = 0.33. Вблизи огибающей С3 близко к нулю, – возможности БТ не могут быть использованы рационально.

Описанные свойства соответствуют "здравому смыслу" – мощная ракета БТ позволяет доставить больше МП к цели, трудные по J полеты имеют меньшую МП. Зависимость МП(NС) менее очевидная. Вместо плавного увеличения МП с ростом NС имеет место сперва быстрый рост, а затем выход на постоянную (или даже небольшое ее уменьшение). Имеем "насыщение" функции МП(NС), как видно на рис.1, асимптотический выход ее с ростом NС на постоянное значение. Факт насыщения указывает на разумность использования мощностей NС относительно небольших (например, для большого числа полетов к малым телам, включая многоцелевые, при использовании ракеты Протон оказываются достаточными мощности NС = 15-25 кВт) [4, 7].

Эффект насыщения МП(NС) → const при росте NС на первый взгляд удивителен. Он не был замечен в классических работах по динамике полетов с МТ 60-х годов и вызвал удивление у специалистов, когда был обнаружен. Механизм его следующий. С увеличением NС величина МК массы КА у цели сперва растет быстро, а затем, при малых (, полого, примерно по закону гиперболы МП(NC) = const/ NС +..., согласно (1.1), и приближается к асимптоте: МК ( М0. Увеличение МК при росте NС в этой части графика невелико, в то время как масса энергоустановки МЯЭУ(NС) растет, как NС1/2. При фиксированном V( функция МП(NС) может даже убывать с ростом NС после достижения максимума N*С, как видно, на рис.1 (кривые В1 и К1) и на рис.3. 
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Рис. 3. Функции МП(NС) при фиксированных J, М0 и различных V( и их огибающая 
(жирная линия) при оптимизации МП по V( .

Выход МП(NС) на константу связан с оптимальным комбинированием БТ и МТ. Это показано на рис.3, где приведены графики МП(NС) для ряда значений V(. При различных V( максимум МП достигается при разных N*С. Оптимизация по V( при построении МП(NС) = max (по V() {МП(V(, NС)} дает огибающую графиков МП(V(, NС) с различными фиксированными V( , так что функция МП выходит на постоянную величину – МП(NС) ( const. Точка выхода на асимптоту зависит от М0 и затрат J (см. рис.1) – для полетов с меньшими М0 и J (кривые В1, К1) она достигается при N*С = 10-15 кВт, для более энергоемких (кривые М2, 3) – не достигается и при NС = 30 кВт. 

Зависимости МП(М0, J, NС) указывают пути увеличения массы МП у цели:

- использование более мощной ракеты (если имеется достаточная мощность NС ЯЭУ, чтобы ( не оказалось велико);

- уменьшение затрат J, например, за счет большей продолжительности полета;

- увеличение NС (вплоть до достижения N*С, своего для каждой пары (М0, J)).

С помощью производных (1.2) можно давать оценку величины изменений параметров КА или полета для получения прироста полезной массы МП у цели. Например, при полете к астероиду Веста с помощью ракеты Протон (М0 = 6.1 т при V( = 2 км/с, J = 1.1 м2/с3, NС = 17.5 кВт) производные МП по М0,  J, NС имеют значения: (МП/(М0 = 0.59 [т/т], (МП/(NС = 0.072 - 0.064 = 0.008 [т/кВт], (МП/(J = - 0.1 [т/м2/с3]. То есть, для увеличения МП на 100 кг необходимо увеличить М0 на 169 кг, или уменьшить J на 0.1 м2/с3 (путем увеличения времени полета Т); изменение МП путем увеличения NС невозможно, так как (МП/(NС близка к нулю. При полете к комете  Чурюмова-Герасименко  (М0  =  5.8 т,  V(  = 3 км/с,  J = 1.35 м2/с3, NС = 17.5 кВт) получаем: (МП/(М0 = 0.53, (МП/(NС = 0.016, (МП/(J = - 0.09. Для прироста МП на 100 кг необходимо М0 увеличить на 188 кг, или уменьшить J на 0.11 м2/с3; изменение МП за счет роста NС невозможно. Расчет траекторий с измененными параметрами подтверждают правомочность таких оценок.

Анализ свойств массовой задачи позволяет достаточно просто проводить исследование возможности перелетов КА с МТ при изменении характеристик КА и его систем, понять границы этих возможностей без проведения сложных дополнительных расчетов. Опираясь на исследование свойств массовой задачи, удается, при изменившихся характеристиках КА в случае нештатной ситуации, провести достаточно простой выбор новых вариантов полета.

2. Анализ нештатной ситуации при многоцелевом полете к астероидам КА с малой тягой

Одной из проблем управления, которую необходимо прорабатывать для автономного КА с двигателями МТ, является проблема продолжения полета при нештатных ситуациях. Отличием полетов КА с МТ и ЯЭУ от традиционных полетов с БТ, является наличие работающих в продолжение всего полета ДУ МТ и ЯЭУ на борту КА. Непредвиденное изменение мощности ЯЭУ или ее деградация могут поставить под вопрос выполнение программы экспедиции. Возможность сравнительно простого поиска разрешения нештатной ситуации имеется в случае многоцелевого полета КА с МТ к нескольким астероидам. В этом случае план экспедиции основан на выборе одного из нескольких вариантов среди ряда возможных (см. рис.4). Нештатная ситуация ставит под вопрос выполнение плана экспедиции в полном объеме, однако он может быть выполнен частично или заменен на другой, менее напряженный. Непрерывный характер действия МТ позволяет продолжать полет, корректируя программу работы двигателей МТ.

[image: image4.png]809 Lundia 435 Ella 1480 Aunus 1476 Cox
1500 Jyvaskyla

1358 Gaika 1480 Aunus

1967 Menzel
2071 Nadezhda

1376 Michelle 1480 Aunus

1906 Naef

809 Lundia 1480 Aunus

2168 Swope
20 Massalia

Earth O 1967 Menzel

435 Ella 1430 Aunus 1016 Anitra

% 2004 Lexell

831 Stateira

809 Lundia 2481 1977UQ

809 Lundia
435 Ella 1480 Aunus

19 Fortuna

2481 1977UQ

2056 Nancy

0 1 2 3 4 5 6 I

1.2001 111.2003 111.2004 IX.2005 111.2006 T



Рассмотрим способы возможного изменения программы полета КА с МТ в случае многоцелевого полета к астероидам. При уменьшившейся мощности NС ЯЭУ для выполнения первоначальной программы полета потребуется увеличение расхода рабочего вещества МРТ, однако, запас его фиксирован. Оставшийся к моменту возникновения нештатной ситуации запас МРТ должен быть израсходован наилучшим способом. Анализ вариантов возможностей, достаточно простой и оперативный, исследуется ниже. Для его проведения и сравнения вариантов перелетов при измененной мощности NС необходима информация о первоначальном плане полета КА с МТ, об отдельных его участках и альтернативных вариантах полета на них. Это, в первую очередь, величины затрат J на всех участках, времена ТАК полета по ним с работой ДУ МТ и моменты старта для перелетов между астероидами-целями (А). 

Рис.4. Граф вариантов многоцелевых экспедиций с полетами к астероидам с их сопровождением и попутными пролетами по пути к основному, Массалии.

Рассмотрим многоцелевые перелеты КА с МТ к А, разные их типы и их сочетания. На рис.4 дан пример графа набора различных вариантов таких перелетов, на основе которого проведен выбор первоначального плана полета [4-5]. Он включает ветви – перелеты к А (они обозначены номером по каталогу    и названием) двух типов: перелет к А с его сопровождением (обозначен квадратом), и пролет без сопровождения А (кружечек) по пути к первому из сопровождаемых А. Сопровождение А может дать особо ценную информацию: возможность сброса на поверхность А зонда для анализа его вещества и даже доставки образца его на Землю (как в проекте "Фобос-Грунт", см. [1]). Перелет к первому сопровождаемому А требует наибольших затрат J и времени, поскольку это перелет c орбиты Земли в Главный пояс астероидов, расположенный между орбитами Марса и Юпитера. Назовем этот А и перелет к нему "основным", на рис. 4 им является астероид 20 Массалия; перелет этот обозначен ветвью графа без кружков. Следующие перелеты с сопровождением происходят уже в поясе астероидов и затраты на них меньше. На "основной" перелет требуется ~ 2 года (с работой ДУ МТ), к следующим сопровождаемым меньше, ~ 1-1.5 лет.

Расчет траекторий перелетов с сопровождением (см. рис.4), проводился путем точного решения краевых задач. При перелетах к последующим сопровождаемым А (при заданном времени ТАК полета с работой ДУ МТ), учитывая их положения на орбитах, определялся оптимальный момент старта для перелета к нему и время ТП ожидания, пассивного полета на орбите предыдущего А. Длина горизонтальной части каждой ветви графа полета к сопровождаемому А на рис.4 показывает время ТАК при полете к нему, длина наклонной части (в проекции на ось Т) – время ТП ожидания. Затраты J на перелет по ветвям графа приведены возле каждой ветви на рис. 5, где приводится расширенный граф вариантов перелетов КА с МТ к астероидам; на нем ветви исходного графа вариантов рис. 4 показаны жирной линией, а дополнительные варианты перелетов – пунктиром. У астероидов на графе рис.5 даны их номер по каталогу, у каждой ветви ее длина показывает величину ТАК, приведены затраты J (м2/с3) и время ТП ожидания старта (в сутках). 

Пролеты А космическим аппаратом на близком расстоянии представляют интерес для получения их фотографий и спектров. Так, КА Вояджер получил снимки нескольких астероидов, показавшие их форму и вид поверхности. Для пролета исходную траекторию перелета КА к основному А необходимо отклонить – для сближения КА с пролетаемым А в точке минимального удаления его орбиты от траектории перелета, и "вернуться" затем к исходной траектории. Маневр сближения и пролета А1 требует небольших затрат (J1 в сравнении с затратами на перелет к основному А; они точно вычислялись вместе с траекторией сближения. Пролет двух А (А1 и А2) вычислялся маневром сближения со вторым, исходя из траектории пролета А1, – дополнительным отклонением траектории для сближения с А2 и возвратом к исходной траектории, – с затратами (J12. Третий пролет рассчитывался маневром сближения с третьим А3, исходя из траектории пролета первых двух. Траектории оптимальных перелетов к А с их сопровождением и пролетами (по отдельности и нескольких), представленные на рис. 4, получены путем точного решения краевых задач. Опыт их решения и аналитические оценки величины затрат J на пролет в зависимости от рассогласования координат и скоростей КА и А в предполагаемой точке встречи, а также времени ТАК на маневр, позволили получить эвристические приближенные оценки затрат J на маневр пролета [6].

Для анализа нештатной ситуации и поиска наилучшего ее решения нужен граф с возможно более полным набором вариантов, построенный заранее. Имеющийся граф вариантов на рис.4 недостаточно полон, он может быть дополнен, по крайней мере, вариантами нескольких типов. Перечислим самые очевидные из них (в скобках указано, как обозначены новые варианты на графе рис. 5, при этом старый вариант (жирная черта) дополняется новыми (обозначены пунктиром)), указывается величина затрат J на этой ветви: 

- сопровождение данного астероида заменяется его пролетом, выравнивания скоростей КА и А не требуется (квадрат заменяется кружком);

- при попутном пролете траектория отклоняется от первоначальной, но не возвращается к ней, то есть не будет продолжения полета к следующим А (ветвь с кружком, идущая через А, обрывается); 

- перелет к А возможен с другим временем ТАК перелета и другим временем ожидания старта ТП (длинна ветви и значение ТП изменяются). 

Новые варианты, эти и другие возможные, следует предварительно рассчитать путем решения соответствующих краевых задач, однако мы ограничимся приближенным их расчетом, используя данные расчета вариантов графа рис. 4 и эвристические способы оценок затрат J. Например, оказалось, что при пролете А1 по пути к основному сопровождаемому А примерное равны затраты J на "отклонение" от первоначальной траектории для сближения с А1 и на "возврат" к траектории. Поэтому считаем, что замена пролета на пролет без возврата на исходную траекторию экономит половину затрат на маневр пролета (вычисленный для ветви графа рис. 4). С помощью подобных приближенных оценок граф вариантов перелетов рис. 4 дополняем новыми вариантами первого и второго типа, – заменами сопровождений пролетами, а пролетов – пролетами без "возврата" и последующих полетов.  
Изменение времени перелета с работой ДУ МТ приводит к изменению энергозатрат J согласно эмпирическим кривым зависимостей J(ТАК), близким к гиперболе [7], с помощью которых оцениваем затраты J при новом времени ТАК. Временные характеристики при этом меняются следующим образом: на половину изменения величины (ТАК (с тем же знаком) сдвигается момент встречи КА и А-цели, а на другую половину (с обратным знаком) сдвигается дата старта и изменяется величина ТП (см. величины ТП на рис. 4 и рис. 5). Для пролета момент сближения А и КА сдвигается на половину изменения ТАК. Рассмотрены варианты: для перелета к  А 20 – увеличение ТАК с 720 сут. до 840 сут., на перелете ко вторым сопровождаемым А – с 350 до 520 сут., на перелете ко третьим А, наоборот, – с 520 до 350 сут. Изменения для некоторых ветвей на последнем участке из-за громоздкости на рис.5 не указаны. Граф вариантов таким способом дополняется новыми вариантами третьего типа. 

Новый, расширенный граф вариантов перелетов приведен на рис. 5. На нем для астероидов указаны номера по каталогу, затраты J (в м2/с3) на перелет по данной ветви графа, времена ТАК перелета с работой ДУ МТ (длинна ветви, в годах) и времена ТП ожидания момента старта (для сопровождений, в сутках). Рис.5. Расширенный граф вариантов многоцелевых полетов к астероидам.
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Пунктиром показаны новые ветви графа всех трех типов, сплошные линии – ветви исходного графа. По числу вариантов перелетов граф рис. 5 расширен по сравнению с графом рис.4 почти в три раза. Значения J для новых дуг графа получены приближенно с точностью 15-20 %. С помощью графа рис. 5 можно продемонстрировать методику оперативного анализа внештатных ситуаций и поиска путей наилучшего выхода из них. Рассматривается два случая нештатных ситуаций: внезапное падение мощности ЯЭУ и ее постепенное падение, деградация.

Массовые характеристики КА с МТ, – масса М0 КА в начале и МК в конце полета, масса МРТ расходуемого на перелет рабочего вещества – связаны друг с другом, а также с  J, NС соотношениями согласно (1.1) 

    ( 


    МРТ 
J М0 

МРТ = –––– М0 ,
        ( = –––  =      ––––  , 


(2.1) 

1 + (


     МК

2NС
причем в каждом данном перелете эти массовые характеристики фиксированы.

Рассмотрим первый случай нештатной ситуации. Пусть в момент t* произошло незапланированное изменение мощности NС до величины NС' – возникла нештатная ситуация. В исходном варианте перелета момент t* делит расход МРТ и затраты J на две части 
М1РТ + М2РТ 

МРТ = М1РТ + М2РТ ,   J = J1+ J2 ,   ( =  –––––––––
    = (1 + (2 .   (2.2)
    МК 

Для оставшейся после момента t* части перелета запас рабочего вещества М2PT остается прежним; при изменившейся NC = NC' получаем величину J2', характеризующую возможности полета КА на оставшейся части траектории:
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Анализ вариантов выхода из нештатной ситуации сводится к следующему. По величине измененной мощности NС' определяются новые возможности полета КА на оставшемся участке полета, описываемые уточненной величиной J'. Затем по описанию вариантов многоцелевого полета с МТ (граф рис. 5) сравниваются возможные варианты дальнейшего полета КА (по требуемым на их реализацию затратам J) с величиной J', имеющейся в нашем распоряжении. Выбирается новый вариант дальнейшего полета, удовлетворяющий ограничениям по J' и наилучший среди других.

Во втором случае нештатной ситуации, при деградации энергоустановки, ее мощность убывает со временем, NС' = NС'(t). В этом случае можно разбивать весь временной интервал на участки постоянства мощности и пересчитывать новые возможности полета КА по уточненной величине затрат J'. Однако, новая мощность NС' является функцией времени и делать пересчет возможностей полета КА, как это было сделано выше, неудобно. Проведем его иначе. На исследуемых дугах графа рис.5 произведем перерасчет энергозатрат J в новые, "приведенные" J*, вычисленные с учетом деградации NС'(t). Разбиваем весь временной интервал после t* на отрезки (Тi (i =1, 2,..), считая на них NС'i постоянной. Оцениваем долю затрат Ji на части дуги графа, приходящейся на (Тi, и рассчитываем приведенные затраты Ji* на этом участке по формуле 



Ji* = Ji NС'i / NС =  Ji (1 – k) i-1 ,

 (2.4)

где k – деградация ЯЭУ, доля потери мощности на интервале (Т. Приведенные затраты J(* на каждой дуге получаются суммированием частей. Сравнивая приведенные затраты J(* для различных вариантов перелетов KA с МТ на участке после начала деградации с исходными возможностями полета КА по J(, можно сделать выбор нового варианта продолжения полета.

Рассмотрим примеры выбора новых вариантов полета.

Пример 1. Анализ нештатной ситуации в случае внезапного падения мощности ЯЭУ. Исходный вариант полета включает три последовательных сопровождения А и три пролета: сопровождение А 20-1016-1967, попутные пролеты А 809-435-1480 (рис.4). Суммарные затраты J( = 1.75 м2/с3 (для краткости размерность у J иногда опускается). Суммарные времена полета: общее Т( = 1645 сут. (4.5 года), работы ДУ МТ ТАК = 1587 сут., время ожидания у сопровождаемых А ТП = 58 сут. Массовые характеристики исходного полета: М0  = 5.8 т (при  NС = 15 кВт, V( = 3 км/с), МК = 4.35 т, МРТ = 1.45 т, МП = 450 кг (МЯЭУ вместе с массой конструкций равна 3.4 т).

Пусть в момент  t* = 1.5 года после начала полета, после пролета А 809, при подлете  к  А 435  произошло  падение мощности вдвое:  NС' = 7.5 кВт. Пусть J1= 0.85, J2 = 0.90, тогда J2' = 0.45. Суммарное J', имеющееся в нашем распоряжении J(' = 0.85 + 0.45 = 1.30 м2/с3, что существенно меньше требуемого на первоначальный плана полета. Его необходимо пересмотреть. Исследуя граф рис.5, видим, что имеются разнообразные варианты, различающиеся и на участке полета до достижения основного А (20, Массалия), и после него. 

На первом участке траектории полета (до Массалии) имеем варианты: полет с сопровождением А 20 без пролета А 1480 при времени ТАК = 720 сут. (1-й вар.) или ТАК = 840 сут. (2 вар.); аналогичные варианты с сопровождением А 20 и пролетом А 1480 (3 вар. – за 720 сут. и 4 вар. – за 840 сут.). Соответствующие величины J для них будут: J = 1.12 (1 вар.), 1.02 (2), 1.24 (3), 1.14 (4) м2/с3. Отказываться от подлета к А 20 Массалии или заменять ее сопровождение пролетом (остальные варианты на этом участке) – нежелательно, так как сопровождение А с научной точки зрения гораздо интереснее, чем пролет.

На траектории после А 20, сопровождение любого из четырех возможных А (за ТАК = 347 сут.) требует слишком больших затрат (J = 0.35-0.41). Увеличение времени второго перелета до ТАК = 520 сут. уменьшает затраты на него до J = 0.17-0.20. Однако увеличение ТАК возможно лишь за счет паузы ТП перед полетом ко второму А. Для А 1016 эта пауза слишком мала (ТП = 69 сут.), а у трех остальных А она ~ 150 сут. Паузой ТП после сопровождения А20 Массалии выгодно распорядиться для увеличения ТАК на второй части полета: на первой его части экономия J за счет увеличения ТАК составляет (J = 0.10, а на второй части  (J = 0.18-0.20.  Для первого перелета (ТАК = 120 сут. (в пределах ТП ~ 150 сут.), а для второго (ТАК может быть вдвое большим (так как ТП ~ 1/2(ТАК, а вторая половина (ТАК сдвигает момент встречи КА и А). Увеличение (ТАК на первом перелете составляет лишь 1/5-1/6 от всей величины ТАК на этом участке, а на втором может достигать 70-80 % .

Выберем вариант с увеличением  ТАК  на участке после А 20.  Для пролетов  А 1967 и 831 получаем J = 0.17 (ТАК = 520 сут.) или J = 0.13 (ТАК = 590 сут.). Затраты J еще уменьшаться, если сопровождение этих А заменить их пролетом: J = 0.13-0.10  (ТАК = 520 и 590 сут.). Согласовывая варианты первого (вар. 1) и второго участков траектории при требовании J' < 1.30, получаем J' = 1.25 м2/с3 (при двух сопровождениях с увеличением общего времени Т(  на 120 суток) или J(' = 1.12 + 0.13 (или + 0.10) при пролете последнего А (Т(  увеличивается на 90 или 120 сут.). В этих вариантах до сопровождения А 20 мы отказываемся от пролета А 1480. 

Еще один вариант – пролет А 809-435-1480, сопровождение А 20 и отказ от дальнейшего полета (Т( = 840 суток). Предпочтение тому или иному варианту, а также выбор между А 1967 и А 831 для второго сопровождения может делаться на основании дополнительных соображений.

Естественно, что приближенные расчеты затрат J(' и их пересчет для новой ситуации должны быть дополнены более точными расчетами для отобранного варианта полета КА.

Пример 2. Случай деградации энергоустановки. Примем за исходный тот же многоцелевой полет, что и в примере 1: с сопровождением А 20-1016-1967, с пролетом А 809-435-1480, и величинами J( = 1.75 м2/с3, Т( = 4.5 г. Пусть после полугода полета анализ работы ЯЭУ обнаружил ее незапланированную деградацию – уменьшение NС' на 10% за каждые полгода. Разобьем весь временной интервал полета после момента t* возникновения деградации на полугодовые участки (Тi, и на i-м участке мощность NС'i будем считать постоянной, равной  NС 'i = 0.9 NC ' i-1 = 0.9i-1 NС. 

На исследуемых дугах графа рис.5 произведем перерасчет энергозатрат J в новые, приведенные значения J*, вычисленные с учетом деградации. На части дуги графа, приходящейся на (Тi, приведенные затраты Ji* рассчитываем по формуле (2.4) с k = 0.1 :

Ji* = NС'i Ji / NС =  Ji (0.9) i-1 



(2.5) 

Приведенные затраты J(* на каждой дуге получаются суммированием частей. Сравнивая затраты J(* на различные варианты перелетов с исходными возможностями КА по J(, можно сделать выбор нового варианта полета.

Вычислим приведенные затраты J(* для исходного полета. На первой дуге графа получаем  J* = 0.31 + 0.34 + 0.38 + 0.42 = 1.45 м2/с3. На следующей дуге (полет к А 1016)  J* = 0.17.1.5 + 0.30 = 0.57 м2/с3, а для той же дуги с пролетом А 1016 J* = 0.42 (затраты по этой дуге J = 0.36 и 0.26 м2/с3). Приведенные затраты J(* для полета по первоначальному маршруту даже без сопровождения А 1967 оказываются больше имеющихся возможностей J( = 1.75 м2/с3. Требуется найти новые варианты полета. 

Считаем, что к моменту изменения ситуации КА уже начал полет в сторону пролетаемого А 809, поэтому все варианты должны включать пролет этого А. Такими вариантами являются пролеты А 809-1480 или 809-2481 с затратами J = 0.985 и 1.02 м2/с3. Приведенные затраты J* на дуге с двойным пролетом будут J* = 0.25+0.28+0.31+0.34 = 1.18. При увеличении времени полета по той же дуге J* = 1.11 (при J = 0.90). За счет деградации пропадает часть выигрыша в J от увеличения времени полета. 

На следующих дугах перелетов ко вторым сопровождаемым А получаем: перелет к А 1016 имеет J* = 0.18(1.5+0.30 = 0.57 (при пролете J* = 0.42); перелет к А 1967   –  J* = 0.59 (при пролете J* = 0.42); при перелете к А 2056   J* = 0.71 (J* = 0.55); к А 831 – J* = 0.63 (J*= 0.52). При увеличении времени полета к этим А, имеем – J* = 0.32-0.35 (сопровождение второго А при TАК = 520 сут.). В пределы заданной величины J( = 1.75 м2/с3 попадают варианты: сопровождения А 20-1016 (Т( = 3 г.); А 20-1967 и А 20-831 (Т( = 3.5 г.) с удлинением полета к  А 20;  те же полеты и еще полет к  А 20-2056 с удлинением второго перелета (Т( = 3.7 г.); вариант  А 20-2056 с заменой сопровождения  А 2056 на пролет  (Т( = 3.5 года). В каждом из вариантов на первом этапе полета возможен пролет двух А –  А 809-1480, либо А 809-2481.

Точные расчеты могут отсеять часть предлагаемых вариантов или внести в них уточнения, но все же их остается достаточно много. Выбор среди них может происходить по другим признакам, – например, по научной ценности астероидов, входящих в цепочку.

Рассмотренные примеры показывают работоспособность и простоту предлагаемой методики оценки нештатной ситуации и выбора вариантов для ее разрешения. Исследование свойств массовой задачи, отделенной от задачи оптимизации траектории полета, позволило разработать эту методику и применить ее при решении достаточно сложной и громоздкой задачи о внештатной ситуации в многоцелевых полетах к астероидам КА с двигателем малой тяги.

Работа поддержана грантами РФФИ 04-01-0386 и НШ.2848.2006.1.
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