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Определение относительного положения космического корабля и орбитальной станции по сигналам навигационных систем

Исследована возможность применения аппаратуры спутниковой навигации для решения задачи навигационного обеспечения космического корабля на этапе сближения и стыковки с орбитальной станцией. Доработан математический стенд MODASN-M, построена модель управления для данного этапа полета. Предложено три новых способа решения навига​ционной задачи, проведен сравнительный анализ их эффектив​ности, рассмотрено влияние различных возмущающих факторов на точность решения.
Введение
В ряде стран проводятся работы по внедрению навигационной аппаратуры потребителя на космические аппараты (КА) различного назначения. Так, например, на российском сегменте Международной космической станции (МКС) проходит испытания новая модерни​зирован​ная аппаратура спутниковой навигации АСН-М разработки РКК «Энергия». Эта аппаратура предназначена для определения орбиты и ориентации станции, а также для относительной навигации двух КА в процессе сближения и стыковки.
Задача сближения на орбите решается с применением радиолока​ционной системы «Курс» [1], разработанной еще в 1982 году. Использование аппаратуры спутниковой навигации может привести к коренному изменению стратегии сближения и стыковки. В осо​бенности возможности АСН проявятся при возникновении нештатных и аварийных ситуаций. Дело в том, что стратегия традиционных методов сближения и стыковки учитывает ограниченные возможности наземных средств навигации, связанные, прежде всего, с ограниченной зоной видимости наземных станций, а также достаточно низкой точностью наземной навигации. При использовании систем GPS 
и ГЛОНАСС эти недостатки отсутствуют. Имеет место непре​рывный контроль орбиты, точность достигает значений от десятков до единиц метров в абсолютной навигации и сантиметров при работе в режиме дифференциальной навигации. При этом надеж​ность получения качест​венной навигационной информации намного превышает традиционную.
Задачи ближней навигации двух и более космических аппаратов являются одними из самых актуальных. Имеются в виду такие целе​направленные маневрирования, когда несколько КА для выпол​нения своих функциональных задач перемещаются в непосредст​венной близости друг от друга и взаимные расстояния меняются от 0 до 1 000 м и обратно до 0. Примером могут быть расстыковки, стыковки и взаимные облеты, пролеты взаимного осматривания КА (разрабатывается даже КА-инспектор, который предназначен для осмотра снаружи больших космических станций) и т. д. Можно считать, что полного решения этой задачи, удовлет​во​ряющего требованиям надежности, точности, минимальности массы и габа​ритов, а также требуемого энерго​потребления, до появления АСН не было. И только используя возможности аппаратуры, работающей по навигационному полю, можно создать сравнительно недорогую, автономную систему относительной навигации с требуемыми характеристиками [2].
Постановка задачи

Цель работы — исследовать возможность применения аппаратуры АСН-М для навигационного обеспечения космического корабля на этапе сближения и стыковки с орбитальной станцией. 

Математический стенд
Для отработки программно-математического обеспечения АСН-М в рамках совместной работы Европейским космическим агентством и РКК «Энергия» был создан программно-математический стенд MODASN-М, позволяющий модели​ровать работу АСН в усло​виях реального полета. Данный комплекс представляет собой матема​тическую модель аппаратуры спут​никовой навигации. Не вда​ваясь в подробности, отметим основные функции стенда:
•  формирование эфемерид навигационных спутников (НС) и альманахов с учетом ошибок, характерных для систем GPS и ГЛОНАСС;
• моделирование: 

движения НС GPS и ГЛОНАСС,

центра масс и углового движения КА,

геометрии элементов конструкции МКС, влияющих на затене​ние антенн АСН и переотражение сигналов,

влияния различных возмущающих факторов на сигналы НС (ионосферных погрешностей, эфемеридных ошибок, переотражений сигналов НС от элементов конструкции, ухода часов НС и приемников) [3].
Стенд доработан для моделирования группового полета двух КА. Так как в работе рассматриваются вопросы навигационного обеспечения задачи сближения, была выбрана наиболее простая для пред​ставления в алгоритмическом виде модель управления. Алгоритм можно условно разделить на три этапа: сближение от 30 000 до 3 000 м, сближение от 3 000 до 500 м и линейное управление. В данной работе исследовалась эффективность решения задачи относительной навигации четырьмя способами: по PVt-измерениям, т. е. традиционным методом, по «сырым» измерениям (алгоритм RGPS), по «сырым» измерениям с фильтрацией и по фазовым измерениям. Рассмотрим суть каждого способа в отдельности.
Алгоритм RGPS
Для реализации сближения на активном корабле и орбитальной станции устанавливается нави​га​ционная аппаратура АСН-М, принимающая сигналы системы GPS. Принятая на станции от GPS навигационная информация передается по радиоканалу межбортовой радиолинии на активный корабль, где обрабатыва​ется совместно с информацией от GPS, принятой АСН-М самого корабля. Результатом обработки является формиро​вание вектора относи​тельного положения и скорости, необходимого для реализации сбли​жения. Одним из нововведений в АСН-М является режим работы по «сырым» измерениям: вектор относи​тельного положения опреде​ляется через вторые разности псевдодальностей, а вектор  относительной скорости — через вторые разности интегральных фаз. Применение такого режима вызвано необходимостью измерений по общему соз​вез​дию НС, что существенно снижает действие возмущающих факторов, коррелированных по времени и пространству.
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Рис. 1. Структура математического стенда для моделирования относительной навигации по «сырым» измерениям.

Схема разработанного и исследованного в данной работе математического стенда приведена на рис. 1. Движение корабля и станции моделируется отдельным блоком MODASN.  «Сырые» измерения поступают на блок RGPS. Полученный измеренный вектор состояния идет на вход управляющей функции корабля, а также сравнивается с истинным вектором состояния, который вычис​ляется интегрированием уравнений движения. Вектор координат активного корабля вычисляется по формуле (1):
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 — векторы координат навигационных спутников; 
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 — координаты активного корабля;
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 — расстояние от i-го спутника до корабля;
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 — псевдодальность от i-го спутника до орбитальной станции (ΔtAi — задержка сигнала с i-го спутника, обусловленная влиянием атмосферы; ΔtCi — уход часов i-го спутника; ΔtП — уход часов потребителя; с — скорость света);
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 — псевдодальность от i-го спутника до корабля. Три компоненты скорости активного корабля вычисляются по формуле (2):
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Здесь CP — приращение фазы.
Фильтр


Фильтр представляет собой модифицированный итерационный метод наименьших квадратов и реализован по алгоритму (3-4):
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=5 с. Структура математического стенда с фильтром представлена на рисунке 2.
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Рис. 2. Структура математического стенда для моделирования относительной навигации по «сырым» измерениям с фильтрацией.


Фазовый метод
Данный метод основан на фазовых измерениях с разрешением цело​чис​ленной неоднозначности в реальном времени и позволяет во много раз повысить точность решения задачи относительной навигации по сравнению с известными методами. Оценка текущего относительного положения корабля и станции определяется по формуле (5):
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Структура стенда для анализа эффективности фазового метода представлена на рис. 3.
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Рис. 3. Структура математического стенда для моделирования решения задачи относительной навигации по фазовым измерениям

Исследование влияния возмущающих факторов
Рассмотрим влияние каждого возмущающего фактора по отдельности. Ниже приведены графики ошибок по положению и скорости при навига​ции по PVt-, «сырым» измерениям, «сырым» измерениям с фильтрацией и по фазовым измерениям относительно оценки орбиты в орбитальной системе координат. Выбран отрезок времени от 4 283 до 5 183 с как наиболее удобный для исследования эффек​тив​ности указанных методов. 
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Рис. 4. Ионосферные ошибки
На рис. 4 изображено влияние ионосферных ошибок. Скачки ошибок определения вектора относительного положения и относи​тельной скорости при навигации по PVt-измерениям объясняются частой сменой созвездия НС. Они успешно устраняются при навигации по «сырым» измерениям. Фазовый метод дает ошибку определения относительного положения 0,5 м при расстоянии между кораблями 3 000 м, но по мере сближения ионосферные ошибки уменьшаются до нуля. Выбросы при определении относительной скорости обусловлены несовершенством дискретной модели ионосферы.
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Рис. 5. Эфемеридные ошибки

На рис. 5 представлено влияние эфемеридных ошибок. Скачки ошибок определения вектора относительного положения и относительной скорости при навигации по PVt-измерениям также объясняются сменой созвездия НС и успешно устраняются алгоритмом RGPS.
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Рис. 6. Временные ошибки

Ошибки часов (рис. 6) приемников не устраняются ни алгорит​мом RGPS, ни при решении задачи фазовым методом, что вполне естественно: у каждого приемника свои часы, их ошибки никак не кор​релированы и не влияют на измеряемые значения интегральных фаз. Ошибки часов на навигационных спутниках столь малы по сравнению с другими факторами, что не заслуживают дальнейшего внимания.
[image: image30.wmf] 

 

 

RGPS

 

PVt

 

Ф.М.

 

Рис. 7. Ошибки переотражения

На рис. 7 изображено влияние ошибок переотражения. Сравнивая влияние переотражения с влиянием других возмущающих факторов, нетрудно заметить, что переотражение сигналов вносит основную составляющую ошибки определения вектора относительного поло​жения при навигации по PVt- и по «сырым» измерениям. Однако они не оказывают столь существенного влияния на опреде​ление относи​тельной скорости, так как слабо влияют на измеряемые значения интегральных фаз. Применительно к определению относитель​ного положения фазовый метод позволяет уменьшить ошибку до 10 см.
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Рис. 8. Ошибки, вызванные влиянием всех возмущающих факторов:
при навигации по PVt, по «сырым» измерениям, по «сырым» измерениям с фильтрацией и по фазовым измерениям.
Совокупное влияние всех возмущающих факторов представлено на рис. 8. Видно, что динамическая фильтрация позволяет заметно сгладить ошибку по положению и обеспечивает минимальную ошибку по скорости. Наилучший результат определения относительных координат дает фазовый метод: точность в этом случае в десятки раз превышает точность других методов. Ошибка определения относи​тельной скорости фазовым методом достигает 5...8 мм/с, но может быть уменьшена до 2...5 мм/с с помощью динамической фильтрации.

Заключение
Проведенные исследования позволяют с уверенностью утверждать, что АСН может и должна применяться для реализации сближения и стыковки различных КА на околоземной орбите. Это существенно уменьшит массу, габариты, энергопотребление, стоимость аппаратуры и повысит надежность получения навигационной информации. При навигации по PVt-измерениям погрешность определения относительных координат составляет 5...10 м, относительных ско​рос​тей — 4...18 мм/с. С помощью алгоритма RGPS устраняются скачки, вызванные сменой созвездия НС, однако ошибки, вызванные переотражением сигналов НС от элементов конструкции МКС, оказываются соизмеримыми с ошибками переотражения при нави​гации по PVt-измерениям. В итоге, используя алгоритм RGPS, можно достичь точности 4...7 м по координате и 6...16 мм/с по ско​рости. Динамическая фильтрация «сырых» измерений заметно сглаживает ошибки определения относительного положения и ско​рости и поз​воляет получить ошибку в 2...5 м и 2...5 мм/с. Фазовый метод сущест​венно снижает влияние переотражения и обеспечивает точность 70 см по положению на дальности 3 000 м и 20 см — на этапе стыковки. Точность определения скорости в этом случае составляет 5...8 мм/с, а при реализации динамической фильтрации сглаживается и не пре​вы​шает 2 мм/с на пассивном участке полета и 5 мм/с — на активном. Достигнутый результат для фазового метода вполне удовлетворяет требуемой точности для обеспечения стыковки космического корабля с Международ​ной космической станцией.
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