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Использование перспективных двига-
тельных установок, основанных на новых
физических принципах, позволяет повысить
эффективность созданной и разрабатываемой
космической техники. К таким установкам
относятся электроракетные двигатели (ЭРД),
работающие на принципе ускорения рабоче-
го тела (РТ) в электростатических или элект-
ромагнитных полях. ЭРД придают космичес-
ким аппаратам (КА) ускорение, существен-
но меньше гравитационного на поверхности
Земли, и поэтому их традиционно называют
двигателями малой тяги (МТ). Использова-
ние ЭРД позволяет значительно сократить
затраты на осуществление межпланетных
миссий, однако существенные трудности при
анализе и оптимизации движения с МТ сдер-
живает создание таких КА.

Для преодоления указанных выше труд-
ностей предлагается подход, связанный с ис-
пользованием информационно-вычислитель-
ной системы (ИВС) интеллектуализирован-
ной поддержки оптимизации миссий. Эта
система методически основывается на пос-
ледовательности усложняющихся моделей,
описывающих проектный облик, функциони-
рование и движение КА с различными сте-
пенями точности. ИВС позволяет выполнять
оптимизацию межпланетных миссий в рам-
ках выбранных моделей, сохранять и нахо-
дить полученные решения в базе данных
(БД), аппроксимировать результаты прибли-
жённо-аналитическими зависимостями. Дан-
ный подход в сочетании с классическими
методами теории оптимального управления,

нелинейного программирования и методов
динамической обработки информации позво-
ляет автоматизировать оптимизацию межпла-
нетных миссий КА с МТ.

Задача комплексной проектно-балли-
стической оптимизации миссии формули-
руется следующим образом. Вводятся:

- ( )tx ∈ X - вектор фазовых координатт
КА, подчиняющийся граничным условиям,
определяемым целью перелёта и возможны-
ми ограничениями, где X - множество допус-
тимых фазовых координат;

- ( )tu ∈ U - вектор функций управления,
на компоненты которого наложены ограни-
чения, связанные с конструктивными особен-
ностями КА и ДУ, где U - множество допус-
тимых управлений;

- p ∈ P - вектор оптимизируемых про-
ектных параметров КА, ограниченный мно-
жеством допустимых проектных параметров P;

- ∈b B - вектор баллистических пара-
метров, зависящий от цели миссии.

В зависимости от выбранной модели
движения вектор фазовых координат КА со-
держит ( )tx  = (M, r, ϕ, Vr, Vϕ , i, Ω)T, где M –
текущая масса КА; r – расстояние от КА до
притягивающего центра в выбранной систе-
ме отсчёта; ϕ – текущая угловая дальность;
Vr, Vϕ –  компоненты вектора скорости; i ,
Ω  – наклонение и долгота восходящего узла.

Вектор проектных параметров КА в за-
висимости от выбранной проектной модели
может содержать компоненты p  = (a0, c, αi ,
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γi, χ)T, где a0 – номинальное ускорение ДУ;
c – скорость истечения рабочего тела; αi, γi –
удельные массовые характеристики i-го ком-
понента КА по тяге и мощности; χ – коэф-
фициент изменения тяги ДУ.

Состав вектора функций управления
изменяется в зависимости от выбранной мо-
дели движения и критерия оптимальности

( )tu  = (λ1, λ2, δ)T, где λ1 – угол, определяю-
щий положение тяги в плоскости орбиты;
λ2 – угол, определяющий положение тяги от-
носительно плоскости орбиты; δ –  функция
включения-выключения ДУ.

Состав вектора параметров баллисти-
ческой схемы перелёта b  зависит от цели и
баллистической схемы миссии (рис. 1). b  =
= (D0 , Ti, ∆Vi)

T, где D0 – дата старта миссии;
Ti  – длительности участков перелёта, опре-
деляющие положение планет назначения, фи-
ниша и промежуточных гравитационных ма-
нёвров; ∆Vi – гиперболические избытки ско-
рости на границах участков движения, при-
ращения скоростей в моменты гравитацион-
ных манёвров или включений двигателей
большой тяги.

В качестве критерия оптимальности
миссий КА с МТ используется минимальная
стартовая масса M0  при заданных массе по-
лезного груза ПГM  и общей продолжитель-
ности перелёта T. В этом случае целью про-

ектно-баллистической оптимизации миссии
является определение векторов p ∈ P, ( )tu ∈ U

и ∈b B, доставляющих минимум стартовой
массы M0 и обеспечивающих выполнение
требуемых граничных условий миссии x ∈ X
при заданных ПГM  и T:

( )
( )( )bptuXxfixeTfixeMMM ПГBbPpUtu

,,,,,min 0,,0 ∈===
∈∈∈

.

(1)

Наиболее существенным упрощением
задачи (1) является её разделение на проект-
ную и баллистическую части. Под баллисти-
ческой оптимизацией миссии понимается
определение оптимальных векторов управле-
ния ( )∈tuopt U и параметров баллистической

схемы миссии ∈optb B, доставляющих экст-
ремум критерию оптимальности при фикси-
рованных проектных параметрах p . Проек-
тная оптимизация миссии заключается в вы-
боре оптимальных проектных параметров
КА ∈p P, доставляющих экстремум крите-
рию оптимальности. При этом используют-

ся зависимости ( )ptuopt , , ( )pbopt , полученные
в ходе баллистической оптимизации.

В общем случае решение задачи (1) не
обладает инвариантностью по отношению к
проектным параметрам КА, и поэтому стро-

Рис. 1. К определению вектора параметров баллистической схемы миссии
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гое разделение на проектную и баллистичес-
кую части невозможно. Для КА с ЭРД мощ-
ность энергоустановки и тяга ДУ зависят от
фазовых координат (расстояния КА от Солн-
ца, угла поворота солнечных батарей, дли-
тельности работы ядерного реактора и др.).
В качестве промежуточного критерия опти-
мальности удобно использовать приведённое

время работы двигателей ( ) ( )∫=
T

t
dtxTT

0

* δχµ ,

где функция ( ) ( ) 0ββχ xx =  определяет за-

висимость секундного расхода РТ ( )xβ  отт
фазовых координат, δ  - функция включения-
выключения двигателей. Вид функции ( )xχ
зависит от используемых моделей функцио-
нирования энергодвигательной установки [1].
Для КА с солнечной энергоустановкой обыч-

но считают ( ) krx −=χ , 7,1≈k –2, а для ядер-

ной энергоустановки можно считать ( ) 1≡xχ .
Этот промежуточный критерий позволяет
описать потребную массу РТ РТM  зависимо-
стью

( ) ( )

( ) ( ).
0

0

*

0

0

0

0 ∫

∫

⋅==

==

T

t

T

t
РТ

TT
c
Pdtx

c
P

dtxTM

µδχ

δβ

(2)

Традиционно проектная модель КА с
ЭРД имеет вид уравнения баланса масс [2]:

M0= MПГ + MЭ + MД + ( )( )СПХkTT
c
P

+⋅ 1*

0

0
µ  + MК,

(3)

где MЭ – масса энергоустановки, состоящая из
источника и преобразователя энергии; MД –
масса ДУ, включающая маршевые и управ-
ляющие двигатели вместе с исполнительны-
ми органами; MСПХ – масса системы подачи и
хранения рабочего тела ( РТСПХСПХ MMk = );
MК - масса корпуса и конструкций КА.

Отсюда следует, что минимум старто-
вой массы КА (для фиксированных P0 и c0)
соответствует минимуму приведённого мо-

торного времени ( )TT *
µ . Таким образом, бал-

листическая часть задачи оптимизации (1)
сводится к определению зависимостей

( )ptuopt ,  и ( )pbopt , доставляющих минимумм

( )TT *
µ :

( )
( )

( )( )pbtuXxfixeTTpTT
BbUtu

,,,,min, *

,

* ∈==
∈∈ µµ ,

( ) ( ) ( )( )btuXbutxfixeTTtu
BbUu

opt ,,,,,minarg
,

∈==
∈∈

µ ,

( )
( ) ( )( )btuXbutxfixeTTb

BbUtu
opt ,,,,,minarg

,
∈==

∈∈
µ ,

(4)

а проектная часть   к определению оптималь-
ного вектора optp , обеспечивающего мини-
мум стартовой массе КА:

( ) ( ) ( ) ( )( )pbpptuXptxpTTfixeMMM optoptoptПГPp
,,,,,,,,min *

00 ∈==
∈ µ .

(5)

Задача оптимизации миссии может ре-
шаться с различной степенью точности в за-
висимости от выбранных моделей движения
и проектного облика КА. Описываемый под-
ход предполагает использовать последова-
тельность уточняющихся моделей проектно-
го облика и управляемого движения КА [3].
Различные модели, описывающие движение
КА на плането- и гелиоцентрических участ-
ках траектории, будем обозначать M i.j. Пер-
вый индекс определяет номер используемой
модели планетоцентрического движения,
второй – номер модели гелиоцентрического
движения. Модель, являющуюся результатом
аппроксимации решений, полученных на
модели M i.j, обозначим A i.j (рис. 2).

Отдельно выделена группа наиболее
простых моделей, допускающих аналитичес-
кие решения (описываются отдельные учас-
тки движения КА под действием простых,
заранее известных законов управления).
Уточнение описания околопланетного дви-
жения достигается за счёт учёта нецентраль-
ности гравитационного поля притягивающе-
го тела, влияния атмосферы, притяжения
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спутников планеты и Солнца, светотеневой
обстановки на орбите, способов управления
и других факторов. Гелиоцентрическое дви-
жение КА уточняется за счёт учёта эллиптич-
ности и некомпланарности орбит планет, вли-
яния солнечной радиации и температуры на
эффективность работы энергоустановки, ог-
раничений на фазовые координаты и законы
управления ДУ.

Одновременно с уточнением модели
движения требуется уточнять математическое
описание проектного облика КА. Наиболее
простыми и часто использующимися зависи-
мостями массы отдельных компонентов КА
от проектных параметров являются линей-
ные зависимости масс от номинальной мощ-
ности энергоустановки N0 и тяги двигателей
на орбите Земли P0:

0NM ЭЭ ⋅= α , 0PM ДД ⋅= γ ,

00 PNM KKК ⋅+⋅= γα , 
ПЭТ

cPN
ηη2

00
0 = , (6)

где Эα , Кα , Дγ , Кγ  - соответствующие удель-

ные массовые характеристики; Тη , ПЭη  - тя-я-
говый КПД и КПД преобразователя энергии.
Учитывая (6), получим новый вид уравнения
баланса масс (3):

M0=MПГ+ ( )
ПЭТ

КЭ
cP
ηη

αα
2

00⋅+  + ( ) 0PКД ⋅+ γγ  + 

+ ( )( )СПХkbpTT
c
P

+⋅ 1,,*

0

0
µ . (7)

Процесс оптимизации миссии связан с
многократным решением вариационных за-
дач об оптимальных гелиоцентрических пе-
релётах (4) при различных значениях векто-
ров проектных и баллистических парамет-
ров. Решение этих задач требует эвристичес-
ких подходов, высокой квалификации испол-
нителя и не позволяет осуществить автома-
тизацию процесса оптимизации.

Разработанная информационно-вычис-
лительная система интеллектуализирован-

Рис 2. Структурная схема моделей движения КА, использующихся для решения баллистической
части задачи оптимизации межпланетных миссий
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ной поддержки оптимизации состоит из двух
взаимосвязанных частей, предназначенных
для решения проектной и баллистической
задач оптимизации межпланетных миссий с
МТ. В основании ИВС лежит база данных
(БД) баллистических решений задачи опти-
мизации миссии.

Работа ИВС начинается с описания
цели миссии и ограничений на проектно-бал-
листическую схему перелёта, определяющих
множество допустимых фазовых координат

( ) ( ) ( ){ }TxtxtxX i ,...,,0= , задания критерия
оптимальности и начального приближения
для векторов проектных и баллистических

параметров ( )TТР Xpbz ,,= .
Включённые в ИВС процедуры поиска

позволяют в рамках выбранной n-ой модели
найти в БД решение, наиболее близкое к тре-

буемому n
ТРz . Если такое решение для n-ой

модели не найдено, то система понижает уро-
вень сложности и поиск повторяется. При по-
нижении сложности до первого уровня реше-
ние задачи проводится по приближённым
аналитическим зависимостям (модель M 1.1).
После получения начального приближения
решения осуществляется его уточнение с ис-
пользованием процедур перемещения в про-
странстве баллистических и проектных па-
раметров, которые позволяют определить

решение задач оптимизации при незначи-
тельном изменении одного или нескольких
компонентов nz .

При работе ИВС база данных автома-
тически расширяется за счёт включения в неё
всех решений, полученных в процессе «пе-
ремещений» в пространстве баллистических
и проектных параметров и увеличении уров-
ня сложности моделей. При достаточном ко-
личестве решений, полученных для данной
модели движения, возможно использование
режима обработки данных – получения или
уточнения аппроксимационных зависимос-
тей, связывающих критерий оптимальности,
начальные приближения для решения задач
управления и вектор проектно-баллистичес-
ких параметров. В процессе предусмотрен-
ных коррекций БД происходит удаление лиш-
них, слишком близких друг к другу решений.

На рис. 3 показана упрощённая схема
оптимизации межпланетной миссии ИВС.

Рекомендации по выбору оптимальных
проектных параметров КА, управления и бал-
листической схемы миссии выдаются на ос-
нове решения задач математического про-
граммирования.

Методы, используемые ИВС для по-
иска оптимального управления. В рамках
выбранной модели оптимальное управление
определяется или (в соответствии с принци-

Рис. 3. Упрощённая схема оптимизации межпланетной миссии
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пом максимума Понтрягина) начальными
значениями сопряжённых переменных, или
некоторыми другими параметрами управле-
ния. Вектор подбираемых параметров управ-
ления для n-ой модели движения обознача-
ется ( )nzψ .

В соответствии с принципом максиму-
ма оптимальное управляемое гелиоцентри-
ческое движение на одном участке описыва-
ется сопряжённой системой дифференциаль-
ных уравнений:

( )uxtf
dt
dx

xi
i ,,= , ( )uxtf

dt
d

i
i ,,ψ

ψ
= , ni ,...,1= .

(8)
Фазовые координаты КА в начале уча-

стка являются определёнными, а начальные
условия сопряжённых множителей – неизве-
стными:

0tt = , ( ) 00 xtx = , ( )0tψ  - не определено. (9)

В конце участка требуется выполнение
условий, определяемых целью перелёта:

Ktt = , ( ) ( )( ) 0,, =KKKj ttxt ψϕ . (10)

Значения переменных ( )Ktx , ( )Ktψ
можно рассматривать как функции незадан-
ных начальных значений сопряжённых пере-
менных ( )0tψ . Решение краевой задачи
(8 - 10) сводится к отысканию корней систе-
мы уравнений:

( )( ) 0, 0 =ttKj ψϕ , mj ,...,1= . (11)

Вид функции невязок зависит от цели
миссии и выбранной модели движения. На-
пример, он может определяться граничными
условиями или условиями трансверсальнос-
ти. В любом случае значения функции невя-
зок (11) определяются в результате модели-
рования движения КА при заданных началь-
ных условиях и управлении. Функции невя-
зок системы (11) очень чувствительны к на-
чальным значениям подбираемых парамет-
ров ( )0tψ  и имеют многоэкстремальный, «ов-
ражистый» характер. Это их свойство обус-
лавливает плохую сходимость задач оптими-
зации и значительные вычислительные труд-

ности для их решения. В работе для реше-
ния (11) предлагается модифицированный
метод Ньютона c автоматической оценкой
сходимости и изменением шага вычисления
производных и ограничений на приращения.

Для оптимизации миссий требуется
многократное решение задачи (11) при раз-
личных значениях вектора проектно-балли-

стических параметров ( )TXpbz ,,= . Для пе-
ремещений в пространстве этих переменных
в ИВС использовался известный метод про-
должения по параметру [4], который совмес-
тно с использованием последовательности
усложняющихся моделей позволил автомати-
зировать процесс оптимизации межпланет-
ных миссий с МТ.

Процедуры динамической обработки
базы данных. В процессе работы ИВС база
данных заполняется решениями баллисти-
ческой части задачи оптимизации миссии.
Если полученные решения описывать при-
ближёнными аппроксимационными зависи-
мостями, то их можно использовать в каче-
стве начального приближения для решения
задач с другими требуемыми значениями про-
ектно-баллистических параметров и для про-
ектной оптимизации системы без решения
множества краевых задач. В ИВС эта идея
реализуется в виде процедур динамической
обработки полученных данных.

Решения баллистической части задачи
оптимизации миссии в рамках n-ой модели
сохраняются в базе данных в виде набора

( ) ( ) ( ) ( )( )Tiiii zbzzTzy ,,* ψµ= , (12)

содержащего значение критерия оптимально-
сти для заданного вектора проектно-баллис-

тических параметров ( )nzT *
µ ; оптимальноее

управление, описываемое вектором подбира-
емых параметров ( )nzψ , и баллистические

параметры схемы перелета ( )nzb .
Поскольку «удачные» решения в виде

наборов (12) сохраняются в базе данных, то
чем дольше пользователь работает над опти-
мизацией данной миссии, тем больше таких
решений накапливается. По запросу пользо-
вателя разработанная ИВС может получить
или уточнить приближённые аппроксимаци-
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онные зависимости, описывающие получен-
ные численно результаты ( )ij zy .

Для построения аппроксимационных
зависимостей ( )zf j  использовался методд
наименьших квадратов с традиционным
квадратичным критерием выравнивания. В
ИВС в качестве аппроксимирующего семей-
ства функций ( )zf j  избираются полиномы
четвёртой степени, содержащие m коэффи-

циентов ( )Tjmjj aaa ,...,1=  и входных парамет-

ров ( )T
muuu ,...,1= , представляющих собой

комбинации четвёртого порядка составляю-
щих вектора проектно-баллистических пара-
метров:

( ) ( ) ∑
=

=⋅==
m

i
ijijjj uauaufzf

1
. (13)

Неизвестные векторные параметры N
ja  в (13),

полученные по N решениям, определяются в
соответствии с теорией регрессионного ана-
лиза зависимостями

( )∑
=

⋅=
N

k
kkjkN

N
j uuyqPa

1
, ( )∑

=

− =
N

k

T
kkkN uuqP

1

1
.(14)

При проведении регрессии по форму-

лам (13) требуется обращение матрицы 1−
NP ,

размерность которой увеличивается с увели-
чением числа обрабатываемых решений, и
размерности векторов входных переменных.
Это требует больших вычислительных ресур-
сов и существенно замедляет процесс обра-
ботки данных. В разработанной ИВС зави-
симости (14) используются только на началь-
ных этапах работы с системой, когда общее
число полученных решений невелико. В
дальнейшем оценки неизвестных параметров
регрессии уточняются с использованием пос-
ледовательного регрессионного метода [5],
суть которого заключается в последователь-
ном уточнении коэффициентов регрессион-
ной модели с учётом новых данных.

При получении нового N+1-го решения
вектор неизвестных параметров уточняется
по формуле

( ) ( )( )T
N

N
jNjNNN

N
j

N
j uazyuqPaa 11111

1
+++++

+ −+= ,
(15)

где

 ( ) N
T

NNN
T

NNNNN PHHPHHPPP 1

1

1111 1 +

−

++++ +−= ,

111 +++ = NNN uqH .

Вычисления в соответствии с (15) не
требуют обращения матриц, т.к. выражение

( )111 +++ NN
T

N HPH  является скаляром. При
уточнении неизвестных параметров по (14)
появляется возможность хранить в БД не по-
лученные решения, а только результаты их
обработки, т.е. N

ja  и NP , что позволяет умень-
шить объём требуемой памяти и повысить эф-
фективность работы ИВС.

В процессе численной обработки ре-
зультатов решений баллистической части за-
дачи оптимизации были получены прибли-
жённые аппроксимационные зависимости,
описывающие миссии КА с солнечной энер-
годвигательной установкой малой тяги в рам-
ках различных моделей движения.

Задача об оптимальном по быстродей-
ствию перелёте между круговыми компланар-
ными орбитами без учёта расхода рабочего
тела описывается в ИВС моделью M i.2 и сво-
дится к двухточечной краевой задаче, в кото-
рой управление определяется двумя парамет-
рами: 0λ  и B. Цель перелёта задаётся безраз-

мерным радиусом конечной орбиты kr . Век-
тор проектных параметров КА содержит
один компонент – уровень номинального ус-
корения 0a . Баллистическими параметрами
миссии являются минимальная длительность
T и угловая дальность перелёта ϕ. Таким об-
разом, результаты решения описываются
двухпараметрическими зависимостями

( )0,arT k , ( )0,arkϕ , ( )00 ,arkλ , ( )0,arB k , полу-лу-
ченными численно для диапазонов радиусов
конечных орбит [ ) ( ]5;11;1.0 ∪∈kr  и номи-

нального ускорения [ ]5;001.00 ∈a  мм/c2.
С использованием процедуры обработки БД
построены соответствующие аппроксимаци-
онные зависимости. Например, на рис. 4 по-
казана зависимость минимальной длительно-
сти перелёта в двумерном пространстве
( )0,ark .
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Оптимальные по быстродействию пе-
релёты между круговыми орбитами с учётом
расхода рабочего тела и изменения тяги дви-
гателей с удалением от Солнца описываются
в ИВС моделью M i.3. В этой модели управ-
ление определяется тремя параметрами: 0λ ,

B и mP . Вектор проектных параметров рас-
ширяется за счёт включения скорости исте-
чения рабочего тела с. Баллистическими па-
раметрами решения являются минимальная
длительность T, угловая дальность перелёта
ϕ и относительный расход рабочего тела

0M
Mm РТ= . Таким образом, результаты реше-

ния описываются шестью двухпарамет-
рическими зависимостями: ( )caT ,0 , ( )ca ,0ϕ ,

( )cam ,0 , ( )ca ,00λ , ( )caB ,0 , ( )caPm ,0 , полу-лу-
ченными численно для диапазонов про-
ектных параметров [ ]1,3;1,00 ∈a  мм/c2,

[ ]110;25∈c  км/с и различных значений kr .
Применение к ним описанной методики по-
зволило получить необходимые аппроксима-
ционные зависимости. Например, для пере-
лёта Земля – Марс ( 524,1=kr ) эти зависимо-
сти имеют вид:

( )
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Рис. 4. Аппроксимационная зависимость ( )0, arT ka ,
полученная по решениям в рамках модели M i.2
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Для построения приближённых зависи-
мостей, описывающих межпланетные пере-
лёты с заданной датой старта, в ИВС исполь-
зуются результаты решения вариационных
задач в рамках модели M i.3 при фиксирован-
ной угловой дальности перелёта. Если угло-
вая дальность и длительность перелёта фик-
сированы одновременно, то однозначно оп-
ределяется угловое расстояние ϕ∆  между
планетами старта и назначения, при котором
КА достигнет планеты назначения:

kT ωϕϕ∆ ⋅−= , (17)

где kω  - средняя угловая скорость планеты
назначения. Зависимости минимальной дли-
тельности перелётов ( )ϕ∆infT  и относитель-

ного расхода рабочего тела ( )ϕ∆supm  имеютт
вид кривой с одним минимумом и горизон-
тальной асимптотой (локон Аньези):

( )
4

4

35

3
21 a

a

aa
a

aaf
−+

−
+=

ϕ∆

ϕ∆
ϕ∆ , (18)

где 1a  - минимальные значения аппроксими-

руемых функций ( )caT ,0 , ( )ca ,0ϕ , ( )cam ,0 ,

найденные по формулам (16); 03 ϕ∆=a  равен
оптимальному угловому положению между
планетами старта и финиша и рассчитывает-
ся по (17). Коэффициент 2a  определяется по

методу наименьших квадратов. Для проект-
ных параметров [ ]5 ;1,00 ∈a  мм/c2, [ ]150 ,20∈c
км/с получены требуемые аппроксимацион-
ные зависимости [1]. Например, на рис. 5 по-
казана аппроксимационная зависимость дли-
тельности перелёта Земля-Марс от стартово-
го положения планет.

Для приближённого описания опти-
мальных по расходу РТ гелиоцентрических
перелётов КА с солнечной ЭДУ в рамках ИВС
используется модель M i.4. Относительный
расход РТ m на перелет заданной длительно-
сти T приближённо описывается формулой

( )
( )

( ) ( ) ,

,,,

1infsupinf

infsup
inf

0

ammTT
mm

m

caTm

aaa

aa
a

a

+−⋅−
−

+=

=ϕ∆

(19)

где aminf  - наименьший расход РТ, зависящий
от стартового положения планет, который
рассчитывается как расход РТ, необходимый
на двухимпульсный гелиоцентрический пе-
релёт по эллипсу Гомана; amsup  - расход РТТ
на оптимальный по быстродействию перелёт,
полученный по (16). На рис. 6 показаны ди-
аграммы «расход рабочего тела - длитель-
ность перелёта» для различных стартовых по-
ложений планет, построенные по аппрокси-
мационным формулам для миссии Земля-
Марс.

Рис. 5. Зависимость ( )caT a ,, 0inf ϕ∆  для миссии Земля-Марс
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Результаты оптимизации миссии
Земля-Марс. Вектор проектно-баллистичес-
ких параметров миссии содержит номиналь-
ное ускорение от тяги двигателей, скорость
истечения рабочего тела и дату старта пере-
лета D0. Алгоритм проектно-баллистической
оптимизации миссии в этом случае может
быть описан итерационной процедурой, ко-
торая основана на последовательном расчё-
те плането- и гелиоцентрических участков
траектории и получении зависимости крите-
рия оптимальности М0 от вектора проектно-
баллистических параметров. Решение зада-
чи оптимизации (1) проводится с использо-
ванием известных методов математического
программирования.

В таблице 1 представлены результаты
оптимизации доставки полезного груза мас-
сой 2000 кг на орбиту спутника Марса для
различной длительности миссии. Расчёты
проводились при следующих значениях
удельных проектных параметров, входя-
щих в массовую модель КА (7): 01,0=СПХγ ,

75,0=Кγ , 70=Дγ , 6=Эα , 5,9=Кα ,

75,0=⋅ ПЭТ ηη , запасы рабочего тела на уп-
равление составляли 2 % от рабочего тела,
необходимого для полёта по программной
траектории. Приведённые результаты полу-
чены с использованием приближённых ап-
проксимационных формул и по модели М 3.4

Рис. 6. Диаграммы «длительность перелёта - расход рабочего тела» для миссии Земля-Марс
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Таблица 1. Оптимальные проектно-баллистические параметры миссии доставки
полезной нагрузки массой 2000 кг на ареоцентрическую орбиту в зависимости
от длительности экспедиции, рассчитаные по моделям М 1.1 и М 3.4

 
Модель М 1.1 (приближённые зависимости) Модель M 3.4 

T , 
сут 

optP , Н optc , 
км/с 

optD  KM , 
кг 

0M , 
кг optP , Н optc , 

км/с 
optD  KM , 

кг 
0M , 

кг 
600 1,26 108,97 16.03.2013 2890 3680 1,26 108,96 15.03.2013 2880 3630 

550 1,48 99,72 22.03.2013 2950 3870 1,48 99,71 21.03.2013 2940 3780 

500 1,77 93,16 30.03.2013 3050 4110 1,77 93,14 29.03.2013 3040 4000 

450 2,20 85,74 8.04.2013 3190 4450 2,20 85,73 7.04.2013 3180 4300 

400 2,80 71,22 16.04.2013 3290 4990 2,80 71,20 15.04.2013 3280 4740 

350 3,99 69,97 25.04.2013 3740 5820 3,99 69,96 24.04.2013 3730 5520 
 



78

Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета, № 1, 2008

(рис. 2). Сравнение этих результатов показы-
вает, что погрешности расчёта оптимальных
проектных и баллистических параметров не
превышают 0,1 %, а стартовая масса КА по-
лучается несколько завышенной (не более
5 %).

Таким образом, разработанная ИВС
показала свою эффективность для оптими-
зации миссии Земля-Марс и может быть ис-
пользована для интеллектуальной поддерж-
ки процессов анализа и синтеза межпланет-
ных миссий КА с двигателями малой тяги.
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SYSTEM OF ARTIFICIAL INTELLECT SUPPORT OF LOW-THRUST
SPACECRAFT INTERPLANETARY MISSION OPTIMIZATION

 2008 O. L. Starinova

Samara State Aerospace University

The paper deals with an information computational system of artificial intellect support of low-thrust interplanetary
mission optimization. By mission optimization is meant joint optimization of lows of control as well as spacecraft
motion trajectories and design parameters which correspond to them. The system is based on the use of up-to-date
dynamic data processing methods obtained on the sequence of refined mission models.

Space craft, low thrust, optimal control, mathematical models of motion.
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